Departamento de Ingenieria Energética y Mecdnica de Fluidos

Escuela Técnica Superior de Ingenieros Industriales
UNIVERSIDAD DE SEVILLA '

2P AR5

TESIS DOCTORAL

CONTRIBUCION A LA PREDICCION DE LAS
ACTUACIONES DE LAS TURBINAS AXIALES:
APLICACION A TURBINAS REFRIGERADAS

por

JUAN JOSE RUIZ MARIN

Ingeniero Industrial por la E. T. S. de I. Industriales de Sevilla

Sevilla, Julio de 1.993



Departamento de Ingenierfa Energética y Mecdnica de Fluidos
Escuela Tecnica Superior de Ingenieros Industriales
UNIVERSIDAD DE SEVILLA

Tesis presentada por Juan José Ruiz Marin para la obtencién del Grado de Doctor
Ingeniero Industrial.

Vo B®
Director de Tesis Doctorando

Fdo: Antonio Munoz Blanco Fdo: Juan José Ruiz Marin



203 A%

A Maria Luisa

II



PLANTEAMIENTO Y RESUMEN DE LA TESIS.

La prediccién del comportamiento de las turbinas necesita de la elaboracidn de una
herramienta de cdlculo que represente el funcionamiento real de la turbina. Esta herramien-
ta, para ser de utilidad en aplicaciones industriales, debe mantener un equilibrio razonable
entre complejidad y precision.

La elaboracién de un modelo del flujo de una turbina, y en general de cualquier
turbomdquina, requiere la utilizacién de correlaciones que permitan evaluar las pérdidas de
naturaleza diversa que tienen lugar en el flujo de la misma. Los fabricantes/disenadores
utilizan mayoritariamente sus propias correlaciones basadas en costosos experimentos con
los diversos elementos que integra la mdquina. Sin embargo, el usuario industrial o el
investigador no disponen de dicha informacién y, para cualquier andlisis que quieran
realizar, necesitan apoyarse en los datos disponibles en la literatura especializada. Estos se
encuentran generalmente dispersos en numerosas fuentes. Es por ello de gran utilidad
realizar una sistematizacién de la informacién disponible, que integre correlaciones de
pérdidas y métodos de resolucion del flujo, y que facilite la elaboracién de herramientas
tales como la anteriormente citada.

Pero este planteamiento quedaria reducido a lo puramente académico, si no se plasma-
se en una realizacidn conereta que ponga de manifiesto su utilidad practica en la prediccion
del comportamiento de la turbina y evalde su nivel de precision. A ello se dedica la primera
parte de este trabajo. El modelo que en ella se desarrolla se utiliza posteriormente para
analizar una problemdtica concreta surgida de la creciente utilizacién de turbinas de gas de
altas temperaturas en centrales de produccién de potencia basadas en ciclos combinados.
Gran parte de éstas se han desarrollado a partir de las aplicaciones aeronduticas de las
turbinas de gas (aero-derivados), dénde el peso es una limitacion primordial, por lo que el
aire, disponible a la salida del compresor, es una eleccidn 16gica como medio refrigerante.

En las aplicaciones terrestres se ha venido aplicando esta misma técnica con éxito. Sin
embargo, el flujo de aire refrigerante necesario podria llegar a ser tan grande que el exceso
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de potencia requerido por el compresor anulase, en gran medida, la ganancia de potencia
asociada con el incremento de la temperatura de admision.

En las plantas de potencia basadas en ciclos combinados, la utilizacién de otros
refrigerantes tales como el vapor o el agua, disponibles en las mismas, puede presentar
ventajas potenciales. El vapor, recalentado o hiimedo, puede ser introducido con ligeros
cambios de disefio en las turbinas refrigeradas por aire en origen.

Después de comentar las motivaciones y el planteamiento de la tesis, se expone un
breve resumen del contenido de los capitulos que comprende la misma.

En este trabajo se ha desarrollado un modelo bidimensional de simulacién de turbinas
de gas axiales, que nos permite conocer tanto la evolucién del fluido a lo largo de la
méquina, cémo los pardmetros globales de la misma, conocida su geometria y haciendo uso
de correlaciones conocidas (capitulo primero), para el cdlculo de las pérdidas en las coronas
de é4labes.

Previo al planteamiento formal del método de cdlculo (capitulo tercero), en el primer
capitulo se analizan los métodos mds representativos para el cdlculo de las pérdidas en los
escalonamientos de turbinas axiales.

En el segundo capitulo se estudia la influencia de la temperatura de entrada a la
turbina en las prestaciones de la misma y asimismo se relacionan las técnicas mds utilizadas
para la refrigeracién de los dlabes, necesaria a partir de ciertos limites de temperatura,
estableciendo finalmente las ecuaciones que rigen las dos técnicas bdsicas de refrigeracion
consideradas:

- Conveccion interna.
- Conveccidn interna y pelicula externa de refrigerante.

En el capitulo tercero, previo al planteamiento general del método de cdlculo, se
establecen las caracteristicas que debe reunir el modelo a desarrollar con el fin de alcanzar
los objetivos previstos. Dichas caracteristicas se concretan en:

- Posibilidad de realizar modificaciones en el modelo ficilmente, a fin de agilizar la
puesta a punto del mismo y de poder analizar posteriormente la influencia de diver-
SOS parametros.
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- Posibilidad de modelizar el cdlculo de las pérdidas utilizando alguna de las correla-
ciones existentes, para conferirle generalidad al modelo.

- Poder modelizar tanto los escalonamientos con coronas de dlabes refrigerados,
como los no refrigerados.

- Preparacién de datos, fécil y rédpida.

- Tiempo de cédlculo reducido, para que el modelo sea lo mds operativo posible.

Precisidon suficiente en los resultados.

Posteriormente, tras una revision de los métodos de cdlculo existentes, entre los que
mejor responden a las caracteristicas anteriores, se ha elegido uno basado en la curvatura
de las lineas de corriente, que resuelve el flujo en el plano meridional mediante la integra-
cion de la Ecuacion Diferencial del Equilibrio Radial (EDER).

Seguidamente, se establecen las ecuaciones bdsicas del modelo, asi como las hipdtesis
simplificativas utilizadas en el mismo. A partir estas ecuaciones se llega a la Ecuacion
Diferencial del Equilibrio Radial (EDER), que es el punto de partida del modelo. A conti-
nuacion se expone brevemente el proceso seguido para la obtencidn de la solucidn del flujo
en la turbina.

En el capitulo cuarto se desarrolla el modelo matemadtico del proceso de cdlculo. En
primer lugar tenemos el diagrama de fluje de todo el proceso y en los sucesivos apartados
se van desarrollando los diversos bloques de cdlculo del modelo.

En el quinto capitulo se valida el modelo con una turbina experimental de dos escalo-
namientos, de la que se conoce su geometria y sus curvas caracteristicas, poniéndose de
manifiesto el buen ajuste de los resultados obtenidos con el mismo a los valores reales.

En el sexto capitulo se realiza un andlisis de sensibilidad del modelo, para comprobar
la influencia de algunos factores tales como:

- Nimero de lineas de corriente.
- Influencia de la incidencia sobre las pérdidas secundarias y las debidas a la
holgura radial.



- Reparto a lo largo de los dlabes de las pérdidas secundarias y las debidas a la
holgura radial.

- Influencia de la curvatura de las lineas de corriente sobre los pardmetros globa-
les de la turbina.

Finalmente en el capitulo siete se ha utilizado el modelo para analizar comparativa-
mente las actuaciones de turbinas con diferentes técnicas de refrigeracion de dlabes y con
refrigerantes de diferente naturaleza, a saber:

- Conveccién interna

- Conveccién interna con mezcla del refrigerante en el borde de estela.

- Conveccién interna y pelicula de refrigerante externa, sobre la superficie del
dlabe.

En cada uno de estos casos se han considerado dos refrigerantes alternativos: aire o
vapor de agua.
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1.- METODOS DE PREDICCION DEL COMPORTAMIENTO DE LAS
TURBINAS AXTALES.

1.1.- GENERALIDADES.

El flujo real en las turbomdquinas es un fenémeno extremadamente complejo, siendo
siempre no estacionario, tridimensional, viscoso y compresible. Existen ademds otras
caracteristicas que, en algunas circunstancias y/o zonas de la maquina, lo complica atin mds:
ondas de choque, flujos por las holguras radiales, refrigeracién de élabes (primeros
escalonamientos de las turbinas de gas), humedad en los tltimos escalonamientos de las
turbinas de vapor, variacion de las propiedades termodindmicas del fluido de trabajo con la
presion y temperatura, etc.

Bajo estas premisas, la obtencidn de la solucion exacta del flujo con la condiciones de
contorno reales existentes en una turbomdquina, estd mds alld de los medios humanos y
materiales existentes actualmente; por ello, todos los métodos propuestos en la literatura
técnica para la obtencion del flujo en las turbomdquinas incluyen, necesariamente,
simplificaciones en los modelos y/o en las ecuaciones (incluso en los mds complejos),
alcanzdandose distintos grados de aproximacion al flujo real. La naturaleza de éstas
aproximaciones dependerd fundamentalmente de las caracterfisticas del método utilizado para
el cdlculo de la solucion y del nivel de precision buscado. Segiin sea su naturaleza, dichas
aproximaciones las podemos agrupar en:

- Aproximaciones dindmicas.- En este sentido se estudia la naturaleza de las distintas
fuerzas que actian sobre el fluido, asi como su influencia en el comportamiento del
mismo. Entre €stas podemos considerar las fuerzas de friccion debidas a la viscosidad,
que en los modelos mds simples se desprecian (flujo no viscoso), en otros, por ejemplo, .
se localizan en la capa limite, no considerdndolas en la corriente principal, etc.



- Aproximaciones espaciales.- Desde el punto de vista de la estructura espacial del
flujo, éste puede ser considerado como: totalmente tridimensional (en los modelos mds
complejos), cuasi-tridimensional, bidimensional y unidimensional (en los modelos mds
simples).

- Aproximaciones termodindmicas.- Estas se refieren a las aproximaciones que se
hacen respecto a las magnitudes termodindmicas del fluido. En algunas ocasiones se
supone el fluido como gas perfecto con C, y y constantes, en otras se utilizan
ecuaciones empiricas para el cdlculo de los pardmetros termodindmicos en funcidn de
la temperatura solamente, etc.

- Aproximaciones temporales.- Estas se refieren a considerar o no la variabilidad de
los pardmetros del flujo con el tiempo. Una gran parte de los modelos actuales no
consideran dicha variacién, estudiando el flujo en "condiciones estacionarias”. Estas
han de considerarse en dos niveles: global y local. En el primero, consideraremos que
no varian con el tiempo los pardmetros globales de la turbina, a saber: temperatura y
presion de entrada, gasto mdsico total y régimen de giro. A nivel local, podemos decir
que el flujo real es siempre no estacionario, debido a las fluctuaciones que se producen
al paso de los dlabes del rotor frente a los del estator; sin embargo, para el estudio del
flujo pueden considerarse valores medios de los pardmetros, considerdndolo estaciona-
rio a nivel local.

En funcion de las aproximaciones efectuadas y de otros factores tales como: técnicas
de cdlculo empleadas, planteamiento y formulacién inicial del problema, presentacion final
de la solucidn, etc., a lo largo de los afos se han desarrollado gran diversidad de métodos
de cdlculo del flujo en las turbinas axiales. En general, los métodos mds complejos
(tridimensionales o cuasi-tridimensionales) suelen utilizarse fundamentalmente para ¢l
modelizado de elementos aislados o partes de la turbina (estudio de cascadas de dlabes) o
para profundizar en el estudio de algunos fendmenos particulares, tales como: flujos
secundarios, efectos del borde de estela, sistema de refrigeracidn de dlabes, distribucién de -
presiones en la superficie de los dlabes, etc., mds que para el modelizado completo del flujo
de la turbina, debido a las propias caracteristicas de éstos métodos que, en comparaciéh con
otros menos complejos, requieren mucho tiempo de cdlculo, siendo ademds la preparacion
de los datos lenta y laboriosa. Por ello, para la prediccion del funcionamiento de las turbinas
axiales son mds adecuados métodos menos complejos que, por otra parte, dan unos
resultados suficientemente aproximados.



Los métodos de prediccion del comportamiento de las turbinas axiales podemos
agruparlos en dos grandes categorfas: los "Métodos globales de prediccion del comporta-
miento de los escalonamientos" y los "Métodos de andlisis de los componentes de las
pérdidas". Los primeros, generalmente, derivan de las medidas de pardmetros globales de
turbinas con caracteristicas similares y normalmente no requieren apenas detalles ni de los
4labes ni de las caracteristicas del flujo, tratando las turbinas (o los escalonamientos) mds
0 menos como cajas negras. Estos métodos se pueden utilizar en las fases preliminares de
disefio para la estimacién de algunas caracteristicas generales de la turbina tales como:
ntimero de escalonamientos, grado de carga, coeficiente de flujo, etc.

Sin embargo, en fases mds avanzadas del disefio, o en el caso de prediccién y andlisis
del flujo de turbinas axiales se necesita un conocimiento mds profundo del flujo, por lo que
es necesario utilizar métodos de prediccion algo mds refinados, que evalian las pérdidas
totales a través de la suma de un cierto nimero de componentes individuales de pérdidas,
cada uno de los cuales depende, en mayor o menor grado, de un gran nuimero de
caracteristicas geométricas y aerodindmicas. Estos métodos son los incluidos en el segundo
gran grupo (métodos de andlisis de los componentes de las pérdidas).

A continuacién repasaremos algunos de los métodos de prediccidn del funcionamiento
de turbinas axiales de los dos grupos considerados, destacando sus caracteristicas
particulares.

1.2.- METODOS GLOBALES DE PREDICCION DEL COMPORTAMIENTO DE
LOS ESCALONAMIENTOS.

Como se ha apuntado anteriormente, estos métodos generalmente se han desarrollado
para familias de turbinas con caracteristicas similares, tales como: la relacion de aspecto,
el rango de grado de reaccion, familia de perfiles de dlabes, etc.

A continuacién comentaremos brevemente tres correlaciones muy utilizadas en los
métodos de prediccion globales.



Correlacién de Smith [1].- Bsta correlacion estd basada en datos de unos 70 escalonamien-
tos de turbinas de alta y baja presién. Todas ellas tenian las siguientes caracteristicas
comunes:

- Relacion de velocidades axiales igual a 1.

- Incidencia en el punto de disefio igual a 0.

- Grado de reaccién en el didmetro medio <0,2 para escalonamientos de alta presién
y 20,6 para los de baja presion.

Smith obtuvo el rendimiento de la turbina en funcion del coeficiente de carga () y del
coeficiente de flujo (¢) en el radio medio de los escalonamientos (figura 1.1), corrigiendo
el rendimiento medido, para el caso de holgura radial nula. Se vié que la influencia del
nimero de Reynolds era despreciable en el rango 10°<Re<3-10° y que la precisién
alcanzada en la prediccion del rendimiento de la turbina era del +2%.
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Figura 1.1. Rendimiento del escalonamiento sin holgura radial, segin Smith.

Correlacién de Soderberg [2].- Soderberg encontro, después de numercsos ensayos con
cascadas de dlabes y turbinas de vapor, que, para coronas de dlabes de turbina que operan
con una relacién paso/cuerda 6ptima seguin el criterio de Zweifel, con un ndimero de
Reynolds igual a 10°, una relacién de aspecto (altura del dlabe/cuerda axial) de 3, e
incidencia nula, el coeficiente nominal de pérdidas ({ "y era funcién sélo de la deflexion del
fluido (), para una relacién espesor mdximo/cuerda (t,,./1) dada, figura 1.2. Para relaciones
de aspecto y nimeros de Reynolds distintos de los nominales, el coeficiente de pérdidas de
entalpfa serd:
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Figura 1.2, Coeficiente nominal de pérdidas de Soderberg.

El nimero de Reynolds estd basado en las condiciones del flujo a la salida de la corona
de dlabes y en el didmetro hidrdulico. Para tener en cuenta el efecto de la holgura radial,
se multiplica el rendimiento calculado (para holgura radial nula) por la relacion: drea
efectiva de dlabes/drea de paso total.

Si dibujamos las curvas de isorremdimiento en un diagrama y-¢, calculadas a partir de
la correlacion de Soderberg, para iguales relaciones de aspecto y nimero de Reynolds,
vemos que éstas son similares a las de Smith, excepto los valores de los rendimientos que
son inferiores en un 0,5 al 2%.

Correlacion de Latimer [3].- Latimer obtuvo una correlacion empirica para el rendimiento
global del escalonamiento, que tenia en cuenta los efectos del espesor del borde de estela,
relacion de aspecto y holguras radiales. Dicha correlacion es:
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donde:

h = Altura de dlabe.
s,= Paso a la garganta.
trx= Espesor del borde de estela.
k = Holgura radial.
B = Constante, seglin tipo de holgura radial:
0,5 para dlabes sin llanta.
0,25 para dlabes enllantados.
A = Pardmetro de pérdidas secundarias de Ainley y Mathieson [4].

Basado en el hecho de que las turbinas muestran una tendencia tnica del rendimiento
con la carga, Latimer obtuvo un método simplificado para evaluar el comportamiento de la
turbina fuera de disefio, al observar una buena correlacién entre el coeficiente de carga y
el rendimiento cuando éstos se representaban en escala logaritmica, es decir:

log(n)=1{log(¥)]

Para el uso de ésta curva, figura 1.3, es necesario conocer el coeficiente de carga para
el que el rendimiento alcanza su mdximo.
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Figura 1.3, Rendimiento del escalonamiento fuera de disefio, segin Latimer.



1.3.- METODOS DE ANALISIS DE LOS COMPONENTES DE LAS PERDIDAS.

Estos métodos pueden aplicarse en modelos unidimensionales que evaldan las pérdidas
en la linea media (vélidos también en las primeras etapas de disefio), sin embargo, para una
prediccién més detallada del flujo en la turbina, serd conveniente evaluar la variacion de las
pérdidas a lo largo de la altura del dlabe en funcién de la geometria local de los dlabes y de
los tridngulos de velocidades. También debemos hacer notar que estos métodos evaldan las
pérdidas que tienen lugar entre la entrada y la salida de las coronas de dlabes sin tener en
cuenta su evolucién a lo largo de los conductos entre dlabes; por lo tanto, éstos no son aptos
en aquellos métodos en que hay que conocer dicha evolucién (Métodos "through-flow",
"Métodos de cdlculo de dlabe a dlabe”, etc.), para los que hay que utilizar otras técnicas
para evaluar la generacién de entropia debida a las pérdidas.

En lo que sigue, vamos a repasar algunas de las correlaciones mds utilizadas para la
evaluacién de las pérdidas, considerando separadamente sus tres componentes principales:
pérdidas en el perfil, secundarias y las debidas a la holgura radial.

1.3.1.- Pérdidas en el perfil.

En primer lugar, vamos a considerar las pérdidas en el perfil en unas condiciones de
referencia y posteriormente las pérdidas por borde de estela y los efectos de los nimeros de
Reynolds y de Mach. Dichas condiciones de referencia serdn:

- Relacion paso/cuerda dptima.

- Espesor del borde de estela igual a cero.

- Nimero de Mach a la salida menor de 0,5.

- Acabado superficial de los dlabes standard (rugosidad equivalente de grano de arena
K /1=10%).

- Nimero de Reynolds igual a 2-10°.

A las pérdidas obtenidas en el perfil en estas condiciones las llamaremos "pérdidas
bdsicas en el perfil".



1.3.1.1.- Pérdidas bdsicas en el perfil.

Correlaciéon de Ainley y Mathieson [4].- Estd basada en los resultados de numerosos
ensayos de cascadas de dlabes y de escalonamientos de turbinas. Los datos estdn referidos
a perfiles de dlabes con su contorno compuesto de arcos de circulo y lineas rectas o dlabes
con una linea media con curvatura circular o parabdlica y con una relacién de espesor
méximo/cuerda entre 0,15 y 0,25. La correlacién estd basada en una serie de gréficas de las
que se obtiene el coeficiente de pérdidas de presién de remanso para toberas («,’=0) y
dlabes de accién (&, = a,) en funcién de la relacién paso/cuerda, para incidencia nula,
figura 1.4. Para dlabes con dngulos distintos a los anteriores el coeficiente de pérdidas serd:
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Kacker y Okapuu [S], propusieron sustituir el término (a,"/a,)’ por |a,’/a,{- («,'/a2), para
incluir los casos en que a,’ <Q. Para incidencias no nulas se calcula una incidencia de
desprendimiento (i,) en funcién de a, y «,/«, ,y a partir de ésta se obtiene un coeficiente en
funcién de i/i,, que multiplica a Y. Las pérdidas asf obtenidas son vdlidas para perfiles con
una relacién espesor borde de estela/paso en la garganta de 0,02, por lo que para el caso de
un espesor de borde de estela nulo, Y debe de multiplicarse por 0,914 (ver referencias 4

y95).
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Figura 1.4, Perdidas en el perfil, segiin Ainley y Mathieson.



Correlacién de Traupel [6].- Basé su correlacion de pérdidas en el cédlculo de 1a energia
disipada (D) a partir de una estimacién de las velocidades medias en la cara de presién y
succién del 4labe, junto con un coeficiente constante de disipacion (C,), llegando a la
siguiente ecuacion:

D=C,151, 2 23((1+U*+(1- )]

donde:

c(1+U) = Velocidad media en la cara de succion.
¢(1-U) = Velocidad media en la cara de presion.
1, = longitud de la linea media del dlabe.

U = Coeficiente de perturbacién de velocidad.

Si eliminamos U de la ecuacion de la circulacién I'=s Acg=2 I ¢ U, y relacionamos
las pérdidas de entalpfa con el coeficiente de pérdidas {,, tenemos:

Ahdz___D___
poCy S COSQ,
3[ag sf
{, Ay (zb) -® 4] ¢ I,
1"Cp C§ d s Cz Sen(xz

En la figura 1.5 se ha representado el coeficiente de pérdidas para un valor de Cy=
0,003, valores de 1,/s préximos a los éptimos y ¢ comprendida entre ¢, y (¢,+¢,)/2. Segin
el autor, estas pérdidas son tipicas para dlabes con curvatura continua y tasas de difusion
bajas.
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Figura 1.5. Coeficiente de pérdidas en el perfil y relacion paso/cuerda éptimo, segin Traupel.

Correlacién de Balje y Binsley [7].- Utiliza la ecuacién de Tuckenbrodt de capa limite
turbulenta para gradientes de presion arbitrarios, siendo ésta la que sigue:

x=1
'@+

¢ Mdx

t

1 2
1@}
0 (C—e)uc " lC v A

fo—

donde:

0 = Espesor por la cantidad de movimiento.
A,n = Constantes experimentales.
v = Viscosidad cinematica.

C, es también una constante, que se determina a partir del punto de transicion de la
capa limite laminar (x=X,). La principal suposicién hecha por Balje y Binsley es que el
engrosamiento total de la capa Ifmite puede predecirse, razonablemente, suponiendo una
variacién lineal de la velocidad a lo largo de la linea media del dlabe del tipo:

cosa, cosa, )|
c=c, 2+i 1- 21
cosay I, cosay J

Esta hipétesis fue justificada por el hecho de que los resultados obtenidos al calcular
el engrosamiento de la capa limite fueron esencialmente los mismos que los obtenidos al
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utilizar distribuciones de velocidad trapezoidales, qdizés més préximas a la realidad. Si
integramos la ecuacién primera tomando n=4, ¢, l,/v=cte. y X;=0, tendremos:

[ - 10,8
1 [ o822 4.5
9 cosa,

cosa,

l, 1-

coSa,
donde K es una constante basada en resultados experimentales que vale K=0,0021.

Las pérdidas en el perfil pueden calcularse, en funcién del espesor por la cantidad de
movimiento, utilizando la ecuacién de Stewarts [8]:

2 __*_—__ 2 o
sen a2(1“ 50 t 1z) ccosPay(1-3°-1rsf
(1-8 1,5

1+2 cos?ay|(1-8" -t ~(1-8" 81|

¢p=1-

donde -6-', ) y ;_TE son iguales a 8°, 8 y tyy divididos por (s - cos o). Las pérdidas en

el perfil y la relacién paso/cuerda optima pueden verse en la figura 1.6.

v ST A
s, 2O | ey /i
- (p= 001 K\ \\Q\S g s/lyii{;;/ 14/6/.8 L
2 4 //02 /m\u‘\\\ //; f :ég\
=] T
Yo wer w600 2 T W e e
90-ay 90-ay

Figura 1.6, Coeficiente de pérdidas en el perfil y relacion paso/cuerda éptimo, seguin Balje y Binsley.

Correlacién de Craig y Cox [9].- Presentan una correlacién basada en datos éxperimentales
de cascadas rectas. Su coeficiente bésico de pérdidas, para un espesor del borde de estela
nulo, depende de un coeficiente de sustentacién Fy, = f(oy, o), de la relacion paso/longitud
de 1a linea media (s/l,) y de la relacién de contraccion del canal entre dlabes, figura 1.7.
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El utilizar s/l, presenta la ventaja de estar mds directamente relacionado con el
desarrollo de la capa limite, pero resulta mds dificil de manejar que la relacion paso/cuerda.
La relacién de contraccién del canal, junto con la relacién anterior s/l,, nos permite
considerar, en cierta medida, las diferencias entre los perfiles de los dlabes de turbinas de
gas y vapor y entre los de alta y baja presion en éstas dltimas. Considerando que esta
correlacién estd basada en datos anteriores a 1.970 y que la industria de las turbinas de
vapor ha sido bastante lenta para introducir nuevos conceptos de disefio de dlabes, es
probable que esta correlacion sea fiable, en gran medida, en el disefio de dlabes con perfiles

compuestos por arcos de circulo y lineas rectas.
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Figura 1.7. Coeficiente de pérdidas en el perfil y coficiente de sustentacién, segin Craig y Cox.

Método de Denton [10].- Este método estd basado en el cdlculo tedrico del rendimiento
de un gran nimero de cascadas de dlabes. Los resultados se presentan como curvas que
representan el coeficiente de pérdidas de entalpia en funcion de «, y a, para cada valor de
s/I. Denton encontré que la relacién paso/cuerda dptima era aquella en que la separacion
comenzaba a ocurrir en la superficie de los dlabes. No existen mds detalles publicados sobre

este método.

En la figura 1.8 se representan los resultados obtenidos por Denton [10] para distintas
correlaciones de pérdidas. Puede observarse en todas ellas un incremento de las pérdidas al
aumentar a, (aumento de la deflexion), pero existe una diferencia notable entre las curvas
de Ainley y Mathieson y Craig y Cox por un lado, con las de Traupel, Balje y Denton por
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Figura 1.8. Comparacién de diferentes correlaciones de pérdidas en el perfil, segin Denton.

otro. El nivel de pérdidas alcanzado por el segundo grupo de curvas es caracterfstico de
alabes disefiados con bajas tasas de succion y difusién en las caras de depresién y presion
respectivamente, por lo que las pérdidas en los mismos son sistemdticamente sobreestimadas
por Craig y Cox con un factor de 1,5 a 2. Kacker y Okapuu [5] estimaron que las pérdidas
predichas por Ainley y Mathieson deberfan corregirse con un factor de 2/3 para tener en
cuenta el progreso en el disefio de los dlabes. Con esta correccidn, la curva de Ainley se
situarfa entre las de Traupel y la de Balje y Binsley. Finalmente, si comparamos la curva
de Balje y la de Traupel parece ser que las diferencias que aparecen se deben principalmente
a las mayores relaciones paso/cuerda supuestas por Balje.

1.3.1.2.- Pérdidas en el borde de estela.

‘Estas pérdidas estdn originadas bdsicamente por dos efectos: en primer lugar, por las
diferentes velocidades y presiones en las caras de succion y presion del dlabe, cuando el
flujo alcanza ¢l borde de estela y en segundo lugar, por el sibito cambio en ¢l drea de paso

del flyjo.
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Figura 1.9. Efectos de la geometria del borde de estela sobre las pérdidas en el perfil, segin David.

David [11] investigé la influencia de la geometria del borde de estela sobre las pérdidas
observando que, para un mismo espesor de borde, las pérdidas eran siempre mayores en el
caso de borde cuadrado que en el redondeado, figura 1.9.
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Figura 1.10. Pérdidas por borde de estela, seguin Kacker y Okapuu.

Kacker y Okapuu [5], observaron diferencias importantes en las pérdidas por borde
de estela para toberas y dlabes de accion debido a diferentes espesores por cantidad de
movimiento de la capa limite de cada uno de ellos, figura 1.10. Para dlabes con geometrias
diferentes de las dos anteriores (tipos bdsicos), las pérdidas se calculan por interpolacion de
forma similar a la de Ainley para el cdlculo de las pérdidas en el perfil; la expresion de la
misma serd:
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1.3.1.3.- Efectos del nimero de Mach.

Serfa indtil discutir el efecto del nimero de Mach sobre las pérdidas en el perfil sin
especificar la geometria de los dlabes, en particular, la curvatura de la cara de succion desde
la garganta hasta el borde de estela, que da lugar a una fuerte dependencia con el nimero
de Mach. Ya Ainley y Mathieson [4] distingufan entre dlabes con el tramo final de la cara
de succion curvado, para flujos subsénicos y con el mismo recto, para el rango supersonico.
La influencia del nimero de Mach sobre el rendimiento del dlabe con el tramo final de la
cara de succion curvado, para flujo subsénico, no estd demasiado clara y, en particular, la
cuestion de si para M, < M, permanece constante el coeficiente de pérdidas de presion
de remanso (Y) o si lo hace el coeficiente de pérdidas de entalpfa ({). La relacién
aproximada entre ambos es la que sigue:

En estas condiciones, Ainley supuso constante el coeficiente de pérdidas de presion de
remanso mientras que el flujo a lo largo del dlabe fuera subsénico, mientras que Craig y
Cox consideraron constante el coeficiente de pérdidas de entalpia.

Kacker y Okapuu [5] sugirieron que el efecto del nimero de Mach era mds
pronunciado donde el mismo, a la entrada, fuera sélo ligeramente inferior al de salida y
propusieron la siguiente correccion a las pérdidas en el perfil de Ainley:

fes

con: K, =1-1,25(M,-0,2), para M, > 0,2.

2
Yp:-s— YAM
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Para nimeros de Mach mayores que el critico, las pérdidas tienden a crecer
notablemente, sobre todo para M, > 1,3, debido a las ondas de choque que se producen.

2 o 30°18) 12°
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Figura 1.11. Efectos del nimerc de Mach en perfiles convergente, segin Craig y Cox.

Despreciando los efectos viscosos es posible calcular las pérdidas producidas por las
ondas de choque en los dlabes con la cara de succién recta desde la garganta hasta el borde
de estela y con el espesor de éste igual a cero, utilizando las ecuaciones de la continuidad,
las de conservacion de la cantidad de movimiento y de la energfa para flujos bidimensio-
nales. En la figura 1.11 se representan estas pérdidas calculadas por Craig y Cox [9].

En los dlabes con el tramo final de la cara de succién curvada, en comparacién con los
anteriores, el flujo tiende a sobreacelerarse en la cara de succidn aguas abajo de la garganta,
dando lugar a mayores diferencias en el nimero de Mach a través del borde de estela e
incrementdndose, por lo tanto, la intensidad de las ondas de choque y las pérdidas.

