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Resumo

A simulagao é uma atividade importante na fase de projeto, testes e operacao de
turbinas a gas. Uma ferramenta capaz de simular motores nas diversas configuracoes
durante essas fases de desenvolvimento tem importancia fundamental, tanto em analises
de motores existentes quanto nos estudos para desenvolvimento da tecnologia necessaria
a novos motores de alto desempenho. A capacidade de prever os parametros de desem-
penho em ponto de projeto e fora do ponto de projeto em regime permanente é condicao
fundamental para estes programas. No entanto, a andlise e projeto de motores de alto
desempenho necessitam de conhecimento das caracteristica relacionadas a dinamica do
motor. Assim, a simulacao em regime permanente é capacidade imprescindivel para um
ferramenta de simulagao. O Centro de Referéncia de Turbinas a Gas do ITA desenvolveu
um programa computacional base com as capacidades de simulagao em regime perma-
nente no ponto de projeto, simulacao em regime permanente fora do ponto de projeto,
simulagao em regime permanente com geometria variavel e simulacao de transitorios com
geometria fixa. Neste trabalho foram adicionados os médulos computacionais necessarios
para estender a capacidade de simulagao do programa computacional base, acrescentado a
capacidade de simulagao de transitorios com variacao simultanea de geometria, de forma
que a influéncia desta tultima possa ser avaliada na dinamica do motor. Essa implemen-

tagao estende de maneira consideravel as capacidades do programa computacional em



viil

desenvolvimento, uma aplicacao é no projeto de sistema de controle de estabilidade dos
motores. Foi implementada ainda a capacidade de simulacao utilizando um controlador
PID com capacidade para controlar a variacao da geometria do compressor e manter a
margem de bombeamento positiva durante aceleragoes e desaceleragoes. Simulagoes foram
realizadas para verificar qualitativamente os resultados fornecidos pelos novos médulos do

programa computacional.



Abstract

Modelling and simulation is an important activity in the phases of design, testing and
operation of gas turbines. A tool able to simulate engines in various configurations during
these stages of development is of fundamental importance, both for the analysis of exis-
ting engines and studies of technology necessary for development of new high-performance
engines. The ability to predict the performance parameters at design point and off-design
point in steady state is required as a prior condition for these tools. However, the analysis
and design of high performance engines require knowledge of the characteristics related
to dynamics of the engine. Thus, the simulation in steady state capacity is essential for
a simulation tool. The Reference Center for Gas Turbines of ITA has been developing a
computer program with the capabilities to simulation in steady state at design point, simu-
lation in steady state at off-design points, steady-state simulation with variable geometry
and simulation of transient with fized geometry. In this work it was added computati-
onal modules required to extend the simulation capabilities of the computer program by
adding the ability to simulate the transient and the variable geometry simultaneously, so
that the influence of the variable geometry can be evaluated in the engine dynamics. This
implementation extends considerably the computer program under development. One ap-
plication is the design of stability control system of engines. It was implemented the ability

to simulate a PID controller capable of controlling the variation of geometry compressors



to maintain stability during acceleration and deceleration. Simulations were carried out

to determine qualitatively the results provided by the new computer program modules.
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K, Ganho derivativo

K; Ganho integrativo

K, Ganho proporcional

L Comprimento

M Nimero de mach

m Massa

m Vazao em massa

| Mgy Vazao em massa de ar

Meorr Vazao em massa de ar corrigida

Mgas Vazao em massa de gés

my Vazao de combustivel

N Rotacao

Neorr Rotacao corrigida

PR Razao de pressao no ponto de operacao considerado
PRgyrge Razao de pressao na qual o compressor alcanca da condicao

de bombeamento

PV Variavel do processo
D Pressao estatica

Do Pressao total

Dref Pressao estatica

q Fluxo de calor

R Constante dos gases
R, Forca viscosa

sm Surge margim (Margem de bombeamento)
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SP

TET

TGE

W
We
Wearga
Wi
W
AD(t)

Al(t)

Set point (Valor de referéncia)
Temperatura estatica

Tempo

Tempo derivativo

Temperatura na entrada da turbina
Temperatura dos gases de exaustao
Tempo integral

Instante atual

Instante anterior

Temperatura total

Tensao viscosa na parede

Energia total

Energia interna

Velocidade

Volume

Poténcia

Poténcia Auxiliar

Poténcia consumida pelos sistemas auxiliares
Poténcia do compressor

Poténcia absorvida pela carga
Poténcia da turbina

Poténcia requerida

Variagao do sinal da acao derivativa

Variagao do sinal da acao integral
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Ap Perda de pressao

Ap,cc  Perda de pressao na camara de combustao
AP(t;) Variacao do sinal da agdo proporcional

At Passo no tempo

AB.,  Angulo da VIGV

ABp Angulo da NGV

n Eficiéncia isentrépica

Nadmiss ~ Fator de recuperagao de pressao total na admissao

Ne Eficiéencia do compressor

Nee Eficiéncia da combustao

Nen Eficiéncia térmica do motor

vy Razao de calores especificos

Ne Eficiéncia isentropica do compressor
P Massa especifica

13 Coeficiente de atrito



1 Introducao

Esta tese é composta de seis capitulos. Neste primeiro capitulo é feita uma introdugao
como objetivo de situar o leitor no tema da tese. Busca-se motivar o leitor e evidenciar
os objetivos do trabalho. No segundo capitulo sao apresentadas as bases teodricas do
trabalho, com a abordagem dos temas principais relacionados a dinamica e simulacao em
regime transitorio com geometria variavel no compressor e na turbina. No terceiro capitulo
sao delineados a metodologia e os algoritmos da implementacao computacional do modelo
escolhido. No quarto capitulo é apresentado um estudo de caso que serve como verificacao
dos resultados obtidos com a implementagao computacional realizada. O quinto capitulo
apresenta o resultado de simulagoes feitas com o programa computacional desenvolvido.
Por tultimo, no sexto capitulo sao apresentadas as conclusoes e feitas recomendacoes para

o prosseguimento da pesquisa.

1.1 Programa de Turbinas do Centro de Referéncias

em Turbinas a Gas

O Instituto Tecnolégico de Aerondutica (ITA) possui um Centro de Referéncia de

Turbinas a Géas que desenvolve ferramentas computacionais apropriadas a projetos de



CAPITULO 1. INTRODUCAO 28

turbinas a gas e de seus componentes.

Diversos projetos de pesquisa e desenvolvimento tém sido realizados, consolidando
conhecimentos de tecnologias de turbinas a gés para aplicacoes industriais e aeronduti-
cas, maior énfase tem sido dada a aplicacao geracao de energia elétrica. Ferramentas
computacionais estao sendo desenvolvidas e aperfeicoadas para auxiliar projetos de com-
ponentes de turbinas a gés, como turbinas e compressores, bem como para a simulagao

de desempenho de motores completos.

O programa de pesquisa do Centro prevé o desenvolvimento de uma ferramenta ro-
busta para simulagao de motores diversos. Simulacoes de ponto de projeto, fora do ponto
de projeto, transitorio de eixo e volume, e transitério com geometria varidvel sao capa-
cidades necessarias para esta ferramenta. Este trabalho mostra o modelo adotado para
implementacao da simulacao do transitério com geometria variavel e os algoritmos para
a simulacao da operacao do motor com controle da estabilidade e de parametros de de-

sempenho.

1.1.1 Importancia da Simulacao Numérica

A simulacao numérica é uma opcao de baixo custo para a obtencao da informacoes
sobre as caracteristicas de funcionamento do motor em qualquer ponto de operacao. Ela
¢ fundamental nas primeiras fases do projeto de um novo motor, pois permite o co-
nhecimento de parametros importantes que indicam que o motor satisfaz requisitos de

operacao!).

Com a simulacao numeérica pode-se determinar o conjunto de parametros chaves para

o projeto. Citam-se a temperatura maxima de ciclo (TET), vazoes em massas, eficiéncias
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e margens de estabilidade, que podem ser determinados a priori. Pode-se apresentar como
exemplo o estudo realizado por Gentino® com simulacées dos transitérios que ocorrem
quando se deseja acelerar o motor a partir de baixas rotagoes até a rotacao de projeto,
obtendo-se as vazoes de combustivel necesséarias. Esforcos mecanicos também podem ser
obtidos a partir de simula¢des do motor. O torque maximo pode ser determinado, por
exemplo, de uma simulacao com variacoes de carga. Geralmente os parametros que se

deseja obter estao inter-relacionados.

Saravanamuttoo e Maclssac®) apresentam a Figura 1.1 para mostrar que no processo
de projeto e desenvolvimento de uma turbina a gas é imprescindivel, ainda em suas pri-

meiras etapas, a realizacao da simulagao numérica.

Numa fase mais avancada do projeto, a simulacao numérica do desempenho do motor
permite a especificagao dos testes, diminuindo o niimero de horas no banco de testes do
motor, e consequentemente os custos que sao consideraveis no projeto e desenvolvimento

de uma turbina a gas.

Durante a fase de operacao do motor simulagoes numéricas permitem a avaliacao do
comportamento do motor mesmo em operacgao de risco como rupturas de eixo, excessos

de velocidades, altas temperaturas e outras condicoes de operacao criticas.

Os modelos computacionais sao frequentemente utilizados no projeto de turbinas a
gas, mas a despeito de todo o desenvolvimento desses modelos ainda é imprescindivel a
utilizagao de bancos de ensaios para verificar o comportamento do motor em eventos tais
como colisoes com passaros, ingestao de dgua, despalhetamentos, etc., como lembrado por

Saravanamuttoo e MacIssac™V).
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FIGURA 1.1: Processo tipico de projeto de uma turbina a gas. Fonte: Saravanamuttoo

e Maclssac)
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1.1.2 Modelos de Simulacao: Revisao Histdrica

Alves® | Alves e Barbosa® e Otto e Taylor®® mostram que o regime transitério de
turbinas a gas vem sendo estudado desde a década de 50, quando esses motores comecaram

a ser utilizadas.

Saravanamuttoo e Maclssac!!) apresentam um breve histérico do inicio da pesquisa,
ressaltando que nas universidades o desenvolvimento de modelos mateméticos era apoi-
ado por mainframes analdgicos. Na década de 50, Gold e Rosenzweig® mostraram que
a rotacao do gerador de gases num turbojato possui uma resposta de sistema de primeira
ordem, que pode ser convenientemente representada por uma equacao de transferéncia.
Bons resultados sdo obtidos com modelos lineares como mostrado por Lawrence(™. A
figura 1.2 apresentada por Saravanamuttoo™, obtida dos resultados de Lawrence, mostra
que a constante de tempo prevista pela teoria proposta por este tultimo fornece um resul-
tado bastante preciso no ponto de projeto, apesar de nao haverem obtido resultados muito
expressivos com o controle devido as limitagoes dos computadores, sensores e atuadores.
Larrowe, Spencer e Tribus® realizaram trabalho para desenvolvimento de modelos que
pudessem ser utilizados para projeto de controladores evitando a utilizacao de motores

reais.

(9 10) desenvolveu um modelo baseado em gera-

Nas década de 60 e 70, Saravanamutto
dores de fungoes bi-variantes para prever o comportamento de motores em regimes tran-
sitérios ainda na fase de desenvolvimento. Também foram realizados estudos de modelos
que pudessem simular os efeitos da transferéncia de calor entre as partes do motor, varia-

¢oes de folgas, eficiencia da combustao e mudancas dos mapas dos componentes durante

os transitérios. Bauerfeind® discutiu ainda na década de 60 esses efeitos.
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FIGURA 1.2: Variacao das constantes de tempo obtidas com os modelos utilizados por
Lawrence(”. Fonte: Saravanamuttoo e MacIssac(®)

Em trabalho anterior, Silva(*? apresenta como exemplos alguns trabalhos desenvolvi-

dos nas ultimas seis décadas. Podem ser citados:

% Palmer™ e Palmer e Annad™ | que utilizaram o conceito de médulos em programas

computacionais para simulagao de turbinas a gas.

% Szuch® e Szuch, Krosel e Bruton*®, com o desenvolvimento do programa computa-

cional HYDES, para estudo da dinamica de turbojatos e turbofans;

% Shapiro e Caddy!”, com o programa computacional NEPOMP com célculo de ponto

de projeto e fora do ponto de projeto em regime permanente;

% Macmilliam™®, com o programa computacional TURBOMATCH, que podia fazer o
calculo do motor também em ponto de projeto e fora do ponto de projeto, em regime

permanente.

% Fishbach e Caddy ), com o programa computacional NNEP, para o calculo de ponto
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de projeto e em regime permanente;

% Seller e Daniele®” | com o programa computacional DYNGEN, capaz de simular o
desempenho no ponto de projeto, fora do ponto de projeto e em regime transitorio em

turbojatos e turbofans;

% Daniele®) desenvolveu o programa computacional DIGTEM , versao digital do pro-

grama computacional HYDES, de caracteristicas mais avancadas que as do DYNGEN;

% Sadler e Melcher *?| que desenvolveram o programa computacional DEAN, para

simulagao dinamica;

% Saravanamuttoo e Maclssac), com o desenvolvimento de programas de simulacio

numérica de turbinas a gas;

% Palmer®¥, com o programa computacional TURBOTRANS, para simulaciao de de-

sempenho de turbinas a gas em regime permanente e transitorio, com sistema controle;

% Pilidis®¥, com o programa computacional GTTRANS, também capaz de fazer o cal-
culo de ponto de projeto, fora do ponto de projeto e transitério de eixo, fluido e

térmico;

9+ Schobeiri®®, com o programa COTRAN, para simulacao de turbinas a gés estaciona-

rias.

% Bringhenti®® 27 com o programa computacional GTAnalysis, para simulacdo em re-
gime permanente de motores em diversas configuracoes, capaz de simular turboeixos,
turbojatos e turbofans com vérios eixos, motores industriais com turbina livre e com
trocadores de calor; interagao entre motor e sistema reversor de empuxo, variacao de

geometria e deterioracao de desempenho;
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% Alves® 3 com o programa computacional DESTUR, capaz de simular turbinas a gas
em regime permanente e em regime transitério, no ponto de projeto, fora do ponto de

projeto e dos fenomenos relacionados com o transitorio de eixo, de fluido e térmico;

%> Jefferds, Bringhenti e Barbosa®”), com a implementacio da simulacao dos transitérios

(26, 27)

de eixo e de fluido no programa desenvolvido por Bringhenti e

4 Pozzani(®?)

, com a modelagem da dinamica de um turbojato de 1 kN de empuxo,
utilizando a teoria de grafos de ligacao para o modelamento. Foi Obtido um modelo

NARMAX para a turbina a gas em estudo.

1.1.3 Estado da Arte e Compressor Inteligente

Compressor inteligente pode ser definido como aquele compressor que opera nas condi-
¢oes de maximo desempenho em todas as condicoes de operacao, em regimes permanente
ou transitérios. Os compressores hoje existentes nao atendem a tais requisitos dados
os critérios de projeto, geométricos e de materiais hoje existentes. Dado o significativo
aumento de desempenho que se pode conseguir nos motores que forem construidos com
compressores inteligentes, um grupo de universidades e de especialistas em compresso-
res foi constituido para estabelecer os fundamentos sob os quais se poderiam projetar
compressores inteligentes, mesmo que as tecnologias necessarias ainda nao existissem. O
Centro de Referéncia do ITA participou dos entendimentos iniciais para a formacao do
grupo de estudos dos compressores inteligentes, mas nao pode ter sua participagao confir-
mada devido a restri¢coes impostas pelos paises que apoiariam financeiramente o projeto.
A participacao do ITA seria no desenvolvimento de ferramentas de simulagao numérica

de compressores e do motor completo, dada a capacidade de simulagao ja existente no
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Grupo. Ainda que a participacao no grupo de estudo de compressores inteligentes nao
tenha se tornado possivel, o Centro de Referéncia em Turbinas a Géas continua desenvol-
vendo capacidade de simulagao numérica de compressores e de motores completos visando
ao estudo de compressores inteligentes. Neste contexto se insere o presente trabalho, com
a disponibilizacao de ferramenta capaz de controlar a operagao do compressor em condi-
¢oes pré-estabelecidas. Ainda que a tecnologia desses compressores seja a convencional, o
programa computacional, desenvolvido em médulos, pode ser adaptado para refletir novas

tecnologias.

