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GLOSARIO.

JET THRUST: Empuje (F).

DRAG: Arrastre, fuerza que se opone al avance del avion.

SPINNER: Cubierta metalica conica que recubre la raiz de las hélices y el pitch
control.

PITCH CONTROL: Actuadores de tipo hidraulico que modifican el angulo de
ataque de las hélices.

ENVERGADURA: Distancia entre las puntas de las alas.

SHROUD: Cascaron o parte externa de una turboméaquina térmica donde llegan
los alabes. Notacion usada en ANSYS-CFX.

HUB: Base de de una turbomaquina térmica donde esta la base de los alabes.
Notacion usada en ANSYS-CFX.

PROPELLER: Hélice.

NOTACION:

A: Area de salida de la tobera.

P: Presion.

T: Temperatura.

Cp: Calor especifico a presion constante. J/Kg.K.
Cv: Calor especifico a volumen constate. J/Kg.K.
R: Constante universal de los gases.

V: Velocidad.

Q: Calor.

W: Trabajo.

m: Flujo mésico.

F: Empuje.

h: Entalpia. KJ/Kg.K



RESUMEN

TITULO:
REDIRECCIONAMIENTO DE LOS DUCTOS DE ESCAPE DE UNA T URBINA PT6A-66 PRATT
AND WHITNEY PARA APROVECHAR SU EMPUJE EN EL AVION P -180 PIAGGIO AVANTI.

AUTOR: .
HERNAN RICARDO LLORENTE RUIZ

PALABRAS CLAVES:
Turbohélice, Empuje, Gases de escape, Avion, Turbina, CFX.

DESCRIPCION:

El objetivo de este proyecto es comprobar en primer lugar qué efecto existe por el choque de los
gases de escape sobre las hélices de la turbina PT6A-66, en segundo lugar hacer el disefio inicial y
andlisis de un sistema que permita aprovechar la energia disponible en los gases de escape e
incrementar el empuje.

Para el disefio preliminar del sistema de recoleccidn y aprovechamiento de los gases de escape de
la turbina, inicialmente se elabor6 un programa en MATLAB que permiti6 hacer el célculo del
sistema, se pudieron modificar parametros mediante mdltiples iteraciones que permitieron hallar los
mejores valores de longitud de alabe, cuerda de perfil, etc, agilizando el proceso de calculo.
Después se hizo el modelado del sistema de aprovechamiento de gases en CAD (SOLIDWORKS
2007), seguidamente se simulo el funcionamiento de este en dos condiciones de operacién, a nivel
del mar, cero velocidad del avion y a velocidad y altitud de crucero mediante ANSYS-CFX. Esto
permitié optimizar el sistema variando la geometria que se obtuvo con el programa en MATLAB
logrando mejores resultados en cuanto a similitud a la realidad. También se simulo en ANSYS-CFX
el choque de los gases de escape contra las hélices de la turbina en plena rotacion a 2000 RPM,
en condiciones de tierra y velocidad cero de desplazamiento del avion.

También se hizo el disefio basico de un banco de pruebas que permita hacer las mediciones
hechas mediante la simulacion de manera practica y confrontar resultados a futuro.

Este estudio permite iniciar un nuevo campo de investigacién con muchas implicaciones a nivel
tecnolégico, aeronautico y ambiental.
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SUMMARY
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DESCRIPTION:

The objective of this project is to firstly understand the effect that the crush of the combustion gases
have on the PT6A-66 turbine propeller, and secondly to make the initial design and study of a
system that allows the use of the available energy in the combustion gases and that increases the
jet thrust.

For the preliminary design of the collection and use of the turbine combustion gases system, one
had to start by making a MATLAB program for the calculation of the system, a system that could
modify parameters by means of many iterations and that allowed us to find the best values of profile
chord, vane length, etc, making the calculation process faster. Later the collection gas system
(using the programme SOLIDWORKS 2007) was made, then the simulation of the system
functioning was made in two operation conditions, at sea level (zero plane speed and cruising
speed) and altitude by means of ANSYS —CFX. It allowed us to optimize this system, changing the
geometry obtained from the MATLAB program, and so achieving best results according with the
reality. Also the force of the combustion gases on the turbine propeller was simulated when it was
rotating at 2000 RPM, in land conditions and zero plane speed.

The basic design of a test bench was made to allow us to make the testing works, to find practical
and real data to compare with our future simulation results.

This study opens a new research field with many implications at technological, aeronautical and
environmental level.

"Degree Work.
Faculty of Physical-Mechanical Engineerings, Mechanical Engineering School, Eng. Jorge Luis
Chacoén V.



INTRODUCCION

En la industria aeronautica existen diversos tipos de aeronaves, variadas formas
de propulsién y a su vez diferentes configuraciones. Entre éstos tenemos aviones
comerciales de gran tamafo, pequefios de uso privado, aviones militares, de
entrenamiento, etc., los cuales, pueden usar motores de pistén o turbinas ya sean
turbojet, turbofan o turboprop dependiendo de los requerimientos de servicio. En el
caso concreto de las turbinas un desempefio eficiente es de suma importancia
debido a que éste permite dar una mayor confiabilidad y, sobretodo, el ahorro de
dinero e incremento de las utilidades de las aerolineas y en general, de la aviacion
comercial. Dicha eficiencia se ve reflejada por ejemplo, en el aumento del empuje
(jet thrust) con un mismo consumo de combustible o disminuyendo el peso de los

motores y a su vez del avion para ahorrar combustible o0 aumentar la carga util.

En el caso del empuje especificamente en el avion italiano P-180 PIAGGIO
AVANTI y el STARSHIP de Raytheon Aircraft Company los cuales usan para su
propulsion dos turbinas turboprop de la serie PT6A-66 fabricadas por la PRATT
AND WHITNEY OF CANADA. Existe la posibilidad de aprovechar una potencia
propulsiva no utilizada ademéas de la existencia de un “drag”. La configuracion
usada en la disposicion de las turbinas en este tipo de aviones y sobretodo de los
gases de escape se puede optimizar ya que se pierde teéricamente un porcentaje

del empuje proporcionado por los gases de escape.



En la figura numero 1 se observa como seria el flujo de los gases de escape de no
existir el bloqueo de las hélices; no hay restriccion para su salida. En la figura
numero 2 se puede ver la configuracion hipotética del posible flujo de gases que
se pretende en éste estudio analizar, donde el disco formado por las hélices
girando se opone al paso de los gases generandose turbulencia, lo cual reduce el
aire disponible para ser utilizado en las hélices; ya que forma una zona de baja

presion donde el aire disponible se reduce considerablemente.

Figura 1. Salida de gases en el escape convencional.

© 28088 - Thomas Wilberg www. luftfahrtmuseum.com



Figura 2. Configuracién de salida de gases real.

© 280808 - Thomas Wilberg wyotw.luftfahrtmuseum.com

Turbulencia (posible zona de baja presion)

Figura 3. Detalles.

Ductos de escape Spinner



Para dar solucién a esto se busca simular y disefiar un sistema para los gases de
escape de la turbina que aprovechen el empuje, permitiendo el aumento de la
eficiencia de propulsion para el avion PIAGGIO AVANTI haciéndolo mas
competitivo con respecto a otros fabricantes de aviones privados. Para el
desarrollo de éste sistema se modificé el spinner, se redireccionaron los gases de
escape y se disefid una tobera para la salida de los gases. Véase la figura 3. Por
lo tanto, surge la siguiente pregunta: ¢Realmente existe un bloqueo tal de los
gases de escape por parte de las hélices en rotacion como se ve en la figura 2 que
genera turbulencia y posible pérdida en el empuje? Para responder a ésta

pregunta se plantearon los siguientes objetivos:

» Disefar y simular mediante el uso de software (CFD) los ductos de escape
para la turbina PT6A-66 usada en los aviones italianos P-180 Piaggio
Avanti que permitan un aprovechamiento del empuje disponible en los
gases de escape.

* Hacer el andlisis pertinente para aumentar en la medida de lo posible el
empuje usando la energia disponible en los gases de escape. Para tal
efecto se va a:

* Modificar el spinner.
« Disefo de una tobera para la salida de los gases.

* Redireccionamiento de los gases de escape.

Ademas estas modificaciones serdn comparadas con respecto a la configuracion
inicial que también sera simulada por el software. El pardmetro de comparacion es

el empuije (jet thrust).



1. MARCO TEORICO

1.1 FLUJO COMPRESIBLE *.

1.1.1 INTRODUCCION.

El flujo compresible considera flujos de gases en los que la densidad cambia
significativamente entre los puntos de una linea de corriente; tales flujos se llaman
flujos compresibles.

No todos los flujos de gas son compresibles ni todos los flujos compresibles son

flujos de gas. A bajas velocidades con nimero de mach menor que 0.3
14

(M= J(kRT)

Los flujos de gas incompresibles suceden en un gran nimero de situaciones de

) , los flujos de gas pueden ser tratados como flujos incompresibles.

interés en el campo de la ingenieria; sin embargo hay otras situaciones en las
cuales se debe tener en cuenta la compresibilidad del gas. Entre ellos estan los
flujos de aire alrededor de aviones comerciales y militares, flujos de aire a través
de motores a reaccion, y flujos de gas en compresores y turbinas.

A continuacion se introducen los efectos de compresibilidad en las situaciones de
flujos mas simples. Se supone que la velocidad en un lugar dado de una corriente
a través de un conducto es uniforme y por consiguiente no varia en la direccion
normal del flujo. Para determinar el flujo se emplea la ecuacion de continuidad que

toma la forma:

m=p A4V = p, AV, M)

! MECANICA DE FLUIDOS. Merle C. Potter. Thomson 2002.



La ecuacion de cantidad de movimiento para el flujo uniforme, compresible adopta

la forma:

> F=mn(,-V) 2)

La ecuacion conservacion de energia omitiendo los cambios de energia potencial

es:
W v
Q — = = ' L +||r!_1_!’|’1
i 2
C,
y—hy=c¢,(T,-T;) ¢, =R+c, k=-

Si un proceso es adiabatico (Q=0) y reversible (sin perdidas) el cambio de entropia

es cero (flujo isentrépico) y junto con la ley del gas ideal se puede demostrar que:




1.1.2. VELOCIDAD DEL SONIDO Y NUMERO DE MACH 2.

La velocidad del sonido es la velocidad con que viaja una perturbaciéon de presion

de pequefia amplitud a través de un fluido.

Figura 4. Velocidad del sonido.

_‘f‘f Speed of Sound Rosearc
Sound 71\!05/ \{{ %/
Bell

Speed of sound (a) depends on the type of medium and the
temperature of the medium.

a=sgt(YRT
v = ratie of specific heats (1.4 for air at STP)
R =gas constant (286 m2/s 2/K° for air)
T = absclute temperature (273.15 + °C)

La velocidad del sonido esta dada por:

_ |k
\p
Si se utiliza la ecuacion de gas ideal:
c=~kRT

2 www.grc.nasa.gov Guide to Aeronautics. NASA 2006.



Una cantidad importante utilizada en el estudio de flujos compresibles es la

velocidad adimensional llamada nimero de Mach:

r
jf — I—
C

Si M es menor que 1 el flujo es subsoénico y si M es mayor que 1 entonces el flujo
es supersonico. En la figura 4 se muestran las principales variables que influyen

en la velocidad del sonido.

1.1.3 FLUJO ISENTOPICO A TRAVES DE UNA TOBERA °.

Existen muchas aplicaciones en las que fluye gas a través de un tubo o conducto
de area variable en la cual un flujo isentrépico, continuo, uniforme es una buena
aproximacion de la situacion de flujo existente. El difusor cerca de la parte
delantera de un avion de reaccion, los gases de escape que pasan a traves de las
aspas de una turbina, las toberas de un motor de cohete, un tubo de gas natural
roto, y los dispositivos de medicion de flujo de gas son ejemplos de situaciones

gue pueden ser modeladas con un flujo continuo, uniforme, isentrépico.

v (M2 -1)= i
V A

Para un flujo isentropico uniforme en un area cambiante:

* Si el area se incrementa, dA>0 y M<1, se ve que dV debe ser negativa
(dV<0). El flujo se desacelera en este flujo subsoénico.

» Siel area se incrementay M>1, se ve que dV>0; por consiguiente el flujo se

acelera en la seccion divergente en este flujo supersonico.
» Si el area disminuye y M<1, entonces dV>0, y el flujo se acelera.
* Si el area disminuye y M>1, entonces dV<0, y el flujo se desacelera.

* Enuna garganta donde dA=0 o M=1, o posiblemente ambos.

3 MECANICA DE FLUIDOS. Merle C. Potter. Thomson 2002.



En la figura 5 se ven las ecuaciones que permiten calcular presiones y

temperaturas para el flujo de un gas a través de una tobera:

Figura 5. Flujo compresible en una tobera.

da <0 b Seccidn
M<l1 convergente
dv=0 dA=>0

. Seccidn M=>1
divergente 4y ¢

Fuente: MECANICA DE FLUIDOS. Merle C. Potter. Thomson 2002.



1.2 EMPUJE (JET THRUST)?
1.2.1 QUE ES EMPUJE.

Figura 6. ¢ Qué es empuje?

Glenn

What is Thf’ust? Research

Center

Thrust is a mechanical force
generated by the engines

to move the aircraft through
the air.

Thrust

Empuje es la fuerza que mueve al avion a través del aire. Es usado como el
opuesto del arrastre de un rocket. Es generado por motores de aviacion mediante
alguno de los tipos de sistemas de propulsion que existen.

El empuje es una fuerza mecanica, por tal motivo el sistema de propulsion debe
estar en contacto fisico con el fluido de trabajo para producir el empuje.

El empuje a menudo es generado por reaccion por la aceleracion de particulas de
gas en el medio ambiente. Ya que el empuje es una fuerza, es una cantidad

vectorial que tiene magnitud y direccion.

4 www.grc.nasa.gov Guide to Aeronautics. NASA 2006.
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El motor ejerce trabajo en el gas acelerandolo en la parte trasera del motor. El
empuje es generado en direccion opuesta de donde se acelera el gas.

La magnitud del empuje depende de la cantidad de gas que es acelerado y a la
diferencia de velocidad a la entrada y la salida del motor. Véase la figura 6.

1.3 SISTEMAS DE PROPULSION®.

1.3.1 TURBOHELICE.

Un ejemplo de este tipo de propulsion se ve en la siguiente figura:

Figura 7. Propulsion por hélices.

@ Propeller Propulsion Research

Center

ustang

Wind Tunnel Test

Working fluid is surrounding air.

Por 40 afnos después del primer vuelo de los hermanos Wright los aviones usaron
motores de combustion interna® para girar las hélices® y producir el empuije.

El avion toma aire disponible a su alrededor, lo mezcla con combustible, lo quema
y obtiene la energia térmica para mover los pistones que proveen el movimiento

circular que mueve las hélices.

5 www.grc.nasa.gov Guide to Aeronautics. NASA 2006.
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1.3.2 PROPULSION A REACCION.
Algunos ejemplos de propulsion de turbinas a gas se muestran en la figura 8:

Figura 8. Propulsion por turbinas a gas.

Glenn

Gas Turbine Propulsion  Research

Center

Working fluid is the surrounding air.

Durante la segunda guerra mundial, un nuevo tipo de motor de aviacion fue
desarrollado independientemente en Alemania e Inglaterra. Este fue la turbina a
gas. Este tipo de propulsion no ejerce trabajo en sus alrededores ya que no usa el
fluido circundante. Para una turbina a gas el fluido de trabajo va al interior de esta
y sale por una tobera donde es acelerado obteniendo empuje.

Existen varios tipos de turbinas a gas', varias configuraciones las cuales se usan

dependiendo de los requerimientos de rendimiento y operacién de las aeronaves.

12



1.3.2.1 TURBOJET

Es uno de los tipos de turbinas mas usados comercialmente, aqui se muestra un

corte longitudinal con sus partes mas importantes, véase la figura 9:

4

Figura 9. Motor turbojet.

Fuente: www.grc.nasa.gov Guide to Aeronautics. NASA 2006.

Consiste en un difusor! que esta en la parte delantera de la turbina por donde
ingresa el aire o fluido de trabajo. Luego el aire ingresa a un compresor axial® de
varias etapas donde el aire es comprimido, este aire a alta presion luego pasa a la
camara de combustién® donde es mezclado con combustible y luego esta mezcla
es quemada. Los gases resultantes a alta presion y alta temperatura salen de la
camara de combustion e inciden en una turbina® donde entregan la energia
necesaria para mover el compresor e inducir la entrada de mas aire. Después de
la turbina los gases a alta temperatura y presiéon pasan a una tobera® donde son

acelerados produciendo el chorro que finalmente produce el empuje.

13



1.3.2.2 TURBOJET CON POST-COMBUSTION.

Esta es una configuracién usada basicamente en la aviacion militar de combate

(véase figura 10).

Figura 10. Motor turbojet con postcombustion. 4

Fuente: www.grc.nasa.gov Guide to Aeronautics. NASA 2006.

La postcombustion es usada para aumentar el empuje de manera rapida en
aviones de combate obteniendo velocidades supersénicas. El principio de
funcionamiento es el mismo de una turbina turbojet como se describié en la
seccion 1.3.2.1. Su diferencia radica en que después de la turbina® los gases de
escape no salen de una vez a la tobera® si no que pasan por un post-quemador”
el cual inyecta de nuevo combustible a los gases calientes provenientes de la
turbina, estos queman el combustible liberando méas energia. Seguidamente pasan
por la tobera logrando un mayor empuje. Hay que tener en cuenta que este

proceso incrementa considerablemente el consumo de combustible.

14



1.3.2.3 TURBINAS TURBOFAN.

Es uno de los tipos de turbinas mas usados a nivel comercial, aqui se ven algunas

de sus partes, véase la figura 11:

Figura 11. Turbina turbofan.

Fuente: www.grc.nasa.gov Guide to Aeronautics. NASA 2006.

Las turbinas turbofan son la variacion mas moderna de las turbinas a gas. Su
funcionamiento es exactamente igual que un turbojet (seccion 1.3.2.1.). La
diferencia radica en que se adiciona un ventilador® en el difusor?, éste toma aire
del ambiente llevandolo hacia el compresor® siguiendo el proceso ya conocido,
pero otra parte del aire es acelerada por el ventilador y llevada por la parte exterior
de la turbina produciendo un aumento en el empuje sin pasar por el compresor ni
la turbina. Estos dos flujos se unen en la parte posterior del motor en la tobera®,
este paso de aire exterior es llamado bypass” y la relacién de aire que pasa por la

turbina y por el ventilador es llamado bypass ratio.

15



1.3.2.4 TURBOPROP.

Este es un tipo mas econdémico de propulsion en cuanto al consumo de

combustible, en la figura 12 se muestra sus principales partes:

Figura 12. Turbina Turboprop.

Fuente: www.grc.nasa.gov Guide to Aeronautics. NASA 2006.

El funcionamiento de este tipo de turbinas es basicamente igual a los anteriores,
su diferencia es que el empuje no se debe a los gases de escape, Si no a una
hélice que se mueve. El proceso hasta la combustion es igual, en la etapa de
turbina® se tiene un mayor ndmero de etapas ya que la idea es aprovechar la
energia de los gases quemados para mover el eje que mueve las hélices y no
para el chorro de propulsion. El empuje finalmente es obtenido por el efecto de
rotacion de las hélices? en el fluido circundante, sin embargo, los gases de escape
que salen por la tobera® tienen también energia disponible que aporta al empuje

como lo hacen las turbinas turbojet (gases calientes con energia cinética).
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1.4 ECUACION GENERAL DE EMPUJE.

El empuje es generado por la reaccion de un gas acelerado y aplica la segunda y

la tercera ley de Newton.

Figura 13. Ecuacion general de empuije.

Glenn

General Thrust Equation researcn

Center

Propulsion
Device

Donde:

V, = Velocidad de entrada. my = Flujo masico de entrada
P, = Presion a la entrada. Ay, = Area de entrada.

V, = Velocidad de salida. m, = Flujo masico de salida.
P, = Presion de salida A, = Area de salida.

De la segunda ley de Newton se puede decir que el cambio en el momentum con

el tiempo es igual a una fuerza.

_ (Ve—Vo)
F=mx (te—to) (4)

Teniendo en cuenta que m, = m, = pVA; donde p = densid@d, V = velllcid@d y
A = Areld
Si P, # P, entonces la ecuacion es:

F=mgV, —mgVy + (Pe — Pp)A:  (5)

17



Si P, = P, entonces la ecuacion es la siguiente:
F=mgV, —myV, (6)

1.5 RELACION AIRE- COMBUSTIBLE.
Es un pardmetro a tener en cuenta en el rendimiento energético de una turbina.

Figura 14. Flujo de combustible y relacion aire/combustible.