L2 T A7V 7T
(Agp)g/e M2isl= /2,0 19 18 17} 16 157 |
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Figura 1.12. Perdidas debidas a la curvatura del tramo final de la cara de succion, segin Craig y Cox.
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Craig y Cox también estudiaron este tltimo efecto y consideraron unas pérdidas
adicionales a las de la figura 1.11, debido a la curvatura del tramo final de la cara de
succion. Estas pérdidas pueden obtenerse de la gréfica de la figura 1.12, en funcién de la
relacion entre el paso y el radio de curvatura del final de la cara de succién , y del nimero
de Mach a la salida, supuesto el proceso no viscoso.

1.3.1.4.- Efectos del nimero de Reynolds.

El efecto del nimero de Reynolds (basado en la cuerda y condiciones del flujo a la
salida) sobre las pérdidas en el perfil, predicho por varios autores, ha sido representado en
la figura 1.13. En ella podemos distinguir tres regiones caracterizadas por el diferente
comportamiento de la capa limite del dlabe. Estas regiones son:

a) Alabes con capa limite predominantemente laminar para Re < 10°. En éstos las
pérdidas dependen fuertemente del nimero de Reynolds, creciendo al disminuir el
mismo.

b) Alabes con capa limite transicional (laminar-turbulenta) para 10° < Re < 10°,
siendo las pérdidas independientes del nimero de Reynolds.

¢) Alabes con capa limite totalmente turbulenta para Re > 10°. En esta regién las
pérdidas en el perfil decrecen con el nimero de Reynolds siempre que su superficie
permanczca como hidrdulicamente lisa.

Las condiciones operativas correspondientes a la tercera regidén no son tan frecuentes
en las turbinas de gas como en las de vapor, donde el nimero de Reynolds puede ser
superior incluso a 107 en el cuerpo de alta presion de las grandes turbinas de vapor.
Tedricamente, la friccion superficial en los dlabes de las turbinas varfan con Re¥2 para capa
limite totalmente turbulenta v superficie hidrdulicamente lisa. Por supuesto, esto exige un
acabado superficial muy bueno, siendo la rugosidad mdxima permitida dependiente del
nimero de Reynolds, no debiendo exceder del valor: K/l = 100/Re; donde K, es la
rugosidad equivalente de grano de arena para placas planas [12].
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Figura 1.13, Comparacién de los efectos del nimero de Reynolds sobre las pérdidas en el perfil por
diversos autores.

La curva de Denton [10], (figura 1.13), estd basada en los cdlculos de la capa limite
de los dlabes de seis turbinas. Para nimeros de Reynolds bajos, las pérdidas varfan con
Re®*, valor que fue adoptado también por Kacker y Okapuu. Esta variacién con el nimero
de Reynolds resulta algo baja si la comparamos con la sugerida por Traupel [6] y, en
particular, la de Ainley y Mathieson. La causa del incremento de las pérdidas para ndmeros
de Reynolds < 10° es el engrosamiento de la capa limite laminar y el gradual aumento de
la region de separacién del flujo laminar.

Denton observé que la evolucion de las pérdidas en la region de transicion, 10° < Re
< 10°, dependia bastante del perfil del dlabe, pero globalmente las pérdidas contintian
decreciendo ligeramente en este rango. La rugosidad de los dlabes con un acabado
superficial standard de K/l = 10" se hace importante solamente en la fase inicial del
régimen totalmente turbulento, comenzando para Re = 10°. Por el contrario, Traupel
considera que esta rugosidad es suficiente para acelerar considerablemente la conclusién de
la fase de transicion y propone que las pérdidas se hagan independientes del nimero de
Reynolds a partir de Re > 2,2:10°. Craig y Cox [9] sugieren que los datos de pérdidas son
mejor correlacionados cuando se define el niimero de Reynolds con respecto al paso en la
garganta que respecto de la cuerda. En la figura 1.13, se ha representado su curva para un
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valor tipico de s,/1 = 0,25. Para una rugosidad superficial de K/l = 10 hace independien-
tes sus pérdidas del nimero de Reynolds a partir de Re = 4,5-10°,

1.3.2.- Pérdidas secundarias.

Existen numerosas correlaciones para el cdlculo de las pérdidas secundarias aunque
algunas de ellas no son muy fiables debido a una informacién incompleta, restricciones a un
aspecto particular o una aplicacion a un nimero insuficiente de configuraciones de cascadas,
haciendo peligrosa su eventual extrapolacién. En 1.970, Dunham [36] did un repaso a
diferentes correlaciones de pérdidas secundarias expresadas como coeficientes de pérdidas
de presién de remanso. A continuacion recogemos algunas de ellas:

Soderberg, 1.949: YS=0,075%

Ainley y Mathieson, 1.951:  Y;=AZ

0,178 (ay-ap)? ¢ costa,

Ehrich, 1.954: Y s ;
(1_0’23} cos?a,
\ h
Scholz, 1.954: yS:o,o7_]S;
| cos* 5
Hawthorne, 1.956: Yo=2 (a,-0y) > %2 !
h cosda,, |scosa,’
cosa, (€, ) cos?u
McDonald, 1.956: Y =f 2 [_'] 2
cosa J\sfl) cos®a,,
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c,\? cos?
Vavra, 1.960 : YSZO'M%[—IJ o

3
sll) cos®a,,

Boulter, 1962: Ys=0,035£(tana1—tanoc2)2 cos?a,
2,,2 2 5
As[A C,| cos“a
Scoltack, 1.963: v=f| 2, 24y (——’] 2
se 1 _[\sll) cos®e,
D,ld,
. ) l 2 2
Bauermeinster, 1,963: Ys=0,07z(tana,—tana2)

{

8
Balje, 1.968: Vo= (—h‘—) £, (0, 000)

Estas correlaciones son vdlidas para flujo incompresible y el pardmetro Z que aparece
en algunas de ellas representa el pardmetro de carga de Ainley que se puede expresar:

‘ Cl)g cos?a,
s/l

3
cos’a,,

con: C,=

tane +tana,
(tane, +tana,)jcose, y o =arctan| ———=

o~ |t

Dunham comparg estas correlaciones con los datos de pérdidas secundarias publicados,
especialmente los de Wolf [14] que parecen ser los mejor documentados y los mds
comprensibles. Dunham llegé a la conclusion de que estos datos se podfan correlacionar con
la ecuacion:

20



CoSa 3y
Y=t 2 Zf(—‘]
h cosa, l
donde 8, es el espesor por desplazamiento.

Después de Dunham se han publicado otras correlaciones para el cdlculo de las pérdidas
secundarias, entre las que podemos citar:

- Traupel [6] en 1.968 y revisada en 1.977.

- Dunham y Came [13] en 1.970, que es una modificacién del método original de
Ainley y Mathieson.

- Craig y Cox [9] en 1.971.
- Dejc y Trojanovskif en 1.973.
- Hult y Sauer [15] en 1.978.

- Kacker y Okapuu [5] en 1.982, que es una modificacion posterior a la de Dunham
y Came del método original de Ainley y Mathieson.

- Moustapha, Kacker y Tremblay [17] en 1.990.

Para obtencién de sus correlaciones, estos autores han procedido de una forma
parecida. La estructura bdsica de sus correlaciones ha sido determinada a partir de datos de
cascadas rectas, mientras que el valor en sf de las pérdidas se ha calculado por comparacién
con las medidas de los ensayos de turbinas. Esto es importante porque una correlacién
basada solo en datos de cascadas rectas tendria pocas aplicaciones directas, pues subestima-
rian las pérdidas que tienen lugar en las coronas de dlabes de las turbinas.

A continuacion analizaremos brevemente algunas de estas tltimas correlaciones de
pérdidas secundarias.

21



Correlacién de Traupel [6].- La estructura bdsica de la correlacién de pérdidas secundarias
de Traupel fue obtenida a partir de los resultados de ensayos de cascadas rectas presentados
por Wolf [14]; sin embargo, los valores cuantitativos fueron calculados por comparacion con
las medidas de los ensayos de turbinas en E.T.H. Zirich.
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Figura 1.14. Factor F de la correlacién de pérdidas secundarias de Traupel.

Las pérdidas secundarias deducidas de los ensayos de turbinas son aproximadamente
el doble de las que se derivan de los datos de Wolf. Siempre que no exista interferencia
entre las regiones extremas de pérdidas secundarias (carcasa ¢ llanta y base de dlabes), las
pérdidas pueden expresarse:

(o=t F g,
po h

donde F = f(Aa, ¢,/c,;), figura 1.14. El utilizar la relacion de velocidades ¢,/c, indica que
la correlacion tiene en cuenta los efectos de compresibilidad. El término { /{,, (relacién
entre las pérdidas en el perfil para un Re, M, y espesor del borde de estela dados, y las
pérdidas en las condiciones nominales) indica que las pérdidas secundarias estdn afectadas

por los mismos pardmetros que las pérdidas en el perfil.

22



{, es un factor de correccién que tiene en cuenta los diferentes espaciados axiales entre
coronas de dlabes y las pérdidas debidas a las tensiones cortantes de los extremos de los
dlabes, en el caso de dlabes no enllantados, o las debidas al cizallamiento de la capa limite
turbulenta en la raiz y cabeza, en el caso de 4labes enllantados. Dependiendo del tipo de
construccion, {, se puede calcular como sigue:

c )
(,= 14 A S , para dlabes sin llanta (+ para el estator, y - para el rotor).
CoSsc, d,) h
0,04 9

Ca™

= —= | para 4labes con llanta.
cose, h

Traupel establecié un valor critico de la altura del dlabe en funcion de las pérdidas en
el perfil. Dicho valor es:

Para relaciones h/s menores que el valor critico, es imposible separar las pérdidas
secundarias de las del perfil. En tales casos es preferible calcular las pérdidas de forma
global a través de la expresion:

E=c,,+c F 111 1

B L R (tA—|—-
Cpo (hls),, s hls (h/s)ch

donde A es una constante que vale 0,02 para dlabes fijos y 0,035 para dlabes moviles.

Correlacion de Craig y Cox [9].- Su correlacién estd basada en datos experimentales de
cascadas rectas. De la comparacién de los valores calculados y de los medidos en ensayos
de turbinas, estos autores llegaron a la conclusién de que sus datos de pérdidas secundarias
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en cascadas no necesitaban ser corregidas para ser utilizados en los cdlculos de coronas de
dlabes de turbinas.
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Figura 1.15. Factores de pérdidas secundarias y de relaciones de aspecto de Craig y Cox.
Las pérdidas secundarias pueden calcularse a través de la ecuacion siguiente:
C+: CS,ONRNh/b
donde:
- {,o €s el factor de pérdidas secundarias bdsicas que depende del pardmetro de carga
F, = f(a,, a,), (figura 1.7), de la relacion paso/longitud de la linca media (s/1,) v
¢, /c,)’, figura 1.15.

- Ny, €s el factor de la relacion de aspecto, figura 1.15.

- Ny es un factor que considera el efecto del nimero de Reynolds, que es el mismo que
el que corrige las pérdidas en el perfil, figura 1.13.

Este método es vdlido solamente para dlabes con llanta.
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Figura 1.16. Coeficiente de pérdidas secundarias, segin Wolf.

Correlacién de Hultsch y Sauer [15].- La ecuacién bdsica utilizada por estos autores es:
(=150,
{s=19 (g W (Kb,‘ K KS+KW>

donde:

(.o es el coeficiente de pérdidas secundarias original de Wolf [14], representado en la
figura 1.16. para una altura de dlabe h, = 100 mm., una cuerda de 45 mm.. un espesor
por desplazamiento de la capa limite a la entrada 6," = 0,7 mm. y una rugosidad de!
dlabe K /h, = 510

Ké; es un factor que tiene en cuenta la influencia del espesor de la capa limite en la

entrada, figura 1.17.
K,k es un factor que considera el efecto de la no uniformidad del flujo a la entrada

sobre las pérdidas secundarias. El valor de éste ha sido representado en la figura 1.17
en funcién de AI/1,, cuyas expresiones son:
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3 8
Aly=fAc32(r) rdr y Ix=fcf(r) rdr
0 0
Ac, representa la desviacién de la velocidad con respecto a la del flujo uniforme a la
entrada.

K es un factor que tiene en cuenta el incremento de las pérdidas secundarias con la
distancia "aguas abajo" recorrida (x,’). Su valor puede obtenerse de la figura 1.17.

K, es un factor que considera la influencia del aumento del drea anular a través de la
corona de dlabes, figura 1.17.
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Figura 1.17. Factores de la correlacion de pérdidas secundarias de Hultsch y Sauer.

Hultsch y Sauer consideraron que la influencia del nimero de Mach era apreciable s6lo
para espesores de capa limite de las superficies extremas muy gruesas.
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Correlacién de Ainley y Mathieson - Dunham y Came - Kacker y Okapuu [5].- La
ecuacion bdsica de pérdidas secundarias en dlabes fijos derivaba fundamentalmente de los
resultados de ensayos de 1dminas curvadas del metal de los dlabes. Para los dlabes mdviles
las pérdidas secundarias fueron calculadas a partir de los resultados de ensayos de dlabes
convencionales, utilizando las correlaciones ya establecidas para las pérdidas en el perfil en
el estator y en el rotor.

Como ya ha sido mencionado anteriormente, Dunham y Came modificaron la ecuacién
bdsica de Ainley y Mathieson, Y, = A- Z, quedando como sigue:

donde Z es el factor de carga de Ainley, que es funcidén sélo de «, y a, y no depende de la
relacion paso/cuerda. Dunham propuso la siguiente férmula para la funcién f:

*

5
f —ll =0,0055+0,078

pero por comparacion con los resultados de los ensayos de 25 turbinas, Dunham y Came
llegaron a la conclusion de que era mds apropiado para f un valor fijo f = 0,034,

En la ecuacién de pérdidas secundarias propuesta por Dunham y Came puede
observarse como Y, varia inversamente proporcional a la relacion de aspecto en todo el
rango de variacion del mismo; sin embargo, segiin apuntaron Kacker y Okapuu, esto da
lugar 4 una sobreestimacion de las pérdidas para relaciones de aspecto pequenas. Para

valores de h/l < 2, estos autores proponen sustituir la relacion de aspecto por:

1-025, o 1
f (AR)= : L

1

De forma similar que para las pérdidas en el perfil, Kacker y Okapuu aplican una
correccidén para nimeros de Mach subsonicos, a saber:
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b\2
K=1-K, , con Ka:(_)

h

M, \2 )
(E) (1-K)

Dunham y Came propusieron una correccién por el mimero de Reynolds igual a la
utilizada para las pérdidas en el perfil; sin embargo, Kacker y Okapuu limitaron esta
correccion a las pérdidas en el perfil, argumentando que en la literatura técnica existen pocas
evidencias al respecto.

Correlacién de Moustapha, Kacker y Tremblay [17].-Estos autores estudiaron la variacion
de las pérdidas secundarias con la incidencia. Tras comprobar que el método de Ainley y
Mathieson - Dunham y Came [13] subestimaba las pérdidas secundarias para incidencias
mayores que las de despendimiento, correlacionaron el coeficiente de pérdidas de presién
de remanso secundarias y el de disefio, (Y/Y},)s, con el pardmetro x. La expresion de esta
correlacion es:

D

(—Yz}exp(O,Q x)+13 x2+ 400 x* , para 0<y<0,3

[l]: exp (0,9 x) , para -0,4 <y <0
Y,

aq-oy’ cosa, 4'5(015)#0'3
con . = ——
¥ 180~ (a, + «,) | COSa, | | 1

Al considerar la influencia del didmetro del borde de ataque (d,;), los resultados
predichos se correlacionan mejor con los experimentales. Dicho didmetro afecta al desarrollo
de los vdrtices formados en el borde de ataque.
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1.3.3.- Pérdidas por holgura radial.

El mecanismo de generacion de las pérdidas debido a la holgura radial es totalmente
diferente para dlabes con llanta y para los dlabes sin ella y las correlaciones de pérdidas, por
lo tanto, deben considerar las dos configuraciones. En el primer caso, el flujo por la holgura
radial estd bien diferenciado del flujo principal a través de los dlabes. Las pérdidas surgen
por la disipacion de energia a través del huelgo y por la posterior mezcla del flujo de fugas
con el principal aguas abajo de la corona de dlabes.

Para dlabes sin llanta no existe una separacion clara entre las pérdidas secundarias y las
debidas a la holgura radial. En este caso las pérdidas por holgura hay que definirlas como
la diferencia entre las pérdidas totales con holgura radial y sin holgura radial.

La mayoria de las turbinas axiales muestran una disminucidn lineal del rendimiento de
los escalonamientos con el valor de Ia holgura radial, como lo demuestran los resultados de
ensayos de algunas turbinas recopilados por Haas y Kofskey [16], y representados en la
figura 1.18. En esta grdfica se incluyen escalonamientos de turbina con rotores enllantados
(configuracién "SH"), y no enllantados con encastre en la carcasa (configuracién "SC") o
altura del dlabe reducida (configuracién "RHB").
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Figura 1.18. Disminucién del rendimiento con la holgura radial, segin Haas v Kofskey.



Ademds de la variacién lineal del rendimiento del escalonamiento con la holgura radial
(k), estos autores llegan a las conclusiones siguientes:

a) Para un valor del grado de reaccion en el extremo del dlabe, la configuracidn ptima
que daba las menores pérdidas por holgura radial era la "SH", a continuacién la "SC"
y por tltimo la "RBH".

b) Excepto para la turbina H de la figura 1.18, las pérdidas por holgura radial se
incrementaban al aumentar el grado de reaccién en el extremo, para una cierta
configuracion del extremo de los dlabes.

A continuacién repasaremos algunas correlaciones de pérdidas por holgura radial,
estudiando separadamente las que corresponden a dlabes sin llanta y las que se refieren a
dlabes con llanta.

1.3.3.1.- Correlaciones de pérdidas por holgura radial en coronas de dlabes sin llanta.

Uno de los estudios experimentales mds completos sobre los efectos de los flujos de
fugas en cascadas rectas y anulares fue publicado por Hubert en 1.963 [18]. Observo que
las pérdidas y la desviacion del dngulo de salida debidas a la holgura radial, para cuatro
cascadas diferentes y con diferentes valores del huelgo, podian correlacionarse muy bien con
las siguientes ecuaciones:

> Ccl k
S hd gk
g 5,sena,, (Z)

¢,
cSU:——C—l=c:tanoc2—ctanoc1
X
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- ! sena, k
Adp=Aag, = ——2—=K -
s 3, sena I

Los valores del coeficiente de pérdidas, de la desviacién del dngulo de salida y la
referencia de los dngulos que figuran en las ecuaciones anteriores, aparecen en la figura

1.19.

16°
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Figura 1,19, Pérdidas por holgura radial y dngulo de desviacion, segin Hubert.

Balje y Binsley [7] estdn de acuerdo plenamente con los datos de Hubert en su método de

prediccion de pérdidas.

El método de Traupel [6] concuerda, en cierta medida, con la estructura de la correlacion
de Hubert, pero el valor absoluto de las pérdidas por holgura estd basado totalmente en los
ensayos de turbinas. Traupel calcula la disminucidn del rendimiento aerodindmico a través

de la ecuacion siguiente:

K, (k-0,002 1),
An= hd
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donde K, es una funcién de «,, Ac,/c, y k/l, cuyo valor puede obtenerse de la figura 1.20.
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Figura 1.20. Pérdidas por holgura radial para dlabes sin Hanta, segin Traupel.

2l efecto de la holgura radial sobre el gasto mésico se ha tenido en cuenta a través de
una correccion del dngulo de salida, cuya expresién es:

-

Acay,=70,5

>

d, g
—<-0,714%-05°
d, h

Traupel hizo notar que su correlacion estaba basada en datos de turbinas trabajando en
unas condiciones operativas cercanas a su punto de disefio.

Ainley y Mathieson [4] propusieron una correlacion para el cdlculo de estas pérdidas con
una estructura similar a la de pérdidas secundarias, cuya expresion es:
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donde Z es el pardmetro de carga de Ainley y B es una constante que vale 0,5 para dlabes
sin llanta.

Craig y Cox [9] utilizan la ecuacion anterior en su método de prediccion de pérdidas,
suponiendo que la velocidad axial permanece aproximadamente constante y que las
velocidades relativas estdn por debajo de la critica.

Basados en la correlacién de Hubert (figura 1.19), Dunham y Came [13] cambiaron
la dependencia lineal de las pérdidas respecto de la holgura, por la ecuacién:

1 {k 0,78
Yk:B -;l' (7) Z , con B:O,47

siendo esta ecuacion vdlida para flujo subsdnico. Para el caso de flujo supersénico Kacker
y Okapuu [5] proponen la siguiente ecuacidn para el efecto de la holgura radial sobre el
rendimiento:

ko d.

A1 _pg3
Mo hcosa, d

m

1.3.3.2.- Correlaciones de pérdidas por holgura radial en coronas de dlabes con llanta.

La correlacién de Ainley y Mathieson para dlabes sin llanta es también vdlida para los
enllantados sin mds que tomar B = (,25.

Segiin Traupel [6], las pérdidas por holgura radial en el rotor vienen dadas por la
ecuacion:



donde:

m, = gasto a través de la holgura radial.

m = gasto total.

u = velocidad del dlabe a la altura media.

Ah, = salto de entalpfa estdtica a través del escalonamiento.
y el subindice D indica condiciones de disefio.
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Figura 1.21. Pérdidas por holgura radial en dlabes con llanta, segiin Craig v Cox.

Craig y Cox [9] expresan las pérdidas por holgura radial como una disminucién del
rendimiento, cuya expresion es:

Ak
Ang=Fo—rm

donde:

A, = drea de la holgura radial.



A = drea anular de los dlabes.
1, = rendimiento aerodindmico.

F, estd dado en la figura 1.21 en funcidn del cambio de velocidad a través de la corona
de dlabes y del recubrimiento (Ah/h). Un recubrimiento positivo tiene un doble efecto:
ocasiona pérdidas debido a un cambio brusco en el drea de paso y por otro lado, reduce la
presion estdtica delante de la corona de dlabes reduciendo las fugas. Craig y Cox sugirieron
que el efecto global del recubrimiento era beneficioso y que este crecia continuamente con
el mismo; sin embargo, otros autores apuntan que el beneficio a que da lugar el recubri-
miento no crecia continuamente, existiendo un valor éptimo para Ah/h ~ 0,008, aunque hay
que tener en cuenta que éste Gltimo depende de la geometria en el huelgo radial.

Dunham y Came [13] utilizaron la misma ecuacién de pérdidas que la de los dlabes no
enllantados, pero con un valor de B = 0,37 y una holgura radial corregida en funcién de

nimero de gargantas del cierre de laberinto (NC), k, = k NC**,

Kacker y Okapuu [5] adoptaron la misma ecuacion que Dunham y Came para el cdlculo
de éstas pérdidas.
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2.-REFRIGERACION DE LOS ALABES EN LAS TURBINAS DE GAS.

2.1.- INTRODUCCION.

El alto coste de los combustibles tradicionales en las turbinas de gas ha estimulado
tanto la investigacidn y el desarrollo de diversos medios encaminados a aumentar su rendi-
miento, como el estudio de la posibilidad de utilizar combustibles alternativos (mds baratos
y de peor calidad) para disminuir los costes de funcionamiento.

Entre los medios disponibles para aumentar el rendimiento de las plantas de potencia
con turbinas de gas, podemos distinguir entre los que dan lugar a mejoras del rendimiento
interno de las mdquinas (turbina y compresor), y los encaminados a mejorar el ciclo de la
turbina.

Haciendo referencia a los primeros, podemos decir que los sucesivos avances en los
estudios aerodindmicos de las cascadas de dlabes de turbina y de compresor han hecho que,
en este sentido, el diseno de los mismos haya alcanzado en la actualidad unas cotas notable-
mente altas.

Respecto de los segundos, sabemos que los parametros que inciden directamente sobre
el rendimiento térmico del ciclo de la planta y, por tanto, sobre su rendimiento efectivo
son: la relacion de temperaturas extremas (8 = temperatura de entrada a la turbina/tempe-
ratura de entrada al compresor) y la relacion de compresion (p,.). La influencia de estos
factores puede verse en Ia figura 2.1, donde 8 se ha tomado como pardmetro, variando p.
a lo largo de cada curva 8 = cte. En dicha figura se pone de manifiesto que un incremento
de 6 dard lugar a un aumento tanto del rendimiento como del trabajo especifico del ciclo de
la planta, alcanzdndose los mdximos de éstos para valores cada vez mayores de la relacién
de compresion.



Esto tltimo hace que, en la prictica, tienda a aumentarse la relacion de temperaturas
extremas del ciclo, llevando consigo, generalmente, un aumento de la relacién de compre-
sidn.
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Figura 2.1. Influencia de 0 y p_ sobre el rendimiento y el trabajo de la turbina de gas.

Con los combustibles disponibles actualmente existe un limite tedrico de la temperatu-
ra mdxima alcanzable a la salida de la cdmara de combustion, que viene impuesta por la
relacién estequiométrica aire/combustible, que para relaciones de compresion altas, segin
Gostelow [19], estd alrededor de los 2.500 K. Sin embargo, en la prdctica es necesario
refrigerar algunas superficies de la cdmara de combustidn, por lo que este limite quedaria,
para los materiales usuales actualmente, en unos 2.300 K.

Para que las turbinas de gas puedan funcionar con altas temperaturas a su entrada,
serd necesario refrigerar sus dlabes y otros elementos de la misma, para controlar la
disminucion de las caracteristicas mecdnicas de sus materiales y la corrosion a altas tempe-
raturas. Con los materiales empleados actualmente en la construccion de los dlabes, las
temperaturas mdximas permisibles en los mismos son de 800 + 950°C: para turbinas indus-
triales, y de 950 = 1100°C para turbinas de aviacidn, siendo nccesario refrigerar €stos
cuando la temperatura del gas sea superior a estos lfmites. Sin embargo, cuando se utilizan
combustibles alternativos de baja calidad, aparecen agentes corrosivos en los productos de
la combustién, haciendo mds acusados los problemas de corrosion a altas temperaturas, por
lo que los niveles de temperatura mdxima permisibles para los materiales de los dlabes y de
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otras superficies calientes de la mdquina se reducen hasta temperaturas tan bajas como los
600°C [20].
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Figura 2.2, Tendencia de la temperatura de entrada a la turbina.

Por todo ello, y debido también al avance producido en la tecnologia de los materia-
les, la temperatura de entrada a la turbina ha ido incrementdndose desde la puesta en
funcionamiento de las primeras turbinas de gas (anos 30), hasta nuestros dfas. En la figura
2.2 se ha representado la evolucion de dicha temperatura con el paso de los afos, tanto para

turbinas de gas experimentales como para diversos tipos de aerorreactores y aplicaciones
industriales.
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2.2.- TECNICAS DE REFRIGERACION DE LOS ALABES.

En los tltimos afios, la refrigeracion de los dlabes estd llegando a ser una préctica
comtin en las turbinas de gas industriales, debido a la necesidad de aumentar la temperatura
de admision para incrementar sus prestaciones (potencia y rendimiento), sin sobrepasar los
limites impuestos por el estado del arte de los materiales.

En las aplicaciones acronduticas, donde el peso es una limitacidn primordial, el aire,
disponible a la salida del compresor, es una eleccién 1égica como medio refrigerante.

En las aplicaciones terrestres se ha venido aplicando esta misma técnica con éxito. Sin
embargo, el flujo de aire refrigerante necesario podria llegar a ser tan grande que el exceso
de potencia requerido por el compresor anulase, en gran medida, la ganancia de potencia -
asociada con el incremento de la temperatura de admisién [20]. 4

Actualmente, estamos asistiendo a un incremento importante de la produccion de
potencia mediante plantas de ciclos combinados. En éstas, la utilizacion de otros refrigeran-
tes tales como el vapor o el agua puede presentar ventajas potenciales [40]. El vapor,
recalentado o himedo, puede ser introducido con ligeros cambios de disefio en las turbinas
refrigeradas por aire.

A continuacidn comentaremos las caracteristicas fundamentales de 1as técnicas utiliza-
das para la refrigeracion de los dlabes.

a.- Refrigeracion por liquidos.

La utilizacion de un liquido para la refrigeracion del dlabe se puede realizar de dos
formas:

al.- Utilizacién indirecta.- Este modo de refrigeracion consiste en utilizar el liquido

como refrigerante del aire que a su vez circulard por el interior de los dlabes y serd
el refrigerante directo de los mismos.

39



a2.- Utilizacion directa.- El liquido es el refrigerante que circulard por el interior
de los dlabes.

Utilizar el propio carburante como liquido refrigerador tiene varias ventajas a
considerar. En primer lugar, ya estd a bordo (en las turbinas de gas de aviacién), su
temperatura es baja y la energia que se le aportarfa en la refrigeracién es reintrodu-
cida en el lugar 6ptimo para mejorar el rendimiento del ciclo. La cantidad de calor
que puede absorber estard limitada, sin embargo, por problemas ligados a su posible
descomposicién, lo que podria provocar depdsitos en los conductos de circulacidn.

Otra solucidn estudiada consiste en el empleo de un liquido que circula en circuito
cerrado por el interior del dlabe, constituyendo el pie del mismo un cambiador de
calor entre este liquido y otro fluido que podria ser el aire sangrado del compresor o
el carburante.

Actualmente, el agua a veces se utiliza para refrigerar las coronas de dlabes fijos
(sobre todo la primera), en el caso de altas temperaturas de entrada (> 1500 K), para
poder mantener la superficie de los mismos a temperaturas suficientemente bajas, a
fin de evitar la corrosion y la deposicion de cenizas en dichas superficies. La utiliza-
cién del agua para refrigerar coronas de dlabes moviles presenta serias dificultades,
debido a los desequilibrios dindmicos a que puede dar lugar y al aumento de las
solicitaciones mecdnicas de los dlabes que ocasiona [41].

Quizds el mayor potencial de refrigeracidn lo tenga el agua cuando se utiliza como

3]
o
tal o como vapor muy htiimedo con evaporacion final en la superficie del dlabe por

transpiracion (esta técnica se comentard mds adelante).
Las caracteristicas que debe reunir el liquido refrigerante son:

- Tensién de vapor no demasiada elevada, para prevenir sobrepresiones excesivas
en los canales.

- Punto de fusion bastante bajo para evitar la solidificacion, lo que implicard
problemas de equilibrado a bajos regimenes.

- Densidad reducida para que las tensiones debidas a la presion hidrostdtica sean
aceptables.
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- Baja viscosidad para facilitar las corrientes de conveccion.
- Calor latente de cambio de estado elevado, si se utiliza un ciclo con evaporacion.

En este sentido, en el caso de refrigeracién en circuito cerrado, los metales liquidos
tales como el Sodio, Potasio y Cesio parecen los mds aceptables. Sin embargo, la
mayor dificultad la presentarfa la evacuacién del calor contenido en el liquido refrige-
rante a través del pie del dlabe y sobre todo en el caso de las coronas méviles. Por
ello la aplicacién de este sistema, en la actualidad, sélo se considera en el caso del
disefio de plantas de potencia estacionarias o en otras aplicaciones terrestres.

b.- Refrigeracién por aire o vapor de agua.

