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RESUMEN:

En el presente trabajo se lleva a cabo el diseno preliminar de una nueva
motorizacion para la aeronave McDonnell Douglas F-4 Phantom Il. En primer lugar
se parte de las restricciones de mision establecidas por la aeronave y, a partir del
desarrollo de las fuerzas resultantes en esta, se establece el empuje proporcionado
por la nueva motorizacion a nivel del mar, Ty, = 103 kN. A continuacion se lleva a
cabo el estudio paramétrico del ciclo termodinamico del motor, en el cual se
decide el tipo de motor: turbofan de bajo indice de derivacion, flujo mixto y
postcombustion, y, tras estudiarse la influencia de los parametros de disefno en el
ciclo, se escogen los valores de estas variables: salto de presiones del fan m; = 3,

salto de presiones del compresor m. = 21, temperatura de entrada en la turbina
T., = 1850 K y temperatura de salida del postquemador T,, = 2200 K. Con estos
valores establecidos se fija el ciclo termodinamico del motor y se procede a
realizar el diseno detallado de los componentes. Se decide instalar un difusor
supersonico de rampas moviles para mejorar la eficiencia de difusion mediante
ondas de choque oblicuas. Posteriormente, se opta por una configuracion de dos
ejes de turbomaquinas axiales: un eje de baja presion formado por 3 etapas de fan
y dos de turbina (con una velocidad de giro de 13703 rpm) y un eje de alta presion
formado por 8 etapas de compresor y dos de turbina (con una velocidad de giro de
17854 rpm). Seguidamente se disefia la camara de combustion (de tipo anular) y la
postcombustion, analizando las pérdidas y dimensiones de cada componente. Por
ultimo se disena una tobera convergente divergente que maximice el empuje del
motor igualando la presion de salida de los gases a la presion ambiental.
Finalmente se comparan los resultados obtenidos en el diseno del nuevo motor con
las motorizaciones existentes del F-4 Phantom Il, resultando en una mejora de las
actuaciones con postcombustion y una reduccion de tamano frente a dichas
motorizaciones.
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ABSTRACT:

In this dissertation, the preliminary designo of a new engine for the McDonnell
Douglas F-4 Phantom Il aircraft is carried out. In the fisrt place, based on the
restrictions established by the aircraft and the development of the resulting forces
in it, the thrust provided by the new engine at sea level is established, Ty, =
103 kN. Next, the parametric study of the thermodynamic cycle of the engine is
carried out, in which the type of engine is decided: turbofan with low bypass rate,
mixed flow and afterburner, and, after studying the influence of the design
parameters on the cycle, the values of these variables are chosen: fan pressure
ratio my = 3, compressor pressure ratio 7, = 21, turbine inlet temperature T,, =
1850 K and afterburner outlet temperature T,, = 2200 K. With these established
values, the thermodynamic cycle of the engine is fixed, and the detailed design of
the components is realized. It is decided to install a supersonic diffuser with
moving ramps to improve diffusion efficiency by means of oblique shock waves.
Subsequently, it was decided to opt for a configuration of two axial
turbomachinery shafts: a low-pressure shaft made up of 3 fan stages and two
turbine stages (with a rotational speed of 13,703 rpm) and a high-pressure shaft
made up of 8 compressor stages and two turbine stages (with a rotational speed
of 17854 rpm). Next, the combustion chamber (annular type) and the post-
combustion are designed, analyzing the losses and dimensions of each
component. Finally, a convergent-divergent nozzle is designed to maximize
engine thrust by equalizing the gas outlet pressure to the ambient pressure.
Finally, the results obtained in the design of the new engine are compared with
the existing engines of the F-4 Phantom II, resulting in an improvement in
afterburning performances and a reduction in size compared to those engines.
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Glosario de simbolos

CAPITULO 4
A Area
a Velocidad del sonido
Cp Coeficiente de resistencia
Cpr Coeficiente de resistencia adicional
Cp0 Coeficiente de resistencia con sustentacion nula
C, Coeficiente de sustentacion
D resistencia
9o Aceleracion de la gravedad
K; Coeficiente de la polar aerodinamica
K, Coeficiente de la polar aerodinamica
kobs Relacion de velocidad sobre el obstaculo
ki, Relacion de velocidad en el aterrizaje
kto Relacioén de velocidad en el despegue
L Sustentacion
M Numero de Mach
n Factor de carga
Presion
P, Presion total
q Presion dinamica
constante de los gases
r Radio
S Superficie alar
S Distancia
T Empuje instalado
T; Temperatura total
t Tiempo
|4 Velocidad
Peso
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Parametro de gasto masico

Gasto mésico

Presion

Presion total

Presion dinamica

constante de los gases

Consumo de combustible especifico

Entropia
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Temperatura total

Velocidad axial

Velocidad

Velocidad tangencial
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indice de derivacién

Relacion de calores especificos

Angulo de desviacion a la salida de un alabe de compresor
Angulo de desviacion a la salida de un &labe de turbina
Eficiencia adiabatica del componente i
Eficiencia total del motor

Eficiencia propulsiva del motor

Eficiencia térmica del motor

Angulo

Relacion de presiones totales del componente i
Densidad

Solidez

Esfuerzo centrifugo de un alabe de rotor
Relacion de temperaturas totales del componente i
Ratio de equivalencia

Velocidad angular
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1 Introduccién

Se define propulsion a chorro (Jet propulsion) como [1] “medio de locomocion
mediante el cual se imparte una fuerza de reaccion a un dispositivo por el impulso
de la materia expulsada”. En otras palabras, para generar la fuerza de empuje se
utiliza un mecanismo (el motor) que acelera un gas, en el caso de los
aerorreactores el aire, permitiendo asi el movimiento de la aeronave. El sistema
encargado de suministrar este empuje se domina sistema propulsivo.
Este principio de funcionamiento se basa en la aplicacién de la segunda y tercera
leyes de Newton del movimiento [2] [3]:
22 Ley de Newton: El cambio en la cantidad de movimiento de un objeto es
proporcional a la fuerza motriz impresa en dicho objeto, y se realiza en la
direccion en la que actla la fuerza impresa. Al ser la cantidad de movimiento
un producto de la masa y la velocidad de un objeto, se puede deducir lo
siguiente en el caso de un fluido atravesando un volumen de control con un

flujo mésico m.
F=L_ 0 T 05 = h A (1.1)

Es decir, la fuerza aplicada a un fluido es igual al gasto masico de este fluido
por la variacion de velocidad inducida en el fluido.

32 Ley de Newton: Para cada accion de una fuerza existe una reaccion de
igual magnitud y direccion, pero de sentido opuesto. Como consecuencia, al
inducir una fuerza al fluido, se va a generar una fuerza contraria al objeto
encargado de variar la velocidad de dicho fluido, es decir, el motor. A esta

fuerza la denominamos empuje (en inglés Thrust).

-

T=—F (1.2)

Sin embargo, el modelo de Newton solamente es valido para objetos sélidos, y no
para fluidos. En un fluido la densidad y la forma no son constantes a lo largo del
tiempo, por lo que es necesario ampliar las leyes clasicas de Newton para

modelizar el sistema, utilizando por tanto las leyes de Navier Stokes [4]: Ley de
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conservacion de la masa (ecuacion 1.3), ley de conservacion de la cantidad de

movimiento (ecuacion 1.4), y ley de conservacion de la energia (ecuacion 1.5).

d
—f pdv+f p(B-1)dS=0 (1.3)

d - -
—f pvdV+f pv(ﬁ-ﬁ’)dS=ZF=—f P-ndS+3 (1.4)
dt )y s s

df hel dV+f ht 2 ) ds
at ), P 2 c P 2 )\

(1.5)
=f pﬁ,ds+f - 3) dS
S S
Aplicando estas ecuaciones a un volumen de control como el mostrado en la
figura 1.1, y asumiendo una serie de simplificaciones (fluido estacionario, no
viscoso y adiabatico) se puede obtener la ecuacién del empuje de un motor

aerorreactor de flujo Unico (también conocido como turborreactor) [5]:
T = (G+ C)vs — Gvy + A;(P, — Py) (1.6)

Siendo T el empuje generado por el motor, G el gasto masico de aire que
atraviesa el motor, C el gasto masico de combustible, v y v, las velocidades de
salida y entrada del flujo de aire al motor respectivamente, A, el area de salida del
motor (area de salida de la tobera), y P, y P, las presiones del fluido a la saliday a

la entrada del motor.

1 —— ps Ps Ts vs

—
— PO Po To vo po Po To vop——

Figura 1.1: Volumen de control estudiado
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Una vez conocida la forma de generar empuje por un motor a reaccion, la
siguiente cuestion es conocer la manera en la que el motor afiade energia al
fluido para aumentar su velocidad y generar este empuije.

Los motores aerorreactores (motores de turbina de gas) utilizan el ciclo Brayton
como modelo termodinamico [6]. Este ciclo ideal se compone de 4 procesos,
como se puede observar en la figura 1.2:

Compresion isentropica (2-3).

Adicién de calor (combustion) a presion constante (3-4).

Expansion isentropica (4-9).

w0 NP

Expulsion de calor al medio (9-2)

(@)

Figura 1.2: Diagrama temperatura entropia de un ciclo Brayton ideal (a) y

esquema de una turbina de gas (b) [6]

El ciclo Brayton se lleva a cabo en un turborreactor a través de los componentes
que forman dicho motor [5] (figura 1.3):
¢(0-1) Desde aguas arriba, donde el fluido tiene una velocidad igual a la
velocidad de vuelo, el aire circula a través de un tubo de corriente hasta la
admision del motor (como se observa en la figura 1.1) decelerandose y
aumentando su presion ligeramente.
eDifusor (1-2): El flujo de aire disminuye su velocidad aumentando su
presion, adecuandose sus propiedades para la entrada en el compresor.
eCompresor (2-3): ElI aire aumenta su energia cinética y como

consecuencia, tras pasar por el difusor precamara, aumenta su presion
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hasta alcanzar unas propiedades Optimas para su combustion en la/s
camara/s de combustion.

e Camara de combustion (3-4): Se introduce en el flujo de aire el combustible
para que reaccione y se produzca la combustién, aumentandose en gran
medida la temperatura de la mezcla.

eTurbina (4-5): El fluido se expande reduciendo su energia interna,
extrayéndose el trabajo necesario para impulsar el compresor.

e Tobera (5-9): El aire es acelerado para maximizar el empuje proporcionado

por el motor.

Free

stream Compressor Combustor  ypine

Nozzle

Figura 1.3: Esquema de un turborreactor puro [6]

1.1 HISTORIA DEL MOTOR A REACCION

Aungue los principios basicos de funcionamiento de un motor a reaccion son la
segunda y tercera ley de Newton, publicadas en su libro Mathematical Principles
of Natural Philosophy en 1687 [3], mas de mil afios atras ya se habia creado una
maguina que usara estos principios para producir movimiento. A finales del siglo |
d.C. el filosofo griego Heron (o Hero) de Alejandria inventé un dispositivo
denominado aelolipile [7] (figura 1.4), consistente en una esfera hermética
conectada a un caldero mediante dos tuberias que funcionan a su vez como eje
de rotacion de la esfera. El caldero es calentado a través de un fuego bajo él,
vaporizando el agua liquida de su interior y transportando este vapor a la esfera
por las dos tuberias. Una vez en la esfera, el vapor de agua es expulsado a través
de dos tubos opuesto con forma de L, generando un par de fuerzas sobre la
esfera y produciéndose asi un movimiento rotatorio con una gran velocidad de
giro (1500 rpm).
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Figura 1.4: Maquina de Heroén, o aelolipile [8]

Varios siglos después, en el afio 1232, se produce en China la invencién de los
motores cohete de combustible sélido, ya que crearon unos pequefios cohetes
que utilizaban el principio de accidn-reaccion para impulsarse [8]. Durante los
siglos XVI, XVII y XVIII empiezan a aparecer las primeras turbinas que utilizan
gases calientes para producir movimiento sobre un eje. Un ejemplo de estos
inventos es el dispositivo ideado por Leonardo da Vinci en el afio 1550, el cual
aprovechaba los gases calientes expulsados por una chimenea para, a través de
un sistema de engranajes, mover un eje con una rueda [2].

Otro logro importante fue, en 1791, la patente por parte del ingeniero inglés John
Barber de la primera turbina de gas, desarrollandose durante las décadas
posteriores este concepto y perfecciondndose. Asimismo, el ingeniero francés
Charles Parsons convirtio, en 1884, una turbina en un compresor cambiando el
sentido del flujo de gas, siendo este accionado por una fuente de energia externa
[2].

A comienzos del siglo XX, el 17 de diciembre de 1903, los hermanos Wright
consiguieron despegar y mantener en vuelo una aeronave mas pesada que el aire
por primera vez en la historia, el Flyer I, propulsandose mediante un motor de
piston [8]. Este hito dio comienzo a la aviacion tal y como se conoce hoy en dia, lo
gue trajo como consecuencia la investigacion a gran escala de formas eficientes y
seguras de propulsar estas aeronaves.

Los ingenieros de la época eran conscientes de la posibilidad de propulsar

aeronaves mediante gases acelerados por un motor, siendo prueba de esto el
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prototipo de Rene Lorin de 1908 [9], consistente en un motor de piston
convencional que utilizaba los gases de escape para ser acelerados en toberas,
produciéndose asi empuje (figura 1.5). Unos afios mas tarde (1913), Lorin patento
también un prototipo de motor a reaccion basado en la compresion RAM para
vuelo supersonico [6].

A su vez, el ingeniero M. Guillaume patenté en 1921 un motor a reaccion basado
en la turbomaquinaria (figura 1.5), es decir, la patente constaba de un compresor
axial a la entrada del motor, una cdmara de combustidon y una turbina axial que

aportaba la potencia necesaria al compresor [6].

I~

11

NIANIN

TZLrInpz

Witdaai
TIIIEETII

B
Figura 1.5: Prototipo patentado por Lorin en 1908 (izquierda) y prototipo patentado
por Guillaume en 1921(derecha) [6]

Sin embargo, todas estas patentes fracasaron y no se produjeron ni se instalaron
en aviones mas alla de algun prototipo. Esto fue debido a que, a principios del
siglo XX, las aeronaves no estaban preparadas ni estructural ni
aerodinamicamente para volar a altas velocidades, y los motores a reaccién
necesitan de velocidades de vuelo muy elevadas para superar la eficiencia
propulsiva de los motores de piston con hélice [6]. La consecuencia de este
panorama tecnologico fue que las empresas pertenecientes a la industria
aeronautica no tuvieran ningun interés en invertir y desarrollar esta tecnologia, ya
gue las aeronaves del momento no estaban preparadas para estos motores. Hubo
que esperar hasta los comienzos de la segunda guerra mundial para que dos
ingenieros de forma simultanea, el aleman Hans von Ohain y el britanico Frank
Whittle, retomaran el desarrollo de los motores a reaccion como una forma de

propulsion efectiva [10].
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En el aflo 1930, Frank Whittle comenzo6 a desarrollar de forma tedrica un motor a
reaccion (figura 1.6) consistente en una entrada anular, seguida de dos etapas de
compresor axial y un compresor centrifugo. Tras ser comprimido, el flujo de aire
pasaba a través de un difusor a una camara de combustién vy, tras esto, se
expandia en una turbina axial de dos escalones (que aportaba la potencia
necesaria al compresor) para finalmente expandirse y acelerarse en una tobera
convergente [10]. Este concepto fue la primera patente de la historia de lo que hoy

se denomina turborreactor.

9 11 10 1214345 17

NN\

I |

Figura 1.6: Primera patente de Whittle de un turborreactor [6]

Con estos bocetos Whittle intenté conseguir financiacion por parte del Ministerio
del Aire britanico para poder construir un prototipo. Sin embargo, los ingenieros
del ministerio consideraron inviable su disefio debido a las estrictas tolerancias
necesarias, ademas de los esfuerzos que debian resistir los materiales con
temperaturas de combustion tan elevadas [10]. Tras este rechazo, Whittle busco
un grupo de inversores privados y cred la compafia Power Jets Ltd, que comenzé
con la fabricacién de un prototipo que, tras varios ajustes y cambios en el disefio,
consiguio funcionar de forma exitosa el 12 de abril de 1937 [9].

Gracias a este éxito inicial, el Ministerio del Aire britanico firmé un contrato con
Power Jets Ltd en 1939, para mejorar su prototipo y poder instalarlo en una
aeronave para empezar a realizar vuelos de prueba, aunque este proyecto sufriria

varios retrasos debido al estallido de la segunda guerra mundial [10]. Finalmente,
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el 15 de mayo de 1941, el motor W1 (figura 1.7) desarrollado por Frank Whittle
volé por primera vez propulsando un Gloster E28/39, consiguiendo unos
resultados excelentes. Como consecuencia, el Ministerio del Aire encargo6 el
disefio y la produccion de una aeronave de combate bimotor (con dos
turborreactores), el Gloster Meteor. Para este nuevo proyecto Whittle perfeccioné
aun mas su motor, que renombré como Welland. En 1943 el Gloster Meteor
realizara su primer vuelo de prueba y, al afio siguiente, Rolls Royce empezaria a

fabricar el Welland en serie [6].

Air Casing
Flame Tube Air Entry to
a yar Combustion Chamber

N —— Turbine Wheel

0 1 2 3 Feet
1 1 1 J

Figura 1.7: Esquema del motor W1 de Whittle [11]

Mientras tanto, en Alemania el fisico Hans von Ohain present6 en 1935 la patente
de un motor a reaccion con caracteristicas muy similares a las del motor disefiado
por Whittle, aunque sin ser influenciado por este ya que von Ohain no conoceria
los diseiios de Whittle hasta 1937 [6]. En ese momento, el constructor aeronautico
Ernest Heinkel empez6 a mostrar interés en disefar un avion de alta velocidad,
capaz de superar los aviones del momento. Sin embargo, Heinkel era consciente
de que el uso de un motor de pistén y hélice era inviable a velocidades elevadas,
por lo que empezd a buscar una planta propulsiva capaz de satisfacer los
requisitos de un vuelo de alta velocidad [9]. Cuando el constructor aleman
descubri6 las patentes de von Ohain, contacté con él para ponerlo a cargo de un
equipo de desarrollo con el objetivo de crear un prototipo funcional de un
turborreactor.

En septiembre de 1937 (seis meses después del primer test exitoso de Whittle),

von Ohain consiguio realizar los primeros test de su motor (figura 1.8), utilizando
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como combustible hidrégeno [10], aunque pronto se descartd la idea de utilizar
hidrogeno al ser los tanques de almacenamiento demasiado pesados para el

vuelo.

Figura 1.8: Primer prototipo de turborreactor de von Ohain [6]

Von Ohain soluciond los problemas de su motor, sustituyendo el combustible por
gasolina y perfeccionando algunos componentes, dando como resultado el motor
HeS 3 (figura 1.9), que realiz6 un primer test en vuelo en 1938, aunque
suministrando menos empuje del requerido, lo que obligd a realizar una serie de
modificaciones al motor [10]. Un afio después, en 1939, una version mejorada del
HeS 3, denominada HeS 3b, realizd un exitoso test en vuelo propulsando una
aeronave H-178, desarrollando 500kg de empuje y permitiendo alcanzar una
velocidad de vuelo de 700 km/h [9]. Sin embargo, ese mismo afio habia
comenzado la segunda guerra mundial, lo que paralizé el desarrollo del
turborreactor de von Ohain para centrar todos los esfuerzos del pais en producir

aviones de combate y bombarderos operativos en ese momento.

Figura 1.9: Esquema del motor HeS 3 [6]
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Aunque en un principio se dejo de lado el desarrollo de un turborreactor, pronto
varias empresas alemanas dedicadas a la fabricacion de motores empezaron a
desarrollar por su cuenta diversos proyectos con este nuevo concepto: Junkers,
Daimer-Benz y BMW [9]. Fue el proyecto de Junkers, el Jumo 004 (figura 1.10), el
gue acabo eclipsando el programa de von Ohain y Heinkel, realizandose en 1942
el primer vuelo de prueba propulsando un nuevo prototipo de aeronave de
combate bimotor, el Messerschmitt Me 262 [10], comenzando rapidamente su
produccion en serie y entrando en servicio en otofio de 1944, desarrollando un
empuje de aproximadamente 900 kg por motor y permitiendo alcanzar una

velocidad de vuelo de casi 900km/h [9]
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Figura 1.10: Esquema del motor Jumo 004 [6]

Aunqgue los alemanes perdieron la guerra, el motor a reaccion sustituiria de forma
casi completa a los motores de piston en la aviacion, desarrollandose poco a poco
nuevos motores mas potentes y eficientes, utilizando a dia de hoy aerorreactores
que siguen el mismo esquema basico que estos primeros motores

turborreactores.
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2 Objetivos

El objetivo principal de este trabajo es realizar el disefio preliminar de un nuevo
motor que propulse a la aeronave de combate F-4 Phantom Il. En este aspecto,
se buscara mejorar las actuaciones de las motorizaciones existentes tanto en
condiciones de combate (vuelo con postcombustion) como en condiciones de
vuelo normal (vuelo sin postcombustion).

Adicionalmente, se establecen una serie de objetivos secundarios dentro del
disefio preliminar de la nueva planta propulsiva:

e Comprobar los requisitos de misién de la aeronave de referencia para
poder disefar un motor efectivo, capaz de cumplir dichos requisitos.

e Estudiar la influencia de los parametros de disefio en las actuaciones de
los motores aerorreactores, justificando asi el motivo de su eleccion.

e Analizar el funcionamiento de los distintos componentes de un motor
aerorreactor para llevar a cabo su disefio.

e Estimacién de las medidas de cada uno de estos componentes, de tal
forma que se pueda realizar una aproximacion de las medidas principales
de la nueva planta propulsiva, para ser comparada con las motorizaciones
existentes.

El disefio de un motor a reaccion es un trabajo que requiere la participacion de
cientos de personas, asi como una gran cantidad de tiempo y recursos. Por ello
con este trabajo no se buscara realizar un disefio definitivo, sino una primera
aproximacion de actuaciones y medidas dentro de un marco teérico presentado
en la bibliografia.

Durante la realizacion de todo el trabajo se compararan las decisiones de disefio
tomadas con los valores de los motores mas actuales, para evitar asi la seleccion
de parametros inalcanzables con las tecnologias disponibles actualmente, de tal

forma que el disefio del nuevo motor sea lo mas realista posible.
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3 Estado actual de las tecnologias

En este capitulo se describiran los diferentes tipos de aerorreactores existentes
en la actualidad. Ademas, se explicara el proceso de disefio de un motor seguido
para la realizacion de este trabajo, asi como las nuevas tendencias con respecto
a este proceso de disefio.

Adicionalmente, se llevara a cabo una descripcién de la aeronave de referencia
utilizada en este trabajo, el McDonnell Douglas F-4 Phantom I, asi como sus
caracteristicas basicas y una comparativa entre los diferentes tipos de
motorizacién disponibles para este avién de combate.

Por dltimo, se realizard una bUsqueda bibliografica en torno a las nuevas
tendencias de disefio con respecto a los motores de aeronaves de combate, junto
con las diferencias de estos nuevos motores con las distintas motorizaciones de la

aeronave de referencia.

3.1 TIPOS PRINCIPALES DE AERORREACTORES

Una vez conocido el principio de funcionamiento de los motores aerorreactores
(capitulo 1), se describen a continuacidon los principales tipos existentes en la
actualidad, asi como sus caracteristicas mas importantes, ventajas y desventajas
de cada tipo, y los tipos de aeronaves que propulsan cada uno de ellos.

Como se ha descrito anteriormente, los motores de reaccidbn generan empuje
como consecuencia de una variacion en la energia cinética de un flujo de gases,
en vez de generar un par de fuerzas efectivo en un eje (como seria el caso de los
motores de pistdon) [12]. Ademas, este tipo de motores son considerados como
motores de combustion interna, ya que energizan el fluido mediante una reaccion
de combustion (es decir, de oxidacion), y esta reaccion se produce en el propio
fluido de trabajo.

Una vez definido el concepto del motor a reaccién, hay que diferenciar entre dos
tipos principales: motores cohete y aerorreactores. La diferencia entre ambos es
la sustancia del oxidante: En los motores cohete el oxidante o comburente es
parte del propulsante, al igual que el reductor o combustible; por otro lado, en los

aerorreactores el oxidante es el oxigeno presente en el aire de la atmdsfera, por
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lo que el propulsante solo esta formado por el reductor [12]. En este trabajo se
detallaran las caracteristicas de los aerorreactores.

Los aerorreactores estan a su vez divididos entre aerorreactores con
turbomaquinaria (con compresor) o sin turbomaquinaria (sin compresor), tal y
como se observa en la figura 3.1, siendo los primeros el turborreactor, turbofan y

turbohélice; y los segundos el estatorreactor y el pulsorreactor.

Turbinas de gas de aviacion:
— Turborreactor
con compresor :
— Turbofan

Aerorreactores — Turbohélice

— Estatorreactor
— Pulsorreactor (2T)

Motores T e
sin compresor
de reaccion

Cohetes

Figura 3.1: Clasificacion de los motores a reaccion [12]

3.1.1 Turborreactor

El turborreactor o turbojet es el primer tipo de aerorreactor que se desarroll6 de
forma operativa, siendo ademéas la base de los demas aerorreactores con
turbomaquinaria. Su funcionamiento y caracteristicas se describen en el capitulo 1
de este trabajo. La configuracion mas simple de este tipo de motores [13] es la de
eje Unico o carrete Unico, que consiste en un Unico compresor y una Unica turbina
que giran solidariamente con el mismo eje. Asimismo, existen motores
turborreactores de dos carretes, es decir, constan de 2 compresores y dos
turbinas que giran en distintos ejes y a distintas velocidades: el primer compresor
es denominado compresor de baja presion y esta acoplado a la turbina de baja
presion (eje de baja presion), mientras que el segundo compresor es el compresor
de alta presion, acoplado a su vez a la turbina de alta presion (eje de alta
presién). Normalmente el eje de baja presion tiene una velocidad de giro inferior al
eje de alta presion.

Esta configuracion de motor dispone de un empuje especifico muy alto, por lo que
sSu uso mayoritario a lo largo de la historia ha sido en aviones de combate. Sin

embargo, también implica un alto consumo especifico, por lo que en las Ultimas
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décadas ha sido paulatinamente sustituido por turbofans de bajo indice de
derivacién en las aeronaves de combate, ya que tienen un mejor equilibrio entre
empuje y consumo [6].

Para incrementar el empuje de estos motores se puede instalar un postquemador
o afterburner, consistente en una camara de combustidén posterior a la turbina que
inyecta combustible para que reaccione con el oxigeno que aun esta disponible
en la mezcla de gases. Este dispositivo aumenta en gran medida el empuje
especifico de un turborreactor, aunque a costa de un consumo de combustible
muy elevado, por lo que su uso ha sido restringido a aeronaves de combate con

capacidades de vuelo supersonicas [11].

3.1.2 Turbofan

El motor turboventilador o turbofan es un turborreactor en el que parte del flujo del
aire no pasa por el generador de gas, sino que atraviesa el motor por fuera de
este [13]. En este motor el primer elemento es un ventilador o fan, que comprime
ligeramente una gran cantidad de aire. Después, este aire se divide en dos flujos:
el primario y el secundario. El flujo primario pasa a través del generador de gas,
que es basicamente un turborreactor con uno o varios compresores, una camara
de combustion y una o varias turbinas. Por otra parte, el flujo secundario o bypass
transcurre por un conducto exterior al generador de gas, denominado bypass
duct. La relacion entre el flujo secundario y el flujo primario se denomina indice de
derivacion.

En este caso el fan y el compresor de baja presion son accionados por la turbina
de baja presion, mientras que el compresor de alta presion es accionado por la
turbina de alta presion. En la actualidad, muchos motores turbofans de grandes
dimensiones disponen de 3 carretes.

