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Resumen

En el Laboratorio de Integracion de Sistemas (LIS) actualmente se hacen
Pruebas de Fatiga Térmica a intercambiadores de calor de alto costo de
operacion y baja efectividad. En el proceso actual se usa una gran cantidad de
energia para la compresion de aire y el calentamiento del mismo para asi poder

cumplir con los requerimientos establecidos por el cliente.

El presente reporte de proyecto de aplicacién describe el desarrollo de
una propuesta de reduccion de costo de operaciéon actual del proceso de
pruebas de fatiga térmica a intercambiadores de calor, a través de un analisis de
mecanica de fluidos y transferencia de calor a la configuracion mecanica actual

del banco de pruebas.

Como parte de la metodologia, se hizo una recoleccion de informacién
acerca del banco de pruebas actual del LIS donde se realizan las pruebas de
fatiga térmica. Se desarrolld6 un modelo dinamico con el que fue posible
simulaciones de condiciones de presién, temperatura y flujo y después se valido
comparando los resultados de la simulacién con datos de prueba. Se preparé
una propuesta de cambio de configuracion mecanica para el banco de pruebas y
se simulé para obtener el cambio que pudiese tener el cambio en la respuesta
del sistema. Se evaluaron los resultados y se analizé el costo beneficio de los

cambios propuestos.

Los resultados mostraron que, en caso de implementar la propuesta de
cambio de configuracion mecanica al banco de pruebas, el proceso de ciclado
térmico en las pruebas de intercambiadores de calor tendria una reduccion del
16%, para un total estimado de $77,479.90 dodlares, esto gracias a la reduccién
de demanda de flujo total de aire del sistema. También se identificd que el costo
estimado de la implementacion del cambio de configuracion mecanica seria de
$14,650 ddlares, que podria recuperarse después de probar 1 unidad gracias al

ahorro en el costo del proceso.



Capitulo 1: Introduccion

Antecedentes

Acerca del Laboratorio de Integracidon de Sistemas

Honeywell siendo una empresa lider en la industria Aeroespacial tiene
como uno de sus principales objetivos, desarrollar soluciones de prueba de
primer nivel que les brinden una ventaja competitiva a sus clientes, segun sus

necesidades particulares.

Coémo parte de los esfuerzos para lograr este objetivo, se desarroll6 el
Centro de Investigacion y Tecnologia de Mexicali (CITM), que es un sitio
enfocado en disefio, desarrollo e integracion de nuevas tecnologias que
contribuyen al mejor desempefo y eficiencia de aeronaves. El sitio esta
conformado por diversos centros de excelencia en ingenieria aeroespacial, tales
como desarrollo de producto y desarrollo de soluciones de prueba. (Honeywell,
2016c)

El Laboratorio de Integracién de Sistemas (LIS) como parte fundamental
del CITM, facilita por medio de sus instalaciones de tecnologia de punta y
personal altamente capacitado, cumplir con los requerimientos de pruebas de
integracion y de componentes aeroespaciales unicas en su rama, debido a la
capacidad de simular las condiciones extremas de vuelo actuales a la que los

sistemas son expuestos en campo.

La gran ventaja que ofrece el LIS en la fase de integracion de los distintos
subsistemas que Honeywell ofrece a sus clientes, es el hecho de conformar la
arquitectura neumatica y eléctrica en la etapa de desarrollo; antes de que llegue
al cliente y probar cada uno de los componentes, subsistemas e interfaces en un
ambiente simulado de operacién de la arquitectura parcial o total de la aeronave
en base a los casos de prueba que requiera el cliente para que de esta manera
sea posible evaluar los disefios y el funcionamiento integral de los equipos de la

aeronave. (Honeywell Aerospace, 2016c)



La capacidad del LIS para integrar sistemas de instalaciones altamente
complejos, junto con los productos y sistemas hechos por Honeywell, han hecho
a este laboratorio sede de millonarios proyectos de pruebas aeroespaciales,
como el A350XWB (Honeywell Aerospace, 2016c¢). El banco de pruebas en este
laboratorio da soporte a la etapa de disefio y desarrollo de valvulas,
intercambiadores de calor, instrumentacion, unidades de control, entre otros. La
integracion, operacién y control de todos estos elementos en un solo sistema y
sin fallas, hacen que las necesidades tecnolégicas de simulacion de sistemas

sean de lo mas novedosas (Honeywell Aerospace, 2016c).

Acerca del banco de pruebas de intercambiadores de calor

El LIS expandié sus capacidades de soporte a programas de disefio y
desarrollo de productos de Honeywell al afiadir la capacidad de ejecutar pruebas
de componente sin la necesidad de integrar el sistema completo. Un ejemplo de
ello es el banco de prueba para intercambiadores de calor, que es capaz de
someter una unidad bajo prueba a ciclos térmicos con determinadas condiciones
de presion, temperatura y flujo, para determinar si el desempefio y durabilidad
del producto se apegan a los analisis y simulaciones hechos previamente por los

departamentos de disefio de producto.

Este banco de pruebas es capaz de subministrar aire presurizado de un
rango de 20 a 300 psia con temperatura de hasta 1200°F a un flujo de hasta 500
Ib-min. Este sistema esta integrado por cuatro valvulas hidraulicas, dos valvulas
eléctricas y dos calentadores de aire eléctricos de 400kW con los que se logra el
control de las condiciones ya mencionadas. El aire es suministrado por un
sistema conformado por dos compresores de 2250 hp y uno de 1500 hp, dos
tanques de almacenamiento de aire de 18,000 galones cada uno y un calentador
de aire por medio de combustién de gas con capacidad de 1200°F (Honeywell
Aerospace, 2008).



Justificacion

Por la capacidad de los equipos e instalaciones del LIS, fue seleccionado
por el departamento de Tecnologia Avanzada de Honeywell, dentro de otros
sitios con instalaciones de pruebas, para ejecutar una serie de pruebas de fatiga
térmica a intercambiadores de calor hechos por Honeywell. El objetivo de las
pruebas es recolectar datos sobre el desempeio de nuevos materiales y
procesos de manufactura usados para la fabricacion de este tipo de productos.
Se llevd a cabo un proceso de disefio para adaptar las instalaciones del
laboratorio y poder usar uno de los bancos de prueba para poder ejecutar las

pruebas.

Como se describe en el documento no. ERS-PROJ-AATS-0000137-B
(Honeywell Aerospace, 2016), las pruebas consisten en someter al producto a
un ciclo térmico con duracidon de 125 segundos. El ciclo empieza en una
temperatura de 400°F a una presién menor a 100 psig y un flujo constante de 50
Ib-min. Después, se aplica un incremento de temperatura a 1050°F con las
mismas condiciones de presion y temperatura. Finalmente, el ciclo concluye
cuando la temperatura es nuevamente disminuida a 400°F. El cliente fij6 las
condiciones de presion, temperatura y flujo a las que el banco de pruebas tiene
que ser capaz de llegar. Estos parametros y sus tolerancias, se muestran en la
Tabla 1.

Tabla 1 Requerimientos para prueba de Fatiga Térmica (elaboracién propia
con datos de ERS-PROJ-AATS-0000137-B, Honeywell Aerospace, 2016)

Temperatura de entrada 40°F (Max) de exceso en rampa (+) 5 seg. (Max) de tiempo de rampa (+)
40°F (Max) de exceso en rampa (-) 5 seg. (Max) de tiempo de rampa (-)

Presion de entrada 100 psig (Max) 100 psig (Max)

Flujo del HX 50 Ib-min (£5%) 50 1b-min (£5%)

El cliente especificé que cada unidad debia ser sometida a un total de

5,000 ciclos térmicos, divididos en intervalos de 200 ciclos, pues es necesario



aplicar pruebas de caida de presion entre cada intervalo para medir el desgaste

que va teniendo la unidad por causa de la fatiga aplicada.

Como parte del proceso para un tipo de prueba nuevo en el LIS, es
necesario presentar al lider técnico de pruebas y al cliente, evidencia del avance
de como el sistema va a poder cumplir con los requerimientos establecidos una
vez la fase de fabricacion, instalacion y validacién de la configuracion mecanica
y de control hayan terminado. Por este motivo se realizé la verificacion del ciclo
térmico durante la cual se identificé que el banco de pruebas no era capaz de
cumplir con los requerimientos. Como se muestra en la Figura 1, la linea roja
continua indica la transicion temperatura requerida para el ciclado, la linea roja
punteada indica la tolerancia del ciclo de temperatura y las lineas azul y amarilla

es la medicion de temperatura del sistema.
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Figura 1 Ciclo térmico del 5 de enero de 2017 (Honeywell Aerospace, 2017)

Para poder solucionar el problema, se propusieron una serie de mejoras
al banco de pruebas para poder mejorar la respuesta del sistema al momento de
ejecutar el ciclo térmico requerido por el cliente. La problematica a resolver era

la caida de temperatura a través de la tuberia que conduce el aire caliente desde



el punto de entrega del sistema del laboratorio hasta la entrada del
intercambiador de calor.

La configuracion sufri6 cambios mayores; se agregaron lineas de
sangrado de aire, que son mangueras metalicas flexibles que fueron soldadas a
la tuberia que conecta al lado caliente del intercambiador de calor y se agrego
aislante térmico adicional. Las lineas de sangrado estan conectadas a un
colector que a su vez llega al techo y libera el aire al ambiente. A su vez, la
presidon demandada al sistema se incrementd a 95 psi y a consecuencia de ello,
el flujo total demandado al banco de pruebas aument6 a 175 Ib-min en la linea
caliente y 75 Ib-min en la linea fria. Después de esto, la rampa del ciclo mejord
notablemente como se muestra a continuacién. En la Figura 2, la linea roja
continua indica la transicion temperatura requerida para el ciclado, la linea roja
punteada indica la tolerancia del ciclo de temperatura y las lineas azul y amarilla

es la medicion de temperatura del sistema.
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Figura 2 Ciclo térmico del 10 de febrero de 2017 (Honeywell Aerospace,
2017)

Como se indica en el documento ERS-ETS-TPLA-MT-000112-A

(Honeywell Aerospace, 2017) después de los cambios mencionados, se le



expusieron al cliente los cambios hechos y la nueva respuesta del sistema. Aun
cuando la respuesta del sistema no estuvo dentro de tolerancias (como se
muestra en la Figura 2) se calific6 como suficiente y se dio el visto bueno para

que las pruebas comenzaran.

Sin embargo, como describe el reporte AF-0617 (Honeywell Aerospace,
2016) el costo del proceso de ciclado de cada intercambiador de calor subié de
manera considerable. El laboratorio tiene un esquema de cobro por el uso de las
instalaciones y por la cantidad de aire presurizado utilizado para cada prueba y,
por el cambio en la configuracion mecanica, el sistema ahora demanda mayor
flujo de los compresores para poder llevar a cabo los ciclos térmicos. Se calculd
que el costo por intercambiador de calor probado es de $92,130 ddlares, que es

mas de 20% superior al estimado inicial de $72,500 ddlares.