Fuel Mass Flow Rate Glenn

Research

Fuel/Air Ratio Center

m; = Flujo masico de combustible.

m, = Flujo masico de aire.
mf

mﬂ-
T, = Temperatura total.
C, = Calor especifico.
Q = Valor del calentamiento del combustible.
1, = Eficiencia adiabatica.
3 = Entrada a la camara de combustion.
4 = Salida de la camara de combustion.

Teniendo en cuenta esto se puede determinar la temperatura de salida de la
camara de combustion:

fnpQ

CpT
Tey = Tig * 1ift3 (7)
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1.6 EMPUJE POR HELICES.

Este tipo de propulsion tiene el mismo principio para inducir el empuje de las
turbinas turboprop sin embargo, su diferencia esta en el tipo de motor; estos usan

motores de piston.

Figura 15. Empuje en un sistema de hélices.

& Propeller Thrust — ress

Free Stream Propeller Disk

l ' L]
Engine > P.= P,

Pt.=p, + 5p v, pt = p,+ .'.ip"lff

Donde:

V, = Velocidad de entrada.
P, = Presion a la entrada.
V, = Velocidad de salida.
P, = Presion de salida

Se tiene que: F = AAp; Ap = pt, — pty = 0.5p(VZ — V§)
Entonces:
F=0.5pA(VZ —V2) (8)
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1.7 EMPUJE EN UNA TURBINA TURBOPROP.

Al igual que en la propulsion por hélices, el empuje se logra por la interaccion de
las hélices y el aire circundante pero con la diferencia de que aqui si se usa todo el

proceso de las turbinas como describié en la seccién 1.3.2.4.

Figura 16. Empuje en un sistema turboprop.

Glenn

Turboprop Thrust Research

Center

- Y ;
! s Nozzle
Inlet Compressor

Propeller
Empuje= Empuje de hélice + Empuje de gases de escape.

o
F = m0V1 - m0V0 + meVe - mCV1 m B

F=my(V; =Vp) + me(Ve = V1) (9)

En estas ecuaciones se tiene en cuenta el cambio de momentum del flujo de aire
aguas arriba y aguas debajo de la hélice y también, el cambio de momentum del
flujo de los gases de escape con relacion al flujo aguas debajo de las hélices. Hay
gue tener en cuenta que el flujo masico de combustible es despreciable con

respecto al flujo de gases calientes.
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1.8 AVION PIAGGIO AVANTI P-180
Es uno de los mejores aviones en cuanto a prestaciones de velocidad, tiene
velocidad crucero de jet sin embargo es un avion tipo turboprop. La configuracion

de las turbinas es poco convencional como se ve en la figura 17:

Figura 17. Piaggio Avanti P-180

Fuente: http://i100.photobucket.com/albums/m24/kingofthefield/300px-P180.jpg

Es un avién de negocios de dos turbinas producido por Piaggio Aero. Puede llevar
9 pasajeros en una cabina presurizada muy comoda el cual puede ser piloteado
por uno o dos pilotos. Su disefio se baso en el hecho de que se querian tener las

prestaciones de un jet con un avion tipo turboprop.

1.8.1 HISTORIA

El P-180 fue probado en un tanel de viento en Italia y en los Estados Unidos en
1980 y 1981. Una unidn con Learjet para desarrollar el avion inicio en 1982,
finalizando en 1986, cuando el primer prototipo volo. La certificacion de vuelo de
los Estados Unidos fue obtenida en 1990 permitiendo la construccion de los
primeros 12 fuselajes, los cuales fueron construidos en Wichita con H & H Parts y
Plessey Midwest de donde fue llevado a Italia para el ensamble. Algunos afos
después Avanti aviation con sede en Wichita cerré por falta de dinero estando

estancado el proyecto hasta que, nuevos inversionistas liderados por Piero Ferrari
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llegaron al proyecto en 1998. Desde entonces el Piaggio Avanti se ha convertido

en uno de los més exitosos aviones turboprop en el mundo.

1.8.2 ESPECIFICACIONES.

En la siguiente tabla se ven las especificaciones mas importantes del avién:

Tabla 1. Especificaciones técnicas Piaggio Avanti 180",

Capacidad 9 pasajeros
Dimensiones de la cabina Altura: 1.75m
Ancho: 1.85m
Largo: 4.45m
Largo 14.4m
Envergadura 14.03m
Altura 3.98m
Peso sin carga 3400 Kg
Carga util 1862 Kg
Carga maxima en el despegue 5262 Kg

Motores

2X Pratt & Witney of Canada PT6A-66

Turboprop de 850 SHP y 905 ESHP cada uno.

1.8.3 DESEMPENO.

Aqui se ven algunos valores de su desempefio y prestaciones operacionales:

Tabla 2. Prestaciones’.

Velocidad maxima

737 Km/h (398 kts)

Velocidad de crucero

644 Km/h (348 kts)

Rango operacional

2595 Km

Techo operacional

12500 m (41000 ft)

Rata de ascenso

14.98 m/s (2950 ft/min)

* www.piaggioaero.com
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Como se ve en la tabla 2 las velocidades de operacion son cercanas a las de un
jet sin embargo, se usan turbinas turboprop que tienen un menor consumo de

combustible.
1.8.4 DESCRIPCION TURBINA PT6A-66

En la siguiente figura se puede ver el corte longitudinal de la turbina con sus

partes mas importantes:

Figura 18. Corte turbina PT6A-66. 4

Fuente: www.umcntp.co.id/ images/pw-pt6a.jpg

5 7 8
Descripcion y operacion:  Esta serie de turbinas son livianas del tipo libre. La
turbina utiliza dos secciones independientes: una donde esta ubicado el
compresor en la seccién de generacién de gas y la etapa de turbina de dos etapas
que dan el torque al eje que va al propeller a través de la caja reductora®. La
turbina es autosuficiente ya que el generador de gas acciona el sistema de aceite®
dando lubricacién para todas las areas de presion para el torquimetro y potencia
para el pitch control®. El aire entra a la turbina a través de una camara anular®,
formada por la entrada del compresor donde este lo dirige directamente al
compresor’. El compresor consiste en cuatro etapas axiales® combinadas con una

etapa simple centrifuga®, ensamblada como una sola unidad. La camara de
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combustién® consiste en dos cilindros concéntricos con perforaciones de varios
tamanos las cuales dejan entrar el aire que viene del compresor. El flujo de aire
cambia de direccion 180 grados respecto a la entrada de la mezcla. El combustible
es inyectado por 14 inyectores los cuales se surten de dos multiples de admision.
Los gases de la combustiéon van en direccién contraria al ducto de salida y pasa a
través del compresor de la turbina. Los gases golpean los alabes de la turbina®

con el angulo correcto para minimizar las pérdidas de energia.

Datos de la turbina:

Estos son algunos datos de la turbina PT6A-66 Prat & Whitney:

Tabla 3. Especificaciones técnicas y de funcionamiento turbina PT6A-66 Prat & Whitney".

ESPECIFICACIONES PT6A-66
) ESFC EMPUJE
CONDICIONES DE OPERACION | ESHP | SHP (Ib/eshp/hr) (Ib)
850
Despegue/continuoc maximo 905 (1) 0.642 138
850
Crucero 905 (2) 0.642 138
(1) disponible a 69.4 °C a 2000 RPM
{2) disponible a 63 3°C a 2000 RPM
Tipo de camara de
combustion Anular
Radio de Compresidn 12:01

Rotacién del eje del Propeller | Standard v en reveisa como s ndicado en

la caja de reductora.

Acople del eje del propeller Ensanchado
Radiv de engrane del gje del
prapalier 0.0601:1
19 pulgadas a temperatura
Diametro de la turkina ambiente.
Largo turhina 70 pulgadas a temp ambiente.
Consumo de aceite 0.3 Ib/hr. En max 10 hrs. de periodo

En turbinas turboprop, la potencia es medida en EQUIVALENT SHAFT
HORSEPOWER (ESHP) y en SHAFT HORSEPOWER (SHP). SHP es

! Pratt & Whitney of Canada, maintenance manual — part 3036122
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determinada por las RPM del propeller y el torque aplicado en el eje del propeller.
Los gases de escape también desarrollan algo de energia cinética cuando dejan la
turbina, similar a las turbinas turbojet. Este valor de empuje es alrededor del 10%
de la potencia total de la turbina. ESHP es el término aplicado para la potencia

total entregada incluyendo el empuje.

1.9 TURBOCOMPRESOR AXIAL °

1.9.1 INTRODUCCION

Los compresores axiales mas primitivos que se construyeron alrededor de 1900
por Sir Charles Parsons, eran de baja relacion de compresion y alcanzaban
rendimientos muy modestos, del orden del 55%, debido al desprendimiento de la
capa limite en el alabe, por lo que se abandonaron en favor de los compresores
centrifugos de varios escalonamientos por su mas alto rendimiento, del orden del
70 al 80%.

Los primeros turbocompresores axiales de rendimiento aceptable aparecen mucho
mas tarde; en 1926, A. A. Griffith establece los principios basicos de su teoria del
perfil aerodinamico para el disefio de compresores y turbinas, y es a partir de aqui
cuando se emprende el desarrollo de los compresores axiales.

Cuando se comparan los compresores axiales con las turbinas axiales, las
diferencias provienen de los propios procesos del flujo; cuando el fluido se acelera
rapidamente en un conducto sufre una pérdida moderada de presion de remanso,
pero cuando experimenta una rapida deceleracion, que provoca un gradiente
adverso de presion, se puede producir desprendimiento del flujo y, en

consecuencia, grandes pérdidas.

6 TURBOMAQUINAS TERMICAS, Claudio Mataix, Limusa 3 Edicion 1998. - COMPRESORES,

Pedro Fernandez Diez, Universidad de Cantabria.
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Para limitar estas pérdidas, es necesario mantener la relacion de deceleracion del
flujo a través de las coronas de alabes en valores bajos, circunstancia que implica
el que para una relacion de compresion dada, un turbocompresor axial tenga
muchos méas escalonamientos que una turbina axial.

Su disefio entrafia una gran dificultad dada la importancia especial que el método
aerodinamico y el método de disefio de los alabes con torsion tiene en estas
maquinas. El angulo de desviacion, bl - b2, de los alabes de un turbocompresor
axial tiene que ser muy reducido si se quiere mantener un rendimiento elevado,
siendo inferior a 45°, mientras que en las Turbinas de vapor o de gas es mucho

mayor.

1.9.2 ANALISIS BIDIMENSIONAL DEL ESCALONAMIENTO DE UN
COMPRESOR AXIAL

Un escalonamiento de un turbocompresor axial consiste en una corona de alabes
moviles o rotor seguida de otra de &labes fijos o estator. Los alabes del rotor
estan montados sobre un tambor y los del estator sobre la carcasa.

Si en este turbocompresor axial los uUltimos escalonamientos tienen una relacion
(base/extremo) alta, el problema de diseiio se simplifica considerando que las
condiciones del flujo no varian en las direcciones circunferencial y radial, lo que
equivale a suponer que existen infinitos alabes en cada corona y que las
condiciones del flujo que imperan en el diametro medio de la misma son idénticas
para cualquier otro diametro.

Los alabes se pueden suponer rectos, (misma geometria a lo largo de su altura), y
si la relacion (rbase/rexterior) es alta, los incrementos de presion y velocidad del
alabe a lo largo de su altura son pequefios por lo que la hipétesis de disefio
anterior es suficientemente correcta.
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Figura 19. Escalonamiento en un compresor axial.

Corona directriz
entrada
C] ﬁ'll,' W—]
|.._l"1u_._
Corona maovil
I B Wy
A _Corona fija

y o
cy Crn

- C"|ua

Escalenamienta

Wt

Fuente: TURBOMAQUINAS TERMICAS, Claudio Mataix, Limusa 3 Edicion 1998. P4g. 611.

ROTOR.- El proceso en el rotor es un proceso adiabatico en el que se transfiere
trabajo al fluido. El fluido llega a los alabes del rotor con una velocidad absoluta
cl, que forma un angulo al con la direccion axial, y atraviesa los conductos
divergentes formados por los alabes del rotor, que ceden energia mecanica al
fluido aumentando su energia cinética y su presion estética.

El fluido sale del rotor con una velocidad relativa, w2 < w1, y una velocidad
absoluta, c2 > c1, debido a la energia cedida por el rotor. A continuacion, el fluido
atraviesa los conductos divergentes que forman los &labes del estator
decelerandose y aumentando consecuentemente su presion estatica.

El flujo entra en el rotor sin rotacién, por lo que:

c 1u =0 ; al = 90° mientras que la velocidad axial cm es constante.
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Figura 20. Vista isométrica del rotor y estator.

Fuente: COMPRESORES AXIALES, TC axiales.V.-97 pdf, Pedro Fernandez Diez, pag. 3.

Cou = Cru = Wy —Wyy (10)
W,y = —CpyeotgB, 5 Wy = —Ccotgfy
El trabajo de compresion en un escalonamiento de un turbocompresor axial, o

trabajo periférico, es:

. c3 . c? Cau-C o tgB,—cot
T, = (12 +_2) _ (11 +_1) _ (CauCaw) _ uCm(cotgh; ~cotghy) (11,
2g 2g g g

De esta ecuacion se deduce que como en un turbocompresor axial la diferencia,
cotgf; — cotgf,es muy pequeia, el aumento del salto entélpico por
escalonamiento se tiene que conseguir mediante un aumento de la velocidad

periférica u 6 de cm.

Como a un salto periférico pequefio le corresponde un incremento de presion por

escalonamiento pequefio, la relacion de compresion ec por escalonamiento en
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estos turbocompresores axiales es a su vez muy pequefia, del orden de, 1,15 -
1,35, aproximadamente, y mucho menor que en el turbocompresor centrifugo.

Sin embargo esto no es problema para que en la actualidad el turbocompresor
axial predomine sobre el turbocompresor centrifugo en el campo de las grandes
potencias, grandes caudales e incluso grandes relaciones de compresion, del
orden de, ec = 4, que se alcanzan aumentando el numero de escalonamientos.
Estos escalonamientos se suceden unos a otros, ya sean de tambor o de disco,
constituyendo una maquina compacta con una reducida seccién transversal, lo
gue constituye una gran ventaja sobre el turbocompresor centrifugo, sobre todo en
la aplicacion a los turborreactores de los aviones que precisan de pequefas
superficies frontales.

Los turbocompresores axiales pueden ser subsoénicos y supersonicos; nosotros

solo trataremos los turbocompresores subsonicos, que son los mas corrientes.

Esquema del corte longitudinal de un turbocompresor axial: 1) Corona fija; 2) Estator; 3) Tambor;
4) Corona movil de un escalonamiento; 5) Corona directriz de entrada; 6) Corona directriz final; 7) Eje

Fuente: TURBOMAQUINAS TERMICAS, Claudio Mataix, Limusa 3 Edicion 1998. P4g. 605.

29



Por lo que respecta a las pérdidas, saltos entalpicos, rendimientos, potencias,
refrigeracion, etc, lo visto en los turbocompresores centrifugos, es aplicable a los

turbocompresores axiales.

1.9.3 INCREMENTO DE PRESION EN UN ESCALONAMIENTO DE
TURBOCOMPRESOR AXIAL

El incremento de entalpia en un escalonamiento de compresor adiabatico es:

u(CZU_Clu) (12)

Ai=1i3—1i; =
3~ g

en el supuesto de que la energia cinética es sensib lemente la misma a la

salida del escalonamiento (3) que a la entrada del  escalonamiento (1), c3 =c1.

El trabajo de compresion realizado es:

Tu _ qu(cotg[;l—cothZ) (13)

Como en un turbocompresor axial el incremento de presion por escalonamiento es
muy reducido, la variacion de la densidad sera también muy pequefia; si en
primera aproximacion se supone para un escalén que la densidad, r = Cte, (no en
el turbocompresor completo), se obtiene:
P; — P,

P

d
di=du+pdv+vdp=du+pdv=dQ=O=Vdp=Fp=>i3—i1=

por lo que el incremento de presion tedrico en un escalonamiento de

turbocompresor axial con, r = Cte, y c3 =cl es:

— 2_W2\—_(c2_2
P, — Py = it Bl DN _ (p, )+ (p,—P)  (14)
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ROTOR.- En la corona movil del escalonamiento del turbocompresor axial conr =

Cte, el incremento de entalpia, (para un observador unido al rotor), es:

2 2 2 2

w: . W2 . PPy . .  W2-w3
L+=2=i,+—=2; =—=j,—i, =—-=2 15
1t Tt 5 21y 28 (15)

es decir, el aumento de entalpia en el rotor estd ligado el aumento de presion
estatica, fendbmeno que solo es debido a un proceso de difusion del flujo relativo

por ser, wl > w2,

ESTATOR.- El incremento de presion tedrico en la corona fija (estator) del

escalonamiento de un turbocompresor axial con, r = Cte, y c3 = cl es:

(16)

. c3 3. . . -
12+_2=13+_3, 13_12=_
2g 2g

por cuanto se trata de un proceso adiabatico y en el mismo no se realiza ningun
trabajo, es decir, la energia aportada por el rotor se emplea en aumentar la
presion, la velocidad del aire, c2 > c1, y en vencer las distintas pérdidas.

El aumento de presion es debido a un proceso de difusion, c2 > cl

El establecer la hipotesis, r = Cte, equivale a tratar al compresor axial como una
bomba axial, por lo que las ecuaciones anteriores son idénticas a las que
proporcionan los incrementos de presion en la bomba axial o en un ventilador.
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1.9.4 COEFICIENTES DE DISENO.

Son importantes en el proceso de disefio puesto que permiten comparar varias
configuraciones y el desempefio del dispositivo en un punto de operacién dado,
ver el comportamiento de una variable de operacion con respecto a otra variable
de operacion, comparar y seleccionar valores que maximicen el rendimiento del

equipo.

Coeficiente de presidon w.- El coeficiente de carga o de presion y de un
escalonamiento, referido al extremo del alabe, expresa la capacidad de trabajo T,

por unidad de masa desarrollado por el escalonamiento, se define como:

=14 (17)

g

siendo T,, el salto energético isentélpico en el escalonamiento; el coeficiente asi
definido varia de la base al extremo, a lo largo de la longitud radial del alabe, por
lo que viene referido en cada caso a la seccion de que se trate.
En los turbocompresores de varios escalonamientos los valores de y en la base y
en la mitad del alabe son:

Phase < 1 ¥Ymitad del alabe < 0.7

El Teorema de Euler aplicado a las Turbomaquinas proporciona:

u u C
T =5 (o = Caw) = (Cucos o6, — Gocos o) = 52

= Cyc0s &4
1

u
= gc1m(C0t o, — cot ;)

Eu _ Cle (cotg oc;— cotg ;) (18)
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Coeficiente de caudal o de flujo ¢, .- Esta relacionado con el tamafio de la
maquina para un gasto masico G dado, y se define por la expresion:

®, == (19)

u

En el disefio de los turbocompresores axiales de varios escalonamientos, se
recomienda mantener:

®, > 0.45V¥
Los valores usuales de ¢a referidos no al diametro exterior, sino al diametro

medio, suelen estar comprendidos entre, 0,5 - 0,8.

Relacién de cubo .- Se define como la relacidn entre el radio de la base y el radio

exterior del alabe:
v = I'base (20)

Texterior del alabe

El coeficiente n se escoge tanto mayor, cuanto mayor sea el coeficiente de presion
adoptado; la experiencia demuestra que el valor 6ptimo oscila entre un minimo y

un maximo en la forma,

0.9%¥

m<v < (08—085) = 05<v<0.85

Numero especifico adimensional de revoluciones 0.- El nUmero especifico
adimensional que en los turbocompresores axiales se define en la forma:

o = YUy D% (21)

l{)3/4
N° de Mach, M .- Sabemos que para un escalonamiento, se tiene,
u2
T,=¥Y— (22)
g
Aumentar la relacion de compresion de un escalonamiento equivale a aumentar

Tu para lo cual, una vez escogido un valor de y, la velocidad periférica u

aumentard, lo que implica, para valores constantes de cm y Dcu a la entrada del
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rodete un aumento creciente de wl, que al acercarse a la velocidad del sonido cs

aumenta el nimero Mach:

M= (23)

w
Cs
hasta llegar al valor critico, que viene a estar comprendido entre 0,65 y 0,85,
pasando de régimen subsoénico a transoénico.

En los alabes de gran espesor y gran curvatura el nimero critico es aun menor, y
disminuye al aumentar el angulo de ataque, dependiendo finalmente del angulo de
posicién del perfil en el enrejado.