Esta configuracién de motor reduce el empuje especifico a la vez que reduce el
consumo especifico, disponiendo de mejores eficiencias que los turborreactores
convencionales, por lo que sustituyeron a estos ultimos rapidamente en la
aviacion comercial, aumentandose cada vez mas el indice de derivacion para
obtener menores consumos. Un tiempo después también empezaron a utilizarse

en aeronaves de combate, en este caso con indices de derivacién cercanos a 1

[6].
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En el caso de los aviones de combate se puede instalar un postquemador, que
provoca una combustion tras la mezcla de los dos flujos, lo que se conoce como
turbofan de flujo mixto con postquemador, que es la configuracidbn més utilizada

actualmente en aeronaves de combate.

3.1.3 Turbohélice

Otro tipo de aerorreactor es el denominado motor turbohélice o turboprop [11],
similar al turbofan. Al igual que este, cuenta con un generador de gas, con
compresor, camara de combustion, turbina y tobera, produciéndose una parte del
empuje por la aceleracion de los gases tras expandirse en la turbina. Se
diferencia del motor turbofan en que en este caso, en lugar de un ventilador con
un conducto carenado, se dispone de una hélice conectada al eje compresor
turbina, siendo esta la que produce la mayor parte del empuje del motor, ya que el
flujo de aire que pasa a través de la hélice es de entre 25 y 30 veces respecto al
aire que atraviesa el generador de gas [5]. Gracias a este elevado “indice de
derivacion” los motores turbohélices cuentan con mejores eficiencias que los
motores turbofan.

A diferencia del motor turbofan, es necesario instalar una caja de engranajes que
permita a la hélice tener una velocidad de giro que maximice su eficiencia, ya que
a partir de una cierta velocidad de giro empiezan a aparecer fenébmenos de
compresibilidad y ondas de choque en la hélice, o que reduce significativamente
su eficiencia [5]. Asi mismo, estos fendmenos impiden que un motor turbohélice
pueda volar a altas velocidades de vuelo, teniendo como limite aproximado un
mach de vuelo de 0.7 [6]. Ademas de la velocidad de vuelo reducida, la segunda
gran desventaja de estos motores es el peso afadido debido a la hélice y la caja
de engranajes, lo que puede suponer un peso 1.5 veces mayor gue un
turborreactor convencional, aunque la mejora en la eficiencia compensa este
incremento del peso [5].

Otra configuracion posible de motor turbohélice es la de turbina libre. En este
caso el eje de la hélice no estd conectado al eje compresor turbina, sino que esta
acoplado a una turbina diferente que gira a un régimen diferente que la turbina del

compresor [5].
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Una variante del turbohélice es el denominado motor turboeje o turboshaft [11],
qgue se diferencia del primero en que en este caso los gases que atraviesan el
generador de gas no producen nada de empuje. Estos motores son utilizados

mayoritariamente en helicopteros.

3.1.4 Estatorreactor

El motor estatorreactor o ramjet es conceptualmente el aerorreactor mas simple
de todos ya que no cuenta con turbomaquinaria, disponiendo solo de difusor,
camara de combustion y tobera [6]. En primer lugar, el difusor reduce la velocidad
del aire incrementando su presion; tras esto, el flujo de aire atraviesa la camara
de combustibn donde se mezcla el aire con el combustible y se produce la
reaccion de combustion; por Ultimo, el aire se expande en una tobera,
incrementandose la energia cinética de los gases para producir empuije.

Como se puede observar, estos motores necesitan estar en movimiento para
producir empuje, ya que para comprimir el aire este debe tener velocidad. Por otra
parte, aunque en teoria los estatorreactores pueden operar a velocidades de
vuelo subsoénicas, en la practica su uso esta restringido a altas velocidades de
vuelo supersonicas elevadas, ya que sino su eficiencia es practicamente nula [5].
Debido a ello en ocasiones los estatorreactores se combinan con turborreactores,
dando como resultado los turboestatorreactores, que pueden funcionar como un
turborreactor puro (con o sin postcombustion), como turborreactor de doble flujo o

como estatorreactor.

3.1.5 Pulsorreactor

Al igual que los estatorreactores, estos motores no disponen de turbomaquinaria,
pero se diferencian de estos en que los pulsorreactores no funcionan de forma
continua, sino que funcionan “a pulsos” para conseguir las condiciones Optimas de
presion y temperatura para llevar a cabo la combustion [5]. Hoy en dia estos

motores estan practicamente en desuso.
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3.2 PROCESO DE DISENO

Se puede definir el disefio como el proceso por el cual se convierten las ideas de
los ingenieros en objetos tangibles y funcionales. En este proceso, el modelado es
utilizado para estudiar como funcionan los distintos componentes de un sistema
(en este caso un aerorreactor) y por lo tanto ver como influyen las caracteristicas
de estos componentes en la actuacion del sistema completo [14]. Este enfoque
difiere del antiguo “construir y probar” en que no es necesario construir varios
prototipos y sacar conclusiones de estos, sino que se predicen los resultados con
modelos fisicos y matematicos, ahorrando una gran cantidad de dinero, tiempo y
recursos, resultando en un producto final mas rentable.

Segun la empresa o el ingeniero que lo lleve a cabo, el proceso de disefio consta
de diferentes elementos, aunque se puede definir una lista de elementos criticos
que aunan todas las formas de realizar este proceso de disefio [15]:

1. ElI proceso de disefio empieza y es limitado por una serie de
necesidades conocidas.

2. En el disefio de sistemas (como por ejemplo motores) existen un gran
namero de soluciones posibles, sin ser ninguna de ellas Unica u 6ptima.
Se debe hacer uso de diversos métodos de analisis para identificar que
soluciones son mejores a priori, eligiendo una de ellas en base al juicio
del ingeniero como solucién de compromiso.

3. El proceso es iterativo, siendo necesario volver a etapas del disefo
anteriores cuando suposiciones tomadas inicialmente resultan invalidas.

4. Muchas especialidades técnicas estan involucradas. En el caso de los
aerorreactores, como se puede observar en la figura 3.2, se aunan
conceptos de aerodinamica, termodinamica, transferencia de calor y
combustion, estructuras, materiales, fabricaciébn instrumentacion,
sistemas de control, etc.

5. Entre todas estas ramas, el proceso de disefio requiere una participacion
activa de todas ellas, asi como una comunicacion eficiente, ya que, al
influir cada parte del sistema final en todas las demas, las soluciones
mas efectivas se encuentran Unicamente si todos los participantes
encargados del disefio comparten sus descubrimientos y resultados de

forma clara y regularmente.
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Figura 3.2: Integracion de las tecnologias y componentes de un aerorreactor [14]

En el caso de los motores de aviacion, un factor de gran importancia es conseguir
un funcionamiento eficiente tanto de la aerodinamica de la aeronave como del
rendimiento del motor, estando ambos relacionados entre si [16]. Por este motivo
los parametros de actuacion del motor se disefian en base a los requisitos de la
aeronave que va a propulsar.

El proceso de disefio se puede dividir a su vez en varias etapas, siendo la primera
de ellas y el caso de estudio de este trabajo el disefio preliminar, momento en el
que todas las disciplinas mencionadas anteriormente se unen por primera vez,
permitiendo el posterior disefio de todos los componentes necesarios para la
construccion y ensamblaje de un motor [14]. El objetivo principal del disefio
preliminar es determinar de entre todas las configuraciones alternativas existentes
cual es la solucion mas eficaz, y empezar a trabajar sobre ella para el desarrollo
completo del motor [17]

El disefio preliminar puede dividirse a su vez en varias etapas de disefio, tal y
como se puede ver en la figura 3.3. Entre estas etapas se pueden diferenciar 3
grupos principales [14] [15]: analisis de mision, analisis del ciclo termodinamico y

configuracion del motor, y disefio y desempefio de componentes.
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Figura 3.3: Proceso de disefio de un motor de aviacion [14]

En primer lugar se encuentra el andlisis de mision, basado en una lista detalladas
de misiones que debe ser capaz de realizar la aeronave a la cual el motor
propulsara. Para ello se asumen una serie de caracteristicas de la aeronave (con
los motores instalados), como sus caracteristicas aerodindmicas, su peso maximo
al despegue y el empuje proporcionado en diferentes fases de vuelo. Todas estas
asunciones se realizan en base a la experiencia y en funcion del tipo de motor
gue se prevé instalar en la aeronave. El resultado de este analisis es establecer
un valor del empuje maximo requerido para poder realizar todas las misiones de
vuelo.

El estudio del ciclo termodinamico analiza las actuaciones y rendimientos del
motor en funcion los distintos parametros de disefio. Por ejemplo, analizar como
varia el empuje especifico y el consumo especifico en funcion del salto de
presiones del compresor. Una vez realizado dicho estudio, se definen las
variables de disefio del motor y se crea un ciclo termodindmico a partir del cual se
disefiara cada componente.

El disefio de los distintos componentes se encuentra a medio camino entre el
disefio preliminar y el disefio detallado, ya que, aunque en el disefio preliminar se

establecen parametros geométricos basicos, en el disefio detallado se estudia y
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define la forma de instalarlos en el motor, el modo fabricacion, el mantenimiento
necesario, etc.

Este proceso, como se ha mencionado anteriormente, es iterativo. Como se
observa en la figura 3.4, una vez finalizado una etapa se utilizan los datos
obtenidos para hacer correcciones en las suposiciones iniciales. Por ejemplo, tras
haber realizado un primer disefio del compresor, se puede aproximar en base a la
experiencia el mapa de compresor que este tendra. Con este mapa se puede
volver al analisis de mision y utilizarlo en el calculo del empuje proporcionado por

el motor en las distintas fases de vuelo.

Design Specification (RFP)
Constraint Analysis «——— Aircraft
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> Mission Analysis |
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Engine Cycle Analysis
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Engine Performance
< Engine Design Point Analysis < > Analysis
Engine Cycle Selection
Engine Performance
Reoptimization < Size Engine
] Component Design
& A Revised A/C
Bl Predicted A/C Performance Drag Polar
Final Report

Figura 3.4: Proceso de disefio preliminar de un motor de aviacion [15]
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Por otra parte, en la figura 3.4 se establece una primera etapa del disefio
preliminar, denominada RFP. Realmente la RFP (Request for Proposal) no es una
etapa de disefo, sino que es un documento emitido por el cliente que encarga el
disefio de un motor para describir las actuaciones que la aeronave debe ser
capaz de realizar con la instalacion de dicho motor [15]. En ella se encuentran los
datos de restricciones que se utilizaran en el analisis de mision, ya que se detallan
las caracteristicas de las fases de vuelo. Por ejemplo, se establece una fase de
crucero a un Mach de vuelo concreto y una altitud especificada.

Disefiar un motor nuevo implica una gran cantidad de riesgos debido a la
complejidad extrema de los sistemas modernos, y por el hecho de que las
complejas interacciones entre subsistemas y componentes impiden la posibilidad
de anticiparse a como funcionaré el sistema en su totalidad. Para ser competitivo
a la hora de disefiar un motor, este debe aproximarse a los limites tecnolégicos
actuales en aspectos como aerodinamica, estructuras y materiales,
termodinamica, etc. El posible éxito del futuro motor depende completamente de
la capacidad de acercarse lo maximo posible a ese limite, pero sin incrementar
mucho los costes de disefio en caso de sobrepasarlos. Asimismo, el motor debe
estar equilibrado, es decir, debe ser lo suficientemente robusto para que un
pequefio fallo en uno de sus componentes no exceda los limites de disefio
permitidos, lo que podria ocasionar un fallo general del motor, pero sin
sobredimensionar los componentes en exceso, ya que esto implicaria un mayor
peso, asi como un coste superior por el exceso de material necesario para la

fabricacion del motor [14].

3.2.1 Diseio preliminar con herramientas digitales

Las nuevas tecnologias abren un gran abanico de posibilidades en todos los
modelos de negocio de la industria aeronautica, incluyendo también el disefio de
motores de aviacion. La digitalizacion aporta nuevas tecnologias a las distintas
fases del proceso de disefio de un motor: el disefio preliminar, el disefio detallado
y el disefio de produccion.

Se puede definir como motor digital la representacion virtual de las caracteristicas
tanto fisicas como geométricas del motor mediante el uso de herramientas de

disefio por ordenador y modelos de simulacion numérica [18]. Estas ayudas
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digitales también sirven para la certificacion virtual, que es uno de los principales
objetivos de la digitalizacion en el sector aeronautico, ya que los costes de
certificaciébn serian mucho mas bajos que en los test de certificacion reales. La
réplica virtual de un producto fisico y todos sus componentes se denomina
gemelo digital o digital twin.

Existen muchas propuestas para el disefio preliminar virtual de los motores de
aviacion. Una de ellas es la metodologia de integracion y optimizacion llevada a
cabo por Pratt & Whitney Canada, denominada PMDO (Preliminary Multi
Disciplinary Optimization) [18]. Este método permite un disefio conceptual y una
evaluacion rapida de diferentes conceptos alternativos de motor.

Otro enfoque para el disefio digital son las herramientas GTSDP [18], que
permiten la integracion de termodinamica, dinamica de gases, mecénica
estructural, acustica, pesos y costes en un proceso de disefio preliminar
multidisciplinario. Un ejemplo de este enfoque es el llevado a cabo por la empresa
MTU Aero Engines en su sistema MOPEDS (MOdular Performance and Engine
Design System) [19], una herramienta digital que, rapida y precisamente, guia al
disefiador en el disefio preliminar del motor. Una vez terminado el disefio
preliminar el siguiente paso seria empezar el disefio detallado, para el cual
MOPEDS también sirve de ayuda.

Uno de los sistemas mas complejos y Utiles entre los sistemas de simulacion de
motores es el entorno de simulacion orientado a objetos NPSS [18]. El disefio
orientado a objetos permite una estructura de proceso modular en la que los
diversos componentes del proceso pueden intercambiarse en cualquier momento,
como se puede observar en la figura 3.5. Uno de los puntos fuertes de este
sistema es la introduccion de andlisis CFD (Computational Fluid Dynamics)
tridimensionales [19], mientras que herramientas como MOPEDS solo incluyen
analisis en 1D y 2D, como se observa en la figura 3.5, indicando el prisma de

aristas moradas los blogques incluidos en MOPEDS.
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Figura 3.5: Bloques de trabajo de NPSS y MOPEDS [19]

Con el objetivo de ayudar a la hora del disefio preliminar, otra herramienta muy
atil es GTlab (Gas Turbine Laboratory) desarrollada por el Centro Aeroespacial
Aleman (DLR) [20], adaptandose a las necesidades y requisitos para abordar
futuros proyectos en el contexto de los motores a reaccibn de préxima
generacion. La arquitectura de procesos colaborativas de GTlab esta dividida en
tres principales dominios que ayudan a manejar la cadena de proceso de disefo
por completo: Un servidor de datos actia como un dominio neutral que incluye la
representacion digital del motor. En el dominio de servicio se encuentran todas las
herramientas y procedimientos asociadas a todas las disciplinas necesarias. Por
altimo, el dominio de administracién es responsable de manejar toda la cadena de
proceso de diseio.

Este programa funciona a través de unas restricciones iniciales que se dan como
datos, y a partir de ellas te realiza el disefio preliminar mediante un proceso
iterativo que busca una solucibn de compromiso capaz de satisfacer esas
restricciones iniciales. Como resultado te ofrece tanto imagenes como datos del
ciclo termodinamico elegido (figura 3.6), graficas que analizan las actuaciones del
motor en funcién de los parametros de disefio (figura 3.7) y modelos de los

componentes del motor, asi como del motor en su totalidad (figura 3.8)
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Figura 3.6: Ciclo termodinamico resultado de un disefio preliminar llevado a cabo
por GTlab [20]
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Figura 3.7: Graficas de andlisis de las actuaciones de un motor en funcion de sus

variables de disefio en GTlab [20]

Figura 3.8: Modelo CAD de un motor disefiado en GTlab [20]
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Uno de los softwares de disefio de motores de aviacion mas utilizado es GasTurb.
Es un programa de analisis y disefio de motores aerorreactores, que comprende
el estudio de los ciclos termodinamicos de las turbinas de gas, tanto en el punto
de disefio de motor (design) como en el entorno operacional (off-design) [21].
Asimismo, también es capaz de calcular los esfuerzos mecanicos en algunos
componentes del motor, asi como permitir el disefio y andlisis de algunos
aspectos especificos del disefio conceptual de motores como la refrigeracion de
turbinas, intercambiadores de calor y triangulos de velocidades.

GasTurb cuenta con mas de 20 tipos de sistemas de propulsion predefinidos,
desde turborreactores simples hasta motores de ciclo variable, como se observa
en la figura 3.9. La interfaz grafica de usuario proporciona una guia practica para
el usuario, asi como capacidades de andlisis de modelos que involucran estudios
paramétricos de dos dimensiones, analisis de sensibilidad, optimizacién y
estudios de Monte Carlo [21].
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Figura 3.9: Sistemas propulsivos predefinidos en GasTurb (Fuente: GasTurb)
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A la hora de analizar el flujo de trabajo, GasTurb distingue entre el modo de
definicion de geometria (design) y el modo de analisis operativo (off-design),
como se puede observar en la figura 3.9. Esta diferenciacion entre design y off-
design mejora la facilidad de uso, permitiendo omitir los mapas de componentes

durante el modo design
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Figura 3.10: Flujo de trabajo de GasTurb [21]

De esta forma GasTurb es capaz de proporcionar graficas, diagramas de entalpia-
entropia, mapas de compresores y turbinas, etc. de forma exacta, lo que permite
evitar la realizacién de estos de forma aproximada. De igual manera, gracias a
esta caracteristica, el uso de GasTurb es de gran interés a la hora de analizar
como influyen las variables de disefio en los ciclos termodinamicos, pudiendo
maximizar el empuje especifico o0 minimizar el consumo especifico de un motor de

forma precisa.

3.2.2 Ciclo de vida del disefio de motores

En las ultimas décadas los motores para aviacion militar han pasado de centrarse
mayoritariamente en los objetivos de rendimiento a tener cada vez mas en cuenta
los costes de desarrollo, ya que la inclusion de nuevas tecnologias como
materiales compuestos, electrénica avanzada, disminucion de la huella radar, etc.
encarecen en gran medida el coste de desarrollo y produccién de estos motores
[22]. Este coste se agrupa en varios niveles, siendo la suma del coste unitario, el
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coste de desarrollo, el coste de servicio y el coste de eliminacion el denominado
coste de vida util (TLC)

A medida que surgen los denominados Productos Funcionales (FP) en la industria
de los motores aeronduticos, la vision del ciclo de vida del producto debe
retocarse. Un FP es un producto de asistencia total [23], es decir, la compafiia
productora ofrece el total de la funcionalidad del producto, tanto el componente
fisico como los servicios de soporte. Hoy en dia, los fabricantes de los motores
son los propietarios del producto, mientras que el cliente es el encargado del uso
operativo del mismo. Este sistema incrementa en gran medida el riesgo para el
fabricante, ya que los clientes tienen la disponibilidad del producto garantizada.
Debido a la magnitud de estos riesgos, las empresas aeronduticas se unen para
compartirlos [24]. Con un producto en comun donde los distintos componentes a
desarrollar y fabricar se dividen entre los distintos socios, es completamente
necesario compartir informacion entre las distintas partes de forma eficaz y poder
ver los efectos de cada decisién en la totalidad del conjunto [23]. Con este objeto
existen algunos servicios que ayudan en la fase de disefio conceptual para
coordinar las distintas empresas.

Evaluando como los cambios afectan al TLC de un FP, el primer obstaculo a
superar es gestionar de una manera eficiente el acuerdo contractual entre las
distintas empresas. Para que los cambios se realicen de forma eficiente, es
necesario que todos los socios sepan como va a afectar dicho cambio al TLC. Por
norma general, plantear un enfoque de ingenieria concurrente (CE) es una forma
comun de hacer que el proceso de desarrollo de productos sea eficiente y efectivo
mediante procesos paralelos e integrados. Sin embargo, este enfoque implica
otros desafios en la gestion del proceso de desarrollo de un producto, ya que
actividades paralelas y superpuestas pueden generar conflictos de disefio, por lo
gue definir medidas para resolver los conflictos de disefio se convierte en una
tarea de gran importancia, especialmente en las fases iniciales del desarrollo
donde las fronteras del ciclo de vida del producto no estan bien definidas [23].
Centrandonos en el ciclo de vida del producto, Rolls-Royce [22] ha desarrollado
un proceso de disefio que separa la vida del producto en 6 etapas desde que se
concibe la idea del producto hasta que dicho producto es retirado, como se

observa en la figura 3.11.
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Preliminary Design - where and why
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Figura 3.11: Ciclo de vida de un producto segun Rolls-Royce [22]

La fase de definicion preliminar del concepto (etapa 1) da como resultado un
disefio preliminar que describe los atributos funcionales del motor, tal y como se
ha expuesto en el inicio de este apartado. Este disefio preliminar tiene una
implicacion directa y muy importante sobre el coste de produccién y uso del
motor. En este disefio se establece el ciclo termodinamico que definird el
consumo de combustible, establece la arquitectura y el hardware y, por ultimo,
define el futuro peso del motor. Todo ello tiene un impacto directo el coste de
servicio del motor, por lo que queda clara la necesidad de reducir todo lo posible
la incertidumbre en el disefio preliminar, para incrementar el conocimiento que se
tiene sobre el producto y poder analizar de una forma amplia y eficaz todas las
opciones de disefio posibles [22].

En la figura 3.12 se muestra que el impacto del conocimiento del disefio de un
producto utilizando teorias de disefio tradicionales puede suponer que al final de
la primera etapa un 70% del coste esté determinado, pero solo esté definido un
5% del producto. La linea gruesa representa el objetivo de Rolls-Royce de
incrementar el conocimiento del producto en las etapas iniciales para reducir el
riesgo que asume la compaiiia y, lo que es ain mas importante, el riesgo para el

cliente.
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Figura 3.12: Coste de disefio frente al conocimiento sobre el producto [22]

Para comprender de manera veraz los efectos de las decisiones de disefio en la
fase 1, es necesario contar con herramientas de disefio que sean capaces de
producir soluciones confiables y rapidas, y que permitan a su vez explorar todo el
espacio de disefio sin incurrir en altos costes de disefio. Rolls-Royce como
respuesta a esta necesidad ha desarrollado una serie de herramientas de disefio
para poder explorar este espacio de disefio de forma eficiente. Gracias a estas
herramientas los equipos de desarrollo de Rolls-Royce son capaces de evaluar el

rendimiento frente a la rentabilidad y el coste de un nuevo motor en las primeras
fases de disefio [22].

3.3 MCDONNELL DOUGLAS F-4 PHANTOM I

En este apartado se describiran las caracteristicas técnicas del avion de
referencia del trabajo, el F-4 Phantom Il, mostrandose los datos necesarios para
realizar el disefio preliminar de una nueva planta propulsiva capaz de satisfacer
los requisitos técnicos de esta aeronave.

El F-4 Phantom Il (figura 3.13) fue una aeronave militar de tipo cazabombardero e
interceptor desarrollada por el constructor aeronautico estadounidense McDonnell
Douglas (actual The Boeing Company) a finales de los afios 50 y principios de los

afos 60 del siglo XX [25]. Es un avién de tipo biplaza y bimotor, capaz de superar
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una velocidad de vuelo de Mach 2.2 y una tasa de ascension inicial de 210 m/s,
gracias a lo cual establecio a lo largo de toda su vida util mas de 16 récords de
velocidad, altitud y tasa de ascenso [26]. Es considerado como el caza mas
producido de la historia, ya que en sus mas de 20 afios de produccion se
construyeron un total de 5195 unidades de las mas de 10 variantes existentes,
concretamente 5068 por parte de McDonnell Douglas y 127 por la japonesa
Mitsubishi [26] [27].

o
%:uum
MILAVIATE.COM

Figura 3.13: McDonnell Douglas F-4 Phantom Il [28]

El desarrollo de F-4 empezdé en 1953, cuando McDonnell Douglas empezé el
disefio de un caza de ataque bimotor con capacidad de ser embarcado en un
portaaviones, consiguiéndose en 1954 un contrato por parte de la US Navy (la
armada estadounidense). Este contrato implicaba un cambio de enfoque hacia
una aeronave de tipo cazabombardero monoplaza, recibiendo la designacién de
AH-1 [29]. En 1955 se rediseii0 bajo una nueva designacion, F4H-1,
convirtiéndose en una aeronave biplaza. Tras una serie de vuelos de prueba
exitosos, el prototipo F4H-1 fue equipado con dos motores General Electric J79-
GE-2A, bajo la denominacion F-4A. El F-4A fue la base para el posterior F-4B, al

gue se le equiparon motores J79-GE-8 mas potentes que los anteriores, y fue
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puesto en servicio en 1962 en la US Navy. Poco después, esta version fue puesta
en servicio en los US Marine Corps (el cuerpo de marines de los EEUU) [29] [30].
Tras comprobarse las capacidades operativas del F-4B, la US Air Force (fuerza
aérea estadounidense) se interesdé en la aeronave, solicitando una version a
McDonnell Douglas con unos requisitos propios en 1963 [29]. Esta nueva variante
debia cumplir con el rol de caza de apoyo aéreo, interceptor y combate aéreo, asi
como disponer de la capacidad de repostaje de combustible en vuelo. De estos
requisitos surgio la variante F-4C, convirtiéndose la US Air Force en el cuerpo con
mayor numero de F-4 de todas las fuerzas armadas estadounidenses.

Las caracteristicas principales del F-4 (en concreto de la version F-4E) se pueden

observar en la tabla 3.1.

Tabla 3.1: Caracteristicas fisicas y de operacion del F-4E [29] [30]

F-4E Phantom Il

19.2 m 63 ft
11.77 m 38 ft 0.5 in
5.45 m 17 ft 5.5 in
49.2 m? 530 ft2
13757 kg 30328 Ib
28030 kg 61795 Ib
20865 kg 61795
79.62 kN 17900 Ibf
2389 km/h 1290 kt
937 km/h 506 kt
2590 km 1400 NM
16850 m 54400 ft
1338 m 4390 ft
1122 m 3680 ft
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3.3.1 Variantes del F-4 Phantom Il

A lo largo de los méas de 40 afios de operatividad del F-4 Phantom Il, se han

disefiado y construido un gran nimero de variantes del mismo en funcién de los

requisitos operacionales requeridos por las distintas fuerzas armadas que hicieron

uso de él. Algunas de las variantes mas importantes son [29] [31]:

F-4B: Primera version de produccién operada por la US Navy y los US
Marine Corps. A partir de esta variante de desarrolla una version de
reconocimiento para el cuerpo de marines, la RF-4B.

F-4C: Variante de la US Air Force, con mayor potencia y armamento. Al
igual que con la variante F-4B, a partir de la F-4C se desarrollard una
nueva variante dedicada al reconocimiento, en este caso para la USAF, la
variante RF-4C. Estas versiones se venderan posteriormente al Ejército del
Aire espafiol, con 40 F-4C y 12 RF-4C.

F-4D: Consistente en una mejora de la avionica del F-4C de la USAF.

F-4E: Es la variante mas construida del Phantom II, con un total de 1348
unidades. En ella se afiade un cafién de 20 mm al F-4D, ya que en un
primer momento se considerd este tipo de armamento ineficaz en el
combate aéreo moderno, aunque posteriormente se rectificé esta decision
dando como resultado la variante F-4E. A partir de esta version surgirian
otras nuevas como la F4-EJ (defensa aérea), la RF-4E (reconocimiento) y
la F-4F (version simplificada para Alemania).

F-4J: Nueva version para la US Navy y los US Marine Corps, con mejoras
en propulsién y avionica.

F-4K y F-4M: Son las versiones operadas por la Royal Navy (armada
britanica), creadas a partir de la F-4J. Estas variantes tienen la peculiaridad
de utilizar motores Rolls-Royce Spey, en lugar de los GE J79 de las demas
versiones [32].

