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RESUMO: A proposta deste trabalho foi o desenvolvimento de um equacionamento
termodindmico de uma turbina a gas aeronautica na base molar, com foco na queima de
combustivel, e comparar 0s resultados com outro equacionamento termodinamico
elaborado na base massica. Para ambos os equacionamentos foi levado em conta a
estrutura de uma turbina aeronautica com um difusor, um compressor, uma camara de
combustdo, uma turbina a g&s e um bocal. A combustdo teve como reagentes 0 metano
(CHy4) e o ar, composto por oxigénio (O,) e nitrogénio (N). A variacdo dos dados de
entrada e as respectivas respostas nos dados de saida para cada equacionamento, tanto na
base molar quanto na base massica, foram comparados para que se pudesse avaliar a
eficiéncia e a proximidade de cada equacionamento com a realidade.

Palavras-chave: Turbina a gas aeronautica; Camara de combustdo; Analise

termodinamica

ABSTRACT: The proposal of this work was the development of a thermodynamic
equation of an aeronautical gas turbine in the molar base, with focus on the fuel
combustion, and compare the results with another thermodynamic equation elaborated in

the mass base. For both equations the structure of an aeronautical turbine with a diffuser, a
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compressor, a combustion chamber, a gas turbine and a nozzle was taken into account. The
combustion was reacted with methane (CH4) and air, composed of oxygen (O02) and
nitrogen (N2). The variation of the input data and the respective responses in the output
data for each equation, both on the molar basis and on the mass basis, were compared so
that one could evaluate the efficiency and the proximity of each equation to reality.

Key words: Aeronautical gas turbine; Combustion chamber; Thermodynamic analysis

1 INTRODUCAO

Segundo Moran et al. (2013), turbina € um dispositivo que desenvolve poténcia em
funcdo da passagem de um gas ou liquido escoando através de uma série de pas colocadas
em um eixo que se encontra livre para girar.

As turbinas podem ser classificadas a partir do fluido de trabalho da seguinte
forma: hidraulicas, a vapor e a gas. As aplicacdes sdo diversas e em ambientes variados,
como em usinas hidrelétricas, centrais de cogeracdo de energia e na propulsdo de
aeronaves. Os parametros que normalmente se diferenciam sdo a geometria, o tamanho dos
componentes da turbina e o fluxo do fluido, o qual pode ser axial, radial, centrifugo e
tangencial.

Ideias sobre os primeiros dispositivos datam de 130 A.C. com Heron de
Alexandria, passando por Leonardo da Vinci em 1550 com sua smoke mill, e Giovanni
Branca em 1629 com os primordios da turbina a vapor. Apenas em 1791, John Barber
patenteou a ideia de gerar poténcia a partir de uma fonte de vapor. Os resultados mais
significativos foram obtidos apenas a partir de 1905, com a instalacdo de uma turbina a gas
na Refinaria Marcus Hook, gerando 5.300 kW (GIAMPAOLO, 2006).

A Figura 1 apresenta uma turbina LM2500 da General Eletric Company, utilizada
para aplicacdo estacionaria, gerando aproximadamente 23 MW. A turbina é derivada de
um modelo aeronautico, o Turbofan CF6, que equipou o C5A (maior cargueiro militar
construido nos EUA). Além disso, é possivel observar os seis estagios da turbina, o que
mostra a proximidade entre os tipos de turbinas a gas e suas aplicagbes variadas
(GIAMPAOLO, 2006).
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Figura 1 - Turbina a gas estacionaria LM2500 da General Eletric Company
Fonte: Giampaolo (2006)

A relacdo favoravel entre peso e poténcia gerada nas turbinas a gas, tornou sua
aplicacdo mais adequada para espacos mais reduzidos, como na propulsdo de navios e
aeronaves. Nas Ultimas décadas, as turbinas a gas tém-se revelado como grandes
contribuintes da quota de energia gerada em alguns paises. Em sua maioria, sdo movidas a
gas natural, mas em algumas aplicacGes sdo utilizados propano, gases produzidos a partir
de aterros sanitarios, de estacdes de tratamento de esgoto, syngas (gas sintético) obtido
pela gaseificagdo do carvdo (MORAN et al., 2013).