O programa computacional como ora desenvolvido incorpora a tecnologia de turbinas
a gas com geometria variavel, ainda relativamente nova no que tange a parte da turbina.
Compressores, turbinas e bocais propulsores de geometria variavel podem ser simulados.
A incorporacao de geometria varidvel em dutos de admissao pode ser conseguida com

relativa facilidade, nao sendo objeto do presente estudo.

1.1.3.1 Aplicacao da Geometria Variavel em Motores Alternativos

Atualmente, uma das aplicagoes mais frequentes da geometria variavel em maquinas de
fluxo é em turbo compressores. Neste tipo de maquina, estatores de geometria variavel sao
utilizados para alinhar o escoamento nas diversas grades de que sao feitos os compressores
e turbinas. O objetivo da geometria variavel nos turbo compressores é manter altas as
suas eficiencias em todas as condicoes de operacao. Em certos casos, a geometria variavel
¢ indispensavel para a operacao estavel do motor. Esta tecnologia é utilizada ainda para
garantir a estabilidade do motor, além torna-los mais eficientes. A melhoria de eficiéncia

reduz o consumo de combustivel e, como consequéncia, reduz a emissao de poluentes como

COQ (§ NO:B
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Com relagao a aplicagbes em motores de combustao interna convencionais (motores
a pistdo), os trabalhos de Okazaki®V, Qiu e Baines®®?, Baines®®?) e Uchida®*) mostram
que turbo compressores com turbinas com geometria variavel possibilitam aumento do
torque do motor em baixas rotagoes e melhora o tempo de resposta do mesmo, quando

em operacao no regime transitério.

1.1.4 Contribuicao do Trabalho

Motores inteligentes sao um paradigma que surgiu nos anos 2000 a partir do desen-
volvimento das técnicas de controle auxiliados por capacidade computacional. Métodos
de otimizacao de parametros utilizando técnicas de controle avancado e modelos de inteli-

géncia artificial (IA) tém contribuido bastante para obtencao desses motores inteligentes.

Técnicas de TA tém sido utilizadas principalmente para a previsao de desempenho,

como apoio na manutencao e no monitoramento da integridade e desempenho do motor.

O trabalho ora apresentado fornece contribuicao direta para o desenvolvimento de
motores inteligentes, dada a capacidade de simulagao e controle de transitérios em com-

pressores.

1.2 Objetivo

Este trabalho tem por objetivo o desenvolvimento de um modelo capaz de simular o
comportamento e os parametros de desempenho de turbinas a gas operando em regime
transitorio e com geometria variavel e sua implementagao no programa computacional em

continuo desenvolvimento no Centro de Referéncia em Turbinas a Gas.
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Foram desenvolvidos e implementados modelos computacionais para a simulagao de

transitorio com geometria variavel no compressor.

Foram descritos os sistema que representam turbinas a gas e seu comportamento dina-
mico, possibilitando o entendimento da simulagao discretizada no tempo. Para possibilitar
simulagoes em regime transitério foram implementados sistemas de controle Proporcional,

Integral e Derivativo.

O programa computacional sera desenvolvido em médulos, com vistas a permitir a im-
plementacao de outros modulos capazes de simular sistemas de controle que caracterizem

turbinas a gés inteligentes.

1.3 Metodologia

O desenvolvimento da pesquisa parte da premissa de que um modelo semi empirico é
adequado para a simulacao de desempenho de turbinas a gas em regime transitorio e com
variacao de parametros geométricos que indicam a variagao de geometria de compressores
e turbinas. A premissa estabelece ainda que é possivel implementar o modelo utilizando

o paradigma da programacao procedural em linguagem FORTRAN.

Um modelo de simulagao de estados para diversas configuragoes de turbinas a gas
foi desenvolvido e adaptado para a simulacao de desempenho em regime transitorio. Foi
utilizada uma metodologia de discretizacao do tempo para obtencao da resposta dinamica

do motor em transitérios de eixo e volume.

O estudo dos transitérios da geometria variavel sera realizado através da implementa-
¢ao de métodos que permitem a simulagao da variacao da posicao das palhetas que guiam

o escoamento na entrada do compressor /GVs e das pas estatoras da turbina NGVs e
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como resultado sera obtida a previsao do comportamento do motor através de parametros

adequados.

1.3.1 Critérios de Verificagcao e Validagao

Simulacao de desempenho de turbinas a gas podem ter objetivos distintos, como con-

sequencia os modelos desenvolvidos devem refletir esses objetivos.

O entendimento dos requisitos de projeto e especificagoes tém caracter mais quali-
tativo, uma vez que as simulagoes utilizam parametros de entrada com algum grau de
incerteza. No entanto, essas simulagoes podem fornecer os limites dos requisitos necessa-
rios para um determinado projeto, indicando tendéncias e zonas de operacao criticas para

um determinado conjunto de requisitos.

A otimizacao de projetos busca simulagoes com maior grau de precisao numérica dos
parametros envolvidos e, portanto, possui caracter mais quantitativo. Esse tipo de simu-
lacao ¢é dificil de ser realizada em sistemas fortemente nao-lineares, como é o caso das
turbinas a gas. A complexidade desses sistemas e seu alto nimero de variaveis impossibi-
litam modelos analiticos. E comum que modelos semi-empiricos sejam utilizados. Esses
modelos semi empiricos dependem de dados de entrada geralmente obtidos em banco de
ensaios com custo financeiro altos. Khalid®» mostrou a funcio da simulacdo dinamica
no projeto e desenvolvimento de motores da PrattéI Whitney e discute a aplicacao da

simulagao no projeto do sistema de controle e no desenvolvimento de testes.

A operagao eficiente e segura dos motores, por sua vez, necessita de modelos que sejam
capazes de fornecer respostas antecipadas do desempenho do motor. Neste caso, modelos

altamente empiricos, baseados em tabelas e equagoes caracteristicas, sao necessarios para
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se obter a simulagao do motor em tempo real.

A verificacao dos resultados do programa sera feita através da analise dos resultados
da simulacao de um turbojato de 5 kN empuxo no ponto de projeto, atualmente em
desenvolvimento no Centro de Referéncia. A validacao serd qualitativa, uma vez que

dados de banco de ensaios ainda nao estao disponiveis.



2 Base Teorica

A simulacao de desempenho das turbinas a gés é feita considerando a necessidade de
conhecimento das suas caracteristicas de operacao em regime permanente, no ponto de
projeto e fora do ponto de projeto. Fenomenos relativos a dinamica do motor também
devem ser considerados. As caracteristicas dessa dinamica dependem de fendmenos bas-
tante conhecidos, que usualmente estao descritos em livros textos sobre desempenho de
turbinas a gés, como o livro de Saravanamuttoo, Rogers e Cohen(36: Capitulos 8-9) = Ngle,
é feita uma introducao sobre simulacao de desempenho de turbinas a gas. O livro de
Walsh e Fletcher®”) também apresenta a teoria necessaria para andlise de desempenho
de diversas configuracoes de motores comumente utilizadas e em diversas condigoes de

operagao. Enquanto o primeiro tem um enfoque didatico, o segundo oferece informacoes

mais pormenorizadas sobre as equagoes que sao utilizadas para a modelagem do motor.

A simulagao em regime transitério é tratada na maioria dos livros, mas em cardter
introdutério sendo pouco discutido, tratando-se apenas dos aspectos bésicos. Razak®®)
por exemplo, faz um breve tratamento das caracteristicas do desempenho das turbinas
a gas em regime permanente com geometria variavel. Assim, a titulo de complementa-
¢ao, é feita uma revisao da teoria sobre simulacao de desempenho em regime transitorio
para estabelecimento dos conceitos que serao empregados como base para as simulagoes

e analises que serao feitas nas segoes seguintes.
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2.1 Simulacao de Desempenho

A simulacao das turbinas a gas, como tratada neste trabalho, tem como base mode-
los termodinamicos. Sao avaliados os parametros relacionados ao ciclo termodinamico,
a partir de requisitos impostos pela configuracao empregada, como tracao ou poténcia
de eixo. Os motores sao modelados como arranjos de componentes. Cada componente é
modelado matematicamente, utilizando as equacoes de conservacao de massa, de quanti-
dade de movimento e de energial'®?. O fluido de trabalho pode, ou nao, ser considerado
como gas perfeito, com propriedades constantes ou variaveis. A solucao do sistema de
equacoes que modela o motor requer condigoes iniciais e de contorno, usualmente obtidas
de testes com os componentes ou, de forma menos precisa, de modelos especificos para es-
ses componentes (usualmente para compressores, turbinas, camara de combustao, bocais,

etc).

Esses dados de entrada geralmente sao apresentados através de mapas de desempenho,
que relacionam a vazao em massa corrigida com razoes de pressao e eficiéncia isentrépica.
S&o obtidos experimentalmente ou sintetizados por programas computacionais®®”. O Cen-
tro de Referéncia em Turbinas a Gés do ITA desenvolve diversas classes de programas
computacionais para projeto e simulacao de desempenho desses componentes. O uso des-
ses mapas de desempenho sintetizados para uma determinada aplicagao permitem uma

simulagao mais fiel do motor, quando comparada com modelos que usam mapas genéricos.

O primeiro passo para definir o desempenho de um turbina a gas é especificar o ponto
de projeto (Design Point - DP). Se necessério, a partir do conhecimento das caracteristicas
do motor no ponto de projeto, podem ser realizados os calculos para outros pontos fora do

ponto de projeto (Off Design Points - ODP). A metodologia para o célculo nas condigoes
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fora do ponto de projeto pode ser ampliada para o calculo das variagoes no tempo dos
parametros de desempenho e, assim, obter o desempenho do motor durantes transitorios.
Para efeito de unificacao de terminologia, neste trabalho cada um desses tipos de calculo
é tratado como modo de céalculo de desempenho, ou seja: Modo DP para célculo no ponto
de projeto, Modo ODP para o calculo fora do ponto de projeto e Modo Trans para o

calculo do desempenho durante os transitérios.

Com a capacidade do Modo Trans podem ser tratados os casos durante condicoes de
operacao diferentes, tais como aceleracoes, desaceleracoes e mudanca de condigoes nos
envelopes de voo. Os modelos ainda podem ser modificados para estudos de operagao
em regioes de instabilidade (regidao de bombeamento do compressor) e de stall rotativo.
Partidas e paradas, rupturas de eixos, operagao com abertura de valvulas de sangria,
operacoes com geometria varidavel em compressores, turbina e bocais de admissao e pro-
pulsor sao outros casos que comumente sao estudados. Neste trabalho serd abordada a
simulagao do motor em regimes transitérios, levando em conta a variagao no tempo da
geometria do compressor. A extensao para outros componentes com com geometria va-
ridvel é possivel, mas nao foi totalmente abordada neste trabalho. Foi considerado que
os resultados apresentados sao suficientes para a verificacao da capacidade de simulagao
requerida e para verificar a robustez dos modelos e implementacoes computacionais reali-
zadas. O tratamento da simulacao em turbinas a gas e em bocais serd tema de publicacoes

posteriores.

A andlise dos resultados das simulagoes requer o conhecimento dos fenémenos envol-

vidos, o comportamento do motor e os parametros que os controlam.
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2.2 Tipos de Turbinas a Gas e Suas Principais Ca-

racteristicas

Neste trabalho serao simulados alguns motores. A seguir é fornecida uma breve intro-

ducao sobre os tipos de motores.

Turbojato simples

A Figura 2.1 mostra que no turbojato simples o ar ambiente é admitido através do
bocal de admissao, com variacao do nimero de Mach para se ajustar as condigoes de
entrada do compressor, onde é comprimido. O compressor eleva a pressao e, nesse pro-
cesso, o ar € aquecido. O ar aquecido entra na camara de combustao e é misturado ao
combustivel, formando uma mistura ar combustivel, que é queimada para produzir gases
quentes e a alta pressao. Saindo da camara de combustao os gases sao expandidos numa
turbina, produzindo trabalho de eixo suficiente para manter a rotacao do compressor e
dos sistemas auxiliares*?). A pressdo dos gases que saem da turbina é ainda maior que a
do ambiente e é aproveitada para, através de um bocal propulsor, acelerar o escoamento,

(37

produzindo um jato de alta velocidade, responsével pela traciao gerada®”. Os turbojatos

tém uma area frontal pequena e sio ideais para aeronaves de alta velocidade?).

Camara de

Entrada Compressor combustio Turbina Bocal
; propulsor

FEEEE T e

FIGURA 2.1: Diagrama esquemaético do Turbojato simples. Fonte: Rolls-Royce PLC (1)
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Motores com dois ou mais conjuntos rotativos

E bem sabido que a faixa de operacao estavel de um compressor, de elevada relagao
de pressao, é pequena. Instabilidades surgem no compressor quando este opera em baixa
rotagao. O desalinhamento do escoamento, devido a baixa rotacgao, resulta em restrigao
do escoamento nos 1ltimos estégios e descolamento nos estégios anteriores®®®. Arranjos
com dois ou trés conjuntos rotativos, que separam a compressao em etapas, ajudam a

solucionar este problema e sao largamente usados nos motores.

Turbojato com dois conjuntos rotativos

A Figura 2.2 mostra o arranjo esquematico de um turbojato com dois conjunto rota-
tivos. O conjunto de alta pressao, juntamente com a camara de combustao, é conhecido

como gerador de gases.

Compressor Camara de Turbina de

de baixa GERADOR combustao baixa pressao
pressdo DE GASES

Compressor de .
Entrada de alta pressao Turbina de Bocal

ar =
alta pressao propulsor

FIGURA 2.2: Diagrama esquematico de um Turbojato com dois conjuntos rotativos.
Fonte: Rolls-Royce PLC 41

Turbofans

No turbofan somente parte do ar que entra no motor passa pelo ntcleo quente do

motor. O fan produz um jato anular de ar frio, com velocidade média baixa, acarretando
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uma melhor eficiéncia propulsiva. O gerador de gases do motor produz um fluxo de gases
quentes que aciona as turbinas dos compressores de alta pressao e de pressao intermediaria.
Os mesmos gases quentes acionam ainda a turbina do fan e geram um jato quente. Este
jato de gases quentes produz tragao ao ser acelerado pelo bocal propulsor. A tragao total
do turbofan é a soma das tragoes fornecidas pelos jatos quente e frio. O turbofan é o tipo
de motor mais utilizado para a propulsio de aeronaves comerciais atualmente®?. A razdo
entre a vazao em massa de ar frio e vazao em massa de ar que passa pelo nucleo quente
do motor é chamada razao de by-pass. Turbofans modernos tém razao de by-pass elevada

(0) (0 GE90, por exemplo, tem valor acima de 8).

Para melhorar o desempenho dos turbofans, configuracoes de trés eixos sao geralmente
utilizadas, Figura 2.3. Nesses motores a instabilidade é evitada e a eficiéncia térmica é

mantida elevada devido a possibilidade de operar os trés eixos em rotagoes apropriadas.