F-4N y F-4S:. Se trata de versiones modernizadas de las F-4B y F-4J
respectivamente, para extender su vida util.

QF-4: Aeronaves de todas las variantes retiradas del servicio y operadas
por control remoto para ser utilizadas como blancos en pruebas de

investigacion de nuevos sistemas de defensa.
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3.3.2 Motorizaciones existentes

Como se ha mencionado anteriormente, el McDonnell Douglas F-4 Phantom I
dispone de dos motorizaciones principales: el turborreactor General Electric J79 y
el turbofan Rolls-Royce Spey. El primero fue utilizado por los EEUU y todos los
clientes que adquirieron alguna de las versiones de la aeronave, exceptuando las
versiones para la armada inglesa, que utilizaron el segundo [31]. En este
subapartado se exponen las caracteristicas principales de cada uno de los dos
motores, realizandose finalmente una comparativa que servira en el capitulo de
resultados para compararlos con la nueva motorizacion propuesta en el presente
trabajo.

General Electric J79: Se trata de un motor turborreactor de un Unico eje
compresor-turbina, flujo axial y postcombustién, siendo ademas el primer
aerorreactor de produccion en disponer de alabes de estator de compresor
variables. Existen una gran cantidad de variantes de este motor en funcion de la
aeronave que propulsa, centrandose este apartado en la version J79-GE-17
(figura 3.14), ya que es la motorizacion del F-4E, la variante del Phantom Il mas
producida [30]. El J79-GE-17 constaba de los siguientes elementos [33] [34]:

e Admision: De tipo anular, disponiendo de alabes guia de entrada al
compresor. Estos ademas disponen de un sistema antihielo con aire
sangrado del compresor.

e Compresor: Compresor axial de un Unico eje y 17 etapas estator-rotor. Los
primeros 6 escalones de estator y los alabes guia poseen la capacidad de
variar su incidencia para mejorar la aerodinamica interna del compresor en
fases transitorias como el arranque.

e Camara de combustién: Camara de tipo mixta (can-annular) consistente en
10 tubos de llama.

e Turbina: Turbina axial de 3 etapas.

e Postquemador: De tipo corto, con una tobera variable eyectable de pétalos.
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Figura 3.14: Motor GE-J79-17 [35]

Rolls Royce Spey: Motor turbofan de bajo indice de derivacion de dos ejes

compresor-turbina (baja y alta presion). Al igual que en el motor anterior, existe

una gran cantidad de variantes de este motor, tanto de uso civil como militar. A

continuacion, se presentan los elementos de la version RB.168-mk 202 (figura

3.15), que es la instalada en los Phantom Il de la Royal Navy [33] [34]:

Admision: De tipo anular, con sistema antihielo accionado por aire
sangrado del compresor.

Compresor: Compresor de flujo axial de dos ejes, con 5 escalones en el
compresor de baja presion (LPC) y 12 escalones en el compresor de alta
presion (HPC). El primer disco de é&labes de estator del compresor HP
dispone de un sistema de incidencia variable

Céamara de combustion: De tipo mixta (can-annular) con 10 tubos de llama.
Turbina: Dos turbinas axiales (de baja y alta presion), con refrigeracion por
aire del primer escalon de la turbina HP. Cada una de las turbinas cuenta
con dos escalones.

Postquemador: Cuenta con 3 estabilizadores de llama y una tobera

variable.

Figura 3.15: Rolls-Royce Spey mk 202 [36]
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En la tabla 3.2 se pueden observar las caracteristicas fisicas y de operacion

(performance) de ambos motores:

Tabla 3.2: Especificaciones técnicas de las motorizaciones del F-4 Phantom 11 [33] [34]

General Electric J79-GE-17 Rolls Royce Spey mk 202

Caracteristicas

Longitud [mm] 5301 5204
Diametro [mm] 992 940
Peso en vacio [kg] 1749 1857
Ndmero de ejes 1 2
indice de derivacion / 0.64
N.° escalones LPC 17 5
N.° escalones HPC (eje Unico) 12
N.° escalones HPT 3 2
N.° escalones LPT (eje unico) 2
Revoluciones eje alta [rpm] 7685 8393
Revoluciones eje baja [rpm] (eje unico) 12484
Tipo cdmara combustién Mixta Mixta
Performance
Salto de presiones del
compresor 13.4 16.9
Gasto masico [kg/s] 76.6 106.14
Temperatura entrada
turbina [K] 1261 1390
Temperatura salida
postquemador [K] 2258 /
Em) (G 79.63 91.25
postcombustion) [kN] ' '
Empuje (sin
postcombustién) [kN] 52.8 54.5
Consumo (con
postcombustion) [mg/Ns] 55.53 52.39
Consumo (sin 23.74 17.86

postcombustién) [mg/Ns]
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3.4 TENDENCIAS ACTUALES DE DISENO

Como se ha mencionado anteriormente, los primeros motores turborreactores

fueron utilizados como sistema de propulsién para aeronaves de combate durante

décadas, debido en gran parte a su excelente relacion empuje/peso. Sin embargo,

el alto consumo de combustible, su baja fiabilidad y su corta vida de uso han dado

como resultado el desarrollo de nuevos sistemas de propulsion basados en estos

primeros turborreactores, pero capaces de satisfacer los requisitos de cualquier

tipo de aeronave (cazas, helicopteros, transporte de pasajeros, etc.). Estos

nuevos sistemas han seguido y siguen en la actualidad las siguientes tendencias
de disefio [6]:

Mejor eficiencia total del ciclo termodinamico.

Motores con mayores potencias.

Mayor relacion potencia/peso y potencia/area frontal.

Aumento de la vida util del motor, mejorando su resistencia y fiabilidad.
Reduccion de los gases de escape contaminantes.

Reduccién del ruido.

Para lograr todas estas metas, se han realizado grandes esfuerzos en la

investigacion y el desarrollo de los sistemas y componentes del motor [6]:

Investigacion del proceso de combustidén, desarrollando nuevas camaras
de combustion capaces de incrementar el flujo masico a través de ellas y
reduciendo casi por completo las pérdidas de presion total.

Reduccion de las vibraciones (incluyendo los fenbmenos aeroelasticos) y
los fendbmenos de fatiga asociados a estas.

Mejoras continuas tanto en el disefio estructural como en los materiales
empleados (materiales compuestos, aleaciones resistentes a la
temperatura y la oxidacion y materiales ceramicos).

Incremento de la temperatura de entrada en turbina mediante el uso de
refrigeracion de los alabes con aire, asi como la eficiencia politrépica de la
turbina.

Aumento de los saltos de presiones del compresor (tanto de las etapas
individuales como del componente completo) y de la eficiencia politropica

del compresor.
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e Desarrollo de toberas con sistemas de control del empuje (empuje
vectorial).
e Desarrollo de sistemas de control capaces de mejorar el funcionamiento de
los motores en distintas fases de funcionamiento.
En el caso de los motores destinados a aeronaves de combate, como el
McDonnell Douglas F-4 Phantom II, la tendencia actual es sustituir los
turborreactores puros con postcombustion por turbofanes de bajo indice de
derivacion de flujo mezclado y postcombustién (figura 3.6) [6], puesto que estos
motores son capaces de suministrar el alto empuje especifico requerido con la
postcombustion encendida, mientras que mantienen un consumo especifico

menor que los turborreactores cuando el postquemador esta apagado.
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Figura 3.16: Motor turbofan de bajo indice de derivacion, flujo mixto y

postcombustion (Fuente: GasTurb)
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4 Estudio de misidn

Como se ha mencionado a inicios del capitulo 3, el proceso de disefio preliminar
comienza con el analisis de restricciones y el estudio de mision. En este capitulo
se llevara a cabo dicho analisis, con el objetivo de establecer el valor del empuje
necesario para que la aeronave sea capaz de realizar todas las fases de vuelo
establecidas por la RFP (Request for Proposal).

Los requisitos expuestos en la RFP pueden traducirse mediante el estudio de las
fuerzas que actlan sobre la aeronave en relaciones funcionales entre el empuje-
peso maximo al despegue Tg./Wro Y la carga alar en el despegue (relacién entre
el empuje maximo al despegue y la superficie alar) Wy,/S [15].

Las herramientas necesarias para llevar a cabo este estudio son la suposicion de
la polar aerodinamica sustentacion-resistencia y la variacion del empuje
proporcionado por el motor en funcion de la altitud y el Mach de vuelo. En este
caso, al tratarse de una nueva motorizacion para una aeronave existente se
puede utilizar como aproximacién las propiedades aerodinamicas de dicha
aeronave con otra motorizacion existente. Estas suposiciones no deben ser
exactas, ya que el objetivo es aproximar estas variables al disefio final, y una vez
se esté en una fase de disefio mas avanzada repetir este andlisis con mayor

precision.
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Figura 4.1: Empuje-peso en funcion de la carga alar de un estudio de misién [15]

Mario Garcia Chico



Pagina 58 de 216

En la figura 4.1 se observa un ejemplo de un estudio de misién. Cada una de las
curvas representa una fase de vuelo establecidas en la RFP. Cualquier
combinacion de empuje-peso y carga alar que se encuentre dentro del
denominado “Solution Space” (Espacio Solucién) es capaz de realizar todas las
fases de vuelo. En consecuencia, no hay una solucion uUnica que pueda
considerarse 6ptima, sino que debe elegir a juicio del ingeniero una de entre todas
en funcion de la experiencia.

Queda establecida pues la necesidad de crear un modelo matematico capaz de
analizar el empuje peso en funcion de la carga alar. Para lograr este objetivo en
primer lugar es necesario realizar un analisis de las fuerzas que actiuan sobre la

aeronave en cualquier fase del vuelo, como se observa en la figura 4.2 [15].

Figura 4.2: Fuerzas de una aeronave [15]

Aplicando la segunda ley de Newton de la dinAmica se obtienen las siguientes

ecuaciones en los ejes horizontal (ec 4.1) y vertical (ec 4.2):

T cos(AOA + @) — W sin — (D + R) w wdv (4.1)
cos — Wsinf — =—aqy =—— :
v go ' godt
W
L+ Tsin(AOA+ @) —WcosO = g—al (4.2)
0

En la mayoria de las condiciones de vuelo el empuje sigue practicamente la
misma direccion del vuelo, por lo que el parametro cos(4A0A + ¢) = 1. El siguiente
paso es multiplicar la ecuacion 4.1 por la velocidad de vuelo V, lo que transforma
la ecuacién de fuerzas en una ecuacion de potencias. Dividiendo por el peso y
sabiendo que el término Vsin @ es la tasa de cambio de la altitud h, se obtiene la

siguiente ecuacion:
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T—(D+R d V2 d
ICRLVRE YA 43
290

w dt de

donde el término z, representa la suma de las energias cinética y potencial
instantaneas, denominada “energia de altura”. Se necesita un exceso de potencia
para incrementar esta energia de la aeronave, y la tasa de cambio es proporcional
al exceso de potencia. Esta tasa de cambio es denominada exceso de potencia
de peso especifica Ps

En la ecuacion 4.3 es necesario que el empuje T y el peso W estén referidos al
empuje a nivel del mar y al peso maximo al despegue. Para conseguirlo, se
multiplica ambas cantidades por un factor de empuje de empuje a, dependiente
de la altitud y la velocidad de vuelo, y un facto de peso [, dependiente de la

cantidad de combustible consumida.

T = aTSL (44)

W = BWro (4.5)

Asimismo, usando las relaciones de sustentacion y resistencia tradicionales y la

relacion sustentacion-resistencia polar se tiene:

L=nW=qCs=¢, =2 _ ﬁ(WT()) (4.6)
qS q\ S

D =qCpS (4.7)

R =qCpiS (4.8)

Cp = K1C,*> + K,Cp, + Cpg (4.9)

Introduciendo estas consideraciones en la ecuacion 4.3 se obtiene la ecuacion
general del estudio de mision 4.10 [15], a partir de la cual se representaran las

curvas de la figura 4.1 para elegir un punto de disefio:

Ts, B B (Wro Cpo+ Cpr  Ps
st _Plg 2—(—)+Kn+—+— 4.10
q\ S
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4.1 CONSIDERACIONES INICIALES

Para aplicar la ecuacion general del estudio de mision (ec 4.10) es necesario
conocer una serie de parametros: las caracteristicas aerodinamicas de la
aeronave (K; K, Cpo Y Cpgr), la relacion de pesos en las distintas fases g, la
relacion de empujes en funcién de la velocidad y la altitud «a.

Como se ha mencionado al inicio del capitulo, las caracteristicas aerodinamicas
de la aeronave se pueden aproximar con las de la misma aeronave (F-4 Phantom
[I) con otra motorizacién, en concreto la variante F-4E con el motor J79-GE-17

[37], mostrados en las tablas 4.1y 4.2 y en la figura 4.3.

[ 00550
D.O500 T 4 1 1 1 B

e B BN EEER BEES EREY SRS REES SRS FEE B

00400 - /

0.0350 ———————————l|,'—————————————————

0.0300 - f

Q0250 -

00200 -
0.20 0.40 D60 0.80 1.00 120 1.40 160 1.80 2.00

Figura 4.3: Valor de (Cp( + Cpg) en funcion del Mach de vuelo con flaps y slats

desplegados [37]

Tabla 4.1: Valor de Cp, en funcién del Mach de vuelo [37]

Mach (T
M < 0.85 0.0181
1.00 0.0399
1.19 0.0449
1.55<M<1.84 0.0423
2.00 0.0406
2.50 0.0378
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Tabla 4.2: Valor de C; 4, €n funcion del Mach de vuelo [37]

M < 0.80 1.18
M ~ 0.90 1.19
1.00<M<1.10 1.20
1.15<M<1.25 1.10

Los valores K; y K, no son conocidos para esta aeronave en concreto, por lo que
se utiliza para K; los valores de la figura 4.4, en concreto los indicados por la linea
“actual”’, ya que al no tratarse de una aeronave moderna no cuenta con las
nuevas tecnologias en materia de aerodinamica disponibles en un futuro préximo.
K, tiene valor nulo en la mayoria de aeronaves de combate, por lo que en este

caso se considerara también nulo.

CONSTRAINT ANALYSIS 37

R —
0.50
040 |

0.30 E

-TT T

KI 0.20 Future

—

Current

0.10

UL

T

0.00 L ' PR | I —1
0.0 05 1.0 1.5 20
Mach Number

Figura 4.4: Valor de K, para una aeronave de combate [15]
El siguiente punto a tratar es la relacion de empujes a. Este valor depende de las

caracteristicas del vuelo (altitud y Mach de vuelo), como de la configuracién de
motor elegida, ademas de, si dispone de postcombustién, se encuentra 0 no
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activada. Como se indico al final del capitulo 3, la tendencia actual de disefio de
motores para aeronaves de combate es el turbofan de flujo mixto con
postcombustion, al conseguir mejores consumos especificos manteniendo un alto
empuje especifico. En este tipo de motores, el valor de esta relacion de empujes
sigue la ecuacion 4.11 para el vuelo con postcombustion y la ecuacion 4.12 para

el vuelo sin postcombustion [15].

Y
(P y-1 T
8o = P (1 + TMOZ) 0o < 0 break
a= std (4.11)
50{1 - 2-1(90 - 90 break)/go} 90 > 00 break
( i
P(h -1 -1
06 50 = 06 ( ) (1 + y MOZ)V 90 S 90 break
a = Pstq 2 (4.12)
L0-660{1 - 2-5(90 - 90 break)/eo} 90 > 00 break

Siendo §, y 6, presion y temperatura totales adimensionalizadas con la
temperatura y presion estandar ISA a nivel del mar. El valor de 6, representa de
esta forma la “energia” del aire a la entrada del motor. Los motores son disefados
con un valor de 6, al cual el control del motor cambia de limitar la relacién de
presion del compresor a limitar la temperatura de salida de la camara de
combustién, denominandose a este valor 6 p,eqx- INCrementar 6,00 iMplica
aumentar el Mach de vuelo (o la temperatura ambiente) a la que la temperatura
de salida de la camara de combustion limita las actuaciones del motor. Para
aviones de combate, 8, ,,.qx toma valores tipicos de en torno a 1.07 [15].

Para poder realizar el calculo de a y de otras variables, es necesario conocer las
propiedades atmosféricas a distintas alturas de vuelo. Con este fin, la solucion
mas aplicada en el ambito internacional es aplicar las condiciones de la Atmdsfera
Estandar internacional (ISA) de la OACI. Este modelo permite calcular la
temperatura, densidad y presion del aire en funciéon de la altura de vuelo
siguiendo unas ecuaciones simples basadas en la experiencia. Estas ecuaciones
son distintas en funcién de si el vuelo se realiza en la troposfera, de 0 a 11 km (ec
4.13, 4.14 y 4.15), o en la estratosfera, de 11 a 12 km (ec 4.16, 4.17 y 4.18) [8]:
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T (h) s
6 =——=1-226x10"h(m), 0<h<1lkm (4.13)
SL
h
o=PM _giase o< p<11km (4.14)
PsL
P(h
5=tW _ 6525, 0 < h < 11km (4.15)
PSL
6 =0.752, 11 < h < 20 km (4.16)
h _
o =PM) | 682 el-1577x10 *rm)] 11 < h < 20 km (4.17)
PsL
P(h _
5= FE ) _ 1.265 el=1577x107*h(m)] 11 < B < 20 km (4.18)
SL

Para poder aplicar estas ecuaciones, es necesario definir unas propiedades
atmosféricas a nivel del mar. Segun la atmosfera ISA, estos valores son: Tg, =
288.15K, pg, = 1.225 kg/m3 y Pg, = 101325 Pa.

4.2 FASES DE VUELO (RFP)

A la hora de empezar un estudio de misién, el cliente que encarga el disefio del
motor aporta al disefiador una lista de requisitos con todas las fases de vuelo que
debe ser capaz de realizar la aeronave. Sin embargo, al tratarse este de un
trabajo académico, no es posible disponer de esta RFP. Por ello, el estudio de
mision se realiza en base a las fases tipicas de un avion de combate (despegue,
aterrizaje, vuelo supersonico, crucero, etc) [15] utilizando como datos de partida
las caracteristicas operacionales de la tabla 3.1. De esta forma, las fases de vuelo
requeridas se describen en la tabla 4.2:
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Tabla 4.3: RFP con las fases de vuelo requeridas [15] [29] [30]

Fases de vuelo F-4 Phantom Il

Despegue a nivel del mar con postcombustion activada y peso maximo al

Despegue despegue en una distancia de pista inferior a 1338 m.

Ascenso a Ascenso con postcombustion y con una Mach de vuelo medio de 0.8 desde

velocidad el nivel del mar hasta los 12 kilémetros de altura y con una tasa de ascenso

constate de 47.45 m/s.

Crucero Crycero sin postcombustion y con una Mach de vuelo de 0.85 a 12 km de
altitud.

Aceleracién Aceleracion con postcombustion desde Mach 1.2 hasta Mach 2 en 200 s a

una altitud de 11 km.

Viraje con postcombustiébn a Mach constante de 1.6 y facto de carga 3 a

Giro coordinado una altitud de 11 km.

Crucero supersonico a la maxima velocidad de vuelo de la aeronave, Mach

Mach maximo 2.23 a una altitud de 12190 metros.

Aterrizaje a nivel del mar y con peso maximo al aterrizaje en una distancia

Aterrlzaje inferior a 1338 m.

Una vez definidos todos los parametros y variables necesarios para realizar el
estudio de misién, el siguiente paso es calcular y representar las graficas de la
figura 4.1, empezando por el despegue siguiendo los requisitos de la tabla 4.2

Para mas informacion del procedimiento seguido a la hora de realizar el estudio

de misién consultar [15].

4.3 DESPEGUE

A la hora de analizar el despegue se deben tener en cuenta una serie de
consideraciones:
e La fuerza de empuje realizada por los motores es muy superior a la
resistencia aerodinamica y de friccion con la pista (Tg;, > (D + R)).
e Al ser s6lo el despegue, y no el ascenso inicial, la variacion de altitud
puede considerarse nula (dh/dt = 0).

Como consecuencia, la ecuacion general del estudio queda de la siguiente forma:

BAv_ B v _ﬁ(@

Tst B
TS L

WTO = 20 E = a_gods/v =ds %90 > vdv (419)
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Integrando esta ecuacion desde s =0 y V =0 hasta el momento de la rotacion,

se obtiene la distancia de rodaje sg:

B (WTO) Vro®
S -

— (4.20)
a\Ts, / 29

La velocidad de despegue V5, puede despejarse como la velocidad de pérdida
Vsrar, POr un factor de seguridad, cuyo valor suele ser ko = 1.2 [15]. Asimismo,
la velocidad de entrada pérdida es funcion del coeficiente de sustentacion

maximo:

WTO
TS L

1
qCL maxS = EPVSTALLZCLmaxS = pWro VTO2 _ ﬁkTOZ (

=
2 PCL max

) (4.21)

Vo = kTO VsraLL

Por lo que la ecuacién del despegue queda de la siguiente forma:

(4.22)

Ts, B? kTOZ (WT0>

Wro Ca S¢PIoCL max \ Tsi

Sin embargo, esta distancia de rodaje no es la distancia de despegue aportada
por la RFP. A la distancia de rodaje hay que sumarle la distancia de rotacion y la
distancia de ascenso inicial (también denominada distancia de superacion de

obstaculo), tal y como se observa en la figura 4.5:

b)
Rotation |
Vo
V=0 Ground Roll — H
14 S¢ b| Sy |<_ Sobs
< Sro >

Figura 4.5: Distancias de despegue [15]
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Estas dos distancias se calculan con las siguientes ecuaciones, asumiéndose

para la distancia de superacion de obstaculo un angulo de ascenso de 2° y un

tiempo de rotacion de 3 segundos [15]:

Sg = Vrtg = Vrotgr = kroVsrarrtr = krotr

Vro? * SinB,ps

2B

2 Zﬂ WTO .
To pCLmax ( ) St QObS

S

P (WT0> (4.23)

p CL max

S

(4.24)

Sobs = (08 ko’ — 1)

90(0.8 krp® — 1)

Restando estas dos distancias a la carrera de despegue especificada en la RFP

se puede calcular la relacion empuje-peso en funcién de la carga alar segun la

ecuacion 4.22. Para ello se utilizan los datos numéricos de la tabla 4.4,

mostrandose el resultado en la figura 4.6, teniendo en cuenta que el despegue se

realiza con postcombustion, por lo que se utiliza la ecuacion 4.11 para calcular «,

ademas de calcular el coeficiente de resistencia aerodinamica con la figura 4.3 al

estar los flaps y slats desplegados. Asimismo, la fracciébn de pesos es 1 al

realizarse el despegue al nivel del mar con peso maximo aldespegue.

Tabla 4.4: Variables para calcular la fase de despegue

(G 1.18
Cpo + Cpr 0.0399
K, 0.18
K, 0
B 1
T 288.15 K
P 101325 Pa
p 1.225 kg/m?3
Sto 1338 m
tr 3s
kro 1.2
Bobs 2°
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Figura 4.6: Empuje-peso vs carga alar en el despegue

4.4 ACENSO A VELOCIDAD CONSTANTE

El ascenso se realiza con la postcombustion activada (ecuacion 4.11 para calcular
a) y un Mach medio de 0.8, tal y como se indica en la RFP, por lo que el término
de variacion de velocidad de la ecuacion 4.10 es nulo (dV /dt = 0).

El ascenso es una fase de corta duracion, pero al realizarse tanto el despegue
como el ascenso con postcombustion, el consumo de combustible es significativo.
Por lo tanto, se asume una fraccion de pesos media de f = 0.95.

Por otro lado, para realizar el analisis de la fase de ascenso se asume que la
sustentacion y el peso son practicamente idénticos (L = W), ya que el angulo de
ascenso es muy pequefio. Como consecuencia, el factor de carga se aproxima a
l1n=1).

Con estas suposiciones, la ecuacion general del estudio de misién (4.10) queda

de la siguiente manera:

T, B ﬁ(WTo) Cpo+Cpr  1dh
- — — | + _t —— 4.25
Wro a) g\ S 2 E(Wm) Vv dt (4.25)
q\ S
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El ascenso se realiza desde el nivel del mar hasta una altitud de 12 kilometros,
por lo que para el calculo de las propiedades atmosféricas se tomara una altitud
media de 6 kilbmetros (ecuaciones de la troposfera).

En la tabla 4.5 se pueden observar todos los datos necesarios para trazar la curva

empuje-peso frente a carga alar del ascenso (figura 4.7).

Tabla 4.5: Variables para calcular la fase de ascenso

Ascenso

M, 0.8

€ho 0.0181

K; 0.18

K, 0

0.95

T 249.15 K

P 47179 Pa

p 0.660 kg/m?
dh/dt 47.45 m/s

2.5

1.5

TSL/ WTO

0.5

-1000 1000 3000 5000 7000 9000 11000 13000 15000
W,o/S [N/m?]

Figura 4.7 Empuje-peso vs carga alar en el ascenso
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4.5 CRUCERO A VELOCIDAD Y ALTITUD CONSTANTES

Se trata de una de las fases de vuelo mas importantes, ya que la mayoria de las
horas de vuelo de una aeronave transcurren durante la fase de crucero. Sin
embargo, es la mas simple a la hora de realizar su andlisis, ya que se tienen en
cuenta las siguientes suposiciones:

e El crucero se realiza a altitud constante (dh/dt = 0), lo que implica que el

peso es igual a la sustentacion y por lo tanto el factor de carga es 1.

e El crucero se realiza a velocidad constante (dV /dt = 0).

Por lo que la ecuacion general del estudio de mision (4.10) queda de la siguiente

manera:

Ts, B .B(Wm) Cpo + Cpr
_P) g B(Wro 4 -Do T ZDR 4.26
Wro «a lq S g E(h) ( )
g\ S

El vuelo se realiza a un Mach de vuelo de 0.85 y una altitud de 12 km, por lo que
las propiedades atmosféricas se calculan con las férmulas de la estratosfera. Por
otro lado, en este caso la postcombustion esta desactivada, por lo que se utiliza la
ecuacion 4.12 para el célculo de a. Al ser la fase de vuelo més larga, seré la que
mayor consumo de combustible realice, por lo que se asumira una fraccion media
de pesos de 8 = 0.8

Todos los datos necesarios para realizar el analisis se encuentran en la tabla 4.6,

observandose en la figura 4.8 la curva de analisis del crucero.

Tabla 4.6: Variables para calcular la fase de crucero

Crucero

M, 0.85
Cpo 0.0181
K, 0.18
K, 0
0.8
T 218.15K
p 19455 Pa
p 0.3109 kg/m?
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Figura 4.8: Empuje-peso vs carga alar en el crucero

4.6 ACELERACION

La fase de aceleracion debe realizarse en 200 segundos pasando de Mach 1.2 a
Mach 2. Para el analisis de mision, se utiliza un Mach medio entre ambos valores,
1.6. Al igual que en crucero, la altitud de vuelo es constante, aunque en este caso
la velocidad no. Por ello, la ecuacién general del estudio de mision (ec 4.10)

gueda de la siguiente forma:

T. w. Cpo +C 1dv
SL_ p 15( TO) K, DO DR (4.27)
Wro «a q

= S —5 (WTO) v

S

Esta fase de vuelo se realiza a 11 km de altitud, por lo que las propiedades
aerodinamicas se calculan con las ecuaciones de la troposfera. Asimismo, en la
aceleracion la postcombustion esta activada, por lo que se utiliza la ecuacién 4.11
para el célculo de a.

Las tres maniobras de combate (aceleracion, giro y Mach maximo) se realizan en
el mismo momento del vuelo. Por lo tanto, se asume una fraccibn media de
combustible en las tres fases de g = 0.75, significativamente menor que en el
crucero debido principalmente a que, aunque las tres maniobras se realizan en un

periodo de tiempo muy corto, al realizarse con postcombustion y maxima potencia

Mario Garcia Chico



Pagina 71 de 216

el consumo de combustible especifico es muy alto en comparacion con el
consumo en el crucero.