Los refrigerantes mds ampliamente utilizados en la refrigeracion de los dlabes son
el aire y el vapor de agua. Segiin sea la técnica aplicada, tendremos los métodos de
refrigeracion siguientes:

- Conveccién interna.

- Refrigeracion por choque.

- Refrigeracién por pelicula ("film cooling").

- Transpiracion.

En estos sistemas, el refrigerante circula por pasos interiores practicados en el
disco y en los dlabes de la turbina. Los tres primeros métodos se aplican en la actuali-
dad en motores avanzados, que trabajan con temperaturas de turbina muy elevadas.

FEl método de transpiracidn, que requiere dlabes de material poroso. se encuentra en
fase experimental.
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b1l) Conveccién interna.

El flyjo de calor que recibe el dlabe de los gases de combustién se transmite por
conduccién a través del metal del mismo y es evacuado por conveccién por el
refrigerante que circula por su interior. Como el calor cedido depende de la super-
ficie de contacto que los circuitos internos del dlabe exponen al refrigerante, estos
conductos presentan la mayor superficie posible, fabricdndose con aletas y nervios
internos, figura 2.3. El grado de refrigeracién obtenido depende, fundamentalmen-
te, de la diferencia de temperaturas entre el metal y el refrigerante interior.
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Figura 2.3. Alabes refrigerados por conveccion interna.

la existencia de capa limite en el canal de refrigeracion, supone un deterioro de
€sta, por lo que es importante intentar dominarla. Todo aquello que perturba esta
capa limite, como surcos, creacion de efecto aleta, etc., tiende a mejorar la refrige-
racion. El inconveniente es el aumento de la pérdida de carga, pudiéndose afirmar
que aumentar en dos veces el coeficiente de transmision de calor, supone aumentar
en cuatro veces aproximadamente el coeficiente de pérdida de carga.
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b2.- Refrigeracion por choque.

Consiste en dirigir un chorro de fluido hacia la pared a refrigerar; este chorro
puede ser concentrado o generalizado. Para ello, el refrigerante circula en sentido
radial por el nicleo del dlabe y va fluyendo a través de una serie de agujeros de
manera que los chorros incidan sobre la pared interna del dlabe, generalmente en
la zona correspondiente al borde de ataque, figura 2.4. El impacto del chorro pro-
porciona un buen coeficiente de transmision de calor.

Figura 2.4, Alabes refrigerados por choque de chorros.

Tecnoldgicamente, la utilizacidn de la refrigeracion por choque requiere la exis-
tencia de paredes interiores en el dlabe para poder asegurar la distribucién de los
chorros.

b3.- Refrigeracion por pelicula externa.

Consiste en la formacion de una pelicula de refrigerante sobre una o varias zonas
de la pared exterior del dlabe, figura 2.5. La pelicula, que se forma en las paredes
del dlabe expuestas al gas, se pierde rdpidamente porque termina mezcldndose con
¢ste. Por ello, para conseguir una refrigeracién eficaz, tiene que ser renovada
continuamente por medio de sucesivas ranuras de inyeccion o hileras de agujeros.
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Este es el método més eficaz para la refrigeracion del dlabe. El sistema tiene la
ventaja de reducir el gradiente de temperatura en las paredes de los 4labes, pero
tiene el inconveniente de que puede perturbar el desarrollo del flujo de gas en el
canal de paso entre dlabes.

Si se inyecta demasiado refrigerante en la capa limite o la velocidad es demasia-
do alta, el refrigerante atraviesa la capa limite eliminando los objetivos del sistema
y produciendo pérdidas adicionales en el 4labe. Por otra parte, este sistema asegura
una fuerte evacuacion de calor, al atravesar la corriente de refrigerante los agujeros
de paso, pudiéndose producir puntos frios, que son focos de concentracién de
tensiones y aumentan la fatiga del dlabe.
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Figura 2.5, Alabes refrigerados por pelicula externa.

En cualquier caso es, a priori, el mds enérgico de los sistemas de refrigeracion
de los dlabes, aunque se requiere un gran ndmero de agujeros en el dlabe, ya que
el efecto de refrigeracion de la pelicula es disipado rdpidamente aguas abajo por la
mezcla con los gases calientes. El fluido utilizado en este tipo de refrigeracién debe
encontrarse a alta presion, lo cual no siempre es posible, particularmente en los
bordes de ataque de la primera corona de toberas.
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Figura 2.6. Alabes refrigerados por transpiracion.

b4.- Refrigeracidn por transpiracién.

Derivado del anterior es una generalizacién del mismo para aumentar su efectivi-
dad. El dlabe ha de ser fabricado de material poroso para establecer una pelicula
continua de refrigerante sobre toda la superficie del mismo. La uniformidad de la
pelicula es el factor principal que reduce la cantidad de calor que los gases pueden
transferir al metal. Para una refrigeracién efectiva, los poros han de ser pequefios,
pero este hecho puede ocasionar la posible obturacidn de los mismos debido a
oxidacién o a materias extrafas, figura 2.6.

ESTATOR ROTOR

a. - Conveccicn
b. - Choque

c. - Peliculg

Figura 2.7. Alabes refrigerados por varios métodos.



En los diseros reales de dlabes refrigerados se pueden utilizar mds de una técnica de
refrigeracion, de forma que en unas zonas del dlabe tenga mayor preponderancia una de
ella, y en otras otra, figura 2.7.

En lo que sigue, vamos a analizar dos de las técnicas de refrigeracién de dlabes mds
utilizadas. Estas serdn;

- Refrigeracién por conveccidn interna.

- Refrigeracidn por conveccion interna y pelicula externa.

2.2.1.- Refrigeracién de dlabes por conveccién interna.

Para este estudio de la refrigeracion de los dlabes, vamos a suponer un valor medio
de las temperaturas tanto del dlabe como del gas que circula alrededor de ellos. Aunque las
condiciones reales son bastante mds complejas, el empleo de estos valores medios, si que
puede ser vdlido como una primera aproximacion para el cdlculo de algunos pardmetros
durante el analisis que nos ocupa.

Para unas temperaturas medias del dlabe (T,) y del gas (T,,), y una temperatura de
entrada del refrigerante (T,,), se define el rendimiento medio de la refrigeracién del dlabe,
segtin Barry [21], cdmo:

g_:_T_Os_Ta

71 rl

El calor que recibe el dlabe por conveccion desde el gas lo podemos expresar:

Qc :Ae he(TOg h Ta)

donde A, es la superficie externa del dlabe y h, el coeficiente de pelicula externo. Si el
refrigerante sale a una temperatura T, el calor evacuado por el mismo serd:
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Qi= ”.lr Cpr(Tr2_ Trl)

En condiciones estacionarias estos dos flujos de calor serdn 1guales, por lo que tendre-
mos:

mr Cpr - TOg_ Ta
Ae he TrZ_TrI

Se define el gasto mdsico adimensional de refrigerante (m”) y el rendimiento con-
vectivo (n,), segiin Barry [21], como:

mvk:”'lrcpr Y ncz Tr2—Tr1
Ah T,-T,

e e a -

La ecuacién anterior podemos escribirla:

n.m

1+n, m’

E=m"n (1-8) o6 &=

Existe un valor minimo del gasto adimensional, que serfa el correspondiente a ., =

I, cuyo valor sera:

-

1l

me
min
1-

Fas

*
My
min
con lo que llegamos a: N~

m”

Si estudiamos ahora la conveccidn interna del dlabe, podemos calcular el valor de n..
Para ello partimos de la ecuacion de transmision de calor para un elemento diferencial del
dlabe, cuya expresion es:
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#, C,, dT,=h; (T,~T) dA,

donde A; es la superficie interior de los conductos de refrigeracion y h; el coeficiente de
pelicula interno.

Si integramos esta ecuacién y tomamos valores medios para h,, tenemos:

Ty cogar
mr pf r

= [h,d4,
T, Ta_TrZ ]
T A h,
a rI_exp : [
Ta r2 mr Cpr

Haciendo algunas operaciones, podemos obtener la siguiente expresion para 1,

-1 -exp =1 2t

) . . h A
Teniendo en cuenta la relacidn entre .. m” y £, y llamando t=——'

, finalmente

£ €

podemos escribir:

g

t=-mtinjt- ——

m*(1-£)]

T representa la relacion entre la resistencia térmica enterna y la interna,siendo un
indicador de la capacidad de refrigeracion del sistema interno del dlabe. Existe un valor
minimo de éste para un valor requerido de £. Este minimo se puede calcular tomando
limites en la anterior expresion para m” - «, quedando:
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Figura 2.8. Rendimiento medio de la refrigeracién en funcién de m',

En la figura 2.8, sc ha representado el rendimiento medio de la refrigeracion en
funcion del gasto mdsico adimensional de refrigerante, tomando n, y © como pardmetros.

En la prictica, con este sistema de refrigeracion, el valor maximo alcanzable del rendi-
miento medio de la refrigeracion es del orden de 0,5 [22], con un valor Iimite de 1,
aproximado de 0,6. Con estos valores Ifmite tendremos para m” y t :

m,;m:——i“————=1,527 Yo Ty~ M| —-‘~—Eﬁn—~—~ =1,667
Netim(1~ &im) M (1= &) |
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2.2.2.- Refrigeracién de dlabes por conveccién interna y pelicula externa.

Como hemos visto en le apartado anterior, la refrigeracién del dlabe por conveccién
interna tiene un limite en la prdctica para £ ~ 0,5. Cuando la temperatura del gas, la
temperatura del refrigerante y la mdxima permitida del dlabe nos exigen valores del rendi-
miento medio de la refrigeracién mayores, serd necesario utilizar pelicula externa para la
refrigeracion de los dlabes. Si suponemos una temperatura media de la pelicula T,, se
define, segun Barry [21], el rendimiento de la pelicula como:

TOg“ T;

nf_ Tog_ T

a

En lo que sigue haremos un desarrollo similar al hecho en el apartado anterior, donde
se pondrd de manifiesto la superior capacidad de refrigeracion de este sistema.

El calor transmitido por conveccion desde el gas al dlabe serd:

Qe = heAe (Tf— Ta)

El calor evacuado por conveccidn interna por el refrigerante se puede expresar:

En condiciones estacionarias ambos flujos de calor serdn iguales, con lo que podemos

escribir:
*_ mr Cpr - ]}_ Ta
heAe TrZ— Trl

A partir de la definicidn del rendimiento medio de la refrigeracion, haciendo algunas
transformaciones y teniendo en cuenta la expresion anterior, tendremos:
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& - TOg* Ta - TOg— Ta Tr2— Trl - (Tf— Ta) B (TOg— Tj) (Tr2~ Trl) (Ta— Trl) -
TOg -T, vl Tr2 - Tr] TOg— TrI 2 Trl (Ta - TrI) (TOg - Trl)

TO '—T
m*+ % 1 1-
( TrZ_TrIJnC ( E)

L Tt Top Ty Topm T, _m'ny

g a

Tr2~Trl TrZ—Trl T0g~Ta I}_Ta 1_nf

con:

finalmente llegamos a:

m’n
1-1

UV

©(1-£) o bien despejando m" tenemos: m*=—— I

,(1-8)

=

Igual que en el caso anterior, existe un valor minimo para m’, que seria el correspon-
diente a n, = 1, es decir:

. E1-ny
Mpin= 1-¢
con lo que tenemos:
*
B Mmin

Como se ha visto anteriormente, para la conveccién interna se puede escribir:

n,‘lexp(»%)

m

Si despejamos t de esta ecuacion y teniendo en cuenta la relacién entre 1, y &, tendremos:



1- 5(1 _nf)
m*(1-8)

t=-m"In

El valor minimo de v, para un valor determinado de t y n,, se calcula tomando
limites en la expresion anterior. Dicho valor serd:

Vemos como con pelicula externa, los valores minimos de m” y de t, para unos
valores de & y n,, son inferiores a los del caso anterior en el factor (1 - n,).

En la figura 2.8, puede observarse cdmo para pasar de un valor de £ = 0,45 a 0,5
(valor limite), con n, = 0,6, hemos de incrementar m’ y t en un 22% aproximadamente.
Sin embargo, con pelicula externa, con n, = 0,2 se puede alcanzar el valor de & = 0,505
sin aumentar los valores de m” y t y con n,; = 0,4 (valor préximo al limite practico [22]),
llegariamos a £ = 0,577.



3. .PLANTEAMIENTO GENERAL DEL METODO DE CALCULO.

3.1 INTRODUCCION. BASES DEL METODO DE CALCULO.

Segtin se ha visto en el punto 1, existen numerosos métodos de prediccién del compor-

tamiento de las las turbinas axiales, cada uno de los cuales tiene unas caracteristicas deter-

minadas, lo que les hace ser mds 0 menos adecuados para la resolucioén de cada problema

particular.

En nuestro caso, para la eleccién del método de calculo del flujo a utilizar, estableci-

mos previamente las caracteristicas que debia reunir el mismo en funcion de los objetivos

perseguidos en la modelizacion dei flujo en las turbinas de gas. Estas caracterisiicas eran:

a)

b)

d)

€)

Posibilidad de realizar modificaciones en el modelo ficilmente, a fin de agilizar
la puesta a punto del mismo y de poder analizar posteriormente la influencia de
diversos pardmetros.

Posibilidad de modelizar el cdlculo de las pérdidas utilizando alguna de las corre-
laciones disponibles (como las repasadas en el punto 1.3), para conferirle genera-

lidad al modelo.

Poder modelizar tanto los escalonamientos con coronas de dlabes refrigerados,

como 1os no reirgerados.
Preparacién de datos, ficil y rdpida.
Tiempo de cdlculo reducido, para que ¢l modelo fuera lo mds operativo posible.

Precision suficiente en los resultados.
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En lo que sigue repasaremos brevemente algunos de los métodos de cdlculo del flujo
en las turbomdquinas, a fin de determinar qué método responde, de una forma razonable,
a los requerimientos anteriormente expuestos.

Los métodos de cdlculo tridimensionales necesitan mucho tiempo de cdlculo, la
preparacidn de los datos e interpretacién de los resultados resulta lenta y laboriosa y ademds
requieren del desarrollo de rutinas propias para el cdlculo de las pérdidas en los perfiles de
los dlabes. Por lo tanto, no resultan apropiados para el modelo de cdlculo que queremos
desarrollar.

Debido a la alta complejidad del flujo tridimensional, para su estudio se pueden hacer
algunas simplificaciones, estudiando el mismo a través de dos problemas bidimensionales:

a) Flujo en superficies aproximadamente circunferenciales (superficies tipo S, segin
Wu {23], figura 3.1).

b) Flyjo en el plano meridional (superficies tipo S, segin Wu [23], figura 3.1).

Figura 3.1 Familias de superficies S; y S,, segin Wu.
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El estudio del flujo en varias superficies S; conjuntamente con las superficies S,,
constituyen la base de los métodos de cdlculo Cuasi-tridimensionales ( entre ellos pode-
mos citar los métodos de cdlculo "Blade-to-blade"). Estos métodos, aunque son menos
complejos que los totalmente tridimensionales, no responden tampoco a las caracteristicas
requeridas del método de cdlculo a desarrollar. Por lo tanto, en nuestro caso debemos
buscar entre los llamados "métodos bidimensionales". Entre ellos vamos a considerar los
llamados métodos de cdlculo "Through Flow", que derivan de los "Quasi-tridimensiona-
les" promediando las variables del flujo en la direccién circunferencial. Estos, para resolver
el problema del flujo en el plano meridional, se basan en la resolucién de la Ecuacion
Diferencial del Equilibrio Radial (EDER), que no es mds que la proyeccion de la ecuacién
del movimiento en la direccién radial (esta ecuacién serd estudiada en el apartado 3.3).

Smith [24] establecié una rigurosa formulacién de la EDER, especificando las condi-
ciones bajo las que se podia suponer flujo axil-simétrico, promediando circunferencialmente
las variables del flujo. Dentro de esta linea se han desarrollado varios métodos entre los que
podemos citar:

a) Método de la curvatura de la linea de corriente, atribuido a Novak [25].
b) Método de la matriz, atribuido a Marsh [26].
¢) Método de los elementos finitos, aplicado a este problema por Hirsth [27].

La aplicacion de estos métodos requieren del conocimiento de la geometria completa
de los dlabes para la posterior preparacidn de los datos. La tarea de preparacion de datos
y la de interpretacion de los resultados en estos métodos sigue siendo bastante lenta y
laboriosa (sobretodo en los dos tltimos), lo que los hace también poco adecuados para
nuestros propdsitos.

Si realizamos algunas simplificaciones mds, llegamos a los llamados métodos de

calculo "Duct Flow™, que no estudian la evolucion del flujo a lo largo del paso entre los
dlabes, sino que realizan los cdlculos solo delante y detrds de las coronas de dlabes.

Aunque con estos tltimos métodos se obtiene menos informacién del flujo que con los

"trough-flow", la precision alcanzada en los resultados es similar en ambos, segtin afirman
Chauvin y Weyer [28].
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Estos métodos de cdculo se adaptan bien a las caracteristicas requeridas para el modelo
de simulacién a desarrollar, por lo que serd uno de este tipo el que utilizaremos para tal fin.

Finalmente, podemos decir que el método adoptado serd uno del tipo "Duct Flow",
basado en la curvatura de la linea de corriente y que resuelve el flujo en el plano meri-
dional mediante la integracién de la ecuacién diferencial del equilibrio radial en el espacio
entre coronas de dlabes; siendo el mismo una simplificacién del método original de Novak
[25].

Este método estd basado en las tres ecuaciones fundamentales siguientes:

- Ecuacidn del movimiento.
- Ecuacidon de la energia.
- Ecuacién de la continuidad.

El método de la curvatura de las lineas de corriente requiere de la localizacién de las
mismas a lo largo de la turbina (puntos de igual gasto mdsico), que se consigue tras la
integracion de la EDER. Para ello, previamente, partiendo de la ecuacién del movimiento,
haremos algunas transformaciones en la misma para establecer la ecuacién diferencial del
equilibric radial (EDER), scgin se verd en el apartado 3.3.

Integrando la EDER obtendremos la distribucién radial de los pardmetros del flujo en
los espacios entre coronas de dlabes. Como veremos mds adelante, 1a integracién de la
EDER requiere del conocimiento de algunos términos relacionados con Ia evolucidn axial
del flujo a través de las coronas de dlabes. Estos términos se calculan estableciendo la
ecuacién de la energia antes y después de cada corona de dlabes.

El establecimiento de la ecuacién de la continuidad impondrd, como condicién de
contorno a la EDER, que el gasto mdsico total obtenido sea el requerido en esa seccion de
la mdquina. Finalmente, conocidas las distribuciones radiales de los pardmetros del flujo
que cumplen las ceuaciones del equilibrio radial, cnergia y continuidad, podemos localizar
la posicién radial de los puntos de igual gasto mdsico en las estaciones de cdlculo (espacios
entre coronas de dlabes) y por tanto, conocer la posicion de las lineas de corriente.

Esto es, en sintesis, el método que seguiremos para la obtencion de la solucién del
flujo, que serd desarrollado inicialmente en el apartado 3.4 y mds ampliamente en el punto
4.
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3.2.- HIPOTESIS SIMPLIFICATIVAS.

Como se ha comentado anteriormente en el punto 1, la obtencién de la solucién exacta
del flujo en las turbomdquinas, con las condiciones de contorno reales, es en la actualidad
inviable. Por ello, en nuestro planteamiento y biisqueda de la solucién del flujo en las
_turbinas de gas hemos de hacer algunas simplificaciones para poder obtener resultados
satisfactorios en el modelo del flujo. Las hipdtesis simplificativas que haremos serdn las
siguientes:

1.- Flujo estacionario.

2.- Flujo axil-simétrico en los espacios entre coronas de dlabes donde se resuelve la
ecuacion diferencial del equilibrio radial.

3.- Flujo no viscoso en la misma situacién anterior.
4.- Flujo adiabdtico en las coronas de dlabes no refrigerados.

5.- EI gas que evoluciona se comporta como un gas perfecto que cumple la ecuacién
de los gases perfectos y con C, dependiente solo de la temperatura.

El que el flujo sea estacionario hay que considerarlo a dos niveles; desde el aspecto
global de la mdquina consideraremos flujo estacionario cuando el eje de la turbina gira con
velocidad angular constante, 1a presion y la temperatura a la entrada son también constantes
y el gasto masico que pasa a través de ella no varfa en el tiempo. Por otro lado, a nivel de
escalonamiento consideraremos que los pardmetros del flujo en cualquier punto son invaria-
bles en el tiempo. Esta tltima hipétesis no es exacta pues en realidad el flujo sufre perturba-
ciones periddicas en el escalonamiento de la turbina, debidas al movimiento relativo existen-
te entre coronas fijas y méviles. Esto equivale a considerar unos valores medios de estos
pardmetros y no tener en cuenta los efectos pulsatorios que, por otra parie, podrian tener
mayor importancia sobre las vibraciones que originan en los dlabes.

La segunda condicion estd interrelacionada con la primera, puesto que para que el flujo

pueda ser estacionario en el estator y en el rotor simultdneamente, es necesario que éste sea
axil-simétrico.

57



Con la tercera hipdtesis suponemos que todos los cambios de entropia tienen lugar
dentro de las coronas de dlabes y no en el espacio entre ellas, que es donde vamos a
integrar la ecuacion diferencial del equilibrio radial. Esta suposicién puede justificarse con
el hecho de que los gradientes de velocidad en los espacios entre coronas de 4labes son, con
toda probabilidad, mucho menores que los que ocurren en la capa limite a lo largo de la
superficie de los dlabes y, por tanto, las pérdidas por friccién en éstas zonas son desprecia-
bles.

La hipdtesis de flujo adiabdtico es razonable para dlabes no refrigerados, puesto que las
pérdidas relativas de calor en la mdquina son muy pequefias respecto a los saltos de entalpia
que tienen lugar en ella. En el caso de coronas de dlabes refrigerados, supondremos que lo§
efectos de la refrigeracién quedan restringidos a las coronas de dlabes y que fuera de ellas
(zonas entre las coronas de dlabes) el flujo se comporta como adiabdtico.

Finalmente, podemos decir que la quinta hipétesis es habitual en el estudio de las
turbinas de gas por las propias caracteristicas del gas que evoluciona a través de ellas y el
hecho de que las presiones mdximas alcanzadas no superan unas pocas decenas de bares.

3.3.- PLANTEAMIENTO DE LA ECUACION DEL MOVIMIENTO. ECUACION
DIFERENCIAL DEL EQUILIBRIO RADIAL.

Para el establecimiento de la misma, partiremos de la 2% Ley de Newton aplicada a
una particula infinitesimal del fluido que evoluciona en la turbina:

dm d@=dF

donde & representa la aceleracién de la particula y dF la resultante de las fuerzas que se
ejercen sobre ella. En ausencia de campos magnéticos o eléctricos, ésta se puede descompo-
ner en las fuerzas superficiales (F,) y las debidas al campo gravitatorio. Al ser el campo
gravitatorio conservativo, y teniendo en cuenta que las fuerzas debidas a éste s6lo tienen
componente en la direccién z, podemos escribir:
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dm a=dF ¢+dm g=dF ;- dm V(gz)

donde -g-z es el potencial gravitatorio. Sabiendo que dm=pdv, la ecuacién anterior queda:

p dVd=dF - p dV V(gz)

Las fuerzas superficiales se pueden descomponer a su vez en fuerzas de friccién y de
presién. Si llamamos f a las fuerzas de friccion por unidad de masa y despejamos la acele-
racién de la ecuacién anterior tenemos:

[z‘=——vpﬁ+f-V(gz)

Sabiendo que:

finalmente podemos escribir:

oc c? ~ ~ Vp
—+ V| = +gz|=0x(VxC) - —£ + f
ot 2 gk) ( ) p

que es la forma de Lamb de la ecuacién del movimiento.

Teniendo en cuenta algunas relaciones termodindmicas, podemos transformar la ecua-
cién anterior. Estas relaciones son:

Tds=de+pdv  ( 1* Principio de la Termodindmica)
h=e+pv

de ellas llegamos a:

Tds=dh- P
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Al ser esta ecuacion vdlida para todas las particulas del fluido y para cualquier direc-
cién en que nos movamos, se puede escribir:

y£=Vh—TVs
P

Introduciendo ésta relacién en la ecuacién de Lamb tenemos:

%g + Vhy=Ex(VxC)+ TVs+F

2
donde: hy=h+ —0-2— +8z

Bajo las hipdtesis de flujo estacionario y sin friccién (hipdtesis simplificativas 1 y 3 del
apartado 3.2.), llegamos a:

Vhy =% (Vx &)+ T Vs

Las tres componentes de esta ecuacién expresadas en coordenadas cilindricas son las

siguientes:

1

acr aCxJ - aS

- - +T==
dx or or

Componente radial: =
or 1.}

or r

ok, ca{a(rce) ac,}
—_—_— —— -—cx

r do

Componente taneencial:
or oo

i
r

16h0~cx{acx Arcg)| c,|dreg) Oc,| T g
r a8 r| oo ox

-
ox

+

ac, 8cx} co|dc, 3(rey)
r i86 ox

Componente axial: —=C,
ox

ox or

oh, {



Con la hipétesis de flujo axil-simétrico, tendremos que todos los términos — serdn
nulos, con lo que las ecuaciones anteriores quedan:

dhy ¢, 3(re) [8c, acx} as
_— Cx —— +
or

6r—_r_ or ) ox 3;

0.5 d(reg) ¢, d(rcg)
r ox r or

ohq

—2=c
> T

acr aCx Ce a(r Ce) +TaS
o or| r ox Oox

Si combinamos las ecuaciones segunda y tercera, tenemos:

a.

Bajo 1a hipdtesis de que el flujo es adiabdtico en la zona entre coronas de dlabes, la
entalpia de remanso se conserva a lo largo de una linea de corriente, por lo que:

dh = Edt Vhy= 0

Para el caso que nos ocupa de flujo axil-simétrico, ésta se puede escribir:
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c,—+c¢,—=0 , esdecir: CdtVs=0

Esta ultima ecuacion indica que, bajo las mismas hipétesis anteriores, la entropia
también se conserva a lo largo de una linea de corriente, en los espacios entre coronas de
alabes.

De todo lo anterior se deduce que de las tres componentes de la ecuacion del movi-
miento nos podemos quedar s6lo con la componente radial, que representa la ecuacion
diferencial del equilibrio radial, siendo ésta:

dc, ¢y Ofre oc oh
Cx-“"{*‘—e' ( e)‘_Cx r+T.ég.—_o.=
or r or ox or or

oy
oy

Figura 3.2 Componentes de la velocidad.
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Para su aplicacién al estudio del flujo en las turbinas de gas, vamos a transformar esta
ecuacion. Para ello tendremos en cuenta algunas de las hipStesis simplificativas establecidas
anteriormente, asf como las relaciones geométricas existentes entre las tres componentes de
la velocidad (figura 3.1): c,, Co ¥ Cy.

a, 1ac?
1°* términos: cx——‘f=—1— ud
or 2 or
2 2 2
¢y Arecy) ¢ dc Cg C
2° término: G A%) G, 1% , con —="tan®a y
r or r 2 or r o r
2 2 2 2
dcg  AC, tanza)=tan2a ac, ic2 a(tanza):tanga ac, 4002 tana oo
or or or *  or ar * cos2q Or

e dc, 2( K, tani 30,}
3 término:  -¢ Stk UL

La variacion de ¢, en la direccién axial es muy pequeia en el espacio libre entre
dlabes, puesto que ésta es debida principalmente a la variacion de la seccion de paso del
flujo, que es pequeia en esta zona [29]. Por la tanto podemos escribir:

oc 2 K

——C _r:C m

*ox " cosda

4° término: Bajo la hipdtesis 5 efectuada anteriormente en el apartado 3.2, tenemos:

N N e
®2c, ¢, 2

sabiendo que: c,=c.tank , cy=c tana

2
¢
finalmente tenemos: TS5 = T,- "[ 1 +tan2a)§s—



Analizados los términos de la ecuacién del equilibrio radial, reordendndolos y haciendo
las simplificaciones necesarias, llegamos a:

ac? |2k cos? 2 2
x| E2m@OS @ 2sen®e 1 ([ o2, COS% 95, otane 3¢ 2
ar cos®a r C, cos?), ) or or
oh
+2cosza(Toés-———9)—0
r or

Como ésta ecuacién vamos a resolverla en la zona entre coronas de dlabes, x = cte. y
por tanto podemos escribirla cémo:

d()x2 2
—L (e, e +Gle,n)=0
dr

donde :
2K_cos?® 2 ' 2
Fle, )= -n "2 288N a 1 fggnz,, COS )35 oianq 9%
cos®a r G cos? ) or or
oh
G(cx,r)=20032a[To—Qs—~——°
or or

Esta ecuacion es finalmente la ecuacidn diferencial del eugilibrio radial, que utilizare-
mos en el modelo de simulacidn.

En el caso del estudio del flujo a la salida del rotor, es preferible plantear las ecuacio-
nes respecto del flujo relativo. En este caso la ecuacion del movimiento respecto del obser-
vador mévil (fijo al rotor), para el caso de flujo estacionario y axilsimétrico, seria la
siguiente:

Vhop=Wx(Vxw+2&)+TVs



Si desarrollamos las tres componentes de esta ecuacién en coordenadas cilindircas,
efectuando transformaciones similares a las anteriormente efectuadas, llegamos a la ecuacién
del equilibrio radial del flujo relativo siguiente:

dw?

d‘ +Fw,,wZ+EQ2,,,)w +G(w,,r)=0
,
donde:
2K cos? 2 2
Flw,,r)=—2=" b, 2sen®s 1 sen2p+ 208 B 95, otanp 2B
cos3a r Cp cos2a ) or or

E(w,,r)=- wsen(2p)

oh
G(wx,r)=2cosaﬁ(TO?— aOR)
r r

3.4.- EL. METODO DE LA SOLUCION.

Como se ha apuntado anteriormente, el método estd basado en el cdlculo de la posicion
radial de las lineas de corriente en los espacios entre coronas de dlabes, junto con la obten-
cién de la distribucion radial de la velocidad y de las variables del flujo, mediante la
integracién de la ecuacion diferencial del equilibrio radial (el nimero dptimo de lineas de
corriente serd estudiado en el apartado 6.1).

E!l método de cdlculo que seguiremos implica un proceso iterativo, hasta conseguir una
solucién con la aproximacion deseada.

65



En lo que sigue, vamos a analizar brevemente los pasos a seguir en este proceso y en
los diversos apartados del punto 4 desarrollaremos estos pasos con detalle, asi como los

cédlculos que se realizan en cada uno de ellos. Los pasos a seguir serdn:

a)

b)

©)

d)

Localizacién inicial de las lineas de corriente en cada una de las estaciones de
cdlculo (espacios entre coronas de dlabes a lo largo de la turbina).

Célculo de unos valores iniciales de las variables del flujo en cada una de las
posiciones radiales de la estacién de cdlculo actual. Para ello supondremos una
distribucion radial inicial de la componente axial de la velocidad en dicha estacion
de cdlculo, a partir de la cual calcularemos el valor inicial de las otras variables
de flujo.