Tabla 2 Desglose de costo de prueba por cada intercambiador de calor
(elaboracion propia con datos de ERS-PROJ-AATS-0000137-B, Honeywell
Aerospace, 2016)

Preparacion Pre-calentamiento Intervalos de 200 ciclos Apagado
Flujo U= Costo Flujo Tiemp Costo | Flujo Tiempo  Costo [Flujo Tiempo Costo Uso de
fb-min]  © [USD] [Ib-min] © [USD] | [lb-min]  [hrs] [USD] [lb-min]  [hrs] [USD] laboratorio
[hrs] [hrs]
150 0.75 $185.63| 200 0.5 $165.29|172.5 6.94 $1,980.07| 200 0.5 $165.29 8.69
50 075 $ 61.88( 100 05 $ 8265| 75 6.94 $ 860.90| 100 0.5 $ 82.65 ’
$ 247.51 $247.94 $2,840.98 $247.94 $ 3,584.37
Costo de aire por HX [USD] $ 89,609.19
Costo de uso de laboratorio
por HX [USD] $2,521.39
Total| $92,130.57

El cliente decidi6 aceptar los cambios hechos a la configuracidn mecanica

y el incremento en el costo de ciclado, por la restriccion de tiempo que se tenia 'y
la cantidad baja de unidades que se necesitaban probar. Sin embargo, se tienen
planes de aumentar el numero de unidades de 5 a 15 y es necesario mejorar el

proceso al implementar un al banco de pruebas para hacer mas eficiente el



proceso de ciclado utilizando una cantidad menor de recursos energéticos y asi

lograr una reduccién de costo del proceso.



Planteamiento del Problema

Actualmente, el banco de pruebas para intercambiadores de calor,
ubicado en el LIS, es capaz de someter una unidad bajo prueba a ciclos
térmicos que cumplen con los requerimientos establecidos por el cliente
establecidos en el documento ERS-PROJ-AATS-0000137-B (Honeywell
Aerospace, 2016a). Sin embargo, el proceso tiene un costo de 20% mas que el
estimado inicial que se encuentra en el reporte AF-0617 contenido en el
documento ERS-ETS-TPLA-MT-000112-A (Honeywell Aerospace, 2017).

Se determiné que la configuracién mecanica actual del banco de pruebas
necesita una demanda alta de flujo debido a la pérdida de calor que existe a
través de la tuberia, debido al material de la tuberia y al material del aislante
usado para cubrir la misma (ERS-ETS-TPLA-MT-000112-A, Honeywell
Aerospace, 2017).

Como se detalla en el reporte ERS-ETS-TPLA-MT-000112-A (Honeywell
Aerospace, 2017) el proceso actual cumple con los requerimientos establecidos
por el cliente establecidos en un principio, incluyendo la cantidad de unidades a
probar. Sin embargo, se planea aumentar el numero de intercambiadores a
probar de 5 a 15, incrementando asi la diferencia del costo total estimado por
realizar las pruebas de fatiga térmica que se le expuso inicialmente al cliente de
362,500 USD (por 5 unidades) a 1,381,950 USD (por 15 unidades).

Preguntas de Investigacién

e ,; Qué infraestructura del laboratorio de pruebas se requiere modificar para
lograr una reduccion del 25% de la demanda de flujo de aire actual del
sistema?

e ,COmo afecta a las pruebas el material aislante de la configuracién

mecanica actual la transferencia de calor del sistema?



e ;Como afecta a las pruebas el material de la tuberia de la configuracion
mecanica actual la transferencia de calor del sistema?
e ;Qué costo/beneficio tiene para Honeywell actualizar/optimizar la

configuracion mecanica del banco de prueba de fatiga térmica?

Objetivos

Objetivo General

Desarrollar una propuesta de reduccién de costo de operacion actual del
proceso de pruebas de fatiga térmica a intercambiadores de calor, a través de
un analisis de mecanica de fluidos y transferencia de calor a la configuracién

mecanica actual del banco de pruebas.

Objetivos Particulares

e Proponer cambios de material de la tuberia y/o del aislante.

e Cuantificar el costo de implementacion de la nueva configuraciéon
mecanica.

e Desarrollar un modelo de simulacién en Simulink capaz de reproducir el

comportamiento esperado de las pruebas de fatiga térmica

Hipoétesis

Cambiando el material y dimensiones de la tuberia y cambiando el
material del aislante térmico en el banco de pruebas, es posible disminuir el
costo del ciclado por unidad en un 25% disminuyendo 100 Ib-min la demanda de
flujo del sistema. Todo esto sin afectar el rendimiento del sistema que
actualmente cumple con el requerimiento de ciclos térmicos de rampas de 400°F
a 1050°F de 8 segundos y viceversa, manteniendo una presion menor a 100

psig y un flujo constante de 50 Ib-min.
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Capitulo 2: Marco Tedérico/Referencial

En el presente capitulo se abordaran diferentes teorias y conceptos de
Mecanica de Fluidos y Transferencia de Calor, asi como informacién acerca de

tipos de materiales para tuberia y aislante usados en la industria.

Conceptos de capas limite.

El concepto de capas limite es fundamental para la comprensién de la
convecciéon de calor y la transferencia de masa entre una superficie y un fluido
que circula a través de ella. Segun Cengel y Cimbala (2006) la capa limite es “la
region del fluido adyacente a la pared, en la cual los efectos viscosos (y, por
consiguiente, los gradientes de velocidades) son significativos. Estos mismos
autores explican que existen capas limite relativamente delgadas y se
caracterizan por tener un esfuerzo de corte alto con velocidades altas cuando se
encuentran mas alejadas de la superficie. La fuerza de arrastre, el esfuerzo

viscoso Y la vorticidad son caracteristicas en las capas limite.

La capa limite de velocidad.

Segun los autores Bergman, Lavina, Incropera y Dewitt (2011) para
entender el concepto de una capa limite de velocidad se debe observar en el

siguiente diagrama (Figura 1) un flujo sobre una placa plana.

1

d (x)

i Fluido libre

_""*i Capa
Y 5 limite de
T — velocidad

—> |
— .

b

—= 1

Figura 3. Desarrollo de capa limite de velocidad en una placa plana. Fuente:
Bergman et al. (2011).
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En el diagrama se observa que cuando las particulas de fluido entran en
contacto con la superficie, su velocidad se reduce significativamente en relacién
con la velocidad del fluido corriente arriba de la placa, y para la mayoria de las
situaciones es valido para asumir que la velocidad de la particula es cero en la
pared. Estas particulas actuan para retardar el movimiento de las particulas en
la capa siguiente, y asi sucesivamente hasta que a la distancia y =96 de la
superficie, el efecto se vuelve insignificante. Este retraso del flujo esta asociado
con tensiones de corte T actuando en planos que son paralelos a la velocidad
del fluido. Con el incremento de distancia y de la superficie, la velocidad x
componente del fluido, u, debe entonces aumentar hasta que alcance el valor
de fluido libre de u,, . El subindice « es usado para designar las condiciones del

fluido libre fuera de la capa limite.

La cantidad 6 se denomina el grosor de capa limite, y es tipicamente
definido como el valor de y para el que u=0.99u,, . El perfil de capa limite de
velocidad se refiere a la manera en que v varia con y a través de la capa limite.
Conforme a esto, el flujo es caracterizado por dos regiones distintas, una capa
de fluido delgada (la capa limite) en cuyas gradientes de velocidad y tensiones
de corte son grandes y una region fuera de la capa limite en donde las
gradientes de velocidad y tensiones de corte son insignificantes. Con la
creciente distancia desde el borde delantero, los efectos de viscosidad penetran

hasta el fluido libre y la capa limite crece (6 aumenta con x).

Porque pertenece a la velocidad del fluido, la capa limite anterior puede
ser referida mas especificamente como la capa limite de velocidad. Esta se
desarrolla cada vez que un fluido corre sobre una superficie y es de fundamental
importancia para problemas que involucran transporte por conveccion. En la
mecanica de fluidos su importancia a las ramas de ingenieria abarca desde su

relacion a las tensiones de corte T, y por esto se dan los efectos de arrastre

con la superficie. Para flujos externos provee la base para determinar el
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coeficiente de arrastre local un parametro clave adimensional a partir del cual se

puede determinar la resistencia de arrastre de la superficie.

= TS
;- pu? /2

Suponiendo que se trata de un liquido newtoniano, la tension de corte
superficial puede evaluarse a partir del conocimiento de la gradiente de

velocidad en la superficie, en la que y es la viscosidad dinamica.

ou

TS — M oy y=0

En la capa limite de velocidad, la gradiente en la superficie depende de la

distancia x desde el borde delantero de la placa. Por lo tanto, la tensién de corte

de la superficie y el coeficiente de arrastre también dependeran de x.

La capa limite térmica.

Segun Cengel y Cimbala (2006) tal y como la capa limite de velocidad se
desarrolla cuando existe un flujo sobre una superficie, la capa limite térmica
debe desenvolverse si las temperaturas del fluido libre y de la superficie son
diferentes. Se debe considerar el flujo sobre una placa isotérmica plana, como

se muestra en la siguiente imagen (Figura 2).

u_ A
> T Fluido libre B {SF[:;[}
T,
:.t T--" rclapa
¥ _i 5 L |ml"n|t19:'j+:i»:ﬂ-;cj
I_ —> IE velocida
= - }‘"ﬁ —’-|

Figura 4. Desarrollo de capa limite térmica en una placa isotérmica plana
Fuente: Bergman et al. (2011).
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En el borde delantero el perfil de temperatura es uniforme, con 7', = T,

. Sin embargo, las particulas que tienen contacto con la placa obtienen equilibrio
térmico con la temperatura de la superficie de ésta. De la misma manera, estas
particulas tienen un intercambio de energia con aquellas en la capa de fluido
adyacente, y las gradientes de temperatura se desarrollan en el fluido. La region
de éste en el que estas gradientes de temperatura existen es la capa limite
térmica, y su grosor 6, usualmente es definido como el valor de y para el cual el
radio [(TS -I)(Tg— Tw)] =0.99. Con la creciente distancia desde el borde
principal, los efectos de transferencia de calor penetran dentro del fluido libre y

entonces, la capa limite térmica crece.

La relacidén entre condiciones de esta capa limite y el coeficiente de
transferencia de calor por convecciéon puede ser demostrada. A cualquier
distancia x del borde principal, el flujo local de calor superficial puede ser
obtenido aplicando la ley de fluidos de Fourier donde y = 0. Entonces:

95 = kf% =0

El subindice S se utiliza para enfatizar que ése es el flujo de calor
superficial. Esta expresién es apropiada, ya que en la superficie no existe flujo y
la transferencia de calor ocurre sélo por conduccion. Retomando la ley de
Newton para enfriamiento, se observa que:

qs =MTs—Tx)

y, al combinar esta ecuacion con la anterior se obtiene:
kT Iov]
TyTo

Por lo tanto, las condiciones de la capa limite térmica, que influyen en la

gradiente de temperatura 07/0y| determinan la tasa de transferencia de calor

y=0"
a través de la capa limite. Desde que (T —T,,) es una constante, independiente
de x, mientras que &, aumenta proporcionalmente a x, las gradientes de

temperatura en la capa limite deben disminuir. De la misma manera, la magnitud
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de 0T/oy|,-, se reduce conforme x crece, al igual que g¢g y & también

disminuyen al aumento de x.