En la tabla 4.7 se pueden observar todas las variables necesarias para realizar el

andlisis de mision de aceleracion, mostrandose los resultados en la figura 4.9.

Tabla 4.7: Variables para calcular la fase de aceleracion (Fuente: Elaboracion

propia)
M, 1.6
Cpo 0.03
K, 0.29
0.75
T 216.15 K
P 22630 Pa
p 0.3641 kg/m?
dv 236 m/s
dt 200 s
2.5
2
ol5
(=
=
~
I—m 1
0.5
0
0 2000 4000 6000 8000 10000 12000 14000 16000

Wio/S [N/m?]

Figura 4.9: Empuje-peso vs carga alar en la aceleracion
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4.7 GIRO COORDINADO

El giro se realiza a una altitud constante de 11 km y a una velocidad constante de
Mach 1.6. En este caso el factor de carga es distinto a 1, ya que si el factor de
carga fuese 1 no se realizaria un giro coordinado. La RFP establece que este
factor de cargaes n = 3.

Por lo tanto, la ecuacidon general del estudio de mision (4.10) queda de la
siguiente forma:

Ts, B B (Wro Cpo + Cpr
_Plg z_( >+Kn+— 4.28
Wro «a ! S 2 E(@) ( )
q\ S

Esta fase de vuelo se realiza a 11 km de altitud, por lo que las propiedades
aerodinamicas se calculan con las ecuaciones de la troposfera. Asimismo, en la
aceleracion la postcombustidn esta activada, por lo que se utiliza la ecuacion 4.11
para el célculo de a.

En la tabla 4.8 se pueden observar todas las variables necesarias para realizar el

analisis de mision de aceleracion, mostrandose los resultados en la figura 4.10.

Tabla 4.8: Variables para calcular la fase de giro

Giro coordinado

M, 1.6
Cpo 0.03

K, 0.29

K, 0

B 0.75

T 216.15 K
P 22630.6 Pa
p 0.3641 kg/m?
n 3

dt 200 s
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Figura 4.10: Empuje-peso vs carga alar en el giro

4.8 MACH MAXIMO

El F-4 Phantom Il, tuvo durante vario afios el récord de velocidad maxima por un
avion de produccion. El Mach maximo que era capaz de alcanzar era de 2.23 a
una altitud de vuelo de 12190 m [33], siendo estos los requisitos establecidos en
la RFP para esta fase de vuelo.

Las caracteristicas de esta fase son idénticas al crucero, con altitud y velocidad
constante y factor de carga de 1, siendo la ecuacion de la fase de Mach maximo
la misma que para el crucero (ec 4.26).

A diferencia del crucero, esta fase se realiza con la postcombustion activada, por
lo que se utiliza la ecuacion 4.11 para el calculo de «.

En la tabla 4.9 se pueden observar todas las variables necesarias para realizar el

analisis de mision de aceleracion, mostrandose los resultados en la figura 4.11.

Tabla 4.9: Variables para calcular la fase de crucero

Mach méaximo

M, 2.23

Cpo 0.039312
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K; 0.36

K, 0

B 0.75

T 218.15K
p 18881.16 Pa
p 0.3017 kg/m?

2.5

0.5

0 2000 4000 6000 8000 10000 12000 14000 16000
W;o/S [N/m?]

Figura 4.11: Empuje-peso vs carga alar en el Mach maximo

4.9 ATERRIZAJE

Como resulta evidente, el aterrizaje es la ultima fase del vuelo de cualquier
aeronave. La RFP indica que debe realizarse con el maximo peso en el aterrizaje
W, = 20865 kg, por lo que la fraccion de pesos a utilizar en el analisis sera:

W, 20865
Wy 28030

En el momento del aterrizaje, los empujes no aportan practicamente empuje, por

= 0.7444

B =

lo que se puede considerar que a =~ 0. Como consecuencia de esto la carga alar
necesaria para realizar esta mision es independiente del empuje-peso, es decir,
para cualquier valor de empuje-peso va a ser necesaria la misma cantidad de

carga alar, por lo que la curva de la gréafica sera una recta vertical.
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Otro factor a tener en cuenta es que en este caso se debe considerar la friccion
del asfalto contra el tren de aterrizaje pp (tipicamente 0.18 [15]), por lo que el

coeficiente de resistencia pasa a ser:
D = qCpS
R = qCprS + ug(BWro — qCL maxS) =&, =Cp +Cpr—up (4.29)
Cp + Cpr = ky - CLmaxz + k2 * Crmax + (Cpo + Cpr)

Con estas condiciones la ecuacion general del estudio de mision (ec 4.10) queda

de la siguiente manera:

= a5 i

)-I— +1dV} 4.30
Up g0 dt (4.30)

Reorganizando e integrando esta ecuacion 4.30 se obtiene la distancia de frenado

necesaria:

B (Wm) ¢l
Sp = \—)'n|1+—7rFF— )
B gposL S . Crmax (4.31)
UL kLz

Sin embargo, esta distancia no es la distancia maxima de aterrizaje establecida
en la RFP. La carrera de aterrizaje S, es la combinacién de la distancia de
aproximacion S,, la distancia de carrera libre Sz Yy la distancia de frenado Sj.,

como se puede observar en la figura 4.12.

Approach

P
Free Roll
Vin > Braking V=0
L 4" Ser ‘4 Sy L4
< S, >

Figura 4.12: Distancias de aterrizaje [15]

SL = SA + SFR + SB (432)
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Las tres distancias dependen de la carga alar, por lo que es necesario aplicar un
proceso iterativo que encuentre un valor de carga alar que sea valido para las

ecuaciones de aterrizaje, expresadas todas en la ec 4.33:

SL=SA+SFR+SB

B (WTO) ¢l
Sp = (22 a1 —2—
g g PoSL S Crmax
U 2
9
(4.33)
2 (Wro
Skr = Vpr “ tpr = ki, - VsrarL - trr = ki - tg - \/p Cimax ( S )
S, = 2.8 . (WTO) . <kob52 - kL2> CLmax . 2hobs
47 p go(Cp + Cpp) S Kops™ + ki, (Cp + Cpr) kops” + k,°

Siendo k; un factor de seguridad en el aterrizaje, k,,s un factor de seguridad en
la aproximacién, h,,, la altura de aproximaciony tz; el tiempo de rodaje libre.
Todos estos valores se toman basandose en valores tipicos de aeronaves de
combate [15], mostrandose en la tabla 4.10.

En la tabla 4.10 se observan todos los datos necesarios para calcular la carga alar

necesaria para realizar el despegue, representada esta en la figura 4.13.

Tabla 4.10: Variables para calcular la fase de aterrizaje

Mach méaximo

h Om
Cpo + Cpr 0.0256
CL max 1.18
K, 0.2
K, 0
0.7444
T 288.15 K
P 101325 Pa
) 1.225 kg/m3
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7000

Figura 4.13: Empuje-peso vs carga alar en el aterrizaje

4.10RESULTADOS DEL ESTUDIO DE MSION

Una vez trazadas las curvas de todas las fases de mision, el siguiente paso es

juntarlas en un mismo grafico para establecer el espacio solucion, siendo esta

gréfica las figura 4.14 y 4.15 (siendo esta un zoom de la anterior).

En estas gréaficas se muestran también dos puntos singulares, que representan el

empuje-peso/carga alar de las dos motorizaciones existentes del F-4 Phantom I,
el F-4E (motor General Electric J-79-GE-17) y el F-4K (motor Rolls-Royce Spey

202), mostrandose los datos de ambas cantidades para cada motor en la tabla

4.11.
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Tabla 4.11: Empuje-peso y carga alar de las motorizaciones del F-4 [30]

F-4E (General Electric J79-GE-17A)

Tst 79623 N/motor Wro 28030 kg

Wro/S 5583 N/m2 Tst / Wro 0.579
F-4K (Rolls-Royce Spey 202)

Tst 91000 N/motor Wro 25402 kg

Wro/S 5184 N/m2 Ts. / Wro 0.730

2
18 ® General ElectricJ79
1.6 ® Rolls Royce Spey 202
1.4 .
Aterrizaje
ol2
= Ascenso V=cte
E
@ Crucero
08
Aceleracién
0.6
0.4 | Giro coordinado
0.2 | Mach maximo
0 | Despegue
0 2000 4000 6000 8000 10000 — - = Cargaalar F-4E
W;o/S [N/m?]
Figura 4.14: Curvas del estudio de misiones
0.9
|
0.85 I ® General Electric J79
0.8 | ® Rolls Royce Spey 202
0.75 Aterrizaje
;'9 Ascenso V=cte
< 07
@ Crucero
|—
0.65 Aceleracién
0.6 Giro coordinado
0.55 Mach maximo
05 \\ Despegue

4000 4500 5000 5500 6000 6500 7000 = - = Cargaalar F-4E
W;o/S [N/m?]

Figura 4.15: Zoom de las curvas del estudio de misiones
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Como se puede observar en la figura 4.15, ambas motorizaciones se encuentran
dentro del espacio solucién, delimitado por las curvas de Mach maximo y
aterrizaje. El Rolls-Royce dispone de un mayor empuje, y al tener diferente peso,
su carga alar también es distinta. En este trabajo se estudia una nueva
motorizacidn para la variante F-4E, por lo que la carga alar debe ser la misma que
esta version (equipada con el J79), siendo esta carga alar la linea discontinua.
Cualquier punto dentro del espacio solucion seria valido, pero viendo los
requisitos y las motorizaciones existentes se ha decidié escoger una relacion
empuje peso de 0.75, ligeramente superior a la del Rolls-Royce Spey 202. Se
escoge un valor de empuje superior a ambas motorizaciones en respuesta al
objetivo inicial de mejorar las caracteristicas de combate de la aeronave, es decir,
aumentar el empuje de los motores para poder realizar maniobras de combate
mas restrictivas que las aeronaves con las motorizaciones existentes.

En la tabla 4.12 se muestra la solucion con respecto al empuje-peso escogido y a
la carga alar requerida por el F-4E, y en la figura 4.16 se visualiza el punto elegido

para la nueva motorizacion.

Tabla 4.12: Empuje-peso y carga alar de la nueva motorizacion

F-4E (General Electric J79-GE-17A)

Tst 103115 N/motor Wro 28030 kg

Wro/S 5583 N/m2 Tst / Wro 0.75

0.9

i Aterrizaje
0.85 .
| Ascenso V=cte
Crucero

Aceleracion

Giro coordinado

TSL/ WTO
o
~

Mach maximo

Despegue

- « = Cargaalar F-4E

0.55
® General Electric J79
0.5 . S
4000 4500 5000 5500 6000 6500 7000 @ RollsRoyceSpey 202
W;o/S [N/m?] ® Nueva motorizacion

Figura 4.16: Nueva motorizacion
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5 Analisis paramétrico del ciclo

Una vez realizado el estudio de mision (capitulo 4), es momento de comenzar con
el disefio especifico de la nueva planta propulsiva, es decir, el nuevo motor. En
este punto se es conocido el empuje requerido a nivel del mar F;; del motor,
definido en el estudio de mision.

El objetivo del analisis paramétrico del ciclo termodinamico es obtener valores
estimados de los parametros de actuacion del nuevo motor (el empuje y el
consumo especificos) en funcién de las limitaciones de disefio (rendimientos de
componentes), las condiciones de vuelo (temperatura, presion y Mach de vuelo) y
las variables de disefio (salto de presiones del compresor y el fan, indice de
derivacion, etc.) [15].

Esta etapa de disefio es comunmente denominada como On-design o punto de
disefio/referencia. Existen tres motivos por los que resulta apropiado empezar el
disefio del motor por el estudio paramétrico del ciclo:

¢ No es posible empezar el andlisis Off-desgin, o andlisis del rendimiento del
motor, en condiciones distintas a las del punto de referencia hasta que el
punto de referencia y las dimensiones del motor hayan sido definidas.

e EIl analisis paramétrico resulta mucho menos tedioso y requiere menos
tiempo de trabajo que el andlisis de actuaciones, proporcionando recursos
matematicos que pueden ser analizados directamente.

e Este tipo de analisis identifica las combinaciones de disefio que brindan
mejores rendimientos en cada fase de vuelo, facilitando la decision de
escoger la mejor solucién de disefio.

El analisis del ciclo estudia los cambios termodinamicos del fluido de trabajo (aire
y productos de combustion) en su recorrido a través del motor [6]. En este
analisis, los componentes del motor son caracterizados por el cambio de las
propiedades termodinamicas que produce cada componente (saltos de presiones,
eficiencias, temperaturas de entrada, etc.) y no por su geometria.

Antes de comenzar el estudio es necesario definir una serie de parametros utiles

para la realizacion de dicho estudio.
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Se definen como temperatura y presion totales (T, y P;) a la temperatura y la
presion de las que dispondria el fluido de trabajo en caso de ser decelerado de

forma adiabatica hasta una velocidad nula, calculandose de la siguiente manera:
-1
T, =T(1+TM2) (5.1)
-1 y-1

p=P (1 + TM2> (5.2)
Las relaciones entre temperaturas y presiones totales de salida respecto a las de
entrada en cada componente del motor son de gran interés a la hora de realizar el
estudio, definiéndose como m; el salto de presiones totales de un componente i (d
difusor, c compresor, b camara de combustion, t turbina, n toberay f fan), y t; el
salto de temperaturas totales de un componente i.
Como se menciond en el capitulo 3, en la actualidad la gran mayoria de motores
para aeronaves de combate se tratan de motores turbofan con bajo indice de
derivacién flujo mixto y postcombustion, al ofrecer mejores prestaciones de
consumo. Como consecuencia, el motor disefiado en este trabajo sera a su vez
un turbofan con bajo indice de derivacién flujo mixto y postcombustion, pudiendo

observarse un esquema de este tipo de motor en la figura 5.1

High-pressure
COMmpressor

13 16
Fn. |/ |

Free
stream

n <

|
0 2 3 4 5 66A 7 8 9

Figura 5.1: Esquema de un turbofan con bajo indice de derivacion flujo mixto y

postcombustion [6]
En la figura 5.1 se observa a su vez la numeracion de las etapas de este tipo de
motor. En la figura 5.2 se muestra el diagrama temperatura entropia de este tipo

de motor.
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TA
To |-
Tl

T b
Tist
Troa

Ty
T3, Tns

I

Tro, Tra

o=

5

Figura 5.2: Diagrama T — s de un un turbofan con bajo indice de derivacion flujo

mixto y postcombustién [6]

A todos los componentes del motor mostrado en la figura 5.1 se pueden aplicar
los altos de presidon y temperaturas totales entre la salida y la entrada. Por otro
lado, se definen también dos relaciones de temperatura, aunque no entre
condiciones totales de salida entre condiciones de entrada a un componente. En
primer lugar, se define 7,, como la relacién entre la temperatura total entre la
temperatura estatica del aire atmosférico.
- E =(1 ;1 2 — -1
TT—TO—( + > M)=>T[r—TTV (5.3)

Asimismo, se define t, como el cociente entre la entalpia total a la salida de la
camara de combustion y la entalpia estéatica del aire atmosférico.

Ty = E = —(Cth)4'

La validez del andlisis paramétrico dependera directamente del realismo con el
que los componentes del motor son caracterizados. En las tablas 5.1 y 5.2 se
pueden observar las eficiencias, saltos de presiones, limites térmicos y

actuaciones de los diferentes componentes a lo largo de la historia de la aviacion.
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Tabla 5.1: Eficiencia de componentes, saltos de presion total y limites de

temperatura [6]

Level of Technology®

1954-1965 1965-1985 1985-2005 2005-2025 | 20

Component Figure of Merit Type? 1 2 & 4
A 0.90 0.95 0.98 0.995 0.998
Diffuser T B 0.88 0.93 0.96 0.98 0.985
Cc 0.85 0.90 0.94 0.96 0.97
Compresor ec 0.80 0.84 0.88 0.90 0.91
Fan ef 0.78 0.82 0.86 0.89 0.92
) 0.90 0.92 0.94 0.95 0.96
Burner
i 0.88 0.94 0.99 0.999 0.999
. Uncooled 0.80 0.85 0.89 0.90 0.91
Turbine ey
Cooled 0.83 0.87 0.89 0.90
Mixer M max 0.95 0.97 0.98 0.985
b .92 .94 b b
Afterbumer Tap 0.90 0.9 0.9 0.95 0.96
NaB 0.85 0.91 0.96 0.99 0.995
D 0.95 0.97 0.98 0.995 0.997
Nozzle T, E 0.93 0.96 0.97 0.98 0.99
F 0.90 0.93 0.95 0.97 0.98
Shaft only 0.95 0.97 0.99 0.995 0.996
Mechanical With 0.90 0.92 0.95 0.97 0.98
shaft T power
takeoff
Maximum T, K) 1110 1390 1780 2000 2220
Maximum T, (K) 1390 1670 2000 2220 2440

aA = subsonic aircraft with engines in nacelles; B = subsonic aircraft with engine(s) in airframe; C = supersonic aircraft with
engine(s) in airframe; D = fixed-area convergent nozzle; E = variable-area convergent nozzle; F = variable-area convergent-
divergent nozzle.

PStealth may reduce 7 ,qx, Tag, and m,

Tabla 5.2: Valores de actuaciones de las aeronaves actuales [6]

Compressor Fan Pressure
Pressure Ratio Ratio Bypass Ratio
I I -
Engine Type €7 Py, F =Py, g (kN - s/kg) S (g/kN-s)
Turbojet
10-20 - - 960-990 31-37
no A/B
Turbojet 10-20 1180-1270 42-45
with A/B
Turbofan low a
20-30 2-5 0.2-2.0 630-880 23-30
no A/B
Turbofan low a
. 20-30 2-5 0.2-2.0 1030-1270 42-52
with A/B
Turbofan high 30-40 13-16 5.15 100-200 15.21
no A/B
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5.1 MODELO ANALITICO DEL MEZCLADOR

En los motores turbofdn con bajo indice de derivacion flujo mixto y
postcombustion, uno de los componentes mas importantes a la hora de analizar el
ciclo termodinamico es la cAmara de mezcla o mezclador, lugar en el que los
flujos primario y secundario se juntan y mezclan antes de entrar en el
postquemador, como se puede observar en la figura 5.3.

Al igual que con el resto de los componentes del motor, se pueden definir

relaciones entre las condiciones totales de salida y las de entrada del mezclador.

Tion Prea

Ty =7 Ty =—FH—
Tee ' P

(5.5)

Bypass stream
——-—-+

Mixed stream

Mixer 6A

Core stream

Splitter plate &
—_—

Figura 5.3: Esquema del mezclador [6]

En un caso ideal, se asume que el salto de presiones m,, es igual a la unidad. Sin
embargo, para afadir realismo y veracidad al estudio del ciclo, se asume que las
presiones totales no seran iguales a la entrada y a la salida, existiendo una caida
de presion total en el mezclador. Esta suposicion se modela a través del calculo
de m,, como el producto de la relacion de presiones totales de un mezclador ideal
de area constante my, ;5.4 (V€ase figura 5.3) con la caida de presion total debida a

pérdidas por friccion 1y qx-

Ty = Ty ideal " UM max (5.6)

Mario Garcia Chico



Pagina 85 de 216

Ty max €S UN dato empirico basado en la experiencia, con un valor aproximado en
los motores actuales de 0.98, mientras que my zeq; S€ Calcula en funcién de
diferentes parametros del motor, exponiéndose dicho método a continuacion [6]:

Se asume que el fluido es unidimensional, teniendo valores distintos de ¢, y y en
los dos flujos de aire. Estas propiedades son conocidas ya que dependen de la
temperatura del fluido, y se asume que el Mach a la entrada del mezclador M, es

conocido, ya que para una mezcla eficiente es requisito que este valor sea

. . T, P, f
aproximadamente 0.4/0.5. Otros valores conocidos son % % %
tée t6 6

Para obtener las propiedades del flujo mezclado, se utilizan las leyes de
conservacion de masa, energia y momento para un mezclador ideal de area
constante, resultando la relacion de temperaturas totales del mezclador de la

siguiente forma:

_Tiea  Cps 1+ @ (cp16/cps) Ter6/Tes)
M Tie  Cpea 1+a

(5.7)

De la ley de conservacidon del momento se obtiene el Mach de salida del

mezclador:

M 2P (5.8)
64 = .
1= 2Y6a® + 1 —2Fea + D

Siendo @ funcion de Mg, v, M1 Y V16, todos ellos valores conocidos.

La expresion de la relacion de presiones totales de un mezclador de éarea
constante ideal my, ;4.4: €S funcidon de t,, y las propiedades del fluido en los puntos
6, 16 y 6A:

Py  (1+a')yTy MFP(Mg, v, Rs)

71' . = —_—
M ideal P, 14 A6/A MFP(M6A,Y6A'R6A)

(5.9)

Introduciendo este término en la ecuacion 5.6 se obtiene la relacion de presiones
totales de un mezclador real m,;, necesaria para realizar el analisis paramétrico

del ciclo termodindmico.
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5.2 ETAPAS DEL ANALISIS PARAMETRICO DEL CICLO

En este apartado se exponen los pasos necesarios para empezar a realizar el
estudio paramétrico del ciclo termodinamico. Asimismo, se aplican estos casos al
caso de estudio de este trabajo, el motor turbofan con bajo indice de derivacion
flujo mixto y postcombustion [6]:

1. Utilizando la ecuacion del empuje no instalado de un motor, obtener otra
ecuacion, en este caso de empuje por unidad de gasto masico o empuje
especifico, en funcion de los saltos de presién y temperatura totales, la
presion y la temperatura ambiente, la velocidad del sonido y el Mach de
vuelo. El motor de estudio dispone Unicamente de una salida y una uUnica
entrada, por lo que la ecuacién del empuje es idéntica a la de un

turborreactor (ec 1.6).

F = (m9V9 - m0V0) + Ag(Pg - Po) (510)
F (1+ )V9 My + (1 + )Rng/TOl_P"/P9 5.11

Siendo f, el dosado del motor completo

mes +m m
f FAB 9
fO_-—:-_

=1 5.12
=1t (5.12)

2. A continuacion, expresar la velocidad de salida en funcion de la velocidad

del sonido en el aire ambiental:

Vo\?  aeiMy? RoT.
<_9) = 20 Py (5.13)
ap ap YeR:Ty

3. Encontrar una expresion del Mach de salida en funcion de los saltos de

presion de los diferentes componentes del motor:

. 2 Pro Yo—1/Y9
My® = 1 P_ -1
Y9 9

2 P, Yo—1/v9
= - l(P—gﬂrndncnbntnMnABnn> - 1]

(5.14)
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4. Encontrar una relacion entre las temperaturas estaticas de salida y de

entrada de la siguiente forma:

Ty _ Teo/To
To  (Pro/Po)Yo=1/¥o

(5.15)
Donde T;s depende de si la postcombustion se encuentra activada (ec
5.16) o desactivada (5.17).

Tt9 = Tt4TtTM (516)

Tt9 == Tt7 (517)

5. Aplicar la primera ley de la termodindmica a la camara de combustion, y
encontrar una expresion para el dosado en funcion de los saltos de

temperatura total de los componentes del motor:

MeaCpealtea + NagMraphpr = M7Cp7Te7 (5.18)

f >‘L’,1AB - (CpeA/Cpt)T/thTM (5.19)

fap = (1 +
1+a UABhPR/(Ccho) — TA4B

Donde f es el dosado del flujo que pasa por el generador de gas y la
camara de combustion:
_ My

f (5.20)

mc

6. Encontrar una expresion para el salto de temperaturas totales de la turbina
7, relacionando la potencia suministrada por la turbina con la potencia

consumida por el compresor y el fan

MeCpc(Tes — Tpz) + MpCpc(Tras — Tez) = NinaCpe(Tra — Tis) (5.21)
T, = 1—;2[%—1+a(rf—1)] (5.22)
nm(l + f) (%)

En los motores turbofan el indice de derivacion (bypass ratio) es una
variable de disefio mas junto al salto de presiones del compresor el salto

de presiones del fan y las temperaturas de salida de la camara de
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combustion y el postquemador. Sin embargo, en los motores con flujo
mezclado se requiere que las presiones totales en los puntos 6 y 16 sean
iguales, por lo que el indice de derivacion deja de ser una variable mas de
disefio y pasa a ser funcion del resto de variables:

o = T]m(l + f)(T)L/Tr){l - [nf/(ﬂcnb)(n_l)et/n]} - (Tc - 1)

— (5.23)
f

7. Evaluar el empuje especifico en funcién de los resultados obtenidos de
este analisis con la ecuacion 5.11.

8. Evaluar el consumo especifico en funcién de los resultados obtenidos de
este analisis, siendo en este caso:

_fo
~ F/my,

(5.24)

9. Desarrollar las expresiones de los rendimientos térmico, propulsivo y total.

) 2V (F /1io)
P = G [+ fo)(Ve/ao)? — Mo?] (5:29)

_ aoz[(l + fo)(Vo/ag)?* — Moz]

5.26
2fohpr ( )

No = NpNir (5.27)

En este momento ya se disponen de todas las ecuaciones necesarias para
realizar el analisis paramétrico del ciclo de un motor turbofan con bajo indice de
derivacion flujo mixto y postcombustion. En la tabla 5.3 se muestra un listado de
todas estas ecuaciones, necesarias para realizar el analisis al completo, ya que
algunas expresiones no se han desarrollado en este capitulo. Para mas

informacion de como se ha realizado este analisis consultar los capitulos 5y 7 de

[6].
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Tabla 5.3: Ecuaciones del analisis paramétrico del ciclo de un motor turbofan con

bajo indice de derivacion flujo mixto y postcombustion [6]

Expresiones de propiedades del fluido y los componentes

Ye — 1 . a
RC - }/C Cpc a = 1 + f
ve—1 cy +0a'c
A7 o =g
— 1 R ,R
RABIYAB CpaB e t+alc
Vas 1+a
/ Cpea
aO = YCRCTO y6A = Cp6A — R6A
Tt16 TOTTTf
Vy = agM, Tras _
TR Tie Tyt
-1 Cpe 1+ a'(cpe/Cnt)(Trre/Tre)
=1+ Ye M,? Ty = pt ( pc pt), t16/ lte
Cpea 1+a
Me*{1 + [(ye — 1)/2]M,*
T, = TryC/(yC_l) P (Mg, v6) = { 272 }
(1 + v: Mg )
M2 {1 + [(y, — 1)/2]M,42
ne=1 para My <1 S (Myg,y10) = { :~ D)2 }
(1 +vcMie )
2]
1+a R
N, =1 —0.075(M, — 1)13> para M, <1 D= i R6;Yt .
;_l_af Re¥e Teae/Tts tred
V(b(Ms. Y6) ReYe d(Mi6, Vi6)

Tg = Mg max"r

2@

Mgy =
1 - ZYGA(D +

T A a'\/Te16/Tte
_ Sl Ay
T, ¢ My |Reye 1410 = 1)/2M;6°
M [ReYe 1+ [(y, — 1)/2]M¢>
_ CpapTe7 1+ a)viy MFP(Mg, Ve, Re)
TraB = M ideal =
cpcTo 1+ Ai6/As MFP(Mgy, V64, Rea)

T, = T[C(Vc_l)/(ycec)

Ty = Ty max M ideal

n-C(Yc—l)/Yc -1 Py Py
= - — = — MM T Ty g Ty,
e T, — 1 Py Py
T2~ Tl
f Cp9 = Cpoas Ro = Rea; Yo =Veus fap =0

- nthR/(CchO) — T

Tf — T[f (Yc_l)/(Ycef)

AB
desactivada

E _ Tutu/To

To  (Pro/Po)s~D/7s
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We=D/ve _
T 1
i B Cpo = Cpeas Ro = Rga; Vo = Vea

nf - Tf -1
v Mm@+ ) (/t){1 — [rp/ (emy) Ve Vel ve ]} — (7, — 1) AB activada | f,, = (1 + f )TAAB = (cpsa/ ot ) TaTeTH
7r—1 4 1+ a/ naphpr/(cpeTo) = Taan
1 Tr Ty Ti7/To
Tr=1-———F——|1.—1+a(r;—1 T T TbNe—D e
‘ Nm(1+ )1y [ ¢ ( 4 )] To  (Pyo/Py)¥o=D/7s
Yo—1/Y:
7, = 7,ve/0re=Ded M, = \/ 2 . [(%) T 1]
Yo — 9
1—1, Vo ’V9R9T9
= — =M.
Me=71_ T, /et a, ® 1V.R.T,
Pus _ M
P T TTpT f
fo= T+a + fas

—1)qe=D/ve
2 Ptls( ve—1 ) ve/(ve 1)]
Mg = |—3|—(1+—M ) -1
1 jn—l{[f’m 2 °

ACTUACIONES

F V. RgTy/Ty1— Py/P
— _aol(1+fo)a_9—Mo+(1+f0 o 9]
0

o - R.Vy/ay Ye
_fo
~ F/my,
= 2V, (F /1)
T ag?[(1+ fo) (Vo/ag)? — My?]
. aoz[(l + fo)Vo/ap)* — Moz]
= 2fohpr

No = NpNt

Por lo tanto, a la hora de realizar este andlisis se dispone de una serie de valores
de entrada o inputs y unos valores de salida u outputs (empuje especifico,
consumo especifico y rendimientos), siendo estos los parametros a analizar en
funcién de los inputs. Los inputs se pueden diferenciar en cuatro grupos:

e Condiciones de vuelo: My y Ty.

e Propiedades del fluido en las distintas etapas del motor: y,, ¢y, ¥¢, Cpts Yan:

Cpag Y hpr.
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¢ Rendimientos y eficiencias de los distintos componentes del motor: 7  ;,ax,
Py
Tps TTABs TTM max» Tn» €cr €Fy €ty Npy NaBs NMm P_g y M6'

e Variables de disefio: Son las 4 variables para las que se va a realizar el
estudio paramétrico, es decir, las actuaciones del motor se estudian
variando estos parametros para encontrar una configuracion del ciclo
eficaz. Estas son: salto de presiones del compresor r., salto de presiones

del fan m, temperatura de entrada en la turbina T, y temperatura de salida

del postquemador T;,.