Si el régimen pasa de supersonico a subsonico, en el compresor se crean ondas
de choque, con desprendimientos locales de la capa limite, aumento de las
pérdidas y disminucion del rendimiento. Para que se produzcan estos fendmenos
basta con que en algun punto del perfil, que se encuentra de ordinario en la
superficie convexa, se llegue a la velocidad del sonido; alli la velocidad local es
muy superior a la velocidad media de la corriente.

Como el n® de Mach critico se determina a la velocidad media, ésto explica que los
fendmenos supersonicos ocurran antes de que la velocidad media de la corriente
alcance la velocidad del sonido; en esta situacion aumenta la resistencia al
arrastre, y disminuye simultdneamente el empuje ascensional, lo que equivale a
un descenso rapido del rendimiento del turbocompresor en el enrejado de alabes.
Para un mismo enrejado de alabes, en el que se mantiene la semejanza de los
triangulos de velocidades, un aumento de u implica un aumento de wl y cm, por lo
que la limitacion de estas ultimas velocidades implica la limitacion de la velocidad
periférica u.

En los turbocompresores de varios escalonamientos, aun manteniendo M > Mcrit
se puede lograr un aumento del salto entalpico por escalonamiento, con la
consiguiente reduccion del numero de los mismos, aprovechando el hecho de que
la temperatura del aire aumenta con la compresién, y por lo tanto, la velocidad del

sonido cs, siendo su valor del orden de, Cs = 20VT
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1.9.5. PROCEDIMIENTO DE CALCULO DEL TC AXIAL

En el disefio de un turbocompresor axial es importante tener en cuenta las
siguientes consideraciones:

a) Rendimiento optimo en el punto de disefio (objeti  vo muy frecuente en
todo disefio).

b) Mayor economia en la construccion, aun sacrifica  ndo algo el rendimiento.
c)Seguridad de funcionamiento y resistencia: Si el salto isentalpico total que se
alcanza en un escalonamiento del turbocompresor axial oscila, por ejemplo, entre
8y 15 kJ/Kg, y se busca una maquina totalmente exenta de vibraciones y bombeo,
se escogeran dentro de la gama indicada los valores mas bajos; para los
turbocompresores moviles se escogeran los valores intermedios y los mas
elevados para los turborreactores de los aviones.

d) El nimero de revoluciones es con frecuencia el factor decisivo en el disefio;
de manera que si el nimero de revoluciones viene prescrito por la maquina
conducida, el disefio puede ser totalmente distinto que si éste pudiese ser elegido
arbitrariamente en el proyecto.

e)Realizacion de un disefio adiabético o disefio refr  igerado.

DISENO REFRIGERADO.- Con los datos iniciales del proyecto y con el diagrama
(i-s) se tiene:

- Presion y temperatura del gas a la entrada del turbocompresor, pE, TE

- Relacién total de compresion, Pf/PE

- Salto isentalpico total o salto energético en la maquina
- Presidn y temperatura real del gas al final de la compresion, pF, TF, calculada
esta Ultima mediante la estimacion de un rendimiento interno medio del

escalonamiento ie y del factor de recalentamiento.
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- El gasto mésico G constante en toda la maquina o el caudal volumétrico a la

entrada, estando ambos relacionados por la ecuacion:

Me  (29)

Qg = GVe = G-
- Seleccion del nimero de revoluciones “n” (si no es dato del proyecto).

- Calculo del numero de escalonamientos Z.

- Decidir entre disefio con torbellino libre en el que el grado de reaccion es
variable, minimo en la base del alabe y creciente con la altura del mismo, siendo
cm= Cte, y circulacion I" =21 ¢, r= Cfe, o con grado de reaccién constante,
= Cte, en todo él.

- Seleccion del perfil del alabe en la base, que tenga un coeficiente de empuje
ascensional elevado, un coeficiente de arrastre bajo y que sea estable en una
amplia gama de angulos de ataque. Con frecuencia se selecciona primero un perfil
base simétrico, a continuacion se escoge una linea media y una distribucion de
espesores.

- Seleccion de los coeficientes de presion , de caudal a , y de empuje ascensional
Ca desde la entrada a la salida de la maquina.

- Determinacion del diametro medio del primer escalonamiento y de la longitud
radial ¢pa del alabe a la entrada del mismo, si no se tiene en cuenta el espesor de

los alabes, por medio de las ecuaciones:

U =252 (25)

siendo VE el volumen especifico del aire a la entrada.

En este esquema se prescinde de la refrigeracion, que se podra hacer después de
cada cuerpo del turbocompresor, o incluso después de cada escalonamiento en
los turbocompresores mas eficientes, y consideramos cada cuerpo, 0

respectivamente cada escalonamiento, idealmente adiabético.

Valores usuales de la velocidad axial (cm) son:

Compresores estacionarios, 80 120, m/seg
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Compresores moviles, 140 200, m/seg

La longitud radial de los &labes no debe ser menor de 35 , 40, mm.

Los valores de dm1l y altura del alabe al estan relacionados entre si y con la
relacién de cubo por la ecuacion:

_dpy _dyy—by

=—=05-0.85
der  dmq +by

\Y

en la que se escoge, por ejemplo 0,5 en el primer escalonamiento y 0,85 en el
altimo.

- Determinacion del diametro medio del dltimo escalonamiento, utilizando el
coeficiente de caudal ¢pa(ultimo) y vF.

- Seleccién de la forma del corte meridional.

- Construccién de los triangulos de velocidades, tanto a la entrada como a la
salida, al menos en la base, alabe medio, y extremo del alabe (aunque conviene
hacerlo en mas secciones del alabe). A continuacién se comprueba el angulo de
desviacion, b2 - b1, que ha de tener un valor conveniente. Es muy dificil que los
angulos de la corriente a la entrada y salida b1 y b2 coincidan con los angulos que
forman las tangentes a la linea media del alabe, por lo que, en general, aun en el
punto de disefio, el desvio de la corriente no coincidira con el desvio que marca la

linea media del perfil, como se observa en la figura.

- Determinacion del paso relativo, t/L, en todas la s secciones , que suele
oscilar entre, 0,9 .1, pudiéndose extender la gama por un lado y por otro de, 0,5 |
1,5. El nimero de alabes Z viene relacionado con el paso t por la ecuacion:

Tdy,
t="m 0 (26)

- Determinacion de la cuerda del perfil Lm en el didmetro medio.
- Disefo del alabe de la base al extremo, teniendo en cuenta la ecuacion:

ACy\2
C,L J (u==2) +cg = Cte (27)

- Comprobacion del nimero de Mach en cada seccion del alabe
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- Determinacion del rendimiento del escalonamiento, del estado del gas y de la
longitud del alabe a la salida del escalonamiento.
A continuacion se repite el proceso de calculo para los restantes escalonamientos

y finalmente se determina el rendimiento interno del turbocompresor.
Figura 21. Angulos de entrada y salida del rotor.
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Fuente: TURBOMAQUINAS TERMICAS, Claudio Mataix, Limusa 3 Edicion 1998. Pag 625.
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1.9.6 CALCULO DEL COEFICIENTE DE SUSTENTACION EN EL PERFIL DEL
ALABE.

1.9.6.1 Nomenclatura del perfil de ala de avion ais lada y en enrejado.

Figura 22. Fuerzas que actuan en el perfil aerodinamico.

Fuente: TURBOMAQUINAS TERMICAS, Claudio Mataix, Limusa 3 Edicion 1998. Pag 554.

El perfil aerodinamico que se muestra en la figura es un perfil simétrico, DB es la
linea media. En general la linea media es equidistante de la superficie superior o
inferior del perfil, D es el borde de ataque del perfil y B es el borde de salida de
borde de estela. Para aumentar el angulo de desviacion (el que forman los
vectores wl y w2) se usan perfiles curvos como se ve en la figura. Esto permite
aumentar el trabajo del rodete hacia el fluido teniendo en cuenta q este es

proporcional al &ngulo de desviacién de corriente.
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Figura 23. Perfil aerodindmico curvo.

Fuente: TURBOMAQUINAS TERMICAS, Claudio Mataix, Limusa 3 Edicion 1998. P4g 555.

En la calidad aerodinamica de un perfil de ala de avion, de la cual depende el
rendimiento influye en primer lugar su curvatura y luego la relacion de espesor
maximo desde el borde de ataque que es de aproximadamente el 10% vy la
posicion del punto de espesor maximo desde el borde de ataque que es
aproximadamente del 30%. Lo mas favorable esta dentro del 30-50 %.

La cuerda del perfil se define como el segmento rectilineo que une el borde de
atague con el de salida. El angulo de ataque es el formado por la linea de
referencia y el vector direccion de entrada de flujo.

Figura 24. Fuerza resultante en el perfil.

Fuente: TURBOMAQUINAS TERMICAS, Claudio Mataix, Limusa 3 Edicion 1998. Pag 560.
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La relacidon de forma A al cociente de la luz por la cuerda del perfil:

Figura 25. Longitud del perfil.

Fuente: TURBOMAQUINAS TERMICAS, Claudio Mataix, Limusa 3 Edicion 1998. P4g 557.

1.9.6.2. Empuje ascensional y arrastre en un perfil  aislado.

Como se ve en la figura tal la fuerza R es la resultante entre las fuerzas Ay W,
sustentacion y arrastre respectivamente, el angulo € es el formado entre ellas.
Para el modelado geométrico de los perfiles se han hecho varios estudios en
tineles aerodindmicos los cuales han permitido optimizar geometrias y medir
valores de sustentacion y arrastre para diferentes angulos de ataque. Dichos
estudios han arrojado como resultado los perfiles NACA los cuales ya estan
tabulados con datos de fuerzas aerodindmicas y geometria.

Tabla 4. Perfil NACA para dos geometrias.

PERFIL X/Len porcentaje| 1.25 2.5 3 7.5 10 15 20 30 40 20 60 70 80 S0 95 100

1.NACA 0010 1.58 218 2.96 3.5 3.9 4.46 | 4.78 3 484 | 441 3.8 3.00 2.18 1.2 0.67 0.1

y/l en pocentaje
2.NACA 16009 0.97 1.35 1.88 2.27 2,59 3.1 3.5 4.06 4.39 4.5 4.38 3.95 3.15 1.89 1.06 0.08

Fuente: TURBOMAQUINAS TERMICAS, Claudio Mataix, Limusa 3 Edicion 1998. Pag 560.
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En los tuneles aerodinamicos se miden con balanzas adecuadas las fuerzas de
sustentacion y arrastre en un modelo a escala del prototipo. Segun la teoria de
modelos para que exista una semejanza dinamica entre el modelo y el prototipo el

ensayo se ha de realizar manteniendo el numero de Reynolds igual en el modelo y

el prototipo.
A 1
P
w 1
EANTANES
2
Donde:

Ca=Coeficiente de sustentacion.
Cw=Coeficiente de arrastre.
A=Fuerza de sustentacion.
W=Fuerza de arrastre.

Weo

P =Presion dindmica.

F=I*L= Area proyectada del perfil.

1.9.6.3. Coeficiente de sustentacion.
A partir de estudios para la determinaciébn de curvas de rendimiento y

modelamiento matematico teniendo en cuenta varias simplificaciones para el

disefio de compresores axiales modernos se tiene que:

Cy=2 E (cotf; — cotP,)senfy, (30)
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1.9.6.4. Coeficiente de arrastre.
Para el calculo de este coeficiente se puede emplear la siguiente formula del libro
de Munson y anexo A:

D= [Pcos8xdA (31)

Un paso importante en el calculo de velocidades en un enrejado es el triangulo de
velocidades. Este permite hacer calculos rapidos y confiables mediante el uso de
vectores para determinar velocidades y angulos teniendo en cuenta la geometria

de los perfiles aerodindmicos.

Figura 26. Triangulo de velocidades en el enrejado.

L S

Wia

Fuente: TURBOMAQUINAS TERMICAS, Claudio Mataix, Limusa 3 Edicion 1998. Pag 559.
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1.9.7 PROCEDIMIENTO DE CALCULO DE UN COMPRESOR AXIA L.

Puntos de vista a tener en cuenta para el disefio de un compresor axial:

a) Optimo rendimiento en el punto de disefio.

b) Mayor economia en la construccion.

c) Seguridad de funcionamiento y resistencia.

d) El numero de revoluciones que con frecuencia es el factor decisivo en el
diseiio; de manera que si el numero de revoluciones viene prescrito por la
maquina conducida el disefio puede ser totalmente distinto que si este
puede ser elegido en el proyecto.

e) Realizacién de un disefio adiabatico o refrigerado.

Procedimiento:

1) Con los datos iniciales del proyecto y el diagrama hs son conocidos:
» Presion y temperatura del gas a la entrada del compresor.
» Relacion total de compresion.
» Salto entalpico total de la maquina.
» Presion y temperatura real del gas al final de la compresion,
calculada esta ultima mediante la estimacion de un rendimiento
interno medio del escalonamiento y el factor del recalentamiento (R).
» El flujo méasico constante de toda la maquina
2) Seleccién del numero de revoluciones si no es un dato del proyecto.
3) Calculo del numero de escalonamientos.
4) Seleccion del perfil de base.
5) Determinacion del didmetro medio del primer escalonamiento y la longitud
radial del alabe mediante las ecuacion:
md,lc; = GVg

Si no se tiene en cuenta el espesor de los alabes los valores usuales de c, son:
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Compresores estacionarios 80-120 m/s.
Compresores moviles 140-200 m/s.
La longitud radial de los alabes no debe ser menor de 35-40mm
d, Y | estan relacionados de la siguiente manera:
dp —1

a+1 =0.5-0.85

6) Determinacion del paso relativo t/L donde: t = %d

7) Comprobacion del nimero de mach.

8) Determinacion del rendimiento del escalonamiento.
1.9.8 TOBERAS Y DIFUSORES

Las toberas son dispositivos esencialmente adiabéticos y se utilizan para acelerar
un fluido. Por consiguiente, el proceso isentropico sirve como un modelo adecuado
para las toberas.

La eficiencia adiabatica de una tobera se define como la razén entre la energia
cinética real del fluido a la salida de la tobera y el valor de energia cinética a la
salida de una tobera isentropica para el mismo estado inicial y presion de salida,
es decir:

(32)

n ECreal enla salida de la tobera _V%a

ECisentropica en la salida de la tobera V%s

La presion de salida es la misma tanto para el proceso real como para el
isentropico pero el estado de salida es diferente.

Las toberas no incluyen interacciones de trabajo y el fluido experimenta poco o
ningun cambio en su energia potencial cuando fluye por el dispositivo. Si ademas
a esto la velocidad de entrada es pequefa respecto a la velocidad de salida, la
relacion de la conservacion de la energia para este dispositivo de flujo permanente

se reduce a:
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VZ -0
2

0:h2a_h1+

En ese caso, la eficiencia adiabatica de una tobera se expresa en términos de las

entalpias como:

= (39)
Donde h,, y h,, son los valores de entalpia en la salida de la tobera para los
procesos real e isentropico. La eficiencia adiabéatica de las toberas esta por lo
general arriba del 90 por ciento y no son frecuentes eficiencias superiores al 95
por ciento.

Figura 27. Eficiencia en una tobera.

h¢

Estado en
la entrada

Fuente: Termodindmica Cengel, tomo 1, Mc Graw Hill. Pag 354.
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Para el caso de los difusores el analisis termodinamico es el mismo, aunque se
debe tener en cuenta que es el proceso es inverso a una tobera. La funcién de un

difusor es desacelerar un fluido a expensas de aumentar la presion.
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2. REDIRECCIONAMIENTO DE LOS DUCTOS DE ESCAPE.

Para hacer el redireccionamiento de los ductos de escape de las turbinas y dirigir

el flujo de manera que se minimice su efecto de choque con las hélices se debe

disefar:

a.

Un colector el cual permita dirigir los gases desde el ducto de salida a
traves de las hélices.

Una etapa de compresion donde se aproveche parte de la energia
rotacional que lleva la hélice.

Una tobera la cual acelere los gases provenientes de la etapa de

compresion para asi aumentar el empuje.

Posteriormente hacer el analisis con el disefio original de la turbina PT6A-66.

2.1. DATOS DE ENTRADA’.

Los siguientes son algunos datos obtenidos de manuales de la turbina PT6A-66

suministrados por la Pratt & Whitney:

Velocidad hélices: 2000 RPM.

Empuje a la salida de los gases de escape @ nivel delmar: 138 Lbf (614 N).
ESHP: 905 @ 69.4 C.

SHP: 850 @ 69.4 °C.

ESFC: 0.642 Ib/eshp/hr.

Tipo de cdmara de combustién: Anular.

Compresion: 12-1.

" Pratt & Whitney of Canada, maintenance manual — part 3036122
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2.2 CALCULOS Y DIMENSIONAMIENTO INICIAL DEL DISPOSI TIVO.

Para llevar a cabo un dimensionamiento inicial de los dispositivos que van a ser
usados para mejorar el desempefio de la turbina, es necesario un programa
informatico el cual permita hacer rapidas iteraciones; para asi poder hacer
estudios paramétricos que se ajusten y optimicen el disefio de los elementos
involucrados. Para elaborar dicho programa se uso el software MATLAB version
7.4 que permite variar parametros tales como: perfiles aerodinamicos, valores de
entrada como temperaturas y flujos, geometria, eficiencias y directrices de disefio
en el caso de las toberas.

Para el célculo del coeficiente de arrastre se uso la ecuacion 29 de la pagina 42 y
para el calculo del coeficiente de sustentacion la ecuacion 30 de la pagina 42. El

algoritmo de disefio del compresor axial es el descrito en la seccion 1.9.7.

Figura 28. Etapas del dispositivo.

Recoleccién de gases Compresion Tobera
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2.2.1 Programa.

Inicialmente se introducen los datos conocidos y algunos pardmetros de calculo
durante el proceso de adquisicion de datos’. Luego de esto se selecciona el
segmento del perfil en el cual quiere trabajar, el 1, 2, 3 0 4. Hecho esto se procede

a hacer los calculos? los cuales se discriminan y explican mejor mas adelante.

| INICIO |

/ ADQUISICION DE DATOS /

PER

no

PE

A

no

FIL1

FIL2

i\

PE

no

PE

A

no

FIL3

FIL4

Y

CALCULOS

a
1)

cALCULOS

(1)

CALCULOS

(1)

CALCULOS

(1)

FIN




(1) Calculos.

Dentro de los célculos que se hacen, se encuentra el célculo del coeficiente de
arrastre’, de sustentacion® el calculo del compresor axial® de una etapa y el

disefio de la tobera®.

<>

CALCULO DEL COEFICIENTE DE /
ARRASTRE. (2)

CALCULO DEL COEFICIENTE 9
DE SUSTENTACION. (3)

DISENO COMPRESOR L — 3
AXIAL DE UNA ETAPA (4)

DISENO DE LA
TOBERA. (5)

A
=

FIN
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(2) y (3) Coeficiente sustentacion y arrastre.

En el célculo de los coeficientes de sustentacidon y arrastre se hace primero el
célculo del arrastre mediante la solucion de una ecuacién integral® y después
usando la férmula para el célculo del coeficiente?. Para el calculo del coeficiente

de sustentacién se usa la formula® para tal fin.

Calculo del arrastre con la ecuacion:

*r[!r /

D= | (acos*B)(xCos*p + Ysen®p)

1

Calculo del coeficiente de arrastre con la

ecuacion:

2
. _2D — |
P pyv2
Calculo del coeficiente de sustentacion
/ 3

con la ecua cif.‘-rl/

t
Cp = EE (CotB, — CotP,)Senf.,
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(4) Disefio compresor axial de una etapa.

En el disefio del compresor axial de una etapa se sigue el procedimiento descrito a

continuacion:

Con los datos iniciales y tablas de aire

como gas ideal se conoce:

1. Presion y temperatura a la
entrada y salida de la etapa de
compresion.

2. Flujo masico.

3. Sedetermina el diametro medio

deacuerdo a la ecuacion:
nd,,IC, = GV,

4. Se determina el paso relativo

con.

d

Paso relativo = —
tL
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(5) Diseio de la tobera.

Para el disefio de la tobera primero es necesario determinar qué tipo de disefio se
desea, es decir, determinar si se va a usar una variacion lineal de la entalpia® o de
la presion® a lo largo de la tobera. Hecho esto se procede a hacer el disefio de

esta.

no

Variacion

Variacion

lineal de lineal de

entalpia. presion.

3

\ Calculo de Areas, Calculo de Areas,
diametros y numeros diametros y nimeros
de Mach para cada de Mach para cada
seccion de la tobera. seccion de la tobera.

(6) (6)
Calculo del empuje. Calculo del empuje.
FIN
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(6) Diseio tobera detallado.