Compressor
Fan de alta Turbina de
pressao pressao
intemediaria
Camara de
combustao Bocal
f\ ‘ 00 propulsor
| [ S — Tl Ii
A\ T : i
A - :
L
b = l
(= __— ; = E |
T LAANNn —=—=A] | :
\_j !—— = AE_./
Turbina
. — de alta Turbina
I pressio do fan

Compressor de
pressao intermediaria

FIGURA 2.3: Diagrama esquemético de um Turbofan de trés eixos com alta razao de
desvio. Fonte: Rolls-Royce PLC (1)
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Alternativas para miltiplos conjuntos rotativo

A geometria varidvel nos estatores do compressor e valvulas de sangria de ar podem
ser usadas como alternativas para reduzir o problema de instabilidade e evitar o uso de
dois conjuntos rotativos®®). Evans*?) apresenta as caracteristicas do motor Spey, de dois
eixos e com geometria varidvel no compressor, nos bocais propulsores e valvula de sangria,

como mostrado na Figura 2.4.

Combustivel . B
Compressor Compressor R Turbina de Geometria Variavel
de baixa pressio de alta pressio Cémara de baixa pressdo No bocal propulsor
combustédo .
Valvula de Turbina de
Admissao VIGV sangria \ alta presséo
¥ v\
\ Ao T
sz i3 GHREIEEreEERR i N o |
v o |+ -
. — ; =
Saida da
1 2 g turbina 7 Bocal de
Entrada Saida do compressor Entrada de baixa mistura
de baixa pressio da turbina pressdo
Saida do 3 de alta
Ambiente compressor pressao Saida da
de alta pressao turbina
de alta
pressao

FIGURA 2.4: Arranjo do motor Spey mostrando os principais componentes, entre eles a
VIGV, Vilvula de sangria e Bocal varidvel. Fonte: Evans(?).

Turboeixo com conjunto rotativo conectada a carga

Para a aplicagoes de acionamento mecanico, tais como em avioes turbo hélice, utilizam-
se os turboeixos. Nesses motores a carga fica conectada ao eixo de um do conjunto rotativo
de menor pressao, como mostrado na Figura 2.5. Nos turboeixos os gases sao totalmente

expandidos nas turbinas até a pressao ambiente, passando em seguida por um sistema
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difusor de exaustao, que reduz a velocidade dos gases a valores bastante baixos.

Hélice
“Prop”

Caixa de
redugédo )
Turbina de

baixa pressao
Compresor de P

baixa presséao Camara d~e
combustédo

\\__ Compresor de Turbina de alta Exaustio
alta pressao pressao

FIGURA 2.5: Diagrama esquemético de um Turbo hélice. Fonte: Rolls-Royce PLC (1)

Turboeixo com turbina livre

Para obter motores mais flexiveis quanto a rotacao e carga e com melhor desempenho
em carga reduzida, utilizam-se turbinas livres como mostrado na figura 2.6 para aciona-
mento da carga. Nesse motor a turbina do conjunto rotativo do gerador de gases produz
a poténcia necessaria para acionar apenas o compressor e alguns equipamentos auxiliares,

enquanto que a turbina livre aciona diretamente a carga.

2.3 Regimes e Condicoes de Operacao

As turbinas a gas possuem diversas aplicacoes e operam em condicoes diversas. Seu

funcionamento pode ocorrer na condicao de projeto, fora da condicao de projeto, em
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. Camara de Turbina de Turbina de
Caixa de combustdo  alta pressao poténcia
reducdo Compressor de (livre)

baixa pressao

il e
.

"\

=it

i

= \(©

g

Compressor de

alta pressio Turbina de Exaustéo
baixa pressdo

FIGURA 2.6: Diagrama esquematico de um Turboeixo com dois conjuntos rotativos e
turbina livre para acionamento da carga. Fonte: Rolls-Royce PLC 41

regime permanente, em condigoes variadas como partidas, paradas, aceleracoes e desace-
leracoes. Outras condicoes de operacao podem levar a condigoes de instabilidade, com

risco de bombeamento e stall rotativo.

As tecnologias aplicadas para controle e melhoria do desempenho, bem como os tipos
de turbinas a gés, levam a condigoes especificas de operacao. As caracteristicas de funcio-
namento e as variacoes de parametros de desempenho do motor dependem da quantidade
de conjuntos rotativos, da presenca e da atuagao de vélvulas de sangria, da geometria

varidvel e do sistema de controle.

2.3.1 Ponto de Projeto

O calculo do ponto de projeto fornece os parametros de desempenho do motor nos
quais ele deve operar na maior parte de sua vida 1til e é realizado a partir dos parametros
do ciclo termodinamico e de caracteristicas dos componentes, tais como pressao e tem-
peratura na entrada do motor, razao de pressao do compressor, eficiéncias isentropicas

dos compressores e da turbinas, perda de pressao na camara de combustao, eficiéncia da
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combustao, temperaturas na entrada da turbina e perdas na admissao e na exaustao.

Razak®®) enumera trés métodos para o célculo do ponto de projeto:

I. Os valores de ¢, and 7 sdo mantidos constantes (¢, = 1005 J/kg.K e v = 1,4) para

processos de compressoes, expansoes e troca de calor, ver Rogers and Mayhew(*?);

Y

II. Diferentes valores para c, and < sao usados e os processos de adigao de calor sao

calculados com o auxilio de mapas de combustao, Figura 2.7, ver Saravanamuttoo®%:

I

III. Uso de mapas de combustao (Figura 2.7) e aproximacoes para os valores de entalpia

e entropia.

800
LHV = 43.1 MJ/kg

< 700

©

>

©

T 600

£

()

'_

8 500

[e]

=

£

S 400 TECC =300 K ——

< TECC = 500 K «eeeeres
TECC =700 K -
TECC = 900 K v

300 | ‘ ‘

0.008 0.01 0.012 0.014 0.016 0.018 0.02 0.022
Razao Combustivel-Ar Tedrica

FIGURA 2.7: Mapa de combustao para aumento de temperatura na camara de combus-
tao, temperatura na entrada (TECC) e relagdo ar-combustivel tedrica. Fonte: Razak®®.

No célculo do ponto de projeto para um turboeixo simples feito por Razak®® o método
I fornece erro percentual de 14% na poténcia fornecida pelo motor em comparacao com
aquela obtida pelo método III, indicando que o método I nao deve ser utilizado quando

se deseja calculos mais precisos.
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2.3.2 Operacgao Fora do Ponto de Projeto

O motor pode operar em regime permanente em condicoes diferentes das do ponto

de projeto e o seu desempenho sera afetado por fatores como carga ou tragao, condi¢oes

(4

ambientais e deterioracdo de componentes*?. Todos esses fatores podem levar o motor a

operar fora da sua condicao de projeto.

30 T T T T T
DP O
ODP o
25 | Linha de operacdo
D 20
a Linha de VZQQ
o bombeamento
s g2
% 15 §§ -
e 58
X <& g3
¢ 10 = 38 -
o o gg.
5
— % % % % \g § 8 &8 3
0
10 20 30 40 50 60 70 80 90

Vazao em massa de ar corrigida

FIGURA 2.8: Ponto de projeto DP, pontos fora do ponto de projetoODPs e linha de
operacao em regime permanente sobre o mapa da razao de pressao do compressor.

Assim como o ponto de projeto, as condicoes de operacao fora do ponto de projeto
sao geralmente representadas nos mapas dos compressores. As figuras 2.8 e 2.9 mostram
mapas de um compressor onde sao representados varios pontos de operagao em regime
permanente. Esses mapas mostram as relacoes entre as razoes de pressao desenvolvidas no
COmpressor, Py /po1, € as suas eficiéncias isentrépicas, 7., em fungao das vazoes em massa
de ar corrigidas, my/T,;/p,1; sdo mostradas também as curvas de rotagao corrigidas,

N/\/T,;. Esses trés grupos sao suficientes para representar o desempenho do motor, uma
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vez a fixacdo deles fixa também os demais grupos de parametros do motor®”. A linha
de bombeamento fornece os limites de operagao estavel do compressor, a regiao acima
da linha de bombeamento é regiao de instabilidade onde a condi¢ao de bombeamento ira

ocorrer.

95
90 e TN\F\
85
©
A
: IR
§ 75 w50 0% g |
o 80% | | =
g 70 ‘
c } 90% /
@ Curvas de rotacoes
© 65 corrigidas constantes o |
i
60 100%
DP O©O %
55 L ODP = 105%
Linha de operagéo 1o%
50 - - -

10 20 30 40 50 60 70 80 90
Vaz&8o em massa de ar corrigida

FIGURA 2.9: Ponto de projeto DP, pontos fora do ponto de projetoODPs e linha de
operacao em regime permanente sobre o mapa da eficiéncia isentrépica do compressor.

A curva que une os pontos de operacao fora do ponto de projeto, sobre os mapas do

compressor ¢ a curva de operagao em regime permanente.

2.3.2.1 Calculo do Motor em Regime Permanente

No calculo dos motores, cada componente é modelado individualmente, sao calculadas
as condicoes de entrada e saida dos mesmos a partir da determinacao das variaveis chaves
que sao temperatura total, T, pressao total, p,, vazao em massa através do escoamento

através dos componentes, i e nimero de mach, M. No calculo, em cada componente
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parametros como eficiéncia isentrépica, 7, perda de pressao, Ap, rotagao, N, poténcias
requeridas, W, vazao de combustivel, m ¢, entre outros; precisam ser conhecidas ou deter-

minadas de outros parametros fornecidos como dados de entrada.

Bloco ambiente

No bloco ambiente sao definidas as condigoes de entrada do motor. Um dos requisitos,
poténcia Wy, tragdo, F', ou vazao em massa de ar, 1m,,, deve ser fornecido. As Equacoes

2.1 a 2.5 mostram o esquema de calculo do bloco ambiente.

p

Mo = vazao em massa de ar, ou

F = tracao, ou

Dados W, = Poténcia requerida, (2.1)
hq: = altitude,
Mo = Mach de voo.
\
To = fi(ha) (2.2)
po = fa(hau) (2.3)
T,0 =Ty <1 + VT_lMg) (2.4)
o
17,0\ ~ —
p00:p0<T )7 L (2.5)
0
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Bloco admissao

Neste bloco sao feitos os calculos para determinacao das condicoes do escoamento a

entrada do compressor. Para o calculo do fator de recuperacao de pressao total, Mugmiss,

o mapa do bocal de admissao deve ser fornecido. As Equagoes 2.6 a 2.12 mostram o

esquema de calculo do bloco admissao.

1y = 1o
T,1 =T,0

Dol = f3(hat, Mp)

Nadmiss = fator e recuperacao de pressao total
Dados

= fi(p,1,T,1, My, My, geometria) = mapa

17,2 ="1,1

p02 = nadmisspol

m2:m1

Bloco compressor

(2.9)

(2.10)
(2.11)

(2.12)

O célculo do compressor necessita, como dados de entrada, dos mapas de desempenho

que fornecem razao de pressao, rc, e eficiéncia isentrépica, 1. em fungao da vazao em massa
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o4

de ar corrigida, 1. € da rotacao corrigida, N,.... As Equacoes 2.13 a 2.19 mostram o

esquema de calculo do bloco compressor.

ms = 1y

Vv RT,2

Do2

Meorr = dotms

D03 = [5(Po2Neorr, dOtMeorr) = mapa da razdo de pressao
Dados

Ne = f6(Neorr, d0tMeorr) = mapa da eficiéncia isentropica

h=f:(R,T)
To3 = f8<T027 N, mcorra nc)
ho = fQ(CpaTo)

W, = 113(ho3 — ho2)

Bloco camara de combustao

(2.13)

(2.14)

(2.15)

(2.16)
(2.17)
(2.18)

(2.19)

No bloco da camara de combustao sao feitos os calculos relativos ao aumento da entro-

pia no escoamento e as modificagoes na vazao em massa devido a injecao de combustivel.

Sao necessarias as informacoes de desempenho da camara de combustao, fornecidas na

forma de mapas. O dado de entrada para o cédlculo é a vazao em massa de combustivel,
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My, ou a temperatura maxima do ciclo, 7,4 (temperatura na saida da camara, igual a de
entrada da turbina, TET). As Equagoes 2.20 e 2.21 mostram o esquema de célculo do

bloco da camara de combustao.

(

my = Vazao em massa de combustivel ou
T,4 = temperatura maxima do ciclo na saida da camara (T'ET)
Dados Nee = f10(Do3, T3, Tp4, razao combustivel-ar) = mapa da eficiéncia da combustao

Ap,cc = f11(po3,T,3, Tp4, geometria) = mapa de perda

de pressao na camara de combustao

(2.20)

(2.21)

Ap,
Pod = o3 (1— b CC)

Do3
Bloco turbina

No bloco turbina a poténcia disponivel para o acionamento do compressor, sistemas
auxiliares e carga (para motores turboeixo com carga conectada a turbine) é determinada.
Para os calculos requeridos sao utilizados os parametros do escoamento na entrada da
turbina e as caracteristicas de desempenho da turbina, fornecidas também na forma de

mapas. As Equacoes 2.22 a 2.24 mostram o esquema de cédlculo do bloco da turbina.
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;

nr = fi12(pod, T4, Wc,nc,nm,N) = mapa da eficiéncia

1sentropica da turbina
Dados

[= Momentodeinrciadoconjuntorotativodaturbina

ho5 = fi3(pod, Tod, 110, W, Tiey s N) = mapa da desempenho da turbina

\

(2.22)
WT - U_WC + Waum + Wcarga (223)
Ms = My (2.24)

Bloco duto de exaustao

Na exaustao sao calculados os parametros que determinam o ajuste de vazao em massa
do escoamento através do motor. Estes cédlculos sao feitos a partir de dados da area das
secao de entrada, Ag e da area da secao de saida, A7, e dos mapas de desempenho do duto
de exaustao. As Equacoes 2.25 e 2.26 mostram o esquema de célculo do bloco do duto de

exaustao.
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(

N7 = f14(po6, To6, Ag, A7, geometria) = mapa de desempenho

do duto de exaustao
Dados (2.25)

T,7 = temperatura total na saida da exaustao

P, 7= pressao total na saida da exaustao
\

Ty = 1 (2.26)

2.3.3 Operacao em Regime Transitorio

Os motores operam constantemente em condicoes que nao podem ser consideradas de

regime permanente.

Durante partida, paradas, aceleragoes, desaceleragoes, operacao de abertura de val-
vulas de sangria ou operagao com geometria variavel, os parametros de desempenho do
motor variam com o tempo e o seu comportamento sera diferente daquele observado na

operacao em regime permanente.

As curvas da operagao em regime transitério representadas nos mapas dos compressores
se afastam da curva do regime permanente. As Figuras 2.10 e 2.11 mostram a linha de
operacao para uma desaceleracao sobre os mapas de um compressor de baixa pressao de
um turbojato de dois conjuntos rotativos. No compressor de baixa pressao desse tipo de
motor a caracteristica da linha de operagao em regime transitério é tal que estd cruza a

linha de operacao em regime permanente tanto na desaceleracao quanto na aceleragao.

A posicao da curva de operacao do regime transitorio é definida pela taxa de variagao
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FIGURA 2.10: Ponto de projeto, linha de operacao em regime permanente e linha de
operacao em regime transitério sobre o mapa da razao de pressao de compressor de baixa
pressao em um turbojato com dois conjuntos rotativos.

do parametro que produz o transitério. Por exemplo, uma aumento muito rapido da
vazao de combustivel levara a posicao da curva de operacao para proximo da linha de

bombeamento no inicio da aceleracgao.