Analogia de transferencia de calor y masa

Bergman, Lavina, Incropera y Dewitt (2011) explican que, si dos o0 mas
procesos son gobernados por ecuaciones adimensionales de la misma forma, se
dice que estos son analogos. Siguiendo este principio, las ecuaciones E.2 y E.3
y las condiciones de limite de las ecuaciones E.5 y E.6 de la Tabla 6,
transferencia de calor y masa por conveccion son analogas. Cada una de las
ecuaciones diferenciales estan compuestas por adveccion y difusion de los
términos de la misma forma. Ademas, como se muestra en las ecuaciones E.2 y
E.3, cada ecuacion esta relacionada a la velocidad de campo a través de Re; , y
los parametros Pr y Sc asumen roles analogos. Una implicacion de esta
analogia es que relaciones adimensionales que rigen sobre el comportamiento
de la capa limite térmica deben ser de la misma forma que aquellas que son
gobernadas por la capa limite de concentracion. Por esto, los perfiles de las
capas limite térmica y de concentracidén deben ser de la misma estructura

funcional si es que las condiciones de limite que se aplicaron son analogas.

Observando la Tabla 7 se puede obtener un resultado importante sobre la
analogia de transferencia de calor y masa. Segun se establecioé en el parrafo
anterior, para crear una analogia, por ejemplo, la ecuacién E.13 debe tener la
misma estructura funcional que la ecuacion E.17. De las ecuaciones E.14 y E.20
respectivamente, se tiene seguimiento de que la temperatura adimensional y las
gradientes de concentracion evaluadas en la superficie, se llega a la conclusién
de que las variables Nu y Sh son analogas. Entonces, las relaciones de
transferencias de calor y masa para una geometria en particular son
intercambiables. Un ejemplo para explicar esta ultima afirmacién: si alguien ha
realizado experimentos de transferencia de calor para determinar la estructura

funcional de la ecuacién E.15 de la Tabla 7 para una superficie geométrica
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particular, los resultados pueden ser utilizados para transferencia de masa por

convecciéon en la misma superficie geométrica, simplemente reemplazando Nu
con Shy Pr con Sc.

La analogia puede ser utilizada para vincular directamente dos
coeficientes de conveccion, ya que usualmente las variables Nu y Sh son
proporcionales a Pr" y Sc¢", respectivamente, donde »n es un exponente
positivo menor a 1. Anticipando esta dependencia, se utilizan las ecuaciones

E.15y E.19 para obtener las ecuaciones:

Nu = f(x*,Re,)Pr" y Sh=f(x*,Re;)Sc"
en cuyo caso, de que f(x*,Re;) sea funciones equivalentes en ambas, entonces:
Nu — Sh
Pr Sc”

Por otra parte, sustituyendo de las ecuaciones E.14 y E.18 se produce:

hLlk — LDy
P Sc”

0 con la ecuacion Le = = If—j (ElI numero de Lewis “Le” es otra propiedad de

=
DAB
fluidos adimensionales),

k
D gLe"

I pe,le

Este resultado se obtiene comunmente para determinar el coeficiente de
conveccion, por ejemplo, h,, a partir del conocimiento de otro coeficiente. La
misma relacion puede ser aplicada al promedio de los coeficientes &y hy,, y

puede ser utilizado tanto en flujo turbulento como laminar. Para la mayoria de las

aplicaciones es razonable asumir un valor para n = % .

Consideraciones Hidrodinamicas

Bergman, Lavina, Incropera y Dewitt (2011) narran que cuando se
considera un flujo externo, es necesario preguntar solo si éste es laminar o
turbulento, sin embargo, para un flujo interno le concierte también la existencia
de una entrada y de regiones completamente desarrolladas. Ademas de las

consideraciones de flujo, también se contempla la velocidad promedio, el perfil
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de velocidad en una regiéon completamente desarrollada, la gradiente de presion

y el factor de arrastre en un flujo totalmente desarrollado.

Condiciones de Flujo

Segun Cengel y Cimbala (2006) y Bergman, Lavina, Incropera y Dewitt
(2011) al considerar un flujo laminar en un tubo de seccion circular con un radio
r, segun la Figura 3, en el que el fluido entra con velocidad uniforme. Se sabe
que cuando el fluido haga contacto con la superficie, los efectos viscosos se
vuelven relevantes, y que una capa limite se crea conforme crece x. Este
desarrollo ocurre a expensas de una region de flujo inviscido y concluye con una
capa limite en el eje de la tuberia creando un efecto embudo, que al seguirlo los
efectos de viscosidad se extienden a través de toda la seccion trasversal y el

perfil de velocidad deja de aumentar conforme el crecimiento de x.

Region dé fluo Region di capa

iwviscido limite

ulr, x)

R T -
evyWada, - ] \ o
X [ — | PR

Xid

Figura 5. Capa limite hidrodinamico desarrollado en un tubo de seccion

circular con flujo laminar. Fuente: Bergman et al. (2011).

El flujo es entonces llamado como “totalmente desarrollado” y la distancia
desde la entrada es ahora nombrado longitud de entrada hidrodinamica, x,, -
Como se muestra en la Figura 3, el perfil de velocidad totalmente desarrollada
es parabdlica en caso de un flujo laminar en un tubo de seccién circular. Para

flujo turbulento, el perfil es mas plano debido a la mezcla turbulenta en la
direccién radial.
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Al tratarse de flujos internos, es importante entender la magnitud de la region
de entrada, de lo que depende si el flujo es laminar o turbulento. EI numero

Reynolds para flujos en un tubo circular se define como:

donde u,, es la velocidad del fluido en la seccion transversal del tuboy D es el
diametro del tubo. En un flujo totalmente desarrollado, el numero de Reynolds
critico correspondiente a la turbulencia presente es:

Rep-=~2300
aunque numeros de Reynolds mucho mayores (Re,-~10,000) son necesarios
para obtener condiciones de flujo turbulento en su totalidad. La transicion a
turbulencia es probable a presentarse en la capa limite que se encuentra en la

region de entrada.

Para flujo laminar ( Re,,<2300 ), la longitud de entrada hidrodinamica puede

ser obtenida de la siguiente expresion:
LT G
(), =0.05Rey,

Esta expresidon esta basada en la suposicion de que el fluido entra al tubo
desde una manguera convergente redonda y por esto esta caracterizada por un
perfil de velocidad casi uniforme en la entrada (ver Figura 3). Sin embargo, no
hay expresion general para la longitud de entrada en un flujo turbulento, sélo se
sabe que es aproximadamente independiente del numero de Reynolds, por lo

que la expresion mas aproximada es

I OS( % )zurb§60

Para el propésito de este trabajo escrito, se debe asumir que un flujo

turbulento totalmente desarrollado es (x/D) > 10.
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Consideraciones térmicas

Condicionas

SLIETRHCIEAHES T

r T.>T(r0)

I_; :4"
= -
> 8 |
> (== |
——
| - | 1
o :

| L Egr L, L1 .
T(r,0) Tro) T, | Tri0) T, T(r,0) T

|
<Fcr;i¢ﬂﬁc _ ;]r:;m . . 4>
nirada térmica O ————

I X
x Lids

Figura 6. Desarrollo de capa limite térmica en un tubo de seccidn circular

calentado (Bergman, Lavina, Incropera y Dewitt, 2011).

Si un fluido entra a un tubo (como en la Figura 4) a una temperatura
T(r,0) que es menor a la temperatura superficial, ocurre una transferencia de
calor por conveccion y se empieza a generar una capa limite térmica. Ademas,
si las condiciones superficiales son arregladas al imponer ya sea una
temperatura uniforme (75 es constante) o un flujo de calor uniforme (g’ es
constante), se alcanza una condicién térmica completamente desarrollada. La
forma del perfil de ésta T'(r,x) difiere segun se mantenga una temperatura

superficial uniforme o un flujo de calor uniforme. Sin embargo, en ambos casos

la temperatura de entrada aumenta proporcionalmente al crecimiento de x.
Para flujo laminar, la longitud de entrada térmica puede ser expresada

asi:
Xyt ~
(—D )lam 0.05 RepPr

Es evidente que, si Pr <1, la capa limite hidrodinamica se desarrolla mas

rapido que la térmica, mientras que si al contrario Pr> 1, el efecto opuesto
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sucede. Para fluidos con numeros Prandtl mayores, somo los aceites, es
razonable asumir la formacion de un perfil de velocidad completamente
desarrollado a través de la region de entrada térmica. En contraste, para el flujo
turbulento hay numeros Prandtl practicamente independientes, y para un primer

aproximado, se debe asumir x,, /D =10.

Las condiciones térmicas en la region totalmente desarrollada son
caracterizadas por multiples caracteristicas, como la temperatura promedio, y

otras condiciones totalmente desarrolladas.

Balance de Energia

Ya que el flujo en un tubo es totalmente cerrado, es necesario aplicar un
balance de energia para determinar como la temperatura promedio T,,(x) varia
segun la posicion en el tubo en la que se encuentre y cdmo la transferencia de
calor total por conveccion ¢, esta relacionada a la diferencia de temperaturas
presentes entrando y saliendo del tubo. Considerando que el flujo en el tubo de
la Figura 5 se mueve uniformemente a una velocidad m, y la transferencia de

calor por conveccion ocurre en la superficie interna.

dq....=q.Pdx

Entrada __ ___ _ O T T T Salida

|—h- % f— x|

0 L
Inlet, i Outlet, o

Figura 7. Control de volumen de flujo interno en un tubo (Bergman, Lavina,

Incropera y Dewitt, 2011).
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La siguiente ecuacion es una expresion general que aplica sin importar la
naturaleza de la superficie térmica o de las condiciones de flujo del tubo.

=mcy(Tmo—T,;)

qCO}’lV

Si se aplica esta ecuacién al control de volumen diferencial de la Figura 5,
y considerando que la temperatura promedio se define de tal manera que mc,T,
representa la verdadera tasa de energia térmica (o entalpia) integrada a través
de la seccién transversal del tubo, se obtiene:
A4 cony = MCp [(Tm +dTm) = T'm]
o simplificada

dq .., = mcpdT

Esta se puede utilizar utilizando una tasa de transferencia de calor por
conveccion a los elementos diferenciales como dg,,,, = q7Pdx, donde P es el
perimetro de la superficie (P = nD para tubos circulares). Utilizando la ecuacién
de la ley de enfriamiento de Newton, ¢”=n(T,—T,), en la expresidon

N

simplificada se obtiene la siguiente ecuacion:

En esta ecuacion si T,>T,, el calor es transferido al fluido y T,
aumenta conforme x; si T,<T, ocurre lo contrario. La solucion de esta
ecuacion depende de la condicién térmica de la superficie: del flujo constante de

calor en la superficie y la temperatura constante en la superficie.

Flujo laminar en tuberias de seccién circular: analisis térmico y

correlaciones de conveccion.