Integracién de la EDER en la estacion de cédlculo actual. Para ello suponemos un
valor inicial de la componente axial de 1a velocidad en la linea de corriente media
(por ejemplo, el valor de ésta obtenido en el bucle anterior), imponiendo como
condicién de contorno que el gasto mdsico total calculado sea el que realmente
pasa por esa seccidn de la mdquina.

Esto implica el corregir el valor inicial de la velocidad axial en la linea de
corriente media, recalcular las otras variables del flujo y repetir el proceso desde
el principio de este punto hasta que converja. Para la integracion de la EDER y
el cdlculo de las otras variables del flujo, es necesario conocer algunos términos
relacionados con la evoluciodn axial del flujo. Para ello haremos uso de la ecuacion
de la energia para relacionar las condiciones a la salida de la corona con las
existentes a la entrada (calculadas anteriormente). Entre estos cdlculos hemos de
considerar las pérdidas en los dlabes y la refrigeracién de los mismos cuando €sta
exista.

Del conocimiento de la distribucién radial de la velocidad axial que cumple la
EDER vy la ecuacién de la continuidad global, calculamos las posiciones radiales
de los puntos de igual gasto mdsico (puntos de las Iineas de corriente en csa
estacion de cdlculo) a través de la ecuacion local de la continuidad.

Para cada escalonamiento de la turbina repetiremos el proceso descrito en los
puntos (c) y (d) anteriores, tomando como estaciones de cdlculo la salida del
estator y la salida del rotor (la entrada del estator coincide con la salida del rotor
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del escalonamiento anterior, cuyo flujo ya ha sido previamente calculado), hasta
que los valores de A y K_ converjan. Inicialmente tomaremos K =0y los valores
de A los calcularemos en funcidn de las posiciones radiales iniciales de las lineas
de corriente en el escalonamiento.

f) Se repite el proceso de cdlculo desde el punto (b) hasta el (e) para todos los
escalonamientos de la turbina desde la entrada hasta la salida; completdndose asi
el cdlculo del flujo en la turbina.

El desarrollo del método, tal y como ha sido expuesto aqui, es vdlido para la resolu-
cién del llamado "problema directo”, es decir, conocidos la geometria de los escalonamien-
tos de la turbina, los pardmetros del flujo a la entrada (P, T y gasto mdsico) y la velocidad
angular, podemos obtener la solucién del flujo. Sin embargo, este método también seria
vdlido para la resolucién del "problema inverso" (disefio), sélo que en €ste dltimo caso el
mismo formarfa parte de un proceso de cdlculo mds complejo, que no serd objeto de estudio
en este trabajo.
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4.- MODELO DE SIMULACION DE LA TURBINA.

4.1.- INTRODUCCION. DIAGRAMA GENERAL DE FLUJO DEL MODELO DE
SIMULACION.

El método de cdlculo planteado es vélido para la obtencién del flujo en las turbinas de
gas, conocidas la geometria y los pardmetros del flujo a la entrada (resolucidn del problema
directo).

Los parametros del flujo a la entrada, que necesitaremos conocer, son los siguientes:

- Presién de entrada, pgyr-

- Temperatura de entrada, Tygyr.
- Velocidad angular, .

- Gasto madsico total, m,,.

También serd necesario conocer inicialmente el nimero de escalonamientos y las
caracteristicas geométricas de las coronas de dlabes ( estator y rotor). Asimismo, en el caso
de turbinas con dlabes refrigerados, serd necesario conocer la temperatura de entrada y
caracteristicas del refrigerante, la temperatura media mdxima admisible de los dlabes y
algunas caracteristicas adicionales relativas al sistema de refrigeracion de los mismos (ver
apartado 4.2.6.).

Segtin se ha expuesto anteriormente, el método de cdlculo que utilizaremos estd basado
en la localizacion de las Ifneas de corriente a lo largo de la turbina; para ello previamente
hemos de establecer el nimero de lineas de corriente (contenidas en un plano radial).
Llamaremos posiciones radiales de cdlculo a los puntos de las mismas en cada estacion de
cdlculo (salida del estator o salida del rotor de cada escalonamiento). Inicialmente éstas
posiciones radiales de cdlculo se sitian de forma que el drea de la corona circular
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comprendida entre dos de ellas sea igual a lo largo de toda la altura del dlabe, en dicha
estacién de cdlculo (ver apartado 4.2.1).

En las pdginas que siguen presentamos el diagrama general de flujo del modelo. Los

distintos bucles de cédlculo o saltos han sido marcados con niimeros encerrados en un circulo,

a fin de identificarlos. L.a misién de cada uno de ellos es la siguiente:

1.-

2.-

10.

11.

Realiza el cdlculo completo de cada escalonamiento.

Comprueba si el dlabe es refrigerado o no.

Es el bucle mds interno del cdlculo en el estator. Este juega un papel fundamental
en la estabilidad del proceso de convergencia, sobre todo en los primeros pasos

del proceso iterativo en cada escalonamiento.

En este bucle se calculan los pardmetros del estator para los valores de K y 4
supuestos, satisfaciendo la EDER vy la ecuacidon de la continuidad global.

Este bucle completa el cdlculo del anterior haciendo que se cumpla la ecuacién de
la continuidad local (entre dos posiciones radiales consecutivas, a lo largo de la
altura del dlabe, pasa igual gasto mdsico).

La misién de este paso es saltarse los cdlculos de los valores iniciales de los
pardmetros del flujo, excepto en el primer bucle de cdlculo de cada escalonamien-
to.

Tiene igual significado que el 2, realizando los cédlculos en el rotor.

Igual que el 3, pero en el rotor.

Igual que el 4, pero en el rotor.

Igual que el 5, pero en el rotor.

Este bucle engloba al 5 del estator y al 10 del rotor, y consigue que, ademds de

la convergencia de los pardmetros del flujo en éstos, converjan también los valores
de K, y A, con lo que se completan los cdlculos en el escalonamiento.
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En los apartados que siguen se establecerdn los algoritmos e hipdtesis de cdlculo de las
distintas partes del modelo.

4.2.- CALCULOS EN EL MODELO.

4.2.1.- Cdlculo de los valores iniciales.

Como se ha visto anteriormente, las lineas de corriente se sitian inicialmente
repartiendo el drea de la seccién de paso por igual entre ellas, situando las posiciones
radiales de cdlculo en el centro de cada divisién (para la determinacién del nimero optimo
de lineas de corriente, ver apartado 6.1). Con esto las posiciones radiales serdn:

ri=\/r,2+(rf—r,2)(i—0,5) coni=1, 2, ... NPR

Para el célculo de los valores iniciales del flujo, suponemos que éste es isentropico y
uniforme, con lo que se calcula la velocidad axial a la salida de la corona y, a partir de ella,
el resto de las variables estdticas del flujo, conocidas las temperaturas y presiones de
remanso a la entrada de la misma y el gasto mdsico total. Con esto podemos escribir:

m=c, p A
- ) _ P . 42 2
con: ¢ =ccosa ; =+ A=qu(ri-r
« p RT (T
y,-1
- _ c? T\
Sabiendo que: T=Ty-—— 'y p=pyl—]| "
2¢, T,
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Finalmente llegamos a: m= -

2 2 1
. n(rc—r,)cOOSapo (T c2 ]yem1

Yy ° 2c,
¥~ 1 :
R T,

que es una ecuacién implicita en ¢, que se resuelve numéricamente.

4.2.2.- Célculo de las caracteristicas geométricas de los dlabes.
Para los cdlculos que se realizan en las coronas de dlabes, serd necesario conocer las
caracteristicas geométricas siguientes:
Caracteristicas globales:
- Nimero de dlabes de la corona, NA.
- Radio de raiz a la entrada y a la salida, Tre ¥ Trgr
- Radio de cabeza a la entrada y a la salida, r, y r_..
- Holgura radial, k.
- Cuerda axial, b.
- Tipo de extremo del dlabe:

Holgura radial simple.
Alabes con llanta y cierre de laberinto.

Caracteristicas en cada posicién radial (P.R.):
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- Angulo de entrada, «, para estator y B, para rotor.
- Angulo de salida, o, para estator y B, para rotor.
- Cuerda, 1.
- Espesor mdximo, t_;,.
- Paso en la garganta, Sg-
- Espesor borde de estela, trg.
- Radio de curvatura medio desde la garganta hasta el borde de estela, R_,,.
Puesto que las posiciones radiales de cédlculo no son fijas, sino que se van modificando
durante el proceso de cdlculo, serd necesario conocer éstas ultimas caracteristicas

geométricas en funcion del radio. En nuestro caso vamos a suponer que todas ellas las
podemos expresar como una funcién empirica del tipo:

\ €0 €4 €2 €3 €4
Y(r)=Cor®+Cir '+ Cor?+ Car®+Cyr

En la mayorfa de los casos, esta funcién es un polinomio (con eg,...e, enteros y
positivos), puesto que la variacidn de dichas caracteristicas con el radio suele ser suave.

Los coeficientes y exponentes de estas funciones se calculan, a partir de los valores
concidos de las caracteristicas geométricas de los dlabes de cada corona, mediante algin
programa de ajuste de curvas a nubes de puntos.

4.2.3.- Cilculo de R, C, v vy del gas.

Segiin se ha establecido anteriormente, (punto 3.2), supondremos que el gas, que
evoluciona en la turbina, se comporta como un gas perfecto con R independiente de la

77



presion y temperatura'y C, y y dependientes s6lo de la temperatura. Teniendo en cuenta que
las temperaturas de entrada a la turbina no son demasiado elevadas, se puede suponer que
la reaccién quimica, que tiene lugar en la cdmara de combustion, estd totalmente desplazada
hacia la derecha (productos de combustién ), siendo despreciable el equilibrio quimico, que
tendria mayor importancia en procesos en los que se alcanzan temperaturas mds elevadas
[30] (>2.000 K).

Si suponemos que el combustible utilizado es un hidrocarburo, cuya férmula empirica
es n(CH,), podemos escribir su reaccién de combustidn:

n

CH, + (1%)02 -~ CO, + -’zi H,0

Si flamamos F al dosado (relacién combustible/aire) y W a 1a humedad absoluta (masa
de vapor de agua/masa de aire seco), por cada kg de aire seco que entra a la cdmara de
combustion, tendremos a su salida los siguientes gases:

44F

s de CO,
12+1,008x 2
x9,008F ., de 1O
12+1,008x 2
(1 +E) 32F
4 de &
£ aire

(12+1,008 x) 0,23196

(1 +§J 32 F 0,76804
(12+1,008 x) 0,23196

de N, (del aire de la combustion)
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La masa total de estos gases serd 1+F+W.

A partir de la ecuacion de combustion anterior, se puede expresar el dosado
estequiométrico cémo:

o (12+1,008)0,23196
(1 +£) 32
4

La masa molecular aparente de la mezcla se puede calcular como el cociente entre la
masa total y la suma del nimero de kilomoles de los componentes de la mezcla a la salida
de la cdmara de combustién. Si lamamos dosado relativo (Fg) al cociente entre el dosado
y el dosado estequiométrico, la masa molecular aparente de la mezcla (M) serd:

0,23196 F (1 +x/2 W 1 Fg O 96804 F,
1 32 1+x/4 18 016 28, 97 28,01
Mg 1+F+W

Sabiendon que: R = 831214 2 kilkg K

Finalmente podemos escribir:

1+x/2

1+x/4

{60 2675 ( ) 59,0163-287 F, +174,496 W

Rg=287+
1+F+W

Para el cilculo del calor especifico a presion constante del gas (C,,) suponemos que el
gas a la salida de la cdmara de combustién se comporta como una mezcla de gases ideales.
Teniendo en cuenta las proporciones existentes de los distintos gases de la mezcla,
tendremos:
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44FC,(CO
(1-Fy)C (aire)+ o 2)+( 9,008Fx

C = 12+1,008x (12+1,008x
P8 1+F+W

W) C (H,0)+0,76804 F,C,(N,)

Los calores especificos del aire, vapor de agua, anhidrido carbénico y nitrdgeno se
calculan, en funcién de la temperatura, a través de ecuaciones empiricas [31].

Conocidos R, y C,,, 1a relacion de calores especificos (v,) la podemos calcular con la

pg’
ecuacion siguiente:

En el caso de dlabes refrigerados, con mezcla del fluido refrigerante con la corriente
principal, 1a composicién del gas va variando a su paso por las sucesivas coronas de dlabes
refrigerados. Las expresiones para el cdlculo de R, y C,, son similares a las anteriores,
variando solamente el término correspondiente (segun sea el refrigerante aire ¢ vapor de
agua). Llamando RA a la relacién entre el refrigerante y el aire seco, estas expresiones
serdn:

Refrigerante aire:

1+x/2

1+x/4

F, [60,2675[ )-59,01 63-287 Fe}+ 174,496 W

R.=287(1+RA) +
¢ 1+RA+F+W

(1+RA-Fp)C (aire)+

44FCP(C02)+( 9,008Fx
c - 12+1,008x (12+1,008x
g

1+RA+F+W

W) C (H,0)+0,76804 F,C(N,)

Refrigerante vapor de agua:
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F, [60,2675 ( : +x i )- 59,0163 - 287 Fe}+ 174,496 (W RA)

R =287+ b
1+F+W+RA
.\ 44FC,(CO,) ( 9,008F
(1-FaCaire)+ 5 08 +(12+1 oosx” " RA) G0 0.TOS0R A G,
Cre™ 1+F+W+RA

4.2.4.- Calculo de los coeficientes de pérdidas y del dngulo de salida.

El cdlculo de las pérdidas se hard a través de los coeficientes de pérdida de presion de
remanso, calculados para cada linea de corriente de la estacién de cdlculo actual. El
coeficiente de pérdidas se define como:

Poy~Po2

Y =————= , para el estator.
P2~ P2

y, = PoarPosk , para el rotor,
Po3r™P3

Estos coeficientes se calculardn segin las correlaciones de Ainley y Mathieson (4]
corregidas por Dunham y Came [13] y mds tarde por Kacker y Okapuu [5].

El dngulo de salida se calculard por la relacién de Ainley y Mathieson, que es la

siguiente:

R

cur

para M,<0,5 a,=-11+1,15 arccos(-s—g)+ 4s
N
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s
para M,=1 ay= arocos(—g)
s

pa.ra 0,5 < MZS 1 a2= (!2(M2=0‘5)+2 (az.(M2:1)—a2(M2=0,5)) (Mz"O,S)

Posteriormente, una vez calculadas las pérdidas en el perfil, serd necesario corregir el
dngulo de salida para el caso de incidencias positivas. Esta correccion es la siguiente:

Y
Aa2=2'—2( P )

p min

donde Y, es el coeficiente de pérdidas en el perfil.

El coeficiente global de pérdidas lo calcularemos a través de los distintos componentes
de las mismas, que son los siguientes:

Y=Y, ARE)+ Y+ Y+ Yy

donde:

Y, = Pérdidas en el perfil.

Y, = Pérdidas secundarias.
Yr = Pérdidas por el espesor del borde de estela.
Yy = Pérdidas por holgura radial.

Las pérdidas en el perfil se calculan, a partir de las obtenidas por Ainley y Mathieson
[4], con la expresion siguiente:

Yp=0,914—§— Y, upc Ko
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donde:
Yp, ampc = Pérdidas en el perfil de A.M. corregidas por Dunham y Came [13].
Kp = Factor que tiene en cuenta los efectos del nimero de Mach.

K,=1-K,(1 -K,)

con: K,=1-1,25M,-0,2)

K,=|—
M,

siendo esta expresion vdlida para M, > 0,2, donde M, y M, son los niimeros de Mach a
la entrada y salida, respectivamente, de la corona de 4labes.

La influencia del nimero de Reynolds se tiene en cuenta a través de un factor de
correccidn, cuyo valor es:

-04
f(Rec)= ( 2R1egs) para Rec <2-10°
f(Rec)=1,0 para 2-10° <Rec <2-10°

0.2
f(Rec)= &E) para Rec>2-10°

10°

donde el nimero de Reynolds se calcula en funcién de las condiciones del flujo a la salida
de la corona de dlabes y estd basado en la cuerda del dlabe.

Las pérdidas en el perfil se calculan, para cada posicién radial, en funcién de la

geometria local del dlabe y de los dngulos del flujo en dicha posicién, segin el método
explicado anteriormente.
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Las pérdidas secundarias las podemos calcular a través de la expresién de Kacker y
Okapuu [5] siguiente:

coso.
Y,=0,04008 K, f(4R)Z 2
N Sf( ) 003(11 ’,
2 ~e2
s
Con: Z=(££) ————————oo %2
sit) cosia,
C, =2 (s/l)tane, +tana,)cose,,
tane, -tan
a,,,=arctan[( @1 -tanay)
2
1-0.25, ok
fAR)= Z J para h/1<?2
1
f(AR)=73/—l para h/1>?2

K, es un factor de correccidn que tiene en cuenta los efectos del niimero de Mach sobre las
pérdidas secundarias, cuyo valor es:

Ky=1-K;(1-K )

1

Con: K4= [%

2
) , donde b es la cuerda axial.

Los dngulos que aparecen en estas expresiones serdn los correspondientes a la linea de
corriente media.

Calculadas las pérdidas secundarias globales, serd necesario analizar la forma de
repartirlas radialmente para cada una de las posiciones radiales de cdlculo. Para ello,
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podemos considerar varias leyes alternativas de distribucién radial de las mismas: constante,
lineal, parabdlica, etc. Aunque algunos autores tales como Sullerey y Kumar [42] utilizaron
una ley de distribucién parabélica para la distribucién radial de estas pérdidas, de forma que
su valor medio fuera el calculado anteriormente (Y), no existe unicidad de criterios al
respecto.

Para la determinacion de la ley 6ptima de distribucién de estas pérdidas, en el apartado

6.2 se han probado varias de ellas, obteniéndose los mejores resultados con una distribucién
mixta constante-parabdlica. L.a expresién de ésta serd:

6(r- rm)z

Y(r)=Y_.|0,5+
S( ) St (rc-r,)z

donde r,, es el radio a la altura media del dlabe.

0.16

01z |- 1

0.08

szm

.04

.00

035 04

t_m/sg
Figura 4.1.- Coeficiente de pérdida de energia cinética debida al espesor del borde de estela, de [5].
Las pérdidas por el espesor del borde de estela se calculan a través de una ecuacion

empirica, debida a Kacker y Okapuu [5], en funcién del nimero de Mach a la salida (M,)
y un coeficiente de pérdidas de energia cinética (A@>;g), que es la que sigue:



donde A% estd definido cémo:
2 2
Aprp=1- o7
siendo @ €l coeficiente de pérdida de velocidad debida al espesor del borde de estela.

El coeficiente de pérdida de energfa cinética se ha representado en la figura 4.1 , en
funcién de la relacién espesor del borde de estela/paso en la garganta (trg/sy). Para su
utilizacion por el modelo se han ajustado dos curvas, una para el caso de toberas de dlabes
fijos («;'=0) y otra para el de dlabes de accién («,'=w,). Estas curvas son:

A2, .. =2.992855E-2 X+1.17448 X2- 0.9232622 X3
TE(ay =0)
A q)?m‘,zaz): 5.571924E-3 X+0,7785321 X2-1.220316 X3+ 0,9490508 x*

t
Con: XxX=-IE

Sg

Para unos valores particulares de o' y «,, el coeficiente de pérdidas de energia cinética
se calcula, de forma similar a la del cdlculo de las pérdidas en el perfil con incidencia nula,
a través de la siguiente expresion:

r a1 r 2
N (A Pre(ay-ay)” A PrE(a, ’=0))
2

2 2
AQrE(a,a) "B OTE @, -0)* .
2

Finalmente, las pérdidas por holgura radial se calculan a través de la expresién de
Dunham y Came [13] siguiente:
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donde:

Z = Coeficiente de carga de Ainley y Mathieson, visto anteriormente en el cdlculo
de las pérdidas secundarias.

B = Coeficiente experimental, cuyo valor es:
0,47 para dlabes sin llanta.

0,37 para 4labes con llanta.

k' = Holgura radial equivalente, cuyo valor es:
k' =k para dlabes sin llanta.
k’ k para dlabes con llanta.

" NCoR

NC = Nimero de pasos en el cierre de laberinto.

Igual que en el caso de las pérdidas secundarias, hemos de repartir estas pérdidas a lo
largo del dlabe. Para ello consideraremos la misma ley de reparto radial que la utilizada para
las pérdidas secundarias, llegando a las ecuaciones siguientes:

1,5 (r-r,)?
Ye(r)=Y, 0,5+ ———— para el estator
(r.-r)?
1,5(r-r)?
Y (r)=Y; 0,5+ ———— para el rotor
(r.-r,)?
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Es necesario corregir el dngulo de salida del flujo debido al efecto de la holgura radial,
para ello utilizaremos la ecuacién de Ainley y Mathieson [4] siguiente:

h cosa,

© cos« © cos
(1 x ¥ ‘) tana, - x & 222%1 tana,
h co

donde: X = 1,35 para dlabes sin llanta.
X = 0,7 para dlabes con llanta.

Los valores de los dngulos que aparecen en esta tltima expresién serdn los correspon-
dientes a los de la linea media.

ESTATOR

S v AR

Ry R2

® ® ® "

+X

-Ax tad

X0

Figura 4.2. Geometria de las lineas de corriente.
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4.2.5.- Calculo de la curvatura y del dngulo A de las lineas de corriente.

Para el cdlculo de la curvatura y del dngulo A (inclinacién de las lineas de corriente
respecto de la direccidn axial), es necesario conocer la forma de las lineas de corriente. Con
el método de cdlculo adoptado, sélo es posible conocer la posicién radial de las mismas en
los espacios entre coronas de dlabes ( (1), (2) y (3) de la figura 4.2), por lo que la
determinacién de la forma de las lineas de corriente sélo puede realizarse de forma
aproximada. Por ello debemos buscar una curva suave que pase por estos tres puntos. Entre
las diversas posibilidades, en primer lugar podemos considerar la solucién de Wu [32],
suponiendo que las lineas de corriente tienen forma sinusoidal y que las pendientes en los
puntos (1), (2) y (3) son las mismas. La ecuacién de las mismas serd (figura 4.2):

eod 7

donde A, es es el ancho axial medio de la corona de dlabes, que puede calcularse como la

_AR x| OR
y=—|1+-=|+—
2 Al 2

x

media aritmética de la cuerda axial de los dlabes del estator y de los del rotor mds el
espaciado axial entre dichas coronas.

AR __, i
:y y K :_.._L.__.__...

24, %

Sabiendo que: tani=

finalmente podemos calcular K, con la ecuacidn:

K, =+4,93 2R cos3s
A2

X

donde el signo "+" corresponde a la salida del estator y el "-" a la salida del rotor.

Por otro lado, Slivka y Silvern [43] propusieron una funcién de error para la forma de
las lineas de corriente, siendo su expresion:

=ﬂ[1+iJ+6Re_2(i)2
2| 4
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Procediendo de igual forma que en el caso anterior, para el cédlculo de K, llegamos
a la expresion siguiente:

K=K 6—12— cos®2

A

X

donde K=4 para la salida del estator y K=-1,2 para la salida del rotor.

Por dltimo, podemos considerar el polinomio mds simple que pasa por los tres puntos
anteriores y con la misma pendiente (1) en ellos. La expresidn de éste serd:

2z (2]

y la curvatura se puede calcular por la ecuacién:

X

AR x
=—|1+-=|+8R
y 2(+A]+

K = k2R cosla
A2

X

donde K=4 para la salida del estator y K=-8 para la salida del rotor.

Finalmente podemos decir que, teniendo en cuenta que la influencia de K, en la EDER
es pequenia (ver apartado 6.3) Vavra [29] sugiere utilizar para el cdlculo de ésta una
expresion del tipo:

K =K ﬁ? cos®i
A
donde K es una constante que puede tomar un valor comprendido entre 4 y 6. En nuestro
caso adoptaremos la forma sinusoidal, en la que, como se ha visto anteriormente,
K=+4,93, que prédcticamente se corresponde con el valor central del intervalo anterior.

AR y 0R se pueden calcular por cada linea de corriente de la forma siguiente:

T3 =Ty AR
AL 8R=ry- 28
24, 22

AR=
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4.2.6.- Cdlculo de la refrigeraciéon de los dlabes.

En el modelo de simulacién se han considerado tres tipos de refrigeracién:

- Conveccidn interna.
- Convecci6n interna con mezcla del refrigerante en el borde de estela.
- Conveccion interna y pelicula de refrigerante externa.

Con el primero de ellos, la naturaleza del refrigerante es indiferente para el modelo puesto
que, al no existir mezcla de éste con el flujo principal, sélo es necesario conocer la tasa de
calor de refrigeracién. En los otros dos tipos de refrigeracién, se ha tomado como

refrigerante aire o vapor de agua.

El proceso seguido, para el cdlculo de la refrigeracién de la corona de dlabes, es el
siguiente:

a) Cdlculo del coeficiente de pelicula (h,) y de la transferencia de calor del gas hacia
el dlabe, para cada posicion radial.

b) Cdlculo del coeficiente de pelicula medio y de la temperatura media del gas.
¢) Cdlculo del gasto de refrigerante requerido.
En lo que sigue analizaremos estos cdlculos para los tres tipos de refrigeracion

considerados, particularizados para el caso de dlabes fijos. En el caso de dlabes mdviles las
ecuaciones serian iguales sin mds que referirlas a temperaturas y velocidades relativas.

4.2.6.1- Refrigeracién por conveccion interna.

Para estos cdlculos vamos a suponer unos valores medios de la temperatura del dlabe
(T,) y del coeficiente de pelicula (h,). Con esto, el calor que el gas transmite al dlabe en
cada posicion radial serd:
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AQ,=h,A4,(Ty,~T,)

donde AA, serd la superficie del dlabe correspondiente a la posicién radial de cdlculo. Esta
se calcula multiplicando el perimetro del dlabe por la altura media comprendida entre 1a P.R.
anterior y la posterior.

Debido al calor transmitido al 4labe, el gas sufrird un enfriamiento, (figura 4.3), cuyo
valor es:

AQ,=Arh,C, (T Tpp)

. _ ) . T+ Ty
al ser: AQg—AQe ; Comn: Tog———z————

si despejamos T,., tenemos:

Am C, Ty -h AA| 20T
mg pg 01 e 6_2— a

Top-=

h,AA,

A ”.lg CPS *

El coeficiente de pelicula externo lo calcularemos a través de la relacién de Daniels
[33]:
Nu=0,0308 Rec®™'  para 10° <Rec<2-10°

h1

[4

K,

con: Nu=

donde K, es la conductividad térmica del gas. El nimero de Reynolds (Rec) estd basado en
la cuerda del dlabe y se calcula respecto a las condiciones medias entre la entrada y salida
de la corona de dlabes.

El cambio de entropia del gas serd:

T02’
S02’~ S01 = Cpg ln (T
o1
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Figura 4.3. Diagrama h-s de un escalonamiento con alabes refrigerados.
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Calculados AQ, y T,, para cada posicion radial, podemos calcular los valores medios
Togm ¥ Do cOMO sigue:

Q,=XAQ, ; A=FXAA,

E TOg . Qe
Ogm ’ hem =
NPR ATy, T,)

a

Para el cdlculo del gasto de refrigerante haremos uso de las ecuaciones y pardmetros
que aparecen en el punto 2.2.1. Para un valor dado de n, tendremos:

TOgm— Ta . * E . = m ‘Aehem

E=—~— - =

m =—— ’ m,
TOgm— Trl ﬂc“ - E) Cp,

hA,
"=—m*lnl1 b }
h

4.2.6.2.- Refrigeracion por conveccién interna con mezcla del refrigerante en el borde de
estela.

En este caso el cdlculo es similar al anterior excepto en el cdlculo final de T,. en cada
posicion radial, que se obtiene a partir del calculado de la forma anterior, a través de la
ecuacién de la mezcla de gases, quedando:

A C, Tyt Arit,C, T

_ g pg rpriirl

At C, .+ Am,C,,

02’

con:  T,=T,+n(T,-T,)
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La mezcla del refrigerante con la corriente principal produce unas pérdidas que se
pueden evaluar de forma aproximada por la ecuacion de Hartsel [34]:

Ap01 Yg 2 'hr Tr2 ¢,
o 2 Ty o
01 g 02 2

donde ¢ /c, es la relacién entre las velocidades del refrigerante y la corriente principal, cuyo
valor en la prictica estd en torno a 0,4 [35], y 6 es el dngulo formado por las velocidades
del refrigerante y del gas. A partir de esta ecuacién podemos calcular el coeficiente de
pérdidas de presién de remanso, correspondiente a estas pérdidas, de la forma siguiente:

y =Po ~Poz _ Apy _ Apg 1
" P P2 P2 (Por™ Apoy) 7.\
Po2 ;_ 1 ( 2 ]78-1
02 ——
Toar

con lo que finalmente podemos escribir:

A
Yy = Poy 1

4.2.6.3.- Refrigeracion por conveccion interna y pelicula externa.
En este apartado nos basaremos en algunas ecuaciones y resultados analizados en el
punto 2.2.2.

Procediendo de forma similar a los casos anteriores, si suponemos una temperatura
media de la pelicula externa T, para cada posicion radial de cdlculo, tendremos:

AQ,=h,AA,(T-T,)

Este calor cedido al dlabe junto con el calentamiento que sufre el refrigerante al
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mezclarse con el gas, debe de ser igual al enfriamiento de la corriente principal. Para unos
valores dados de T,;, n. y n; podemos escribir:

Cpg A'hg(T01 - Tozr)'—_h‘ AAe(j}-_ Ta)+ A’h C (Toa»'— TI'Z)

r~pr

D TeTen(T,-T)) 3 TeTo-ndTo,- S A
con: r2- r1+nc( a rl) s f “og nf( Og Ta) ' 0, ———é——'

Haciendo algunas operaciones y despejando Tg,-, tendremos:

: T .
At C, To-h,AA,(1-1) [—é?l—ra)+ Am,C, T,

Ty
02 hAA,

Amgcpg+ (1 -nf)+A'hGCr

Am_ no es conocido, por lo que se tomard el valor correspondiente al bucle de cdlculo
anterior. Inicialmente se calcula de forma aproximada como sigue:

A partir de los valores de AQ, vy T,, en cada posicién radial de cdlculo, podemos

calcular los valores medios T, y h,,, como sigue:
Q,=XAQ, ; A,=YAA,
1T, _Q
" NPR ' " A(T,-T,
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A partir de estos valores podemos calcular los pardmetros siguientes:

E:I()ﬁm_—_zvi . m*= 6(1-'7].{) . . :m*Aehem
TOgm_ TrI 'ﬂc(1 - E) ’ r Cpr
t=-m"In 1~——-——E(1~n’)
m"(1-§)

Las pérdidas que se producen por la mezcla del refrigerante con la corriente principal,
se calculan de la misma forma que en el caso anterior.

* olg.- A Py
b 7 s
/s 7 s
7 - S 7
‘s ya
w, =
2g* §
R “2R Wog 7
o [
\\
X

Figura 4.4. Componentes de la velocidad a la salida del estdtor-entrada del rotor siguiente.

4.2.7.- Cdlculos en el estator.

Conocidas las variables del flujo a la entrada y la distribucidn radial de la velocidad
axial y el coeficiente de pérdidas de presion de remanso a la salida, hemos de calcular el
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resto de las variables y los términos que aparecen en la EDER (funciones F y G).