Os fenomenos transitérios principais sao o transitério de eixo, o transitério de volume

e o transitorio térmico.

Transitério de eixo

O transitério de eixo é causado pelo desbalanceamento das poténcias de acionamento
do compressor e a produzida pela turbina de um mesmo conjunto rotativo. Esse des-
balanceamento de poténcia causa alteracao na velocidade angular do conjunto rotativo,

esquematizado na Figura 2.12.
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FIGURA 2.11: Ponto de projeto, linha de operacao em regime permanente e linha de
operacao em regime transitério sobre o mapa da eficiéncia isentrépica de compressor de
baixa pressao em um turbojato com dois conjuntos rotativos.

\compresso/
/ eulqin| \

FIGURA 2.12: Esquema de um conjunto rotativo compressor-eixo-turbina.

A partir da diferenca entre a poténcia fornecida pela turbina e aquelas consumidas

pelo compressor e pelos sistema auxiliares, Equagao 2.27,

W=Wp—We—Wy4 (2.27)

pode-se calcular a variacao da rotacao no conjunto rotativo utilizando a equacao 2.28.
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dt I.N

N _ W (3?;)_2 (2.28)

Discretizando a Equagao 2.28 utilizando a técnica de Euler obtém-se a equacao 2.29.

N(t+At) =N () + w (1>_2.At (2.29)

Onde N (t+ At) é a rotagao no tempo t + At, N (t) é a rotagdo no instante t, 1474
é diferenca entre a poténcia fornecida pela turbina e as consumidas pelo compressor e
sistemas auxiliares dadas pela Equacgao 2.27, I é o momento de inércia do conjunto rotativo

e At é o passo no tempo.

Transitorio de volume

Camara de combustao, dutos, trocadores de calor e outros componentes que pos-
suem volumes significativos podem influenciar significativamente no desempenho em re-
gime transitério, devido ao acimulo (ou diminuigao) de massa e variagoes de pressao e
temperatura nos seus limites, pois também podem influenciar no desbalanceamento de
poténcia®®. Apesar dessa influéncia poder ser reduzida, os transitérios de volume devem

ser considerados, principalmente nos transitérios rapidos*® 1.

As leis fundamentais da conservacao de massa, quantidade de movimento, energia e
as leis da termodinamica formam a base de analise do escoamento no volume de controle

esquematizado na Figura 2.13(12).

As equacdes de conservacao na forma integral sdo avaliadas como feito por Alves® e

Alves e Barbosa® e podem ser escritas como:
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FIGURA 2.13: Modelo para célculo da dinamica do fluido. Fonte Silva('?.

Equacao de continuidade

om

E - ma - mb (230)

Onde m é massa presente no volume considerado, m, é a vazao em massa na entrada

e my a vazao em massa da na saida do volume.

Equacao da quantidade de movimento

9 (mV)
ot

+ mb% - mava = (pa - pb) A— Rx (231)

com

R, =T,mDL (2.32)
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1
T, = &30V (2.33)

Nas Equacgoes 2.31, 2.32 e 2.33 referindo-se ao volume considerado, V' é uma média das
velocidades do escoamento, V, é a velocidade na entrada, V, é a velocidade na saida, m, €
a vazao em massa na entrada e m; é vazao em massa na saida, p, ¢ a pressao estatica na
entrada, p, é a pressao estatica na saida, A é média das areas das segoes do escoamento,
R, é a forca viscosas associada ao escoamento, T,, é a Tensao viscosa na parede, D é o
diametro hidraulico, L é o comprimento do volume tomado na direcao do escoamento e &

é o coeficientes de atrito.

Equacao de conservacao de energia

ou . V2 . V2 .
= (hb + 7) — Mg (ha + 7) =q (2.34)

Ainda com relagao ao volume considerado U é a energia total, V, é a velocidade na
entrada, Vj, é a velocidade na saida, m, é a vazao em massa na entrada e ny é vazao em
massa na saida, h, é a entalpia na entrada, h; é a entalpia na saida e ¢ é o fluxo de calor

entrado através das paredes.

Efetuando simplificacoes e substituicoes nas equagoes de conservagao obtém-se as
Equacoes 2.35 a 2.403 9. Estas equacbes sdo aplicadas no célculo do volume durante
o regime transitério'®. Nestas equactes A representa a variacdo do pardmetros no in-
tervalo de tempo finito considerado, p é a pressao estatica, T é a temperatura absoluta,

m € a vazoes em massa do géas, vol é o volume, V ¢é a velocidade do escoamento, R, ¢ a
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forca viscosas associada ao escoamento, L é o comprimento do volume tomado na direcao
do escoamento, u é a energia total especifica, R é a constante universal do gas, h, é a

entalpia total, ¢ é o fluxo de calor e A é a area da secao doe escoamento.

An T
Op _ ppom p Il

= 2.35
ot vol * T Ot ( )
om  AAp+ A(mV) — R,
. 2.36
ot L ( )
u _RT (A (mhy) — ulAm + g (2.37)
ot P vol
considerando
pA+mV = kp,A (2.38)
onde k£ é uma constante dada por
1 M?
k= Ll L (2.39)
(L A
A Equacao 2.36 pode ser reescrita como
; AA —
o AA (kp,) — Ry (2.40)

ot L

Silva('? faz uma descricio detalhada da implementacio dos modelos definidos pelas

equacoes 2.27 a 2.40 para calculo dos transitérios de eixo e volume.
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Equacao de estado do gas perfeito

p = pRT (2.41)

Oparamentro p é a pressao estatica, p e a massa especifica do gas, R é a constante

universal do gas e T' é a temperatura absoluta.

Transitorio térmico

Nas aceleracoes e desaceleracoes ocorrem variacoes de temperatura dos gases na camara
de combustao em funcao da variacao da vazao de combustivel. Parte da energia fornecida
pelo combustivel é absorvida pelas partes metalicas do motor, notadamente carcaca e
discos de compressores e turbinas. Walsh e Fletcher®”) citam que essa absorcdo pode

chegar a 30% da energia adicionada na camara de combustao, durante uma aceleracao.

A transferéncia de energia para as partes metalicas alteram o desempenho do motor
durante os transitérios devido principalmente a dois tipos efeitos: (1) efeitos sobre a
temperatura e a densidade do fluido que escoa através dos componentes e (2) efeitos sobre

as dimensoes dos componentes6: 37,

Thiriet et al.*” mostram um método para calculo do transitério térmico utilizando a
abordagem de modelamento do motor em modulos. Os coeficientes de troca de calor sao
definidos a partir das correlacées de Lelchuck®®, Childs e Turner*” e as leis de Reeves®?)
e Cho e Goldstein®. Thiriet et al.*7) citam ainda que outros autores consideram valores

fixos para os coeficientes de transferéncia de calor(®? 53 54, 55)

Embora Thiriet et al.*”) mostrem que os resultados do célculo levando em consideracao

o transitorio sejam mais precisos, este fendomeno nao sera tratado neste trabalho.
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2.3.4 Bombeamento

O bombeamento é caracterizado por oscilagoes acentuadas, com reversao do escoa-

(56, 57, 37, 58)

mento no compressor . Estas oscilagoes podem levar ao apagamento da chama

na camara de combustao.

Para evitar o bombeamento, acoes de controle precisam ser exercidas sobre o motor.
Usualmente o sistema de controle deve reduzir a vazao de combustivel, adequar a geome-
tria variavel dos componentes e abrir as valvulas de sangria de ar, de forma isolada ou

concomitantemente.

2.4 Regime Transitério com Geometria Variavel

Para melhorar o desempenho dos motores em operacoes fora do ponto de projeto
é comum a utilizacao de geometria varidvel no compressor, na turbina e nos dutos de
admissdo e de escapamento. Muhammad®? lembra que a curva de operacdo pode ser

alterada de duas maneiras, a saber:

a. Utilizando-se pas estatoras com geometria variavel na turbina- Variable nozzle guide

vanes (VNGV), ou

b. Bocais com geometria variavel - Variable Area Nozzle.

Geometria variavel pode ainda ser usada para controle de estabilidade e durante falhas
de operacdo do motor. Muhammad®® afirma que bombeamento pode ser previsto, re-
tardado ou induzido utilizando-se geometria variavel nas turbinas dos conjuntos rotativos

intermediario e de alta pressao.
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Conforme mostrado por Razak®®), a geometria varidvel é utilizada em compressores de
alta razao de pressao. O fechamento de estatores, nas condig¢oes de baixa rotacao, diminui
o carregamento, a deflexao e a difusao nos estagios do compressor, alterando a vazao em

massa através do motor e possibilitando a operacao com desempenho adequando.

Vignau et al.(%%) observa que os motores devem ser otimizados para atender a boas
condicoes de desempenho para uma dada aplicagao. Ele lembra que, quando a geometria
é fixa, os compromissos de desempenho sao mais dificeis de serem alcancados em condigoes

de carga reduzida, principalmente em motores pequenos, como os de helicopteros.

Geometria variavel é geralmente utilizada em turbinas de poténcia e menos utilizada
nas turbinas de acionamento de compressores e fans. Na turbina de poténcia as NGVs sao
giradas para alterar a capacidade de vazao em baixa poténcia, particularmente quando um
trocador de calor é adicionado. Turbinas com geometria variavel tém melhor aceleracao
quando as NGVs sao completamente abertas. Também podem ser usadas para fornecer

substancial frenagem ao motor, com a abertura adequada das NGVs %),

O estudo de desempenho ¢ feito da mesma forma que no ODP, mas, a cada instante,
a previsao de desempenho com geometria variavel deve considerar os efeitos da variagao
de geometria dos componentes, isto €, a alteracao de seus mapas. Para cada posicao da
VSV - (variable stator vane) ou VIGV exite um valor de vazao em massa, um valor de

razao de pressoes e um valor de eficiéencia representados em um mapa de operacao.

2.5 Controladores

Para manter as condi¢oes de desempenho é necessario manter o motor operando dentro

de certos limites. Isto é feito atuando em parametros que permitam controlar o motor.
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Controladores sao essenciais para acionamento de valvulas de sangria, geometria variavel

de compressores, de turbinas e de bocais, bem como na injecao de combustivel.

Razak(®) lembra que um sistema de controle deve proteger o motor para nao ultrapas-
sar os limites para os quais foi projetado. Esses limites incluem velocidades das rotagoes de
componentes, temperaturas e regioes de operagao que podem resultar em bombeamento

do compressor.

O controlador atua nos componentes com geometria varidavel modificando a posicao
das pas e bocais mdveis, com consequente variacao de areas para controle da vazao. O
controle da vazao auxilia, por exemplo, a manter a temperatura de exaustao elevada em

ciclos com recuperadores calor.

A acao de controle de parametros chaves do motor é necessaria durante a opera-
¢ao, especialmente em condicoes de baixa poténcia. Essa acao ¢é realizada de maneira a
manter condigoes de estabilidade do motor, diminuir a poténcia necesséaria para partidas
ou manter temperatura de entrada da turbina dentro de limites aceitaveis. A relagao
ar-combustivel também pode ser modificada pela agao do controlador sobre a vazao de

combustivel.

A operacao do motor deve acontecer sujeita a varias condicoes limitantes, que impedem
> s )
danos ao motor. Razak®® cita as mais comuns para a operacio de uma turbina a gés de

dois eixos e para uma turbina de poténcia livre.
(1) Limite de temperatura do gés de escape TGE) - é usado para prevenir as turbinas
contra superaquecimento.

(2) Limite de velocidade de rotacao - impede que as partes rotativas tenham falhas

estruturais ou o motor opere em condicao de estabilidade, tais como, stall rotativo e
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bombeamento.

De forma geral, é feita a especificacao dos limites aceitaveis para parametros que
determinem, direta ou indiretamente, o desempenho e a seguranca da operacao do motor.
Sao exemplos de variaveis que deve ser limitadas no motor a margem de bombeamento,
sm, a temperatura na entrada da turbina, TET, Temperatura dos gases de exaustao,
TGE, vazao em massa de gds na turbina, mgyas entre outras. A Figura 2.14 mostra
um esquema da estrutura simplificada de controle para um turboeixo simples. Nao sao
mostrados, por exemplo, nessa figura os atuadores. Ainda na Figura 2.14, o sufixo D
representa valor ou faixa de valores desejados, para um parametro de desempenho chave

do motor.

Na Figura 2.14 esta esquematizado que o controlador pode atuar no compressor corri-
gindo a margem de bombeamento, sm, variando o angulo da VIGV, Af3.. O controlador
pode atuar ainda na vazao de combustivel, 7, para manter a temperatura na entrada
da turbina, TET, dentro dos limites aceitaveis e, consequentemente, manter a eficiéncia
térmica do motor, 7y, aceitavel. Outras agoes de controle possiveis sao as variacao do
angulo da NGV, AB, ou das édreas de entrada, A,, e saida, A, da exaustao para controle
da vazao em massa de gas, 1,,s através da turbina. Essas agoes podem ser utilizadas
com objetivo de manter a temperatura dos gases de exaustao, TGFE, e eficiéncia térmica

do motor, 7, dentro dos limites propostos.

Este trabalho trata apenas da acao do controlador no compressor, para controle da

margem de bombeamento.
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FIGURA 2.14: Esquema de atuacao do sistema de controle sobre um turboeixo simples.

2.5.1 Controlador PID

Baseia-se na anulagao da diferenca entre valores esperados e medidos de alguns para-
metros de operacao da turbina. Em um sistema de controle de circuito fechado um valor
de referéncia é utilizado, juntamente com a resposta do sistema, para determinar um erro
a partir do qual o sinal de controle é especificado. O controlador PID é projetado de
forma que a especificacao do sinal de controle seja feita a partir das acoes proporcional,

integral e derivativa.

Razak®® fornece uma descricdo do controlador PID e dos principios de sistemas de
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controle de turbinas a gés. Ele inicia pela definicao do erro, dado por e = SP — PV,
onde SP é a variavel de referéncia (setpoint) e PV ¢ a resposta do sistema ou varid-
vel do processo e descreve a influéncia das agoes proporcional, integral e derivativa no

funcionamento do motor.

Os resultados da ac@o proporcional produz uma saida, A,, que é proporcional ao erro,

e, e ¢ dada pela Equacao 2.42, onde K, é o ganho proporcional do controlador.

Ap = Kye (2.42)

A acao proporcional deixa um erro de estado estacionario que pode ser eliminado pela
acao integral. A acao integral ocorre, portanto, como um resultado do erro, e, sendo
integrado de forma continua ou discreta e é dada pela Equacao 2.43, onde K; é o ganho

integral do controlador.

A=K / edt (2.43)

A agao derivativa melhora a saida do controlador durante a resposta transitoria. E
normalmente utilizada quando a resposta do sistema é muito lenta e é dada pela Equacao

2.44, onde K, é ganho derivativo.

Ap = K;— (2.44)

O saida do controlador PID pode ser dada entao pela Equacao 2.45.
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de

- (2.45)

CO:KP€+Ki/€dt+Kd

2.6 Modelo de Simulacao

A simulacao computacional da operacao de turbinas a gas em regime transitério foi
feita neste trabalho a partir de modelos aerotermodinamicos e é modelada em varios

niveis.