El procedimiento para disefiar la tobera ya sea con variacion lineal de entalpia o
de presion es similar. Se hacen célculos e iteraciones para hallar temperaturas,
presiones y velocidades a lo largo de esta. Después se hacen mas calculos para
hallar diametros, areas y parametros geométricos que permitan dimensionarla,;

luego célculos para determinar el empuje.

1. De las ecuaciones de gas ideal y

flujo compresible:

0.2599

2. Célculo de areas, diametros y
numercs de Mach deacuerdo a las
ecuaciones para flujo compresible y
variando linealmente la presion o la
entalpia, dependiendo de la
seleccion en el pop up mend.

3. Calculo del empuje con la ecuacion:

F=m(V;— Vg) + (F; — Po)A;

FIN
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2.2.2 Entorno del programa.

El entorno muestra dos recuadros en los cuales se pueden modificar los indices

(@) y (b)! para la ecuacién trigonométrica® que modela la geometria del perfil
aerodinamico.

Figura 29. Entorno del programa.

1

]
[ ]

Bowieafes / B I ™

1

— COEF. ARRASTRE Y SUSTEWRCION

DATOS ool
0897588 frastre
08+
a 5 b 5
ozl 709808 Sustentacion
cos(x)*a+(sin(x)*b -
= Anguln de atague perfil
_— _ de
Perfill || 05 =
0.4+
Graficar perfil-Calculo coef arrastre-sustentacion E
otk Presion salida tobers |y Hpa
T 12 Relacion critetio mataix
compresor axial 1 etaps 0.995799
Velocidad ertrace 180766 | ms 00 F
: Recomendacion:
05085
] . . . . . I I . .
Densidadl o nasosst | wgms | 0 01 02 03 04 05 05 07 08 09 1

— JET THRLIST (Mewtons) -

— DISERIO TOBERA. - SECCIONES (m2 174075
Cuerda perfil 045 m :

\Variacion lineal de presion | w| Calculo secciones tobera

AREA (m2)

013 i

00694447 005023

00420046 00372953 00342424 00321317

i m REDIRECCIOMAMENTO DE LOS DUXTOS DE ESCAPE DE
. (] v v W Lna TURBIMA PTEA-BE PRATT ARND WHITMEY PARA
APROVECHAR SU EMPLLIE EM EL AVION P-180 PIAGGID AV ANTI
i | IR i HERMAN RICARDO LLOREM\E RUIZ
COD: 1992840
Ef aif 100 % 0360745 0269836 0212872 0202266 ESCUELA DE INGENMIERIA MECYMICA,
R R LR, UNVERSIDAD INDUSTRIAL DE SANTANDER
1 v W Wl EUCARAMANGA-SANTANDER - COLAMEIA (S4)

Efisiencia compresar adial | 100 %

NUMERD MagFARS CADA SECCION
Eficiencia tobers
100 / = 0352488 /nvgaas D4sT4E2 | 0512133 0 580836

[ 8 9 10

Esta ecuacion esta incluida en la ecuacién integral que permite hacer el calculo del
arrastre; el perfil se divide en cuatro segmentos, los cuales van siendo graficados®

para ver cambios que favorezcan la reduccién del arrastre y aumento de
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sustentacion. Ademas permite hacer una variacion en los datos de entrada®. Estos
pueden ser editados y cuenta con recuadros que van mostrado los resultados de
los célculos de coeficientes de sustentacién y arrastre®, relacién criterio de
Mataix®, &rea’, diametro® y numero de Mach® en la tobera, y empuje®®.

2.2.3. Proceso de disefio empleando el programa desa  rrollado.

Algunos datos estan implicitos en el codigo del programa, de manera que no sean
visibles a simple vista para cumplir con la clausula de confidencialidad con la Pratt
& Witney.

El primer paso fue ingresar los datos de entrada® como se ve en las figuras 31y
32:

Figura 30. Entorno del programa en blanco.

u prueba_grafica Ei !
— COEF. ARRASTRE ¥ SUSTENTACION —
‘ DATOS ool
o Arrastre
0.8
a | b
07 o Sustentacion
cos(x)*a+(sin(x)*b e
: Anguln de atague perfi
i a0 -
Pertill || 05
DA4r
Graficar pertil-Calcula cost arrastre-sustertacion
o3l Presion salida tobera | o0 ipa
S HE R B Relacion oriterio mataic
compresor axial 1 etapa
Welocitlad entrada 180786 | res DA
) Recomendacion:
05085
0 \ \ . I \
Densidad flujo 0460861 @ 0 0.1 02 03 0.4 06
— JET THRUST (Mewtons: -
— DISENO TOBERA - SECCIONES (m2) &
Cuertla perfi i m -
: ‘ariacion lneal de presion |/ Caloulo secciones tobera
AREA (m2)
% 015 i
0 i 0 0
¥ o m REDIRECCIONAMENTO DE LOS DUCTOS DE ESCAPE DE
I Il '3 UNA TURBINA PTEA-B6 PRATT AND WWHITKEY PARA
APROVECHAR SUEMPUJE EN EL AVION P-180 PIAGGIO AVANTI
STt il BiEHBIRE o HERMAN RICARDO LLORENTE RUZ
COD: 1932840
- i o ) 0 0 0 i ESCUELA DE INGENERIA MECANICA
RiCHsH 08 UNYERSIDAD INDUSTRIAL DE SANTANDER
| (] it s BUCARAMANGA-SANTANDER - COLOMBIA, (SA)
Eficiencia compresor axial | 100 % e URC R A AL A e
Eficiencia tobera %
15 0 0 0 [
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Figura 31. Datos de entrada.

— DATOS DE ENTRADA,
Welocidad entrada 180766 o
Denzidad flujo 0480561 Kgim3
Cuerda perfil 045 m

b 015 i

¥ 0426 i

Longitud alabe 008 m

Eficiencia difusor 100 %

Eficiencia compresar axial 100 %

Eficiencia tabeta 100 g

Figura 32. Coeficientes del perfil aerodinamico.

cos{x)y*a+{sin(x)*b

Perfil 1 W
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Luego se hace click en graficar® perfil (véase figura 33) para mostrar la curva del
perfil® y algunos pardmetros y después se puede cambiar de perfil usando el menu

desplegable®.

Figura 33. Coeficientes del perfil aerodindmico y boton para calcular.

DATOS

a b,

cos(xX)*a+(sin(x)*b

Ferfill <o 2

1 [ ~

»
‘ Graficar perfil-Calculo coef arrastre-sustentacion

Obteniendo como se ve en la figura 34 una curva®, valores de coeficientes dﬁe

sustentacion y arrastre® y un valor para el criterio de Mataix’:

4

Figura 34. Grafica perfil. /] /
4 T T T T T
— COEF. ARRAETRE[Y SUSTENTACION ——
2F B 112698 Arrastre
1+ u -1 471149 Sustertacion
ar T Angulo de atague perfil
g0
deg
B B
gl | Presion =alida tobera 100 Kia
Relacion criterio mataix
a2k i compresor axial 1 etapa 0935733
Recomendacion:
05-0.85
1]
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Después de hacer este proceso para los cuatro perfiles se hace click en “célculo

secciones tobera™

(véase figura 35) y se obtendran las areas, diametros y
nameros de mach para cada seccion pudiendo hacer el calculo para variacion

lineal de entalpia o presion para asi comparar resultados.

1 "
. “ariacion lineal de presion (s E
— DISENG TOBERA - SECCIOMES () — -
); A Wariacion lineal de presion
Yariacion lineal de presion |[w | Calculo secciones tobera | Yariacion lineal de entalpia
ARES (M2 N NR9d447 N NSn=57 M nd2nn
0.0694447 0.0502352 0.0420046 0.0372953 00342424 0032137
I I I [N Y |
CIAMETRC (m):
0592352 046867 0360745 0.269536 0212572 0202266
I Il [ I W al
MUMERC MACH PARS CADA SECCION:
0.246085 0.352455 0352455 0.437462 0512133 0550836

Ademaés se obtiene el calculo del empuje a la salida de la tobera como se muestra

en la figura 36:

Figura 36. Resultado de empuije.

JET THRUST (Mewtons): -

17407
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Este es el resultado mas importante puesto que es el valor que se desea calcular
para hacer las comparaciones respectivas en el presente proyecto el cual busca
aumentarlo en alguna medida.

Las principales partes del dispositivo que se quiere disefar preliminarmente
constan de un recolector de gases, compresor axial y tobera. El proceso
termodinamico es el siguiente que se ilustra en la figura 37:

Figura 37. Diagrama T-S del proceso.

AR

Lineas de presion constante.

B
-

5

En la etapa uno o de recoleccion se desacelera el flujo incrementando presion de
manera isentropica, en la etapa dos o de compresion se aumenta aun mas la
presion y por ende la temperatura también de manera isentropica; y en la etapa
tres se acelera el flujo mediante su paso por la tobera pero aqui si hay un

incremento en la entropia.
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2.2.4. Disefo del dispositivo.

En esta etapa se va a usar el programa desarrollado para calcular y obtener
parametros geométricos y valores de desempefio preliminares para el dispositivo
gue permitird redireccionar los gases de escape. Los datos obtenidos mediante
este proceso seran usados en el modelado con SOLIDWORKS para asi tener un

modelo virtual del dispositivo.

2.2.4.1. Determinacion de los indices para el model amiento del perfil.

Como ya se menciono en la seccion 2.2.2 y 2.2.3 mediante la variacién de los
indices a y b se puede variar y graficar la curva trigopnométrica que modela el perfil
aerodinamico. Variando estos se pueden calcular los diferentes coeficientes de
sustentacion y arrastre y ver que combinacion en los indices dan un menor
coeficiente de arrastre y el mayor coeficiente de sustentacion. A medida que se
van variando y combinando los indices a y b y obteniendo valores de los
coeficientes de sustentacion y arrastre se llena una tabla para registrar los datos y
tabularlos como se ve en la tabla 5; seguidamente se grafican y se ve la tendencia
en la variacion de los indices como se ve en la figura 38.

CL es es coeficiente de sustentacion y CD es el coeficiente de arrastre, lo optimo

es obtener el minimo coeficiente de arrastre y el maximo de sustentacion.
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Tabla 5. Tabla de valores de coeficientes de arrastre y sustentacion para varios

exponentes en la formula de modelado del perfil aerodinamico.

En la tabla 5 se ven las opciones de combinacién de los indices® y valores de

coeficientes?:

Valores extremos

Valores seleccionados

1 2
AN
exponentes|mMm-opc CL A p
a-1;b-1 1 -1.178 1.127
a-1;b-2 2 23.080 0.990
a-1;b3 3 5.041 0.927
a-2;b-1 4 -1.350 1.035
a-2;b-2 5 6.535 0.898
a-2;b-3 6 3.201 0.835
a-3;b-1 7 -1.578 0.968
a-3;b-2 8 3.772 0.83127]
a-3;b-3 9 2.351 0.768
Figura 38. Coeficientes de arrastre y sustentacion.
30 .
0 A\ __Escogido
10
o L N S
10 0—1—2—3 45 6 7 8 910
cD Escogido
i
1,5
1,0 -%
0,5
0,0 T T T T T T T T 1
0 2 3 4 5 6 7 8 9 10

Se decide entonces seleccionar la opcion 5, a=2 y b=2. Mas que el valor exacto

del coeficiente de sustentacion es importante ver cual indice produce el mayor.
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2.2.4.2. Variacion de X en el perfil.

La distancia X en el perfil es un segmento de la cuerda de este. Como se vio en el
inicio el perfil se dividié en cuatro para hacer célculos teniendo en cuenta el perfil
aerodinamico el cual no es el mismo en todos los segmentos. X define el punto
donde el espesor del perfil es maximo como se ve en la figura 39 y dependiendo
de esto el coeficiente de sustentacion puede variar y por ende el empuje. Al hacer
una variacion de X de 0.1 hasta 0.2 siendo L la cuerda total en el programa
desarrollado se obtuvieron valores de empuje que estan tabulados en la tabla 6;

luego se graficaron y se obtuvo la grafica que se ve en la figura 40.

Tabla 6. Variacion del empuje con respecto a la variacion de la longitud x del
perfil.

X jet thrust
0.10 0.00
0.11 0.00

0.12 1917.95
0.13 1916.58
0.14 1806.66
0.15 1716.76
0.16 1665.96
0.17 1642.33
0.18 1611.74
0.19 1566.92
0.20 1548.86
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Figura 39. Geometria del perfil.

Figura 40. Empuje vs incremento de la longitud X. Escogido
. jet thrust
Empuje (N) )
1950
M

1450
950
450

longitud X

-50 - 4 . : ,

0,00 0,05 0,10 0,15 0,20 0,25

El valor de X que da como resultado un mayor valor de empuje es x=0.15 m. Cabe
aclarar que el valor de Y permanece constante puesto que éste es una restriccion
dada por la configuracion del spinner (didmetro requerido para el paso de la

hélice).
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2.2.4.3. Variacion de la longitud del alabe.

Otro pardmetro que se vario con respecto al empuje fue la longitud del alabe. Esto
también repercute en alguna medida en el aumento o disminucién del empuje. Se
hizo una variacion de la longitud del 4labe desde 0.02m hasta 0.1m. Se tabularon
los valores de empuje obtenidos como se ve en la tabla 7 y se grafic6 como se ve

en la figura 41. Se opto por un alabe de 0.06m.

Escogido
Figura 41. Empuje vs longitud del &labe.
Empuje jet thrust-long ala
1800
ot

1600 /
1400

f/ longitud del alabe
1200 T T T T 1

0,02 0,04 0,06 0,08 0,10

Tabla 7. Variacion del empuje con respecto a la variacion de la longitud del alabe.

‘ Rango a tener en cuenta. \

long alabe |jet thrust
0.020| 1298.410
0.030| 1564.290
0.040| 1643.420
0.050| 1677.760

| oos0| 1695.710]
0.070| 1706.220
0.080| 1712.870
0.090| 1717.340
0.100| 1720.460

66



2.2.4.4. Variacion del angulo de ataque.

Teniendo en cuenta lo dicho en la seccion 1.9.6.4, el angulo de ataque es
importante en los célculos hechos en el triangulo de velocidades, repercutiendo en
el coeficiente de sustentacion y por consiguiente en el empuje. Se varid este
angulo desde cero grados hasta 90°. Los valores de empuje se tabularon como se
ve en la tabla 8. La grafica de tendencia del angulo de ataque con respecto al

empuje se ve en la figura 42.

Tabla 8. Variacidon del empuje con respecto a la variacion del angulo de ataque.

beta jet thrust

0| 1105.330
10| 1193.670
20| 1302.520
30| 1404.760
40| 1495.350
50| 1580.260
60| 1635.180
70| 1675.160
90| 1707.600

) _ Escogido
Figura 42. Empuje vs angulo de ataque. \

Empuie jet thrust

2000
1500 :

angulo de ataque
1000 ; ; .

0 10 20 30 40 50 60 70 80 90

El angulo escogido= 80°
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2.2.4.5. Variacion de la cuerda del perfil.
La cuerda del perfil también tiene su efecto en el empuje. Para verlo y escoger un
valor optimo de cuerda se vario esta desde 0.4m hasta 0.7, obteniendo valores de

empuje que se pueden ver en la tabla 9 y la grafica de tendencia en la figura 43.

Tabla 9. Variacion del empuje con respecto a la variacion de la cuerda del perfil.

Cuerda Jet thrust
0.4 1829.47
| oas[ 1757.76]
0.5 1699.45
0.55 1651.1
0.6 1610.36
0.65 1575.56
0.7 1538.42

|

Figura 43. Empuije vs cuerda del perfil. Escogido
Empuje Jet thr

1850

1800 ~

1750

1700

1650

1600

o0 cuerd arl[:erﬁl\

1500 , | , , | |
04 045 05 055 06 065 07

Escogiendo entonces una cuerda de 0.45m.
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Hecho esto y usando los datos obtenidos en conjunto dentro del programa se

obtiene una vista global del programa con todos los datos de entrada que fueron

Figura 44. Entorno del programa con los datos finales.

Bl prueba_grafica L:J %

— COEF ARRASTRE ' SUSTENTACION——
DATOS 09k
0.597598 Arrastre
08r
a 5 b 3
07 708809 Sustentacion
cos(xy*a+(sin()*b i
- Angulo de atagque perfil
a0 £
Perfil1 >| 0&-
0.4r
Graficar perfil-Calculo coef artastre-sustentacion
o3t Presion sslida tobera 100 Kpa
— DATOS DE ENTRADA
L2r Relacion criteria mataix
compresor axial 1 etapa 0.935793
Welocidad ertrada 180766 | me D1 F
i Recomendscion:
05085
0 L L L I L L L L L
Densidad fluio 0460861 | Kgim3 0 0.1 02 03 0.4 045 0B 07 0.8 09 1
— JET THRUST (kewtons): -
; — DISEMQ TOBERA, - SECCIOMES (m2! 183376
Cuerda perfil 045 m i - —
[Variacion lineal de presion || Calculo secciones tobera
ARES (m21
X 015 .
0.0694447 00502352 0.0420046 00372953 0.0342424 oos213:7
W 0126 m REDIRECCIOMAMIENTC DE LOS DUCTOS DE ESCAPE DE
| I ] I W W UrA TURBINA PTEA-BE PRATT AMD WHITMNEY PARA
APROVECHAR 5L EMPLIJE EN EL AWIORN P-180 PIAGGID AW ANTI
SRR s i BlEAERR(ne HERHAN RICARDO LLORENTE RUIZ
COD; 1992840
B @ 0.582352 0.46867 0360745 0269336 0212872 0.202266 ESCUELA DE INGEMIERIS, MECANICA,
EaEEn e 10 UNIVERSIDAD INDUSTRIAL DE SANTANDER
| 1 [} 1% & Wl EBUCARAMANGA-SAMTANDER - COLOMEIS (SA)
Eficiencia compresor axial 100 % NUMERC MACH PARL CADA SECCION:
Eficiencia tobera 100 Yo
0.246085 0352455 0352485 0437462 0512133 0.560836

tabulados y buscados mediante este, ademas una gréfica del perfil y valores de
salida tanto en la tobera como de empuje se ve en la figura 44. En la figura 45 y 46
se ven los valores de areas, didmetros y nimeros de mach para cada seccion vy el
empuje en la tobera teniendo en cuenta que se uso la variacion lineal de presion.
En las figuras 47 y 48 para variacion lineal de la entalpia.
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Figura 45. Valores finales para la tobera — variacion lineal de la presion.

— DISEMND TOBERA - SECCIOMES (m2)

Wariacion lineal de presion |w Calculo secciones tobera
AREAS (2):
0.0694447 00502352 00420046 0.0372953 00342424 0.03293:7
| I Il %' W Wl

DIAMETRO (m:

0592332 046867 0360743 0.269335 0212672 0202266

| II [l I W v

MUMERC MACH PARA CADA SECCIOR:

0246033 0352433 0.352433 0437462 0512133 0.530336

Figura 46. Valor del empuje para variacion lineal de la presion.

JET THRUST (Mewtons): -

13335.76

Figura 47. Valor del empuje para variacion lineal de la entalpia.

JET THRUST (Mewtons]): —

179933
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Figura 48. Valores finales para la tobera — variacion lineal de la entalpia.

— DISERD TOBERA - SECCIOMNES (m2)

Wariacion ineal de ertalpia | Calculo secciones tabera
ARES (m2);
0141561 0.100205 0.0319036 0.0710058 0.06357E9 00580932
| 1l [l I W W

DIAMETRO (mi:

0.665358 0.532236 042337 0340133 0287314 0271952

| I [} [ L v

MUMERD MACH PARA CADLA SECCICN:

0292283 0.413433 0413433 0.506447 0554303 0654063

Se puede observar que el valor obtenido para el empuje es muy parecido,
practicamente el mismo. Sin embargo las areas y diametros para cada seccion si
varian. Por esto se decide seguir el disefio teniendo en cuenta la variacion lineal
de la presion ya que esta da como resultado una menor area y por consiguiente un
menor diametro reduciendo las dimensiones de la tobera disminuyendo peso y
material.

En conclusion los datos obtenidos que seran usados para el modelamiento en
CAD del dispositivo son:

« Area de salida de los gases desde la turbina: Dato dado por el fabricante.

* Cuerda del perfil: 0.45m.

* Longitud del alabe: 0.06m (6 cm).

« Angulo de ataque del perfil: 80°

» Geometria del perfil tabulada con la ecuacion resultante de los indices

obtenidos: r = x *cos?0 +y * sen’d (10)
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Para poder modelar el perfil aerodindmico en SOLIDWORKS es necesario tabular

la geometria de cada perfil. Se usa el mismo principio usado para los perfiles

NACA! el cual consta de unos valores en X y otros en Y. Las tablas 10, 11, 12 y

13 tienen las coordenadas en milimetros para cada uno de los cuatro segmentos.