Como se puede observar, es necesario fijar valores para todos estos parametros.
Sin embargo, todavia no se han disefiado los componentes, por lo que no es
posible definir los rendimientos y eficiencias de estos. Para realizar el estudio
paramétrico del ciclo se toman valores aproximados que se espera que tengan los
componentes una vez disefiados, basandose en las tendencias actuales de la
tabla 5.1, concretamente en los valores de la columna 2005-2025, ya que este es
el estado actual de los componentes del motor. Por otro lado, a las variables de
disefio se les daran los valores de los intervalos contemplados en la tabla 5.2.

Asimismo, en este tipo de motor es posible tanto el vuelo con postcombustion
como sin ella, siendo el vuelo a mach maximo y el crucero subsénico las fases
mas importantes para cada forma de vuelo. Por ello, el andlisis del ciclo se
realizard en estas dos fases de vuelo, aunque teniendo en cuenta que al tratarse
de una aeronave de combate la fase de vuelo con Mach méaximo dispone de
mayor importancia, por lo que en caso de conflicto prevalecera esta sobre el

crucero. Los valores de estos parametros de entrada se muestran en la tabla 5.4

5.3 ELECCION DE PARAMETROS DEL CICLO

En este apartado se mostraran las graficas obtenidas mediante la aplicacion de
las ecuaciones de la tabla 5.3 y los valores de la tabla 5.4 para calcular las
actuaciones del motor (empuje y consumo especificos) en funcion de las variables
de disefio (salto de presiones del compresor, salto de presiones del fan y
temperaturas de salida de la camara de combustion y el postquemador). A partir
de las conclusiones extraidas de estas gréaficas se elegiran los valores para las

variables de disefio del motor.
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Tabla 5.4: Parametros de entrada del ciclo

Condiciones de vuelo ‘

Con postcombustion

Sin postcombustion

M, = 2.23

Y. =14

T, = 218.15 km

Cpe = 1004 J/(kgK)

M, = 0.85

Propiedades del fluio

y: = 1.3

Ty = 218.15 km

cpe = 1250 J/(kgK)

Yap = 1.3

Cpan = 1250 ]/(kgK)

hPR = 4‘2.8 M]/kg

Rendimientos y eficiencias de los componentes

T max = 0.96 m, = 0.95 mup = 0.95 Ty max = 0.98
m, = 0.98 e. =09 er = 0.89 e, =09
1, = 0.999 Nag = 0.99 N = 0.995 £—Z= 1
Mg = 0.4
m. = 10— 30
mp=2-5

T,y = 1400 — 2000 K

T,, = 2000 — 2200 K

5.3.1 Analisis en funcion de . y 7

En

la figura 5.4 se muestran dos gréaficas que representan el empuje especifico

del motor en funcion de los saltos del compresor y del fan con la postcombustion

activada (izquierda) y con la postcombustion desactivada (derecha)

F/mO [N/(kg/s)

1300 1200
wf=2
1250 - 9 f=2.5
1000 wf=3
1200
1150 §
(e
1100 - <
Z
1050 [ o
f=2 g
1000 F nf=2.5| L 400 - 1
f=3 \
950 [ 7f=3.5
-—
nf=4 200 B
900 nf=4.5
f=5
850 . . . 0 . . .
10 15 20 25 30 10 15 20 25 30
mC mc

Figura 5.4: F /m, en funcion de m. y m; con postcombustion (izquierda) y sin

postcombustion (derecha)
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Por otro lado, en la figura 5.5 se muestra el consumo especifico del motor en
funcién de estos dos parametros, también con y sin postcombustion (izquierda y

derecha respectivamente).

10 ‘ ‘ ‘ 4 x10°

55

S [(kg/s)/N]
S [(kg/s)/N]

45 ]

25F -
f=2
=25
s =3 ||

f=3.5 2l
nf=4

nf=4.5
wf=5

35 . . . 15 I I L
10 15 20 25 30 10 15 20 25 30

e e

Figura 5.5: Figura 5.6: S en funcion de n. y my con postcombustion (izquierda) y

sin postcombustion (derecha)

En las figuras 5.4 y 5.5 se observa que el salto de presiones del compresor no
influye ni en el empuje especifico ni en el consumo especifico del motor con la
postcombustion activada. En cambio, el salto de presiones del compresor si
influye en las actuaciones del motor, disminuyendo tanto el empuje especifico
como en el consumo especifico. Al desarrollarse el vuelo sin postcombustion
mayoritariamente en la fase de crucero, interesa disminuir al maximo el consumo
especifico (con un empuje especifico suficiente para poder realizar esta mision)
por lo que lo mas beneficioso es conseguir un salto de presiones del compresor
alto para reducir el consumo.

Por otra parte, el salto de presiones del fan si afecta significativamente en las
actuaciones del vuelo con postcombustion, y aumentarlo implica aumentar el
empuje especifico y disminuir el consumo especifico. Sin embargo, aunque
aumentar el salto de presiones del fan también aumenta el empuje especifico sin
postcombustion, el consumo especifico se ve a su vez incrementado en este
caso, situacion muy desfavorable en el caso del crucero, ya que reduciria el
alcance de la aeronave.

Un pardmetro importante de analizar a la hora de decidir los saltos de presiones
del compresor y del fan es el indice de derivacion. Al establecerse que las
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presiones totales a la salida de la turbina y a la salida del fan sean iguales para
obtener una mezcla eficiente de los dos flujos, como consecuencia de volar a un
namero de mach elevado no es posible adoptar cualquier valor de n;, ya que no
seria posible igualar ambas presiones totales. En la figura 5.6 se muestra el valor
del indice de derivacion en funcion de n; y m., pudiéndose observar que este
indice de derivacion deberia ser negativo en algunas combinaciones (m; > 3.5
para M, = 2.23) para poder cumplir la condicién de contorno de presiones totales
iguales a la entrada del mezclador. Esta situacion tiene como consecuencia que,
a mayor numero de Mach, menor indice de derivacion, por lo que el salto de
presiones del fan determina la velocidad méaxima que puede alcanzar la aeronave,
ya que existira un Mach de vuelo para cualquier valor de ns en el que a se hara

nulo.

nf=2
nf=2.5
1.5} 7f=3
7f=3.5
nf=4
r rf=4.5
nf=5
= = +datal ||

10 15 20 25 30

Figura 5.7: a en funcion de n. y m; con postcombustion

Una vez estudiado la influencia del salto de presiones del compresor y el salto de
presiones del fan en las actuaciones del motor, el siguiente paso es decidir que
valores definitivos dar a estos dos parametros en la nueva motorizacion.

Salto de presiones del compresor: Al influir solo en el vuelo sin postcombustion,
se escogera un valor alto de este parametro, aunque teniendo en cuenta que a

mayor salto de presiones del compresor mas etapas (y por lo tanto mas peso) son
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necesarias el valor escogido no sera el maximo actual, sino que sera un valor
cercano a los saltos de presiones utilizados en los motores de aeronaves de
combate actuales.
m, =21

Salto de presiones del fan: Aumentar este parametro es muy beneficioso para el
vuelo con postcombustién, aunque en el vuelo sin postcombustion se aumente el
consumo especifico. Como se expuso al final del subapartado 5.2, el vuelo con
postcombustion es mas importante que el vuelo sin postcombustién, por lo que se
elegird un salto de presiones del fan lo més alto posible teniendo en cuenta las
tecnologias actuales de fan en aeronaves de combate, cumpliendo a su vez el
requisito del indice de derivacidén expuesto anteriormente.

T, =3

5.3.2 Analisis en funcion de T,y y Ty

Al igual que en el caso anterior, se analizan las actuaciones del motor en funcion
de las temperaturas de entrada en turbina y de salida del postquemador, teniendo

en cuenta si este se encuentra activado o no.

1300 ‘ . ; ‘ . ‘ ‘ 408

406 ¢

404

402 -

400

F/mO [N/(kg/s)]

—Tt7=1800 398
950 + — Tt7=1900 |
Tt7=2000
900 —Tt7=2100 | 4
Tt7=2200

396

850 ‘ . ‘ ‘ . ‘ 304 ‘ ‘ ‘ ‘ ‘ ‘ ‘
1400 1450 1500 1550 1600 1650 1700 1750 1800 1400 1450 1500 1550 1600 1650 1700 1750 1800
Tt4 Tt4 [K]

Figura 5.8: F /m, en funcion de T;, y Tt; con postcombustion (izquierda) y sin

postcombustion (derecha)

En la figura 5.8 se muestra la variacion el empuje especifico y en la 5.9 la
variacion del consumo especifico, en ambos casos en funcion de ambas
temperaturas. En el caso del vuelo con postcombustion, variar la temperatura de
entrada en turbina no afecta en el empuje especifico, aunque en este caso si
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influye en el consumo, aumentandolo ligeramente, por lo que teniendo en cuenta
anicamente el vuelo con postcombustion, Io mas beneficioso para las actuaciones

del motor seria mantener la T;, lo mas baja posible.

10 5
510 ‘ ; ‘ ‘ ‘ ; 242 2107

24r

2.38

»
o
T

236

£
22341
=)

Eoat

//d »
1 23
Tt7=1800

Tt7=1900 228¢
Tt7=2000
Tt7=2100 226
Tt7=2200

S [(kg/s)/N]

I

3.5 . . . . . ! ’ J 2.24 L L . . . . .
1400 1450 1500 1550 1600 1650 1700 1750 1800 1400 1450 1500 1550 1600 1650 1700 1750 1800

Tta T4 [K]

Figura 5.9: S en funcion de T., y Ty, con postcombustion (izquierda) y sin

postcombustion (derecha)

Sin embargo, si se observan las gréficas del vuelo sin postcombustion, tanto el
empuje como el consumo especifico disminuyen con el incremento de Ty,. Al igual
gue con el salto de presiones del compresor, en el crucero lo mas interesante es
reducir el consumo de combustible al maximo para aumentar el alcance de la
aeronave, por lo que en este caso interesa aumentar esta temperatura todo lo
posible (teniendo en cuenta que es necesario un empuje minimo para poder
realizar el crucero).

En el caso de T;,, solo influye en las actuaciones con postcombustion, ya que de
no estar activada, T, seria igual ala temperatura total de salida del mezclador.
Mencionado esto, aumentar la temperatura de salida del postquemador aumenta
tanto el empuje especifico como el consumo especifico, y como es el empuje
especifico el parametro que maximizar al tratarse de una aeronave de combate,
interesara aumentar esta temperatura todo lo posible, teniendo en cuenta los
limites estructurales de los materiales empleados en el postquemador y la tobera.
Vista la influencia de estos dos pardmetros en las actuaciones del motor, a
continuacion se detallan los valores escogidos para cada uno y el motivo de la

eleccion.
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Temperatura de entrada en turbina: Al influir mayoritariamente en el vuelo sin
postcombustion, se escogera un valor alto de este parametro, aunque teniendo en
cuenta que a mayor temperatura de entrada en turbina mayor son los esfuerzos
de los alabes de esta y mas refrigeracion se necesita (disminuyendo el empuje).
Debido a ello el valor escogido no sera el maximo actual, sino que sera un valor
cercano a las temperaturas de entrada en turbina utilizadas. en los motores de
aeronaves de combate actuales.

T,, = 1850 K
Temperatura de salida del postquemador: Como en la fase de vuelo con
postcombustion nos interesa aumentar al maximo el empuje especifico, se
escogera una temperatura de salida del postquemador lo mas alta posible segun
las tecnologias disponibles actualmente.

T,, = 2200 K
En la tabla 5.5 se muestran los valores escogidos para las variables de disefio del
ciclo junto con un resumen del motivo de eleccién. Por otra parte, el la tabla 5.6 se
muestran los valores para las actuaciones y rendimientos del motor en el punto de
disefio, es decir, con la postcombustién activada, Mach de vuelo de 2.23 y altitud

de vuelo de 12 km.

Tabla 5.5: Caracteristicas del ciclo termodinamico del nuevo motor

Valor semejante a motores actuales para
reducir el consumo sin AB pero sin
aumentar en exceso el numero de
escalones y el peso

Valor médximo que permita un indice de
derivacion positivo

Valor semejante a motores actuales para
reducir el consumo sin AB pero sin
aumentar en exceso la temperatura de
trabajo de las turbinas

Ty 1850 K

Valor maximo posible con tecnologia

Ty 2200 K actual
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Tabla 5.6: Actuaciones del nuevo motor en el punto de diseio

Actuaciones del nuevo motor

a 0.3107
F/m, 1141.8 N/(kg/s)
S 4.8344 - 1075 (kg/s)/N
np 0.5707
nr 0.5317
Mo 0.3034

Una vez detallado el ciclo termodindmico del nuevo motor, el siguiente paso en el
disefio del motor consiste en el calculo de los gastos de aire y combustible del
motor. En el capitulo 4 se establecié el empuje en banco a nivel del mar y sin

velocidad de vuelo de un motor:

(FsL, Mozo)mom =103115N

Por lo que, para calcular el gasto masico de aire que pasa a través del motor
Unicamente habria que dividir este valor entre el empuje especifico calculado en
el andlisis paramétrico. Sin embargo, este empuje especifico es el aportado por el
motor en las condiciones de disefio, es decir, con Mach de vuelo 2.23 y 12 km de
altitud.

Para calcular entonces el valor del gasto de aire es necesario calcular el empuje
del motor en las condiciones del punto de disefio. Una forma aproximada de llevar
a cabo este calculo es mediante la relacion de empujes a definida en el capitulo 4

(no confundir con el indice de derivacion).

(Fh' MO)motor
(FSL, MO:O)

= a = {1 — 2.1(00 — 09 prear)/60} (5.28)

motor

(Fh=12, M0=2.23)m0t0r = 86526 N

Con este valor ya es posible calcular el valor del gasto masico de aire m,:
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. (Fh=12, M0=2.23)
Mo = F /1ing

motor — 74,78 kg/s

5.4 CICLO

Al haber fijado todas las variables de disefio, es posible calcular las propiedades
termodinamicas (temperatura, presion y entropia) de cada punto caracteristico del
motor (figura 5.1) y representarlos en una grafica Temperatura-Entropia.

A la hora de calcular la entropia de cada punto, se utiliza la ley de Gibss
(ecuacion 5.29). Esta ecuacion aporta la variacion de entropia, ya que es este
valor el indicativo de la reversibilidad de los procesos, por lo que a la hora de
calcular la entropia de cada punto se asume un valor de entropia O para el primer

punto y, a partir de este, se calcula el incremento de entropia para el resto de

puntos.
As=cpyIn——RIn— (5.29)

En la tabla 5.7 se muestran los valores de presion, temperatura y entropia en

cada punto, y en la figura 5.10 el diagrama temperatura entropia del ciclo, ambos

en el punto de disefio establecido.

Tabla 5.7: Valores del ciclo termodinamico

Ciclo termodinamico

T (K) P (Pa) s (I/keK)
0 218.2 19455 0.0
ot 435.1 218030 0.0
2t 435.1 188550 41.7
13t 619.1 565650 80.6
3t 1143.8 3959600 138.7
4t 1850.0 3761600 754.5
4.1t 1437.7 1128100 786.7
5t 1248.2 565650 809.2
6t 1248.2 565650 809.2
6At 1125.2 552080 686.5
7t 2200.0 524470 1539.4
ot 2200.0 513980 1545.3
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Figura 5.10: Diagrama temperatura-entropia del nuevo motor
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6 Disefio de componentes

Una vez finalizado el estudio paramétrico del ciclo termodindmico y habiendo
definido dicho ciclo, la siguiente y Ultima etapa del andlisis preliminar es realizar
un primer disefio detallado de cada uno de los componentes del motor.
En la figura 5.1 del capitulo anterior se muestra un esquema de un motor turbofan
de flujo mixto, bajo indice de derivaciébn y postcombustién, donde se pueden
observar los componentes basicos que forman este tipo de motor:

e Difusor

e Fan

e Compresor

e Cémara de combustion

e Turbina

e Postquemador

e Tobera

6.1 DIFUSOR

El dispositivo de entrada o difusor es el encargado de transformar la energia
cinética del fluido en energia interna, es decir, presion y temperatura, en un
proceso esencialmente adiabatico. El objetivo del difusor es adaptar las
propiedades del aire desde las condiciones de vuelo a las condiciones requeridas
por el fan o el compresor con la menor pérdida de presién total posible [6]. Los
compresores actuales requieren un Mach de entrada del fluido de
aproximadamente 0.6, ya que si este fuera superior se producirian pérdidas
significativas de compresion por la aparicion de ondas de choque en los alabes
[5]. Por este motivo, incluso en el vuelo supersonico, el difusor debe de ser capaz
de reducir la velocidad del fluido a las condiciones de entrada Optimas del
compresor o el fan.

Pasar de flujo supersoénico a subsoénico tiene como consecuencia que el disefio de
los difusores de aviones de combate supersonicos tenga una gran dificultad de
disefio, ya que el difusor debe ser capaz de proporcionar una compresion estable

y eficiente en un amplio rango de velocidades de vuelo. Asimismo, un difusor

Mario Garcia Chico



Pagina 102 de 216

supersonico debe ser capaz de capturar el gasto masico requerido por el motor, lo
gue a altas velocidades de vuelo requiere geometrias variables para minimizar las
pérdidas y la resistencia generada por este componente.

La forma de pasar el flujo de aire de subsoénico a supersonico es mediante ondas
de choque (oc). Una primera forma de producir este cambio es mediante una
onda de choque normal (ocn) externa al difusor, como se muestra en la figura 6.1.
Sin embargo, la pérdida de presion total en este tipo de difusores es excesiva a
partir de Mach 1.6 [15]. Como el MD F-4 Phantom Il es capaz de superar Mach 2,

este tipo de configuracion queda descartada.

P Spilled airflow
/
/ /

Normal shock k_\‘:

b o— e o — e — e — e

Figura 6.1: Difusor con ocn exterior [15]

La eficiencia de este tipo de difusores cae a Mach superior a 1.6 como
consecuencia de la ocn, ya que es un proceso muy poco isentrépico. Para
aumentar la eficiencia de la ocn, una solucion es colocar rampas inclinadas en
frente del difusor que produzcan ondas de choque oblicuas (0co), ya que este tipo
de ondas de choque producen muchas menos pérdidas que las ocn.

El proceso consiste en reducir la velocidad normal del fluido mediante varias oco
hasta un Mach cercano a 1.5, donde se produce una ocn que transforma el flujo
en subsonico. Tras esta ocn se encontraria un conducto divergente que ajustara
las propiedades del fluido a las propiedades “de funcionamiento 6ptimas de la
turbomaquinaria. A mayor nimero de rampas mayor numero de oco y, por lo
tanto, mejor eficiencia del difusor (n,.), tal y como se puede observar en la figura
6.2
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0.3 :
1.0 20 3.0

My

Figura 6.2: Eficiencia de un difusor en funcién del nimero de rampas [6]

Sin embargo, el uso de rampas generadoras de oco producen un cambio en la
direccion del flujo de aire, dotandole de una componente tangencial. A mayor
namero de rampas, mayor angulo de desviacion del fluido, lo que genera un
mayor tamafo del difusor, incrementando resistencia aerodinamica y el peso del
mismo. Este tipo de configuracion de difusor (figura 6.3) mantiene un balance
aceptable entre la relaciébn de compresion del difusor y el angulo de desviacion del
fluido hasta Mach 2.5, por lo que resulta idoneo para su aplicacion en el nuevo

motor del Phantom II.

Oblique shocks

Figura 6.3: Difusor supersénico con rampas exteriores [15]

El nuevo difusor constara de dos rampas para maximizar su eficiencia, con un
angulo de inclinacion variable, similar a la figura 6.3, lo que permite a las rampas
adaptar las oco en funcion de las condiciones de vuelo.

A continuacion se muestran los céalculos para conocer las caracteristicas del

nuevo difusor.
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Como se acaba de mencionar, el sistema de rampas constara de 2 rampas
moviles, que variaran su inclinacion entre 0° y 10°. El punto de maxima inclinacion
de las rampas serd el punto de funcionamiento mas exigente, es decir, con Mach
de vuelo 2.23 (punto de disefo).

Al encontrarse el flujo de aire con la primera rampa se forma una onda de choque
oblicua, cambiando la direccion del aire y reduciendo su velocidad. Esta onda de
choque separa las regiones 0 y a de la figura 6.3. Conociéndose el Mach M, =
2.23 y el angulo de inclinaciéon de la rampa 6; = 10° se obtiene el angulo de la
primera oco B, a través de la ecuacion 6.1.

2 -1
2 o v-1

4 +1 y +1 (MO Sinﬁl)z}/(MOZ Sinﬁl COSBl) (61)

tan(p, — 6,) = {
B; = 35.3297°
Conocido el angulo de inclinacion de la oco se descompone el Mach de entrada a
la onda en dos componentes, normal y tangencial a la onda de choque.

Mon = MO sin Bl
{MOn = M, cos B, (6.2)
Mo, = 1.28957

La ventaja de las oco frente a las ocn es que el paso de supersonico a subsonico
se produce en la componente normal, en lugar de producirse con el Mach total de
vuelo. Como consecuencia la pérdida de presion total es menor que en el caso de
una onda de choque normal.

Por lo tanto, con la componente normal del Mach a la entrada se calcula la
componente normal del Mach de salida de la onda de choque (ec 6.3) y la caida

de presion total (ec 6.4)

ry—1 (6.3)

My, = 0.79131
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+1 y-1 -1
P L= m,,2 { 2 y—1}m 6.
fta _ . N .
PtO 1+y21M0n2 ]/+1 y+1
4 098114

Una vez conocida la componente normal del Mach a la salida de la onda de

choque se calcula el Mach real en este punto M, con la ecuacion 6.5.

MAn 1

MA =m (65)

M, = 1.8496
A continuacién, el flujo de aire se encuentra con la segunda rampa,
produciéndose una segunda onda de choque. El proceso de céalculo es idéntico a
la primera onda de choque, siendo en este caso el Mach de entrada a la onda

M, = 1.8496 y el angulo de inclinacién de la rampa 6, = 10°:
B, = 42.7274°
My, = 1.28957

M., = 1.81932

Mj, = 0.8099
p

5 _ 0.9864
PtA

My = 1.4980

La dltima onde de choque se encuentra en la entrada del difusor, tratdndose en
este caso de una ocn, que pasa el fluido de supersénico a subsoénico
definitivamente. Con las ecuaciones 6.3 y 6.4 se calcula el Mach de salida de la

ocn y la caida de presion total respectivamente.

M, = 0.7018

P
2~ 0.93042
tB
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Conocidas las caidas de presion en las tres ondas de choque es posible calcular
la caida de presion total en todo el proceso de difusion a través de ondas de

choque.

Ptl Ptl PtB PtA
My =g = o o o (6.6)
Pro Peg Pea Pro

n, = 0.90046
Si se compara esta caida de presion a través de varias oco y una ocn con una
difusion de una Unica ocn se observa una caida de presion mucho menor.
ocoyocn — 7, = 0.90046
ocn -1, = 0.61453
La desventaja de esta configuracion es la desviacion del flujo de aire, 20°
concretamente. Sin embargo, la gran mejora en el rendimiento del difusor
compensa esta adversidad.
La ultima consideracion a tener en cuenta en este primer disefio del difusor es el
tamafio de las rampas. Para mantener un rendimiento éptimo del proceso de
difusion, es necesario que todo el aire que pasa a través de las ondas de choque
entre en el motor, ya que, de no ser asi, se frenaria una cantidad de aire que
pasaria por el exterior del motor, incrementando en gran medida la resistencia
aerodinamic.
El primer paso en el dimensionado de motor consiste en calcular el area de
entrada del difusor. Para ello es necesario calcular la presién y la temperatura
totales a la entrada del difusor, P, y T;;. Al considerarse un proceso adiabético, la
temperatura total a la entrada del difusor es idéntica a la temperatura total del flujo

de aire aguas abajo Ty,.

To =T =T, (1 + TMOZ) = 440.46 K

Sin embargo, no sucede lo mismo con las presiones, ya que existe una caida de
presion total antes de entrar en el difusor por las ondas de choque. Tanto oblicuas
como normal. La presion total a la entrada del difusor se calcula de la siguiente

manera:

-1 y-1
Y MOZ) = 196329.31 Pa

P =nePeo = oo (1+
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Por dltimo, es necesario calcular el parametro de gasto masico MFP tras la onda

de choque normal, es decir, con Mach 0.7018.

-(y+1)

y—1 )Z(V—l)

MFPy—_¢7018 = Mﬁ (1 +TM2

Con estos parametros calculados ya es posible determinar el area necesaria para

= 0.62643

ingerir el gasto masico requerido en estas condiciones de vuelo.

1o/ Tr1 R

L= MFP P, - 0.2162 m?
Al tratarse las rampas y las ondas de choque oblicuas de elementos
bidimensionales, la entrada del difusor debe tener seccion cuadrada con lado:

l, = JA; = 0.4650 m
Conociendo el tamafio de la entrada del difusor, el calculo del tamafio de las
rampas se puede realizar mediante geometria basica. En la figura 6.4 se muestra
el sistema de rampas del difusor en las condiciones de vuelo estudiadas en este

apartado: Mach 2.23 y altitud de 12 km.

Figura 6.4: Esquema del nuevo difusor

Esta figura representa GUnicamente un esquema basico de un primer disefio del
difusor. Al tratarse de un difusor supersonico, es necesario implementar una gran

cantidad de elementos a este para mantener un buen rendimiento en otras
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condiciones de operacion: despegue, vuelo subsonico, vuelo supersoénico bajo,
etc. Algunos de estos sistemas son, por ejemplo, un separador de capa limite y
unas compuertas dentro del difusor para poder realizar sangrados antes del
compresor y mantener asi la estabilidad del flujo de aire.