Outros tipos de modelos diferentes dos aerotermodinamicos podem ser usados para
a simulacao de motores, como os que usam fungoes de transferéncia. Os modelos com
funcao de transferéncia sao utilizados geralmente para prever o desempenho dos motores

61)  Evans9 cita

em tempo real, quando estes sdo acompanhados por um controlador!
alguns trabalhos utilizando o paradigma do modelamento por fungoes de transferéncia,
como o de Fitchie et al.(? que estudou um turbojato de dois eixos e mostrou que cada
eixo pode ser modelado como sendo de primeira ordem, com um efeito de segunda ordem
fraco no eixo de baixa pressao e uma variagao das constantes de tempo com a rotacao
nos conjuntos rotativos. Saravanamuttoo e MacIsaac) argumentam que o eixo de alta
pode ser modelado com um sistema de primeira ordem, mas que o comportamento do eixo
de baixa pressao tem caracteristicas diferentes num motor de dois eixos. Nao entram em

detalhes sobre como obter as constantes associadas as fungoes de transferéncia, usualmente

dificeis de serem obtidas.

Os modelos com fungao de transferéncia sao fortemente dependentes do arranjo dos
componentes do motor. Motores de um, dois ou trés eixos precisarao de modelamentos

distintos quando é utilizado o paradigma da modelagem por funcoes de transferéncia, o que
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resulta numa grande desvantagem para implementacao computacional. O modelamento
aerotermodinamico apresenta uma abordagem mais generalista, capaz de simular muitas
e diferentes configuragoes de turbina a gas. Neste caso, a implementagao computacional
tem vantagem de poder simular motores diferentes apenas com a modificacao dos dados

de entrada do programa.

Os resultados que sao obtidos pelo programa desenvolvido podem ser utilizados para
a identificacao de parametros e obtencao das constantes das funcoes de transferéncia,

produzindo resultados como se fossem de bancos de ensaios.

2.6.1 Modelos Aerotermodinamicos

Silva?) observa que a base do modelo aerotermodinamico sio as equacoes de conser-
vagao, as relagoes termodinamicas e os mapas de desempenho dos componentes do motor
e que estes modelos possuem capacidade de simulacao teoricamente ilimitados. Na pra-
tica, existem limites ligados a complexidade dos processos que ocorrem no motor que, por
sua vez, dependem de capacidade computacional para solugao e dos métodos numéricos

utilizados no céalculo desses processos.

Com os modelos aerotermodinamicos e a abordagem modular implementada nos pro-
gramas computacionais desenvolvidos no Centro de Referéncia de Turbinas a Gas do ITA,
cada componente do motor e modo de operacao sao representados por um moédulo de
calculo. Assim, dependendo da configuracao do motor e do tipo de operacao que esteja
sendo simulada, os moédulos sao agrupados, podendo ser programado esse agrupamento

dinamicamente no programa computacional.

26, 27

Bringhenti! ) demonstra de forma detalhada a implementacdo do modelamento
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aerotermodinamico num programa computacional, que foi utilizado para simulacao de

turbinas a gas de qualquer configuragao, em regime permanente. O mesmo programa

(12)

foi estendido por Silval*™® com a implementacao a capacidade de simulacao em regime

transitorio.



3 Implementacao Computacional

3.1 Programa Basico

(26) com a capacidade

O programa base foi inicialmente desenvolvido por Bringhenti
de simulacao para motores com diversas configuragoes em regime permanente. Em se-
guida foi adicionada a capacidade de simulacao em regime permanente para geometria
variavel(3 27 64) A capacidade de simulacdo de transitério com geometria fixa foi im-

29,12,65) o diversas simulacoes foram realizadas para demonstrar a

plementada por Silval
capacidade e robustez do programa. O programa computacional base para este trabalho
¢ capaz de simular, numericamente, turbinas a gas em regime permanente, em regime

permanente com geometria variavel e em regime transitorio, com transitérios de eixo e de

volume.

3.1.1 Simulacao em Regime Permanente - Geometria Fixa

O modelo aerotermodinamico foi implementado por Bringhentit*® com o motor sendo
dividido em médulos representativos dos componentes do motor. A Tabela 3.1 lista os blo-
cos disponiveis. Suas implementacoes matematicas sao detalhadamente apresentadas por

Bringhenti®®. Dada a modularidade do programa, novos blocos poderdo ser facilmente
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TABELA 3.1: Blocos disponiveis no programa

Bloco \ Simula
Admissao Dutos e bocais de admissao
Ambiente Condigoes ambientais
Bocal propulsor convergente Bocal propulsor convergente
Bocal propulsor divergente Bocal propulsor divergente
Camara de combustao Camara de combustao, pos queimador
Compressor Compressor, fan
Divisor de Massa Sangria de ar, splitter
Duto Dutos em geral
Misturador simplificado Misturador em que uma das
vazoes é muito pequena em relagao a outra
Misturador Misturador em que as vazoes sao comparaveis
Reversor Simula o sistema de reversao de tragao
Trocador de calor lado frio Lado frio de trocador de calor tubular
Trocador de calor lado quente Lado quente de trocador de calor tubular
Turbina turbina
Escapamento Escapamento de turbinas industriais
Caldeira lado quente lado de passagem dos gases de exaustao
Caldeira lado vapor lado de passagem do vapor d’agua

incorporados ao programa, ampliando bastante a sua capacidade. Cada componente é
identificado por um estacao de entrada e uma de saida. Os componentes sao simulados de
maneira que a saida de um componente coincide com a entrada do componente seguinte.
No programa, o nimero da estacao de saida de um componente é o mesmo da estacao de
entrada do componente seguinte. As propriedades do escoamento sao referenciadas aos

nuimeros dessas estagoes.

O calculo das propriedades a entrada e a saida dos componentes é feito a partir das
equacoes de conservagao e dos requisitos de acoplamento mecanico e aerodinamico dos
componentes do motor. Os dados de operagao no ponto de projeto sao fornecidos para
cada um dos componentes, seja por dados fornecidos por um arquivo de entrada, ou por
mapas de desempenho dos componentes. Costuma-se designar de modelo semi empirico

o modelo utilizado neste trabalho, em funcao da utilizacao dos mapas, que sao obtidos
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quase sempre de bancos de teste.

No programa computacional desenvolvido esté incorporada uma biblioteca de mapas
de desempenho de compressores, de camaras de combustao, de turbinas e de bocais, com
acesso direto pelo usuario. A biblioteca pode ser enriquecida com novos mapas, que a ela

podem ser facilmente incorporados.

O célculo no ponto de projeto é feito de forma direta a partir de dados dos componentes
conhecidos. O calculo fora do ponto de projeto é iterativo, dada a necessidade de se buscar
o casamento de rotagoes, poténcias, pressoes e vazoes em todos os compressores do motor.

Os oito parametros tratados como variaveis pelo programa sao listados na Tabela
3.2. O programa utiliza um processo de calculo semelhando ao método de Brown(%6: 67
descrito por Viana(®®) para a resolver os sistemas de equacoes nao-lineares resultantes da
modelagem do motor. Os erros sao avaliados sobre as variaveis calculadas e sao listados

na Tabela 3.3.

TABELA 3.2: Varidveis

Compressor Taxa de compressao e porcentagem de rotagao
Turbina Vazao em massa de ar corrigida, rotacao da turbina livre e
poténcia da turbina livre
Divisor de massa Razao de bypass
Camara de combustao Temperatura de saida da camara de combustao
volume Vazao em massa de gés na saida do volume

TABELA 3.3: Erros

Blocos \ Fonte dos erros
Compressor Vazao em massa de ar
Turbina Vazao em massa de gas e taxa de expansao
Bocal convergente ou divergente Pressao total
Misturador Pressao estatica
Volume Vazao em massa calculada na saida do volume
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3.1.2 Simulacao em Regime Permanente - Geometria Variavel

Este trabalho é um desenvolvimento extensivo do trabalho de Bringhenti®®”). Bringhenti
implementou no programa computacional base a capacidade de simulacao do desempenho
em regime permanente de motores com geometria variavel em compressores, turbinas e
bocais. Essa capacidade foi implementada a partir da investigacao da influéncia da ge-
ometria variavel nos motores e da sintetizagao dos mapas de compressores e turbinas,

utilizados no modelo aerotermodinamico do programa computacional.

Segundo o estudo realizado por Bringhenti®”) que cita Sirinoglou®® e Roy-Aikins(™,
o compressor com geometria variavel pode alterar a margem de estabilidade do motor
afastando a linha de bombeamento no mapa do compressor da linha de operacao. Ainda
conforme o estudo de Bringhenti, a vazao de massa no motor nao é controlada pelo
compressor e sim pela turbina e pelo bocal propulsor com a linha de operacao, portanto,
nao podendo ser modificada pela geometria variavel no compressor e sim pela turbina e
no bocal propulsor. Estas caracteristicas foram constatadas nas simulagoes realizadas por

Bringhenti e em outros trabalhos relacionados(®3 7 64),

A simulagao do motor com geometria fixa implementada (ver Subsegao 3.1.1) incorpora
cinco mapas padroes de compressores que possibilitam o célculo sem geometria variavel.
Para a simulacao com geometria variavel Bringhenti sintetizou conjuntos de mapas para
os compressores com geometria variavel para posicoes dos estatores definidas a cada 5°,
variando de —25° a +25°. A Figura 3.1 mostra os mapas para as posicoes do estator
do compressor a 0°, 10° e 25°, a linha de operagao do motor também é mostrada na
figura para uma simulacao onde a rotacao é variada de 100% a 90% da rotacao nominal.

Um programa computacional baseado no método de Howell e Calvert("™ foi usado para
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sintetizar os mapas do compressores.
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FIGURA 3.1: Mapas do compressor sintetizado Bringhenti®*”) para angulos de estatores
de 0°, —10° e —25°. Fonte: Bringhenti(?”

Para realizar a simulacao é necessario que as caracteristicas de desempenho das turbi-
nas também estejam disponiveis. Os mapas de turbinas, como no caso dos compressores,
sao dificeis de serem obtidos pois dependem de teste em banco de ensaios, geralmente a
custos bastantes elevados. Bringhenti®®*” utilizou o método de Ainley-Mathieson(™) com

(74, 75)

modificacoes para sintetizar os mapas para turbinas com geometria variavel.

A variacao da geometria determinada para as turbinas no estudo de Bringhenti é
esquematizada na Figura 3.2, 3.3 e 3.4, onde o estator gira em torno de um pino no centro

da palheta.
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FIGURA 3.4: Esquema da montagem da palheta do estator. Fonte: Bringhenti®")

Bringhenti®”) gerou dezessete mapas para a turbina com intervalo de 2° entre os mapas,

variando de —15° a 15°.

A simulacao da geometria variavel no bocal propulsor segue procedimento semelhante
ao aplicado no compressor e na turbina. O desempenho do bocal é definido a partir de

curvas em funcao da razao de pressao e da relacao de dreas no bocal propulsor.
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3.1.3 Simulacao em Regime Transitério

Para ampliar a capacidade de simulacdo do programa computacional base, Silva(!?)

desenvolveu e implementou procedimentos no programa computacional base com o obje-
tivo de calculo dos transitérios de eixo e de volume. Foi considerado equilibrio térmico

nas simulacoes. Assim, o transitorio térmico nao foi implementado no programa.

O esquema para o calculo considera que os transitorios ocorrem com a mudanca da
condicao de operacao do motor de um ponto de operacao em regime permanente para

outro ponto de operagao também em regime permanente.

Para os calculos em regime transitorio foram implementadas sub-rotinas para o bloco
“volume” nos modos de operacao de ponto de projeto e fora do ponto de projeto; sub-
rotina “transient” para regime transitorio e a reformulagao de diversos procedimentos e
sub-rotinas existentes, que precisaram prever a implementacao do calculo das variagoes

com o tempo dos parametros de desempenho do motor.

O calculo do transitério de eixo é feito a partir do desbalanceamento de torque en-
tre turbinas e compressores em um mesmo eixo, e a consequente variacao de rotacao
resultante. Em regime permanente haverd igualdade de poténcias (a poténcia produzida
pela turbina é consumida pelo compressor, mancais e sistemas auxiliares num mesmo
eixo rotativo) e nenhuma aceleragao ird ocorrer. Os modelos fisico e matematico sao de
facil solugao numérica. Em regime transitério, a igualdade de poténcia nao existird e

29 Alves® e Alves e Barbosa ) afirmam que o

o conjunto ird acelerar ou desacelerar!
transitorio de eixo é em muitos casos suficiente para obtencao de informacoes relevantes

sobre a dinamica do motor.

O transitério de volume é calculado quando existem componentes no motor com gran-
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des volumes internos onde possa ocorrer acumulo de massa durante as variagoes do esco-
amento. B determinado avaliando-se esse actimulo de massa e as variagoes dos estados
termodinamicos do gés nas estacoes de entrada e saida dos volumes nos componentes,
representados pelo bloco volume. Sao utilizadas as equagoes de conservagao para re-
gime transitorio. A Figura 3.5 mostra o fluxograma do algoritmo utilizado para o modo

transitério(29 12, 65)

No algoritmo de célculo a sub-rotina “transient” é responsavel pela chamada das sub-
rotinas de calculo do motor durante o transitério. Os célculos sao iniciados a partir das
condicoes de operacao em regime permanente, no instante inicial, em seguida calcula-se o
desbalanceamento de torque e o aumento de rotacao correspondente no intervalo de tempo
At. Sao calculados entao as condicoes de escoamento nessa nova rotacao. Repetem-se os
calculos até atingir um critério de parada previamente determinado, por exemplo, varia¢ao
de rotacao dentro de valor pré-fixado. A Figura 3.5 mostra os fluxograma do algoritmo

utilizado™?.

Na sub-rotina “volume” as condicoes na estacoes de entrada e saida do volume sao
calculadas como num duto com escoamento de Fanno®®) (Figura 3.6). Os valores de
pressao e temperatura estaticas e o numero de Mach na entrada do duto sao calculados
em funcao da uma area da secdo transversal do escoamento, estimadas as dimensoes e
as condigoes de pressao e temperatura total dos componentes do motor. As condigoes de

saida do volume sao calculados utilizando as consideracoes de escoamento de Fanno®9).

Foi realizada uma verificacao do programa computacional utilizando resultados obtidos

do programa DESTUR desenvolvido por Alves®.

Silva®? realizou a simulacio de alguns motores e as respostas dos transitérios de eixo

e de volume foram analisadas. Os resultados apresentados mostraram que o programa é
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FIGURA 3.5: Fluxograma do Algoritmo - cdlculos em regime transitério. Fonte: Silva(!?)

capaz de fornecer informagoes sobre o desempenho durante o regime transitorio e que sao

uteis para o projeto e operacao eficiente dos motores.
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FIGURA 3.6: Fluxograma simplificado do algoritmo da sub-rotina “volume”. Fonte:
Silva('?)

3.2 Transitorio com Geometria Variavel

A implementagao da simulacao do transitorio com geometria variavel foi realizada com
a adicao de sub-rotinas para o calculo de interpolacoes dos mapas durante o transitorio.
O célculo em regime transitorio com geometria variavel depende apenas da disponibili-
dade dos mapas dos componentes com geometria variavel e do algoritmo para célculo do
transitorio, feito a partir do desbalanceamento de poténcia nos conjunto rotativos e da

dinamica dos volumes.

A interpolagao implementada para determinacao dos parametros de desempenho nos
compressores e turbina é feita por sub-rotinas que realizam interpolacao linear entre os
mapas para duas posi¢oes em sequéncia. Assim, se a deflexao imposta for de 13° no
compressor, por exemplo, a necessidade de um novo mapa é determinada pela sub-rotina
“newmapcompodp” e a interpolacao é realizada na sub-rotina “interpnewmapc” utilizando

os mapas para deflexao de 10° e 15°.
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Se nao estiverem disponiveis os mapas do motor simulado, obtidos de bancos de teste,
os mapas padroes do programa computacional para geometria variavel sao utilizados para
a geracao do novo mapa com valores de razao de pressao, fluxo de massa corrigido e

eficiéncias calculados pela interpolacao.