Estas tablas dan los valores en coordenadas cartesianas para poder luego graficar

los perfiles como se ve en las figuras 50, 51, 52 y 53.

Figura 49. Geometria perfil final.

-

Tabla 10. Valores de Xy Y para el perfil 1.

Tabla para graficar el perfil 1 en coordenadas cartesianas.

i,

Perfill
X -150( -147.008 | -138.316| -124.708| -107.31|-87.3653 -66| -44.055|-22.0053 0
Y 0| 25.9216]| 50.3428 721 90.0441| 104.118(114.315| 121.039| 124.798]|126

INACA: National Advisory Committee for Aeronautics
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Figura 50. Perfil seccion 1.

Perfil 1

(O
(en]

H H
[en]
(en]

(O
(en]

(en]

-200 -150 -100 -50 0

Grafica de la tabla 10 para ver el segmento del perfil aerodinamico

Tabla 11. Valores de Xy Y para el perfil 2.

Perfil2
X -150( -144.87|-130.401| -109.119( -84.522 | -60.2066 -39]-22.31| -9.87967 0
Y 0| -25.5446 | -47.4622 -63|-70.922| -71.7515| -67.55|-61.13| -56.0304| -54

Figura 51. Perfil seccion 2.

D

(=fa)

Tabla 12. Valores de Xy Y para el perfil 3.
Perfil3

300( 290.275| 262.781( 222.136| 174.74|( 127.203 84.75 501 22.7908 0

0| 51.1834| 95.6445 128.25| 146.625| 151.595| 146.791 | 137.528 | 129.253| 126
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-100

-150
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Figura 52. Perfil seccion 3.
Perfil 3
200
150 W
100
50
0 T T T T 1
0 50 100 150 200 250 300 350
Tabla 13. Valores de Xy Y para el perfil 4.
Perfil4
300| 288.137| 254.867| 206.547| 151.952 100| 57.75| 28.3112| 10.6651| O
Y 0 -50.8|-92.7639| -119.25| -127.5| -119.228| -100| -77.785|-60.4847 | -54
Figura 53. Perfil seccion 4.
Perfil 4
0 T T T T 1
00 350




Usando los datos de las tablas 8, 9, 10 y 11 se obtiene el siguiente dibujo del perfil

completo como se ve en la figura 54:

Figura 54. Perfil aerodinamico modelado en SOLIDWORKS.

En la figura 55 se ven con detalle areas y diametros (geometria) para la tobera

gue serd modelada. Se ven los valores para cada una de las 6 secciones en que

se dividio:

Figura 55. Geometria final de la tobera.

ARES (M2
00894447 0.0502352 00420046 | | 00372953
| I i I
DISMETRO (m:
0592352 046867 0.360745 02693736
| I I I

75

0.0342424 0032137

i Wl
0212872 0. 202266
Y Kl



2.3. MODELAMIENTO POR CAD DEL DISPOSITIVO.

Después de obtener los datos basicos de dimensiones para algunos de los
dispositivos y demas datos obtenidos por fotografias y manuales, se puede
modelar mediante SOLIDWORKS tanto de la configuracion inicial de la turbina
como el nuevo dispositivo. Sin embargo, en esta etapa es evidente que montar un
compresor axial sobre el spinner es muy complicado, puesto que aunque se trata
de un compresor de una sola etapa, es necesario un estator el cual debe estar
inmovil y la configuracién en el spinner no permite el montaje de un objeto
estatico. Esto dificulta enormemente el montaje de la etapa de compresion asi que
se opta por disefiar un perfil aerodinamico en el dispositivo que facilite el paso del
flujo, recolectandolo para después acelerarlo en la tobera omitiendo la etapa de

compresion axial.
2.3.1. Obtencion de dimensiones a partir de fotogra  fias y medidas dadas por
los manuales.

Los valores obtenidos de manuales de mantenimiento y entrenamiento en tierra®, y
de las figuras 56, 57, 58 y 59 son:

Diametro turbina 0.426m
Longitud turbina 1.778m
Didmetro spinner 0.6m

Longitud spinner 0.85m
Diametro orificio paso de hélice 0.15m
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Figura 56. Vista lateral turbina real.

© 28808 - Thomas Wilberg www. luftfahrtmuseum.com

Conociendo las dimensiones basicas del avion dadas por el fabricante, es posible
hallar una escala con las fotografias que se muestran en las figuras 56, 57, 58 y

59 para determinar algunas dimensiones que son requeridas.

® Pratt & Whitney of Canada, maintenance manual — part 303612
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Figura 57. Vista posterior turbina real.

Lotnictwo.net © Pawet Klosifiski

Figura 58. Vista lateral cercana turbina real.

Lotnictwo.net ) N . © Michat Petrykowski
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Se puede obtener una escala y hallar otras dimensiones dentro de las fotografias.
Por ejemplo en la figura 59 se pueden obtener algunas dimensiones de la
ubicacién de los ductos de escape:

Figura 59. Vista en corte de montaje de la turbina en el avion.

Fuente: http//www.flightglobal.com assetsgetAsset.aspxitemID=17683

79



2.3.2. Configuracion original de la turbina ™.

Inicialmente se model6 la turbina en su configuracion original como se ve en la
figura 60; para tener un marco de referencia virtual que ayude a visualizar el
montaje del nuevo dispositivo sobre esta. Se puede ver la ubicacion de los ductos
de escape (2), el spinner (3), las hélices (4) y la turbina (5):

Figura 60. Vista isométrica turbina configuracién inicial.

2
5
A
A

'Disefio original del fabricante.
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2.3.3. Propuesta de disefio de la turbina con el nue  vo dispositivo.

En esta seccion se disefiaron de manera preliminar las partes del dispositivo
disefiado para recolectar los gases de escape provenientes de la turbina. Primero

se ven las partes por separado y después un montaje del dispositivo completo.

2.3.3.1 Colector de gases.

La primera pieza diseiada es el colector de gases. Este se acopla con los ductos
de escape de la turbina para recolectarlos y expandirlos levemente. De aqui pasan
a la etapa mavil en los alabes y spinner. En la figura 61 se ve una vista isométrica

y en las figuras 62 y 63 una vista posterior y frontal respectivamente:

Figura 61. Vista isométrica colector de gases.

Entrada de flujo

Salida de flujo

[oomies T
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Como se ve en la figura 62 y 63, el flujo ingresa por (E) el cual no es mas que dos
ductos circulares que se acoplan con la salida de gases de la turbina. Luego salen
por (S), un aro que los lleva directamente a los alabes y la tobera en plena
rotacion:

Figura 62. Vista posterior colector de gases.

Entrada de flujo

Figura 63. Vista frontal colector de gases.
Salida de flujo

Salida de flujo
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2.3.3.2. Alabes y tobera.

En esta seccion se realiz6 el modelado de la tobera la cual, tiene involucrada los
alabes dispuestos en el paso de las hélices que facilitan el paso del flujo en plena
rotacién del spinner. En la figura 64 se ve una vista isométrica en la cual el flujo
hace su ingreso (1), pasa por medio de los orificios para el paso de las hélices (2)
donde se encuentra con los alabes que facilitan su paso, de ahi pasa a la tobera

(3) donde el flujo es acelerado saliendo por la posterior de esta (4).

Figura 64. Vista isométrica de la tobera.

Hzométtica H
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En la figura 65 y 66 se ve con mas detalle la disposicién de los alabes y el interior

de la tobera:

Figura 65. Vista isométrica de la tobera-detalle de alabes.

Figura 66. Vista lateral tobera-detalle alabes.

Orificio para el paso de las hélices. Cono intenor Salida de gases

 -
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En la figura 67,68 y 69 se ve el montaje del recolector de gases y la tobera sobre
la turbina. A esta altura se puede ver como podria quedar el dispositivo, su tamafio

y ubicacién con respecto a la turbina original.

Figura 67. Vista isométrica dispositivo inicial montado en la turbina.

Ductos de escape

Turbina

tobera

Turbina configuracién original.




Los gases salen de la turbina (1) por medio de los ductos de escape (2), de alli

pasan al colector de gases (3), luego a través de las hélices (4) y de alli a la tobera

(5):

Figura 68. Vista frontal dispositivo inicial montado en la turbina.
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2.3.4. ANALISIS Y SIMULACION DEL DISPOSITIVO EN ANS YS-CFX.

En esta seccion se hizo la simulacion y andlisis de los dispositivos disefiados y
modelados en la seccion anterior. Mediante ANSYS-CFX se simul6 el paso de

flujo de gases y se pudo ver que comportamiento tuvieron.

2.3.4.1. Colector de gases (dispositivo estatico).

En primer lugar se simulé el flujo de gases provenientes de la turbina a través del
colector de gases. Se hizo un analisis de presion, velocidad y otras propiedades
como densidad y temperatura. En la figura 70 se ve el enmallado hecho:

Figura 70. Enmallado en ANSYS-CFX del flujo del colector de gases.

i;‘ \k / ’&;1
NNSYS

] 1504002  ZetDD2  45e+002  Ge+002  7.Ge+002(mm) -Z/I\

87



En la figura 71 se ve el resultado de la distribucion de presiones. Los valores mas
altos (109.1 KPa) estuvieron localizados a la entrada del dispositivo (1) puesto que
es donde el flujo es recolectado y hay un cambio abrupto de direccion. En la figura

72 se ven las lineas de corriente y velocidad (130 m/s).

Figura 71. Distribucién de presiones del flujo del colector de gases.

[Pa)
a 0.300 0.600 (m) ,./L. .
| Sem—  SS—

0.150 0.450

Figura 72. Velocidad del flujo del colector de gases-lineas de corriente.

[m s~-1]
a 0.300 0.600 (m) ZAX
| Ee— ES—
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En la figura 73 se ve la grafica de la densidad del flujo a través del colector de
gases obtenida en ANSYS-CFX. Practicamente permanecié constante teniendo en
cuenta que a la entrada del colector la densidad es de 0.8815 kilogramos por

metro cubico y a la salida del colector la densidad es de 0.881 kilogramos por
metro cubico.

Figura 73. Densidad del flujo del colector de gases.

Densidad
0.89 - :

0.885 —-
0.68 |-
0.575 4+

0.57 |-

Density [ kgm™-3 ]

0.865 —-

0.86 |-

0.855 —-

0.85 -4

O U Uy SN Uy U U RN UUN NUURp N UpUR U UNRPUPRUPN SN

— — T —T— —T——
a 500 1000 1500 2000 2500 3000
Chart Count

= Mew Line

Desplazamiento a través del colector desde la entrada a la salida.
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En la figura 74 se ve el comportamiento de la temperatura a travées del colector de
gases. Esta permanece constante aproximadamente en 830 K debido a que se
simulé como un proceso adiabatico de acuerdo a la termodindmica basica para
toberas y difusores, se asume como hipétesis que no hay pérdida de calor solo

flujo de masico.

Figura 74. Temperatura del flujo del colector de gases.

Temperatura
1400 omes oo
e
R
a2
@
1
2 i
m
)
1]
=N
£
Q
- ' ' ' H ' ' '
B0 (4o ooe e
e A —
400 e . - T . .
—_ - - V- -4
0 500 1000 1500 2000 2500 3000
Chart Count
= Mew Line
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La presién en el colector de gases no vari6 mucho comparando el valor de la
entrada y de la salida, sin embargo, hubo mdltiples variaciones a través del
colector como se ve en la figura 75 debido los cambios geométricos a través de
este.

Figura 75. Presion del flujo del colector de gases.

Zoom, ver figura 76

Presion

1.1e+005 -

1.08e+005 —-+

1.06e+005 -+

Pressure [Pa]
1

1.04e+005 —-

1.022H005 - - - - memmmememoe e e ot e e

184005 e R e e — e .
[ —— T T T 1 T T 1
u] 500 1000 1500 2000 2300 3000
Chart Count
= Mew Ling
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En la figura 76 se muestra el valor exacto de presion a la salida del colector de

gases, el valor es de 107000 Pa a la salida.

Figura 76. Presion detallada del flujo a la salida del colector de gases.

Presion
LOBEHOOS e me oe e e oo e e oo S
L079EH005 e - oo mmmmemm oo S

1.078e+005 -

Pressure [ Pa]
1

1.077e+005 —-

1.076e+005 -+

1= S

2840 2842 2844 2846 2848 2830
Chart Count

= New Line
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Como en la gréafica de presion, la velocidad de los gases tuvo multiples cambios
durante su paso por el colector. Los cambios en la geometria afectan los valores
de la velocidad aunque estos son inversamente proporcionales a los de presion.

Se vio un leve aumento de velocidad a la salida del colector respecto a la entrada.

Figura 77. Velocidad del flujo del colector de gases.
Zoom, ver figura 78

Velocidad
R brecseec e oo

Yelocity [ms™-11]

Chart Count
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En la figura 78 se puede ver un acercamiento en la gréfica de velocidad para ver

en detalle el valor a salida del colector de gases. El valor es de 71.5 m/s.

Figura 78. Velocidad detallada del flujo a la salida del colector de gases.

Velocidad
F R R et

Velocity [ms™~-1]
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Chart Count
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2.3.4.2. Alabes y tobera (Dispositivo rotacional).

En esta seccion se simulé la tobera, se hizo con una velocidad angular de 2000
RPM y con los pardmetros de entrada obtenidos en la simulacion de recolector de
gases en la seccion anterior. En la figura 79 se encuentra modelada la geometria
del fluido contenido en este dispositivo. En la figura 80 se observa el enmallado
hecho y en las figuras 81, 82, 83, 84 y 85 resultados de distribuciones de presion y
lineas de corriente.

Figura 79. Fluido - alabes y tobera.

A

A

flzométrica ¥
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Figura 80. Enmallado fluido alabes y tobera.

a 1.5e+002 2 1e+002  4Ge+002  6.Ze+002 7 7e+002(mm)

Figura 81. Distribucién de presiones alabes y tobera.

9.5932+004

[Pa]
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Figura 82. Lineas de corriente-velocidad alabes y tobera 2D.

2.55624000 |
m sh- 1]

12.556e+000

[m sA-1]

0.700 (m)
]

Zonas de alta velocidad
Zonas de baja velocidad
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Figura 84. Lineas de corriente-velocidad alabes y tobera.

2.556e+000

[m sA-1] ; x

(3
0 0.350 0.700  (m) \<:
T

0.175 0.525

Figura 85. Lineas de corriente-velocidad alabes y tobera.

2.556e+000

[m s*-1]
[i] 0.350 0.700 (m) “—{
| . ®

0.175 0.525
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En las figuras 86 y 87 se ven las graficas de presion y velocidad a través de la
tobera. En (1) se ve el valor maximo de presion (107.4 KPa), y en (2) el valor
minimo (97 KPa) el cual es el de salida. (3) muestra el valor minimo de velocidad a
través de la tobera (30 m/s) el cual consecuentemente esta en el mismo lugar de
maxima presion, el valor maximo (4) de la velocidad (104 m/s) se encuentra a la
salida.

Figura 86. Presion alabes y tobera. /1

1.08e+005

| 3
~.“’-..___,,~ //‘ '5.,..

1.06e+005

1.04e+005

1.02e+005 -
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Pressure ACA on Inlet to Outlet Line [ Pa ]
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Streamwise Location
@ Inlet to Outlet Chart Line

Figura 87. Velocidad alabes y tobera.

Inlet to Outlet Chart
110

Velocity ACA on Inlet to OutletLine [ ms™-1 ]

99



2.3.5. PRUEBAS CON DIFERENTES GEOMETRIAS PARA LA TO BERA 'Y
ALABES.

Con el fin de mejorar el desempeiio del sistema es necesario probar con
diferentes geometrias y configuraciones y a su vez optimizar el dispositivo. Para
esto se prueba con las siguientes configuraciones:

2.3.5.1. Geometria niUmero 2.

En primer lugar se agregé una expansién® para aumentar la presion a la entrada

de la tobera® y ver su efecto en el valor de velocidad a la salida® de esta. También
se modificé el perfil aerodindmico de los alabes”.

Figura 88. Geometria 2 alabes y tobera.
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En la figura 89 y 90 se ven las lineas de corriente después de simular con la nueva
geometria, se pueden ver zonas de alta velocidad® y baja velocidad® y zonas

donde puede haber turbulencia®.

Figura 89. Lineas de corriente-velocidad geometria 2 alabes y tobera.
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En la figura 91 y 92 se ve el comportamiento de la presion y la velocidad a través
del dispositivo, los valores importantes son los obtenidos principalmente a la

salida.

Figura 91. Presion geometria 2 alabes y tobera.
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Figura 92. Velocidad geometria 2 alabes y tobera.
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2.3.5.2. Geometria nUmero 3.

En esta geometria se cambio el area antes de la tobera y ver su efecto. El perfil

aerodinamico es el mismo al igual que los otros parametros.

Figura 93. Geometria 3 alabes y tobera.
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Al observar las figuras 94 y 95 se ve que los cambios con respecto a la geometria

anterior no son muchos, practicamente tiene el mismo comportamiento.

Figura 94. Lineas de corriente-velocidad geometria 3 alabes y tobera.
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Figura 95. Lineas de corriente-velocidad geometria 3 alabes y tobera.
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Las figuras 96 y 97 muestran las graficas de presién y velocidad a través del
dispositivo, al igual que se vio en las figuras 94 y 95 no se ve gran cambio con

respecto a la geometria 2.

Figura 96. Presion geometria 3 alabes y tobera.
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Figura 97. Velocidad geometria 3 alabes y tobera.
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2.3.5.3 Geometria nimero 4.

Como se pudo ver en las figuras que muestran las lineas de corriente de las
anteriores geometrias, a la salida de los &labes hay una zona de baja presion
donde se forma algo de turbulencia, con el fin de disminuirla se decide en esta

geometria agregar un pequefio alabe como se ve en la figura 98 y ver su efecto.

Figura 98. Geometria 4 alabes y tobera.
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Como se ve en las figuras 99 y 100 las lineas de corriente en la zona de baja

presion’ estan menos turbulentas.

Figura 99. Lineas de corriente-velocidad geometria 4 alabes y tobera.
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Figura 100. Lineas de corriente-velocidad geometria 4 alabes y tobera.
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En las figuras 101 y 102 se ven los comportamientos del flujo en cuanto a presion
y velocidad. Respecto a la geometria anterior el efecto del alabe auxiliar se ve
reflejado en una leve disminucion en la presion a la salida de la tobera, la

velocidad no varia.

Figura 101. Presion geometria 4 alabes y tobera.

Inlet to Outlet Chart
1.08e+005

1.06e+005

%00 0000" 90000000004,
oo,

1.04e+005 -

1.02e+005

1e+005

Pressure ACA on Inlet to Outlet Line [ Pa ]
.

9.8e+004

9.6e+004 -

0 02 04 06 08 1
Streamwise Location
@ It to Outlet Chart Line

Figura 102. Velocidad geometria 4 alabes y tobera.
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2.3.5.4. Geometria nUmero 5.

En esta geometria se modifica la forma del alabe auxiliar, el resto de la

configuracion permanece constante.

Figura 103. Geometria 5 alabes y tobera.
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Las lineas de corriente en la zona de baja presion como se observa en las figuras

104 y 105 se ven similares a las de la anterior geometria, no hay un cambio

significativo.

Figura 104. Lineas de corriente-velocidad geometria 5 alabes y tobera.
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Figura 105. Lineas de corriente-velocidad geometria 5 alabes y tobera.
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Al ver los valores de presion y velocidad en las figuras 106 y 107 se ve que el
cambio en la velocidad a la salida de la tobera es practicamente cero y solo se ve

un leve incremento en la presion.

Figura 106. Velocidad geometria 5 alabes y tobera.
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Figura 107. Presion geometria 5 alabes y tobera.

Inlet to Outlet Chart
1.1e+005

evessoton,
*

1.09e+005 L
o .
g
oo .

1.08e+005 o *

1.07+005 &

1.06e-+005 *

1.05€-+005 e

Pressure ACA on Inlet to OutletLine [ Pa

1.04e+005 .

1.03e+005

1.02e+005-

0 02 04 06 08 1
Streamwise Location
@ Inlet to Outet Chart Line

111



2.3.5.5. Geometria nimero 6.

Dado que el efecto del alabe auxiliar en las anteriores geometrias mostré6 una
pobre mejora en el rendimiento del dispositivo, ahora se hace un cambio en el
perfil aerodindmico del alabe' y se suprime el &labe auxiliar. El resto de la

configuracion permanece constante.