6.2 FAN

El objetivo principal de las turbomaquinas es intercambiar energia mecanica entre
la propia turbomaquina y el fluido de trabajo. El disefio de estos dispositivos es
una de las etapas mas criticas y dificiles en el proceso de desarrollo de un motor,
ya que no es posible avanzar con el hardware real hasta el momento en el que
todos los componentes rotativos (compresores y turbinas) se encuentren en
condiciones de funcionamiento [15].

El nuevo motor consta de dos ejes compresor-turbina, que giraran a velocidades
de giro diferentes con gastos masicos diferentes. Por ello es necesario disefiar los
dos compresores por separado: compresor de baja presion (fan) y compresor de
alta presion. De igual manera, las turbinas deben disefiarse de forma
independiente (apartados 6.5y 6.6).

El fan del nuevo motor consistird un compresor de tipo axial de varios escalones
rotor-estator. Este tipo de compresores son los mas utilizados en aviacion debido
a la facilidad de unir varias etapas seguidas, lo que permite obtener mayores
saltos de presién que los compresores de tipo centrifugo. Ademas, la direccion del
fluido se mantiene mayoritariamente axial, por lo que el area frontal del compresor
es menor que en otro tipo de compresores [5]. Por este motivo, tanto el compresor
de baja presion (fan) como el compresor de alta presion seran de tipo axial.

A la hora de realizar el estudio y disefio de los compresores axiales, es necesario
presentar el concepto de “cascada de alabes” [6]. Se trata de estudiar un conjunto
de perfiles aerodinamicos (alabes) que se encuentran situados verticalmente, y
repitiéndose de forma infinita, tal y como se muestra en la figura 6.5. Es el
resultado de “desenvolver” de forma conceptual las hileras de alabes
estacionarios (estator) y rotativos (rotor) de la turbomaquina, bajo la suposicion de

gue no se producen cambios en la velocidad radial.

Mario Garcia Chico



Pagina 109 de 216

Station: 1 2 3

Rotor Stator

Figura 6.5: Cascada de alabes de un compresor axial [6]

En este estudio, cada cascada de alabes actia como un pequefio difusor,
buscandose con el disefio de los &labes conseguir un gran salto de presion
estética, pero si incurrir en altas pérdidas de presiéon total y/o inestabilidades
causadas por ondas de choque y/o separacion de la capa limite [15].

En la figura 6.5 se muestra también los triangulos de velocidades generados por
los é&labes, siendo V la componente absoluta de la velocidad, y v y u las
componentes tangencial y axial. El rotor cuenta con una velocidad de giro w, por
lo que, multiplicando esta velocidad por el radio de giro, se obtiene la velocidad
lineal de giro del rotor U. Al disponer el rotor de una velocidad de giro, el fluido
que llega a este tiene una velocidad relativa distinta a la absoluta, denominada V5.
Los angulos que forman las velocidades, tanto absoluta como relativa, con el eje
axial son a y f respectivamente. Los triangulos de velocidades se estudian a la
entrada y a la salida de cada hilera de alabes, siendo el punto 1 la entrada del
rotor, el punto 2 la salida del rotor y la entrada del estator, y el punto 3 la salida
del estator, que, en el caso de encontrarse otra etapa tras el estator, el punto 3 de
la primera etapa coincidiria con el punto 1 de la siguiente.

El teorema fundamental de las turbomaquinas de Euler [6] permite calcular el
trabajo realizado por un compresor en funcién de los triAngulos de velocidades de
la figura 6.5, e igualando este trabajo al incremento de energia interna del fluido

se obtiene:
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cp(Tez — Tr1) = w(rpvy —1yvy) (6.7)

Al no disponer el estator de velocidad de giro, el trabajo realizado por este es
nulo, por lo que todo el trabajo es realizado por el rotor, y, por lo tanto Ty, = Ty3.

Por otro lado, una medida comunmente empleada del grado de dificultad al
disefiar cascadas de compresores con un buen comportamiento es el “factor de
difusion” D. Este parametro es una expresion analitica relacionada directamente
con la magnitud del gradiente de presiones adverso que debe soportar la capa
limite del extraddés de un alabe, por lo que mide el riesgo de desprendimiento de

la capa limite [15].

D—(l I/e)+vi_ve 6.8
B v 20V, (6.8)

donde los subindices i y e corresponden a la entrada (inlet) y salida (exit)
respectivamente y o la solidez del alabe (cociente entre la cuerda y el espaciado
entre dos alabes consecutivos).

Cuanto mayor sea el factor de difusion menor nimero de etapas y menor nimero
de &labes es necesario instalar. Sin embargo, debido a la separacion de la capa
limite en el extradds, existe un limite para el factor de difusion: a partir de 0.6, las
pérdidas de presion total aumentan de forma drastica, como se muestra en la
figura 6.6, por lo que los compresores axiales estan limitados a valores del factor

de difusién de 0.6 o inferiores.

0.06 r

+ (o]
S o
g‘g 0.04 8
L o
Sy
5.” 0.02 (o) ﬁ@' ©
. @G
= . O Q P & Cﬁm
i 1 L i 1 1 1 H 1 L I 1 1 1
0 01 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7

Diffusion factor [

Figura 6.6: Pérdidas de presion total en funcion del factor de difusién [6]
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Ademas del factor de difusidon, un parametro relevante en el estudio de las
turboméquinas axiales es el grado de reaccion °R, que mide el incremento de
entalpia estatica producida en el rotor frente al incremento de entalpia estatica
producido en el escalon completo.

h,—hy T,-Ty
hs—hy T3—T,

°R = (6.9)

Por norma general, es deseable que el valor del grado de reaccion tome un valor
cercano a 0.5, lo que implica que el rotor y el estator producen el mismo
incremento de entalpia estatica. Por otro lado, es imprescindible que el grado de
reaccion nunca sea negativo, ya que en ese caso el compresor funcionaria como

una turbina, extrayendo trabajo al fluido.

6.2.1 Disefo repetitivo

A la hora de realizar el disefio de un compresor, no existe una disposicion de los
alabes Optima o Unica, por lo que es necesario tomar una serie de decisiones de
disefio. Para simplificar este proceso, se considera que la velocidad de salida de
una etapa y el angulo que forma con el eje axial son iguales que a la entrada de la
siguiente etapa, manteniéndose constante los angulos de entrada y salida en
todas las etapas. Esta forma de disefio es conocida como “disefio repetitivo”.
Asimismo, el disefio de los triAngulos de velocidades se realiza en el denominado
‘radio medio” r,, (punto intermedio entre la punta y la base del alabe), para
posteriormente extrapolar los resultados a la totalidad del alabe a través de una
ley de equilibrio radial.
A la hora de aplicar disefio repetitivo se tienen en cuenta las siguientes
suposiciones [15]:

1. Cascada de alabes con geometria repetitiva: a; = f, = a3, 1 = a; = B5.

2. Flujo bidimensional, es decir, no existe velocidad radial (velocidad normal
al plano formado por la cascada de alabes).
Velocidad axial constante: u; = u, = us.
La eficiencia politropica representa las pérdidas de presion en cada etapa.

Radio medio constante.

o o bk w

Gas ideal con y,. y R, conocidos.
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Para comenzar el analisis del disefio repetitivo, se asume que el factor de

difusidn, el Mach de entrada al rotor, la relacion de calores especificos del fluido,

la solidez y el rendimiento politropico son datos conocidos. A continuacién se

muestra el proceso de analisis de disefio repetitivo [6]:

1)

2)

3)

4)

Aplicacion de la ley de continuidad (conservacion de la masa) para un fluido

unidimensional:
p1uUi1dy = paUz Ay = psuzAz = p1A; = pA; = p3az (6.10)
Restriccidon de disefio repetitivo: Como S, = a4, entonces:
Vyp = V1 = WF — Uy (6.11)
Adicionalmente, como S5 = a,, entonNces vsg = vy, Y U3 = Wr — U3 = W — Uy,
V3 = Wr — V3p = W — VU, (6.12)

por lo que v; = v;, es decir, las condiciones de velocidad a la salida de la
etapa son idénticas a las condiciones de entrada de la siguiente etapa.

Factor de difusion: Al ser la velocidad axial constante, el factor de difusion (ec
6.8) puede expresarse Unicamente en funcion de los angulos de la velocidad

con el eje axial:

cosa, tana,—tana,
D=1- + cosa, (6.13)
cos a, 20

De esta manera, es posible calcular el angulo de salida de la velocidad
absoluta del rotor a, en funcion del factor de difusion, la solidez y angulo de

entrada de la velocidad absoluta del rotor:

20(1 = D)I + /T2 +1 — 402(1 — D)2

= (6.14)
cos @, 711
donde
20 + sinay
[=—— (6.15)
Cos a4

Grado de reaccion: Una caracteristica especial del disefio repetitivo es el valor

del grado de reaccién, ya que este es exactamente 0.5
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6)

7)

8)
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Salto de temperaturas totales en el escalon: Aplicando la ecuacion 6.11 al
teorema de Euler de las turbomaquinas (ec 6.7), y conociendo la condicion de

velocidad axial constante se obtiene:

(6.16)

Ts

_ T _ (y — 1)M,> (cos2 a 1) 1
T 1+[(y — 1)/2]M,* \cos? a

Por lo tanto, para una geometria dada, el salto de temperaturas totales es

proporcional a M, >.

Salto de presiones totales en el escalon: Al disponerse del valor de la

eficiencia politropica, el valor del salto de presiones es

P,
Ty = — = (1,)Ve/¥~D (6.17)
Py

Eficiencia del escaldén: Relacion entre la diferencia de temperaturas totales

para una compresion isentrépica y la compresion real.

_Tai—Ta _m¥™V—1 1,5%-1

6.18
TIS Tt3 - Ttl TS - 1 TS - 1 ( )

Mach de salida del estator: Como la velocidad absoluta de entrada y salida

son idénticas, entonces

My_ |5 _ 1 —=<1 (6.19)
My T |ty — DM /2] — (v — DM, /2

Como T3/T; > 1, entonces M;/M; <1, es decir, el Mach va decreciendo

gradualmente a medida que el fluido atraviesa el compresor, por lo que los
efectos de compresibilidad van perdiendo importancia.
Cociente entre la velocidad de entrada y la velocidad lineal de giro: Al ser la

velocidad absoluta de entrada

Ug
V, =
1™ cos aq (6.20)

y estar relacionadas las velocidades tangenciales del rotor con la velocidad de
giro por la ecuacion 6.11, entonces, al ser la velocidad axial constante, se
obtiene:
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v, 1
wr  (cosay)(tana; + tana,)

(6.21)

10) Mach de entrada relativo: Al mantenerse la velocidad axial constante, con la

condicion B, = a,

M;p cosa,

= 6.22
M, cosa, ( )

Al ser a, > a4, entonces el Mach relativo de entrada es superior al Mach de
entrada absoluto, lo que puede implicar M;, supersonicos si el valor de M; es
demasiado elevado.
De esta manera, el comportamiento de cualquier escalon de compresor bajo la
condicion de disefio repetitivo puede ser calculado con valores dados de D, My, y,

e. Y o, seleccionando un valor de a, y siguiendo la siguiente secuencia:

Tabla 6.1: Secuencia de disefio repetitivo de un escalon de compresor axial

Disefio repetitivo compresor ‘

az = f(D'O-: al)

ts=fM1lyy,al,a2

Ty = f(Ts' Y, ec)
wor/Vy = f(ay, a3)

Mg /M; = f(ay, a3)

6.2.2 Equilibrio radial

Los célculos presentados en el apartado anterior corresponden a los triangulos de
velocidades del radio medio. Sin embargo, al variar el radio y permanecer
constante la velocidad de giro w, la velocidad de giro lineal U = wr no permanece
constante, lo que provoca triangulos de velocidades distintos en cada altura del
alabe.

Es necesario por lo tanto aplicar una ley de equilibrio radial que permita calcular
los triangulos de velocidades en todos los puntos del alabe. A la hora de encontrar
dicha ley, es necesario establecer antes una serie de suposiciones [15]:

1. Pérdidas constantes (entropia constante con el radio).
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2. Trabajo constante (entalpia total constante).

3. No existen variaciones circunferenciales.

4. No existe velocidad radial
Del teorema fundamental de las turbomaquinas de Euler (ec 6.5) se deduce que,
al reducir el radio, se reducira a su vez el trabajo producido, por lo que es
necesario incrementar la variacion de velocidades tangenciales para mantener el
trabajo generado por la turboméaquina constante.
Antes de poder empezar el analisis del equilibrio radial, es necesario conocer
antes la geometria frontal del alabe, es decir, el radio en la punta (tip) r; y el radio
en la base (hub) r;,. En la figura 6.7 se muestra la nomenclatura y las ecuaciones

necesarias para realizar el calculo de dichos radios

+ 7

r, = 4 5 I

A =E(r,2-r§)

A=r(r,+r)x (r,—r)

=2 (") x -1y
A=2mr, xh, where h =r,—r,

Figura 6.7: Dimensiones frontales de una etapa de alabes de compresor [15]

El 4rea frontal en cada punto del escalén se puede calcular conociendo el Mach y

las condiciones totales de temperatura y presion en ese punto:

y+1
—1 ,\2a-»
MFP(M) = M.fy <1 + V_l M2> (6.23)

Moy TeR (6.24)

A =——F—
PMFP cosa
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Al conocerse el radio medio y el area frontal, es posible calcular la altura del alabe
h, y a partir de esta, los radios en la punta y en la base mediante las ecuaciones
de la figura 6.7.

Conocidas las dimensiones frontales del escalén, ya es posible empezar el
andlisis del equilibrio radial [15]:

La ecuacion diferencial de la entalpia total de una etapa sin velocidad radial se

puede escribir como

d 2 + 2
dh, = dh + % (6.25)
Conociendo a su vez la ecuacion de Gibbs
dP
Tds = dh — ? (6.26)

y, como se menciond en las suposiciones iniciales, manteniendo la entropia s

constante, el diferencial de entalpia estatica es

dP
dh = — (6.27)
P

Combinando las ecuaciones 6.25y 6.27 se obtiene

dP  du? +v?
dht = ? + % (6.28)

La ecuacion 6.28 puede reescribirse considerando la variacion radial,
obteniéndose

dh, 1dP ( du dv)

?_;dr_i_ u;ﬁ-va (6.29)

Para que se cumpla equilibrio radial en el elemento fluido, es necesario que el
gradiente de presiones en la direccion radial sea igual a la aceleracién centrifuga

producida por el movimiento rotativo:

dP  pv?

— 6.30
dr r ( )

Introduciendo este término en la ecuacion 6.29 se obtiene
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2
—=<u—+v—+—> (6.31)

Esta ecuacion establece la relacion entre las variaciones radiales de las 3
variables: h;, v y u. En las suposiciones iniciales se establecio que el trabajo
producido debe mantenerse constante con el radio, por lo que la ecuacién 6.31 se

convierten en

Por lo tanto, es necesario definir alguna de las dos variables para poder calcular
la otra variable. La forma mas extendida de fijar alguna de las dos es mediante las
distribuciones de torbellino. En estas, se asume que la velocidad tangencial v es

funcién unicamente de dos constantes a y b, y un exponente n:

r\" T
vlza(—) -b—=

Tm r
(6.33)
r\" T
v, =a (—) +bh==
m r
De la ecuacién de Euler (ec 6.5) se obtiene la constante b, ya que
Ah; = wr(v, — v,) = 2bwty, (6.34)

siendo esta independiente del radio. La constante a depende sin embargo del
exponente n. En funcion del valor asignado a este exponente, se obtienen
distintas equilibrios radiales. EI mas conocido y utilizado es la distribucion de
torbellino de vértice libre, en la que el exponente toma un valor de n = —1, por lo

gue las ecuaciones 6.33 pasan a ser

rm
vy =(a—b) p=
(6.35)

n
v, = (a+b)7m

En este caso la velocidad tangencial varia inversamente con el radio, es decir, el
producto del radio y la velocidad tangencial permanece constante en todos los

radios:
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ur = v, I, = cte (6.36)
Sustituyendo en la ecuacion 6.32 se obtiene

My (6.37)

dr '

Es decir, la velocidad axial permanece constante a lo largo del radio.

En el caso de disefio repetitivo, el grado de reaccion queda expresado de la

siguiente manera:
a T
R,=1——o (ﬂ) (6.38)

Donde la constante a se calcula evaluando esta ecuacion en el radio medio
a = why, — (1 —°R.p) (6.39)

Por lo tanto, al mantenerse la velocidad axial constante y variar la velocidad
tangencial mediante la ecuacion 6.36, ya son conocidos los triangulos de

velocidades en cualquier punto del alabe, incluidos la punta y la base.

6.2.3 Analisis geométrico de los alabes

Una vez establecidos los triangulos de velocidad del escalén de compresor, el
siguiente paso es disefiar fisicamente los alabes que produzcan esos triangulos.
En la figura 6.7 se muestra la nomenclatura utilizada para describir la geometria
de los alabes de compresor. Como se puede observar, el angulo geométrico de
salida del alabe no coincide con el angulo de salida de la velocidad. Esta
desviacién &, se puede calcular de forma aproximada mediante la regla de Carter

para alabes de compresores axiales [6]:

Vi~V
8= — Ve = l = (6.40)
4o
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o, — o, = turning angle

Y;~ ¥, = airfoil camber angle
o, Y;=incidence angle

o, - ¥, = 8§, = exit deviation

0 = ¢/s = solidity

6 = stagger angle

Figura 6.8: Nomenclatura de la geometria de alabes de compreso [15]

Aunqgue los angulos de salida no coincidan, el angulo de entrada geométrico del
alabe y el dngulo de entrada de la velocidad si son iguales, por lo que a partir de
la regla de Carter se puede calcular el &ngulo de salida geométrico conociendo la
solidez. Con los dos angulos geométricos calculados se puede calcular a su vez
el calado del perfil:

:)/i-l'ye
2

0 (6.41)

Por otro lado, al ser dato la solidez o, si se conoce la cuerda del perfil se puede
calcular el espaciado s de los perfiles. Aunque la cuerda no es dato, si lo es la

relacion entre la cuerda y la altura del alabe c/h, por lo que

c hy +h,
S E—— 6.42
¢=r = (6.42)
¢ <
S= 575 (6.43)

Calculado el espaciado entre los alabes, es posible calcular el nUmero de alabes

N° necesario para que se cumpla la solidez establecida en un radio especifico.

2
Ne =" (6.44)
S

Sin embargo, el nimero de alabes necesario varia en funcion de en qué radio se
esté evaluando. Por ello, se escoge el numero de alabes se calcula en el radio
donde este sea mayor, es decir, en la punta del alabe.

N° = (N°);
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Conociendo el angulo de calado de los perfiles en cada radio del alabe, y las
alturas de dichos alabes, es posible representar la vista lateral del escalon, tal y

como se muestra en la figura

[ l 2 3
r Stator
W, E’L Wi i Ws
h ’ 4 i 4
Reer L1
r!
—r-.. ______.--—'"'""" h _ rf_ rh
h] + h: e
W= S5 E), cos
hy+hy o
We= 2220 (E) cos b,

Centerline

Figura 6.9: Dimensiones axiales de un escalén de compresor axial [6]

6.2.4 Esfuerzos centrifugos

Los alabes de las turboméaquinas axiales estdn sometidos a una gran cantidad de
esfuerzos, tanto mecanicos como térmicos. Sin embargo, el esfuerzo mas
importante que tiene que soportar un alabe es el esfuerzo centrifugo [15]. Por ello,
es necesario estudiar como estos esfuerzos actian sobre el alabe, para poder de
esta forma establecer una velocidad de giro w que el dlabe sea capaz de soportar.
El esfuerzo maximo que soporta un alabe es en la base del mismo, por lo que el
analisis de esfuerzos centrifugos se realiza en este punto [15]:

En la figura 6.10 se muestra la nomenclatura necesaria para desarrollar un
modelo que analice los esfuerzos centrifugos en la base de un alabe de rotor.

La fuerza centrifuga actuando sobre la base del alabe A, se expresa de la

siguiente manera:

Tt
E, =f pw?A,rdr (6.45)
T
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Tip A, 1
Centrifugal dr
Rotor airfoil
cross-sectional l
area i, i T y
Fr
-
Hub Ap Y f
T
(e |
6(‘
F,

Figura 6.10: Nomenclatura de esfuerzos centrifugos en un alabe de rotor [15]

Por lo que el esfuerzo de tension es

Tt Ab

O, =—= pwzj —rdr (6.46)

Th Ah

Desarrollando esta ecuacién se obtiene el esfuerzo centrifugo que sufre un alabe
de rotor de la base del alabe:

_pwA (1 + At) (6.47)
- 4, '

6.2.5 Eleccion de parametros

Como se menciono en el subapartado 6.2.1, el triangulo de velocidades depende
de 7 variables independientes: D, My, v, e, 0 Y a;.
El rendimiento politrépico y la relacion de calores especificos esta fijada por el
estudio paramétrico del ciclo termodindmico (capitulo 5), siendo sus valores:

y =14

es = 0.89
El factor de difusion, tal y como se expuso en el inicio de este apartado, tiene un
valor limite de 0.6, por lo que se escoge un valor ligeramente inferior por
seguridad de D = 0.5.
Por otro lado, la solidez en compresores de tipo fan de aeronaves de combate

tiene un valor aproximado de 1 [6], por lo que se tomara este valor para la solidez.
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Por lo tanto, solo quedan dos variables que fijar para el disefio del fan: el angulo

de entrada de la velocidad absoluta al rotor «a;, y el Mach de entrada al rotor M;.

1.9
1.8
1.7
1.6 M1=0.5
.15 M1=0.55
=
1.4 M1=0.6
1.3
L M1=0.65
1.1 ——M1=0.7
1
10 20 30 40 50 60 70

a, (°)

Figura 6.11: Variacion de g en funcion de M; y a;

En la figura 6.11 se muestra la° variacion del salto de presion del escalén en
funcion del numero de Mach y el &ngulo de la velocidad absoluta a la entrada del
rotor. Como se puede observar, cuanto mayor es el Mach de entrada, mayor es el
salto de presiones del escalén. Sin embargo, este valor esta limitado, ya que si es
demasiado elevado pueden producirse fendmenos de compresibilidad y ondas de
choque en el rotor. Por ello, se escoge como valor definitivo del M; el maximo
adoptado por los aviones de combate modernos: 0.65 [5].

Con respecto a a,, como se muestra en la figura 6.12, aumentar el angulo de
entrada al rotor aumenta el salto de presiones del escalén, lo que permite reducir
a su vez el numero de escalones necesarios para obtener el salto de presiones

fijado en el estudio del ciclo termodinamico (n; = 3), ya que el numero de etapas

necesarias aproximadamente son:

° x M (6.48)
In(7;)

Sin embargo, el angulo de entrada de la velocidad también esta limitado

fisicamente, por el Numero de Haller y el Mach de entrada relativo al rotor.

Mario Garcia Chico



Pagina 123 de 216

1.75 3.6
1.7 3.4
1.65 3.2
1.6 3
£ llsi 2.8 % N.9 Etapas
1.45 2.6 P
1.4 2.4
1.35 2.2
13 2
10 30 50 70
a, (%)

Figura 6.12: Variacion de n; y N en funcion de a;

El nimero de Haller indica la relacién entre las velocidades relativas de entrada y

salida al rotor, teniendo esta relacion como limite minimo un valor de 0.72.

Vo, cosf; cosa,
Haller = — = =
Vi cosf, cosa,

(6.49)

Es decir, la difusion de la velocidad no puede ser superior al 72%. Por otro lado, el
Mach relativo y el Mach absoluto a la entrada se relacionan a través de la

ecuacion 6.22, aqui repetida:

0.95

0.85

= M1R

0.8 .
Indice de Haller

0.75

0.65

10 30 R 50 70
a, (°)

Figura 6.13: Haller y M, en funcién de a,
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Este parametro no puede tomar valores superiores a 0.9 para no provocar
fendbmenos de compresibilidad y ondas de choque en el rotor. En la figura 6.13 se
muestra la variacion del nimero de Haller y el Mach relativo de entrada al rotor en
funcién de a4, siendo el limite maximo para que ambas condiciones se cumplan
a, = 27°. Se elige por lo tanto un valor de a; = 25°, cercano al limite maximo,
pero con un pequefio margen de seguridad para asegurar el buen funcionamiento
del fan. Para dotar a la velocidad de entrada al fan de este angulo (ya que el fluido
viene totalmente axial del difusor) es necesario instalar una etapa de alabes guia
antes de los escalones rotor-estator del fan.

En la tabla 6.2 se muestran los célculos iniciales del primer escalén del fan
mediante disefio repetitivo (ecuaciones 6.10-6.24), a partir de los cuales se

desarrollan los triangulos de velocidades completos del primer escalén del fan.

Tabla 6.2: Datos y calculos de disefio repetitivo del primer escalén del fan

Datos Célculos

D 0.5 a, 48.98°
o 1 T 1.141
M, 0.65 g 1.510
ef 0.89 s 0.883
a, 25° M, 0.605
Tie 43512 K Vi/wr 0.683
Py 196329 Pa Mg 0.898
4 1.4 Etapas 3

R 288.86 J/(kgK) Haller 0.724
Co 1004 J/(kgK) A, 0.246 m?

La ultima variable por fijar es la velocidad de giro del eje de baja presién. Aunque
Nno es necesario conocer w para calcular los triangulos de velocidades del primer
escaldn, si lo es para calcular las dimensiones del fan: el radio medio y los radios
en la base y en la punta de cada &labe y los triangulos asociados a cada radio.
Por ello, es necesario conocer la velocidad de giro para poder llevar a cabo el
disefio completo del fan.

La velocidad de giro del eje viene limitada por los esfuerzos que sufren los alabes

de rotor, tanto del fan como de la turbina de baja presion. En este caso, al contar
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el fan con unas dimensiones superiores debido al mayor gasto de aire que pasa a
través de él, el limite de giro lo fijan los alabes del fan, y no los de la turbina de
baja presion. Sin embargo, una vez disefiada la turbina de baja, es necesario
comprobar que la velocidad de giro no supera el limite de los alabes de la misma.
Al tener calculado el Area axial en la entrada del rotor, es posible calcular los
esfuerzos centrifugos en la base de los alabes del rotor del primer escalén a

través de la ecuacion 6.47, aqui repetida:

2
pw A( At>

= 1 e

% = T +Ah

Se considera que el area del 4labe en la punta A; y en la base A; son iguales, por

lo que la ecuacién quedaria de la siguiente manera:

_ pw?A

6.50
o (6.50)

O¢

En esta ecuacién hay 3 variables no conocidas: el esfuerzo soportado o, la
densidad del material p y la velocidad de giro w. En este caso se quiere obtener
una velocidad de giro lo méas elevada posible, pero que el material sea capaz de
resistirla. Para ello, se elige un material para los &alabes del rotor, con unas
caracteristicas de resistencia mecanica y densidad especificas, y a partir de estos
valores se obtiene la velocidad de giro del fan. Se calcula para la primera etapa
del fan ya que. Al ser esta la que tiene un mayor area axial, sus alabes seran los
mas grandes, por lo que los esfuerzos de la primera etapa seran superiores a los
del resto de etapas.

En los motores para aeronaves de combate actuales se utilizan aleaciones de
titanio para la fabricacion de los alabes del fan, siendo la mas comun la aleacion
Ti-6Al-4V [38]. La primera etapa del fan se encuentra a 128°C, por lo que es
necesario conocer la resistencia mecanica de esta aleacion en ese rango de
temperaturas. En la tabla 6.3 se muestran el limite elastico y la densidad de la
aleacion de titanio Ti-6Al-4V en el rango de temperatura de trabajo del primer

escalon del fan.
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Tabla 6.3: Propiedades fisicas del Ti-6Al-4V a 128°C [39]

Ti-6Al-4V

ay 721.5 MPa

p 4400 kg/m3

Con estas propiedades, y teniendo en cuenta un factor de seguridad de 1.5, por lo

que o, = g, /1.5, se puede calcular la velocidad de giro del fan a través de la

ecuacion 6.50:

(ay/1.5) 21
w = |————=1435 rad/s = 13703 rpm
pAzl

Por lo que el radio medio del fan sera

wr
Tm = P 266.27 cm

En este momento ya se tienen todos los datos necesarios para calcular los
triangulos de velocidades de todas las etapas del fan tanto en el radio medio,
como en la base y la punta. Para realizar todos los célculos se utilizan las

ecuaciones mostradas en la tabla 6.4.