El diagrama h-s de la evolucidn del gas en el estator puede observarse en la anterior
figura 4.3. Las componentes de la velocidad y los dngulos aparecen en la figura 4.4.

La velocidad a la salida del estator, en cada una de las P.R., se calcula a partir de su
componente axial, como sigue:

ch
COSA,

C,= J1+tan®a,cos?A,

Calculada ¢, hemos de comprobar si se han alcanzado las condiciones criticas,
calculando la velocidad critica y compardndola con la ¢, anteriormente calculada. Para ello

tenemos:
_ Too- . _
T, = Y+ ; cc—‘/nggTzc
g
2

Sic, > ¢, corregimos el valor de o,, de forma que ¢, = c,. El valor de «, corregido
serd:

1

2
CC
ap=arctan || —<| -———
cos®A,

CxZ

Cuando ocurre esto en una posicion radial, ésta queda bloqueada y es tenido en cuenta
con una variable de control. Cuando esto ocurre en todas las P.R. de la estacion de calculo,
se supone bloqueada la turbina con lo que no se podrd alcanzar el gasto mdsico total y el
programa de simulacion emite un mensaje de error y es abortado.

A continuacion calcularemos el resto de los pardmetros del flujo como sigue:

2
Ca

2Cy,

Tp=Top -
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Y, - Po1"Poz
Po27P2

por definicién:

sustituyendo p, en la ecuacién de Y y despejando py,, tenemos:

Poy

i/
1+YE 1__( T2 )Yx—1
T02'

Poo=

conocida pg;,, calculamos p, y con T, podemos calcular p,, supuesto gas perfecto, por la
ecuacion:

123

R,T,

Pao=

Para el cdlculo de la entropia en cada P.R., sabiendo que el proceso 2S'-2 es a presion
constante, podemos escribir:

Tds=dh-vdp ; como vdp=0

2 2
T.
tendremos: Tds=Cpng ; fd9=prgd—TT ; Sy~ Sp-= Cpg In(—i]
25" 2

T,g se puede calcular a partir de T,,. como sigue:

P2

Pot

Yg

!
Ty =Ty )

Conocidas s,, a, y Ty, podemos calcular las derivadas de los mismos respecto del
radio. En nuestro caso este cdlculo lo hemos realizado mediante interpolacién parabdlica
cada tres P.R. consecutivas, calculando la derivada en el punto central (excepto en la
primera y ultima P.R., que se ha calculado en el extremo correspondiente).
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Es necesario calcular estas iltimas derivadas para evaluar las funciones F y G de la
EDER que, en el caso del estator, tienen la forma:

2K _cos?a, 2sen?a c0s°a, | Os 0
= 2+ 2.1 |senZa,+ 212, 2tane, —2
cos®A, ry C, cos?h, | or or
os. oT.,.
G.=2cosa,|T,, —2-C %

Los célculos aqui presentados serdn vdlidos tanto para dlabes refrigerados como para
dlabes sin refrigerar.

4.2.8.- Calculos en el rotor.

Antes de realizar los cdlculos en el rotor serd necesario conocer las magnitudes relativas
a su entrada. Estas se calculan como sigue (figura 4.4):

wr c
Bp=arctan|tana,-—=2| i wp=—2/1+tan’p,cos’s,
x2 COSA‘Z
2 2 Ye
Wo = Co ) Toor\v.-1
Toop=Tpp* E R Po2r=Poz T :
Pg 02"

En el caso de dlabes refrigerados, a partir de Ty, se calcula Ty;,- como se ha visto
anteriormente en el apartado 4.2.6.

Las componentes de la velocidad y los dngulos a la salida del rotor aparecen en la
figura 4.5.
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De igual forma que en el estator, a partir de c,; podemos calcular ¢, con la ecuacidn
siguiente:

Cx3
Wa= 1 +tan?p.cosA
8 cosxa‘/ Pa 3

Calculamos la velocidad critica:

Toop
T3c= %2R ' CCZVYgRgTSC

Yo+ 1
2

Si w; > ¢, corregimos el valor de B, de forma que w; = c,. Este serd:

2
c
py=arctan || —= 1
3] c08%A,
us
N\ L"3m* Cam
s
\ R
.
N
o\

AN \\ N
\\ %3 Cax & Wiy
v
ar
Wi \

Figura 4.5. Componentes de la velocidad a la salida del rétor.

Si al comprobar el estado de bloqueo del rotor toda la seccién estd bloqueada y no se
ha alcanzado el gasto mdsico total requerido, el programa de simulacién emite un mensaje
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de error y es abortado.

A continuacién calcularemos Ty, p;, 83 ¥ p; como sigue (figura 4.3):

2 2 2
Us— Uy Wsa

Tosr=Toor - s T3=Thge-
2C 2C
Pg rg

Y
&
Toar: Y1
Toor-

; pOSR’poZR'(

sabiendo que:

Y= Posr~Posr

; con : p3=p03R(
Po3r™P3

tenemos.

Pozr’
Po3=
Yo
1+YR 1 _( T3 )’7’8‘1
03R
y finalmente p; serd:
P3
P3=
R.T,

la entropia a la salida se puede calcular por la ecuacion:

p .
O3R

El cdlculo de los términos de las funciones F, E y G de la EDER, es similar al
realizado en el estator. Las expresiones de éstos para el caso del rotor serdn:

2K, cos?p, 2sen? a 0
Fp=—>= P, B3~—1—[sen2ﬁg+ —S—3+2tan£33 bs

or —87

cos®A, ry C, cos?A,

003253)

102



Ep=-wsen2f,

as oT,
G =2c08f, (Tosréf' C,p aor”)

Finalmente hemos de calcular los pardmetros absolutos a la salida del rotor a partir de
los relativos. Estos se calculan con las expresiones:

wr. (o
‘ag=arctanitanBy-—=|  ; cg=—2— /1+tan®a,c08%,
Coy COSA,
2 /N
3 To3 | v,-1
Ton=T.+ ; = —_—1'e
03™“3 2C,, Po3 Ps[ Ts]

4.2.9.- Integracién de la ecuacién diferencial del equilibrio radial.

Resolveremos la EDER a la salida del estator y a la del rotor. La forma de la EDER
difiere en ambos casos, siendo la siguiente:

2
dc,,

+Fp cfz+ G=0
dr

salida del estator:

2
dw

salida del rotor: +Fp wf3+Ewa3+GR=O

dr

Para su integracién transformaremos estas ecuaciones en las siguientes:
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de, _Fpe, Gg
dr 2 2c,

dwx3_ Fpw,; Ep Gy

dr 2 2 2w,

Las funciones F, E y G se conocen s6lo en las P.R., por lo que esto condicionard el
método numérico de integracion a utilizar. Para ello utilizaremos el método de Euler
modificado. La resolucién de la EDER se hard por aproximaciones sucesivas, pues algunos
términos de las funciones F, E y G dependen indirectamente de la velocidad axial, por lo
que la evaluacion de éstas se hard a partir de la solucion obtenida en el bucle anterior.

Si expresamos genéricamente las ecuaciones diferenciales anteriores de la forma:

%ﬂ‘(r,c(r))

el método de Euler modificado realiza una integracién paso a paso a partir de un valor
inicial ¢, = c(ry). El proceso a seguir serd el siguiente:

conocido (r,, ¢,) podemos calcular el punto (r ., ¢, ,,) como sigue:

z,,1=C,+Arf(r,,c,) con Ar=r ,-r,

A
Cn+1:Cn+_é£[f(rn’C,,)+f(an,C(Zn”)}

De esta forma, partiendo de las condiciones iniciales, podemos integrar la ecuacion
anterior hasta el punto deseado.

En nuestro caso el paso de integracion (Ar) no es fijo, puesto que las posiciones radiales
no son fijas, sino que se calculan de forma que el gasto mdsico que pasa entre dos de ellas
sea el mismo. La integracion de la EDER la haremos en dos tramos: uno desde la linea de
corriente media hasta el radio de raiz, y el otro desde la linea media hasta el radio de
cabeza. Para ello damos un valor inicial a la velocidad axial en la linea media.
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4.2.10.- Calculo del gasto mdsico total.

Previo a la redistribucién de las lineas de corriente, hemos de calcular el gasto mdsico
total que pasa por la estacion de célculo actual.

El gasto mdsico total se calcula integrando la ecuacion de la continuidad:

e

'C
n'zm=fp c, dA=2n fp c rdr
r’

T

En nuestro caso evaluamos p ¢, r en cada P.R. e integramos la ecuacién anterior
efectuando una interpolacion parabdlica entre cada tres puntos consecutivos.

Para la interpolacién parabdlica utilizaremos la férmula de Lagrange que, para tres
puntos dados (x,, y,), (Xa, y,) ¥ (X3, ¥3), es la siguiente:

3
P(x)= X; ¥ L)

(%) (g

(g —xp) (xy=xg)

- (x=x,) (x-x5)

) ) (x-x4) (x-x,)
(xp=xy) (X~ x3)

(x3=x7) (x5-xp)

L,

con : 1

4.,2.11.- Redistribucién de las lineas de corriente.

Una vez que se ha conseguido que el gasto mdsico total sea proximo al real (dentro del
margen de error establecido), hemos de localizar las posiciones radiales tales que entre dos
cualesquieras de ellas pase igual fraccion del gasto total. La cantidad del gasto que ha de
pasar entre dos posiciones radiales serd el total dividido por el nimero de divisiones radiales
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preestablecido. Para ello, igual que para el cdlculo del gasto mdsico total, haremos una
interpolacion parabdlica para cada tres posiciones radiales consecutivas calculando:

r
Am(r) =fp c rdr=Ar3+Bré+Cr+D

r

Previamente se ha determinado el intervalo [r; , r;,,] en el que estd la nueva posicién
radial. Dicha posicién radial se calcula buscando el valor de r del intervalo que nos da la
fraccion de gasto requerido.

4.2.12.- Célculo del par, potencia y rendimientos.

De acuerdo con el criterio de signos adoptados para las componentes de la velocidad
y los dngulos, el par que el gas ejerce sobre cada corona de dlabes moviles, lo podemos
calcular como la suma del par debido a la componente tangencial de la velocidad a la
entrada de la corona y el debido a 1a misma componente a su salida.

Para ello, si aplicamos el teorema del momento cinético, el momento de las fuerzas
actuantes sobre un elemento diferencial de masa (masa contenida en una corona cilindrica
de espesor radial dr y de espesor axial dx) serd igual a la derivada, respecto al tiempo, del
momento cinético; es decir:;

con: dC=¢dm 'y dm=2nrpdxdr

tenemos:  dM-= d{FxC) _ d(Fxcdm)

dt dt

Efectuando el producto vectorial y queddndonos con el médulo del vector momento,
podemos escribir:

dM=r =2n pc tan?e r2dr

d(2mnrpdxdy)
‘o dt
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Finalmente, si aplicamos dicho resultado a la entrada y salida del rotor, ¢ integramos,
llegamos a:

T2
M, =2n fpchz tan?e, r?dr

T2

T
M_=2x fp3cf3 tan?a, r2dr

r,

y el par total del escalonamiento serd: M, =M, +M_,

A partir de esta ecuacidn la potencia en el eje producida por este escalonamiento seré:

La potencia total de la turbina serd la suma de las suministradas por los sucesivos
escalonamientos, es decir:

Definiremos tres rendimientos: total a total, total a estdtico y total a total axial. En la
figura 4.6 se ha representado el diagrama h-s de un escalonamiento con dlabes no
refrigerados y en la figura 4.3 se representd el mismo, para el caso de dlabes refrigerados.

A continuacion definiremos estos tres rendimientos tanto para el caso de dlabes no
refrigerados, como para el de dlabes refrigerados.

Definimos el rendimiento total a total como el cociente entre el salto interno de
entalpia en el escalonamiento y el que tendria lugar en un proceso de expansién isentrépico
desde las mismas condiciones de entrada hasta la presién estdtica real a la salida del
escalonamiento, quedando el fluido con igual velocidad que en el proceso real, es decir:
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Figura 4.6. Diagrama h-s de un escalonamiento con alabes no refrigerados.

En el caso de dlabes refrigerados sin mezcla del refrigerante con el flujo principal

tendriamos:
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(h01 B h03) B (h01 B h02 ) B (hOZR B hOZR)

Nrr

Cuando la refrigeracion de los dlabes se realiza con mezcla del refrigerante con el flujo
principal, éste rendimiento hemos de referirlo a las potencias del escalonamiento puesto que
la masa de fluido que evoluciona en el mismo no es constante. En este caso podemos
definirlo como:

W

£esc

Nor
¥, 1 2

’hg(h01_h3SS)+'hGCrTr1 1- gg b _(m +’hr>_3

prl 2

El rendimiento total a estitico lo definimos como ¢l cociente entre el salto interno de
entalpia del escalonamiento y el que tendria lugar en un proceso de expansion isentrépico
desde las mismas condiciones de entrada hasta la presion estdtica del proceso real, quedando
el fluido con velocidad cero. Vemos que esta definicidn es parecida a la del rendimiento
total a total, excepto en el término de energia cinética a la salida del escalonamiento que,
en este caso, se considera como perdida. Las expresiones de este rendimiento serdn:

Alabes sin refrigerar:

ho1 - hoa

N7
ho1 - hsss

Alabes refrigerados sin mezcla del refrigerante con la corriente principal:

(hoy ”hoe>”(ho1 "’oz'>‘(”czk“ Mook )

— 3

Nrr
o1~ hggs

Alabes refrigerados con mezcla del refrigerante con la corriente principal:
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W,

esc

N7
v, 1

g (hoy ~ hass)+m,C,, T, 1-(&) Y

r~prtrl
Py

Finalmente definiremos el rendimiento total a total axial, por ser éste uno de los
parametros que aparecen en las curvas caracteristicas de la turbina experimental con las que
se validard nuestro modelo. Este rendimiento se define de forma similar al total a total,
considerando que sélo se recupera la energia cinética debido a la componente axial de la
velocidad. Sus expresiones serdn las mismas que las del rendimiento total a total sin mds que

sustituir el término cgl 2 por cf;l 2.

De forma similar, podemos definir los rendimientos globales de la turbina (total a total,
total a estdtico y total a total axial). Las expresiones para el rendimiento total a total global
serdn:

- Turbina con dlabes sin refrigerar:

hOENT“ hOSAL
o2
SAL
hoent= | hs sar* D)

N6

donde los subindices "ENT" y "SAL" indican entrada y salida de la turbina,
respectivamente.

- Turbina con dlabes refrigerados sin mezcla del refrigerante con ¢l flujo principal:

NESC

(hoentMosar)~ 5_,: (4Ei *9x)

N6~

Cz
3
hOENT“ hss,u. ”é‘

donde qg y qi son los calores por unuidad de masa evacuados por los sistemas de
refrigeracion del estator y el rotor respectivamente.
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- Turbina con dlabes refrigerados con mezcla del refrigerante con el flujo principal:

tot

Nr1re

¥~ 1 2
1t oz hs sar) * 1, C, T, 1-(’; W) " ) S
rl

Las expresiones del rendimiento total a total global son las mismas anteriores sin mds
que anular los términos correspondientes a la energfa cinética de salida. De forma similar,
las ecuaciones del rendimiento total a total axial se pueden obtener, a partir de las del

rendimiento total a total, sustituyendo la velocidad de salida por la componente axial de la
misma.
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5.- VALIDACION DEL MODELO DE SIMULACION.
5.1.- TURBINA EXPERIMENTAL DE VALIDACION DEL MODELO.

El modelo desarrollado se ha utilizado para el cdlculo del flujo y la prediccién del
comportamiento de una turbina experimental de dos escalonamientos, de la que se conocen
sus caracteristicas geométricas mds importantes y sus curvas caracteristicas. Dichas
caracteristicas geométricas se relacionan en el Anexo A.

Las curvas caracteristicas de la turbina son las que aparecen en las figuras 5.1 y 5.2.
En la primera podemos ver representado el salto equivalente de entalpia especifica (AH/8,,)
en funcion del gasto-velocidad equivalente (W N ¢/60 §), tomando como pardmetros el
régimen de giro adimensional (N/4/6,.), el rendimiento total a total axial (n,,) y la relacién
de expansion total a total axial (PT,/PAT,).

En la figura 5.2 aparece representado el gasto equivalente (WA/8_, € 6) en funcién de
la relacion de expansion total a total axial (relacion entre la presién de remanso a la entrada
y la presion estdtica mds la dindmica debida a la componente axial de la velocidad a la
salida), tomando como pardmetro el régimen de giro adimensional.

La nomenclatura utilizada para los pardmetros que aparecen en estas grdficas no se
corresponde con la que se utiza en este trabajo, estando ademds expresados aquellos en
unidades inglesas. Para evitar errores de interpretacion, su signiticado y las unidades
correspondientes pueden verse en la relacién siguiente:

W Gasto masico (Ib/s).
N  Régimen de giro (r.p.m.).

m

Factor de correccion de vy,
Factor de correccion de la presidn de entrada.
AH Salto de entalpia especifica (BTU/Ib).

O
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PAT, Presion axial-total a la salida de la turbina (psi).
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Figura 5.1.- Salto de entalpia especifica equivalente frente al gasto-velocidad equivalente.
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Figura 5.2.- Gasto equivalente frente a la relacion de expansion total a axial total.
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Al ser ésta una turbina experimental, se utilizan ciertos factores de correccion para
tener en cuenta la influencia de la temperatura y de la presién de entrada a la turbina sobre
algunos pardmetros. La turbina se hace funcionar normalmente con presiones y temperaturas
de entrada bajas y con aire como fluido de trabajo. Las ecuaciones para el célculo de los
factores de correccién ¢, 6 y 6., son las siguientes:

Y8+1 77-1
Yo ! (vo+ 1) R.T,
e= 2 a:=FbENT g = Yg Yo ¢ L 0ENT
cr
Y0+1 )% pOref Yo (Yg+ 1) RO TOref
Ye
2

donde Yg, Porers Ro ¥ Torer SON pardmetros de referencia, cuyos valores son los que siguen:

Yo = 1,4

Poer = 14,696 psi = 1,01325 bar

R, = 53,35045 ft Ib/lb R = 287,014 J/kg K
Toer = 518,688 R = 288,16 K

De las curvas caracteristicas de la turbina se han extraido diversos valores, interpolando
graficamente cuando ha sido necesario, siguiendo las curvas de régimen de giro adimensio-
nal constante correspondientes al 120, 110, 100, 90, 80 y 70 % del régimen nominal. A
partir de estos valores, realizande los cambios correspondientes de unidades inglesas a las
del S.I., hemos calculado el gasto mdsico y el trabajo adimensionales, cuyas expresiones

son.

mg V TOENT

Gasto mdsico adimensional (m") =
Poent

Trabajo adimensional (W") = W
Cpg TOENT

Los valores correspondientes al gasto mdsico y trabajo adimensionales junto con los de
la relacidn de expansidn total a total axial y los del rendimiento total a total axial, para cada
uno de los regimenes de giro adimensionales citados anteriormente, estdn recogidos en tablas
en el Anexo B.
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5.2.- SIMULACION DE LA TURBINA DE VALIDACION CON EL MODELO
BASICO.

Se ha simulado el funcionamiento de la turbina experimental (apartado 5.1) con el
modelo que hemos denominado "b4sico". El procedimiento de cdlculo seguido en el mismo
es el que se ha expuesto anteriormente en el capitulo 4.

La turbina se ha simulado funcionando a seis regimenes distintos, correspondientes al
120, 110, 100, 90, 80 y 70 % del régimen de giro nominal. Los resultados obtenidos, as{
como las condiciones de funcionamiento de la turbina, se relacionan en en el Anexo C. En
dicho anexo, también pueden verse las curvas de rendimiento total a total axial, gasto mésico
adimensional y trabajo adimensional en funcién de la relacién de expansién total a total
axial, tanto para los valores obtenidos con el modelo (calculado), como para los valores
reales extraidos de las curvas caracteristicas de la turbina (Anexo B).

NiNo (B)| Atgyr | ANzatdmsr | Am! | (Amy)s | AW | (AW, | Err. med.

120 1.153 4.054 0.748 | 2.088 1.202 4.282 1.034
110 | 0.906 3.639 1.023 2.374 1.237 4.840 1.055
100 1.054 3.887 1.088 2.764 1.135 3.906 1.093
90 0.739 3.086 1.397 2.758 1.891 3.081 1.343
80 0.660 1.222 1.214 2.560 1.941 4.336 1.272
70 0.675 1.520 1.680 3.522 2.748 7.463 1.703

Tabla 5.1.- Errores relativos medios y mdximos de las curvas calculadas respecto de las reales.

Para poder valorar la bondad del modelo, se han calculado los errores relativos medios
y los médximos de las magnitudes "calculadas" respecto de las "reales". Estos errores son
los que aparecen en la Tabla 5.1. El error medio global obtenido es del 1,250 %. Aunque
estos errores pueden considerarse como moderados, a fin de mejorar el modelo, se
analizardn posteriormente las causas que dan lugar a los errores mayores, para intentar
disminuirlos y conseguir un mayor ajuste del mismo.
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Si observamos las curvas obtenidas, podemos comprobar las siguientes tendencias:

- Para regimenes de giro bajos (70, 80 %), las diferencias entre los valores calculados
y los reales tienden a crecer al aumentar la relacién de expansion y, consecuentemen-
te, el gasto mdsico.

- Para regimenes altos, aunque en menor cuantia, estas diferencias tienden a aumentar
al disminuir la relacién de expansion.

Si analizamos también la tendencia que siguen los dngulos de incidencia calculados con
el modelo, podemos extraer las siguientes conclusiones:

- Para regimenes de giro bajos, los dngulos de incidencia éptimos se obtienen para
gastos bajos (zona de mdximo rendimiento). Para gastos altos, los dngulos de
incidencia (en este caso positivos) van creciendo al aumentar éste.

- Para regimenes de giro altos, los dngulos de incidencia éptimos se alcanzan para
gastos altos (zona de mdximo rendimiento). Para gastos bajos, los dngulos de
incidencia (en cste caso nesativos) van creciendo en valor absoluto al disminuir éste.

Estos resultados nos inducen a pensar que la influencia de la incidencia sobre las
pérdidas puede ser el origen (al menos en parte) de las mayores discrepancias entre las
curvas calculadas y las reales, en las condiciones citadas anteriormente. En el apartado 6.2
se estudiard esta influencia con ¢l objeto de mejorar los resultados obtenidos con el modelo
de simulacion de la turbina.
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6.- ANALISIS DE SENSIBILIDAD DEL MODELO.

Una vez que se ha desarrollado el modelo matemdtico (capitulo 4) y se ha validado el
mismo (capitulo 5), vamos a analizar la influencia de diversos factores sobre los resultados
obtenidos con el modelo. En primer lugar determinaremos el nimero 6ptimo de lineas de
corriente y en los apartados siguientes analizaremos las siguientes cuestiones:

- Influencia de la incidencia sobre las pérdidas secundarias y las debidas a la holgura
radial.

- Reparto a Jo largo de los dlabes de las pérdidas secundarias y las debidas a la
holgura radial.

- Influencia de la curvatura de las lineas de corriente sobre los pardmetros globales
de la turbina.

6.1.- DETERMINACION DEL NUMERO OPTIMO DE LINEAS DE CORRIENTE.

Debido a las caracteristicas propias del proceso de cdlculo, para la integracion de la
EDER se ha utilizado el método de Euler modificado, segiin se ha explicado en el apartado
4.2.9. El método de Euler estd basado en el desarrollo en serie de Taylor de una funcidn,
aproximando la misma por los dos primeros términos. Con este método, el error cometido
en cada paso de integracion se va haciendo menor al disminuir el paso (lo que en nuestro
caso es equivalente a aumentar el nimero de lineas de corriente), pero, por otro lado, al
aumentar el mimero de divisiones el error acumulado tiende a incrementarse.
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Para determinar el nimero éptimo de lineas de corriente vamos a estimar el error
cometido al aproximar la funcién (velocidad axial) s6lo por los primeros términos del
desarrollo de Taylor. Para una divisién genérica "n", el error cometido se puede determinar
de una forma aproximada por la relacion:

he ...
Ac. = -

donde : h=r, -1, ¥y r<&<r,.

En nuestro caso hemos tomado & como el valor central del intervalo y {" representa
la derivada segunda de la velocidad axial. Particularizando para la salida del estator,
podemos escribir:

de, FgC, Gg

X _ X.

dr 2 2c,
y su derivada segunda sera:
2 : /
d Cx2 _ Co . GE , GE
e = — 2 FE + —— |+ C 5 | -
dr? 2 ¢ e T F
x2 Cx2.

Para la salida del rotor, las expresiones serfan similares a las anteriores.

A partir de estas expresiones hemos determinado los errores medics relativos
acumulados en el cdlculo de la velocidad axial a la salida de cada corona de dlabes.
Finalmente hemos calculado el valor medio de los anteriores, que representa el error medio
relativo global para toda la mdquina.

El cdlculo del error medio global se ha efectuado para tres puntos de las curvas de
régimen de giro adimensional correspondientes al 80. 90, 100 y 110 % del valor nominal.
Los valores y las grdticas de los resultados obtenidos pueden verse en el Anexo D.

Si observamos estas gréficas podemos ver que ¢l nimero dptimo de divisiones (lineas
de corriente) estd en torno a 17, que es el valor que hemos utilizado en el modelo de
célculo.
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6.2.- INFLUENCIA DE LA INCIDENCIA SOBRE LAS PERDIDAS SECUNDARIAS
Y POR HOLGURA RADIAL. RESULTADOS OBTENIDOS CON EL
MODELO DE SIMULACION.

Segiin se ha apuntado en el apartado 5.2, las mayores diferencias que aparecen entre
los resultados obtenidos con el modelo y los valores reales pueden ser imputables, al menos
en parte, a la influencia de las dngulos de incidencia del flujo sobre las pérdidas.

En el modelo "bdsico" se corrigen las pérdidas en el perfil en funcién de la incidencia,
segln la correlacién de Ainley y Mathieson [4].

Aunque no se conoce bien la influencia de la incidencia sobre las pérdidas secundarias
y por holgura radial, se ha comprobado experimentalmente que cuando los dngulos de
incidencia crecen (nos alejamos de las condiciones de disefio), estas pérdidas, calculadas
segtin la correlacion de Kacker y Okapuu [5], son menores que las que se deducen de los
resultados experimentales. En este sentido, Moustapha, Kacker y Tremblay [17] sugirieron
que se corrigieran por incidencia las pérdidas secundarias y por holgura radial con los
mismos factores con los que se corrigen las pérdidas en el perfil.

N|N, (%) A | AN e Am; (Am;)m Aw* | (AW?),,, | Err. med.

120 0.601 2.938 0.627 0.905 0.667 3.137 0.632
110 0.511 2.239 0.456 1.106 0.994 3.229 0.654
100 0.533 2.678 0.531 1.559 0.807 2.649 0.624
90 0.612 2.692 0.564 1.850 1.728 2.862 0.968
80 0.525 1.354 0.252 0.466 1.227 2.388 0.668
70 0.672 1.363 0.458 1.025 0.863 3.166 0.664

Tabla 6.1.- Errores relativos medios y mdximos de las curvas calculadas respecto de las reales, con las

pérdidas sccundarias y por holgura radial corregidas por incidencia.

Realizadas las modificaciones necesarias en las subrutinas de cdlculo de pérdidas del
modelo, para corregir por incidencia las perdidas anteriormente citadas, se ha simulado de
nuevo el funcionamiento de la turbina en las mismas condiciones anteriores (apartado 5.2).
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Los resultados obtenidos con el modelo modificado pueden observarse en las tablas y
gréficas del Anexo E.

Coémo era previsible, los resultados obtenidos en estas condiciones, se ajustan mejor a
los valores reales. Esto tiltimo puede observarse en la tabla 5.2. En este caso el error medio
global de los resultados obtenidos es del 0,702 %, lo que supone una mejora importante
respecto del modelo bdsico.

6.3.- INFLUENCIA DE LAS DIFERENTES LEYES DE DISTRIBUCION RADIAL
DE LAS PERDIDAS SECUNDARIAS Y POR HOLGURA RADIAL SOBRE
LOS PARAMETROS GLOBALES DE LA TURBINA.

Segun se ha explicado anteriormente en el apartado 4.2.4., las pérdidas secundarias y
por holgura radial se calculan a través de las correlaciones de Kacker y Okapuu [4], en
funcion de algunos pardmetros globales del dlabe. Una vez calculadas €stas, serd necesario
saber cdmo se han de distribuir las mismas a lo largo de los dlabes. Consultada alguna
bibliografia, hemos pedido ver que no existe unifornudad de criterios al respecto.

Vavra [37] dice que parece obvio el concentrar las pérdidas secundarias en los
extremos de los dlabes, pero hay que tener cuidado para no originar gradientes radiales de
entropia excesivos, que darfan lugar a unas distribuciones de velocidad muy diferentes de
las reales.

Segin Macchi [38], los modelos desarrollados para la prediccion del comportamiento
de las turbinas, debido a las simplificaciones que efectdan, no son capaces de comtemplar
los fenomenos de mezcla y migracién de pérdidas que tienen lugar en las turbinas, segin
se deduce de los resultados de algunos ensayos realizados.

Por tltimo podemos decir que, afortunadamente, 1a ley de distribucién de las pérdidas
secundarias y por holgura radial no influye demasiado en la distribucién radial de la
velocidad, segun ha sido constatado en [39] y con los resultados obtenidos con nuestro
modelo de simulacion.
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En nuestro caso vamos a considerar varias leyes de reparto alternativas de estas
pérdidas, adoptando finalmente aqueila que dé lugar a unos resultados mds préximos a los
reales. Las distribuciones consideradas son:

- Distribucion constante.
- Distribucidn lineal.

- Distribucién parabdlica.
- Distribucién mixta (constante-parabdlica).

6.3.1.- Distribucién radial constante de las pérdidas secundarias y por holgura radial.

En este caso se han calculado los coeficientes de pérdidas de presion de remanso debido
a las pérdidas secundarias (Y) y por holgura radial (Yg) y se han considerado constantes
a lo largo de todo el dlabe. En estas condiciones se ha simulado el funcionamiento de la
turbina para unos regimenes del 70, 100 y 120 % del nominal. Los resultados obtenidos
pueden verse en el Anexo F, apartado F.1. De forma similar a los apartados anteriores, se
han calculado los errores relativos medios v los mdximos, que pueden observarse en la tabla
5.3., siendo el error medio global del 0,713 %.

N[N, () | An gy (AN 74 e _AE (Am)),s | AW (AW") . | Err. med.
120 0.648 3.191 0.578 0.970 0.712 3.411 0.646
100 0.579 3.312 0.495 1.730 1.273 3.393 0.782
70 0.849 1.280 0.461 0.890 0.826 2.866 0.712

Tabla 6.2.- Errores relativos medios y médximos de las curvas calculadas respecto de las reales, con una
distribucidn radial constante de las pérdidas secundarias y por holgura radial .
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6.3.2.- Distribucién radial lineal de las pérdidas secundarias y por holgura radial.