Figura 108. Geometria 6 alabes y tobera.

| *lzométrica |* |

112



Como se puede ver en la zona de salida de los &labes’, las lineas de corriente

muestran un flujo mas laminar y menos turbulento.

Figura 109. Lineas de corriente-velocidad geometria 6 alabes y tobera.
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En las figuras 111 y 112 se puede ver que la presion a la salida de la tobera
disminuyd un poco y la velocidad se incrementd. Al final lo que se busca es

aumentar la velocidad de salida en la tobera.

Figura 111. Presion geometria 6 alabes y tobera.
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Figura 112. Velocidad geometria 6 alabes y tobera.
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2.3.5.6. Geometria nUmero 7.

En esta geometria se modifica de nuevo el perfil aerodindmico® manteniendo la
direccién del angulo de salida sin embargo, este se incrementa para que efecto se

tiene.

Figura 113. Geometria 7 &labes y tobera.
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Como se ve en las figuras 114 y 115 la zona de baja presién® se disminuye, solo

hay un poco de turbulencia cerca del alabe pero la zona es menor.

Figura 114. Lineas de corriente-velocidad geometria 7 alabes y tobera.
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Figura 115. Lineas de corriente-velocidad geometria 7 alabes y tobera.
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Al ver las figuras 116 y 117 se ve que la presion a la salida de la tobera no varia

mucho sin embargo, la velocidad si se incrementa un poco.

Figura 116. Presion geometria 7 alabes y tobera.
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Figura 117. Velocidad geometria 7 alabes y tobera.
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2.3.5.7. Geometria nUmero 8.

En esta Ultima geometria se cambia el &ngulo de salida en los alabes para ver su
efecto.

Figura 118. Geometria 8 alabes y tobera.
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Se ve que la zona de baja presiébn y por consiguiente la probabilidad de

turbulencia aumenta considerablemente.

Figura 119. Lineas de corriente-velocidad geometria 8 alabes y tobera.

0 0.800 (m) z‘/L‘ X
L Se—

0.400

Figura 120. Lineas de corriente-velocidad geometria 8 alabes y tobera.
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Viendo el resultado de presién y velocidad en las figuras 121 y 122 se observa que
la presion a la salida de la tobera aumenta un poco y la velocidad disminuye

levemente.

Figura 121. Presion geometria 8 alabes y tobera.
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Figura 122. Velocidad geometria 8 alabes y tobera
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2.3.5.8. Analisis comparativo de las diferentes con  figuraciones geomeétricas.

Después de simular multiples geometrias y obtener valores de velocidad y presion

es necesario tabular los resultados para poder tomar una decision.

Tabla 14. Tabla de comparacion entre las diferentes geometrias simuladas.

b
Geometria| Longitud Area salida Velocidad | Presion
fluido (mm) tobera (mm2) salida (m/s) salida (Pa)
1 1416.6 34277.89 104 97000
2 1820.52 39597.2 125 99400
3 1820.52 39597.2 125 101600
4 1820.52 39597.2 127 97850
5 1820.52 39597.2 128 102200
6 1820.52 39597.2 131 99300
7 1820.52 39597.2 132 98700
8 1820.52 39597.2 128 101000
d /

Como se puede ver en la tabla 14, variando las geometrias (a) del perfil
aerodinamico se obtienen distintos valores para presion (b) y velocidad (c) de
salida en la tobera. La geometria 7 muestra un mayor valor de velocidad (132 m/s)
de salida la cual es directamente proporcional al empuje a la salida de la tobera.
Tomando esta geometria para el perfil aerodindmico, se debe disminuir la longitud
(1.82 m) del dispositivo (d) puesto que es demasiado largo para la longitud del
spinner (0.85 m) dando como resultado un incremento tanto en la carga estatica
como en la dinamica, haciendo mas susceptible el dispositivo a problemas por
vibraciones e incremento de peso exagerado en el avion.

Puesto que un parametro importante en el aumento del empuje es la velocidad de
salida en la tobera, disminuyendo un poco el area a la salida de esta se puede
aumentar logrando finalmente un poco mas de empuje. Esto disminuira la presion

a la salida y si se ve la ecuacion de la pagina 27; si esta presion de salida es
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menor a la de referencia o ambiente disminuye el valor del empuje. Se ha
referenciado la presion atmosférica en 101.325 Pa a nivel del mar como presion
promedio, pero a 12.500 metros sobre el nivel del mar (condiciones de vuelo) la
presion de referencia seria mucho menor que es donde la mayor parte del tiempo
la turbina estara en operacion, asi que también es conveniente que la presion a la
salida disminuya.

2.3.5.9. Seleccion de la geometria definitiva de ac  uerdo al analisis.

Tomando los cambios mencionados en la anterior seccion, disminuyendo la
longitud del dispositivo, disminuyendo el area de salida de la tobera (1) y
cambiando el perfil aerodinamico (2); se hizo el enmallado como se ve en la figura

124 y se obtuvo la geometria que se ve en la figura 123:

Figura 123. Geometria final alabes y tobera.
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Figura 124. Enmallado en ANSYS-CFX geometria final alabes y tobera.

2.3.5.9.1. Simulacién en condiciones a nivel del ma  r (presion de referencia
101.325 Kpa).

Después de tener la nueva geometria se hacen de nuevo las simulaciones en
ANSYS-CFX para obtener los valores de presion y velocidad a la salida de la
tobera. Primero se simula en condiciones de tierra o a nivel del mar. Como se ve
en las figuras 125 y 126 hay pocas zonas de baja presion (70 KPa) y leve

turbulencia (1).

Figura 125. Lineas de corriente geometria final 4labes y tobera a nivel del mar.
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Figura 126. Lineas de corriente-vectores geometria final alabes y tobera a nivel
del mar.
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En la figura 127 se ve la distribucién de presiones a lo largo de la tobera y los
alabes. A la entrada (2) esta el mayor valor (107.6 KPa), después de los alabes (3)
la presién disminuye debido al incremento de la velocidad del flujo, a la salida (4)

es menor aun (70 KPa) ya que el flujo es acelerado en la tobera.

Figura 127. Distribucion de presiones geometria final alabes y tobera a nivel del
mar.
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La figura 128 muestra las lineas de corriente a lo largo de los alabes y la tobera,

no se ve turbulencia.

Figura 128. Lineas de corriente-velocidad en 2D geometria final alabes y tobera a
nivel del mar.
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En la figura 129 se ven los valores de numero de Mach a lo largo de la tobera

siendo el nimero mayor 0.4.

Figura 129. Numero de Mach geometria final alabes y tobera a nivel del mar.
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Como era de esperarse el valor de la presion a la salida de la tobera disminuyo
(ver figura 130) y el valor de la velocidad aument6 considerablemente llegando a

un valor cercano a 230 m/s como se observa en la figura 131:

Figura 130. Presion geometria final alabes y tobera a nivel del mar.
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Figura 131. Velocidad geometria final 4labes y tobera a nivel del mar.
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2.3.5.9.2. Simulacion en condiciones de vuelo de cr  ucero (presion de

referencia 13 Kpa).

Tomando la misma geometria ahora se hace la simulacion del dispositivo en
condiciones de crucero o de operacion. La tendencia obtenida es parecida a la
obtenida en la seccion anterior como se ve en las figuras 132 y 133, hay poca

turbulencia (1).

Figura 132. Lineas de corriente geometria final 4labes y tobera a condiciones de
crucero.
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Figura 133. Lineas de corriente-vectores geometria final alabes y tobera a
condiciones de crucero.
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En la figura 134 se ve la distribucién de presiones y en la figura 135 las lineas de

corriente a lo largo del dispositivo.

Figura 134. Distribucion de presiones geometria final alabes y tobera a
condiciones de crucero.

Figura 135. Lineas de corriente-velocidad en 2D geometria final alabes y tobera a
condiciones de crucero.
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En la figura 136 se ven los valores de nimero de mach siento el mas alto de 0.9.

Figura 136. Numero de Mach geometria final alabes y tobera a condiciones de
crucero.

Inlet to Outlet Chart

MachNumber ACA on Inlet to Outlet Line

Mayor numero de Mach

1
08 1

En las figuras 137 y 138 se ven las graficas de presion y velocidad.

Figura 137. Presion geometria final 4labes y tobera a condiciones de crucero.
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Figura 138. Velocidad geometria final alabes y tobera a condiciones de crucero.
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2.3.5.9.3. Seleccion de los parametros de disefio de  finitivos.

En las tablas 15 y 16 se muestran los valores finales de velocidad, presion y area
de salida en la tobera para mostrar de manera mas clara los resultados obtenidos

tanto en condiciones a nivel del mar como de crucero.

Tabla 15. Valores de presion, velocidad, area y longitud de la geometria final en
condiciones a nivel del mar.

Geometria
fluido Longitud (mm) | Area salida tobera (mm2) | Velocidad salida (m/s) | Presion salida (Pa)
9 1182.3 24273.23 230 70000

Tabla 16. Valores de presion, velocidad, &rea y longitud de la geometria final en
condiciones a altitud de crucero (12500m).

Geometria
fluido Longitud (mm) | Area salida tobera (mm2) | Velocidad salida (m/s) | Presion salida (Pa)
9 1182.3 24273.23 520 2000
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2.3.6. Modelamiento en CAD de la geometria final.

Hechas las simulaciones ahora se modela con més detalle todo el dispositivo para
ver de manera mas clara su montaje en la turbina. Teniendo en cuenta los datos
tabulados en las tablas 15 y 16, se pueden modelar en SOLIDWORKS las piezas

gue hacen parte del dispositivo.
2.3.6.1. Colector de gases.

Las dimensiones y geometria de flujo de gases del colector son las mismas a la
configuracion inicial simulada. EI cambio hecho es para mejorar la aerodinamica
de la turbina y minimizar la turbulencia e incremento de arrastre en el avion debido

al nuevo dispositivo.

Figura 139. Colector de gases — configuracion final.
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2.3.6.2. Alabes y tobera.

En las figuras 140 y 141 se pueden ver en detalle los alabes e interior de la tobera.
A diferencia de la seccion 2.3.3.2 esta nueva tobera es mas corta y con un area

de salida menor.

Figura 140. Tobera — vista isométrica detalle de alabes.
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Figura 141. Tobera — vista detallada de alabes.
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2.3.6.3. Dispositivo completo.

Ahora se monta el dispositivo en la turbina como se ve en la figura 142 para ver en

una vista isométrica de la disposicion final.

Figura 142. Vista isométrica del dispositivo completo montado en la turbina.
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En la figura 143 se ve un corte longitudinal de la turbina y el dispositivo para ver en

detalle el montaje sobre el spinner.

Figura 143. Corte longitudinal del spinner y la tobera.
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La figura 144 muestra un corte transversal para ver otros detalles en el montaje.
Se pueden ver las ubicaciones de los 5 alabes, la ubicacion de estos con respecto

al spinner, el shroud y el hub del dispositivo disefiado, entre otros.

Figura 144. Corte transversal del dispositivo completo montado en la turbina.

Colector de gases

Helice

Shroud

Spinner
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En la figura 145 se hace un corte longitudinal mas completo que muestra aun mas

detalles en el montaje.

Figura 145. Corte longitudinal del dispositivo completo montado en la turbina.
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Colector de gases
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2.4. CALCULO DEL EMPUJE PARA EL DISPOSITIVO PROPUES TO.

Conociendo las velocidades de salida en la tobera, los datos de la geometria y las
presiones de salida en la tobera ya es posible calcular el empuje disponible tanto
para velocidad cero al nivel del mar como a velocidad y altura de crucero.

La férmulas para dicho célculo se enuncian en la seccion 1.4 y 1.7 de este
documento, las cuales permiten obtener un valor del empuje teniendo en cuenta
tanto el efecto velocidades y de la diferencia de presion a la salida de la tobera.

Teniendo en cuenta las ecuaciones (5) y (9) se tiene:

F =1fmo(V; — Vo) + (fmeVe — fmVy) + (Pe — Pp)A:.  (34)
Donde:
fm, = Flujo masico de aire en corriente libre.
V, = Velocidad del aire en la corriente libre.
Vi, = Velocidad después del paso por las hélices o palas.
fm, = Flujo masico de aire a la salida de la tobera.
V, = Velocidad del flujo a la salida de la tobera.
fm. = Flujo masico antes de la combustion.
P, = Presion a la salida de la tobera.
P, = Presion atmosférica.

A, = Area a la salida de la tobera.

Teniendo en cuenta que en este analisis el flujo que se esté estudiando es el que
sale de la turbina, o sea que fm, no se debe tener en cuenta en el calculo.
También hay que tener en cuenta que fm, ~ fm, luego entonces la ecuacion
gueda de la siguiente forma:

F=fm(V—-V)+ P —P)A. (35)
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2.4.1. Célculo del empuje a nivel del mar y velocid ad cero.

Conociendo los datos de entrada los cuales se enuncian a continuacion y con la

formula (35) se puede hacer el calculo.

Datos:

fm, = 416 K9/,

V. =230 M/
V;=0 m/s
P, =70000Pa

Py = 101325 Pa
A, = 2427323 * 1072 m?

Reemplazando en la formula (35):
F = 4.16(230 — 0) + (70000 — 101325)2.427323 * 102
F = 196.441 N (44.141 Lbf).

2.4.2. Célculo del empuje a condiciones de crucero.

Cambiando algunos datos y con la misma formula se puede calcular:
Datos:

» Altitud de crucero= 12500m (41000 ft).

* Presion atmosférica a esta altitud = 13000 Pa.

» Velocidad de crucero=335 Knots (172.338 m/s).

fm, = 1.188 K9/

Ve =520 ™/s
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V, = 172.338 M/,

P, = 2000Pa

P, = 13000Pa

A, = 2427323 x 1072 m?

Reemplazando de nuevo en la formula (35) tenemos:

F = 1.188(520 — 172.338) + (2000 — 13000)2.427323 x 102
F = 412.755 N (92.8 Lbf).

2.4.3. Andlisis de los resultados.

El valor del empuje en la configuracion simulada a nivel del mar y velocidad cero
es de 196.441 N (44.141 Lbf), el empuje con la configuracién original (sin el
dispositivo) que es dado por la Pratt & Whitney es de 613.854 N (138 Lbf). Esto
es una diferencia de 417.4 N (93.84 Lbf) por debajo, lo que significa que el
dispositivo en tierra no es muy eficiente. En condiciones de crucero el valor del
empuje con el sistema montado es de 412.755 N (92.8 Lbf) y sin el dispositivo
segun datos suministrados por la Pratt el empuje es de 355.86 N (80 Lbf), en estas
condiciones si hay un incremento del empuje. Esto se debe a que la presion del
flujo a la salida de la tobera (2 KPa) es mucho menor a la de la presion de
referencia (13 KPa), esto segun se puede ver en los calculos repercute en la
disminucion del empuje, entre mas baja esta presion, menor sera el valor final del
empuje calculado en la formula. De todas formas la diferencia entre la presién a la
salida de la tobera y la de referencia en condiciones de crucero aun permite
obtener un incremento del empuje en un 13.8%. De todas formas es necesario

hacer un estudio de costo-beneficio para ver si es viable econémicamente.
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2.5. EFECTO DE LOS GASES DE ESCAPE EN LAS HELICES D E LA TURBINA.

Otra parte importante de este proyecto es simular y analizar el efecto que existe al
haber un choque entre los gases de escape y las hélices de la turbina en plena
rotacién. Para hacer un andlisis basico de este posible efecto, se simula el flujo de
los gases de escape usando ANSYS — CFX para ver como se comporta el flujo
con las condiciones dinamicas de la configuracion real, esto es con una velocidad
angular de 2000 RPM y una velocidad de salida de los gases desde la turbina de

aproximadamente 200 m/s.

2.5.1. Simulacién en ANSYS-CFX con flujo de gases d e escape.

En primer lugar se simula el giro de las hélices (1) con la existencia de los gases
de escape (2) chocando con estas. En las figuras 146, 147 y 148 se ven las lineas
de corriente y distribucion de presion en la medida que chocan y pasan por las
hélices en rotacion. Se observa que el efecto de choque sobre las hélices es

minimo.

Figura 146. Lineas de corriente-velocidad de los gases de escape chocando con
las hélices de la turbina en plena rotacion (2000 RPM).




En la figura 147 se ve la variacion de presién en el flujo a través de las hélices. El
punto de impacto (1) es el de mayor presiéon (110.3 KPa), pero aguas abajo (2) no

se ve una distorsion en la distribucién de presion:

Figura 147. Distribucion de presiones de los gases de escape chocando con las
hélices de la turbina en plena rotacién (2000 RPM).

Salida de los gases de escape desde |a turhina Hélices
En la figura 148 se ven las lineas de corriente donde se puede ver que el flujo de

los gases de escape pasan (2) por completo a través de las hélices:

Figura 148. Lineas de corriente-vectores de velocidad de los gases de escape
chocando con las hélices de la turbina en plena rotacién (2000 RPM) 2D.

1.008e+002

5.038e+001

Salida de los gases de escape d;esde |a turbina
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Un parametro importante a comparar es la velocidad aguas abajo de las hélices,
en la figura 149 se ve la gréafica de velocidad aguas abajo; tiene un valor cercano a
75 m/s.

Figura 149. Velocidad del flujo aguas abajo de las hélices.
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2.5.2. Simulacién en ANSYS-CFX sin flujo de gases d e escape.

En esta seccion se simula el giro de las hélices pero sin el choque de gases de
escape, se supone que no existen para asi determinar la velocidad aguas abajo y
compararla con la obtenida en la seccion anterior. En las figuras 150 y 151 se ve
la distribucién de presiones y lineas de corriente cuando no hay choque de gases
de escape en plena rotacion. En la figura 151 se ve que el flujo pasa

uniformemente (1) a través de las hélices:

Figura 150. Distribucién de presiones en las hélices girando a 2000 RPM sin
choque de los gases de escape.

B.337e+004
"
I “
1

Figura 151. Lineas de corriente-vectores de velocidad en las hélices girando a
2000 RPM sin choque de los gases de escape.
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En la figura 152 se ve la gréfica de la velocidad del flujo aguas abajo de las

hélices. Tiene un valor cercano a 80 m/s.

Figura 152. Velocidad en las hélices girando a 2000 RPM sin choque de los gases
de escape.
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2.5.3. Andlisis de los resultados.

Segun se puede ver en las graficas de velocidad, la velocidad del flujo de aire
después de las hélices varia aproximadamente en 5 metros por segundo. Esto

quiere decir que el flujo que proviene de los gases de escape pasa sin gran
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dificultad a pesar del choque con las hélices. También como se ve en las graficas
de las simulaciones, el flujo pasa por completo por las hélices y no hay flujo que se
devuelva y genere demasiada turbulencia aguas arriba de la hélice. El efecto que
pueda existir por el choque es minimo. Teniendo en cuenta esto se puede decir de
acuerdo a la formula (9) para cuando el flujo de gases de escape chocan con las
hélices:

F=fm.(V.,—Vy), V=0
F = fm.(80) = 80fm. Newtons
Para cuando no hay choque de los gases de escape.
F = fm.(75) = 75fm. Newtons

Donde:
F=Es el empuje.
fm,. = Es el flujo mésico.

Calculando el porcentaje de variacion entre estos se tiene:

80fm; — 75fm, _ fm.(80 —75) _ (80 —75)
80fm, ~ 80fm, = 80

* 100 = 6.25%

Lo que significa una diferencia en el empuje de 6.25%.

Hechos los célculos y las simulaciones se ve que a pesar de que el flujo pasa sin
problema, el efecto del choque de los gases en las hélices se refleja en una leve
disminucion del empuije.

En conclusion el efecto de los gases de escape al chocar con las hélices no es tan
drastico como se pensaba inicialmente, no hay turbulencia aguas arriba ni regreso
de flujo, sin embargo, por efectos de friccion y la restriccion de flujo al interponerse
la hélice disminuye el empuje final lo cual refleja una pequefia perdida de energia

respecto a la energia disponible.
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3. PROPUESTA DE UN BANCO DE PRUEBAS PARA TURBINAS D E GAS
AXIALES.

Este disefio es basico puesto que hace parte de una primera fase del proyecto de
adecuacion de un laboratorio para turbinas de gas donde el disefio y adecuacion
con detalle seran hechas mediante el desarrollo de proyectos de grado, ademas
en ocasiones anteriores ya se han hecho proyectos de grado donde se han
diseilado este tipo de equipos. En este caso se va a hacer un estudio de un banco
necesario para medir el empuje en la turbina que es el parametro objeto de
estudio en el presente proyecto.

Basicamente se necesitan equipos que permitan medir algunas propiedades de
los gases provenientes de la turbina y que permitan medir o cuantificar por

ejemplo empuje, consumo de combustible, temperaturas internas, entre otras.