En ocasiones anteriores se han tratado de féormulas y ecuaciones en las

que los coeficientes de conveccion deben ser conocidos, sin embargo, existen
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maneras en los que tedricamente se pueden obtener para flujos laminares en
tubos circulares. Para esto se consideran correlaciones empiricas pertinentes a

estos flujos en especifico, asi como también para tubos que seccion no circular.

La reqgidon completamente desarrollada

Segun Bergman, Lavina, Incropera y Dewitt (2011) el problema de la
transferencia de calor en un fluido de propiedades constantes en la regidn
completamente desarrollada de un tubo circular se maneja teéricamente. La
distribucidon de temperatura resultante es utilizada para determinar el coeficiente

de conveccion.

Una ecuacién diferencial que gobierna la distribucién de temperatura es
determinada al aplicar la ecuacion simplificada de energia térmica de un flujo

estable, es decir, [¢g =mc,(T,,—T,;,)] al elemento diferencial anular de la

siguiente figura.

o Hm . o
T
—_— e - —T—»I q,

J
_—_— -—=X

Figura 8. Balance de energia térmica en un elemento diferencial para la

region completamente desarrollada de un flujo laminar en un tubo de

seccion circular (Bergman, Lavina, Incropera y Dewitt, 2011).

Si se ignoran los efectos netos de conduccion axial, la entrada de calor, ¢

, se debe solo a la conduccion a traves de superficies radiales. Desde que la

velocidad radial es cero en la regidn completamente desarrollada, no hay
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adveccioén de energia térmica a través de las superficies de control radiales, y la
unica existente es en la direccidon axial. Entonces las ecuaciones que expresan

un equilibrio entre la conduccion radial y la adveccion axial:
_ 2
9y — Y9rtar = (di’n)Cp [(T + %dx) o T]

oq, __ &g,
(dm) cp = Lix=q, — (qr + a—qrdr) =— %dr
La tasa diferencial de flujo de masa en la direccion axial es dm = pu2nrdr,

y la tasa de transferencia de calor radial es ¢, =— k(07/0r)2nrdx . Si se asumen

propiedades constantes, entonces la ultima ecuacion se convierte en:

Ahora se procede a resolver la distribucion de temperatura para el caso
de flujo constante de calor superficial. En este caso, se asume que la

conduccion axial neta es insignificante, es decir, (8°7/6x*) = 0. Sustituyendo la

dr,,

n
ol donde ¢! es constante, por el

gradiente de temperatura axial de &L \fdt

2
componente de velocidad axial, u, en %) =2 [1 - (}L) ] entones la ecuacion

de energia se reduce a:

L2 (pL) = 2 (dTn’)[ (i)z] endonde ¢"= constante

ror

En esta ecuacién T,(x) varia de forma lineal con x y Qu,,/o<)(dT ,/dx) es

una constante. Separando variables e integrandolas dos veces, se obtiene una

expresion para la distribucion radial de temperatura:
Las constantes de integracion pueden ser evaluadas aplicando

condiciones de limites apropiados. Desde el requerimiento de que la

temperatura debe permanecer finitaa » =0, entonces C, = 0. Desde el requisito

de que T (r,) =T, ,donde T, varia segun x, se establece que
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0= (%) (%)

Por consecuencia, para la region completamente desarrollada con flujo

superficial constante, el perfil de temperatura se representa de la forma

T (r,x)=Ts(x)— 2“’”’0 (dTm) [16 %(é)ét_i(é)z]

Considerando ya establecido el perfil de temperatura, todos los demas
parametros térmicos pueden ser determinados. Por lo tanto, en un tubo de
seccion circular que es caracterizado por tener flujo de calor superficial uniforme
y condiciones completamente desarrolladas y laminares, el numero Nusselt es
una constante, independiente de Re,,, Pr,y ubicacion axial.

Para condiciones completamente desarrolladas y laminares con una

temperatura superficial constante, es razonable asumir que la conduccioén axial
2
es insignificante. Si se sustituye el perfil de velocidad de @ =2 [1 - (f) ] por

or) = (I'=T) dT,
ax fde — (T—Tw) dx 'fay

la gradiente de temperatura axial de donde T, es

constante, entonces la ecuacidon de energia se convierte en
2
10 6T 214,,1 dTm Ts7T _
Yo ( )[ (7) ] -7~ donde T,=constante

Una solucién a esta ecuacién puede ser obtenida por un procedimiento

repetitivo que involucra hacer aproximaciones al perfil de temperatura
sucesivamente. El perfil resultante no se describe con una expresion algebraica,

sino con un numero Nusselt.

Correlaciones de conveccion: flujo turbulento en tubos circulares.

Dado que el analisis de las condiciones de flujo turbulento es mucho mas
complicado al laminar, se hace un mayor énfasis en determinar las correlaciones
empiricas. Para un flujo turbulento completamente desarrollado
(hidrodinamicamente y térmicamente) en un tubo circular liso, el numero Nusselt

local puede obtenerse de la ecuacién Dittus-Boelter:

E.21

24



Nup = 0.023 Re}y’ Pr”

donde n=0.4 para calentamiento (7> T,) y 0.3 para enfriamiento (T3 <T,).
Estas ecuaciones han sido confirmadas experimentalmente para el rango de
condiciones
[0.6<Pr<160 Re,>10,000 £>10 |

Las ecuaciones deben ser utilizadas para diferencias de temperaturas
pequenas y moderadas, T,— T, con todas las propiedades evaluadasen T,,.
Para flujos caracterizados por grandes variaciones de propiedades, se utiliza la
siguiente ecuacion, segun Sieder y Tate (1936) citados por Bergman, Lavina,

Incropera y Dewitt (2011) es recomendado:

0.14
Nup =0.027 RefPri®( L)

I E.22
[0.7<Pr<16,700 Re,>10,000 £>10 ]

donde todas las propiedades excepto p, son evaluadas segun T, . Para una
mejor aproximacion, las correlaciones anteriores deben ser aplicadas tanto para

temperatura superficial uniforme y las condiciones del flujo de calor.

A pesar de que las ecuaciones E.21 y E.22 son facilmente aplicadas y
hasta cierto punto son lo suficientemente satisfactorias para los propdsitos
tedricos de este texto, pueden terminar el 25% en resultados erréneos. Estas
fallas pueden ser reducidas hasta 10% en sus usos mas recientes,
generalmente en correlaciones mas complejas. Una correlacién, valida para
tubos lisos en un amplio rango de numeros Reynolds, incluida la region de

transicion:

(f78)(Rep,—1000)Pr

Nup = 1+12.7(118) (P *3-1) E.23
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donde el factor de arrastre puede obtenerse desde el diagrama de Moody o de la
ecuacion f=(0.7901In/n Re;, — 1.64 )72 y 3000<Re,<5x10°. La correlaciéon es
vélida para 0.5<Pr<2000 y 3000<Re,<5x10°. Al utilizar la ecuacién E.23 que
aplica tanto para flujo térmico superficial uniforme y temperatura, las
propiedades deben ser evaluadas segun T, . Silas diferencias de temperaturas
son grandes, se consideran adicionalmente los efectos de las propiedades
variables y a partir de esto se obtienen nuevas opciones disponibles que, segun

Bergman, Lavina, Incropera y Dewitt (2011) son revisadas por Kakac (1987).

Se puede aclarar que, a menos que la region de transicion desarrollada
especificamente sea (2300 < Rej, < 10%), se debe proceder con cuidado al aplicar
la correlacién con flujos turbulentos para Re, <10*. Si la correlacién fue
desarrollada para condiciones totalmente turbulentas (Re, > 10%), puede ser
utilizada como la primera aproximacion a numeros Reynolds mas pequefios, con
el entendimiento de que el coeficiente de conveccion sera sobre pronosticado. Si
se desea un nivel mas alto de precision, la correlacién Gnielinski (E.23) puede

ser utilizada.

Las ecuaciones E.21, E.22 y E.23 son aplicables a tubos con superficies
lisas, en cambio, en flujos turbulentos en superficies rugosas, el coeficiente de
transferencia de calor aumenta conforme a la rugosidad y, como primera
aproximacion, puede ser computada utilizando la ecuacion E.23 con factores

. Ny B elD 2.51 H
obtenidas de la ecuacion N/ 2.0loglog [3.7 +Rer/}] o del diagrama de

Moody. Sin embargo, a pesar de que la tendencia general es de aumentar 4
conforme el crecimiento de f, pero el aumento de f es proporcionalmente mas
grande, y cuando f es aproximadamente cuatro veces mas grande que el valor

para una superficie lisa, # ya no cambia con aumentos adicionales en f.

Ya que las distancias de entradas para flujo turbulento son usualmente

cortas, 10=<(x,,/D)<60, es comunmente razonable el asumir que el numero
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Nusselt promedio para todo el tubo es igual al valor asociado con la region

completamente desarrollada, Nuj, = Nuy, ., No obstante, para tubos cortos Nu,

excederan Nuy, ,, y debe ser calculado con la expresion: E.24
Nup g4 _c
Nup (x/D)"

donde C y m dependen de la naturaleza de la entrada y de la regién de entrada
(térmica o combinada), al igual que de los numeros Prandtl y Reynolds.
Tipicamente, los errores de menos del 15% estan asociados con la suposicidon
de que N_uD = Nup s, para (LID) > 60. Al determinar N_uD, todas las propiedades
del fluido deben ser evaluadas a partir del promedio aritmético de la temperatura

promedio, 7,=(T,,; + Tno)/2.

Finalmente, se reconoce que las correlaciones anteriores no aplican a
metales liquidos. Para flujos turbulentos completamente desarrollados en tubos
de seccion circular de superficie lisa con flujo térmico constante que, segun
Bergman, Lavina, Incropera y Dewitt (2011), Skupinski, et. al (1965)

recomiendan la correlacion de la expresion:

Nup =482+ 0.0185Pe%827 qi = constante

[3x107°<Pr<5x10% 3.6x10° < Re;,<9.05x10° 10> < Pej, < 10* ]

De la misma forma, para temperaturas superficiales constantes, Seban y
Shimazaki (1951), citados por Bergman, Lavina, Incropera y Dewitt (2018),

recomiendan la siguiente correlacion cuando Pe;>100:

Nup =5.0+0.025P %" T, = constante
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Materiales

Materiales para tuberia

De acuerdo con los requerimientos para aleaciones austeniticas de acero
inoxidable mostradas en la especificacion ASTM A1016/A1016M-10, el acero

inoxidable tiene la siguiente composicién quimica:

Tabla 3. Composicion del acero inoxidable. Fuente: ASTM A1016/A1016M-10

Grado de Acero Inoxidable
ASTM

ASTM A312 TP 316 H SS

Componente C°mp°Si°i62yoe)“ porcentaje

Carbon (C) 0.04-0.10
Manganeso (Mn) 20

Fosforo (P) 045

Sulfuro 003

Silicio (Si) 1.0

Cromo (Cr) 16— 18

Niquel (Ni) 1-14
Molibdeno (Mo) 2_3

Los aceros inoxidables austeniticos tienen una alta ductilidad, bajo
esfuerzo de cedencia (Yield Stress), que en Ingenieria de Materiales es el
esfuerzo al cual el material comienza a deformarse plasticamente, y una alta
resistencia ultima a la rotura por traccién (Ultimate tensile strength) cuando
dichos aceros austeniticos son comparados a los tipicos aceros al carbodn.
(Gowelding, 2011).