Tabla 6.4: Ecuaciones para calcular los triangulos de velocidad de un compresor

Ecuaciones compresor

Y — 1 2
20 +sina, Tear = Tag (1 + TMlR ) = Teor
o LA v
COS aq y—1 y-1
Piir = Pig (1 +TM1R2) = P
_ 20(1—=D)I' +,/T2+1—402(1 - D)? {uZR = Vygcos B,
cosa, = T 1 Uy = Vogsin,
y —1M,? cos? a, Var
= = M,p = JYRT.
Tz = Ty T+ = 1)/2]M12 T 1)+1 2R VRTon Yixlap
VZRZ
Tor = Tior — _2cp =T,
P.. = P, (1.)Ye/v—1 P
t3 = P (T5) P, = t2R _=p,
1 y-1
(1+15" M)
1 V2
My, =M M, = JYRT,
’ j o[t — DM /2] - (v - DML /2 JYRT,
( y—
P _ 2
P = t1 —=Pip Ty =T, (1 +—2 M, )
(i) “1,, 75
P, =P, (1 +i M, )
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P
Py = tf A
_ AT
(1415 M)
1 y+1
— 2(1-y)
poTa_ MFP, = My\Jy (1 + VTMIZ)
! 1+ uM 2 - y+1
2 ! y—1_,\2G-7
Ty, MFP, = Mzﬁ(l +— M, )
Ty=————
Y — 1 2 y+1
I 2 M, y—1_,\2G-7
MFP; = Mgﬁ(l + M )

gy TuR
An

~ P, MFP, cosa,
Vi =M,\JYRT; = Vo = 1o+/TeaR
Vs = M, [yRT, “2 7 p,,MFP, cosa,

oy TraR

Ay =——"-—-—"7—"—
“1 7 p,MFP, cos a,

{ul =V, cosa,

v; = V;sina; " _Auna
1,2,3 —
u; = Vzcosas 21Ty,
v; = Vysinas
Uy = U = U3
v, = u, tana, {rh1,2,3 =Tt ZLMZ
T =Ty —
V, = Ji? + w2 = Vyp h1,23 = Tm — M123
. (V123"
—p = h123 =\ .
a, =, = as Thi23
Br=a,=ps (V123"
Vt123 =\ 7.
Tt1,2,3

_1(Vn1,23

@py a3 = tan™? <—u
h1.23

_1( V1,23

Q123 = tan™1 [ —==
" Ut1,2,3

B - tan-! <rh1,2,3(‘) - Vh1,2,3>
h123 = -

wr = Vy(cosay)(tana, + tana,)

{ Vi = W7 — Uy Unh1,2,3
Uy = Vigcosp; 5 I <r51_2_3w - vt1_2_3>
1,23 = E——
Ut1,2,3
Y — 1 2
Tig =Tig|1+——M =T,
cosa, tir = 1|1+ > 1R t2R
Mg = My ———
cosa,

Y
y—1 Yt
Pth:PlR(1+TM1R) = Ppp

6.2.6 Escalones del fan

A continuacion se muestran los triangulos de velocidades de los 3 escalones del
fan en el radio medio (m), en la base (h) y en la punta (t) en las tablas 6.5 (primer

escaldn), 6.6 (segundo escalén) y 6.7 (tercer escalén)

Mario Garcia Chico



Pagina 128 de 216

Tabla 6.5: Triangulos de velocidades del primer escaldn del Fan

Pt (Pa)

P (Pa)

Tt (K)

T (K)

V (m/s)

u (m/s)

v (m/s)

a(9)

B (?)

MFP

Az (m2)

r (m)

h (m)

1h

205169
147802
440.63
401.22

0.701
281.32
236.47
152.39

32.80

29.35

0.193

Im
196329
147802
435.12
401.22

0.650
260.92
236.47
110.27

25.00

48.98

0.603

0.246

0.266

0.147

1t
192661
147802
432.78
401.22
0.627
251.76
236.47
86.39
20.07
58.93

0.340

Primer escalon Fan

2h

370868
191379
521.83
431.96

1.020
424.83
236.47
352.93

56.18
-12.78

0.205

2m
311800
191379
496.60
431.96
0.865
360.28
236.47
271.82
48.98
25.00
0.674
0.205
0.266
0.122

2t

285252
191379
484.13
431.96

0.777
323.68
236.47
221.02

43.07

45.88

0.327

3h

303690
231363
500.09
462.70

0.636
274.03
236.47
138.46

30.35

0.212

3m

296332
231363
496.60
462.70

0.605
260.92
236.47
110.27

25.00

0.579
0.181
0.266
0.108

3t

292433
231363
494.72
462.70

0.588
253.60
236.47

91.61

21.18

0.320

Tabla 6.6: TriAngulos de velocidades del segundo escaldn del Fan

Pt (Pa)

P (Pa)

Tt (K)

T (K)

M

V (m/s)

u (m/s)

v (m/s)

a(9)

B (%)

MFP

Az (m2)

r (m)

h (m)

1h

303690
231363
500.09
462.70

0.636
274.03
236.47
138.46

30.35

35.97

0.212

Im
296332
231363
496.60
462.70

0.605
260.92
236.47
110.27

25.00

48.98

0.579

0.181

0.266

0.108

1t
292433
231363
494.72
462.70
0.588
253.60
236.47
91.61
21.18
56.88

0.320

Primer escalon Fan

2h

495390
289778
575.13
493.44

0.910
405.03
236.47
328.83

54.28

-2.34

0.220

2m
445853
289778
558.08
493.44
0.809
360.28
236.47
271.82
48.98
25.00
0.662
0.154
0.266
0.092

2t

418324
289778
548.01
493.44

0.744
331.03
236.47
231.65

44.41

42.06

0.312

3h

432831
342304
560.52
524.18

0.589
270.16
236.47
130.64

28.92

0.225

3m

426262
342304
558.08
524.18

0.569

260.92
236.47
110.27

25.00

0.558
0.139
0.266
0.083

3t

422203
342304
556.56
524.18

0.556
254.99
236.47

95.39

21.97

0.308

Tabla 6.7: TriAngulos de velocidades del tercer escalén del Fan

Pt (Pa)

P (Pa)

Tt (K)

T (K)

M

V (m/s)

u (m/s)

v (m/s)

a(®)

B ()

MFP

Az (m2)

r (m)

h (m)

1h

432831
342304
560.52
524.18

0.589
270.16
236.47
130.64

28.92

39.63

0.225

Im
426262
342304
558.08
524.18
0.569
260.92
236.47
110.27
25.00
48.98
0.558
0.139
0.266
0.083

1t
422203
342304
556.56
524.18
0.556
254.99
236.47
95.39
21.97
55.36

0.308

Primer escal6n Fan

2h

658668
417866
631.97
554.92

0.833
393.34
236.47
314.32

53.04

4.46

0.230

2m
614512
417866
619.56
554.92
0.763
360.28
236.47
271.82
48.98
25.00
0.649
0.120
0.266
0.072

2t

586368
417866
611.32
554.92

0.713
336.53
236.47
239.44

45.36

39.07

0.302

3h

596362
484749
621.38
585.66

0.552
267.82
236.47
125.74

28.00

0.234

3m

590278
484749
619.56
585.66

0.538
260.92
236.47
110.27

25.00

0.538
0.110
0.266
0.066

3t

586107
484749
618.31
585.66

0.528
256.05
236.47

98.19

22.55

0.299
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Con todos los triangulos de velocidades calculados se puede calcular a su vez el
salto de presiones del fan completo:

Ty = MMMz = 2.99
Este valor es practicamente idéntico al valor del salto de presiones establecido en

el estudio del ciclo termodinamico n; = 3, por lo que el fan disefiado cumple los

requisitos necesarios para proseguir con el disefo de los siguientes componentes.

6.2.7 Geometriay numero de alabes del fan

Con las ecuaciones expuestas en el subapartado 6.23, es posible calcular una
serie de pardmetros geométricos del alabe, tanto del rotor como del estator, de los
tres escalones del fan: angulo geométrico de entrada y;, angulo geométrico de
salida y,, angulo de calado 6, cuerda c, espaciado s y el nUmero de alabes N@.

Antes de poder realizar estos célculos, es necesario establecer un valor para la
relacion entre la cuerda y la altura de los alabes (c/h). Este pardmetro toma
valores entre 0.3 (fan) y 1.2 (compresores de alta presién) aproximadamente para
compresores axiales [6]. Al tratarse este caso de un fan para un motor de bajo
indice de derivacion, se establece un valor de (c¢/h) = 0.5 tanto para los alabes
del rotor como los alabes del estator en los tres radios caracteristicos del alabe

(base, radio medio y punta).

Tabla 6.8: Caracteristicas geométricas de los alabes del primer escalon del fan

Rotor Estator

Hub Rmedio Tip Hub Rmedio Tip

vi (9) 29.35 48.98 58.93 56.18 48.98 43.07
ve (9) -26.83 17.01 41.53 21.74 17.01 13.88
0 (9) 1.26 32.99 50.23 38.96 32.99 28.47
c (cm) 6.74 6.74 6.74 5.77 5.77 5.77
s (cm) 6.74 6.74 6.74 5.77 5.77 5.77
9 18.54 24.82 31.11 22.71 28.99 35.27
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Tabla 6.9: Caracteristicas geométricas de los alabes del segundo escalén del fan

Rotor Estator

Hub Rmedio Tip Hub Rmedio Tip

vi (9) 35.97 48.98 56.88 54.28 48.98 44.41
ve (2) -15.11 17.01 37.11 20.46 17.01 14.49
0 (9) 10.43 32.99 47.00 37.37 32.99 29.45
c (cm) 5.02 5.02 5.02 4.38 4.38 4.38
s (cm) 5.02 5.02 5.02 4.38 4.38 4.38
2 27.05 33.33 39.61 31.88 38.16 44.44

Tabla 6.10: Caracteristicas geométricas de los alabes del tercer escalén del fan

Rotor Estator

Hub Rmedio Tip Hub Rmedio Tip

vi (9) 39.63 48.98 55.36 53.04 48.98 45.36
ve (9) -7.27 17.01 33.64 19.65 17.01 14.95
0 (9) 16.18 32.99 44.50 36.35 32.99 30.15
¢ (cm) 3.88 3.88 3.88 3.44 3.44 3.44
s (cm) 3.88 3.88 3.88 3.44 3.44 3.44
2 36.88 43.16 49.45 42.38 48.66 54.95

A la hora de elegir el nimero de alabes de rotor y estator para cada escalon, se
escoge el valor mas alto entre base, radio medio y punta, y se redondea al
namero entero superior mas cercano [6]. De este modo el nimero de alabes

necesario para los distintos escalones del fan son:

Tabla 6.11: Namero de alabes de las 3 etapas del fan

Primer escalén ‘ Segundo escalén Tercer escalon

Rotor

Estator

Rotor

Estator

Rotor

Estator

32

36

40

45

50

55

Por ultimo, es posible representar una seccion lateral del fan, utlizando las
relaciones de la figura 6.9. En las figuras 6.14 y 6.15 se muestran las dimensiones
longitudinales del fan completo, asi como las dimensiones radiales y las
dimensiones de los alabes en todos sus radios. A la hora de representar los
alabes de rotor se ha dejado un espaciado entre la punta de los mismos y la
carcasa de 3 mm. Asimismo, en estas figuras se han representado elementos

como la carcasa o las sujeciones de los alabes de rotor al eje, Unicamente para
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mejorar la visualizaciéon del fan, por lo que las medidas de esos elementos

carecen de importancia al ser exclusivamente elementos visuales.

353.38

339,86

Figura 6.14: Esquema del fan con dimensiones axiales y radiales (en mm)

N 50,73
— 38,18
—\__’\~_ 29,77
43,11
L ———
34,23 27,69
2165 || _
,cf- ‘E 4487 i 3 b = =
kS S 2 & 3 & @
_—-_"_
““—J 37,22
4936 |

67,38

-

Figura 6.15: Esquema del fan con las medidas de los alabes (en mm)

Como se indica en la figura 6.9, la separacion entre un alabe de rotor y el
siguiente alabe de estator es ¥ de la longitud axial maxima del rotor, mientras que
la separacion entre un alabe de estator y el siguiente de rotor es ¥4 de la longitud

axial méxima del estator.
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6.3 COMPRESOR DE ALTA PRESION (HPC)

Al definir en el estudio paramétrico del ciclo termodinamico la configuracion del
nuevo motor como un turbofan, parte del gasto masico que sale del fan debe
seguir comprimiéndose. Para mejorar esta segunda etapa de compresion, se
instala otro compresor distinto al fan, denominado compresor de alta presion
(HPC), como se observa en la figura 6.16. Este nuevo compresor de alta presion
tendra una velocidad de giro diferente a la velocidad del giro del fan, para

maximizar su eficiencia.

H.R SHAFT
H.P COMPRESSOR DRIVE FROM TURBINE

Ay &>

L.P SHAFT
DRIVE FROM TURBINE

COMBUSTION SYSTEM
ACCESSORY DRIVE MOUNTING FLANGE
TWIN-SPOOL COMPRESSOR

Figura 6.16: Compresor de dos etapas: Fan (o LPC) y HPC [40]

En primer lugar, es necesario conocer el salto de presiones que debe aportar el
compresor de alta mypc. En el ciclo termodinamico se establecieron el salto de

presiones del fan ¢ y el salto de presiones de todas las etapas de compresor ..

Por ello, m,. ser4 el producto de los saltos de presiones de todas las etapas

existentes:
T = Ty * Tupc (6.51)

Por lo tanto, el salto de presiones del compresor de alta presion sera:

., 21
T = —=—=
HPC n_f 3

Con este parametro definido ya es posible iniciar el disefio del compresor de alta

presion.
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6.3.1 Eleccion de parametros

El disefio del compresor de alta presion es idéntico al disefio del fan, ya que
ambos componentes son compresores axiales. Como consecuencia, para realizar
el disefio del compresor de alta se utilizaran todas las formulas y conceptos
expuestos en el apartado 6.2 (fan) de este capitulo.

Las condiciones de entrada al compresor de alta son idénticas a las condiciones
de salida del fan, aunque en este caso el gasto masico de aire es menor debido a
la derivacion. El gasto masico del compresor es, por lo tanto

Mo

1 +a
Las condiciones de entrada al compresor de alta se muestran en la tabla 6.12.

me = 57.05 kg/s

Tabla 6.12: Propiedades del fluido a la entrada del compresor de alta presion

Entrada HPC

P, 590278 Pa
T, 618.6 K
M 0.538
e 57.05 kg/s

Al igual que en el disefio del fan, como consecuencia de aplicar disefio repetitivo
las Unicas variables de entrada a fijar son: D, M;, y, e., 0y ;.
De igual manera que en el fan, y y e, estan fijados por el ciclo termodinamico,
siendo sus valores:
y =14
e. =09
Al ser el compresor de alta presion mas pequefio que el fan, se escoge una
solidez ligeramente mayor que la de este ultimo, para disminuir el espaciado entre
los alabes y como consecuencia la resistencia que estos generan en el fluido.
g=1.1
El factor de difusion tiene un limite fisico de D = 0.6, y, de igual manera que en el
disefio del fan, se escoge este un valor ligeramente inferior de D = 0.5.
Por ultimo, las Unicas dos variables que se deben de fijar son el Mach a la entrada

del compresor y el angulo de la velocidad a la entrada. En el caso del Mach, ya

Mario Garcia Chico



Pagina 134 de 216

que este se aproxima a los limites maximos experimentales (M; = 0.6), se elige el
valor de salida de la salida del fan, M; = 0.538, para evitar tener que colocar un
difusor/tobera antes del compresor para adecuar sus propiedades.

En el caso del angulo de entrada, a;, lo mas conveniente, al igual que con el
Mach de entrada, seria mantener el mismo angulo que el angulo de salida del fan,
para evitar la necesidad de instalar alabes guia a la entrada del compresor. Sin
embargo, es necesario comprobar los dos limites establecidos en el disefio del
fan: Haller > 0.72 y M; < 0.9.

En la figura 6.17 se muestra la variacion de estos dos parametros en funcion del
angulo de entrada. Como se puede observar, al ser la temperatura (311°C)
superior a la temperatura de entrada del fan, no hay peligro de ondas de choques
tomando «,; cualquier valor. En el caso del indice de Haller, el angulo maximo
permitido es a; = 2792, por lo que es posible mantener un angulo de a; = 259 para

el disefio del compresor.

0.95
0.9

0.85

M1R
0.8

indice de
0.75 Haller

0.7

0.65
10 20 30 40 50 60 70

a, (°)

Figura 6.17: Haller y M, en funcion de a; (HPC)

En la tabla 6.13 se muestran los célculos iniciales del primer escalon del
compresor de alta mediante disefio repetitivo (ecuaciones 6.10-6.24), a partir de
los cuales se desarrollan los triangulos de velocidades completos del primer

escaldn. El nimero de etapas se estima con la ecuaciéon 6.48.

Mario Garcia Chico



Pagina 135 de 216

Tabla 6.13: Datos y calculos de disefio repetitivo del primer escalon del HPC

Datos Calculos

D 0.5 a, 49.88°
o 1.1 T 1.107
M, 0.538 g 1.378
er 0.9 s 0.896
a, 25° M, 0.510
Ti; 618.6 K Vy/wr 0.668
Py, 590278 Pa Mg 0.757
4 1.4 Etapas 7

R 288.86 ]/(kgK) Haller 0.724
Cp 1004 J/(kgK) Ay 0.246 m?

El dltimo parametro por fijar necesario para realizar el disefio del compresor de
alta presion es la velocidad de giro del mismo, w. A diferencia del eje de baja
presion, tanto el compresor de alta como la turbina de alta mueven practicamente
el mismo gasto masico, por lo que en este caso los esfuerzos que debe soportar
la turbina de alta son superiores a los del compresor de alta ya que su
temperatura de trabajo es muy superior. Como consecuencia, la velocidad de giro

del eje de alta la fija la turbina (ver apartado 6.5), siendo esta:
w = 1878 rad/s = 17854 rpm

Sin embargo, es necesario comprobar que el compresor de alta puede soportar
los esfuerzos centrifugos generados por esta velocidad de giro. Para ello primero
hay que determinar el material utilizado para la construccion de los alabes. En
primera instancia, se aproxima la temperatura total de salida del compresor que,
al ser esta muy elevada, el Mach de salida sera bastante bajo y por lo tanto la

temperatura total y la temperatura estatica se aproximaran en gran medida.

y-1
Tt3 = Tt3_1(7THCP)VeC = 1147.35 K =874.20 °C

Esta temperatura es demasiado elevada para que la aleacion de titanio Ti-6Al-4V
utilizada en el fan pueda utilizarse (temperatura de trabajo maxima de 350°C [39]).
Por ello, en los compresores de alta presion de los motores de aviacion actuales

se utilizan superaleaciones de Niquel, ya que tienen una gran resistencia
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mecanica y resistencia a la temperatura [38]. Por ello se ha decidido utilizar la
aleacion NIMONIC 80A, cuyas propiedades de trabajo a una temperatura

aproximada de 580°C (temperatura de entrada al compresor de alta) son:

Tabla 6.14: Propiedades fisicas del NIMONIC 80A a 580°C [41]

NIMONIC 80A

ay 830 MPa

p 8190 kg/m3

Con estas propiedades, y teniendo en cuenta un factor de seguridad de 1.5, por lo
que o, =o0,/1.5, se puede calcular la velocidad de giro maxima que podria
soportar el compresor a partir de la ecuacion 6.50 en el primer rotor (punto de

esfuerzo maximo):

(ay/1.5) 21
W= |—————= 2266 rad/s > 1870 rad/s
pAzl
Al ser superior esta velocidad de giro a la fijada por la turbina de alta presién, se
concluye que el material utilizado para el compresor de alta presion soportara los
esfuerzos centrifugos creados por la rotacion de los alabes.

Por lo tanto, el radio medio del compresor de alta sera:

Ty = P 208.9 cm

En este momento ya se tienen todos los datos necesarios para calcular los
triangulos de velocidades de todas las etapas del compresor de alta presion, tanto
en el radio medio, como en la base y la punta. Para realizar todos los calculos se

utilizan las ecuaciones mostradas en la tabla 6.4.

6.3.2 Escalones del compresor de alta presion

A continuacion se muestran los triangulos de velocidades de los 7 escalones del
compresor de alta presion en el radio medio (m), en la base (h) y en la punta (t) en
las tablas 6.15 (primer escalén), 6.16 (segundo escaldon) y 6.17 (tercer escalon),
6.18 (cuarto escaldn), 6.19 (quinto escalon), 6.20 (sexto escalon), 6.21 (séptimo

escalon),

Mario Garcia Chico



Pagina 137 de 216

Tabla 6.15: Triangulos de velocidades del primer escalén del compresor de alta

1h

Pt (Pa)

598117

P (Pa)

484749

Tt (K)

620.90

T (K)

584.71

0.556

V (m/s)

269.55

u (m/s)

236.28

v (m/s)

129.73

a(?)

28.77

B ()

41.05

MFP

Az (m2)

r (m)

0.177

h (m)

im
590278
484749
618.56
584.71
0.538
260.71
236.28
110.18
25.00
49.88
0.538
0.083
0.209
0.063

1t
585350
484749
617.08
584.71
0.526
254.94
236.28
95.75
22.06
55.97

0.240

2h 2m 2t
898762 842635 806330
587809 587809 587809
697.51 684.77 676.21
617.82  617.82 617.82
0.803 0.736 0.687
400.02  366.67  342.43
236.28  236.28  236.28
322.78  280.39 247.84
53.80 49.88 46.37
4.55 25.00 39.05
0.640
0.072
0.181 0.209 0.236
0.055

3h

820471
680967
686.53
650.93

0.523
267.37
236.28
125.12

27.90

0.184

3m 3t

813169 808105
680967 680967
684.77  683.55
650.93 650.93
0.510 0.501
260.71 255.96
236.28  236.28
110.18 98.42
25.00 22.61
0.518

0.065

0.209 0.234
0.050

Tabla 6.16: Triangulos de velocidades del segundo escaldén del compresor de alta

Pt (Pa)

P (Pa)

Tt (K)

T (K)

V (m/s)

u (m/s)

v (m/s)

a(9)

B ()

MFP

Az (m2)

r (m)

h (m)

1h

820471
680967
686.53
650.93

0.523
267.37
236.28
125.12

27.90

43.15

0.184

im
813169
680967
684.77
650.93

0.510
260.71
236.28
110.18

25.00

49.88

0.518

0.065

0.209

0.050

1t
808105
680967
683.55
650.93
0.501
255.96
236.28
98.42
22.61
54.89

0.234

Segundo escalén HPC

2h 2m 2t
1175312 1123270 1086453
810096 810096 810096
760.77 750.99 743.87
684.03 684.03 684.03
0.749 0.700 0.661
392.54  366.67 346.64
236.28 236.28  236.28
313.47 280.39 253.63
52.99 49.88 47.03
9.04 25.00 36.75
0.626
0.058
0.187 0.209 0.231
0.044

3h
1094499
925448
752.36
717.14
0.495
265.91
236.28
121.99
27.31

0.189

3m 3t
1087561 1082399
925448 925448
750.99 749.97
717.14 717.14
0.486 0.478
260.71 256.75
236.28 236.28
110.18 100.45
25.00 23.03
0.501
0.053
0.209 0.229
0.040

Tabla 6.17: Triangulos de velocidades del tercer escaldon del compresor de alta

Pt (Pa)

P (Pa)

Tt (K)

T (K)

V (m/s)

u (m/s)

v (m/s)

a(9)

B ()

MFP

Az (m2)

r (m)

h (m)

1h
1094499
925448
752.36
717.14
0.495
265.91
236.28
121.99
27.31
44.57

0.189

im
1087561
925448
750.99
717.14
0.486
260.71
236.28
110.18
25.00
49.88
0.501
0.053
0.209
0.040

1t
1082399
925448
749.97
717.14
0.478
256.75
236.28
100.45
23.03
54.06

0.229

Tercer escaléon HPC
2h 2m 2t
1511017 1461820 1424686
1083813 1083813 1083813

824.97  817.21  811.22
750.25 = 750.25 750.25
0.706 0.668 0.637
387.35  366.67  349.90
236.28  236.28  236.28
306.94  280.39  258.07
52.41 49.88 47.52
12.21 25.00 34.93
0.612
0.047
0.191 0.209 0.227
0.036

3h

818.30
783.36
0.472
264.90
236.28
119.76
26.88

0.192

3m 3t
1425897 1419220 1413986
1223911 1223911 1223911
817.21  816.34
783.36 783.36
0.465 0.459
260.71 257.36
236.28  236.28
110.18 102.02
25.00 23.35
0.484
0.044
0.209 0.226
0.033
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Tabla 6.18: Triangulos de velocidades del cuarto escalon del compresor de alta

Pt (Pa)

P (Pa)

Tt (K)

T (K

M

V (m/s)

u (m/s)

v (m/s)

o (e)

B

MFP

Az (m2)

r (m)

h (m)

1h Im 1t
1425897 1419220 1413986
1223911 1223911 1223911

818.30 817.21  816.34
783.36  783.36  783.36
0.472 0.465 0.459
264.90 260.71 257.36
236.28  236.28  236.28
119.76 = 110.18 102.02
26.88 25.00 23.35
45.58 49.88 53.41
0.484
0.044
0.192 0.209 0.226
0.033

Cuarto escalén HPC
2h 2m 2t
1911245 1864135 1826814
1414724 1414724 1414724

889.74  883.42  878.33
816.46  816.46  816.46
0.670 0.640 0.616
383.59  366.67 352.46
236.28  236.28  236.28
302.18  280.39  261.53
51.98 49.88 47.90
14.52 25.00 33.47
0.598
0.040
0.194 0.209 0.224
0.030

3h

884.32
849.57
0.452
264.15
236.28
118.10
26.56

0.195

3m 3t
1820471 1813989 1808702
1582157 1582157 1582157
883.42  882.68
849.57  849.57
0.446 0.441
260.71  257.86
236.28  236.28
110.18  103.25
25.00 23.60
0.470
0.037
0.209 0.223
0.028

Tabla 6.19: Triangulos de velocidades del quinto escalén del compresor de alta

Pt (Pa)

P (Pa)

Tt (K)

T (K)

V (m/s)

u (m/s)

v (m/s)

a(9)

B ()

MFP

Az (m2)

r (m)

h (m)

1h Im 1t
1820471 1813989 1808702
1582157 1582157 1582157

884.32  883.42  882.68
849.57  849.57  849.57
0.452 0.446 0.441
264.15 260.71  257.86
236.28  236.28  236.28
118.10 110.18  103.25
26.56 25.00 23.60
46.32 49.88 52.89
0.470
0.037
0.195 0.209 0.223
0.028

Quinto escalén HPC
2h 2m 2t
2381656 2336138 2298717
1808673 1808673 1808673

954.89  949.64  945.27
882.68  882.68  882.68
0.640 0.616 0.595
380.78  366.67  354.50
236.28  236.28  236.28
298.60 280.39  264.28
51.65 49.88 48.20
16.26 25.00 32.30
0.585
0.033
0.196 0.209 0.222
0.025

3h

950.39
915.79
0.435
263.59
236.28
116.84
26.31

0.197

3m 3t
2284114 2277782 2272456
2006060 2006060 2006060
949.64  949.00
915.79 915.79
0.430 0.426
260.71  258.25
236.28  236.28
110.18  104.23
25.00 23.80
0.456
0.031
0.209 0.221
0.024

Tabla 6.20: Tridngulos de velocidades del sexto escalén del compresor de alta

Pt (Pa)

P (Pa)

Tt (K)

T (K

V (m/s)

u (m/s)

v (m/s)

a(?)