3.1. Elementos necesarios.

Hay dos formas de determinar el empuje. Una de manera experimental mediante
la medicion de la deformacion en un resorte con constante k conocida y aplicando
la ley de Hooke o usando celdas de carga para medir la fuerza. Otra tedrica
determinando flujo masico y velocidad de salida de los gases en la tobera para

hacer el célculo usando la formula (35). Para tal efecto es necesario contar con:

» TermOmetro atmosférico para medir temperatura ambiente.
» Termocupla para medir temperatura del gas a la salida de la tobera.
* Celda de carga a compresion.

* Mandmetro digital o dispositivo para medir presion de gases calientes.
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3.2. Modelamiento general del banco.

Para dimensionar y tener en cuenta algunos aspectos en el montaje del banco de
pruebas es de utilidad hacer un modelo virtual de este. En la figura 153 se ve una
vista isométrica donde se observa la turbina (1), el soporte de la termocupla y

mandmetro de gas (2) al igual que la mesa de soporte (3).

Figura 153. Vista isométrica del banco.

En la figura 154 se ve una vista frontal la cual muestra la disposicion de la celda
de carga, mesa de soporte y manometro de gas.
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Figura 154. Vista frontal del banco.

celda de carga
Mesa de soporte

Mandmetro de gas

L.

En la figura 155 se ve en mas en detalle la ubicacién tanto de la termocupla que
sera usada para medir la temperatura de los gases como del manometro de gas

gue principalmente seré usado para medir la presion en los gases.

Figura 155. Vista detallada del tubo de recoleccidén de flujo para la medicion de
temperatura, presién y velocidad por parte de la termocupla y el manémetro de
gas.

Mandmetro de gas

Termocupla
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Figura 156. Vista posterior del banco.

Figura 157. Vista lateral del banco. Deposito de combustible

Termocupla ¥ mandmetro de gas

Sistema de bombeo de combustible

*Derecha :

149



Figura 158. Vista detallada de la ubicacion de la celda de carga y la guia de
deslizamiento.

celda de carga

Suia de delizamiento

Como se ve en la figura 158, el sistema para la medicion del empuje consiste en
una celda de carga a compresion, la cual recibe la fuerza ejercida por los gases de
la turbina permitiendo su leve deslizamiento por una guia que permite transmitir la
fuerza hasta la celda de carga. Esta guia debe tener la minima friccion posible
para que el valor medido por la celda se acerque en gran medida al real. Se deben
considerar las pérdidas por friccion de todas maneras. Aqui se muestra la idea
general para el sistema de medicibn del empuje, las especificaciones
correspondientes y calculos de si se usa un sistema de deslizamiento lubricado
por contacto directo o se usan rodamientos dependera del disefiador que lleve a
cabo el proyecto de grado para el disefio detallado del banco de turbinas de gas.

Se analiz6 también el uso de un resorte el cual al medir su deformacion y
conociendo su constante se podria determinar la fuerza ejercida. Se opté mejor

por la celda de carga debido a que muestra valores mas exactos.
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3.3 Seleccion basica de algunos equipos del banco.

Para medir algunas propiedades de los gases de escape es necesario seleccionar
algunos dispositivos como por ejemplo la termocupla, la celda de carga y un
manometro digital que facilita la medicion tanto de temperatura como presion y

velocidad de los gases.

3.3.1. Seleccion de la termocupla.

Teniendo en cuenta la figura 74 de la pagina 89, donde se ve la temperatura de
los gases en el colector de gases la cual es aproximadamente de 830K, se sabe
gue la temperatura de los gases al salir por la tobera no estaran muy por encima
de este valor asi que el rango de operacion estara en los 750K y 850K. Por esta

razon se usa una termocupla de alta temperatura:

TERMOCUPLAS DE ALTA TEMPERATURA

CODIGD  TWPD ESPECIFICACIONES MATERIALES
[varfan de acuerdo a las necesidades de cada diente)

27
T3801 i *Bulbod: acero 55316, Tubod cerAMmacos, A0EtE Oon IratamEnbos themicos
T3402 5' *Cabezal: dluminia, baguelita, hierra, sluminko antiexplasién

Temperaturas en: hamos, calderas, mullas

Figura 159. Termocupla.

ﬂ-.!

Fuente: Catalogo de termocuplas S.A, ver anexo E.
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Se puede usar entonces una termocupla de alta temperatura T 2701 tipo K. Esta
no es indispensable puesto que el mandémetro de gas también puede hacer

lecturas de temperatura en el gas.
3.3.2. Seleccidén de la celda de carga.

Esta sera la encargada de medir la fuerza ejercida por los gases provenientes de
la turbina. El valor maximo de empuje que podria ser suministrado por la turbina
es de aproximadamente 3000 N.

3000N = (9.81M/ ;) x Kg

__ 3000N
9.81m/SZ

=305.81Kg

305.81Kg = 0.30581t
El valor de carga en toneladas es de 0.3 aproximadamente. Segun se ve en el

catalogo, la primera clase de celdas permite una carga de hasta 5 toneladas.

Figura 160. Celda de carga-foto y dimensiones y especificaciones técnicas.

FATED b Medidas / Size: mm

ME(M10) | Tl = b | t @ | R L | W | H | o

5-10K 5 34 16 64 32 19 106

[

25-50K| 10-25 41 22 79 47 24 122

931,75 =—mnl

100K 50 51 22 88 51 29 143
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Datos técnicos grales.  Main technical data Unit Technical quota

Sensibilidad Sensitivity m VNV 2+0.01 4+0.01
Alinealidad Nonlinearity TES S0

Histeresis Hysteresis

Repetibilidad Repeatability % FS 0.01

Creep Creep % FS/30min +0.02

Balance de cero Zero balance % FS +1

Coeficiente temp. en cero Zero temperature coefficient % FS/10°C AT

Coeficiente temp. en carga Rated output temperature coefficient % FS/10°C

Resistencia de entrada Input resistance Q 385+ 15 765+ 15
Resistencia de salida Output resistance Q 350+3 700+5
Resistencia de aislacién Insulation resistance MQ = 5000

Tensi6n exitacion Supply Voltage v 10 (DC/AC) MAX: 15 (DC / AC)
Rango compensado de temp.  Temperature compensation range °C -10~+50
Temperatura limite Safe temperature range °C -20~+60

Seguridad de sobrecarga Safe overload % FS 120

Cable de conexién Connect cable mm @5 x 12000

Método de conexion Method of connecting wire input: Red (+) Black (-) Output Green (+) White (-)

Fuente: Catalogo anexo D.

Se selecciona una celda de carga a compresion tipo tornillo con una

maxima de 5 toneladas.

3.3.3. Manometro de gas.

capacidad

Teniendo en cuenta el valor de la densidad del gas en la figura 73 de la pagina 88,
el flujo masico que es de 4.16 Kg/s y que el diametro del tubo de flujo en el banco
es de 0.185 m se puede decir que:

A= ED2 =EO 1852 = 0.0268m?
4 4 '

m= pVA , m 4.16

V = = —
pA  0.88%0.0268

= 175.86 M/,

Se debe tener en cuenta que la temperatura del gas es de aproximadamente 800K
(526 °C) lo cual hace que la mayoria de mandémetros digitales disponibles en el
mercado no sean adecuados puesto que estos estan disefiados para una

temperatura maxima de 50C.
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Se encontr6 el siguiente flujbmetro de gas el cual permite ser usado para

temperaturas en gases bastante altas cumpliendo con los requerimientos de este

caso, el “Cobimass compact ". Catalogo completo ver anexo C.

Figura 161. Montaje manometro de gas.

COMBIMASS
COMBIMASS Basic COMEIMASS Eco Compact
o 5
Temperatura amblente W S max. 220°C -30 méx. 1.100°C
Temperatura de alrededores -40a807C -40a 80°C -%0 a80"c mé_x_. L _C_ccn
electronico hibrido
Presion de trabajo max. 40 bar max. 100 bar max. 100 bar

Volumen de medicion

10: 1 min/ 100 : 1 max

10: 1 min/ 100 : 1 max

10 : 1 min/100:1/1000:
1

Velocidad del flujo

0,08-46 Nm/s estandar
max.150 Nm/s espec. cal.

0,08-46 Nm/s estandar
max.240 Nm/s espec. cal.

0,08-46 Nm/s estandar
max.400 Nm/s espec. cal.

1.4571, 14435 y otros Hastelloy,

(electrénica)

material solamente 1.4571 solamente 1.4571 y 1.4435 tantal, etc.
Disefio Ex no Ex{e)d y x(ija Ex{e)d yvEx({i)a
Cobiia Aluminio Acero inox. 1.4571 Acero inox. 1.4571 con aislador
para cable
Cubiertas IP 65 /1P 54 IP65/IP 68 IP65/1P 68
o - Sdlo union deformada de 12 mm &

Solaumidldefonmata 5 18 mm S6lo unién defarmada
Conexion Solo senser de 12 mm, 1 pin Conectada a la brida

Analégico de 4-20 mA, con impulso Analégico de 4-20 mA, con impulso | Analégico de 4-20 mA, con impulso
Seiial de salida max. de 30impul.is max. de 30impul./s max. de 30impul./s
Amplificacién t 0,125 % valor representade

Precision de medicion (en
dependencia de la aplicacion
y del tipo de calibracién)

2,5 % +0,2% del valor max.

2.5 % +0,1% del valor max.2,5%
+0,2 % del valor max.

(aplicacién extrema) 1% +0,1% del
wvalor max.

(séle a consideracion del
productor)

2% + 0,1 % del valor max.2 % +
0.2 % del valor max.

(aplicacion extrema)

1% + 0.1 % del valor max. (solo a
consideracion del productor)

Medio

Aire con presion,
Gases técnicos

Aire con presion, biogas, gas
natural, gases quemados

Aire tecnoldgico,

Aplicacién en la industria quimica,
gas explosivo

Fuente: Catalogo del

manémetro ver anexo C.
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Como se ve en la tabla de datos permite temperaturas de hasta 1100°C

(1373.15K) y es préactico para medicion de flujo en el interior de tuberias.

3.4. Procedimiento basico para el uso del banco.

El objetivo del banco es medir el empuje de la turbina tanto con el sistema
disefiado en este proyecto de grado y la turbina en su configuracion original. Se
corroboran célculos que pueden ser hechos de manera tedrica con los valores
medidos por los equipos del banco y el valor dado por la celda de carga.

3.4.1. Medicién del empuje con la configuracion ori  ginal.

En primera instancia se mide el empuje sin el dispositivo el cual debe estar
cercano al dado por el fabricante en sus catalogos y manuales.

Figura 162. Montaje para pruebas en el banco sin el dispositivo disefiado.

1. Ubicacion de la termocupla y el manometro de gas en la salida original de los

gases.
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2. Se observa que el colector de gases y la tobera no estan al igual que las hélices

de la turbina.

3.4.2. Medicion del empuje con el nuevo sistema.

Seguidamente se calcula el empuje usando el dispositivo para compararlo con el

obtenido anteriormente.

Figura 163. Montaje para pruebas en el banco con el dispositivo disefiado.

1. El dispositivo se encuentra montado (Colector de gases y tobera).

2. La termocupla y el mandmetro de gas estan ubicados a la salida de la tobera.

A nivel comercial se encuentran bancos didacticos que permiten hacer este tipo de

pruebas. Se puede visitar la pagina http://www.gunt.de donde se encuentran
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bancos de demostracion de turbinas a gas. En el catalogo de la universidad se
encuentran también trabajos de grado donde se han disefiado bancos de prueba
para medicibn de empuje. Tal es el caso por ejemplo del proyecto de grado
titulado “Disefio y construccion de un banco de pruebas para motores de
ultralivianos”. Uno de los objetos de la construccion de este banco era la medicién
del empuje, muchos parametros son aplicables sin embargo, se difiere en el tipo
de motor a usar. En este se uso un motor reciprocarte y una hélice. En este

proyecto se trata de una turbina axial de gas.

3.5. Gestion de equipos para el laboratorio.

Por parte del Capitan Norefia se han hecho gestiones ante instituciones como el
Comando de la fuerza aérea Colombiana, grupo aéreo de la Policia y la direccién
de estupefacientes. De esto se pudo obtener la oferta de una avion fuera de uso
Boeing-727, vy la posibilidad de obtener turbinas de aviacion tanto para realizar
cortes y una operacional para el montaje de algin banco de pruebas. Esto se puso
en conocimiento de algunos profesores de la escuela quedando pendiente un

posible viaje para ver el estado de los equipos y aceptar la donacion.
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CONCLUSIONES.

El principal objetivo del proyecto era en primer lugar comprobar que efecto es el

gue existe en el flujo aguas abajo de las hélices a causa del choque de los gases

de escape contra las hélices aguas arriba. En segundo lugar, redireccionar el flujo

de los gases de escape mediante el disefio de un dispositivo que permitiera

recolectarlos y en lo posible aprovechar la energia utii de manera que se

incrementara el empuje en la turbina.

Para llevar a cabo esto se hizo un programa en MATLAB que permitiera
agilizar el proceso de calculo, se modelo el sistema en CAD y se simulo en
un software CAE-CFD. Esto dio como resultado por parte del programa en
MATLAB que era posible obtener un empuje de alrededor de 1800 N
(404.65 Lbf) lo cual seria optimo, sin embargo segun los datos arrojados
por ANSYS-CFX los cuales permiten obtener datos para hacer un calculo
del empuje muestran que en condiciones de crucero que es donde se logra
un valor positivo de este, el valor del empuje es de 412.755 N (92.8 Lbf),
mucho menor al que se obtuvo con el programa de MATLAB. Esto se debe
a que en el calculo del programa en MATLAB se tiene en cuenta una etapa
de compresion, la existencia de un compresor axial que aportaria energia
por parte de la rotacion de las hélices a 2000 RPM vy del spinner en si que
permitiria obtener un mayor valor en la energia cinética a la salida de la
tobera por parte del flujo, ademés estos célculos fueron hechos de manera
ideal, con eficiencias del 100% ya que se sabia que los datos arrojados por
el programa variarian al ser modelados y simulados. Como se menciond en
la seccion 2.3, el montaje de un compresor axial de una etapa en estas
condiciones de operacion y configuracion es complicado asi que el flujo no
recibe ese aporte energético, lo que se hace es facilitar su transito por las

hélices para luego incrementarle su energia cinética en la tobera. Esto

158



reduce considerablemente la posibilidad de aumentar el empuje, sin
embargo sin la etapa de compresion fue posible incrementarlo en un 13.8%
aproximadamente. En condiciones de tierra (101.325 Kpa de presion y
velocidad cero del avion), el aumento del empuje fue negativo, es decir el
empuje resultante fue menor al empuje que provee la turbina en su
configuracion original debido en gran parte a que la presion a la salida de la
tobera era mucho menor a la de referencia. Esto se dio porque la velocidad
de salida es alta de manera que en el entorno total de la formula (35)
finalmente el empuje aumentara. No hubo buena respuesta en condiciones
de tierra, sin embargo en condiciones de crucero el resultado fue mucho
mejor. Se obtuvo un incremento en el empuje respecto al entregado por la
turbina en su configuracion original casi del 14%. Esto es bueno ya que la
mayor parte de operacion de la turbina es en condiciones de crucero y no
en tierra. De todas formas aunque en tierra ese empuje disponible es
menor, es muy posible que al evitar el choque de los gases de escape con
las hélices se reduzca la perdida en el empuje por parte de las hélices que
segun se calcul6 en la seccidon 2.5.3. es de un 6.25%. En otras palabras el
beneficio que se podria obtener usando este sistema en condiciones de
crucero seria de un incremento de un 6% en el empuje por parte de las
hélices mas un incremento en un 13% aproximadamente del empuje por
parte de los gases disponibles, lo que daria un total de un 19% de empuje
extra. De todas formas hay que dejar claro que el efecto del choque de los
gases de escape contra las hélices no es tan drastico como se penso al
inicio del proyecto, no hay turbulencias grandes ni zonas de baja presion en
la zona de choque que redujeran considerablemente el flujo en las hélices.
Hay una pequefia perdida que no representa una grave disminucion del
empuje en las hélices.

Aun es necesario hacer un disefio detallado del dispositivo para verificar por

ejemplo la relacion de peso-empuje, si el peso del dispositivo es minimo

159



respecto al empuje ganado, estudio de mas perdidas en la zona donde se
une la salida del colector de gases y la tobera, al ser la union entre un

dispositivo fijo y uno movil existira una pérdida de flujo.

El disefio basico del banco de pruebas, es una propuesta que busca ver la
manera de medir el empuje en una turbina, comprobar resultados como los
obtenidos de manera tedrica en este proyecto y el desarrollo de otros mas,
es la propuesta aun disefio que debe ser desarrollado en un proyecto de

grado con mas detalle y profundidad.
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RECOMENDACIONES Y OBSERVACIONES.

Debido a que ANSYS-CFX es un programa dificil de manejar cuando no se
tiene mucha experiencia en él se recomienda hacer un estudio mas afondo
de este, 0 desarrollar un programa que permita hacer los mismos calculos
pero con un manejo mas sencillo.

Los resultados obtenidos mediante el software son bastante cercanos a la
realidad puesto que el impacto del flujo sobre las hélices no es tan critico
como se penso en el inicio del proyecto. Si hay una perdida pero no es muy
significativa teniendo en cuenta que este hecho fue obviado finalmente por
los disefiadores del avion. Sin embargo el nuevo dispositivo disefiado que
aprovecha ese flujo extra muestra segun los calculos y simulaciones que
puede haber un incremento en el empuje. Académicamente es viable pero
de todas maneras es necesario hacer un estudio detallado de este sistema
para tener en cuenta la relacion de costo/beneficio y ver si es viable
econdmica y comercialmente.

El disefio del banco de pruebas propuesto es de manera conceptual y
basico, muestra basicamente en que debe consistir y cual es su objetivo,
por ende en el proximo proyecto donde se vaya a hacer el disefio detallado
del banco se recomienda tener claro que turbina se va a usar para poder
por ejemplo seleccionar una bomba de combustible adecuada que cumpla
con los requerimientos de consumo de combustible, sistema de lubricacion,
montaje adecuado (balanceo dinamico) que minimice las vibraciones que
se puedan presentar, disefiar en detalle el sistema de deslizamiento, aqui
se hace un bosquejo de la idea pero se debe tener en cuenta el peso de la
turbina, apoyos que equilibren por completo la turbina etc. Revisar si los

sensores y dispositivos de medidas son los adecuados.
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Se recomienda hacer inicialmente un modelo a escala y montaje
experimental del banco de pruebas teniendo en cuenta la teoria de
semejanza, para asi desarrollar pruebas sin necesidad de contar con el
banco de pruebas el cual puede llevar bastante tiempo en estar listo.

Varios datos de disefio usados en los calculos y en las simulaciones no son
enunciados puesto que estos datos fueron dados por la Pratt & Whitney of
Canada bajo términos y condiciones de confidencialidad el cual fue firmado
y enviado a la Pratt por el director de la escuela de Ingenieria Mecanica y el
profesor director de proyecto. Estos datos no pueden ser de acceso al
publico. Ver anexo F.

La consecucion de los datos que fueron suministrados por la Pratt &
Whitney fue un proceso largo, puesto que se debia cumplir con las
clausulas de confidencialidad y demostrar que solo eran para uso

académico por parte de una prestigiosa universidad.
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ANEXOS



Anexo A. Mecénica de fluidos — Cuerpos inmersos. Ar  rastre y sustentacion

CAPITULOI15
Cuerpos inmersos.