El alto contenido de Cromo (Cr) y Niquel (Ni) provee una alta resistencia a

la transformacion del material bajo condiciones extremas a altas y bajas

temperaturas (criogénicas.) El incremento significante de Cr y Ni en la
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composicion del acero inoxidable reduce el riesgo de corrosion cuando el
material es utilizado en sistemas neumaticos, ductos de vapor o mezcla
vapor-agua sobrecalentada, muy comunes todas en plantas de generacion

eléctrica, la industria petroquimica y farmacéutica (Gowelding, 2011).

De acuerdo con la especificacion ASTM A213/A213, el tratamiento
térmico y los ciclos térmicos sobre los aceros inoxidables austeniticos tienen una
pequefia influencia en las propiedades mecanicas del material. Sin embargo, la
dureza y la resistencia a la tensién pueden ser incrementadas con procesos de

enfriamiento del material, lo cual también reducira la ductilidad.

Los aceros austeniticos tienen una estructura cristalina cubica centrada
en las caras que proveen planos para el flujo de dislocaciones (ductilidad)
ademas de un bajo nivel de intersticios o huecos en el material (Askeland, D.,
1998). Como se menciond para aceros austeniticos, el incremento de carbdn
entrega una mejor resistencia a la rotura por traccién y un mejor esfuerzo de
cedencia. Ademas, su composicion austenitica ofrece una mejor dureza a

temperaturas extremas. (Masteel, 2011).

De acuerdo con los requerimientos para aleaciones austeniticas de acero
inoxidable mostradas en la especificacion ASTM A312/A312M, el acero
inoxidable ASTM A312 316 H SS tiene las siguientes propiedades mecanicas:

Tabla 4. Propiedades mecanicas del acero inoxidable 316 H SS. Fuente:
ASTM A312/A312M-09.

Propiedad Mecanica ASTM A312 TP 316 H SS
Resistencia ultima a la rotura 515 MPa (5150 bar) {75 ksi (75000
por tension (Ultimate tensile psi)}

strength)
Esfuerzo de cedencia (Yield 205 MPa (2050 bar) {30 ksi (30000
Stress) psi)}
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Materiales para aislamiento

El aislamiento de silicato de calcio es definido por la especificacion ASTM
C 168 -10 que cubre los requerimientos y la terminologia estandar relacionada
con el aislamiento térmico y esta compuesto basicamente de Silicato de Calcio

que usualmente contiene fibras de material aislante como refuerzo mecanico.

El estandar ASTM C 533 contiene tres tipos de Silicato de Calcio
clasificado por maxima temperatura de operacion y la densidad del material en

libras masa por pie cubico (pcf.)

Tabla 5. Tipos de silicato de calcio. Elaboracion propia con informacion de
ASTM C 533.

Tipo Temperatura Maxima de Operacion (°F) y densidad (pcf)

I Miaxima Temperatura 1200°F, Maxima Densidad 15 pcf
IA Maxima Temperatura 1200°F, Maxima Densidad 22 pcf
II Maxima Temperatura 1700°F, Maxima Densidad 33 pcf

El estdndar ASTM C 533 limita las temperaturas de operacién en un
rango de 26.6 a 926.6 °C (80°F a 1700°F.)

El Silicato de Calcio para aislamiento de tuberia es provisto en forma de
medio cilindro hueco para facilitar su instalacion. Este material es comunmente
suministrado en secciones de 1 m (39.3 in) y estan disponibles para todos los
diametros estandar de tuberia. El espesor disponible puede oscilar en el rango
de 2.54 - 7.62cm (1 -3 in.).

El disefo del aislamiento de tuberia es normalmente finalizado con una
chaqueta delgada de aluminio de 0.016 mm de espesor que protege el material
aislante de la abrasion, protege contra las condiciones ambientales y provee una

buena apariencia a la instalacion.

Las conductividades térmicas maximas especificadas para los materiales

listados en la tabla 5 son: para el Tipo | de 0.41 Btu-in/(h-ft>°F) a una
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temperatura media de 37.77 °C (100 °F) y para los tipos IA y 2 de 0.5
Btu-in/(h-ft#°F) a una temperatura media de 37.77 °C (100 °F.).

Algunas aplicaciones tipicas para este tipo de aislamientos son
aislamientos de equipos operando a temperaturas arriba de 121 °C (250 °F), en
tanques de almacenamiento, tanques a presion, intercambiadores de calor,
tuberia de vapor, aislamiento de valvulas y de puertos de entrega, calentadores

y chimeneas (National Institute of Building, 2011).
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Capitulo 3: Metodologia

Para el desarrollo de la propuesta de reduccion de costo de este

proyecto, se seguira la siguiente metodologia:

Figura 9 Metodologia para el desarrollo de propuesta de reduccién de
costos de operacion del banco de pruebas de fatiga térmica a
intercambiadores de calor.
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Recopilacion de caracteristicas de configuraciéon mecanica actual

Se hara una recopilaciéon de informacion de la configuracion actual del
banco de pruebas donde se realiza el ciclado de fatiga térmica. Las
caracteristicas de cada una de las secciones de tuberia y aislante se encuentran
contenidas en dibujos internos de Honeywell Aerospace localizables en
Teamcenter, los cuales estan disponibles para todo el personal e incluyen:

- Caracteristicas de las secciones de tuberia
o Diametro
o Longitud

o Espesor

Desarrollo de modelo de simulacion en Matlab

Para el desarrollo del modelo dinamico de simulacion se utilizara la
interfaz Simulink de Matlab. Se utilizaran librerias de Simulink y Matlab propias
de Honeywell Aerospace usadas para la creacion de modelos dinamicos para

simulacion de sistemas neumaticos

Las librerias de Matlab de Honeywell Aerospace, también incluyen
informacion del material actualmente utilizado, necesario para el desarrollo del
modelo dinamico:

- Propiedades del material de la tuberia
o Conductividad térmica
o Capacidad calorifica especifica
o Aspereza

- Propiedades del material aislante

o Espesor
o Conductividad térmica
o Capacidad calorifica especifica

o Densidad
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También, se usaran las condiciones de frontera en las que opera el banco
de pruebas en el laboratorio:
- Presion ambiental
- Temperatura ambiental
Y, por ultimo, también se usaran otros factores como:
- Constante de gas (aire)
- Calor especifico (aire)

- Razodn de calor especifico (aire)

Simulacién con configuracién mecanica actual

Después del desarrollo del modelo, se hara una simulacion del ciclo de la
prueba de fatiga térmica usando la configuracion mecanica actualmente usada

en el banco de pruebas.

Comparacion de resultados con datos de prueba

Con los datos grabados de la simulacién y con datos grabados de las
pruebas de fatiga térmica que actualmente se llevan a cabo en el banco de
pruebas, se hara una comparacion de los dos, especificamente en el tiempo de
transicion de temperatura inicial del ciclo, 400°F y temperatura final del ciclo,
1050°F.

Propuesta de cambio de configuracion mecanica

Con ayuda de la informacién contenida en el Capitulo 2, se hara una
propuesta de cambio de configuracion mecanica para el banco de pruebas. Se
buscaran mantener caracteristicas de la tuberia como longitud y geometria,

cambiando el material utilizado, ya sea para la tuberia y para el aislante.

Simulacién con propuesta de cambio de configuracién mecanica

Después de obtener las caracteristicas y propiedades de la propuesta de

cambio de configuracion mecanica, se actualizara el modelo dinamico y se hara
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la simulacion del ciclo de la prueba de fatiga térmica usando la configuracién

mecanica propuesta.

Evaluacion de resultados

Se realizara una evaluaciéon de los resultados de la simulacién haciendo
una comparacion de datos de simulacién con la propuesta de cambio, y los
datos de prueba de ciclado térmico del banco de pruebas actual. Se comparara
el flujo de aire necesario para el proceso de ciclado de temperatura actual contra
el simulado con la propuesta. Se hara una estimacién de costos de la realizaciéon
de la propuesta de cambio configuracion mecanica y estimacion de costos del

proceso de ejecucion de las pruebas de fatiga térmica.
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Capitulo 4: Resultados

Una vez aplicada la metodologia planteada para este proyecto, se

obtuvieron los resultados que a continuaciéon se muestran:

Recopilacién de caracteristicas de configuracién mecanica actual

La informacion de la configuracion mecanica actual del banco de pruebas
para pruebas de fatiga térmica de obtuvo de una base de datos interna de
Honeywell Aerospace. Se hizo un diagrama donde se pudiera ver el sistema

completo de una forma simple.

AMBIENTE

ESCAPE

: UNIDAD BAJO
' ’ PRUEBA
SISTEMA DE VALVULA

CONTROL DE CALIENTE
AIRE

(LABORATORIO)

Figura 10 Diagrama simplificado de configuracion mecanica actual del
banco de pruebas (modificado de Honeywell Aerospace, 2016).

La Figura 10 muestra la configuracién mecanica actual, conformada por
dos lineas de tuberia de acero inoxidable, una para aire frio y otra para aire
caliente, cada una con su valvula de control. Aguas arriba de la unidad bajo
prueba, se observan las lineas de sangrado, las mismas que descargan el aire al

ambiente.
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Tabla 6 Lista de componentes mecanicos del banco de pruebas de
intercambiadores de calor (Honeywell Aerospace, 2016).