O ciclo Brayton foi proposto por George Brayton para ser utilizado no motor
alternativo, que foi desenvolvido em 1870. Hoje é apenas usado em turbinas a gas
(CENGEL; BOLES, 2013).

De acordo com a aplicacgéo, o ciclo Brayton pode ser fechado ou aberto. No ciclo
fechado o gas passa pelo compressor, que possui uma determinada razdo de compressao, e
este eleva significativamente a pressdo do gas que, posteriormente, passa por um trocador
de calor a alta temperatura, elevando a temperatura do gas. Em seguida, o gas sofre uma
expansdo em uma turbina, gerando poténcia de eixo. Por fim, o fluido passa por um
trocador de calor a baixa temperatura, rejeitando calor para 0 ambiente em questdo e
retorna, novamente, para 0 COmpressor.

Por outro lado, no ciclo aberto o ar & admitido constantemente pelo compressor
onde é comprimido a uma razdo de compresséo entre 10 a 30. O fluxo méssico de ar a alta
pressdo é entdo enviado a cdmara de combustdo, onde ocorre a injecdo de combustivel,
promovendo a combustio da mistura. Em seguida, os produtos de combustéo, que estdo a
uma temperatura na ordem de 2.000 K, séo expandidos em uma turbina, gerando poténcia

de eixo e propulséo.
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Vale ressaltar que, para ambos o0s casos, quando modelados como ciclos ideais, 0s
processos de compressdo e expansdo que ocorrem, respectivamente, no compressor e
turbina, sdo modelados como isoentrépicos. Além disso, a cadmara de combustdo e o0s
trocadores de calor, respectivamente, para os ciclos aberto e fechado, sdo modelados como
isobaricos.

O processo de expansdo dos produtos de combustdo na turbina a gas tem, em sua
maioria, aplicacGes para geracdo de poténcia de eixo com implicacbes na geracdo de
energia elétrica. Outros tipos comuns de aplicacdes dessa energia podem ser na geracéo de
poténcia de eixo para navios e aeronaves ou na descarga do gas nas turbinas aeronauticas,
impulsionando os avides (motores a jato ou jet engines).

Os primeiros estudos sobre turbinas aeronauticas surgiram em 1930 e foram
aperfeicoados, posteriormente, com estudos dos ingleses, alemdes e americanos, que
buscavam um aumento da eficiéncia dos motores alternativos utilizados em suas
aeronaves, durante a Segunda Guerra Mundial. Atualmente, sdo classificadas em cinco
grandes grupos: turbojato, turboélice, turbofan e turboeixo.

A literatura apresenta alguns trabalhos relacionados a modelagem matematica e a
resolucéo por softwares, que facilitam a obtencdo de resultados e a respectiva comparagéo
destes. A seguir, sera apresentada uma breve revisdo bibliogréafica de trabalhos, os quais
serviram de referéncia para o desenvolvimento deste.

Dias (2011) apresentou uma metodologia para o projeto preliminar da camara de
combustdo de uma turbina a gas, considerando a composicdo do combustivel automatizada
através do software EXCEL®. Com os dados de entrada na planilha EXCEL®, foi
empregada uma turbina a géas de ciclo simples, com a ajuda do software GateCycle®. Em
seguida, a geometria desta turbina foi obtida através da conexdo com o0 programa
SolidWorks™, que criou o modelo. Com este modelo criado, foram feitas simulagdes com
o programa ANSYS CFX®, empregando técnicas de Dinamica dos Fluidos Computacional
(CFD), a fim de comparar os resultados obtidos pela metodologia.

Viana (2011) propo6s a utilizagdo do hidrogénio como combustivel alternativo para
turbinas a gas aeronduticas, realizando em seu trabalho simulagfes da queima do
hidrogénio em camaras de combustdo de turbinas a gas, através do software CHEMKIN.
Diante disso, concluiu-se que as propriedades quimicas do hidrogénio sdo compativeis
para este fim, sendo o hidrogénio uma fonte promissora de combustivel, apesar da

dificuldade de transporte e armazenamento do mesmo.
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Bosa (2012) utilizou um simulador de turbinas a gés de eixo simples para encontrar
pardmetros e utiliza-los na criagdo de modelos representativos deste simulador, o qual
serviu de ferramenta, a partir de um modelo de turbina de referéncia, para o
desenvolvimento de modelos matematicos adequados para desenvolvimento de projetos de
sistemas de controle.