Outras modificacoes foram realizadas nas rotinas do programa computacional. O algo-
ritmo da sub-rotina “transient” foi modificado para que fossem determinadas as condi-
¢oes para o célculo da variagdo da propriedade que provoca o transitério (possivelmente,
fluxo de combustivel) e da propriedade que determina a geometria varidvel no compo-
nente (por exemplo, deflexao na VIGV). Os transitérios neste trabalho sdo provocados

pela variacao do fluxo de combustivel.

3.2.1 Implementacao do controlador PID

As variagoes da geometria nos componentes sao impostas como dado de entrada ou

como resultado da acao de um controlador.

Embora seja possivel determinar no programa como serd a variacao da geometria, cada
simulagao necessitaria de um perfil de variagao diferente, uma vez que as taxas de variagao
da geometria influenciam nas taxas de variacoes dos outros parametros de desempenho.
Além disso, seria dificil especificar os perfis de variacao que mantivessem coeréncia quando
a estabilidade do motor simulado, as taxas de variacao da geometria devem ser impostas

adequadamente para manter os limites de estabilidade.

Para resolver as dificuldade descritas acima, foi implementada possibilidade de controle
da geometria por um controlador. O controlador implementado neste estudo foi do tipo

proporcional, integral e derivativo.
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A implementacao foi realizada partindo da Equacao2.45, repetida na Equacao 3.1 e

que pode ser reescrita na forma 3.2.

CO = er+Ki/edt+Kd% (3.1)
CO(t) = K, <e(t) + %/o e(t)dr + Tddz(tt)) (3.2)

Na Equagao 3.2, CO(t) é o sinal atual do controlador e serd usado para especificar o
valor da variavel modificada; neste trabalho a variavel modificada sera o angulo que define
a variagao da geometria do compressor. As constantes T; e T, sao os tempos integrativo
e derivativo e K, é o ganho proporcional do controlador. O erro ou desvio atual, e(?),
é definido pela diferenga entre a variavel SP(t) (setpoint), que é o valor desejada para
varidvel do processo a ser controlada e o valor seu atual, PV (¢). Nas simulacoes a varidvel
do processo a ser controlada é a margem de bombeamento que define a estabilidade do
compressor. O valor de SP é definido nas simulacoes feitas como sendo igual ao valor da

margem de bombeamento no ponto de projeto (nos casos simulados 0.15 ou 15%).

A discretizacao implementada foi sugerida por Astrom e Higglund(™® juntamente com
o algoritmo incremental. Esta implementacao é feita calculando-se em cada passo no
tempo o incremento no sinal do controlador PID, este incremento é dado pelo somatério
dos incrementos da acgao proporcional, AAp(ty), da agdo integral, AA;(t;) e da agdo
derivativa, AAp(t;). O valor a ser incrementado ao sinal do controlador, ACO(ty), é
dado entao pela Equacao 3.3 onde %, é a referéncia ao instante atual e t;_; a referéncia

ao instante anterior, dado por t, — At, com At sendo o passo no tempo considerado.
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ACO(tk) = CO(tk) — CO(ik_l) = AAP(tk) + AA](tk> -+ AAD<tk) (33)

Os incrementos AAp(ty), AA;(ty) e AAp(ty) sao dados pelas Equagoes 3.4, 3.5 e 3.6.

AAp(ty) = Ap(ty)—Ap(tsr) = K, (b SP(ty) — PV (ty) — b SP(ty_1) — PV (ti_1)) (3.4)

Na Equacao 3.4 Ap é o valor da acao proporcional, t; e t,_; fazem referéncia ao ins-
tante atual e ao instante anterior, ¢, — At. K, é o ganho proporcional do controlador, SP
é o valor de referéncia para a variavel controlada (Margem de bombeamento no ponto de
projeto) e PV o valor da varidvel do processo (margem de bombeamento calculada na
simulac¢ao). O parametro b, como descrito por Astrém e Higglund(™® | surge quando o
setpoint, SP, e a variavel do processo, PV, que compoem o erro, sao tratadas separada-
mente. O overshoot para variagoes no setpoint é pequeno quando b = 0 e aumenta com o
aumento de b. O valor de b foi fixado na implementacao do controlador com o valor igual

a 0,5; sendo este um valor médio nas demostragoes feitas por Astrém e Higglund (7).

AA](tk> = ](tk) — I(tk_l) = bﬂe(tk) + bige(tk_l) (35)

Na Equagao 3.5, A; é o valor da acao integral, t; e t;_; fazem referéncia ao instante
atual e ao instante anterior, t, — At. e(ty) é o erro ou desvio atual e e(tx_1) é o erro
no instante anterior, tx — At. Os parametros b;; e b, surgem da discretizagao do termo
integral da Equagao 3.2, sao fornecidos por Astrém e Higglund(™ e podem ser calculados

conforme a Tabela 3.4 que mostra as equagoes do calculo para discretizacao implicita e
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explicita.

AD(tk) = D(t) — D(ty_1) = agAD(th — 1) — by (PV (1) — 2PV (t,_1) + PV (1)) (3.6)

Na Equagao 3.6, Ap é o valor da agao integral, t; e tp_; fazem referéncia ao instante
atual e ao instante anterior, t;, — At. Os valores dos coeficientes a,; e by também sao

(76) e podem ser calculados conforme a Tabela 3.4. SP

fornecidos por Astrom e Hagglund
é o valor de referéncia para a variavel controlada (Margem de bombeamento no ponto de

projeto) e PV o valor da varidvel do processo (margem de bombeamento calculada na

simulagao).

TABELA 3.4: Coeficientes utilizados nas discretizagoes da equagao 3.3 para céalculo do
incremento no sinal do controlador PID. Fonte Astréom e Higglund(™®

Coeficiente Implicito  Explicito

b K,At
71 ﬂ
K, At
bio i}l 0
NAt Ty
aq 1—
Ty Ty + NAt
K, T;N
b K,N P
d P T, + NAt

Foram implementadas as equacoes do esquema explicito para o cédlculo de b;q, by, aq €
by retiradas da Tabela 3.4, isto porque, conforme apresentado por Astrom e Higglund (79,
no esquema implicito haverd instabilidades numérica para valores de T; < NAt/2. Nas

equacoes mostradas na Tabela 3.4, At é o passo no tempo utilizado e N tem valor entre 8
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e 20 e ¢é utilizado no calculo da acao derivativa limitada para ruidos de alta frequéncia. As-
trom e Hagglund("™® apresentam uma discussio detalhada sobre as equacoes apresentadas,

assim como da teoria do controlador PID, seu projeto e ajuste.

Uma vez que objetivo era verificar a robustez do programa computacional implemen-
tado, e se os resultados estavam de acordo com a bibliografia relacionada, nao foram
realizados estudos para determinacao dos parametros do controlador, sendo estes deter-
minados aleatoriamente dentro de suas faixas de valores aceitaveis. Estudos detalhados
devem ser realizados para determinacao desses parametros em simulacoes futuras que
necessitem resultados mais precisos, como aquelas que devem determinar os parametros
do projeto do controlador de um motor especifico, ou ainda simulagoes cujos objetivos
sejam emular um motor real. Neste ultimo caso, os parametros do controlador implemen-
tado devem refletir o valores do controlador real, da mesma forma que os parametros dos

componente do motor.

A sub-rotina “transient” foi modificada para que o erro, e, necessario nos calculos do

sinal do controlador fosse determinado

O algoritmo para o calculo em cada passo no tempo pode ser descrito da seguinte

forma:

a. Célculo do ponto de operagao do motor com a variacao da propriedade imposta para
gerar o transitorio, nos casos simulados a variagao ¢ feita na vazao de combustivel

injetada na camara de combustao;

b. Célculo do erro, dado pela diferenca entre setpoint, SP, e a variavel observada no

sistema PV;

c. Célculo do sinal de controle feito na sub-rotina “control” que ira alterar o valor da
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FIGURA 3.7: Fluxograma do Algoritmo - célculos em regime transitério com geometria
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variavel modificada, que nas simulacgoes realizadas neste trabalho é o angulo que de-

termina a variacao da geometria do

compressor e
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d. Calculo do ponto de operacao do motor com o novo valor para a variavel modificada.

A Figura 3.7 mostra o esquema do cédlculo do transitério com geometria variavel. O
Anexo B.1 mostra a sequéncia e calculos e as correspondentes sub-rotinas do programa
computacional, varias dessas sub-rotinas necessitaram ser modificadas para que a conver-

géncia das simulagoes fossem alcancadas.



4 Verificacao de Validade

Para verificar a possibilidade de calculo de transitério com geometria varidvel foram
realizados estudos com um motor turbojato. O motor estudado utiliza o gerador de gases
de um motor turboeixo de pequena poténcia desenvolvido no projeto TAPP (Turbina
Aerondutica de Pequena Poténcia). Diversos trabalhos estao divulgados na literatura

técnica, através de congressos e revistas, como os trabalhos de Barbosa et al.(7").

As caracteristicas do motor simulado e as condicoes estabelecidas para a realizacao das
simulagoes com o programa computacional desenvolvido estao indicadas neste trabalho.
O objetivo da simulagao é desenvolver um programa computacional confiavel, capaz de
realizar os calculo do motor em regime transitorio com geometria variando ao longo do
tempo. Os resultados sao analisados para se verificar se estao de acordo com o comporta-
mento previsto pela bibliografia. Como o motor ainda nao teve seus testes de desempenho
iniciados em banco de ensaios, a confirmacao devera ocorrer futuramente e, portanto, nao

estd incluida neste trabalho.

Todas as simulagoes foram realizadas num computador desktop, rodando sistema ope-
racional Linux Fedora 15, com 8GiB de memoria e processador AMD Athlom 64 X2 Dual

Core 4800+. O programa foi implementado em FORTRAN.
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4.1 Projeto TAPP - Turbina Aeronautica de Pequena

Poténcia

Atualmente vem sendo desenvolvida uma pequena turbina a gés, na faixa de 5 kN
(~ 1.2 MW de poténcia de eixo na versao turboeixo), visando a aquisi¢ao de conheci-
mento de projeto, fabricacao, ensaio e desenvolvimento de turbina a gas. A turbina em
desenvolvimento ¢é apropriada para uso em geracao de energia elétrica distribuida em ciclo

combinado.

A primeira parte do projeto é o desenvolvimento do gerador de gases motor. Este
gerador de gases pode ser usado tanto para uma versao turbojato quanto para uma versao
turboeixo. A versao turboeixo é um motor com turbina livre de poténcia. Parametros
do ciclo foram escolhidos de maneira que fossem obtidos desempenhos aceitaveis para
ambas as versoes. Os parametros de projeto mais importantes, sob condigoes de atmosfera
padrao, sao mostradas na Tabela 4.1. A Figura 4.1 mostra uma secao do motor na sua

versao turbojato.

TABELA 4.1: Parametros de projeto do motor TAPP.

Parametro \ Valor
Temperatura Maxima do Ciclo 1173 K
Combustivel Querosene
Tracao 5 kN (Versao Turbojato)
Poténcia de Eixo 1.2 MW (Versao Turboeixo)

Os componentes principais do gerador de gases (compressor, camara de combustao e
turbina) foram projetados usando software desenvolvidos pelos grupos de pesquisa ligado

ao Centro de Referéncia de Turbinas a Gés, com o intuito de aprimoramento da tecnologia

(78, 79, 3, 26, 27, 80, 29, 12, 65)

ja disponivel Durante o projeto os mapas de desempenho do
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FIGURA 4.1: Vistas do Gerador de Gases na Versao Turbojato.

compressor, camara de combustao e turbina foram calculados usados no programa de

simulacao implementado para o célculo do desempenho do motor.

O compressor mostrado na Figura 4.2 possui cinco estagios e foi projetado utilizando
programas computacionais que possibilitam célculo com o método da linha média(™, com

o método da curvatura da linha de corrente(™ e CFD®D,

FIGURA 4.2: Visualizagao do Modelo CAD do Compressor e Seccao do seu Grupo Ro-
tativo.

Os mapas utilizados para o calculo do desempenho do motor, sintetizados durante a
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fase de projeto, utilizando o programa computacional desenvolvido por Tomita(™), sdo
mostrados nas Figuras 4.3 and 4.4. As linha de rotagoes corrigidas, com valores cons-
tantes indicados por percentuais do valor da rotacao de ponto de projeto e a linha de
bombeamento sao também mostradas. A vazao em massa de ar corrigida e a rotagao
corrigida consideradas nas Figuras 4.3 and 4.4 sao dadas pela Equagao 4.1, onde p,.r ¢ a
pressao de referéncia, 7T,.5 é a temperatura de referéncia, p, ¢ a pressao total na saida do
compressor, T, é a temperatura total na saida do compressor e 7 a vazao em massa de

ar através do compressor.

(4.1)
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FIGURA 4.3: Mapa do compressor - Razao de pressao versus vazao em massa de ar
corrigida.

A vazao em massa e a pressao no ponto de projeto foram confirmados com simulagoes

de programa de CFD. A Figura 4.5 mostra o dominio computacional e a malha gerada
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FIGURA 4.4: Mapa do compressor - Eficiéncia isentropica - versus versus vazao em massa
de ar corrigida.

sobre as superficies da palhetas do compressor.

FIGURA 4.5: Malha Hexa Tipo O-GRID nas Superficies das Palhetas do Compressor.

O célculo da vazao em massa e da razao de pressao utilizando o cédigo CFD foi de
7,9 kg/s e 4,9; respectivamente, e estdo de acordo com a faixa de precisdes esperada
no projeto. Uma andlise mais precisa das propriedades do escoamento serao realizadas
quando este compressor for submetido a testes em banco. As Figuras 4.6 e 4.7 mostram

os rotores do compressor e da turbina manufaturados e que serao submetidos a testes em
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banco no futuro.

FIGURA 4.7: Rotor da Turbina.

A camara de combustao projetada é do tipo anular e deve operar com querosene ou

diesel. Detalhes da camara sao mostrados na Figura 4.8.

4.2 Simulacao do Motor TAPP

A simulagao feita previu o desempenho do turbojato tratado na Secao anterior 4.1,
Figura 4.1. A simulacao foi realizada incluindo os efeitos dos transitérios devido a variagao

da posicao da VIGV.
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FIGURA 4.8: Camara de Combustao Anular.

Os parametros do ciclo do motor usados para a simulacao sao mostrado na Tabela 4.2.

TABELA 4.2: Parametros do ciclo do motor utilizados para simulacao.

Parametros Valores
Vazao em Massa (kg/s) 8.1
Razao de Pressao 5.0
Temperatura Méxima do Ciclo (K) 1173.0
Tragao (kN) 5.2
sfc (kg/h/EN) 102.5
Eficiéncia Isentrépica do Compressor (%) 86
Perda de pressao na Camara (%) 5
Eficiéncia da Camara de Combustao (%) 99
Eficiéncia Isentrépica da Turbina (%) 87
Eficiéncia Mecéanica do Conjunto Rotativo (%) 0.99
Temperatura dos Gases na Exaustao (K) 857

O esquema de blocos que formam o modelo a ser simulado no programa computacional
¢ mostrado na Figura 4.9. O arquivo de entrada do programa para a simulacao com

geometria variavel pode ser visto no Anexo A.2.

ambie admis conve
! | ©[ | \
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compr

turbi

FIGURA 4.9: Esquema do Turbojato TAPP

A margem de bombeamento, dada pela Equacao 4.2, foi definida em 15% no ponto
de projeto, este ¢ um valor considerado seguro para possiveis instabilidade na condigoes

de entrada do motor. Na Equacgao 4.2 sm é a margem de bombeamento, PR é a razao
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de pressao no ponto de operacao considerado e PRy, 4. é a razao de pressao na qual o
compressor alcanga a condicao de bombeamento na mesma rotagao corrigida do ponto de

operacao considerado.