Numero Numero de Titulo
base componente

84000881 84000881-1 [PCE THERMAL FATIGUE DEV TEST (MP3), GULFSTREAM GVII

84000882 | 84000882-1 [ADVANCED TECH. HX THERMAL FATIGUE TEST SKID ASSEMBLY

84000883 | 84000883-1 [ADVANCED TECH. HX THERMAL FATIGUE TEST PRECOOLER ASSY

84000884 | 84000884-1 [THERMAL FATIGUE DEV TEST BLEED AIR INLET DUCT

84000884 | 84000884-2 |THERMAL FATIGUE DEV TEST BLEED AIR FLEX LINE DOWNSTREAM IP SPOOL

84000884 | 84000884-3 |THERMAL FATIGUE DEV TEST HP VALVE DOWNSTREAM SPOOL

84000884 | 84000884-4 [THERMAL FATIGUE DEV TEST BLEED AIR IP SPOOL

84000884 | 84000884-5 |THERMAL FATIGUE TEST BLEED AIR FLEX LINE UPSTREAM HP SPOOL

84000884 | 84000884-6 |[FBAS CONNECTION SPOOL

84000884 | 84000884-7 |CHECK VALVE SPOOL

84000884 | 84000884-9 [THERMAL FATIGUE TEST BLEED AIR FLEX LINE DOWNSTREAM HP SPOOL

84000884 | 84000884-10 |THERMAL FATIGUE TEST BLEED AIR HP COMMISSIONING SPOOL

84000884 | 84000884-11 [THERMAL FATIGUE DEV TEST BLEED AIR INLET DUCT

84000885 | 84000885-1 |THERMAL FATIGUE DEV TEST RAM AIR INLET

84000885 | 84000885-2 |THERMAL FATIGUE DEV TEST RAM AIR V-CONE CONNECTION DOWNSTREAM

84000885 | 84000885-3 |THERMAL FATIGUE DEV TEST RAM AIR V-CONE CONNECTION UPSTREAM

84000885 | 84000885-4 |[THERMAL FATIGUE DEV TEST RAM AIR BFAS CONNECTION

84000886 | 84000886-1 |[THERMAL FATIGUE DEV TEST BLEED AIR OUTLET DUCT

84000886 | 84000886-2 |THERMAL FATIGUE DEV TEST BLEED AIR OUTLET CHOKE ORIFICE

84000886 | 84000886-3 |THERMAL FATIGUE TEST BLEED AIR OUTLET FLEX LINE CONNECTION

84000886 | 84000886-4 |THERMAL FATIGUE DEV TEST BLEED AIR V-CONE CONNECTION UPSTREAM

84000886 | 84000886-5 |THERMAL FATIGUE DEV TEST BLEED AIR VCONE CONNECTION DOWNSTREAM
THERMAL FATIGUE DEV TEST BLEED CONTROL VALVE UPSTREAM

84000886 | 84000886-6 CONNECTION

84000886 | 84000886-7 |PIPE ELBOW, 4 INCH, SCH40S, GORED ELBOW

84000887 | 84000887-1 [SQUARE DUCT PCE CONNECTION

84000887 | 84000887-2 |[SQUARE DUCT EXHAUST CONNECTION

84000887 | 84000887-3 |EXHAUST CONNECTION

84000888 | 84000888-1 [2.00 INCH FLEX LINE ASSY

84000889 | 84000889-1 |5.00 FLANGE FEMALE AS1895/15 MODIFIED

84000889 | 84000889-2 [FLANGE AS1895/15-250 MODIFIED

84000889 | 84000889-3 [FEMALE FLANGE, CHECK VALVE

84000889 | 84000889-4 |FEMALE FLANGE, 2A400 MODIFIED

84000889 | 84000889-5 |FEMALE FLANGE, 2A400 MODIFIED

84000889 | 84000889-6 |FEMALE FLANGE, 2A400 MODIFIED

84000889 | 84000889-8 |FEMALE FLANGE, 2A400 MODIFIED

84000889 | 84000889-8 |FEMALE FLANGE, CHECK VALVE

84000890 | 84000890-1 |FLANGE MALE 5 INCHES

84000890 | 84000890-2 |MALE FLANGE, 1A400 MODIFIED

84000890 | 84000890-3 |MALE FLANGE, 1A400 MODIFIED

84000890 | 84000890-4 [FLANGE AS1895/14-250 MODIFIED

84000890 | 84000890-5 |MALE FLANGE, 1A400 MODIFIED

84000899 | 84000899-1 [BLOCK OFF SQUARE PLATE

84000912 | 84000912-3 (3.00 INCH VALTEK EXISTING STRUCTURE

84000918 | 84000918-1 |MARMAN V-CLAMP FOR STYLE 1 AND 2 ASSY
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84000918 | 84000918-2 |MARMAN V-CLAMP FOR STYLE 1 AND 2

La Tabla 6 muestra el numero de parte y descripcion de cada uno de los
componentes de la configuracion mecanica actual del banco de pruebas para
fatiga térmica. Cada uno de estos documentos contiene informacion
indispensable para la creacion del modelo dinamico de simulacion.
Caracteristicas como diametros, longitudes, espesores y materiales se

encuentran especificados en los documentos mostrados en la tabla.

Desarrollo de modelo de simulacion en Matlab

Las caracteristicas obtenidas de la recopilacién de los componentes del
banco de pruebas se ordenaron en una tabla y se introdujeron en el cédigo del
modelo dinamico de Simulink. En la Tabla 7 se muestran los valores ingresados

para cada una de las secciones de tubo de la configuracion mecanica actual.

Tabla 7 Informacién de tubos y aislante de la configuracién mecanica actual

Material |[Caracteristica Tubo 1 |[Tubo 2 |Tubo 3 |Tubo 4 |Tubo 5 [Tubo 6 |Tubo 7

Diametro 3.07 3.07 3.07 3.07 5.00 5.00 3.07

Espesor 0.22 0.22 0.22 0.22 0.22 0.22 0.22

Largo 11.35( 16.90( 21.73| 47.00| 16.00| 16.00| 11.35

Tuberia Kl Factor 0.30 0.30 0.30 0.30 0.30 0.30 0.30

Altura 1.00 1.00 1.00 1.00 1.00 1.00 1.00

Densidad 497.66| 497.66| 497.66( 497.66| 497.66| 497.66| 497.66

Cp 0.12 0.12 0.12 0.12 0.12 0.12 0.12

Conductividad térmica 9.42 9.42 9.42 9.42 9.42 9.42 9.42

Espesor 0.25 0.25 0.25 0.25 0.25 0.25 0.25

. Densidad 0.00 0.00 0.00 0.00 0.00 0.00 0.00
Aislante

Cp 1.00 1.00 1.00 1.00 1.00 1.00 1.00

Conductividad térmica 1.00 1.00 1.00 1.00 1.00 1.00 1.00

La Figura 11 muestra un ejemplo de como se declaran las variables
necesarias para el modelo dinamico de simulacién. De esta manera, se
introdujeron al codigo de Simulink las caracteristicas cada una de las secciones

de tuberia del banco de pruebas obtenidas previamente.

38



pipeHP_Tkl_PdropS.lDia_in = 3.0; %Pip iameter [in]

pipeHP Tkl PdropS5.mThick in = 0.216; 1ickness [in]
pipeHP Tkl Pdrop5.e_in = 0.01; $Pipe Metal Roughness [in]
pipeHP Tkl Pdrop5.L in = B8.0; $Pipe Length [in]

pipeHP Tkl Pdrop5.mDens lbmft3 = 0.25*%1728.0; tMetal Density [lbm/ft"3]
pipeHP Tkl Pdrop5.mCp BtulbmF = 0.12; tMetal Cp [Btu/ (lbm F)]
pipeHP Tkl Pdrop5.ks = 9.4; $Metal Thermal Conductivity [Btu-ft/hr-ft"~2-F)]
pipeHP Tkl Pdrop5.KL vector = [0.2]; %KL Factor for Minor Losses

Figura 11 Ejemplo de cédigo de definicion de componentes en el modelo
dinamico de Simulink (Honeywell Aerospace, 2019)

Se hicieron bloques de cddigo para cada una de las secciones de tuberia
del banco de pruebas. También se agregaron bloques de simulacion de valvulas
de control de temperatura, programadas ya con codigo propio de Honeywell

Aerospace.

En la Figura 12 se muestra el ejemplo de un bloque de cddigo que
representa cada seccion de ducto en el modelo de simulacién. Cada bloque
recibe y manda datos numeéricos dependiendo de donde se encuentre ubicado
en el banco de pruebas. Dentro del bloque se realizan los calculos de caida de

temperatura correspondientes a las propiedades del ducto.

Air_Duct Instance - AD1

> W2_ppm  G2_gpp.s F2_psiaT2_F -
—y G2_gpp.s_P2_psia. T2_F.WZ2_ppm
1 Gi_gpp.TI_F.Wi_ppm = P2 _psis
G1_gpp. T1_F.W1_ppm — s_AD1_P2 psia
Air_Duct | Psd 2 P2 _Z_psia_|CVLC]

Honeywell ASCa Inc. Software

This document and all information and expression contained herein
are the property of Honeywell ASCa Inc. are loaned in confidence,
and may not, in wheole or in part be used, duplicated, or disclosed for
any purpose without pricr written permission of Honeywell ASCa Inc.
All rights reserved.

Figura 12 Ejemplo de codigo de bloque de secciéon de ducto en el modelo
dinamico de Simulink (Honeywell Aerospace, 2019).
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Figura 13 Modelo dinamico de simulaciéon terminado (Honeywell Aerospace,
2019)

En la Figura 13 se muestra el modelo de Simulink terminado. Se juntaron
todas las secciones de ducto y las valvulas. Se anadié la capacidad de introducir
presidn, temperatura y flujo requeridos de la operacién del sistema. También, se
agrego la capacidad para introducir el ciclo térmico aplicado en las pruebas de

fatiga térmica.

El modelo integra varias funciones que permiten hacer el calculo de las
condiciones de presion, temperatura y flujo del sistema simulado. Las funciones
que integran el modelo se pueden encontrar en la seccion de Anexos de este
documento. El modelo dinamico es capaz de dar como resultado la temperatura
del metal de la tuberia en funcién del tiempo. También, da como resultado la
temperatura calculada del aire y el total de pérdida de calor a través del sistema.
El modelo realiza cada operacién cada 0.002 segundos y genera una variable de

tiempo de ejecucioén, con la que posteriormente se graficaran los resultados.
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Simulacién con configuracion mecanica actual

Para realizar la simulacion, se utilizdé el modelo dinamico de Simulink del
banco de pruebas y el ciclo de temperatura que comanda el modelo de control
del banco de pruebas de fatiga térmica. El modelo de control comanda cambios
de temperatura y el sistema responde para poder cumplir el comando. Los
detalles de los requerimientos del ciclado de temperatura se encuentran en la
Tabla 1.
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Figura 14 Ciclo de temperatura de prueba fatiga térmica (elaboracién propia
con datos de prueba, Honeywell Aerospace, 2019)

En la Figura 14 se muestra como el ciclo comienza con un comando de
temperatura de 400°F. Después, se comanda una un cambio a 1050°F y se
mantiene durante 55 segundos. Una vez terminado el tiempo, el comando de
temperatura regresa a 400°F y se mantiene por 60 segundos para terminar el

ciclo.
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Se fijaron los comandos iniciales de presién y de flujo en 100 psia y 200
Ib-min, que son los comandos con los que actualmente opera el banco de

pruebas de fatiga térmica.
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Figura 15 Grafica de ciclo de temperatura simulado (Honeywell Aerospace,
2019).

En la Figura 15 se puede observar el resultado de la simulacion del ciclo
térmico. La linea roja indica el ciclo de temperatura que comanda el modelo de
control del banco de pruebas de fatiga térmica. La linea azul indica la respuesta

del sistema simulado con el modelo dinamico desarrollado.

Comparacion de resultados con datos de prueba

Con los datos obtenidos de la simulacion de los ciclos térmicos en el
modelo de simulacion, se grafico la comparacion entre el comportamiento del
comando de temperatura del sistema del ciclo simulado y el comportamiento de
la temperatura en el banco de pruebas con datos obtenidos durante prueba del
dia 8 de marzo del 2019.
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Figura 16 Grafica de comparacion de datos de prueba del 8 de marzo de
2019 y datos de simulacion del modelo dinamico desarrollado

En la Figura 16 se observa la grafica de comparacion de dos ciclos de
temperatura. La linea azul fue graficada con los datos obtenidos de la simulacién
del ciclado usando el modelo dinamico desarrollado, y la linea verde fue
graficada con los datos de prueba obtenidos el 8 de marzo de 2019.
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Figura 17 Grafica de estabilizacion en parte superior del ciclo simulado vs
datos de prueba del 8 de marzo de 2019.
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En la Figura 17 se observa la grafica de un acercamiento a la parte
superior del ciclo de temperatura. La linea azul fue graficada con los datos
obtenidos de la simulacion del ciclado usando el modelo dinamico desarrollado,
y la linea verde fue graficada con los datos de prueba obtenidos el 8 de marzo
de 2019.