Arrastre y sustentacion

15-1 INTRODUCCION
El movimiento de un cuerpo sumergido en un fluig eelacionado con las componentes de arrastre y
de sustentacion de la fuerza dindmica resultajaesida por el fluido sobre el cuerpo. El arrasee,
decir, la resistencia al movimiento, es la comptmele la fuerza resultante, en la direccion dgbflu
relativo delante del cuerpo, y la sustentaciéraesomponente normal a esa direccion. Varios aspecto
de la resistencia del fluido sobre objetos sumemgiga han sido tratados en capitulos precedentes,
donde la atencién ha sido dirigida fundamentalmeateproblemas que pueden ser tratados
analiticamente.
El objetivo de este capitulo es lograr un conceigwo de la resistencia del fluido sobre cuerpos
sumergidos; particularmente para muchos casos iemies que no son susceptibles de resolver
analiticamente. El lector adquirird asi alguna Ramidad con alguna parte de la vasta informacion
experimental que hay sobre las fuerzas de armasttstentacion aerodinamicas e hidrodinamicas para
cuerpos simétricos y asimétricos. También se disclas efectos que ocurren entre dos fases y los de
compresibilidad, asi como los problemas de fueyzfigos variables con el tiempo. Sobre las basts d
conocimiento tedrico que hemos desarrollado, estaaro la posicion de explicar los fenbmenos
observados respecto a la resistencia en el sefhaidies.
Los coeficientes adimensionales de estas fuerdag; C,, discutidos en la seccién 8-3, son pararaetro
Utiles para expresar las componentes de la fuéerdanita de estado permanente, que actlia sobre un
cuerpo sumergido. Por conveniencia las sumarizasenoontinuacion:
Arrastre total = D = CDp $i A, (15-1)

Sustentacion total £ = CL,P V20 A. (15-2)
La densidad, p, es la del fluido en el que el cuergta sumergido, aun cuando el cuerpo en estudio
pueda ser otro fluido. La velocidad PO es la veladidel flujo relativo, inalterado por el cuerpguas
arriba de éste. Para un objeto en reposo en unccdmflujo permanente, YO la velocidad del flujo
suficientemente lejos del cuerpo, como para nafgetado por su presencia.
Para un cuerpo que se mueve uniformemente en igto fen reposo, el campo de flujo equivalente
puede obtenerse por superposicion de una velocidiforme VO, igual y opuesta a la velocidad con
que se mueve el cuerpo. (Debera notarse que aigdnde campos de flujo equivalentes debera
aplicarse con precaucion, pues bajo ciertas citanoms, las diferencias en el nivel de turbuleraizl
flujo de llegada de corriente libre, pueden camlgaresistencia de un cuerpo inmerso, en forma
considerable.) El area A es el de la proyecciéncderpo sobre un plano normal a VO (excepto para
placas planas, superficies acodadas y superfieiesdimamicas, donde A es el area proyectada mas
grande).
De un analisis dimensional vemos que los coefiegerde arrastre y elevacion totales, CD y CL,
representan una fuerza dividida entre un area {iptichdos por la presion dinamica pV,*/2.
El concepto de descomposicion del arrastre total,c@mponentesie friccion y de presién, fue
introducido en la seccién 8-3. Estos principiosatéb de considerarse nuevamente, ya que se aplicara
a algunas de las siguientes discusiones cuarnditatiZl arrastre friccional se refiere solamente al
arrastre debido a la componente de un esfuerzenargj friccional T,,, sobre una frontera. Sobra un
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placa plana, la fuerza de arrastre total es dehida arrastre friccional, y el coeficiente de areas
adimensional, Cf, esta definido por la ecuaciér2fB- Sobre superficies acodadas o cuerpos de
revolucién alargados, la misma ecuacion puede eigana definir la porcion del arrastre total, delad
efectos de la friccién. En todos los casos, el it@wnide area A, es el area superficial del cuerpo en
cuestion. El coeficiente de arrastre adimensidbagén la ecuacion (15-1), esta definido en térmideda
fuerza total de arrastre, e incluye tanto las coreptes de esfuerzo tangencial friccional, comaléaka
distribuciéon de la presién normal en la frontera Wtima contribucion es generalmente llamada
arrastre de presion o arrastre de forma. Para evitar confusion respecto al término del &@meda
ecuacion (15-l), se adoptara la siguiente convenad coeficiente C, sin un subindice adicional se
refiere al area proyectada del cuerpo sobre unoptemmal a V,. El coeficiente CDc designara un
coeficiente de arrastre basado sobre el area pgemgmaxima, o envergadura por cuerda en el caso de
un perfil aerodinamico.
De los conceptos de similitud dinamica podemos raspgue los cocientes de la fuerza dinamica
dependan de la geometria, y de parametros adinmatessoque describan el comportamiento dinamico
del movimiento del fluido. En general

Co = Co (geometria, F, M), (15-3)

Y

CL = CL (geometriar, F, M). (15-4)
15-2 FUERZAS HIDRODINAMICAS EN UN MOVIMIENTO PERMANENTE
IRROTACIONAL
Consideremos lo que podria llamarse el problemaridestre de orden cero, esto es, la resistenaim de
cuerpo de forma arbitraria en un flujo permanette,in fluido incompresible, uniforme y no viscoSo.
el movimiento del cuerpo en un fluido tal se iniaigartir del reposo, los movimientos resultantls d
fluido permaneceran irrotacionales, de acuerddadiscusion hecha en la seccién 6-6.
Como un ejemplo de movimiento irrotacional alrededi® un objeto sumergido, consideremos el flujo
bidimensional en la direccion x, a su paso poelkindad de un cilindro estacionario, cuyo eje esab
a la direccion del

w— Flule potencisl
———— R=186%10F
- R=6TX10°

FIG. 151. Distribuciones  de presic')n alrededor de un cilindro.
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flujo. La ecuacion para el campo del flujo se aligor teoria de potencial, y las lineas de cdgien
estan dadas por valores constantes de la funciéardente, #, definida como
ti = -Vdr - a2/r) sen 0(68)
donde
a = radio del cilindro,
t, 0 = coordenadas cilindricas, definidas en larfigl5-1,
y r> a para las lineas de corriente externas.
Conforme a las ecuaciones (6-8) y (6-10) el cangwelbcidad es

u = -atl/ay, v = a*/ax,

o bien (15-9)

V, = -a*/rae, ve = a*/ar.

Puede verse que la ecuacién (15-8) satisface ajsntos de condiciones:

(1) parar = g,

para0=0, X,

+ = 0 para todos los valores de 0,

+ = 0 para todos los valores de r.

Por lo tanto, el eje x y la frontera del cilindayrhan una linea de corriente continua.

(2) r-t m>~~2-+--V~rsen 13= Voy.
Vemos entonces que las lineas de corriente, a ggatidtancias del cilindro, sonl paralelas al eje x
(puesto que u = - &#/kTy) corresponden a un fluydarme no perturbado en la direccién +x.
Sobre la superficie del cilindro, la velocidad eddes cero y la velocidad resultante es idéntida a
velocidad tangencial. Por lo tanto, haciendo vg = v
, enr =ay usando vg = &,+/ar,tenemes = -2V, sen 19. (15-10)
La presion sobre la superficie del cilindro se emtta en la ecuacién ‘de Bernoulli (6-62), esceita
terninos de la componente de presion dinamica.*
Para condiciones del medio ambiente tales que(®¥% ¢l = V,,, tenemos

v:/% = vi/% + Pd&. (15-11)

Por lo tanto, eliminando el subindice d, obtenemos:

Pe= p(Ve/2)(1—=4 sen®d). (15-12)
La distribucién de presion del flujo potencial @aétrica respecto a ambos ejes, como se muesteafigira
15-1. Puesto que no hay esfuerzos tangencialesfisigles (viscosos), cualquier fuerza horizontaibre el

cilindro se debera a la distribucién de la presiérmal; en cuyo caso puede demostrarse faciimargda
integracion de la componente x de la presién nagdwre a una fuerza de arrastre nula. En efecto,

raf Ir
D= — L Do COS6° @ d8 = p{ul"ﬁ.;’?_:lf (1 — 4 sen” §) cos §dF = 0.
> (15-13)

En una forma similar, puede mostrarse que la fudezaustentacion es también nula. En general elizdu
hidrodindmica sobre cualquier objeto sumergido ea oorriente infinita, permanente, irrotacional iy s
circulacion, se reduce a cero 0 a un par. La inizoidn de la circulacion, en la forma
de un vortice irrotacional, por ejemplo, nos corelabdesarrollo de una fuerza de sustentacidremivargo,
la fuerza de arrastre neta permanece siempre Aarocuando la fuerza de sustentacion es finitérablajo
efectuado neto es cero, ya que dicha fuerza esmdiqular a la velocidad del flujo no perturbado.
Si el cilindro se estuviese moviendo a través deimo del fluido, la masa de fluido que estuvierzama al
cilindro se pondria en movimiento. La funcién deriemte para este caso seria
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=
¥ =—V, sen d. (15-14)

Puede verse que la ecuacion (15-8) se obtieneta garésta, superponiendo una velocidad V, sobre e
sistema, lo cual haria que las coordenadas estuvies reposo con respecto al cilindro, en cuyo ¢aso
velocidad relativa del fluido estaria también dpdala ecuacion (15-10). Entonces, las ecuaciones

(15-12) y (15-13), con las conclusiones subsecgesi aplican a movimientos permanentes de cuerpos

través de fluidos considerados como en reposo.
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Anexo B. Programa en Matlab

global el e4sl s4x1ylx2y2x3y3L1L2L3L4Ah3a h4a p3ap T3a V3
m v betl bet23

geomet=get(handles.popupmenul, 'value' ); %declaracion del menu
desplegable%
switch geomet

case 1 %perfil 1%

global x1

sl=str2double(get(handles.editl, 'string’ )); %obtencion indice a%
el=str2double(get(handles.edit2, 'string’ )); %obtencion indice b%
t=0:0.1:pi/2; %determinacion de angulos 0-pi/2%
r=cos(t).(s1)+sin(t).M(el); %determinacion de ecuacion que modela el
perfil aerodinamico%
[X,y]=pol2cart(t,n); %conversion de coordenadas polares a cartesianas%
plot(x,y) %grafica de la ecuacion r en coordenadas cartesiana s%

b=sym('b" ); %declaracion simbolica de la variable b%
be=sym( 'be' ); %declaracion simbolica de la variable be%

x1=str2double(get(handles.edit17, 'string’ )); %obtencion de la variable x1
que determina la magnitud en la direccion x%

yl=str2double(get(handles.edit18, 'string’ )); %obtencion de la variable y1
gue determina la magnitud en la direccion y%

ve=str2double(get(handles.edit15, 'string’ )); %obtencion de la velocidad de
entrada de los gases%

d=str2double(get(handles.edit16, 'string’ )); %obtencion de la densidad del
flujo%

A=(d*ve."2)/2; %ocalculo de la presion dinamica a la entrada deacue rdo a la
ecuacion de Bernoulli%

r11=(A*cos(b).”(2))*((x1*cos(b).(s1)+yl*sin(b).~( el))); %calculo
arrastre-determinacion de la cuacion a integrar%

dragll=int(rll); %integracion de la ecuacion%

b=1.57; %limite superior de la integral%
be=0; %limite inferior de la integral%

esl=eval(dragll); %evaluacion de la integral deacuerdo al limite%
r12=(A*cos(be).*(2))*((x1*cos(be).*(s1)+y1*sin(be). ~el1))); Yentegracion de
la ecuacion con el limite inferior%

drag12=int(r12); %evaluacion numerica de la integral%

%coef sustentacion%
syms ang %trataminento simbolico de la variable ang%

r=x1*cos(ang).”(sl)+yl*sin(ang).”(el); %ecuacion de modelamiento del
perfil%
[X,y]=pol2cart(ang,r); %conversion a coordenadas cartesianas%

ang=0.174533;  %valor numerico del angulo en radianes%
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bet3=atan(yy/xx);
gw=(bet3*360)/(2*pi); % calculo geometrico para determinar el angulo beta %
bet23=atan(yyy/xxx);

%coeficiente sustentacion total%

cuer=str2double(get(handles.edit45, 'string’ )); % obtencion de la cuerda
del perfil%

te=0.3767, %calculo del paso%

ere=te/cuer,; %calculo del paso relativo%

CA=ere*(cot(beta)-cot(beta2))*sin(rads); %calculo del coeficiente de
sustentacion%

set(handles.edit22, 'string’ ,CA);  %muestra del resultado del coef de
sustentacion en la interfaz grafica%

%disefio etapa de compresor axial%

T=[800 820 840 860 880 900 920 940 960 980 1000 110 01500]; %declaracion
vector de temperaturas%

h=[821.95 843.98 866.08 888.27 910.56 932.93 955.38 977.92 1000.55
1023.25 1046.04 1161.07 1635.97]; %vector entalpia%
I=str2double(get(handles.edit23, 'string’ )); %obtencion de la longitud del
alabe%

ncc=str2double(get(handles.edit25, 'string’ )); %eficiencia del compresor%
ndd=str2double(get(handles.edit26, 'string’ )); %eficiencia del difusor%
ntt=str2double(get(handles.edit24, 'string’ )); %eficiencia de la tobera%
nc=ncc/100;

nd=ndd/100;

nt=ntt/100;

h1=840.336; %decalracion de la entalpia 1%
T25=828.33*(((7638.557-0.2304305*(2.87324/(0.6*I+. "2
))-~2)+109557)/109557).70.2599; %calculo temepratura posicion 2%
h2s=interp1(T,h,T2s); %entalpia 2 mediante la interoplacion entre los

vectores temperatura y entalpia%

h2a=nd*(h2s-h1)+h1; %ontencion de la entalpia 2 teniendo en cuenta la
eficiencia%

T2a=interp1(h,T,h2a); %obtencion de la temperatura 2 real dacuerdo a la
eficiencia%

V2s=(30970.046+2*h2s).”0.5; %calculo de la velocidad%

V2a=(nd*V2s.#2).”0.5;

u=62.831; %velocidad angular%

h3s=u*CA*(cot(0.698131)-cot(1.57))+h2a; %calculo de entalpia teniendo en
cuenta la velocidad angular y el coef de sustentaci on%
h3a=h3s/nc  %entalpia 3 real%
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T3a=interpl(h,T,h3a) %interpolacion de temperatura 3%
p2s=(((7638.557-0.2304305*(2.87324/(0.6*1+1."2

)).~2)+109.557)/1000)+109.557; %presion 2 en fincuon de la longitud del
alabe%

p2a=p2s*nd; %presion 2 real%

p3a=p2a*(T3a/T2a).”0.2599 % calculo presion 3 como flujo compresible%
p3s=p3a/nc;

v3a=(0.287*T3a)/p3a; %volumen especifico 3%

m=4.16; %flujo masico%
Q=0.023; %caudal%

dm=(m*Vv2a)/(pi*I*140); %parametro de mataix%

rel=(dm-1)/(dm-+l); %parametro de mataix%

set(handles.edit27, 'string’ rel); %muestra en la interfaz del parametro
de mataix%

V3=(2*(h3a-h2a)).”0.5 %velocidad en 3%

%tobera%

p=str2double(get(handles.edit28, 'string' ));  %obtencion presion de
referencia%

T4s=T3a*(p/p3s).0.2599; %temperatura 4 %

h4s=interp1(T,h,T4s);
h4a=h4s/nt; %entalpia 4%

v=(0.287*T4s)/p;
c=(2*(h3a-h4a)).~0.5+(0.5*V3.12);

A=(m*v)/c;
dh=h3a-h4a;
switch tobera

case 1

%yvariacion lineal de la presion%

dh=h3a-h4a; %delta de variacion de la presion%

T=[800 820 840 860 880 900 920 940 960 980 1000 1100 1500];
%vector temperatura%

h=[821.95 843.98 866.08 888.27 910.56 932.9 3955.38 977.92
1000.55 1023.25 1046.04 1161.07 1635.97]; % vector entalpia%

dpt=p3a-p; %delta de presion en la tobera%
seccion=dpt/6; %calculo de porciones iguales de presion distribuid osalo
largo de la tobera%
dpt2=p3a-seccion; %rango de presion seccion 1%
T4dpt2=T3a*(dpt2/p3a).”0.2599 % calculo de temperatura%
h4dpt2=interp1(T,h, T4dpt2); %ibtencion de la entalpia mediante
interpolacion%
cdpt2=((2000*(h3a-h4dpt2)).~0.5); %calculo de velocidad%
v4dpt2=(0.287*T4dpt2)/dpt2; %calculo de volumen especifico%
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Adpt2=(m*v4dpt2)/cdpt2; %calculo area de la seccion%

Ddpt2=((4*Adpt2/pi)+0.262461).70.5; %calculo diametro de la seccion%
Vadpt2=(m*v4dpt2)/Adpt2; %velocidad en la seccion%
M2=V4dpt2/(1.4*287*T4dpt2).70.5; %calculo del numero de mach%

%etapa empuje%

Vsal=(v4dpt7*m)/Addpt7 %ocalculo de la velocidad de salida%
asd=m*(Vsal-V3); %calculo de diferencia de velocidades%
asdf=A4dpt7*(p-100); %calculo de diferencia de presiones%

jt=asd+asdf; %suma de diferencia de presiones y velocidades%
set(handles.edit42, 'string’ J0); %muestra del valor del empuje en la
interfaz grafica%

%variacion lineal de la entalpia%

T=[800 820 840 860 880 900 920 940 960 980 1000]; %vector temperatura%
h=[821.95 843.98 866.08 888.27 910.56 932.93 955.38 977.92 1000.55
1023.25 1946.04]; %vector entalpia%

dh=h3a-h4a; %delta de entalpia en la tobera%

seccion=dh/6; %calculo de 6 porciones iguales de entalpia en la
tobera%

dht2=h3a-seccion; %caida proporcionl de entalpia en la primera
seccion%

cdht2=(2000*(h3a-dht2)).70.5; %calculo de coeficiente c patra calculo de
mach%

Tdht2=interp1(h,T,dht2); %obtencion de temperatura mediente
interpolacion%

dpt2=p3a*(Tdht2/T3a)."3.8476; %calculo de presion%
vdht2=(0.287*Tdht2)/dpt2; %calculo de volumen especifico%
Adht2=(m*vdht2)/cdht2; %calculo de area en la seccion%
Ddht2=((4*Adht2/pi)+0.262461).70.5; %calculo de diametro%
M2=cdht2/(1.4*287*Tdht2).”0.5; % calculo de numero de mach%

end;

Anexo C. Medidor de flujo de gas.
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Condiciones para =1 montaje:
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Anexo D. Celda de carga.

Materials: Tool steel
Material: acsro

Diatos tenicos grales.  Main technical data Unit: Technical quota
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Anexo E. Termocupla.
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En TERMOCUPLAS §.A. trabajamas pormanentemants para lograr ia {f"":x_
satisfaccion de nuestros cliestes, yaseadesarolandeprodurtos a s =)
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Tambidr nos especialiesros en |2 DISTRIBUCION EIMPORTACION de:
We gso ipecakze in the DISTRIBUTION AND IMPCRT of;

SENSORES DE PRESION / SENSORS OF PRESSURE
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LONTROLES DETEMPERATURA / CONTROLS OF TENSCRATURE
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Anexo F. Confidencialidad con la Pratt & Whitney.

de Laszl o. Anbrus@wc. ca
a hrllr87 @gmail.com

date 16 octobre 2007 10:08
objet Re:Projectutls .~

masquer les détails 16/10/07 ~

Hello Ricardo,
Please find A-66 Performance Data below.

We do not, unfortunately, have detailed performance info on the propeller. The prop supplier or
A/C OEM may be able to supply you with more info.

Sorry for the delay!

Hope everything is to your satisfaction.

Typically we assume 85% propeller efficiency. More accurate number has to be obtained from a
propeller manufacturer. The gas properties can be found or calculated from the available
literature.

I hope this helps.
Cheers
Staszek.

Best regards,

Laszlo Ambrus, Eng.

Projects Team - Raw Material

Pratt & Whitney Canada

1000, boul. Marie-Victorin (01NH1)

Longueuil QC J4G 1A1

Tel: 450-677-9411 ext. 8-647-7010

Fax: 450-647-9452

Email: laszlo.ambrus@pwc.ca

————— Forwarded by Laszlo Ambrus/MATR/MTL/PWC on 2007-10-16 11:03 -----

NOTICE OF CONFIDENTIALITY- THIS MESSAGE IS INTENDED ONLY FOR THE ADDRESSE
It may contain privileged, confidential or propeet information. Any unauthorized disclosure, us
copying or distribution of the contents of this is&ge is strictly prohited. If received in error, pleas
promptly notify the sender and delete the origarad all copies from your syste
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Sarrander
oL UNIVERSIDAD INDUSTRIAL DE SANTANDER

Bucaramanga — Colombia, May 15" 2007.

PT6A Service Engineering

Pratt & Whitney Canada

1000, boul. Marie-Victorin (01PD4)
Longueuil QC J4G 1Al

Canada.

Dear Sirs:

Hernan Ricardo Llorente Ruiz, student of mechanical engineering and member of the Energy and
Environmental Research Group (GIEMA) is working on a project that involved a PT6A-66 turbine
that you have manufactured.

This project needs some information to continue with the research but we know this information is
confidential. Therefore, we are going to use this information only for this project, it is a theoretical
and academic work and we are compromised with the nondisclosure of it to other third parties.

We appreciate your help.

Sincerely:
AT =T
" Roémulo Nifio Delgado ing. uis Chac6f ing.
Director of the Mechanical engineering school r of the Project

Ciudad universitaria-Carrera 27 con calle 9
PBX {57) (T)6351946 - Www uis edu co
Bl_ll.!r'_lrfjlllal‘-g:l- Colombla
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Anexo G. Planos.
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