PRyyrge — PR
= 4.2
o PRsurge —1 ( )

4.2.1 Simulagao do Transitério sem geometria Variavel

A simulacao do motor sem geometria variavel foi realizada como ponto de partida e
para servir de parametro na avaliacao da influéncia da geometria variavel no desempenho

do motor.

O transitorio foi imposto a partir de uma desaceleragao provocada pela diminuicao
da vazao de combustivel partindo do valor de ponto de projeto, (0.14912 kg/s) até 38%
desse valor (0.05666 kg/s). Em seguida, foi feita a aceleracdo modificando-se a vazao de
combustivel do valor de 38% até o valor de ponto de projeto (100%). Esta variagao na
vazao de combustivel resultou em uma variagao na temperatura de entrada da turbina
de 1172.8 K a 832.1 K, com picos minimos e maximos de 756.1 K e 1236.4 K na

desaceleracao e na desaceleragao, respectivamente.

As variacoes da vazao de combustivel seguiram uma lei parabdlica e os tempos de
varicao foram de 2 s para a desaceleracao e 5 s para aceleracao, embora estes tempos
sejam pequenos para a maioria das aplicagoes eles servem para testar a robustez dos
calculos no programa computacional. Os tempos de simulagao da desaceleracao foi de
100 s e na aceleracao de 120 s, esses tempos sao suficientes para a estabilizagao do motor

na condi¢ao de regime permanente. O tempo total de processamento da simulacao foi de
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4.5 s. A figuras 4.10 mostra as variacoes impostas a vazao de combustivel e a Figura 4.11

mostra as respectivas varigoes nas temperaturas de entrada da turbina.
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FIGURA 4.10: Variacao da Vazao de combustivel.
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As variagoes na rotagao sao mostradas na Figura 4.12 e as variagoes na tracao do

motor sao mostradas na Figura 4.13.
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FIGURA 4.13: Variacao da Tracao.
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FIGURA 4.14: Linhas de operagao do motor TAPP para um transitorio com geometria

fixa sobre o mapa da razao de pressao.
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FIGURA 4.15: Linhas de operagao do motor TAPP para um transitorio com geometria
fixa sobre o mapa da eficiéncia isentrépica.

As figura 4.14 e 4.15 mostram as linhas de operacao do motor sobre o mapas de razao
de pressao e eficiéncia isentrépica. Observa-se que a linha de operacao avanca sobre a
regiao instabilidade do motor ja na fase desaceleracao e na aceleragao ha uma deterioracao
ainda maior da instabilidade com a linha de operacao adentrando ainda mais na regiao
de instabilidade. Fica evidente que a desaceleracao e a aceleracao imposta levam o motor

a instabilidade, ao bombeamento.

A Figura 4.16 mostra as variagoes da margem de bombeamento do motor, definida no
ponto de projeto em 15%, fica negativa na parte final da desaceleracdo (a partir de 13
segundos apds o inicio da desaceleragao) e durante a aceleracao alcanga um valor minimo
de cerca de 10% negativa. Margem negativa indica operacao na regiao de bombeamento.
Esta condicao nao é aceitavel para a operacao do motor e uma acao deve ser realizada
no sentido de buscar a estabilidade do motor se desaceleracoes ou aceleracoes na mesma

intensidade da simulada forem necessaria numa aplicacao especifica.
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FIGURA 4.16: Variacao na Margem de Bombeamento.

4.2.2 Simulagao do Transitério com Geometria Variavel

A simulacao da acao de um o controlador PID, controlando a posicao de uma VIGV
para manter a margem de estabilidade foi realizada. As mesmas variacoes de vazao de
combustivel impostas e simuladas na Subsecao 4.2.1 sao aplicadas. O objetivo era verificar
a robustez dos céalculos no programa e verificar se o comportamento esperado é previsto
pela simulagao feita. A estratégia de controle consiste na variacao do angulo da VIGV
pelo controlador para manter a margem de bombeamento no mesmo valor definido no

ponto de projeto, conforme esquematizado na Figura 2.14 da Subsecao 2.5.

Os ganhos do controlador foram ajustados manualmente com valores distintos para a
aceleracao e para a desaceleracao. Os valores dos ganhos devem ser fornecidos com dados
de entrada, e embora neste estudo nao tenha sido usada nenhuma técnica de ajuste, em
simulagoes que busquem alto desempenho do controlador, técnicas de ajustes classicas
como Ziegler & Nichols ou mais técnicas mais robustas devem ser utilizadas. O tempo de

processamento computacional da simulagao em regime transitério foi de 9,5 s.

As variagoes da vazao de combustivel sdo as mesmas mostradas na Figura 4.10. A

Figura 4.17 mostra a variagdo da temperatura. A temperatura na entrada da turbina
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alcanca pico de 1336.3 K na aceleracao. Este valor é 100 K maior que o encontrado na
simulagao sem geometria variavel. Isto ocorre pois o relacao ar combustivel é reduzida

em funcao de VIGV estar fechada no inicio na aceleracao.

1400 1200 1400
1300 1 1150 f
i A
I\ 1100 - Desaceleracdo 1800 -7
3 | &
1200 -y \
e 1050 1200 [t
|
< 1100 o 1000 o ‘
s ] £ 950 g Mo
~ 1000 = 900 =
|
900 850 1000 ||
T |
800 |- # == 800 lf 900 Aceleragéo
Desaceleragdo © 750
Aceleragdo =
700 - - 700 800
0 50 100 150 200 250 0 10 20 30 40 100 125 150
Tempo (s) Tempo (s) Tempo (s)

FIGURA 4.17: Variacao da TET na simulagao com VIGV.
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FIGURA 4.18: Linhas de operacao do motor TAPP para um transitorio com geometria

variavel sobre o mapa da razao de pressao.

As linhas de operagao para a aceleragao e a desaceleragao com variagao da VIGV sao
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mostradas sobre os mapas de desempenho do compressor nas Figuras 4.18 e 4.19. Embora

as figuras mostrem os mapas para compressor para a posicoes de VIGV totalmente aberta

(0°) e totalmente fechada (—25°) ndo é possivel verificar nessas figuras se a linha de

operacao cruzou em algum momento a linha de bombeamento, isto porque os mapas se

modificam para acomodar a variagao de geometria durante o transitorio.
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FIGURA 4.19: Linhas de operagao do motor TAPP para um transitério com geometria
fixa sobre o mapa da eficiéncia isentrépica.
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As Figuras 4.20 e 4.21 mostram a variacao da margem de bombeamento e da posigao
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da VIGV, respectivamente, na simulacao do transitorio.
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FIGURA 4.21: Variacao da posicao da VIGV imposta pelo controlador PID.

Na Figura 4.20 é possivel observar que o controlador agindo para fechar a VIGV
durante a desaceleracao conseguiu eliminar totalmente a condicao de operacao do motor
na regiao de bombeamento e o valor minimo alcancado para a margem de bombeamento
foi de 10%, uma melhora substancial da estabilidade do motor quando comparado com
o valores negativos que foram obtidos com geometria fixa. Ainda na desaceleracao, o
valor da margem de bombeamento estabiliza em 12,8% quando VIGV alcanga a condigao
totalmente fechada (—25°). Na aceleracao o controlador realiza a abertura da VIGV a fim
de possibilitar a retomada da tracao e da rotacao de ponto de projeto. Esta abertura é

feita de maneira a manter a margem de bombeamento positiva durante toda a aceleracao.

As Figura 4.22 e 4.23 mostram, respectivamente, a variagoes da rotacao e da tracao do
motor durante a desaceleracao e aceleragao.
Os resultados obtidos com a simulacao do motor TAPP estao de acordo com o pre-

visto a partir das observagoes da bibliografia. Os parametros de desempenho do motor

obtiveram as variacoes esperadas durante a desaceleracao e a aceleracao com a abertura

e fechamento da VIGV.
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FIGURA 4.22: Variacao da Rotagao para Simulacao com Geometria Varidvel.
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FIGURA 4.23: Variacao da Tracao para Simulagdo com Geometria Varidvel.

As simulagoes feitas mostram que o programa computacional base coma a capacidade
de simulacao de transitério com geometria variavel implementada torna-se uma impor-

tante ferramenta para projeto e andlise de turbinas a gas.

A metodologia utilizada para implementacao da capacidade de simulacao de um con-
trolador em conjunto com a simulagao do motor podera ser usada para a implementagao
de outros tipos de controladores. Ja a simulacao do controlador PID pode ser usada para

o estudo de estratégias de controle de estabilidade de turbinas a gas.



5 Estudos de Casos

5.1 Simulacao de Turboeixo com Dois conjuntos Ro-

tativos

Foi feita a simulacao de uma turbina a gds com dois eixos com carga acoplada ao
eixo do conjunto rotativo de baixa pressao. A Figura 5.1 mostra um esquema da turbina

simulada. Os parametros do motor utilizados na simulagao sao mostrados na Tabela 5.1.
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FIGURA 5.1: Esquema para turboeixo com dois conjuntos rotativos.

Este motor é utilizado para geracao de eletricidade com o gerador diretamente acoplado
ao eixo do conjunto rotativo de baixa pressao, o que exige uma rotagao constante, de forma
que a frequencia do gerador possa ser mantida, por exemplo, em 60 H z, que € a frequéncia

utilizada para geracao de eletricidade no Brasil.

Para verificar este comportamento foi simulada uma diminuicao da vazao de com-
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TABELA 5.1: Parametros do ciclo do motor utilizados nas anélises.

Parametros Valores
Poténcia Fornecida (MW) 11,699
Razao de Pressao - Compressor de Baixa Pressao 4.0125
Razao de Pressao - Compressor de Alta Pressao 4.0125
Temperatura Méxima do Ciclo (K) 1335.0
sfc - Ponto de Projeto (kg/s) 0.06794
Eficiéncia Isentrépica do Compressor de Baixa Pressao(%) 87,35
Eficiéncia Isentrépica do Compressor de Alta Pressao(%) 87,35
Perda de pressao na Camara (%) 4
Eficiéncia da Camara de Combustao (%) 99
Eficiéncias Isentrépicas das Turbinas (%) 87
Eficiéncias Mecanicas dos Conjuntos Rotativos (%) 99
Momento de Inércia Estimados - Conjunto Rotativo Baixa (kgm?) 0.35
Momento de Inércia Estimados - Conjunto Rotativo Alta (kgm?) 0.55
Temperatura dos Gases na Exaustao (K) 747

TABELA 5.2: Parametros para simulacao do transitério de turboeixo de dois conjuntos
rotativos com turbina ligada e geometria fixa nos componentes.

Parametros valores
Passo no tempo (s) 0.1
Duragao da Variagao do vazao de combustivel (s) 5.0
Duragao da simulagao (s) 11.0

bustivel em regime transitorio, a fim de levar o motor a operar com poténcia reduzida,
mantendo-se constante a rotagdo do eixo da carga. O transitério foi imposto a partir da
diminuicao da vazao de combustivel, que foi reduzida do valor de ponto de projeto até
55% desse valor. O tempo de variacao foi de 5 s, seguindo uma lei parabdlica. Os parame-
tros para a simulacao do desempenho em regime transitorio sao mostrados na Tabela 5.2,
nesta simulacao a geometria foi mantida fixa e a rotacao do conjunto rotativo de baixa

pressao e da carga ¢ mantida constante.

A Figura 5.2 mostra a varicao de combustivel realizada na simulacao do motor com

geometria fixa.
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FIGURA 5.2: Vazao de combustivel imposto para simulacao do transitorio.

As Figuras 5.3 e 5.4 mostram a linha de operagao sobre os mapas dos compressores

de baixa e de alta pressao. A exigéncia de rotacao constante impoe limites a operagao

do motor quando este possui geometria fixa em seus componentes. Um diminuicao de

poténcia leva o compressor de baixa pressao rapidamente para a regiao de
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FIGURA 5.3: Linhas de operacao sobre o mapa do compressor de baixa pressao.

No mapa do compressor de baixa pressao a linha de operacao permanece sobre a

curva de rotagao corrigida de 100% e alcanca a linha de bombeamento em 10,8 segundos,

indicando impossibilidade de operagao estavel do motor além desse ponto.

As Figuras 5.5 e 5.6 mostram as variagoes das margens de bombeamento dos compres-
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FIGURA 5.4: Linhas de operagao sobre o mapa do compressor de alta pressao.
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FIGURA 5.5: Variagao das margens de bombeamento para os compressores de baixa e

alta pressao.

A reducao de poténcia sofrida pelo motor foi de 63,3% antes que a condi¢ao de bom-

beamento fosse alcancada. Apesar de a reducao obtida ter sido consideravel na poténcia

fornecida o motor aproxima-se perigosamente da linha de bombeamento. Desta forma,

para carga reduzida o bombeamento poderd ocorrer resultando em falha do motor. Para

manter a operagao segura do motor uma agao deve ser tomada a fim de manter a margem

de estabilidade em niveis adequados a medida que a poténcia é diminuida.

Um simulacao foi realizada com geometria varidavel no compressor de baixa poténcia
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FIGURA 5.6: Variagao da poténcia fornecida pelo motor.

a fim de verificar a influéncia da variacao da geometria sobre o desempenho do motor.
Foram utilizados para a simulacao da geometria varidvel no compressor de baixa pressao
os mapas do compressor com variacdo de geometria implementados por Bringhenti®*” no

programa computacional.

O transitorio foi imposto numa desaceleracao provocada pela variagao do vazao de
combustivel igual a da simulacao com geometria fixa, e uma aceleracao foi provocada logo
em seguida para retomada do valor inicial. O ponto inicial do transitério é a condicao de
operacao em regime permanente no ponto de projeto, no final da desaceleracao ¢é alcancada
a condicao de operacao, também em regime permanente, com o vazao de combustivel a
55% do valor inicial e no final da aceleragao o motor volta a operar em regime permanente
no ponto de projeto. A Figura 5.7 mostra a variagao do vazao de combustivel imposta

para a simulacao do transitorio com geometria variavel no compressor de baixa pressao.

Os parametros para a simulacao do desempenho sao mostrados na Tabela 5.3. O
arquivo de entrada do programa computacional de simulagao com todos os parametros
para a simulacao do motor é apresentado no Anexo A.2. O tempo de processamento da

simulagao foi de 114,5 segundos.
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FIGURA 5.7: Vazao de combustivel imposto para simulagao do transitério para Simulagao
com Geometria Varidvel.

TABELA 5.3: Parametro para Simulacao do Transitério com Geometria variavel - Motor
Turboeixo com Dois Conjuntos Rotativos.

Parametros valores
Passo no tempo (s) 0.1
Valor Inicial do Vazao de Combustivel na desaceleracao (kg/s) 0.79488
Valor Final do Vazao de Combustivel na desaceleracao (kg/s)  0.43718
Valor Inicial do Vazao de Combustivel na aceleragao (kg/s) 0.43718
Valor Final do Vazao de Combustivel na desaceleracao (kg/s)  0.79488

Duragao da Variacao do Vazao de combustivel (s) 5.0
Duragao da simulagao - Desaceleragao (s) 60.0
Duragao da simulagao - Aceleracao (s) 80.0

Para a variacao da geometria do compressor foi simulado um controlador PID ajus-
tado para manter a margem de bombeamento do ponto de projeto (15%). O ajuste do
controlador foi realizado manualmente com ganhos diferentes para aceleracao e desacele-
racao. Nao foi realizado estudo para especificar uma estratégia de controle e os ajustes
dos ganhos do controlador foram feitos por tentativa e erro apenas para que o controla-
dor fosse capaz de realizar o controle da margem de bombeamento durante a simulagao
do transitorio com geometria varidvel e mantidas constantes durante todos os célculos

realizados. Os ganhos do controlador sao mostrados na Tabela 5.4.
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TABELA 5.4: Ganhos do controlado PID para simulacao de um turboeixo com dois

conjuntos rotativos.