El proceso seguido es similar al anterior, haciendo un reparto lineal de las pérdidas
secundarias y por holgura radial, de forma que su valor medio sea el calculado con la
correlacion de Kacker y Okapuu. Para las primeras se ha supuesto que son nulas en la linea
media y mdximas en los extremos del dlabe (raiz y cabeza del mismo). Las pérdidas por
holgura radial se consideran nulas en la raiz del dlabe y médximas en la cabeza del mismo.
De esta forma los coeficientes de pérdidas de presion de remanso correspondientes, para

cada posicion radial de célculo, los podemos expresar:

4|r-r |
Y(r)=Y, —
C— r
r-r
Y (r)=2Y,—=
r.-r,
r-r
Y (=27, —-
rC_rf

para el estator

para ¢l rotor

En estas condiciones se ha simulado el funcionamiento de la turbina para unos
regimenes del 70, 100 y 120 % del nominal. Los resultados obtenidos pueden verse en el
apartado F.2 del Anexo F. De forma similar a los apartados anteriores, se han calculado los
errores relativos medios y los mdximos, que pueden observarse en la tabla 5.4., siendo el
error medio global del 0,733 %.

N[N, (%) | An ar | (AN e X,;Z (Am;)méx Aw | (aw* | Err. med.i
120 0.667 2.911 _0.629 5891 0-.-;31 3.123 -(-)_.676
100 0.604 3.063 0.546 1.668 1.074 3.108 0.742
70 1.037 1.396 0.452 0.943 0.853 3.003 0.781

Tabla 6.3.- Errores relativos medios y médximos de las curvas calculadas respecto de las reales, con una
distribucién radial lineal de las pérdidas secundarias y por holgura radial .
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6.3.3.- Distribucién radial parabélica de las pérdidas secundarias y por holgura radial.

El proceso seguido es similar al anterior, haciendo un distribucién parabélica de las
pérdidas secundarias y por holgura radial, de forma que su valor medio sea el calculado con
la correlacion de Kacker y Okapuu. Para las primeras se ha supuesto que son nulas en la
linea media y mdximas en los extremos del dlabe (raiz y cabeza del mismo). Las pérdidas
por holgura radial se consideran nulas en la raiz del 4labe y maximas en la cabeza del
mismo. De esta forma los coeficientes de pérdidas de presién de remanso correspondientes,
para cada posicion radial de cdlculo, los podemos expresar:

12(r-r,)?

Y(r)=Y, ———Z—
N St (rc-rr)z
3(r—r)2

Y (r)=Y, ————
K( K (rc—rr)z
3(r—r)2

Y i)=Y, ———
K K (rc_rr)z

para el estator

para el rotor

N[N, (%) | An war | (AN D) e Am; (A m;)mdx Aw* | (Aw?), . | Err. med.
120 0.675 2.832 0.645 0.865 0.721 2.997 0.680
110 0.492 2.380 0.432 1.154 1.067 3.374 0.663
100 0.581 3.003 0.563 1.668 1.019 3.098 0.721
90 0.575 2.812 0.576 1.905 1.775 2,913 0.975
80 0.543 1.279 0.229 0.375 1.136 2.297 0.636
70 0.608 1.353 0.443 0.952 0.784 3.001 0.612

Tabla 6.4.- Errores relativos medios y médximos de las curvas calculadas respecto de las reales, con una
distribucin parabolica de las pérdidas secundarias y por holgura radial .
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En estas nuevas condiciones se ha simulado el funcionamiento de la turbina para unos
regimenes del 70, 80, 90, 100, 110y 120 % del nominal. Los resultados obtenidos pueden
verse en el apartado F.3 del Anexo F. De forma similar a los apartados anteriores, se han
calculado los errores relativos medios y los mdximos, que pueden observarse en la tabla
5.5., siendo el error medio del 0,676 %, para los regimenes del 70, 100 y 120 % (para
compararlo con los anteriores), y el medio global para los seis regimenes es del 0,717 %.

6.3.3.- Distribucién radial mixta (constante-parabélica) de las pérdidas secundarias
y por holgura radial.

Después de analizar los resultados obtenidos en los tres apartados anteriores, se pone
de manifiesto que con la distribucién parabdlica y con la constante se obtienen unos
resultados notablemente buenos. Por ello, se ha pensado probar con una distribucién mixta
entre estas dos, de forma que su valor medio sea el calculado con la correlacion de Kacker
y Okapuu. En este caso, los coeficientes de pérdidas de presién de remanso correspondien-
tes, para cada posicién radial de cdlculo, los podemos expresar:

6(r-r,)?
Y(r)=Y,|0,5 + ——"—
N 5t (rc-rr)z }
1,5(r-r)?
Y(r)=Y,10,5 + ( r ;Z) } para el estator
r.-r,
1,5(-r)?
Y (r)=Y,0,5 ( ( ;; } para el rotor
r.-r,

En estas nuevas condiciones se ha simulado el funcionamiento de la turbina para unos
regimenes del 70, 80, 90, 100, 110 y 120 % del nominal. Los resultados obtenidos pueden
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verse en el Anexo E. De forma similar a los apartados anteriores, se han calculado los
errores relativos medios y los mdximos, que pueden observarse en la tabla 5.6., siendo el
“error medio del 0,640 %, para los regimenes del 70, 100 y 120 % (para compararlo con los
anteriores), y el medio global para los seis regimenes es del 0,702 %.

NINy (%) | An g | (AN s Am; | (Am),e | AW | (W), | Err.med.

120 0.601 2.938 0.627 0.905 0.667 3.137 0.632
110 0.511 2.239 0.456 1.106 0.9%4 3.229 0.654
100 0.533 2.678 0.531 1.559 0.807 2.649 0.624
950 0.612 2.692 0.564 1.850 1.728 2.862 0.968
80 0.525 1.354 0.252 0.466 1.227 2.388 0.668
70 0.672 1.363 0.458 1.025 0.863 3.166 0.664

Tabla 6.5.- Errores relativos medios y mdximos de las curvas calculadas respecto de las reales, con una
distribucidn mixta (parabdlica-constante) de las pérdidas secundarias y por holgura radial .

Como puede comprobarse en estos dos dltimos casos los errores medios obtenidos son
muy parecidos, por lo que cualquiera de ellas podria ser vdlida. Sin embargo, en el caso de
la distribucién mixta los errores medios de los resultados son mds uniformes y, por lo tanto,
ésta parece ser la mds adecuada para utilizar en el modelo.

6.4.- INFLUENCIA DE LA CURVATURA DE LAS LINEAS DE CORRIENTE
SOBRE LOS RESULTADOS OBTENIDOS CON EL MODELO.

Segin se ha explicado en el apartado 4.2.5., las lineas de corriente s6lo pueden
calcularse de forma aproximada, pues sélo se conoce la posicién de las mismas en las
secciones (1), (2) y (3) (figura 4.1). Para ver la influencia que tiene la curvatura (K, ), que
aparece en la funcién F de la EDER, sobre los resultados obtenidos por el modelo, vamos
a comparar €stos con los que se obtienen haciendo K, = 0.
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Los resultados conseguidos en este tltimo caso pueden verse en el Anexo F. Si
comparamos estos con los que aparecen en el apartado E.4 del Anexo E, se puede
comprobar cémo la curvatura tiene muy poca influencia sobre los resultados obtenidos.

NIN, (%)

Ang,r (AN D) s Amg' (Am;)mdx AW | (AW"), 4 Err. med.

120 0.673 2.670 0.559 0.755 0.744 2.866 0.658
100 0.718 2.679 0.490 1.039 0.698 2,777 0.635
70 0.775 1.376 0.487 1.346 0.934 3.064 0.732

Tabla 6.6.- Errores relativos medios y mdximos de las curvas calculadas respecto de las reales, con K =0

De igual forma que en los apartados anteriores, hemos calculado los errores medios y

mdximos de los valores calculados respecto de los reales, cuyos valores pueden observarse
en la tabla 5.7, siendo el error medio global del 0,675 %.
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7.- ANALISIS DE LA INFLUENCIA DE LA REFRIGERACION DE LOS
ALABES MEDIANTE EL. MODELO DE SIMULACION .

En el capitulo 5, se ha validado el modelo de simulacién desarrollado para el caso de
una turbina sin refrigerar, habiendose analizado también varios aspectos del cdlculo de las
pérdidas en la misma, con el objeto de conseguir un buen ajuste entre los resultados
obtenidos con el modelo y las curvas caracteristicas de la turbina.

En este capitulo vamos a utilizar el modelo de simulacién para la prediccion vy el
andlisis de la influencia que tienen las distintas técnicas de refrigeracion consideradas y el
tipo de refrigerante (aire o vapor de agua), sobre los pardmetros mds significativos de la
turbina. Para ello vamos a comparar la simulacién de la turbina sin refrigerar con la turbina
refrigerada segun tres técnicas diferentes, utilizando el aire o el vapor de agua como
refrigerantes. De acuerdo con esto, consideraremos seis casos:

- Turbina sin refrigerar (SRF).
- Turbina con 4labes refrigerados por conveccién interna (RSM).
- Turbina con dlabes refrigerados por conveccidn interna, con mezcla del refrigerante
en el borde de estela:
Refrigerante aire (CMA).
Refrigerante vapor de agua (CMV).

- Turbina con dlabes refrigerados por conveccion interna y pelicula externa:

Refrigerante aire (CFA).
Refrigerante vapor de agua (CFV).

Para este andlisis se han utilizado los factores de correccidn €, 6 y 0., definidos en el

e
punto S, para tener en cuenta la influencia de la temperatura y presién de entrada a la
turbina sobre diversos pardmetros de la misma. Haciendo uso de estos factores de correccion

podemos definir:
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m_ 8 ¢

Gasto mdsico adimensional corregido (mgc,) = £ 5 il
Trabajo adimensional corregido (W,,) = W
0, ¢
Régimen adimensional corregido (N,,) = N
0

cr

De esta forma, para unos mismos valores de estos pardmetros adimensionales
corregidos, los resultados al variar la temperatura y presién de entrada son comparables,
pues estas condiciones de funcionamiento de la turbina vendrian identificadas por un tnico
punto de sus curvas caracteristicas. En este punto hay que hacer notar que estos parametros
no son realmente adimensionales; sin embargo, se ha utilizado esta nomenclatura, por ser
la que tradicionalmente se emplea en las curvas caracteristicas de las turbinas de gas.

Para que el régimen adimensional corregido permanezca invariable, el régimen de giro
nominal ird aumentando al hacerlo la temperatura de entrada, segiin aparece en la tabla 7.1.

Toent (K) N, (r.p.m.)
1073 8289
1173 8658
1273 9012
1373 9353
1473 9682
1573 9999
1673 10307
1773 10606

Tabla 7.1.- Régimen de giro nominal para distintas temperaturas de entrada a la turbina.
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Para analizar la influencia de la refrigeracién sobre diversos pardmetros de la turbina
vamos a simular el funcionamiento de la misma en dos condiciones diferentes:

- Variando la temperatura de entrada y permaneciendo constantes el régimen de giro
adimensional corregido, la presion de entrada y la relacién de expansion.

- Siguiendo una curva de régimen de giro adimensional corregido constante con una
temperatura y presién de entrada constante.

7.1.- INFLUENCIA DE LA TEMPERATURA DE ENTRADA Y DE LA TECNICA
DE REFRIGERACION SOBRE ALGUNOS PARAMETROS DELA TURBINA.

Como se ha apuntado anteriormente, hemos simulado el funcionamiento de la turbina
para diversos valores de la temperatura de entrada a la misma y para los cinco casos
considerados: RSM, CMA, CMV, CFA y CFV.

Los pardmetros de referencia con los que se ha simulado dicho funcionamiente son:

- Régimen de giro nominal (N,). (Tabla 7.1)

- Presion de entrada (Pygyp) = 20 bar

- Temperatura media del dlabe (T,) = 850°C

- Temperatura de entrada del refrigerante (T,)) = 400°C

- Rendimiento convectivo (n,):

0,5 para RSM.
0,6 para el resto.

- Rendimiento de la pelicula (n,) = 0,3.

Los valores considerados para el rendimiento convectivo y el de pelicula estdn proximos
a los limites reales [22], para cada caso. En estas condiciones, se ha calculado el gasto
minimo de refrigerante requerido para que la temperatura media de la superficie de los
dlabes se mantenga en el limite establecido. Los valores de los resultados obtenidos, para
cada caso, los podemos ver en el Anexo G..
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En la figura 7.1, se ha representado la disminucién del gasto de entrada, la dilucién
relativa de temperatura, el gasto relativo de refrigerante requerido y la disminucién del
rendimiento total a total en funcién de la temperatura de entrada, para los cinco casos
considerados.

De la observacidn de estas graficas, podemos resaltar las siguientes tendencias:

a.- Parauna técnica de refrigeracion determinada, el gasto de refrigerante requerido
varia, aproximadamente, en proporcidn inversa del calor especifico del mismo.

b.- Excepto en el caso SRM, el gasto adimensional corregido a la entrada disminuye
cuando aumenta el gasto de refrigerante.

c.- La dilucién de temperatura debida a la refrigeracién préacticamente no depende
del tipo de refrigerante utilizado, sino de la técnica de refrigeracion empleada.

d.- A partir de los 1.100°C, aproximadamente, la variacién de los pardmetros
representados resulta ser practicamente lineal con la temperatura de entrada.

e.- Para una técnica de refrigeracion determinada, el gasto de refrigerante y la
penalizacion del rendimiento son menores cuando se utiliza el vapor de agua
como refrigerante.

f.- En los casos en que sc utiliza el efecto de pelicula externa de refrigerante (CFA
y CFV), la penalizacién del rendimiento es notablemente menor que en el resto
de las otras técnicas.

En el apartado siguiente vamos a analizar la influencia de la refrigeracion de los dlabes
de la turbina en otras condiciones de funcionamiento, a fin de poder establecer las conclusio-
nes finales.



7.2.- INFLUENCIA DE LA REFRIGERACION SOBRE LAS CURVAS CARACTE-
RISTICAS DE LA TURBINA.

Para ver la influencia de las diferentes técnicas de refrigeracion sobre las curvas
caracteristicas de la turbina, hemos simulado el funcionamiento de la misma, para una
temperatura de entrada determinada, siguiendo una curva caracteristica de régimen
adimensional corregido constante, para el caso de la turbina sin refrigerar (SRF) y para los
cinco casos considerados anteriormente (RSM, CMA, CMV, CFA, CFV). Se han
seleccionado tres de estos regimenes, correspondientes al 80, 100 y 120 % del nominal.

Los pardmetros de referencia considerados en este caso son:

- Presion de entrada (Pygyy) = 20 bar

- Temperatura de entrada (Tygyp) = 1.473 K

- Temperatura media del dlabe (T,) = 850°C

- Temperatura de entrada del refrigerante (T,|) = 400°C
- Rendimiento convectivo (n.):

0,5 para RSM.
0,6 para el resto.

- Rendimiento de la pelicula (n,) = 0,3.

En las figuras 7.2, 7.3 y 7.4 se han representado las curvas de rendimiento total a total,
dilucidn relativa de temperatura, gasto relativo requerido de refrigerante y gasto adimensio-
nal corregido a la entrada, en funcidn de la relacion de expansion de la turbina. En la figura
7.5 se han representado las curvas de gasto adimensional corregido para cada uno de 1os seis
casos considerados y para los tres regimenes seleccionados.

Si observamos estas graficas, podemos hacer notar las siguientes caracteristicas:

a.- En los casos en que el refrigerante se mezcla con la corriente principal, la
penalizacion del rendimiento disminuye a medida que aumenta la relacién de
expansidn, debido a que la temperatura del gas en la turbina disminuye mds
rdpidamente, haciéndose menor el nimero de coronas de dlabes a refrigerar y

133



disminuyendo, por tanto, el gasto relativo de refrigerante requerido y la dilucién
relativa de temperatura.

b.- La dilucién de temperatura debida a la refrigeracion practicamente no depende
del tipo de refrigerante utilizado, sino de la técnica de refrigeracion empleada.

c.- Para una técnica de refrigeracién determinada, el gasto de refrigerante requerido
varfa, aproximadamente, en proporcién inversa del calor especifico del mismo.

d.- Excepto para el caso RSM, para una relacién de expansién determinada, el gasto
adimensional corregido a la entrada disminuye cuando aumenta el gasto de
refrigerante requerido.

e.- Para una técnica de refrigeracion determinada, el gasto de refrigerante y la
penalizacién del rendimiento son menores cuando se utiliza el vapor de agua
como refrigerante.

f.- En los casos en que se utiliza el efecto de pelicula externa de refrigerante (CFA
y CFV), la penalizacién del rendimiento es notablemente menor que en el resto
de las otras técnicas.

g.- Segun se observa en las grdficas de la figura 7.5, la refrigeracion de los dlabes
tiene muy poca influencia sobre las curvas de trabajo adimensional corregido.

Con esto, se pone de manifiesto que las caracteristicas que se resenan en los puntos (b),
(c), (d), (e) y (f) son comunes a las grdficas de la figura 7.1 (apartado 7.1), por lo que éstas
pueden considerarse como tendencias generales respecto de la influencia de la refrigeracion
sobre los pardmetros de la turbina.

Finalmente, podemos concluir que los resultados obtenidos ponen claramente de
manifiesto las ventajas que presenta la utilizacién del vapor de agua como refrigerante asi
como la refrigeracién con formacion de una pelicula de refrigerante sobre la superficie de
los dlabes.
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8.- CONCLUSIONES .

En el desarrollo de esta tesis, se ha elaborado un modelo de simulacién que nos permite.
conocer la evolucién de los pardmetros del flujo a lo largo de los escalonamientos de la
turbina y, por lo tanto, predecir las actuaciones de la misma.

Después del establecimiento del modelo matemadtico (capitulo 4), éste se ha validado
para el caso de una turbina sin refrigerar (capitulos 5 y 6) y posteriormente se ha utilizado
el modelo para la prediccion del comportamiento de la misma con dlabes refrigerados. Por
ello, en el establecimiento de las conclusiones finales vamos a diferenciar estos dos casos.

8.1i.- TURBINAS DE GAS SIN REFRIGERAR.

El andlisis efectuado en el punto 5, sobre algunos aspectos del cdlculo de las pérdidas
en la turbina, nos ha permitido cuantificar la influencia que tienen sobre los pardmetros
globales de la turbina (rendimicnte total 2 total. gasto mdsico adimensional vy trabajo

especifico) algunas cuestiones tales como:

Nuamero de lineas de corriente en el modelo.

~Correccion por incidencia de las pérdidas secundarias y por holgura radial.

- Distribucidn radial de las pérdidas secundarias v por holeura radial.

Cdlculo de la curvatura de las lineas de corriente (K,).

Basados en los resultados obtenidos con el modelo al simular el funcionamiento de la
turbina de validacién, podemos llegar a las siguientes conclusiones:
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a) El nimero éptimo de lineas de corriente a utilizar en estos modelos estd en torno
a 17, con el que los errores medios de integracién de la EDER alcanzan su
minimo. Un nidmero mayor éstas hace aumentar el tiempo de cdlculo y el tamafio
de los ficheros de resultados, no mejorando apreciablemente la precision de los
resultados.

b) La correccién por incidencia de las pérdidas secundarias y por holgura radial,
como sugieren Moustapha, Kacker y Tremblay [17], hace que los resultados
obtenidos con el modelo se aproximen mds a los valores reales. En nuestro caso,
esto supone una disminucién de un 0,5% de los errores medios globales.

c) Las distintas leyes de distribucidn radial de las pérdidas secundarias y por
holgura radial tienen poca influencia sobre los pardmetros globales de la turbina.
En nuestro caso, las diferencias mdximas entre los errores medios globales de
los valores calculados estdn en torno al 0,1%. Sin embargo, podemos decir que
los mejores resultados se obtienen con una distribucién radial mixta (constante-
parabdlica) de estas pérdidas.

d) Variaciones importantes en el cdlculo de la curvatura de las lineas de corriente
(K,,), que aparece en la EDER, tienen muy poca influencia sobre los pardmetros
globales de la turbina (apartado 6.4). Solamente tiene una cierta influencia sobre
el perfil radial de velocidades, que tiende a suavizarse cuando hacemos K,, = 0.

8.2.- TURBINAS DE GAS REFRIGERADAS.

En el capitulo 6 se ha utilizado el modelo de simulacién para la prediccion de los
efectos de la refrigeracion sobre los pardmetros globales de la turbina. De acuerdo con 1os
resultados obtenidos, podemos establecer las conclusiones siguientes:

a) Con las técnicas de refrigeracién en que el refrigerante se mezcla con la
corriente principal, la penalizacién del rendimiento, el gasto relativo de
refrigerante y la dilucidn relativa de temperatura, tienden a disminuir a medida
que aumenta la relacién de expansién de la turbina. De acuerdo con esto, el
rendimiento de las turbinas de gas tiende a hacerse mds sensible a las cargas
parciales, cuando tienen los dlabes refrigerados.

140



b)

d)

Para una técnica de refrigeracién determinada, el gasto de refrigerante y la
penalizacién del rendimiento son menores cuando se utilizan refrigerantes con
mayor calor especifico. Desde este punto de vista, es mds favorable la utilizacién
del vapor de agua como refrigerante que la del aire. Esto resulta ser interesante
sobre todo en las plantas de potencia basadas en ciclos combinados y/o turbinas
de gas con inyeccién de vapor, en las que éste estd disponible para ser utilizado
como refrigerante en la turbina de gas.

La dilucién de temperatura, debida a la refrigeracion, practicamente no depende
del tipo de refrigerante utilizado, sino de la técnica de refrigeracion empleada.

Entre las técnicas de refrigeracién consideradas, las que utilizan el efecto de

pelicula superficial de refrigerante, resultan ser las que penalizan menos el
rendimiento y las que requieren menos gasto de refrigerante.
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9.- DESARROLLOS FUTUROS.

Aunque en este trabajo se han alcanzado los objetivos previstos, sin embargo, existen
algunos aspectos en los que se puede profundizar en su estudio o extender su aplicacién a
otros casos posibles. -

Entre las posibles mejoras y desarrollos futuros podefnos citar:

a) En cuanto a la modelizacion del sistema de refrigeracion, se puede profundizar
en el estudio de los siguientes aspectos:

- Cdlculo de los coeficientes de pelicula locales para la determinacién del calor
de refrigeracién en cada elemento del dlabe (a lo largo de una linea de
corriente), para el cdlculo posterior del calor total y del gasto de refrigerante

requerido para la refrigeracion de la corona de dlabes.

- Cdlculo de las pérdidas producidas por la mezcla del refrigerante con la
corriente principal, en funcidn de las condiciones locales de ambos flujos.

b) En cuanto a la posible extension del modelo a otros casos, s¢ pueden proponer
los siguientes:

- Modelizacion de turbinas de gas con diferentes técnicas de refrigeracion para
cada corona de dlabes.

- Modificaciones del modelo para aplicaciones del mismo tanto para la
prediccion como para el disefio de turbinas de gas.

- Aplicacion del modelo a turbinas de vapor.
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ANEXO A.- CARACTERISTICAS GEOMETRICAS DE LA TURBINA DE VALIDA-
CION DEL MODELO.

En este anexo se presentan las caracteristicas geométricas de los dlabes de la turbina,
que ha sido simulada con el modelo para la validacién del mismo.

Para cada escalonamiento se han considerado tres secciones:

1.- Entrada al estdtor.
2.- Salida del estdtor - entrada al rétor.
3.- Salida del rdétor.

En cada seccion se han considerado cinco posiciones radiales, de forma que entre dos
de ellas exista el mismo drea de paso (posiciones iniciales de cdlculo). Los valores de la
cuerda y del espesor mdximo son los correspondientes a las posiciones radiales en la seccion
de salida de la corona en cuestién (estdtor o rétor).

ESCALONAMIENTO 1

POSICIONES RADIALES

ry r, r3

257.04 249.56 242.13

280.99 278.44 276.13

303.05 304.60 306.38

323.61 328.68 333.90

342.94 351.11 359.32
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ESTATOR

Numero de dlabes = 74

r.=250.5, r,=242.7, r,=347.0, r,=354.9, A,=38.5

1 . Sgar te a,’ o,
30.2 6.49 7.3 0.36 0.00 71.86
32.2 6.24 8.9 0.36 0.00 69.77
34.1 6.02 10.4 0.36 0.00 67.98
35.8 5.81 11.8 0.36 0.00 66.38
37.3 5.62 13.2 0.36 0.00 64.91
ROTOR
Numero de dlabes = 79
r,=240.9, r,=233.7, r,=356.7, r,=363.7, A, =415
1 {oax Spar ty B, By’
27.3 4.00 9.7 0.24 59.23 59.38
29.8 4.00 10.8 0.24 52.24 60.66
32.9 4.00 11.6 0.24 44,35 61.68
339 4.00 12.4 0.24 35.76 62.49
35.8 4.00 13.0 0.24 26.63 63.15
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ESCALONAMIENTO 2

ESTATOR

POSICIONES RADIALES
r, r, Iy
242.13 235.94 228.85
276.13 247.40 272.70
306.38 308.10 310.42
333.90 338.46 344.03
359.32 366.31 374.63

Niumero de dlabes = 76

r,=232.0,

r,=226.2, 1.=365.5, 1r,=371.2, Ay=41.25

1 | S Spar t a,’ a,’
24.4 5.50 8.9 0.33 33.31 64.02
28.3 5.50 11.2 0.33 30.11 60.99
31.8 5.50 13.5 0.33 27.65 58.31
34.9 5.50 15.7 0.33 25.73 55.87
37.8 5.50 18.8 0.33 24.24 53.60
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ROTOR

Numero de dlabes = 65

r =224.4, 1,=216.5, 1.=372.9, 1,=380.9, A=45.75

1 s Sgar toe B, By’

33.2 4.95 14.5 0.29 45.64 47.51
36.9 4.95 16.4 0.29 33.11 50.25
40.1 4.95 18.1 0.29 20.67 52.35
43.0 4.95 19.4 0.29 8.99 54.01
45.6 4.95 20.6 0.29 -1.40 55.32
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ANEXO B.- VALORES OBTENIDOS DE LAS CURVAS CARACTERISTICAS DE
LA TURBINA DE VALIDACION.

En este anexo se han recogido en tablas los valores obtenidos de las curvas caracteristi-
cas de la turbina experimental de dos escalonamientos, cuya geometria aparece en el
apéndice A. Los valores obtenidos son los correspondientes a seis regimenes de funciona-
miento. Los pardmetros de referencia son:

Temperatura de remanso a la entrada (Topyp): 388.9 K

Presién de remanso a la entrada (pygny): 1.18176 bar

Régimen de giro nominal (N): 5041 r.p.m.

N=1.2 N,
Mo\ Tognr | PoEnt # Noar

DoENT Poasar pg ~ OENT
331.03 | 3315 | 27125 | 0.9410
330.16 3.050 255.16 0.9440
329.29 2.830 239.35 0.9388
328.42 2.636 223.42 0.9321
326.68 2.458 207.44 0.9323
322.76 2.300 191.50 0.9100
319.72 2.165 175.23 0.8930
315.37 2.047 159.59 0.8710
310.58 1.936 143.62 0.8428
304.49 1.836 127.64 0.8100
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N=1.1 N,

i Togr | Posvr | % Noar
DoENT PossaL pg " OENT
331.70 3.354 271.27 0.9307
331.40 3.086 255.30 0.9383
331.04 2.800 239.34 0.9400
330.28 2.620 223.42 0.9392
328.38 2.427 207.44 0.9358
325.82 2.254 191.50 0.9300
322.21 2.116 175.52 0.9178
317.46 1.985 159.59 0.9028
311.30 1.880 143.61 0.8800
304.65 1.779 127.68 0.8543
297.06 1.688 111.70 0.8200
N=N,
Myoe Toewr | PoEvt . ?j Nopar
PoEnT PoasaL pg " OENT
335.12 3.133 255.30 0.9150
334.60 2.886 239.34 0.9250
333.55 2.647 223.38 0.9300
331.46 2.430 207.42 0.9325
328.33 2.250 191.51 0.9348
324.68 2.100 175.52 0.9307
319.98 1.953 159.58 0.9227
313.98 1.835 143.50 0.9100
305.89 1.727 127.66 0.8900
295.97 1.633 111.69 0.8600
285.53 1.550 95.73 0.8200

148




N=0.9 N,

mm’o'm Poert C ?-, Nyar

DoENT DPossaL pg " OENT

334.07 3.040 239.37 0.8877
333.61 2.746 222.39 0.9000
332.91 2.505 207.42 0.9100
330.59 2.290 188.74 0.9200
327.11 2.116 175.54 0.9240
322.47 1.953 159.59 0.9261
314.47 1.800 143.81 0.9274
306.86 1.700 127.67 0.9186
296.95 1.600 111.72 0.9000
285.93 1.513 95.75 0.8700
271.43 1.432 79.80 0.8250

N=0.8 N,
Moo Tosnt Poent E—}%/———— Norar

PoENT Possat pg " OENT

335.38 2.940 223.41 0.8420
334.73 2.650 207.44 0.8630
333.42 2.400 191.49 0.8800
330.16 2.130 175.54 0.8940
325.59 1.975 159.55 0.9090
320.37 1.825 143.61 0.9175
311.24 1.683 127.66 0.9242
300.14 1.570 11170 0.9200
287.75 1.478 95.75 | 0.9075
273.39 1.400 79.78 0.8800
253.82 1.300 63.84 0.8250
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N=0.7 N,

n'ztot TOENT Posnt C ?_', Nour
PoENT PoasaL pg~ OENT
334.82 2.955 207.43 0.780
334.37 2.600 191.49 0.808
333.33 2.300 175.52 0.833
330.34 2.088 159.58 0.855
324.38 1.880 143.63 0.878
315.43 1.725 127.66 0.898
304.25 1.587 111.72 0.912
291.57 1.475 95.75 0.915
275.16 1.379 79.81 0.911
255.03 1.292 63.80 0.880
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ANEXO C.- RESULTADOS OBTENIDOS CON EL MODELO "BASICO" DE
SIMULACION PARA LA TURBINA DE VALIDACION.