Se puede observar que, durante el comando de incremento de
temperatura del ciclo, de 400 a 1050°F, la grafica de simulacion llega la
temperatura comandada 1 segundo después que la grafica de datos de prueba.
También se aprecia que el ciclo simulado es mas estable que el de datos de

prueba.
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Figura 18 Grafica de estabilizaciéon en parte inferior del ciclo simulado vs
datos de prueba del 8 de marzo de 2019.

En la Figura 18 se observa la grafica de un acercamiento a la parte
inferior del ciclo de temperatura. La linea azul fue graficada con los datos
obtenidos de la simulacion del ciclado usando el modelo dinamico desarrollado,

y la linea verde fue graficada con los datos de prueba obtenidos el 8 de marzo
de 2019.
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El ciclo simulado en Simulink muestra un tiempo mayor de incremento y
decremento de temperatura. En los datos de prueba del 8 de marzo de 2019 se
puede observar como la temperatura alcanza los 1050°F en 1.2 segundos
menos que el ciclo simulado. Analizando la porcion de decremento de
temperatura del ciclo, se puede observar que la temperatura de la prueba

alcanza los 400°F en 10 segundos antes que en el ciclo simulado.

Propuesta de cambio de configuracion mecanica

Basado en la informacion obtenida en el Capitulo 2, se hizo una
propuesta de cambio de configuracién mecanica. Los cambios estan enfocados
en el cambio de material de la tuberia y del aislante actualmente usados. Se
buscaron productos disponibles en el mercado o que estuvieran disponibles por

parte de proveedores ya registrados en Honeywell Aerospace.

En la Tabla 8 se muestran las propiedades térmicas del material usado
actualmente en la tuberia de la configuracion mecanica del banco de pruebas,
mismas que fueron usadas para la simulacién inicial de los ciclos térmicos.
También se enlistan las dos alternativas de material propuestas junto con sus

respectivas propiedades térmicas.

Tabla 8 Propuestas de material de tuberia para el banco de pruebas.

. fa : Espesor | Densidad c Conductividad :
Configuracién Material En] [Ibm-t3] | [Btu/ (Igm-F)] [Btu ft/(hr ftA2 F)] Referencia
Actual SS PIPE GRADE TP 304 0.258 499.392 0.12 8.09 ASTM A312/A312M
Propuesta 1 Titanium Grade 2 0.1 283.392 0.13 12.65 ASTM B862
Propuesta 2 Haynes 282 Alloy 0.125 518.4 0.136 150 HAYNES 282

En la Tabla 9 se muestran las propiedades térmicas del material usado
actualmente en la aislante de la configuracion mecanica del banco de pruebas,
mismas que fueron usadas para la simulacion inicial. También se enlistan las
dos alternativas de material propuestas junto con sus respectivas propiedades

térmicas.
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Tabla 9 Propuestas de material de aislante para el banco de pruebas

Configuracién Material EsEﬁ?or E[’|ebr::::§? [Btu/ flgm-F)] [gtzrlf:?::lf‘;gaﬁ)] Referencia
Actual Fiberglass 0.25 0.00 1 1 Honeywell Aerospace
Propuesta 3 Alumina Silicate 2 5.99 0.27 2 ASTM C201
Propuesta 4 Superwool HT 2 1.87 0.2 3.33 ASTM C201

Se prepard el codigo para la simulacién con la informacion de la
propuesta y se introdujeron las caracteristicas de los cambios propuestos al
modelo dinamico. Cada seccién de tuberia fue modificada usando las
propuestas mostradas anteriormente. Se formaron archivos separados

diferenciando el numero de propuesta.

Simulacién con propuesta de cambio de configuracién mecanica

Utilizando la informacion mostrada en la seccion anterior, se hicieron
simulaciones para cada una de las propuestas de cambio de material. Para cada
simulacién, se prepardé un archivo de configuracién para declarar variables de
entrada del modelo de simulacion conteniendo los parametros obtenidos en la
seccion anterior. En la Tabla 10 se muestran los valores capturados en el

archivo de configuracion para la Propuesta 1:

Tabla 10 Parametros de variables declarados para Propuesta 1

Material | Caracteristica Tubo1 | Tubo2 | Tubo3 | Tubo4 | Tubo5 | Tubo6 | Tubo 7
Diametro 3.07 3.07 3.07 3.07 5.00 5.00 3.07
Espesor 0.10 0.10 0.10 0.10 0.10 0.10 0.10
Largo 11.35 16.90 21.73 47.00 16.00 16.00 11.35

Tuberia Kl Factor 0.30 0.30 0.30 0.30 0.30 0.30 0.30
Altura 1.00 1.00 1.00 1.00 1.00 1.00 1.00
Densidad 283.39 | 283.39 | 283.39 | 283.39 | 283.39 | 283.39 | 283.39
Cp 0.13 0.13 0.13 0.13 0.13 0.13 0.13
Conductividad térmica 12.65 12.65 12.65 12.65 12.65 12.65 12.65
Espesor 0.25 0.25 0.25 0.25 0.25 0.25 0.25

Aislante Densidad 0.00 0.00 0.00 0.00 0.00 0.00 0.00
Cp 1.00 1.00 1.00 1.00 1.00 1.00 1.00
Conductividad térmica 1.00 1.00 1.00 1.00 1.00 1.00 1.00
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Se graficé cada una de las simulaciones hechas para cada propuesta. En
las siguientes figuras, la linea azul fue graficada con los datos obtenidos de la
simulacion del ciclado usando el modelo dinamico desarrollado, y la linea verde
fue graficada con los datos de prueba. En la Figura 19 se observa la grafica de
comparaciéon de dos ciclos de temperatura con la configuracion mecanica de la

Propuesta 1.
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Figura 19 Propuesta 1 — Comparacioén de respuesta de temperatura de
simulacion vs datos de prueba
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En la Tabla 11 se muestran los valores capturados en el archivo de

configuracion para la Propuesta 2:

Tabla 11 Parametros de variables declarados para Propuesta 2

Material | Caracteristica Tubo1 | Tubo2 | Tubo3 | Tubo4 | Tubo5 | Tubo6 | Tubo 7
Diametro 3.07 3.07 3.07 3.07 5.00 5.00 3.07
Espesor 0.13 0.13 0.13 0.13 0.13 0.13 0.13
Largo 11.35 16.90 21.73 47.00 16.00 16.00 11.35

Tuberia Kl Factor 0.30 0.30 0.30 0.30 0.30 0.30 0.30
Altura 1.00 1.00 1.00 1.00 1.00 1.00 1.00
Densidad 518.40 | 518.40 | 518.40 | 518.40 | 518.40 | 518.40 | 518.40
Cp 0.13 0.13 0.13 0.13 0.13 0.13 0.13
Conductividad térmica 150.00 150.00 150.00 150.00 150.00 150.00 150.00
Espesor 0.25 0.25 0.25 0.25 0.25 0.25 0.25

Aislante Densidad 0.00 0.00 0.00 0.00 0.00 0.00 0.00
Cp 1.00 1.00 1.00 1.00 1.00 1.00 1.00
Conductividad térmica 1.00 1.00 1.00 1.00 1.00 1.00 1.00

En la Figura 20 se observa la grafica de comparaciéon de dos ciclos de

temperatura con la configuracion mecanica de la Propuesta 2.
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Figura 20 Propuesta 2 — Comparacion de respuesta de temperatura de

simulacion vs datos de prueba
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En la Tabla 12 se muestran los valores capturados en el archivo de
configuracion para la Propuesta 3:
Tabla 12 Parametros de variables declarados para Propuesta 3
Material | Caracteristica Tubo1 | Tubo2 | Tubo3 | Tubo4 | Tubo5 | Tubo6 | Tubo 7
Diametro 3.07 3.07 3.07 3.07 5.00 5.00 3.07
Espesor 0.13 0.13 0.13 0.13 0.13 0.13 0.13
Largo 1135 | 16.90 | 2173 | 47.00 | 16.00 | 16.00 11.35
Tuberia | K! Factor 0.30 0.30 0.30 0.30 0.30 0.30 0.30
Altura 1.00 1.00 1.00 1.00 1.00 1.00 1.00
Densidad 518.40 | 518.40 | 518.40 | 518.40 | 518.40 | 518.40 | 518.40
Cp 0.13 0.13 0.13 0.13 0.13 0.13 0.13
Conductividad térmica | 150.00 | 150.00 | 150.00 | 150.00 | 150.00 | 150.00 | 150.00
Espesor 2.00 2.00 2.00 2.00 2.00 2.00 2.00
Aislante |Densidad 5.99 5.99 5.99 5.99 5.99 5.99 5.99
S1ane 7 Gp 027 027 0.27 027 0.27 0.27 0.27
Conductividad térmica 2.00 2.00 2.00 2.00 2.00 2.00 2.00
En la Figura 21 se observa la grafica de comparacién de dos ciclos de

temperatura con la configuracion mecanica de la Propuesta 3.
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Figura 21 Propuesta 3 — Comparacioén de respuesta de temperatura de

simulacion vs datos de prueba
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En la Tabla 13 se muestran los valores capturados en el archivo de
configuracion para la Propuesta 4:
Tabla 13 Parametros de variables declarados para Propuesta 4
Material | Caracteristica Tubo1 | Tubo2 | Tubo3 | Tubo4 | Tubo5 | Tubo6 | Tubo 7
Diametro 3.07 3.07 3.07 3.07 5.00 5.00 3.07
Espesor 0.13 0.13 0.13 0.13 0.13 0.13 0.13
Largo 1135 | 16.90 | 2173 | 47.00 | 16.00 | 16.00 | 11.35
Tuberia | K! Factor 0.30 0.30 0.30 0.30 0.30 0.30 0.30
Altura 1.00 1.00 1.00 1.00 1.00 1.00 1.00
Densidad 518.40 | 518.40 | 518.40 | 518.40 | 518.40 | 518.40 | 518.40
Cp 0.13 0.13 0.13 0.13 0.13 0.13 0.13
Conductividad térmica | 150.00 | 150.00 | 150.00 | 150.00 | 150.00 | 150.00 | 150.00
Espesor 2.00 2.00 2.00 2.00 2.00 2.00 2.00
Aislante L_Densidad 1.87 1.87 1.87 1.87 1.87 1.87 1.87
S1ane 7 Gp 0.20 0.20 0.20 0.20 0.20 0.20 0.20
Conductividad térmica 3.33 3.33 3.33 3.33 3.33 3.33 3.33
En la Figura 22 se observa la grafica de comparacién de dos ciclos de

temperatura con la configuracion mecanica de la Propuesta 4.
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Figura 22 Propuesta 4 — Comparacion de respuesta de temperatura de

simulacion vs datos de prueba
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Los datos obtenidos de las simulaciones fueron guardados para ser

analizados en la siguiente seccién.