Diante disso, o presente trabalho tem como objetivo a modelagem termodinamica,
nas bases molar e massica, de uma turbina a gas aeronautica operando com 0s reagentes
metano (CH,4) e o ar, composto por oxigénio (O;) e nitrogénio (N) e, posteriormente, a
simulagdo de seu funcionamento, possibilitando a variacdo de alguns dados na secéo de
entrada do equipamento, como pressdo, temperatura, velocidade, assim como a razéo de
compressdo do ar e, a partir disto, observar o comportamento que a variacdo destes causa
no funcionamento da turbina por verificacdo dos equacionamentos molar e massico e as

principais diferencgas entre estes.

2 EQUACIONAMENTO

A andlise termodinamica da turbina a gas foi desenvolvida por meio do principio da
conservacdo da massa, primeira lei da termodindmica e segunda lei da termodinamica,
considerando um volume de controle para cada componente da turbina a gas. Além disso,
foi considerada a hip6tese de que todos 0s processos ocorrem em regime permanente, ou

seja, nenhum processo sera considerado em regime transiente.

2.1 EQUACIONAMENTO NA BASE MASSICA

O primeiro principio a ser considerado é a conservacdo da massa que considera a
variacdo da massa no interior do volume de controle em relagdo as vazdes de entrada e

saida, conforme apresentado na Equacéo (1):

(G),. = L= 2o ®

Sendo o processo em regime permanente, onde a massa em cada ponto do volume

de controle ndo varia com o tempo, a Equacdo (1) pode ser reescrita da seguinte forma:
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Zme - zms 2)

sendo,
m,: vazdo massica de entrada no volume de controle [kg/s]

mg: Vazao massica de saida no volume de controle [kg/s]

A equagdo da primeira lei da termodindmica completa, incluindo o termo

transiente, é mostrada na Equacéo (3):
2 2

dE . . , Ve . Vs
(E) = Qv.c._M/v.c.-l'zme he+7+gze —st hg +7+ng 3)
V.C.

onde,

g aceleracdo da gravidade [m/s?]

h.: entalpia especifica de entrada no volume de controle [kJ/kg]

h,: entalpia especifica de saida no volume de controle [kJ/kg]

Q,.... taxa de transferéncia de calor no volume de controle [KW]

V. velocidade da vazdo méassica na entrada do volume de controle [m/s]
V;: velocidade da vazdo massica na saida do volume de controle [m/s]
W, .: taxa de transferéncia de trabalho no volume de controle [kW]

Z,: cota de entrada da vazao massica no volume de controle [m]

Z,: cota de saida da vazao massica no volume de controle [m]
Considerando que o0 processo ocorre em regime permanente e que as variagdes de

energia cinética e potencial podem ser desprezadas, a Equacdo (3) pode ser reescrita

conforme:

Qv = Woe + Y 1itg (he) = Y it (h) = 0 @

Para um determinado volume de controle, o enunciado da segunda lei da

termodindmica é apresentado conforme a Equacéo (5):
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(?l_f)v.c. = Sger, o T Z <%]> + Z MeSe — Z TS, (5)

Como foi adotado regime permanente, a Equacéo (5) é reescrita na Equacdo (6) da

seguinte forma:

Sgery ). <%’> ) thes, = ) g = 0 (6)

sendo,

m,: Vazao massica de entrada no volume de controle [kg/s]

m: vazao massica de saida no volume de controle [kg/s]

s.. entropia especifica de entrada no volume de controle [kl/kg K]
s, entropia especifica de saida no volume de controle [kJ/kg K]

T;: temperatura na superficie do volume de controle [K]

Q',,_C, ;- taxa de transferéncia de calor no volume de controle [kKW]

Sgerv.c.. taxa de geracdo de entropia no volume de controle [KW/K]

2.2 EQUACIONAMENTO NA BASE MOLAR

Inicialmente, tem-se o principio da conservacdo da massa, que expressa 0 balango

dos fluxos molares. Considerando um processo em regime permanente, tem-se:

D= i ®)
onde,
n,: fluxo molar de entrada no volume de controle [kmol/s]

ng: fluxo molar de saida no volume de controle [kmol/s]

Além disso, é possivel tracar a seguinte correlacao:

(9)

<3
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sendo,
n: fluxo molar no volume de controle [kmol/s]
m.: fluxo massico no volume de controle [kg/s]

M massa molar dos elementos do fluxo [kg/kmol]

A equacdo da primeira lei da termodindmica, adotando a hipétese de regime
permanente e que as variacdes da energia cinética e potencial sdo desprezadas, tem-se

representada pela Equacéo (10):

Que. = Whe.+ ) e (Re) = ) s (Rs) = 0 (10

onde,

h.: entalpia especifica molar de entrada no volume de controle [kJ/kmol]
h,: entalpia especifica molar de saida no volume de controle [kJ/kmol]
n,: fluxo molar de entrada no volume de controle [kmol/s]

ng: fluxo molar de saida no volume de controle [kmol/s]

Q... taxa de transferéncia de calor no volume de controle [kW]

W, .: taxa de transferéncia de trabalho no volume de controle [kW]

A segunda lei da termodinamica na base molar é descrita, considerando a hipotese

de regime permanente, através da Equacéo (11):

: Q; . .
Sgerv.c. + Z (F]J + z NS, — Z ngS, =0 (11)
v.Cc.

sendo,

n,: fluxo molar de entrada no volume de controle [kmol/s]

ng: fluxo molar de saida no volume de controle [kmol/s]

5,. entropia especifica molar de entrada no volume de controle [kJ/kmol K]
S,: entropia especifica molar de saida no volume de controle [kJ/kmol K]

.- temperatura na superficie do volume de controle [K]

Q',,_C, ;- taxa de transferéncia de calor no volume de controle [kKW]
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Sgerv.c. taxa de geracdo de entropia no volume de controle [KW/K]

3 METODOLOGIA

O modelo de turbina a gé&s aerondutica empregado na andlise é composto,
basicamente, por cinco componentes: difusor, compressor, cdmara de combustao, turbina e
bocal. A Figura 2 apresenta a disposi¢do dos equipamentos. Vale ressaltar que nas secfes 1
e 2, o fluido que escoa pelo equipamento € apenas o ar, porém, a partir da secdo 3, tem-se

0s produtos de combustéo que foram gerados na camara.

Combustivel

Camara de Produtos de combustio

@ combustio _l @

Compressor Bocal

Entrada @
d
ear @

Figura 2 - Representagdo gréfica do modelo de turbina a gas aerondutica

Foi feita uma revisdo bibliografica para modelagem termodindmica de cada
componente da turbina a gas aeronautica, que resultou em um sistema de equacdes, cuja
resolucdo foi desenvolvida através de uma versdo académica do software EES. Com isso,
foi possivel alterar alguns parametros, como velocidade, temperatura e pressao na se¢do de
entrada, além da razdo de compressdo, com o intuito de avaliar a influéncia nos modos de
operagéo do equipamento.

O combustivel utilizado para a avaliacdo do funcionamento da turbina foi 0 metano
(CHy). Na analise via base molar, a composicao do ar foi adotada como O, + 3,76 N,. Por
outro lado, no equacionamento via base massica, o fluido de entrada utilizado foi o ar
padrdo fornecido pelo software, exceto para 0 modelamento da caAmara de combustdo, na

qual foi necessario desenvolver a mesma metodologia empregada na base molar.
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Com relagéo aos parametros analisados, a velocidade de entrada variou entre 250
m/s e 1 m/s, a temperatura de entrada entre 200 K e 298,15 K e a presséo de entrada teve
sua variacdo entre 60 kPa e 100 kPa, com a finalidade de representar a operacao tanto nas

condi¢des ambiente quanto em cruzeiro.

4 RESULTADOS

A partir dos resultados gerados nos equacionamentos termodindmicos de base
massica e base molar, foram obtidos graficos comparativos entre os resultados para cada
parametro de entrada que foi utilizado como variante.