En este anexo se han recogido en tablas los resultados obtenidos al simular con el
modelo "bdsico” la turbina experimental de dos escalonamientos, cuya geometria aparece
en el apéndice A. Los resultados obtenidos son los correspondientes a seis regimenes de
funcionamiento. Los pardmetros de referencia son:

Temperatura de remanso a la entrada (Tygnp): 388.9 K
Presion de remanso a la entrada (pygpy): 1.18176 bar
Régimen de giro nominal (N): 5041 r.p.m.
N=1.2 N,
""g Toent Poent Poent W
C T Nor Nqur N
Poent Posar Poasar pg LOENT

332.58 3.5015 3.5355 285.40 0.9492 0.9432 0.8334
332.08 3.2858 3.2980 271.91 0.9483 0.9461 0.8452
331.24 3.0233 3.0331 254.66 0.9469 0.9454 0.8537
330.41 2.8131 2.8267 239.85 0.9450 0.9417 0.8567
328.74 2.5283 2.5550 217.31 0.9407 0.9319 0.8550
327.07 2.3617 2.3984 202.45 0.9369 0.9223 0.8504
323.74 2.1468 2.1960 180.93 0.9293 0.9060 0.8391
318.73 1.9476 2.0078 158.01 0.5178 0.8820 0.8202
313.72 1.8114 1.8788 140.43 0.9059 0.8583 0.8001
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N=1.1N,

”"g Toent PoEnt Poent w
Nrr N7ar N7e
Popnt PosaL PossaL Coe Tornr
335.42 3.4719 3.5474 284.48 0.9431 0.9297 0.8179
334.58 3.1756 3.1949 265.39 0.9434 0.9394 0.8411
333.75 2.9988 3.0079 253.20 0.9442 0.9424 0.8501
332.08 2.6853 2.6930 230.75 0.9439 0.9420 0.8596
330.41 2.0509 2.5219 216.26 0.9429 0.9389 0.8616
327.07 2.2253 2.2502 190.46 0.9389 0.9280 0.8581
322.07 1.9999 2.0357 166.32 0.9322 0.9118 0.8475
317.06 1.8580 1.9008 149.00 0.9248 0.8956 0.8347
312.06 1.7544 1.8023 135.08 0.9169 0.8789 0.8208
305.38 1.6487 1.7017 119.73 0.9054 0.8559 0.8006
N=N,
"'Tg Toenr Poent Poent 14
Nrr Nyar N1
PoEnt PosarL PoasaL C e Tornt
337.92 3.2920 3.3754 271.66 0.9273 0.9111 0.8051
337.09 3.0792 3.1133 257.28 0.9295 0.9219 0.8255
335.42 2.7717 2.7800 235.87 0.9340 0.9320 0.8459
332.08 2.4289 2.4348 209.05 0.9374 0.9356 0.8596
327.07 2.1138 2.1285 179.13 0.9373 0.9301 0.8620
320.40 1.8899 1.9134 154.17 0.9336 0.9181 0.8552
313.72 1.7538 1.7832 136.70 0.9282 0.9044 0.8449
307.05 1.6548 1.6887 122.66 0.9215 0.8891 0.8322
300.37 1.5762 1.6139 110.22 0.9134 0.8719 0.8172
293.70 1.5111 1.5520 99.89 0.9041 0.8530 0.8002

152



N=0.9 N,

”"g Tornr Poent Poent w
Nrr Nar N7

Poent Posar PossaL Coe Toent
340.42 3.0643 3.1433 252.55 0.9024  0.8851 0.7872
339.69 2.9519 3.0025 244 .42 0.9055 0.8935 0.8005
338.75 2.8496 2.8828 237.14 0.9089 0.9004 0.8111
337.09 2.6403 2.6532 222.33 0.9143 0.9106 0.8280
335.42 2.4728 2.4776 209.55 0.9191 0.9175 0.8397
332.08 2.2592 2.2627 191.21 0.9253 0.9241 0.8520
328.74 2.0909 2.0966 175.23 0.9290 0.9264 0.8582
323.74 1.9136 1.9235 156.49 0.9313 0.9250 0.8606
317.06 1.7693 1.7838 139.16 0.9314 0.9198 0.8587
308.72 1.6488 1.6680 122.86 0.9289 0.9101 0.8519
300.73 1.5598 1.5829 109.56 0.9242 0.8973 0.8415
290.36 1.4763 1.5032 95.86 0.9159 0.8782 0.8248
280.35 1.4086 1.4389 83.57 0.9048 0.8551 0.8038

N=0.8 N,

’hg Topnt Poenr Doent 44
Nrr Nar N7e

Doent Posar Poasar Coe Tornr
343.76 3.0356 3.1947 245.39 0.8629 0.8297 0.7305
342.09 2.8373 2.9120 230.29 0.8699 0.8513 0.7618
340.42 2.6831 2.7245 218.53 0.8776 0.8658 0.7818
337.09 2.3991 2.4106 197.67 0.8891 0.8849 0.8093
333.74 2.2101 2.2142 182.00 0.8999 0.8983 0.8257
328.74 1.9972 1.9997 162.18 0.9115 0.9104 0.8441
322.06 1.8102 1.8148 142.44 0.9200 0.9169 0.8541
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’hg\/ Toent Poent Pognt W

Poent Posar PoasaL C e Ton

N1 Nzar Nze

313.72 1.6751 1.6827 125.85 0.9249 0.9179 0.8579
303.71 1.5658 1.5769 110.66 0.9267 0.9139 0.8564
292.03 1.4734 1.4880 96.29 0.9248 0.9038 0.8487
280.34 1.4015 1.4194 84.29 0.9192 0.8883 0.8354
266.99 1.3352 1.3564 71.56 0.9084 0.8642 0.8136

N=0.7 N,
m < Toent Poent Poent i4
C T Nyr N7ar N7e
PoENT Posar Possar pg LOENT

346.60 2.8462 3.0233 225.81 0.8122 0.7732 0.6814
345.43 2.7516 2.8736 217.57 0.8187 0.7888 0.7017
343.76 2.6417 2.7201 189.85 0.8270 0.8051 0.7230
340.42 2.4133 2.4463 170.15 0.8401 0.8286 0.7537
335.62 2.1636 2.1742 148.53 0.8584 0.8537 0.7851
328.74 1.9191 1.9217 128.80 0.8814 0.8800 0.8159
320.39 1.7260 1.7278 113.17 0.8989 0.8977 0.8366

310.38 1.5968 1.5999 99.27 0.9106 0.9075 0.8485
298.71 1.4967 1.5020 85.73 0.9183 0.9114 0.8543
285.35 1.4133 1.4212 85.73 0.9221 0.9089 0.8540
270.33 1.3415 1.3522 73.64 0.9291 0.8905 0.8457

En las seis pdginas siguientes aparecen las grdficas de rendimiento total a axial total,
gasto mdsico adimensional y trabajo adimensional en funcién de la relacién de expansion
total a axial total, correspondientes a los valores de las tablas anteriores.
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ANEXO D.- RESULTADOS OBTENIDOS CON EL MODELO DE SIMULACION
PARA DISTINTOS NUMEROS DE LINEAS DE CORRIENTE.

En este apéndice aparecen los errores relativos medios de integracién de la EDER,
obtenidos al simular con el modelo la turbina experimental de dos escalonamientos, cuya
geometria aparece en el apéndice A, para diversos mimeros de lineas de corriente y varios
regimenes de giro adimensionales. Los pardmetros de referencia son:

Temperatura de remanso a la entrada (Tygn7):

Presién de remanso a la entrada (pygnr):

Régimen de giro nominal (N,):

3889 K
1.18176 bar
5041 r.p.m.

Figura D.1.- Errrores relativos medios de integracion de la EDER para N=0.8 N,

13

17

21

25

Numero de divisiones

161

33

N=0.8 NO
iy Tome | Pomnr Niimero de lineas de corriente
Poar | Fosu 9 1 13 15 17 | 21 25 | 29
280.3 | 1.40 | 1.176 | 1.047 | 0.941 | 0.853 | 0.782 | 0.802 | 0.837 | 0.889
325.4 1 2.00 | 1.047 | 0.905 | 0.793 | 0.708 | 0.640 | 0.652 | 0.670 { 0.679
33541 2.65 | 2.112 | 2.254 | 1.760 | 1.612 | 1.485 | 1.601 | 1.579 | 1.636
4,00
©-p Paa™ 1.40
o ;| —o"pﬁpm: 200
& ‘D‘pmr/pm= 268
(o]
:§ 2.00
E
S 80 -
£ gig:g\\g:g_ﬂg; o
0.00 | ; .



N=0.9 N,

iy Tomr | Por Nimero de lineas de corriente
P | FSE g b |13 | 15 | 17 ] 21 | 25 | 29
293.0| 1.50 | 1.200 | 1.068 | 0.960 | 0.875 | 0.805 | 0.795 | 0.810 | 0.832
323.81 2.00 | 0.864 | 0.748 | 0.661 | 0.591 | 0.535 | 0.533 | 0.530 | 0.526
333.8 | 2.57 | 2.593 | 1.814 | 2.055 | 1.583 | 1.497 | 1.510 | 1.531 | 1.559
4.00
-6~ = 150
~ 1 —0—:ﬂ§:ﬁ- 200
v W O p /o = 257
g -
g 200
E |
‘g -0 G\S\e\e\‘l
i3 i O——9 © O
0.00 i L . .
5 9 13 17 21 25 29 33
Numero de divisiones
Figura D.2.- Errrores relativos medios de integracion de la EDER para N=0.9 N;,.
N=1.0 N,
g [Togwr | Pozvr Nuimero de lineas de corriente
Por | TS g oo | o1s |17 |2t | 25 | 29
310.4 | 1.75 | 1.060 | 0.929 | 0.838 | 0.757 | 0.763 | 0.785 | 0.807 | 0.836
327.1 1 2.30 | 0.824 | 0.717 | 0.703 | 0.687 | 0.730 | 0.856 | 0.923 | 0.995
333.8 1 2.90 | 3.295 | 2.978 | 3.000 | 2.754 | 2.740 | 2.794 | 2.843 | 2.896
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(%)

Error rel. medio

Figura D.3.- Errrores relativos medios de integracion de la EDER para N=1.0 N,

400

3.00

200

100

= p e P ™ 175
~-p e’ P ™ 230
O » vt/ P~ 290

1 i

L L

25 29

Numero de divisiones

N=1.1N,

33

g Tomer | Pomr Nimero de lineas de corriente

Poar | Foue | 13| s | 17 | o2 | o2s | o2
312.1 | 1.82 | 1.156 | 1.016 | 0.910 | 0.830 | 0.765 | 0.695 | 0.715 | 0.708
327.1 ] 2.50 | 0.782 | 0.686 | 0.608 | 0.598 | 0.593 | 0.632 | 0.707 | 0.772
333.4 1 2.90 | 1.741 | 1.981 | 2.111 | 1.616 | 1.389 | 1.355 | 1.360 | 1.381
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Figura D.4.- Errrores relativos medios de integracion de la EDER para N=1.1 N,
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ANEXO E.- RESULTADOS OBTENIDOS CON EL MODELO DE SIMULACION
PARA LA TURBINA DE VALIDACION, CON LAS PERDIDAS
SECUNDARIAS Y POR HOLGURA RADIAL CORREGIDAS POR
INCIDENCIA.

En este anexo se han recogido en tablas los resultados obtenidos al simular con el
modelo la turbina experimental de dos escalonamientos, cuya geometria aparece en el
apéndice A. En el modelo de simulacién se ha modificado el cdlculo de las pérdidas,
corrigiendo las secundarias y las debidas a la holgura radial en funcién de la incidencia. Los
resultados obtenidos son los correspondientes a seis regimenes de funcionamiento. Los
pardmetros de referencia son:

Temperatura de remanso a la entrada (TogaT): 388.9 K
Presién de remanso a la entrada (pygny): 1.18176 bar
Régimen de giro nominal (Ny): 5041 r.p.m.
N=1.2 N,
m .\ Topnt Poenr Pogent w
C T Nrr Ngar N7e
Poent Dosar Poasar pg L OENT

310.39 1.8162 1.8837 139.70 0.8978 0.8508 0.7941
315.39 1.9556 2.0158 157.40 0.9094 0.8742 0.8137
320.40 2.1586 2.2083 180.54 0.9213 (0.8986 0.8327
322.90 2.3122 2.3520 195.99 0.9275 0.9115 0.8416
324.57 2.4582 2.4894 209.49 0.9319 0.9210 0.8471
326.24 2.6776 2.6970 227.88 0.9366 0.9311 0.8510
327.07 2.8550 2.8668 241.25 0.9393 0.9365 0.8512
327.57 2.9739 2.9823 249.69 0.9407 (0.9390 0.8499
327.91 3.0716 3.0788 256.30 0.9416 0.9403 0.8479
328.41 3.1987 3.2069 264.92 0.9425 0.9410 0.8442
328.91 3.3319 3.3466 273.97 0.9432 0.9405 0.8387
329.16 3.4079 3.4293 279.10 0.9436 0.9397 0.8346
329.41 3.5353 3.5759 287.10 0.9444 0.9373 0.8263
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N=1.1 Nﬂ

”'23 Toent Poenr Poent i4
Nrr Nrur N7e

Pognt PosaL PossaL C oo Toen

303.71 1.6737 1.7257 122.33 0.9005 0.8542 0.7999
310.39 1.7883 1.8346 138.52 0.9117 0.8770 0.8194
317.06 1.9497 1.9881 159.08 0.9225 0.8993 0.8374
322.07 2.1368 2.1660 180.10 0.9304 0.9162 0.8495
325.41 2.3414 2.3610 200.30 0.9355 0.9278 0.8559
327.07 2.5066 2.5194 214.91 0.9381 0.9339 0.8575
328.74 2.6594 2.6672 227.78 0.9394 0.9372 0.8564
329.74 2.7915 2.7972 237.92 0.9400 0.9387 0.8538
330.41 2.9381 2.9447 248.29 0.9402 0.9388 0.8492
331.25 3.0471 3.0572 256.59 0.9396 0.9374 0.8441
332.08 3.1920 3.2141 267.25 0.9386 0.9341 0.8351
332.58 3.3220 3.3641 276.31 0.9381 0.9300 0.8252

N=N,
'hgv Toent Poenr Poent W
Nrr Nar Nre

Poent Posar Poasar C o Toent

292.03 1.5247 1.5651 101.38 0.8991 0.8504 0.7987
300.37 1.6127 1.6487 115.34 0.9101 0.8733 0.8189
310.39 1.7525 1.7819 135.52 0.9216 0.8977 0.8394
317.06 1.8871 1.9107 152.85 0.9279 0.9122 (.8504
322.07 2.0384 2.0559 170.26 0.9317 0.9221 0.8566
324.57 2.1486 2.1622 181.80 0.9332 0.9267 0.8586
327.07 2.3048 2.3134 196.80 0.9340 0.9306 0.8586
328.74 2.3995 2.4056 205.61 0.9337 0.9315 0.8570
330.41 2.5285 2.5328 216.68 0.9327 0.9314 0.8533
332.08 2.6931 2.6982 229.71 0.9308 0.9294 0.8462
332.91 2.8154 2.8246 238.66 0.9289 0.9265 0.8396
333.75 2.9193 2.9358 246.59 0.9262 0.9221 0.8318
334.58 3.0137 3.0412 253.95 0.9237 0.9174 0.8232
335.42 3.1269 3.1749 262.51 0.9210 0.9109 0.8118
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N=0.9 N,

”"g Topnr Poent Pognt W
N7 Nzar N1g

Pogent Posat Poasar Cpg Toent
275.34 1.3955 1.4267 80.82 0.8959 0.8436 0.7943
292.03 1.5135 1.5387 101.30 0.9134 0.8811 0.8278
305.38 1.6458 1.6651 121.64 0.9232 0.9042 0.8471
317.06 1.8285 1.8410 145.78 0.9272 0.9181 0.8565
323.74 2.0159 2.0232 166.82 0.9259 0.9219 0.8562
328.74 2.2426 2.2459 188.98 0.9208 0.9194 0.8484
332.08 2.4411 2.4451 206.23 0.9139 0.9125 0.8362
333.75 2.6101 2.6203 219.02 0.9080 0.9048 0.8238
335.58 2.7782 2.8023 231.44 0.9032 0.8966 0.8104
336.75 2.8950 2.9374 240.29 0.8992 0.8887 0.7981
337.42 2.9838 3.0466 246.75 0.8984 0.8841 0.7897

N=0.8 N,

’hg\/ Topnt Poent Poent {4
Nrr Nzar N7z

Poent Posar Pousar Cpe Topnt
263.66 1.3326 1.3540 70.52 0.9012 0.8565 0.8075
280.35 1.4179 1.4351 86.29 0.9148 0.8866 0.8344
292.03 1.4938 1.5076 99.02 0.9204 0.9015 0.8469
303.71 1.5941 1.6042 114.16 0.9220 0.9109 0.8536
313.72 1.7189 1.7253 130.79 0.9189 0.9134 0.8533
322.07 1.8932 1.8964 150.62 0.9106 0.9086 0.8452
325.41 2.0118 2.0141 162.30 0.9039 0.9027 0.8372
328.74 2.1445 2.1471 174.62 0.8948 0.8936 0.8253
332.08 2.3203 2.3273 189.30 0.8841 0.8813 0.8090
333.75 2.4550 2.4696 199.13 0.8802 0.8752 0.7995
335.42 2.6177 2.6489 210.07 0.8722 0.8629 0.7826
336.75 2.7493 2.8018 219.06 0.8646 0.8526 0.7663
337.92 2.8905 2.9814 228.92 0.8578 0.8394 0.7465
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N=0.7 N,

""g Toent Popnt Poent W

Ner Naar Nze
PoEnT Posar PoasaL Cpg Toent

260.32 1.3119 1.3240 67.65 0.9124 0.8845 0.8341
280.35 1.4010 1.4093 83.71 0.9176 0.9032 0.8495
298.71 1.5191 1.5237 101.92 0.9118 0.9059 0.8493
312.06 1.6562 1.6584 119.64 0.8982 0.8962 0.8372
320.40 1.8064 1.8079 135.86 0.8812 0.8801 0.8191
325.41 1.9727 1.9760 150.86 0.8627 0.8609 0.7976
328.74 2.1057 2.1129 161.72 0.8498 0.8464 0.7809
332.08 2.2598 2.3194 175.67 0.8279 0.8284 0.7591
333.75 2.4533 2.4904 185.41 0.8284 0.8163 0.7434
335.42 2.6469 2.7210 197.02 0.8165 0.7964 0.7181
337.09 2.8466 2.9909 209.90 0.8028 0.7770 0.6844

En las seis paginas siguientes aparecen las grdficas de rendimiento total a axial total,
gasto mdsico adimensional y trabajo adimensional en funcién de la relacién de expansién
total a axial total, correspondientes a los valores de las tablas anteriores.
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ANEXO F.- RESULTADOS OBTENIDOS CON EL MODELO DE SIMULACION
CON DIVERSOS TIPOS DE REPARTO DE LLAS PERDIDAS SECUN-
DARIAS Y LAS DEBIDAS A LA HOLGURA RADIAL.

En este anexo se han recogido en tablas los resultados obtenidos al simular con el
modelo la turbina experimental de dos escalonamientos, cuya geometria aparece en el
apéndice A. Asi mismo se han representado grdficamente dichos resultados. En el modelo
de simulacién se han utilizado varios tipos de reparto radial de las pérdidas secundarias y
las debidas a la holgura radial. Los resultados obtenidos son los correspondientes a tres
regimenes de funcionamiento. Los pardmetros de referencia son:

Temperatura de remanso a la entrada (Togpyyp): 388.9 K
Presion de remanso a la entrada (popnp): 1.18176 bar
Régimen de giro nominal (N,): 5041 r.p.m.

F.1.- Pérdidas secundarias y por hogura radial constantes con el radio.

N=1.2 N,
’hg Toent Poenr Poent W
Nrr N7ar Nze
Poent Posat Poasar Coe Topnt
310.39 1.8129 1.8805 139.54 0.8992 0.8518 0.7951

315.39 1.9516 2.0120 157.19 0.9105 0.8751 0.8146
320.40 2.1551 2.2042 180.33 0.9222 0.8993 0.8334
322.90 2.3070 2.3471 195.71 0.9283 0.9121 0.8423
324.57 2.4515 2.4832 209.17 0.9326 0.9215 0.8477
326.24 2.6633 2.6834 226.93 0.9372 0.9314 0.8517
327.24 2.8547 2.8664 241.52 0.9401 0.9373 0.8519
327.91 2.9924 3.0003 251.38 0.9416 0.9400 0.8501
328.58 3.1431 3.1504 261.91 0.9428 0.9415 0.8465
329.08 3.2639 3.2752 270.39 0.9435 0.9414 0.8420
329.58 3.4153 3.4393 280.54 0.9443 0.9400 0.8342
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”"g Toent Poent Poenr 44
Nrr N7ar Nz
Poent Posar PoasaL Cpe Toent
290.36 1.5080 1.5492 98.81 0.8982 0.8467 0.7955
300.37 1.6115 1.6475 115.35 0.9112 0.8742 0.8198
310.39 1.7507 1.7802 135.44 0.9224 0.8984 0.8401
317.06 1.8848 1.9085 152.77 0.9287 0.9128 0.8511
322.07 2.0360 2.0536 170.17 0.9324 0.9228 0.8573
327.07 2.2893 2.2982 195.62 0.9346 0.9310 0.8593
328.74 2.3828 2.3893 204.43 0.9343 0.9320 0.8578
330.41 2.5079 2.5122 215.29 0.9335 0.9321 0.8545
332.08 2.6620 2.6665 227.74 0.9318 0.9305 0.8482
333.75 2.8613 2.8743 243.20 0.9278 0.9246 0.8360
334.75 2.9800 3.0060 252.57 0.9247 0.9189 0.8256
335.42 3.0594 3.0984 258.78 0.9227 0.9145 0.8177
335.75 3.1101 3.1597 262.54 0.9216 0.9116 0.8125
N=0.7 N,
’hg Toent Poent Poent 34
Nrr Nzur NyE
Poent Puosa Poasar C g Topnt
261.99 1.3179 1.3296 68.87 0.9141] 0.8875 0.8367
280.35 1.4005 1.4087 83.70 0.9184 0.9039 0.8502
298.71 1.5182 1.5228 101.86 0.9125 $.9066 0.849%
312.06 1.6551 1.6573 119.58 0.8987 0.8967 0.8378
320.40 1.8038 1.8052 135.64 0.8817 0.8807 0.8198
325.41 1.9685 1.9714 150.52 0.8631 0.8614 (.7984
328.74 2.0951 2.1015 161.00 0.8479 0.8447 0.7796
332.08 2.2845 2.3018 174.82 0.8339 0.8265 0.7582
333.75 2.4461 2.4805 185.14 0.8247 0.8132 0.7406
335.42 2.5940 2.6549 194.61 0.8129 0.7154 0.7188
337.09 2.7771 2.8985 206.68 0.8088 0.7803 0.6971
337.42 2.8349 2.9839 210.32 0.8058 0.7728 0.6870
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F.2.- Distribucién lineal de las pérdidas secundarias y por hogura radial.

N=1.2 N,
’ﬁg Tornt Poent Poent W
&V OENT & Nrr Nrar N7
Poent Posar PoasaL pg LOENT

310.22 1.8141 1.8817 139.35 0.8971 0.8499 0.7933
315.39 1.9574 2.0175 157.55 0.9090 0.8740 0.8135
320.40 2.1613 2.2099 180.65 0.9210 0.8984 0.8325
322.90 2.3149 2.3545 196.17 0.9273 0.9114 0.8414
324.57 2.4591 2.4903 209.51 0.9316 0.9208 0.8468
326.24 2.6797 2.6990 227.98 0.9365 0.9310 0.8508
327.24 2.9120 2.9219 245.26 0.9398 0.9376 0.8505
327.91 3.0829 3.0902 256.94 0.9415 0.9402 0.8473
328.41 3.2124 3.2210 265.75 0.9424 0.9408 0.8436
328.91 3.3519 3.3681 275.20 0.9431 0.9401 0.8375
329.24 3.4925 3.5254 284.23 0.9439 0.9381 0.8292

N: N()
’;’gv Toent Doent Poent W
B C T Nor Nzar N7e
Poent Posar Possar pg LOENT
290.36 1.5094 1.5505 98.81 0.8965 0.8454 0.7942

300.37 1.6131 1.6491 115.38 0.9098 0.8730 0.8187
310.39 1.7532 1.7826 135.58 0.9213 0.8975 0.3392
317.06 1.8881 L9116 152.96 (0.9277 0.9120 (.8503
322.07 2.0392 2.0567 170.31 0.9315 0.9220 0.8564
327.07 2.3073 2.3158 197.03 0.9338 0.9305 0.8585
328.74 2.4018 2.4079 205.78 0.9335 0.9313 0.8567
330.41 2.5341 2.5383 217.10 0.9325 0.9312 0.8529
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”"g Toent Poent Pognt W
Nrr Nzar N7z

Poent Posar Poasar Cpg Toent
332.08 2.7042 2.7097 230.49 0.9304 0.9290 0.8455
333.75 2.9337 2.9517 247.56 0.9257 0.9214 0.8305
334.58 3.0288 3.0586 254.97 0.9232 0.9164 0.8217
335.08 3.0928 3.1336 259.86 0.9216 0.9128 0.8153

N=0.7 N,

”"g\/m Poent Pognt w
Nrr Nrar Nzg

Poent Posar Poasar Cpg Toenr
261.99 1.3185 1.3302 68.88 0.9129 0.8864 0.8357
280.35 1.4010 1.4093 83.70 0.9174 0.9029 0.8493
298.71 1.5193 1.5240 101.93 0.9116 0.9057 0.8491
312.06 1.6571 1.6594 119.76 0.8980 0.8960 0.8370
320.40 1.8072 1.8088 135.93 0.8811 0.8800 0.8190
325.41 1.9748 1.9783 151.06 0.8625 0.8606 0.7973
328.74 2.1081 2.1157 161.96 0.8465 0.8430 0.7775
332.08 2.3022 2.3227 175.85 0.8289 0.8231 0.7586
333.75 2.4561 2.4948 185.65 0.8183 0.8089 0.7418
335.42 2.6533 2.7309 197.47 0.8072 0.7895 0.7138
337.09 2.8649 3.0208 211.04 0.7993 0.7647 0.6762
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F.3.- Distribucién parabélica de las pérdidas secundarias y por hogura radial.

N=1.2 N,
”"g Topnt Poenr Poent w
Nyr Nyar N7e

Poent Posar PoasaL Cop Topnt
310.39 1.8184 1.8857 139.84 0.8973 0.8506 0.7938
315.39 1.9581 2.0181 157.56 0.9089 0.8739 0.8134
320.40 2.1616 2.2102 180.62 0.9209 0.8983 0.8323
322.90 2.3169 2.3564 196.36 0.9273 0.9115 0.8414
324.57 2.4605 2.4916 209.61 0.9316 0.9208 0.8468
326.24 2.6842 2.7032 228.31 0.9365 0.9311 0.8508
327.24 2.9122 2.9222 245.23 0.9398 0.9376 0.8504
327.91 3.1492 3.1571 261.09 0.9420 0.9406 0.8456
328.41 3.2901 3.3019 270.47 0.9428 0.9407 0.8406
328.91 3.4585 3.4852 281.47 0.9437 0.9389 0.8318
329.08 3.5557 3.5988 287.54 0.9443 0.9368 0.8251

N=1.1N,

n.lg\/T(;E—N_T Poenr Poenr i4
Nrr Naar N7e

Poent Posar Poasar C e Toent
303.71 1.6720 1.7240 122.19 0.9012 0.8547 0.8003
310.39 1.7865 1.8329 138.37 0.9124 0.8775 0.8199
317.06 1.9471 1.9856 158.89 0.9231 0.8998 0.8379
322.07 2.1331 2.1625 179.87 0.9310 0.9166 0.8500
325.41 2.3367 2.3565 200.04 0.9361 0.9283 0.8564
328.74 2.6507 2.6587 227.22 0.9400 0.9377 0.8571
329.74 2.7830 2.7887 237.44 0.9406 0.9392 0.8546
330.41 2.9184 2.9245 247.08 0.9408 0.9395 0.8505
331.25 3.0340 3.0434 255.717 0.9403 0.9382 0.8454
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186

""g Toenr  Poent Poenr W
Nrr Noar N7E
Poent Posar Poasar C e Toent
332.08 3.1792 3.2000 266.51 0.9393 0.9350 0.8366
332.58 3.3091 3.3488 275.63 0.9387 0.9311 0.8269
N=N,
mg Tognt Poenr Pognr W
N N7ar Nre
Poent Posar Poasar Cpg Toent
290.36 1.5094 1.5505 98.80 0.8966 0.8454 0.7942
300.37 1.6132 1.6491 115.37 0.9097 0.8729 0.8186
310.39 1.7532 1.7826 135.55 0.9213 0.8975 0.8391
317.06 1.8885 1.9120 153.00 0.9278 0.9121 0.8503
322.07 2.0391 2.0567 170.30 0.9316 0.9220 0.8564
327.07 2.3157 2.3241 197.68 0.9340 0.9307 0.8585
328.74 2.4126 2.4186 206.63 0.9336 0.9315 0.8567
330.41 2.5460 2.5504 217.96 0.9325 0.9313 0.8526
332.08 2.7180 2.7241 231.40 0.9304 0.9289 (.8449
333.75 2.9725 2.9936 249.80 0.9253 0.9203 0.8282
334.58 3.0565 3.0885 256.42 0.9230 0.9157 0.8201
335.08 3.1238 3.1679 261.39 0.9214 0.9119 0.8133
N=0.9 N,
”"g\/ Topnt Poent Poent w
— ; Nrr Nour Nore
Poent PosaL PoasaL Cpg Topnt
275.34 1.3948 1.4260 80.78 0.8966 0.8441 0.7948
292.03 1.5128 1.5381 101.29 0.9141 0.8817 0.8284
305.38 1.6446 1.6639 121.57 0.9239 0.9047 (0.8476



187

’hg Topnr Pognr Poenr 44

— Ner Nzar Nre
Pognt Posar PoasaL Cpg Toenr
317.06 1.8265 1.8390 145.66 0.9279 0.9187 0.8571
323.74 2.0129 2.0202 166.62 0.9267 0.9226 0.8568
328.74 2.2380 2.2414 188.67 0.9216 0.9203 0.8494
332.08 2.4364 2.4403 206.02 0.9148 0.9134 0.8373
333.75 2.5993 2.6089 218.40 0.9092 0.9062 0.8254
335.92 2.8061 2.8337 233.63 0.8998 0.8964 0.8052
336.75 2.8913 2.9328 240.14 0.8954 0.8902 0.7967
337.42 2.9786 3.0396 246.48 0.8917 0.8837 0.7875

N=0.8 N,
’hgm Poenr Poent W
Nrr Nour N7E

PoEnT Posar Possar Cog Toent
263.66 1.3323 1.3537 70.54 0.9019 0.8571 0.8081
280.35 1.4174 1.4345 86.26 0.9154 0.8872 0.8349
292.03 1.4933 1.5071 99.02 0.9210 0.9021 0.8475
303.71 1.5933 1.6034 114.15 0.9227 0.9116 0.8542
313.72 1.7174 1.7238 130.70 0.9197 0.9141 0.8540
322.07 1.8892 1.8925 150.33 0.9116 0.9095 0.8461
325.41 2.0072 2.0095 162.04 0.9050 0.9038 0.8383
328.74 2.1406 2.1431 174.41 0.8959 ().8947 0.8265
332.08 2.3124 2.3190 188.81 0.8835 0.8809 0.8088
335.42 2.6081 2.6378 209.64 0.8697 0.8618 0.7817
337.92 2.8883 2.9776 228.76 0.8584 0.8373 0.7475



N=0.7 N,

mg Tont Poent Pognr i4

Nrr Nrar Nre
Poent PosaL Possar C o Toent

261.99 1.3185 1.3303 68.90 0.9131 0.8866 0.8359
280.35 1.4010 1.4003 83.71 0.9177 0.9033 0.8495
298.71 1.5187 1.5234 101.92 0.9123 0.9063 0.8496
312.06 1.6557 1.6580 119.65 0.8993 0.8972 0.8380
320.40 1.8041 1.8060 135.88 0.8830 0.8818 0.8206
325.41 1.9686 1.9726 150.92 0.8653 0.8653 0.7997
328.74 2.1026 2.1111 161.98 0.8497 0.8480 0.7800
332.08 2.2862 2.3076 175.51 0.8279 0.8322 0.7604
333.75 2.4145 2.4511 183.94 0.8285 0.8189 0.7440
335.42 2.5962 2.6672 195.01 0.8175 0.8004 0.7203
337.09 2.8128 2.9506 208.65 0.8080 . 0.7766 0.6903

En las seis pdginas siguientes aparecen las grdficas de rendimiento total a axial total,
gasto mdsico adimensional y trabajo adimensional en funcidn de la relacidon de expansion
total a axial total, correspondientes a los valores de las tablas anteriores.
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F.4.- Distribucién mixta (constante-parabdlica) de las pérdidas secundarias y por
holgura radial.