Descricao

valores

Ganho Proporcional (K),) - Desaceleragao 90.0

Ganho Integral (K;)- Desaceleracao
Ganho Derivativo (K p)- Desaceleragao
Ganho Proporcional (K),) - Aceleracao

Ganho Integral (K;)- Aceleracao

Ganho Derivativo (K;)- Aceleragao

40.0
0.0125
100.0
30.0
0.0225

A Figura 5.8 mostra a vari¢gao no angulo da VIGV do compressor de baixa pressao,

esta variacao é definida pelo sinal do controlador.

Angulo da VIGV (DEG)
N |
o [8;]
I =
P

Desaceleragéo

o

0 20 40 60 80 100

Tempo (s)

140 160

FIGURA 5.8: Variacao do angulo da VIGV do compressor de baixa pressao definida pelo

controlador.

As Figuras 5.9 e 5.10 mostram a linha de operacao do motor sobre os mapas do

compressor de baixa e de alta pressao. Sao mostrados apenas os mapas para os angulos

da VIGV de 0° e de —22.8°, este ultimo angulo é o minimo alcangado durante a simulagao.

Deve-se observar que a rotacao do conjunto rotativo de baixa pressao é mantida constante

e que é a variagao do angulo da VIGV que altera o mapa. Os pontos de operagao estarao

sobre curvas de 100% da rotacao de ponto de projeto em mapas correspondentes a cada

valor de angulo.
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FIGURA 5.9: Linhas de operagao sobre o mapa do compressor de baixa pressao.
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FIGURA 5.10: Linhas de operagao sobre o mapa do compressor de alta pressao.

Na simulacao com geometria vardvel foi possivel levar o motor até a condigao de

operacao em regime permanente com carga reduzida e com a rotagao do conjunto de baixa

pressao mantida constante. Na simulacao com geometria fixa a condicao de estabilidade

em regime permanente nao foi obtida pois o motor alcancou a regiao de bombeamento.

Com a presenca da geometria variavel no compressor de baixa pressao o motor teve

sua poténcia reduzida, partindo da condicao de ponto de projeto, até uma condicao cuja

poténcia fornecida foi reduzida a 34,6% do valor de ponto de projeto. As Figuras 5.11 e

5.12 mostram as variacoes na poténcia e nas margens de bombeamento dos compressores

de alta e de baixa pressao.
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alta pressao para simulagao com geometria variavel.
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FIGURA 5.12: Variacao da poténcia fornecida pelo motor para simulagao com geometria
variavel.

A reducao na poténcia foi a mesma da simulagao com geometria fixa, no entanto
as margens de estabilidade agora foram mantidas positivas e o valor minimo alcancado
foi de 10,6% na desaceleracao no compressor de baixa pressao e de 8,4% na aceleracao
no compressor de alta pressao. Estes resultando mostram um melhoria significativa na
estabilidade do motor quando opera com carga reduzida com a acao de geometria variavel

no compressor de baixa pressao.

Os resultados da simulagao estao de acordo com o esperado e as simulagoes indicam

que o modelo implementado é adequado para a simulacao de motores de dois eixos.



6 Comentarios, Conclusoes e

Indicacao de Novas Pesquisas

6.1 Avanco conseguido

O programa computacional base para simulagao de desempenho de turbinas as gas foi
estendido com a capacidade de simulagao de transitério do motor com transitorio de geo-
metria variavel no compressor e simulacao de sistema de controle tipo PID. A concepcao
modular mantida e as modificagoes feito nos algoritmos do programa computacional per-
mitem a extensao das capacidades de simulagao, por exemplo, com a inclusao de simulagao

de novos tipos de controladores.

6.2 Comentarios e Conclusoes

Partindo-se do programa computacional base e de sua configuragao modular, que per-

(26,27,12) " foram criadas

mite a simulacao das diversas configuracoes de turbinas a gas
sub-rotinas para implementacao da capacidade de simulagao de transitérios envolvendo a

variacao de geometria de componentes do motor.
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O programa computacional, que é baseado em modelo termodinamico do motor, tem

capacidade de simulacao de alta fidelidade, pois produz os resultados baseando-se em
informagoes detalhadas dos componentes do motor (mapas). E uma ferramenta essencial
para o projeto de novas turbinas, pois tem a capacidade de produzir informagoes antevendo

as caracteristicas de operacao do motor.

Dadas as caracteristicas do tipo de modelo utilizado, que nao permitem a determinagao
direta de pontos de operacao do motor durante transitérios, uma vez que a simulagao é
feita através de avanco no tempo a partir de um ponto de operacao em regime permanente,
e considerando ainda o tempo de processamento requerido para a obtencao de resultados,
o programa implementado nao é compativel com aplicagoes que requerem resultados em
tempo real. Entretanto, a partir dos seus resultados, podem-se montar modelos para cada
motor simulado utilizando paradigmas de modelamento cujos tempos de processamento
sejam compativeis com aplicacoes em tempo real. Foram fornecidos tempos de processa-
mento para simulagoes realizadas. Deve-se observar que esses tempos sao para o programa
operando em fase de desenvolvimento. Otimizagoes sao possiveis de serem realizadas, o

que resultara em tempos ainda menores de processamento.

Este trabalho é parte das pesquisas realizadas no Centro de Referéncia em Turbinas
a Gas e o objetivo de disponibilizar no programa computacional base os moédulos para

simulagao de transitorios da geometria variavel foi atingido.

A modelagem da dinamica do eixo foi feita levando-se em conta o desbalanceamento de
poténcias. Entretanto, a implementacao computacional requer procedimentos bem mais

complexos do que as equacoes dos modelos adotados.

Foram simulados casos considerando apenas transitorio de eixo. De um modo geral, da

definicao dos algoritmos para a implementagao nao resultaram dificuldades de convergén-
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cia, usualmente encontradas quando se tém inércias relativamente grandes dos conjuntos

rotativos, associadas as varia¢oes nao muito significativas da velocidade de rotacao do eixo.

O transitorio do eixo fornece as principais caracteristica dos transitério desses motores.

A implementacao numérica e computacional precisou atender as necessidades de capa-
citacao para simulacao das diversas configuracoes de turbinas a gas. Tempo consideravel
foi utilizado para a obtencao de algoritmos convergentes, com a inclusao de calculo itera-
tivo de varios parametros de desempenho nos modulos que permitem o célculo do motor

em regime transitério com geometria variavel.

Durante o desenvolvimento do programa verificou-se, que a simulacao do transitorio
com geometria variavel seria realizada de forma mais pratica com a inclusao da capacidade
de simulacao de um controlador. O controlador escolhido foi do tipo PID. No entanto, os
algoritmos implementados possibilitam a inclusao de outros médulos para simulacao de
outros tipos de controladores. Esta capacidade de simulacao é essencial para aplicagoes de
projeto de motores, sistemas de controle, projetos de testes e determinacgao de estratégias
de controle das turbinas a gas ¢ considerada uma contribui¢ao importante para o programa

computacional desenvolvido no Centro.

A verificacao da funcionalidade e confiabilidade dos resultados foi feita através da
analise dos resultados obtidos e observando-se as tendéncias de comportamento do motor
esperadas conforme a bibliografia disponivel. Essa validagao nao pode ser feita a partir de
dados de ensaios. A razao é que, para os tipos e profundidades das simulacoes realizadas,
sao requeridas informacoes detalhadas de todas as partes do motor, o que nao se tornou
disponivel pelos motivos de nao estarem ainda plenamente disponiveis os meios para
realizacao dos teste necessarios. Entretanto, com os ensaios da turbina TAPP, cujo projeto

foi completamente desenvolvido no DCTA, todos os dados do motor e dos ensaios futuros
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estarao disponiveis e, s6 entao, sera possivel a confrontacao dos resultados dos célculos

com os realmente medidos. Mitigou-se a falta de dados detalhados com o uso de alguns
dados da literatura que permitiram comparar as tendéncias dos resultados calculados
com as publicadas. Os resultados obtidos mostraram-se coerentes com os resultados da
literatura. A analise dos resultados mostrou ainda que os mesmos estao qualitativamente

corretos.

6.3 Proposicao de continuidade de pesquisa

O estudo de modelos e a implementacao computacional dos cédlculos do desempenho
de turbinas a gas é um trabalho extenso, necessitando esforcos em varias areas de estudo.
A experiéncia com a utilizacao e desenvolvimento do programa computacional permitem
que sejam sugeridas algumas proposicoes de estudos a serem feitas para melhorar o de-
sempenho do programa. Algumas dessas sugestoes ja estao sendo cogitadas e analisadas
por outros alunos do curso de pds-graduacao do ITA, conforme se pode observar na pagina

de internet do orientador deste trabalho.

1. Ampliar a capacidade computacional do programa desenvolvido para permitir o

calculo da influéncia da transferéncia de calor nas diversa partes do motor;

2. Propor uma metologia para implementar modelos de tempo real para simulagao
numérica de turbinas a gas utilizando o programa desenvolvido para gerar dados do

motor a ser analisado;

3. Propor e implementar um modelo para a simulacao numérica de turbinas a gas onde

possam ser simulados os fenomenos de alta frequéncia, tais como bombeamento e
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stall rotativo;

4. Fazer a andlise dos métodos iterativos utilizados nos algoritmos implementados no
programa computacional, para melhorar a convergéncia e diminuir o tempo de pro-

cessamento computacional requeridos nas simulacoes;

5. Ampliar a capacidade computacional desenvolvida para permitir o calculo de in-
fluéncia dos movimentos dos componentes de geometria variavel em turbinas e bo-

cais durante o transitorio;

6. Propor e implementar um modelo para o calculo de simulagao do motor durante as

partidas e paradas.

7. Implementar um programa computacional utilizando paradigmas de programacao
que permitam uma melhor interface com o usudrio através de conceitos como Pro-

gramacao Orientada a Objetos.
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AneXO A = Arquivos de Entrada das Simulacoes

A.1 Turboeixo simples de 5kN - Motor TAPP

end title

100
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end title
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200.

1173.

0. 0.

Centro Tecnolégico Aeroespacial
Instituto Tecnolégico de Aerondutica
Centro de Referéncia de Turbinas a Géas
Simulagédo de Desempenho
* Kk Kk
DESIGN POINT
*% Turboeixo simples de 5kN - TAPP *x

itypestudy,irepeat,ideterioration,itrans

0. 0. 0. 8.1 ee,es,mach,altitude,dtisa,thrust,power,m

ee,es,etadmiss

6 0.15 0.994 28000. ee,es,etc,rc,nmapc,sm,pcn,xndp
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** Turboeixo com trocador de calor *x

bloco, (1=Temperatura;2=Fluxo de combustivel), Varidvel
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TRANSIENT
+x Turbojato simples TAPP 5KkN »x

end title
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A.2 Turboeixo com turbina ligada - Dois Conjuntos
Rotativos
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TRANSIENT
*% Simulacao Desempenho de Turbina Turboeixo - Dois Eixos #*x

end title

1 0.001

5. 2 0.79488 0.43718 2 5. 60. 0.10 0.10 0.1 1 -25. 25. 31 -1 -90. -40. 0.0125
5. 2 0.43718 0.79488 2 5. 80. 0.10 0.10 0.1 1 -25. 25. 31 -1 -100. -30. 0.0225
99. 0. 0. 0. 00. 0. 0. 0. 0. 000. 0. 00O0O. 0. O.
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Anexo B - Pseudolistagem do Programa

B.1 Pseudolistagem

GTA
L openfiles
L startcountblocks
L define o tipo de simulagao e imprime mensagens
L constantes
L savemapcomp
L savemapturb
L ledp
L 1é arquivo de entrada
L para cada componente define os pardmetros adequados
L faz estimativa de pressao na turbina tipo > 2
L calcula o nimero de turbinas ligadas ao mesmo compressor
L dp
L startcountblocks
L Inicia cdlculo os componentes
L ambiente
L admissao
L compressor
L scalecomp
L divma
L burner
L scalecombustion
L mirpa
L turbine
L scaleturbine
L interpturb
L interp
L exhaust

L perfamance
L Acerta queda de pressao na turbina tipo > 2
L afterturbine
L startcountblocks
L — dp
L turboshaft
L turboject
L Se iflagxmcorr = O — Reinicia calculo os componentes
L safevaluesdp
L headers
L tables
L table_output
L table_output_sumary
L typeengine
L ledpnew
L shafts_count
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L odp
L Lé dados odp no inlet
L leodp
L Se iflagtrans # 0 ou ipontotrans =1
L Se iflagk = 1 — continue 600
L Se iflagcontrol = —1
L profiletemp — continue 1100
L Se iflagcontrol =1
L control — continue 1100
L — continue 600
L se varl = 98 — Fim do programa
L Se ivartl = 200
L Lé linha varl,var2,var3,tfin,nprofile,etc. ..
L Se varl= 99 ou var!= 98 — continue 1100
L Se varl > 99
L Escreve cabecalhos dos arquivos de saida
L Faz ipontotrans=1 e iflagk=0
L — continue 1100
L Se o odp for no componente ambient acerta flags
L Se var1> 98
L Se iflagtrans< 0
L table_typeengine
L Define o valor de typetrans
L — Fim do programa
L se varl = 98 — Fim do programa
L Procura componentes que possuam varidveis a calcular
L Define varidveis do compressor
L verifica se tem geometria varidvel
L Faz acerto de geometria varidvel
L newmapcompodp
L interpnewmapc
L Acerta a variavel
L Define varidveis do divisor de massa
L Define varidveis da camara de combustao
L Define varidveis da turbina
L verifica se tem geometria varidvel
L Faz acerto de geometria variavel
L newmapturbodp
L Acerta a varidvel
L Chama rotinas necesséarias para simulacao de desempenho
L Se for turboject faz os acertos necessarios
L Se for turboeixo faz os acertos necessarios
L Define o niimero de varidveis final
L acertpcn
L caseodp
L cacula
L Monta a lista de varidveis
L zera o incremento de varidveis variaveis
escreve as variaveis nos parametros dos componentes
escreve as variaveis nos parametros dos componentes
acertpcn
startcountblocks
Z€era 0s erros
calcula os componentes
L ambiente
L admiss
L compressorodp
L interpcompr

rrr r rr rr r
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L interp
L divmassodp
L turbineodp
L interpturb
L interp
L tipclearance
L exhaustodp
L performance
L se for transitério calcula um erro geral, indica convergéncia
L acertpcn
L Acerta a coluna da matriz de influéncia
L Altera outra variavel e recalcula os componentes odp
L acertpcn
L erros
L Faz acerto da pressao na turbina livre
L afterturbine
L — calcula
L converge
L Define a precisdo necesséaria para cada erro
L matrix
L Se nao convergiu — calcula
L writecompmaps

L healthmonitoring
L Se transitério

L obtém-se a rotagao de cada conjunto rotativo
L table200

L Acerta rotacoes

L — leodp

L — caseodp

L Acerta e registra rotagoes

L Acerta e registra fluxos de massas nos volumes
L Incrementa o tempo

L Acerta as varidveis do transitério

L table_typeengine

L Se iconvergence= 500 leodp

L Fim do programa
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