Evaluacion de resultados

A continuacion, se presentan los resultados obtenidos de la simulacién
usando las 4 propuestas de cambio de material. Para evaluar los resultados, se
usaron los mismos datos de prueba mostrados en el Capitulo 4, al igual que la
seccidn de 2 ciclos térmicos comandados por el modelo de control del banco de

pruebas.

Usando la funcién de Matlab, se graficaron los datos obtenidos de la
simulacién de las propuestas en una misma figura, de esta manera, se hizo una
comparacion entre el tiempo de respuesta del ciclo de temperatura de las
simulaciones y el tiempo de respuesta de los datos de prueba del 8 de marzo de
2019.
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Figura 23 Grafica de parte superior del ciclo simulado con Propuestas 1 a 4
vs datos de prueba del 8 de marzo de 2019.
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Tabla 14 Tiempos de respuesta de ciclo de Propuestas 1 a 4

. . L L Tiempo
Material | Configuracion Descripcion Color 400 a 10P50°F
Tuberia Propuesta 1 Titanium Grade 2 Lila 10.72 s

Propuesta 2 Haynes 282 Alloy Rojo 9.59s
Aislante Propuesta 3 Alumina Silicate Aqua 12.09s
Propuesta 4 Superwool HT Morado 12.21s

Se puede observar que las Propuestas 3 y 4, que son las propuestas de
cambio de material aislante, redujeron el tiempo de la seccién inicial del ciclo en
sélo 0.91 y 0.79 segundos respectivamente. En cambio, las Propuestas 1y 2,
que son las propuestas de cambio de material de tuberia, redujeron el tiempo en
2.28 y 3.41 segundos respectivamente, siendo la Propuesta 2 la configuracion

mecanica con la que el tiempo de respuesta logré reducirse mas.

Por los resultados de las simulaciones, se considero la Propuesta 2 como
la mejor respuesta al ciclo térmico simulado. Con esta configuracién mecanica,
se procedid a simular el ciclado de temperatura reduciendo el flujo total
demandado por el sistema, esto con la finalidad de aprovechar la respuesta del
sistema con la configuracion mecanica propuesta y reducir el costo del proceso

de ciclado disminuyendo el recurso de aire comprimido.

La Figura 24 muestra la simulacién del ciclo térmico, con demanda de
flujo de ciclado reducido a 190 Ib-min, junto a la respuesta del sistema con datos
de prueba del 8 de marzo de 2019.
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Figura 24 Grafica de parte superior del ciclo simulado con Propuestas 2,
flujo del sistema de 190 Ib-min vs datos de prueba del 8 de marzo de 2019.
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La Tabla 15 muestra el costo estimado del material usado actualmente en

la tuberia del banco de pruebas y el de las Propuestas 1 y 2. Para hacer el

calculo del costo, se sumaron las longitudes de las secciones de tuberia del

banco de pruebas y se multiplicé por el costo por unidad.

Tabla 15 Costo estimado de material de Propuestas 1y 2 vs costo del

material de tuberia actual

Configuracion Material LO'Efgt']tUd fUOSSIt)(]) Referencia
Actual SS PIPE GRADE TP 304 12 $  2,640.00 [McMaster

Propuesta 1 Titanium Grade 2 12 $ 9,600.00 [TMS Titanium
Propuesta 2 Haynes 282 Alloy 12 $ 12,000.00 |HAYNES International

La Tabla 16 muestra el costo estimado del material usado de aislante

actualmente y el de las Propuestas 3 y 4. Para hacer el calculo del costo, se
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sumaron las longitudes de las secciones de tuberia, se calcul6 el area de la

superficie de cada una y se multiplicoé por el costo por unidad.
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Tabla 16 Costo estimado de material de Propuestas 3 y 4 vs costo del
material de aislante actual

Configuracion Material Suf’f:';']c'e Pre[f,'g.;(]m fUOSsIt)? Referencia
Actual Fiberglass 25.13 $ 60.00 [$ 1,507.96  |McMaster

Propuesta 3 Alumina Silicate 25.13 $ 68.00 |$ 1,709.03  |McMaster

Propuesta 4 Superwool HT 25.13 $ 100.00 |[$ 2,513.27 Morgan Thermal Ceramics

En la Tabla 17 se muestra la estimaciéon del costo de la implementacion

de la Propuesta 2. Se consideraron horas de trabajo del departamento de
disefio, para el analisis y validacion de los materiales, asi como la elaboracion
de dibujos detallados del sistema. También, se incluyo el costo estimado del

material de la tuberia. Después, se agregaron los tiempos estimados de horas

de trabajo para la fabricacion y la instalacion de la propuesta.

Tabla 17 Estimacion de costo de implementacion de Propuesta 2

# | Descripcion Qty l‘g';g:: "i'_r:ggg Horas (L;:l:;c: M(;ct)::i:\ | Sub-total

1 |Disefio 1 $ - 40 40 $ 1,600.00( $ -1$ 1,600.00

2 |Tuberia 12 ft|$ 1,000.00 0 0 $ - 1% 12,000.00| $ 12,000.00

3 |Fabricacion 1 $ - 15 15 $ 600.00| $ -9 600.00

4 [Instalacion 1 $ - 8 8 $ 320.00| $ -9 320.00
$ 14,520.00

La Tabla 18 muestra el detalle de cada una de las etapas del proceso de
prueba de fatiga térmica, incluyendo la disminucion de costo de cada una de las
fases por la disminucidén de demanda de flujo del sistema por la implementacién
de la Propuesta 2. El costo total es de $77,479.90 ddlares por cada unidad, que
significa una reduccién de16% del costo actual del proceso, como se detallé en
el Capitulo 1.
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Tabla 18 Desglose de costo de proceso de prueba por cada intercambiador
de calor implementando Propuesta 2

Preparacion Pre-calentamiento Intervalos de 200 ciclos Apagado
Flujo Tiemp Costo Flujo Tiemp Costo [ Flujo Tiempo  Costo [Flujo Tiempo Costo Uso de
[Ib-min] i [USD] [Ib-min] i [USD] | [b-min] [hrs] [USD] [b-min]  [hrs] [USD] laboratorio
150 0.75 $185.63 175 0.5 $144.63| 130 6.94 $1,492.23| 200 0.5 $ 165.29 8.69
50 075 $ 61.88| 75 05 $ 61.98]| 60 6.94 $ 688.72( 100 0.5 $ 8265
$ 247.51 $206.62 $2,180.95 $24794] $ 2,883.02
Costo de aire por HX [USD]| $ 72,075.49
Costo de uso de laboratorio
por HX [USD][ $ 2,521.39
Total|  $ 77,479.90

Considerando que el numero de unidades a probar en el laboratorio es de

15 (como se especifica en el Capitulo 1), asi como la informacion de la Tabla 17

y la Tabla 18, se puede establecer que la inversidn necesaria para aplicar la

Propuesta 2 puede ser recuperada después de probar 1 intercambiador de calor,

ya que el ahorro en el proceso es $14,650 dolares, y el costo de la

implementacién es de $14,500 ddlares.
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Conclusiones y Recomendaciones

Se logré desarrollar un modelo dinamico para simular el banco de
pruebas del LIS donde se realizan las pruebas de fatiga térmica a
intercambiadores de calor. Este modelo es capaz de usar propiedades,
mecanicas y térmicas, de materiales como parametros de entrada y asi calcular

caidas de presién y de temperatura a lo largo del sistema.

Con ayuda del modelo de simulacion desarrollado, se propusieron
cambios de material de tuberia y aislamiento, con el fin de disminuir la pérdida
de calor a través del sistema. Gracias al modelo dinamico, fue posible hacer
diferentes iteraciones cambiando las propiedades de los materiales y

manteniendo las condiciones fisicas del sistema.

Se comprob6é que el cambio de material aislante a la configuraciéon
mecanica actual del banco de pruebas repercute en menos del 3% de la
respuesta del sistema a los cambios de comando de temperatura. También, se
identifico que la aleacion Haynes 282 posee las propiedades térmicas suficientes
para que, al ser usado en la tuberia del banco de pruebas, la respuesta al
comando de temperatura sea 16% mas rapida, en comparacion de los datos de

pruebas del 8 de marzo de 2019.

Basados en la estimacion de costos del proceso de pruebas usando el
material propuesto, y la estimacion de costo de la implementacion del cambio de
configuracion mecanica, se concluy6 que el retorno de inversion podria lograrse
después de probar 1 intercambiador de calor, ya que el ahorro en el proceso es

$14,650 dolares, y el costo de la implementacién es de $14,500 ddlares.

Debido al alcance de la presente investigacion, se recomienda realizar un
analisis de expansion térmica y un analisis estructural al banco de pruebas con
el cambio de material propuesto, usando software de disefo asistido por

computadora como NX. De igual forma, se recomienda hacer una validacion de
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las simulaciones hechas por Matlab con software especializado en analisis de

fluidos asistido por computadora.
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Anexos

Densidad

Viscosidad dinamica

Numero de Reynolds

Numero de Prandtl

—m
P=v
=z
H=y
Re=0oLL
0
Pr=21Y
o

Tabla 19. Ecuaciones de capa limite y sus condiciones de limite en
direccidén y en forma adimensional (Bergman, Lavina, Incropera y Dewitt,

2011).
Condiciones de Limite Parametro(s)
Capa limite Ecuacién de Conservacién L.
Muro Fluido Libre Similares
De velocidad u* iﬁj + *f‘v‘ = % + R—LI% El [ v (x",0)=0 u* (x*,00) = —uw:/x*) E.4 Re, =LL E.7
Térmica W VS S e E2 | T'G,0)=0 | T°(®)=1 |ES5 RePr—+ | E8
Concentracion * aCA o - _1_ZC E3 | C,&x*,0=0 C* (x*,0) =1 E.6 Re;Sc= =~ E.9
u oy* ReySc gy B 4 ’ 4 ’ o D,y .

Tabla 20. Relaciones funcionales pertinentes a analogias de capas limite
(Bergman, Lavina, Incropera y Dewitt, 2011).

Flujo Transferencia de Calor Transferencia de Masa
u* =f(x*,y*,ReL,;d,§ E10 | 77 :f(x*,y*,ReL,Pn Z%) E13 | C, :f(X*,y*,ReL,Sc, %) E.17
=2 Qu_ = hL —y O L oC;,
I =raals E.11 Nu= ¢ =t 5l E.14 Sh=& =+ 54| E.18
Nu=f(x*,Re,,Pr) E.15 Sh=f(x*,Re,, Sc) E.19
Cf = 7= f(x". Rey) E.12
Nu = f(Re;, Pr) E.16 Sh=f(Re,,Sc) E.20

Tabla 21 Diagrama de Moody (Bergman, Lavina, Incropera y Dewitt, 2011)
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