Las tablas de resultados y las graficas correspondientes a estas condiciones son las que
aparecen en ¢l Anexo E.
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ANEXO G.- RESULTADOS OBTENIDOS CON EL MODELO DE SIMULACION
CONK,, = 0.

En este anexo se han recogido en tablas los resultados obtenidos al simular con el
modelo la turbina experimental de dos escalonamientos, cuya geometria aparece en el
apéndice A. As{ mismo se han representado grdficamente dichos resultados. En el modelo
de simulacién se han tomado K, =0. Los resultados obtenidos son los correspondientes a
tres regimenes de funcionamiento. Los pardmetros de referencia son:

Temperatura de remanso a la entrada (Tygyy): 388.9 K
Presion de remanso a la entrada (pogny): 1.18176 bar
Régimen de giro nominal (N): 5041 r.p.m.
N=1.2 N,
,hg Topnt Pognt Poenr 44
C T Nrr Nzar N1z
Poent PosaL PoasaL pg LOENT

310.39 1.8444 1.9080 143.29 0.8998 0.8566 0.7931
315.39 1.9760 2.0332 159.77 0.9104 0.8776 0.8119
320.40 2.1632 2.2103 180.87 0.9210 0.8993 0.8301
322.90 2.2955 2.3352 194.32 0.9266 0.9107 0.8387
324.57 2.4135 2.4465 205.53 0.9305 0.9188 (0.8441
327.07 2.6739 2.6932 2277.72 0.9369 (.9316 0.8504
328.08 2.8395 2.8518 240.28 0.9398 0.9369 0.8511
328.91 3.0714 3.0787 256.35 0.9427 0.9413 0.8485
329.24 3.2253 3.2345 266.07 0.9443 0.9425 0.8443
329.41 3.3602 3.3765 274.10 ().9454 0.9422 0.8389
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’hg Topnt Poent Pognt W
Nrr Nrar Nz

Pognt Posar Possar Coe Tornt
290.36 1.5244 1.5638 101.24 0.8978 0.8497 0.7913
300.37 1.6243 1.6594 117.06 0.9107 0.8753 0.8157
310.39 1.7584 1.7876 136.32 0.9216 0.8982 0.8363
317.06 1.8855 1.9093 152.72 0.9277 0.9121 0.8478
325.41 2.1530 2.1664 182.37 0.9336 0.9276 0.8578
327.07 2.2404 2.2510 190.91 0.9344 0.9302 0.8585
328.74 2.3601 2.3676 201.89 0.9350 0.9325 0.8581
330.41 2.5264 2.5313 215.81 0.9349 0.9335 0.8551
332.08 2.7150 2.7208 230.36 0.9337 0.9321 0.8484
333.08 2.9186 2.9333 244 .31 0.9319 0.9282 0.8382
333.75 3.1648 3.2094 259.46 0.9299 0.9202 0.8212

N=0.7 N,

’ﬁgv Toent Poent Poent W
Ner Norar e

Poent Posar Possat C e Toent
260.32 1.3156 1.3276 68.37 0.9126 0.8853 0.8310
280.35 1.4030 1.4115 84.09 0.9177 0.9033 0.8472
298.71 1.5176 1.5227 101.84 0.9125 0.9065 U.8485
312.06 1.6469 1.6495 118.76 0.9005 (.8984 0.8385
320.40 1.7756 1.7815 133.55 U.8865 U.8854 0.823%
325.41 1.9114 1.9141 146.16 0.8724 0.8709 (0.8076
328.74 2.0605 2.0665 158.50 0.8572 (.8543 ().7889
332.08 2.3065 2.3259 175.83 0.8343 0.8268 0.7572
333 42 2.4803 2.51K9 186.33 0.8209 0, 8084 ().7348
334.42 2.6729 2.7483 196.82 0.8092 (.7889 0.7099
334.92 2.8594 2.9964 206.23 0.8022 0.7710 0.6854
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ANEXO H.- RESULTADOS OBTENIDOS CON EL MODELO DE SIMULACION
PARA DIVERSAS TEMPERATURAS DE ENTRADA Y CON DIFE-
RENTES TECNICAS DE REFRIGERACION.

En este anexo se han recogido en tablas los resultados obtenidos al simular con el
modelo la turbina experimental de dos escalonamientos, cuya geometria aparece en el
apéndice A. Hemos simulado el funcionamiento de la turbina para diversos valores de la
temperatura de entrada a la misma y para los cinco casos considerados: RSM, CMA, CMV,
CFA y CFV.

Los parametros de referencia con los que se ha simulado dicho funcionamiento son:

- Régimen de giro nominal (N,). (Tabla 6.1)
- Presion de entrada (Pygyp) = 20 bar
- Temperatura media del dlabe (T,) = 850°C
- Temperatura de entrada del refrigerante (T,;) = 400°C
- Rendimiento convectivo (n,):
0,5 para RSM.
0,6 para el resto.

- Rendimiento de la pelicula (ny) = 0,3.

Refrigeracion por conveccion interna (RSM),

T, (K m' W' AT s
ogr (K) o i nrr N7 Toent™ Tosar Mynr
1073 19.797 60.231 0.9347 0.8567 0.00 0.000
1173 19.795 60.222 0.9318 0.8541 0.23 0.237
1273 19,802 60.148 0.9254 0.8486 0.98 1,088
1373 19.809 60.045 0.9155 0.8403 2.29 2.750
1473 19.818 59.964 0.9056 0.8321 3.63 4.729
1573 19.827 59.883 0.8968 0.8246 4.85 6.816
1673 19.835 59.827 0.8886 0.8178 5.96 9.014
1773 19.840 59.745 0.8810 0.8115 7.00 11.331
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Refrigeracién por conveccién interna con mezcla del refrigerante (aire) en el borde
de estela (CMA).

. . AT m,
Topny (K) My or Wer Nrr "o
1073 19.797  60.335  0.9363  0.8582 0.00 0.000
1173 19.737  60.355  0.9340  0.8561 0.43 0.197
1273 19.595  60.348  0.9299  0.8523 2.06 0.901
1373 19.420  60.315  0.9225  0.8451 5.15 2.265
1473 19.241  60.240 09141  0.8366 8.93 3.911
1573 19.080  60.077  0.9054  0.8277  12.93 5.658
1673 18.935  59.862  0.8966  0.8187  17.03 7.503
1773 18.777  59.619  0.8875  0.8094  21.12 9.448

Refrigeracién por conveccién interna con mezcla del refrigerante (vapor de agua) en
el borde de estela (CMV).

() " - AT m,
T i ” i e Tornt™ Tosar Mewr
1073 19.799 60.367 0.9363 0.8581 0.00 0.000
1173 19.761 60.349 0.9343 0.8563 0.43 0.100
1273 19.680 60.363 0.9307 0.8530 2.05 0.458
1373 19.583 60.304 0.9241 0.8466 5.11 1.146
1473 19.485 60.173 0.9158 0.8386 8.82 1.970
1573 19.386 59.911 0.9066 0.8298 12.72 2.837
1673 19.284 59.544 0.8963 0.8200 16.69 3.745
1773 19.199 59.055 0.8845 0.8087 20.66 4.696
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Refrigeracién por conveccién interna y pelicula externa (refrigerante aire) (CFA).

. . AT m,
Toenr (K) Mger W, Nrr N1 Tomer Tosat Ty
1073 19.797 60.335 0.9363 0.8582 0.00 0.000
1173 19.750 60.333 0.9342 0.8563 0.32 0.147
1273 19.645 60.369 0.9312 0.8535 1.60 0.680
1373 19.515 60.401 0.9262 0.8485 4.04 1.701
1473 19.381 60.402 0.9210 0.8431 7.09 2.929
1573 19.251 60.407 0.9162 0.8381 10.39 4.224
1673 19.138 60.411 0.9115 0.8332 13.85 5.586
1773 19.026 60.378 0.9072 0.8285 17.40 7.017

Refrigeracién por conveccién interna y pelicula externa (refrigerante vapor de agua)
(CFYV).

. . AT m,
Toewr (K) Taer We nr " Toent™ Tosar Mpny
1073 19.797 60.335 0.9363 0.8582 0.00 0.000
1173 19.771 60.360 0.9346 0.8566 0.34 0.075
1273 16.706 60.370 0.9317 0.8539 1.57 0.346
1373 19.637 60.453 0.9282 0.8505 4.11 0.861
1473 19.567 60.463 0.9241 0.8464 7.22 1.477
1573 19.498 60.487 0.9202 0.8425 10.59 2.122
1673 19.429 60.502 0.9164 (0.8389 RN 2,794
1773 19.360 60.489 0.9127 0.8353 17.75 3.495
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ANEXO 1.- RESULTADOS OBTENIDOS CON EL MODELO DE SIMULACION
PARA DETERMINAR LA INFLUENCIA DE LA REFRIGERACION

SOBRE LAS CURVAS CARACTERISTICAS DE LA TURBINA.

En este anexo se han recogido en tablas los resultados obtenidos al simular con el
modelo la turbina experimental de dos escalonamientos, cuya geometria aparece en el
apéndice A. Hemos simulado el funcionamiento de la turbina para diversos valores del
régimen de giro adimensional corregidoa y para los seis casos considerados: SRF, RSM,.
CMA, CMV, CFA y CFV. Los pardmetros de referencia con los que se ha simulado dicho

funcionamiento son:

- Presion de entrada (Pygnr) = 20 bar
- Temperatura de entrada (Tggyp) = 1.473 K
- Temperatura media del dlabe (T,) = 850°C
- Temperatura de entrada del refrigerante (T,;) = 400°C
- Rendimiento convectivo (n,):
0,5 para RSM.
0,6 para el resto.

- Rendimiento de la pelicula (ny) = 0,3.

1.1.- Regimen de giro adimensional 120 % del nominal.

Turbina con los dlabes sin refrigerar (SRF).

m

m Poenr W AT r

5 Posar “ n " Topnr™ Tosar Mgy
18.619 1.778% 39.621 0.8984 0.7953 0.00 0.000
18.865 1.8849 43.756 0.9078 0.8115 0.00 0.000
19.099 2.0163 48.492 0.9167 0.8261 0.00 0.000
19.275 2.1521 52.987 0.9236 0.8368 0.00 0.000
19.392 2.2768 56.789 0.9284 0.8435 0.00 0.000
19.509 2.4540 61.740 0.9334 0.8491 0.00 0.000

204



m

m' Poent W AT r
i PosaL “ nm N Toent™ Tosar Meyy
19.568 2.5932 65.300 0.9362 0.8510 0.00 0.000
19.626 2.7578 69.184 0.9386 0.8507 0.00 0.000
19.661 2.8665 71.572 0.9397 0.8489 0.00 0.000
19.685 2.9653 73.632 0.9404 0.8464 0.00 0.000
19.720 3.1034 76.337 0.9410 0.8414 0.00 0.000
19.755 3.2476 78.973 0.9413 0.8338 0.00 0.000
19.767 3.3165 80.183 0.9415 0.8292 0.00 0.000
19.779 3.4386 82.263 0.9420 0.8193 0.00 0.000
Refrigeracién por conveccién interna (RSM).
m' Pogent W AT m,
5 PosaL i " N Toenr™ Tosa Myt
18.619 1.7648 38.865 0.8676 0.7694 6.19 5.359
18.865 1.8670 42.865 0.8777 0.7858 5.47 5.190
19.099 1.9946 47.505 0.8876 0.8012 4.80 5.010
19.275 2.1220 51.771 0.8952 0.8125 4.29 4.858
19.392 2.2356 55.298 0.9005 0.8197 3.94 4.743
19.509 2.3977 59.932 0.9063 0.8265 3.54 4.604
19.568 2.5083 62.858 0.9093 0.8292 3.32 4.525
19.626 2.6659 66.738 0.9126 0.8309 3.07 4.430
19.661 2.7650 69.019 0.9141 0.8307 2.94 4.381
19.697 2.8699 71.309 0.9154 0.8294 2.82 4.339
19.732 3.0528 75.025 0.9169 0.8246 2.64 4.282
19.767 3.1652 77.133 0.9174 0.8203 2.55 4,246
19.785 3.2444 78.557 0.9176 0.8163 2.49 4.226
19.808 3.4387 81.894 0.9184 0.8027 2.38 4.198
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Refrigeracién por conveccién interna con mezcla del refrigerante (aire) en el borde
de estela (CMA).

. Po . AT m
mg cr L2 Wcr n T n TE .

Posar Toent™ Tosar Menr

18.056 1.7542 38.025 0.8628 0.7599 15.19 4.468
18.396 1.8959 43.640 0.8792 0.7849 12.96 4.276
18.630 2.0297 48.491 0.8909 0.8018 11.42 4.126

18.865 2.2234 54.821 0.9031 0.8183 9.83 3.951
19.017 2.4217 60.589 0.9117 0.8280 8.68 3.812
19.099 2.5858 64.902 0.9169 0.8322 7.97 3.721
19.146 2.7221 68.215 0.9203 0.8334 7.50 3.660
19.193 2.9667 73.623 0.9247 0.8310 6.85 3.579
19.216 3.1559 77.391 0.9270 0.8253 6.46 3.535
19.234 3.3056 80.152 0.9286 0.8181 6.21 3.507
19.246 3.4614 82.875 0.9302 0.8068 5.98 3.484

Refrigeracion por conveccién interna con mezcla del refrigerante (vapor de agua) en
el borde de estela (CMV),

my e Forr W, Nor P AT .’h'
PosaL Toenr™ Tosar Menr
18.056 1.6824 35.048 0.8573 0.7495 16.36 2.302
18.337 1.7771 39.029 0.8701 0.7699 14.51 2.228
18.630 1.9033 43.990 0.8842 0.7912 12.64 2.144
18.865 2.0401 48.924 0.8957 0.8079 11.13 2.069
19.040 2.1812 53.578 0.9047 0.8199 9.96 2.004
19.158 2.3148 57.631 0.9111 0.8278 9.10 1.952
19.275 2.5092 62.995 0.9180 0.8345 8.15 1.891
19.333 2.6560 66.691 0.9219 0.8366 7.59 1.855
19.369 2.7802 69.602 0.9244 0.8367 7.21 1.829
19.392 2.9094 72.447 0.9265 0.8352 6.87 1.808
19.415 3.1138 76.598 0.9289 0.8295 6.45 1.783
19.439 3.2023 78.263 0.9297 0.8258 6.28 1.772
19.462 3.3239 80.467 0.9307 0.8187 6.09 1.762
19.486 3.4675 82.942 0.9319 0.8069 5.89 1.751
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Refrigeracién por conveccién interna y pelicula externa (refrigerante aire) (CFA).

. PoenT . AT m,

Teer Posat Wer n e Toent™ Tosar Mgy
18.056 1.7110 36.567 0.8702 0.7626 12.93 3.392
18.396 1.8371 41.694 0.8845 0.7862 11.06 3.254
18.689 1.9858 47.239 0.8974 0.8063 9.48 3.121
18.923 2.1572 53.011 0.9083 0.8219 8.20 2.997
19.099 2.3568 59.009 0.9170 0.8329 7.15 2.883
19.216 2.5778 64.910 0.9236 0.8387 6.33 2.787
19.275 2.7610 69.308 0.9275 0.8396 5.83 2.726
19.310 2.9481 73.402 0.9303 0.8371 5.43 2.681
19.333 3.1398 77.231 0.9323 0.8312 5.12 2.647
19.357 3.3187 80.516 0.9338 0.8223 4,87 2.621
19.378 3.4560 82.896 0.9350 0.8117 4.72 2.607

Refrigeracién por conveccién interna y pelicula externa (refrigerante vapor de agua)
(CFV).

m Poent W AT m,
£ Posat “ nr N Toent™ Tosaz Meny
18.361 1.7580 38.720 0.8825 0.7793 12.30 1.680
18.654 1.8785 43.491 0.8946 0.7991 10.70 1.618
18.888 2.0059 48.141 0.9045 0.8145 9.43 1.563
19.064 2.1375 52.561 0.9123 0.8260 8.44 1.516
19.181 2.2511 56.099 0.9176 0.8331 7.77 1.480
19.275 2.3754 59.704 0.9222 0.8384 7.17 1.447
19.333 2.4827 62.620 0.9253 0.8414 6.75 1.423
19.380 2.5857 65.266 0.9278 0.8431 6.40 1.402
19.415 2.6906 67.815 0.9299 ().8437 6.10 1.384
19.451 2.8435 71.257 0.9323 0.8426 5.73 1.362
19.486 3.0545 75.692 0.9346 0.8374 5.34 1.341
19.509 3.1468 77.469 0.9352 0.8339 5.19 1.332
19.544 3.3110 80.465 0.9363 0.8248 4.97 1.321
19.568 3.4622 83.072 0.9373 0.8126 4.79 1.313
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1.2.- Regimen de giro adimensional 100 % del nominal.

Turbina con los dlabes sin refrigerar (SRF).

* Poent x AT m,
m L WCY '

< PosaL n e Toenr™ Tosar Meny
17.521 1.5016 28.623 0.9009 0.8005 0.00 0.000
18.045 1.5905 32.844 0.9118 0.8213 0.00 0.000
18.630 1.7223 38.556 0.9225 0.8407 0.00 0.000
19.099 1.8803 44.638 0.9293 0.8529 0.00 0.000
19.333 2.0006 48.789 0.9319 0.8571 0.00 0.000
19.685 2.2939 57.515 0.9328 0.8568 0.00 0.000
19.802 2.4173 60.664 0.9314 0.8528 0.00 0.000
19.919 2.5808 64.463 0.9287 0.8449 0.00 0.000
20.036 2.7962 68.817 0.9234 0.8298 0.00 0.000
20.095 2.8836 70.343 0.9201 0.8209 0.00 0.000
20.154 2.9919 72.160 0.9164 0.8087 0.00 0.000
20.200 3.0801 73.565 0.9136 0.7974 0.00 0.000
20.224 3.1547 74.775 0.9121 0.7876 0.00 0.000
Refrigeracién por conveccién interna (RSM).

« Poent * AT m,

m cr WC’ *

¢ PosaL n " Toent™ Tosar Menr
17.521 1.4956 28.191 0.8659 0.7713 9.28 6.025
18.045 1.5834 32.350 0.8781 0.7927 7.91 5.805
18.630 1.7126 37.963 0.8906 0.8135 6.52 5.536
19.099 1.8660 43.904 0.8992 0.8272 5.44 5.281
19.333 1.9804 47.886 0.9029 0.8325 4.87 5.124
19.685 2.2676 56.546 0.9063 0.8352 3.92 4.825
19.802 2.3848 59.593 0.9058 0.8326 3.66 4.738
19.919 2.5253 62.938 0.9042 0.8272 3.41 4.660
20.036 2.7535 67.768 0.9005 0.8145 3.11 4.565
20.095 2.8352 69.233 0.8977 0.8075 3.03 4.535
20.154 2.9223 70.714 0.8946 0.7986 2.95 4.509
20.200 3.0188 72.309 0.8917 0.7881 2.87 4.486
20.224 3.0602 72.960 0.8904 0.7831 2.84 4.476
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Refrigeracién por convecci6én interna con mezcla del refrigerante (aire) en el borde
de estela (CMA).

* Poent . AT m,
m cr WCY‘ N

¢ Posar nar e Toent™ Tosar Menr
16.990 1.4984 27.889 0.8591 0.7610 21.61 4.990
17.517 1.5884 32.213 0.8747 0.7859 18.64 4.803
18.513 1.8478 43.055 0.9000 0.8238 13.47 4.401
18.279 1.7679 39.955 0.8945 0.8160 14.69 4.507
18.630 1.8954 44,812 0.9026 0.8273 12.85 4.343
18.865 2.0147 48.954 0.9075 0.8336 11.55 4.213
19.099 2.2027 54.809 0.9121 0.8377 10.05 4.047
19.216 2.3581 59.125 0.9138 0.8372 9.14 3.938
19.333 2.5295 63.387 0.9140 0.8328 8.39 3.846
19.451 2.8315 69.880 0.9116 0.8173 7.48 3.740
19.497 2.9457 71.938 0.9091 0.8079 7.23 3.710
19.533 3.0366 73.508 0.9073 0.7989 7.05 3.691
19.544 3.0862 74.356 0.9066 0.7937 6.96 3.683

Refrigeracién por conveccién interna con mezcla del refrigerante (vapor de agua) en
el borde de estela (CMYV).

m Pogent W " n AT m,
£ Pasar i ™ T Toent™ Tosar Mpnr
16.990 1.4655 26.190 0.8546 0.7536 22.55 2.545
17.517 1.5474 30.246 0.8708 0.7795 19.55 2.454
17.927 1.6240 33.819 0.8826 0.7977 17.39 2.381
18.279 1.7042 37.323 0.8919 0.8117 15.61 2.314
18.630 1.8076 41.513 0.9005 0.8241 13.83 239

18.865 1.8986 44.924 0.9058 0.8313 12.61
19.099 2.0237 49.242 0.9106. 0.8373 11.29
19.275 2.1629 53.614 0.9139 0.8404 10.17
19.451 2.3626 59.198 0.9158 0.8395 9.0
19.568 2.5209 63.105 0.9154 (0.8347 8.32
19.685 2.7783 68.695 0.9129 0.8211 7.54
19.755 2.9354 71.535 0.9088 0.8078 7.19
19.779 3.0005 72.662 0.9074 0.8012 7.06
19.802 3.0630 73.720 0.9062 0.7943 6.95

—_ bt e e e wee M)ORD BD DI
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Refrigeracién por conveccién interna y pelicula externa (refrigerante aire) (CFA).

m Poent W AT m,
ger Posar cr Nrr Nre TQENT"' Tos,u, mENT
16.990 1.4786 27.271 0.8727 0.7704 18.35 3.766
17.576 1.5744 31.904 0.8876 0.7965 15.48 3.613
17.927 1.6441 35.066 0.8959 0.8103 13.91 3.517
18.279 1.7301 38.724 0.9036 0.8229 12.38 3.414
18.630 1.8427 43.148 0.9106 0.8337 10.86 3.298
18.865 1.9437 46.796 0.9147 0.8397 9.82 3.209
19.099 2.0890 51.595 0.9185 0.8443 8.68 3.100
19.275 2.2634 56.755 0.9207 0.8453 7.68 2.995
19.451 2.4947 62.718 0.9205 0.8401 6.77 2.893
19.568 2.7407 68.169 0.9181 0.8280 6.11 2.823
19.650 2.9456 71.988 0.9136 0.8117 5.73 2.781
19.697 3.1082 74.765 0.9105 0.7946 5.48 2.758

Refrigeracién por conveccién interna y pelicula externa (refrigerante vapor de agua)
(CFV3.

m

m’ Poent W AT r
£ Posar “ e e Toent™ Tosar Menr
16.990 1.4547 26.214 0.8762 0.7708 19.45 1.917
17.576 1.5440 30.618 0.8903 0.7967 16.48 1.842
17.927 1.6080 33.605 0.8986 0.8108 14.86 1.795
18.279 1.6848 36.984 0.9060 0.8234 13.31 1.746
18.630 1.7822 40.970 0.9129 0.8346 11.78 1.691
18.865 1.8665 44.177 0.9170 0.8410 10.75 1.650
19.099 1.9734 48.124 0.9206 0.8463 9.66 1.602
19.275 2.0957 51.931 0.9230 0.8491 8.77 1.560
19.451 2.2838 57.427 0.9245 0.8492 7.71 1.504
19.568 2.4021 60.521 0.9241 0.8463 7.21 1.477
19.685 2.5700 64.518 0.9224 0.8395 6.66 1.447
19.779 2.7883 69.118 0.9191 0.8264 6.14 1.421
19.861 2.9624 72.214 0.9141 0.8103 5.82 1.403
19.919 3.0886 74.323 0.9110 0.7956 5.64 1.395
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1.3.- Regimen de giro adimensional 80 % del nominal.

Turbina con los dlabes sin refrigerar (SRF).

m

* Poent * AT r
m, ., W, -

£ Posar ' nm " Toenr™ Tosar Ment
15.818 1.3179 19.823 0.9044 0.8101 0.00 0.000
16.756 1.3942 24.007 0.9162 0.8348 0.00 0.000
17.693 1.4938 28.948 0.9224 0.8503 0.00 0.000
18.279 1.5785 32.709 0.9227 0.8547 0.00 0.000
18.865 1.6994 37.496 09188 0.8533 0.00 0.000
19.333 1.8612 43.024 0.9130 0.8443 0.00 0.000
19.685 2.0655 48.793 0.9033 0.8352 0.00 0.000
19.919 2.2413 52.843 0.8931 0.8135 0.00 0.000
20.036 2.3447 54.951 0.8868 0.8074 0.00 0.000
20.154 2.5043 57.953 0.8787 0.7964 0.00 0.000
20.271 2.6943 60.921 0.8676 0.7642 0.00 0.000
20.353 2.8120 62.422 0.8602 0.7538 0.00 0.000
20.411 2.9331 63.984 0.8551 0.7412 0.00 0.000
Refrigeracion por conveccién interna (RSM).

* Poent * AT m,
Meor Wcr n - 3

¢ Dosar n e Toenr™ Tosaz My
15.818 1.3153 19.572 0.8633 0.7758 14.10 6.717
16.756 1.3913 23.725 0.8775 0.8018 11.51 6.449
17.693 1.4896 28.602 0.8865 0.8194 9.36 6.176
18.279 1.5726 32.298 0.8887 0.8253 8.15 5.988
18.865 1.6906 36.990 0.8871 0.8260 6.94 5.767
19.333 1.8451 42.317 0.8809 0.8199 5.89 5.537
19.685 2.0440 48.037 0.8740 0.8102 5.03 5.315
19.919 2.2058 51.854 0.8645 0.7960 4.58 5.205
20.095 2.3649 55.116 0.8565 0.7814 4.26 5.128
20.212 2.5362 58.287 0.8497 0.7654 3.98 5.063
20.329 2.7190 61.013 0.8383 0.7414 3.78 5.012
20.388 2.8054 62.115 0.8338 0.7285 3.70 4.995
20.447 2.9033 63.324 0.8293 0.7116 3.62 4.977
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Refrigeracion por conveccién interna con mezcla del refrigerante (aire) en el borde
de estela (CMA).

* Poenr . AT m,
m r WC .

£ PosaL ’ e = Toenr™ Tosar, Menrt
15.338 1.3203 19.411 0.8521 0.7621 30.77 5.546
16.287 1.4001 23.814 0.8718 0.7936 25.74 5.316
17.224 1.5026 28.929 0.8848 0.8149 21.37 5.085
17.927 1.6103 33.684 0.8897 0.8238 18.27 4.892
18.513 1.7451 38.901 0.8892 0.8247 15.61 4.698
18.982 1.9355 45.158 0.8859 0.8219 13.15 4.487
19.216 2.1247 50.372 0.8819 0.8118 11.55 4,331
19.392 2.2962 54.328 0.8754 0.7992 10.57 4.236
19.509 2.4679 57.793 0.8694 0.7846 9.87 4.173
19.568 2.6317 60.814 0.8638 0.7683 9.33 4.125
19.591 2.7192 62.297 0.8611 0.7590 9.09 4.104
19.650 2.8357 63.951 0.8553 0.7425 8.83 4.082
19.697 2.9811 66.061 0.8504 0.7305 8.54 4.062

Refrigeracion por conveccién interna con mezcla del refrigerante (vapor de agua) en
el borde de estela (CMYV).

m Poenr W iy Nz AT m,
£ PosaL ‘ Toenr™ Tosar Mgt
15.338 1.3039 18.310 0.8446 0.7531 31.56 2.812
16.521 1.4000 23.687 0.8715 0.7947 25.35 2.671
17.517 1.5095 29.140 0.8860 0.8174 20.83 2.549
18.396 1.6563 35.438 0.8910 0.8267 17.00 2.424
18.865 1.7834 40.137 0.8891 0.8253 14.82 2.340
19.216 1.9446 45.296 0.8861 0.8226 12.89 2.254
19.451 2.1160 49.948 0.8817 0.8124 11.50 2.186
19.685 2.3387 54.939 0.8711 0.7931 10.32 2.131
19.802 2.5294 58.616 0.8640 0.7754 9.61 2.100
19.861 2.6603 60.928 0.8598 0.7620 9.22 2.083
19.919 2.7634 62.399 0.8538 0.7476 8.98 2.071
19.966 2.8701 63.895 0.8502 0.7323 8.75 2.062
19.990 2.9176 64.533 0.8479 0.7238 8.66 2.059
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Refrigeracién por conveccién interna y pelicula externa (refrigerante aire) (CFA).

* pOEN'I’ * AT mr
m W

£ Posar “ nrr N Toenr™ Tosar Mgy
15.338 1.3104 19.237 0.8740 0.7797 26.43 4,172
16.521 1.4094 24.670 0.8930 0.8144 20.86 3.959
17.576 1.5313 30.580 0.9022 0.8329 16.68 3.763
18.513 1.7081 37.818 0.9017 0.8366 13.13 3.553
18.982 1.8696 43.358 0.8984 0.8299 11.16 3.409
19.216 2.0107 47.544 0.8931 0.8255 9.97 3.309
19.392 2.1508 51.162 0.8874 0.8162 9.11 3.233
19.521 2.2743 53.969 0.8810 0.8053 8.55 3.185
19.615 2.3921 56.400 0.8783 0.7971 8.12 3.150
19.685 2.5391 59.199 0.8709 0.7813 7.69 3.114
19.732 2.6533 61.251 0.8677 0.7700 7.40 3.092
19.779 2.7397 62.534 0.8611 0.7588 7.23 3.077
19.826 2.8309 63.802 0.8565 0.7353 7.07 3.065
19.872 2.9577 65.589 0.8513 0.7228 6.86 3.051

Refrigeracion por conveccidn interna y pelicula externa (refrigerante vapor de agua)
(CFV).

mg . Pornt W, e N7e ar i

Dosar Toent™ Tosar My
15.338 1.2982 18.640 0.8793 0.7826 27.59 2.114
16.638 1.4033 24.459 0.8993 0.8205 21.38 1.998
17.693 1.5221 30.259 0.9079 0.8384 17.16 1.901
18.630 1.6919 37.292 0.9068 0.8419 13.59 1.798
19.216 1.9014 44.407 0.9004 0.8319 11.04 1.706
19.451 2.0579 48.845 0.8930 0.8247 9.82 1.654
19.626 2.1892 52.031 0.8863 0.8140 9.10 1.624
19.755 2.3155 54.770 0.8811 0.8036 8.58 1.603
19.849 2.4422 57.274 0.8766 0.7926 8.15 1.586
19.966 2.6600 61.134 0.8662 0.7658 7.57 1.563
20.060 2.8406 63.663 0.8562 0.7510 7.24 1.550
20.107 2.9370 64.953 0.8513 0.7355 7.08 1.545
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