Diante disso, as Figuras 3, 4 e 5 apresentam a influéncia da variacédo da velocidade
de entrada do ar no difusor (1), respectivamente, na velocidade de saida dos gases que

deixam bocal (V5), poténcia de propulsdo (Wp) e temperatura dos produtos de combustéo

(T)-
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S 1500 _— == Ve x V5 molar
g -8 / - - - - z .
g § 1450 +— — - — = = Ve x V5 massico
S g -
2 1400

1350

0 50 100 150 200 250
Velocidade de entrada do ar no difusor [m/s]

Figura 3 - Velocidade de saida dos gases do bocal em funcéo da velocidade de entrada do ar
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S 150E+07 T

1,25E+03 —

0 50 100 150 200 250
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Figura 4 - Poténcia de propulsdo em funcéo da velocidade de entrada do ar
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Figura 5 - Temperatura dos produtos de combustdo em funcdo da velocidade de entrada do ar
Outro dado de entrada que foi variado foi a temperatura de entrada do ar no difusor

(T,) e, com isso, as Figuras 6, 7 e 8 apresentam a influéncia, respectivamente, na
velocidade de saida dos gases que deixam bocal (Vs), poténcia de propulsdo (Wp) e

temperatura dos produtos de combustéo (T}).
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Figura 6 - Velocidade de saida dos gases do bocal em funcéo da temperatura de entrada do ar
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Figura 7 - Poténcia de propulséo em funcdo da temperatura de entrada do ar
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Figura 8 - Temperatura dos produtos de combustdo em funcdo da temperatura de entrada do ar
Em seguida, foi investigado a influéncia da pressdo de entrada do ar no difusor
(p.), em relacdo a velocidade de saida dos gases que deixam bocal (Vs), poténcia de
propulséo (I/l'/p) e temperatura dos produtos de combustdo (7). A comparagdo pode ser

observada, respectivamente, pelas Figuras 9, 10 e 11.
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[
3
o
[
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Figura 9 - Velocidade de saida dos gases do bocal em funcéo da pressdo de entrada do ar
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Figura 10 - Poténcia de propulsdo em funcdo da pressdo de entrada de ar
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Figura 11 - Temperatura dos produtos de combustdo em funcéo da pressdo de entrada do ar

Por fim, a razdo de compressédo (rc) foi o ultimo dado de entrada que foi variado,

obtendo as Figuras 12, 13 e 14 que ilustram respectivamente a influéncia desse parametro

na velocidade de saida dos gases que deixam bocal (Vs), poténcia de propulséo (Wp) e

temperatura dos produtos de combustéo (T}).

1700

1650

1600

1550

rc x V5 molar

1450

1500 |—

= == == ¢ X V5 massico

gases do bocal [m/s]

1400

Velocidade de saida dos

1350

20

22

24 26
Raz&o de compresséo

28 30

Figura 12 - Velocidade de saida dos gases do bocal em fungdo da razdo de compressao
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Figura 13 - Poténcia de propulsdo em funcdo da razdo de compressédo
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Figura 14 - Temperatura dos produtos de combustdo em funcéo da razdo de compressdo

5 CONCLUSAO

No desenvolvimento deste trabalho, foi realizado o equacionamento termodinamico
de cada componente da turbina aerondutica, utilizando duas vias: sendo o primeiro na base
molar, utilizado como referéncia, e 0 segundo na base méassica para ser comparado com 0s
resultados obtidos inicialmente.

O desenvolvimento do equacionamento na base molar teve como principio a
combustdo do metano no interior da cadmara. Diante disso, foi possivel alterar alguns
parametros, como velocidade, temperatura e pressdo na se¢do de entrada, além da razéo de
compressdo. Os resultados alcancados pelas duas vias foram apresentados graficamente,
possibilitando avaliar tal comportamento.

As variacOes mais significativas mostraram-se nos resultados da poténcia de
propulsdo e na velocidade de saida dos produtos de combustdo do bocal, com variacfes
médias de 5% a 6% entre o equacionamento na base massica e 0 equacionamento na base
molar.

Apesar das simulacdes do funcionamento das turbinas aeronauticas atuais serem
muitos mais complexas e ricas em detalhes, pode-se observar o qudo proximo esta o
equacionamento termodindmico na base molar dos resultados obtidos em simulacGes

computacionais.
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