B

MFP

Az (m2)

r (m)

h (m)

1h im 1t
2284114 2277782 2272456

2006060 2006060 2006060
950.39 949.64  949.00
915.79  915.79  915.79
0.435 0.430 0.426
263.59  260.71  258.25
236.28  236.28  236.28
116.84 110.18 104.23
26.31 25.00 23.80
46.89 49.88 52.48
0.456
0.031

0.197 0.209 0.221
0.024

2h 2m 2t
2928084 2883817 2846355
2271571 2271571 2271571
1020.28 1015.85 1012.06
948.90 948.90 948.90
0.613 0.594 0.577
378.61 366.67 356.15
236.28  236.28  236.28
295.83 280.39 266.48
51.39 49.88 48.44
17.60 25.00 31.34
0.573
0.029
0.198 0.209 0.220
0.022

3h
2822794
2501565
1016.49
982.00
0.419
263.16
236.28
115.86
26.12

0.199

3m 3t
2816581 2811226
2501565 2501565
1015.85 1015.30
982.00 982.00
0.415 0.412
260.71 258.57
236.28  236.28
110.18 105.03
25.00 23.97
0.444
0.027
0.209 0.219
0.020
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Tabla 6.21: Triangulos de velocidades del séptimo escalon del compresor de alta

Séptimo escaléon HPC

1h 1m 1t 2h 2m 2t 3h 3m 3t
Pt (Pa) 2822794 2816581 2811226 | 3556482 3513225 3475759 | 3442547 3436430 3431054
P (Pa) 2501565 2501565 2501565 | 2809402 2809402 2809402 | 3074679 3074679 3074679
Tt (K) 1016.49 1015.85 1015.30 | 1085.86 1082.07 1078.76 | 1082.62 1082.07 1081.58
T (K) 982.00 982.00 982.00 | 1015.11 1015.11 1015.11 | 1048.22 1048.22 1048.22
M 0.419 0415 0412 | 0590 0574 0560 | 0405  0.402  0.399
V (m/s) 263.16  260.71 25857 | 37691 366.67 357.50 | 262.82 260.71  258.84
u (m/s) 236.28 23628 236.28 | 236.28 23628 236.28 | 236.28 236.28  236.28
v (m/s) 115.86  110.18  105.03 | 293.65 280.39 268.28 | 115.08 110.18  105.68
o (2) 2612 2500 2397 | 51.18  49.88 4863 | 2597 2500 = 24.10
B (2) 4733 4988 5214 | 1866 = 2500 = 30.54
MFP 0.444 0.561 0.432
Az (m2) 0.027 0.025 0.023
r (m) 0.199 0209 0219 | 0199 0209 0218 | 0200 0209  0.218
h (m) 0.020 0.019 0.018

Con todos los triangulos de velocidades calculados se puede calcular a su vez el
salto de presiones del compresor de alta presion completo:

Tp = T3y M5, = 5.823
Este valor es inferior al definido por el ciclo de n; = 7. Esto se debe a que, a la

hora de estimar el nUmero de etapas necesarias, se asume que el salto de
presiones en cada etapa es igual. Sin embargo, a medida que se va
comprimiendo el aire, el salto de presiones totales por etapa para un mismo

triangulo de velocidades se reduce, tal y como se observa en la figura 6.18.

1.4
138 ¢

1.36

1.34 Py
1.32

1.28 ®
1.26 it
1.24 (3
1.22 °
1.2 L g
1.18
1 2 3 4 5 6 7 8

Etapa

Figura 6.18: Salto de presiones por etapa del HPC
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Como consecuencia, es necesario colocar un octavo escalon en el compresor de

alta presion, cuyo triangulo de velocidades se muestra en la tabla 6.22.

Tabla 6.22: Triangulos de velocidades del octavo escalon del compresor de alta

Octavo escalén HPC

1h 1m 1t 2h 2m 2t 3h 3m 3t
Pt (Pa) 3442547 3436430 3431054 | 4665830 4617990 4575163 | 4143435 4143435 4143435
P (Pa) 3074679 3074679 3074679 | 3592496 3592496 3592496 | 3731475 3731475 3731475
Tt (K) 1082.62 1082.07 1081.58 | 1180.87 1177.40 1174.27 | 1148.28 1148.28 1148.28
T (K) 1048.22 1048.22 1048.22 | 1095.89 1095.89 1095.89 | 1114.44 1114.44 1114.44
M 0.405  0.402 0399 | 0623 0610 0598 | 0390  0.390  0.390
V (m/s) 262.82 26071 258.84 | 413.11 404.58 396.73 | 260.71 260.71  260.71
u (m/s) 236.28 23628 236.28 | 260.71 26071  260.71 | 260.71  260.71  260.71
v (m/s) 115.08  110.18 105.68 | 320.45 309.38 299.05 | 0.00 0.00 0.00
o (9) 25.97 2500 2410 | 50.87  49.88  48.92 0.00 0.00 0.00

B (2 47.78  49.88 5177 | 1229 1730  21.91

MFP 0.432 0.582 0.422
Az (m2) 0.023 0.019 0.019
r (m) 0200 0209 0218 | 0202 0209 0216 | 0202  0.209  0.216
h (m) 0.018 0.014 0.014

Esta Ultima etapa tendrd un angulo de salida a; = 0, por lo que el fluido sera

completamente axial, lo que facilitard la entrada de este en la camara de
combustion.

El salto de presiones totales del compresor de alta presion al completo es ahora:
Ty = M T, M35 MeT;TTg = 7.02

Esta valor es practicamente idéntico al establecido por el ciclo termodindmico

ny =7, por lo que el compresor de alta presion disefiado cumple los requisitos

necesarios para proseguir con el disefio de los siguientes componentes

6.3.3 Geometriay numero de alabes del compresor de alta presion

De igual manera que en el fan, es posible llevar a cabo una serie de calculos que
definan algunos parametros geométricos de los alabes (y;, v., 9, ¢, s), tanto del
rotor como del estator, asi como el nimero de alabes necesarios para cumplir
esas caracteristicas geométricas.

En este caso también es necesario establecer un valor para la relacién entre la
cuerda y la altura de los alabes (c/h). Al tratarse de un compresor de alta presion,
los alabes son mucho mas cortos que en el caso del fan, por lo que se tomara un

valor de (c¢/h) = 1 similar a los valores utilizados en los motores actuales [6].
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Utilizando las ecuaciones expuestas en el subapartado 6.2.3, se calculan estos
parametros para el rotor y el estator de las 8 etapas, mostrandose los valores en

las tablas siguientes:

Tabla 6.23: Caracteristicas geométricas de los alabes del primer escalén del HPC

Rotor Estator

Hub Rmedio Tip Hub Rmedio Tip

vi (9) 41.05 49.88 55.97 53.80 49.88 46.37
ve (9) -6.46 16.18 31.73 18.61 16.18 14.27
0 (2) 17.30 33.03 43.85 36.20 33.03 30.32
¢ (cm) 2.95 2.95 2.95 2.62 2.62 2.62
s (cm) 2.68 2.68 2.68 2.38 2.38 2.38
9 42.10 49.01 55.92 48.21 55.12 62.03

Tabla 6.24: Caracteristicas geométricas de los alabes del segundo escalon del

HPC
Rotor Estator

Hub Rmedio Tip Hub Rmedio Tip
vi (9) 43.15 49.88 54.89 52.99 49.88 47.03
ve (9) -1.54 16.18 29.20 18.11 16.18 14.59
0 (9) 20.81 33.03 42.05 35.55 33.03 30.81
¢ (cm) 2.35 2.35 2.35 2.11 2.11 2.11
s (cm) 2.14 2.14 2.14 1.92 1.92 1.92
o 54.54 61.45 68.36 61.41 68.32 75.23

Tabla 6.25: Caracteristicas geométricas de los alabes del tercer escalén del HPC

Rotor Estator

Hub Rmedio Tip Hub Rmedio Tip

vi (9) 44.57 49.88 54.06 52.41 49.88 47.52
ve (2) 1.95 16.18 27.20 17.75 16.18 14.84
0 (9) 23.26 33.03 40.63 35.08 33.03 31.18
¢ (cm) 1.91 1.91 1.91 1.74 1.74 1.74
s (cm) 1.74 1.74 1.74 1.58 1.58 1.58
o 68.49 75.40 82.32 76.13 83.04 89.95
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Rotor Estator
Hub Rmedio Tip Hub Rmedio Tip
vi (9) 45.58 49.88 53.41 51.98 49.88 47.90
ve (9) 4.51 16.18 25.59 17.48 16.18 15.04
6 (9) 25.05 33.03 39.50 34.73 33.03 31.47
¢ (cm) 1.59 1.59 1.59 1.45 1.45 1.45
s (cm) 1.44 1.44 1.44 1.32 1.32 1.32
0 83.98 90.89 97.80 92.39 99.30 106.21

Tabla 6.27: Caracteristicas geométricas de los alabes del quinto escal6n del HPC

Rotor Estator
Hub Rmedio Tip Hub Rmedio Tip
vi (9) 46.32 49.88 52.89 51.65 49.88 48.20
ve (2) 6.44 16.18 24.29 17.28 16.18 15.20
0 (9) 26.38 33.03 38.59 34.46 33.03 31.70
¢ (cm) 1.34 1.34 1.34 1.23 1.23 1.23
s (cm) 1.22 1.22 1.22 1.12 1.12 1.12
2 101.02 107.93 114.84 110.21 117.13 124.04

Tabla 6.28: Caracteristicas geométricas de los alabes del sexto escalén del HPC

Rotor Estator
Hub Rmedio Tip Hub Rmedio Tip
vi (9) 46.89 49.88 52.48 51.39 49.88 48.44
ve (9) 7.93 16.18 23.23 17.12 16.18 15.32
0 (9) 27.41 33.03 37.85 34.25 33.03 31.88
¢ (cm) 1.14 1.14 1.14 1.06 1.06 1.06
s (cm) 1.04 1.04 1.04 0.96 0.96 0.96
g 119.63 126.54  133.46 129.62 136.53 143.44

Tabla 6.29: Caracteristicas geométricas de los alabes del séptimo escalén del

HPC
Rotor Estator
Hub Rmedio Tip Hub Rmedio Tip
vi (9) 47.33 49.88 52.14 51.18 49.88 48.63
ve (9) 9.10 16.18 22.35 16.99 16.18 15.43
0 (9) 28.22 33.03 37.25 34.08 33.03 32.03
¢ (cm) 0.98 0.98 0.98 0.92 0.92 0.92
s (cm) 0.89 0.89 0.89 0.83 0.83 0.83
2 139.83 146.75 153.66 150.62 157.54 164.45
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Tabla 6.30: Caracteristicas geométricas de los alabes del octavo escalén del HPC
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Rotor Estator
Hub Rmedio Tip Hub Rmedio Tip
vi (9) 47.78 49.88 51.77 50.87 49.88 48.92
ve (2) 1.10 6.67 11.81 -14.96 -14.67 -14.39
0 (2) 24.44 28.28 31.79 17.95 17.60 17.27
c (cm) 0.81 0.81 0.81 0.71 0.71 0.71
s (cm) 0.73 0.73 0.73 0.65 0.65 0.65
9 172,28  179.19  186.10 | 195.28 202.19  209.11

De igual manera que con el fan, en el momento de elegir el nUmero de alabes de
rotor y estator para cada escalon, se escoge el valor mas alto entre base, radio
medio y punta, y se redondea al nUmero entero superior mas cercano [6]. De este
modo el nimero de &labes necesario para los distintos escalones del compresor

de alta presion es:

Tabla 6.31: Numero de alabes de las 8 etapas del HPC

Tercer escalén Cuarto escalon

Segundo escalon

Primer escalén

Rotor | Estator Rotor Estator Rotor Estator Rotor Estator
56 63 70 76 83 90 98 107

Quinto escal6n Sexto escalén Séptimo escalén escalén

Rotor | Estator Rotor Estator Rotor Estator Rotor Estator
115 125 134 144 154 165 187 210

Por ultimo, es posible representar una seccion lateral del compresor de alta,
utilizando las relaciones de la figura 6.9. En las figuras 6.19, 6.20 y 6.21 se
muestran las dimensiones longitudinales del compresor de alta presibn completo,
asi como las dimensiones radiales y las dimensiones de los alabes. A la hora de
representar los alabes de rotor se ha dejado un espaciado entre la punta de los
mismos y la carcasa de 1 mm. Asimismo, en estas figuras se han representado
elementos como la carcasa o las sujeciones de los alabes de rotor al eje,
Gnicamente para mejorar la visualizacion del HPC, por lo que las medidas de esos

elementos carecen de importancia al ser exclusivamente elementos visuales.
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284.93

240,38
2089

177,41
215,96

201,83

Figura 6.19: Esquema del HPC con dimensiones axiales y radiales (en mm)

18,15

62,97
54,87
4045

33,4

14,23

2813 21,14

Figura 6.20: Esquema del HPC con las medidas de los alabes de los 4 primeros

escalones (en mm)
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Figura 6.21: Esquema del HPC con las medidas de los alabes de los 4 ultimos

escalones (en mm)

Como se indica en la figura 6.9, la separacion entre un alabe de rotor y el
siguiente alabe de estator es % de la longitud axial méxima del rotor, mientras que
la separacion entre un alabe de estator y el siguiente de rotor es % de la longitud

axial méxima del estator.

6.4 CAMARA DE COMBUSTION

El siguiente elemento tras el compresor de alta presion es la camara de
combustion. El objetivo principal de la camara de combustién de un aerorreactor
es incrementar la energia térmica de un flujo de gas mediante una combustion, es
decir, mediante una reaccidon quimica exotérmica entre el combustible
(hidrocarburo) portado en la aeronave y el oxigeno procedente del flujo de aire
ingerido por el motor [15]. Las camaras de combustion deben poseer las
siguientes propiedades para una combustion eficiente [6]:

e Combustién completa

e Baja pérdida de presion total

e Estabilidad en el proceso de combustion

e Capacidad de reencendido en vuelo

e Distribucion de temperaturas apropiada a la salida evitando puntos

calientes
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e Poca longitud y seccion transversal pequefa
e Amplio rango de operacién con respecto al flujo masico, presiones y
temperaturas
e Cumplimiento de los requisitos medioambientales de contaminacion
atmosférica
Desafortunadamente, estos requisitos son contrapuestos, es decir, mejorar
algunos empeora otros, por lo que es necesario encontrar un equilibrio entre
todos ellos.
Existen una gran variedad de tipos de camaras de combustidn, principalmente
clasificados en tres: individuales, anulares y mixtas (denominadas cannular). Las
motorizaciones existentes del F-4 Phantom Il utilizan cdmaras de tipo cannular.
Sin embargo, la mayoria de los motores modernos emplean camaras anulares. En
este tipo de camaras el flujo de aire no se separa en distintos tubos de llama, sino
gue la cdmara de combustién es una Unica pieza, como se puede observar en la
figura 6.22.

/ FUEL MANIFOLD \

COMPRESSOR CASING DILUTION
MOUNTING FLANGE AIRHOLES

Figura 6.22: Camara de combustién anular [36]

Este tipo de camara presentan la ventaja de poseer una combustion y una
distribucion de temperaturas mas homogénea, por lo que el fluido a la entrada de
la turbina poseerd menos puntos calientes, lo que alargara la vida util de la
turbina. Por otro lado, reducen el area y la longitud con respecto a otros tipos de
camaras de combustion, lo que reduce su tamafio y como consecuencia su peso
[6]. Debido a estas caracteristicas y a su facilidad de disefio, la camara de

combustion de la nueva motorizacion sera de tipo anular.
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Debido a los limites térmicos de los materiales tanto de las camaras de
combustion como de las turbinas, no es posible quemar todo el oxigeno presente
en el aire con combustible, ya que la temperatura resultante de dicha reaccion
seria demasiado elevada para que los materiales pudieran soportarla. Como
consecuencia, los motores a reaccion utilizan mezclas de combustible pobres, es
decir, una vez finalizada la combustion parte del oxigeno del aire no ha
reaccionado con el combustible, sirviendo este aire como refrigerante.

Para caracterizar la cantidad de combustible inyectado my, con la cantidad de aire
gue pasa por la cAmara de combustion m., se emplea el dosado:

_ Yy 6.52
Si se divide este dosado por el dosado estequiométrico f;; (dosado para el cual

todo el combustible reacciona con todo el oxigeno del aire) se obtiene el ratio de

eqguivalencia aire-combustible:
¢ =— (6.53)

El dosado estequiométrico es una caracteristica del combustible, siendo
aproximadamente f;; = 1/15 para los combustibles de aviacion. Por otro lado, el
dosado del motor es un parametro establecido en el ciclo termodinamico, siendo

este f = 0.0273, por lo que el ratio de equivalencia del motor es

b = L 0.4095

fse

Sin embargo, para que se produzca la ignicion de la mezcla y la combustion sea
estable el dosado debe ser cercano al estequiométrico, tal y como se puede
observar en la figura 6.23 y 6.54 respectivamente. Por ello, es necesario crear
zonas en la camara de combustion donde el dosado sea cercano al

estequiométrico y por lo tanto el ratio de equivalencia sea cercano a 1.
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Figura 6.23: Limites de inflamabilidad de la mezcla aire-combustible [5]
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Figura 6.24: Dependencia de la velocidad de llama en el dosado [5]

En la figura 6.24 también se observa que la velocidad necesaria del flujo debe ser
cercana a 30 m/s, por lo que es necesario desacelerar el fluido a estas
velocidades para que se produzca la combustion.

Como consecuencia, el primer elemento de la camara de combustion debe ser un
difusor precamara que adecue la velocidad del flujo de aire a unas condiciones
Optimas para la combustion. Tras el difusor precAmara se encuentra la cAmara de
combustion propiamente dicha. Esta divide el flujo en varias zonas para conseguir

dosados cercanos al estequiométricos en los puntos de inyeccion.
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Figura 6.25: Zonas de la camara de combustion (a) y patrones de flujo (b) [15]

En la figura 6.25 se muestran las diferentes zonas de la cAmara de combustion y
el camino que sigue el fluido a través de esta [15]: Tras el difusor precamara un
divisor estabiliza el flujo y lo divide para distribuirlo entre el revestimiento y el
espacio anular interior. La parte central fluye a través de un remolino de aire hasta
la zona primaria, donde el combustible vaporizado se mezcla con este aire
turbulento. El aire exterior por su parte se introduce en la zona interna a medida
gue avanza por la cAmara de combustion a través de unos orificios, refrigerando
de esta forma la mezcla aire-combustible ya quemada que se dirige a la turbina.
En la zona primaria se forma un torbellino que reduce en gran medida la velocidad
del flujo, lo que, junto con el difusor precamara, permite la combustion. A su vez,
este remolino recircula los gases parcialmente guemados, poniéndolos en
contacto con el gas vaporizado aun no inflamado. Esta recirculacién de la llama
permite a la mezcla autosostenerse sin necesidad de un dispositivo de ignicion.
Tras la zona primaria, la mezcla pasa a la zona secundaria, donde la mezcla
sigue combustionando y el combustible sobrante reacciona con el aire de
refrigeracién externo.

Por ultimo, la mezcla completamente combustionada pasa a la zona de dilucién,
donde la temperatura de la mezcla se homogeniza y el fluido se acelera en el

conducto de transicidn para entrar en la turbina con una velocidad adecuada.
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6.4.1 Caida de presion total en la camara de combustion

Para estimar la caida de presion total a lo largo de la camara de combustion se
modeliza con una cdmara de &rea constante (figura 6.26), con pérdidas debidas a
la friccion y con pérdidas debidas al incremento de temperatura total del gas [6].
Las pérdidas por friccibn se asumen proporcionales a la presion dinamica del
fluido (D = 0.5pV2Cp), mientras que el incremento de temperatura se produce por

adiciéon de calor al fluido.

< Flame holders

|
l,

1

=
f -~ &

Figura 6.26: Modelo de camara de combustion de area constante [6]

El andlisis comienza planteando las ecuaciones de conservacion de la masa, la

cantidad de movimiento y la energia:

piVi = peVe

1
P+ piVi® = P+ pVo? + Cp (Epiviz) (6.54)

q= CpeTte - CpiTti

A través de estas ecuaciones se obtiene el Mach de salida de la camara y la
caida de presion total para un Mach de entrada y una relacion de las

temperaturas totales entre la salida y la entrada:

B ﬁMiz{l + [(yi — 1)/2]Mi2}E

= (6.55)
Ve [1+y:M2(1—cp)/2]” Tu
M= 20 (6.56)
=
1—9®+1-2@F, + 1)
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e/( e_l)
P 1+y:iM*(1—Cp)/2{1 + [ — D/2IM )™

= 2 (o —
Pti 1+ )/eMe {1 + [(yl _ 1)/2]Mi2}yl/(]/1 1)

(6.57)

En este caso, el ciclo termodinamico establece tanto la velocidad de temperatura
de la camara de combustion como las relaciones de calores especificos a la
entrada y a la salida. Por otro lado, la temperatura total a la entrada de la camara
estd establecida por el compresor de alta presion, ya que esta temperatura es
igual a la temperatura total de salida del HPC. Por ultimo, el coeficiente de
resistencia se toma como C, = 1.5 siguiendo la bibliografia [6]. Los valores de

entrada para el andlisis se muestran en la tabla 6.

Tabla 6.32: Datos de entrada para el andlisis de la caida de presiones de la

camara de combustion

Datos de entrada

Ty = T 1850 K

Ty = Tia 1148.3 K

Ye =Vt 1.3

Yi =Y 1.4
Cp 1.5

Con estos valores establecidos se puede representar la caida de presion total y el
Mach de salida de la cAmara de combustion, mostrandose ambos en la figura
6.27.

1 0.5
0.98 0.45
0.4
0.96 0.35
Pte/Pti
0.94 03 e/Pti
0.25
Me
0.92 02
0.9 0.15
0.88 0.1
' 0.05
0.86 0
0 0.1 0.2 0.3
M.

Figura 6.27: P,,/P,, y M, en funcion de M;
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Como se puede observar, para mantener una caida de presiones aceptable
(P.e/Pe > 0.98), el Mach de entrada debe ser muy bajo (M; < 0.1). Ademas, como
se ha comentado anteriormente, el Mach de entrada debe ser lo suficientemente
bajo para conseguir una combustion estable. Por ello, se decide que el Mach de
entrada a la camara de combustion tome un valor de M; = 0.08.

Al ser el Mach de salida del compresor de alta presion M; = 0.390, es necesario
instalar un difusor precamara antes de la camara de combustion (tal y como se
habia deducido anteriormente teniendo en cuenta la estabilidad de la combustion)
Por lo tanto, se conocen las tres etapas caracteristicas de la camara de
combustion:

e Entrada en el difusor precamara (3), con las mismas propiedades que la
salida del compresor de alta.

e Salida del difusor precAmara/entrada en la camara de combustion (3.2),
con un Mach fijado de M5, = 0.08, y suponiendo una caida de presiones
en el difusor precamara de m, = 0.99. Ademas, se asume que el radio
medio en este punto se encuentra a un cuarto de distancia entre 3y 4, es

decir:
Tm32 = Tmz + 0-25(rm4 - Tm3) (6.58)

e Salida de la camara de combustion (4), cuyas propiedades estan
establecidas por el ciclo termodindmico y el disefio de la turbina de alta
(apartado .6.5).

En la tabla 6.33 se muestran los datos en estos tres puntos caracteristicos,
incluido el flujo masico, ya que el flujo masico tras la inyeccion del combustible

sera: m, = my,(1+ f)

Tabla 6.33: Propiedades de la camara de combustién en cada estacion

Station rm (m)  m(kg/s) Pt (Pa) Tt (K) P (Pa) T (K) M V (m/s) A (m2)
3 0.209 57.05 4143435 1148.28 3731475 1114.4 0.3897 260.71 0.0186
3.2 0.213 57.05 4102001 1148.28 4083676 1146.8 0.08 54.29 0.0847
4 0.225 58.61 3761600 1850 3394216 1806.6 0.4 329.24 0.0273

Al tratarse de una camara de combustion anular, conociendo los radios se conoce

el area de los distintos elementos, por lo que es posible calcular los radios
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caracteristicos de cada punto: radio medio n,,, radio interior r; y radio exterior 7,

mediante las siguientes ecuaciones.

HZ(TO—

1
Tm = E(ri + ro)

A=mn(r?—r?) =n(, - +1) = 2nn,H

(6.59)

Tabla 6.34: Geometria anular de la camara de combustion

Station 3 Station 3.2 Station 4
A (m2) 0.019 0.085 0.027
rm (m) 0.209 0.213 0.225
ri (m) 0.202 0.181 0.216
ro (m) 0.216 0.245 0.235
H (m) 0.014 0.063 0.019

6.4.2 Difusor precamara

A la hora de realizar el disefio del difusor precAmara existen dos requisitos

fundamentales: baja pérdida de presion total y poca longitud. Ambos requisitos

son opuestos, por lo que intentar mejorar uno empeorara el otro y viceversa.

Como consecuencia, es necesario encontrar un equilibrio disefiando un difusor lo

mas corto posible, pero manteniendo una caida de presion aceptable.

Existen dos tipos principales de difusores que podrian ser empleados en el difusor

precamara [15]:

e Difusor de paredes planas: Consiste en un conducto cuyo area va

aumentando de forma

lineal,

reduciendo

la velocidad del fluido y

aumentando su presion (figura 6.28). Este tipo de difusor produce muy

poca caida de presion total, pero tiene el inconveniente de tener un angulo

de difusibn maximo 26 =9°, a partir del cual el flujo de aire podria

desprenderse de las paredes del difusor, ocasionando una gran caida de

presion total. Se denomina relacion de areas a la relacion entre el area a la

salida y el &rea a la entrada del difusor, AR = A,/A;
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Figura 6.28: Geometria de un difusor de paredes planas [15]

Para reducir la distancia necesaria para llevar a cabo el proceso de
difusién, se puede subdividir el conducto en n conductos de angulo de
divergencia 26 = 9°, reduciéndose la longitud necesaria en n veces (figura
6.29). Sin embargo, afiadir estos conductos dificulta en gran medida la
fabricacion del difusor, por lo que en la practica no se utilizan mas de 3
conductos. La longitud para este tipo de difusores viene dada por

AR(rpm1/Tmz) — 1

6.60
2n tan @ ( )

Lpw = Hy

La eficiencia de estos difusores cuando su angulo de divergencia es 260 =

9° viene dada por la siguiente féormula experimental:
Npoe = 0.965 — 2.72B, 0.01 < B, < 0.12 (6.61)

Donde B; es el espesor de capa limite turbulenta a la entrada del difusor. A
partir de esta formula se puede deducir el coeficiente de pérdida de presion
total para un difusor de paredes planas:

(ﬁ) = Cpia(1 — Mpoe) = (1 - i

Cpig(1 — o 1.5 < AR < 4
01/ o AR) pid(1 — Npoe), < < (6.62)

Difusor volcado (Dump diffuser): A diferencia del anterior, este tipo de
difusor consiste en pasar del area de entrada al area de salida mediante un
escaldon. Aunque pueda parecer que la eficiencia de este tipo de difusores
es minima, en realidad no tienen una caida de presion muy elevada,
teniendo la ventaja ademas de que la longitud de este tipo de difusores es

muy reducida:
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Ldump =H,-H; (6.63)

Estando su eficiencia y su coeficiente de pérdida de presion total definidos

por las siguientes formulas

2
[7p]laump = 17 4R (6.64)
APtl (1 1 >2
— =(1-= (6.65)
4 dump AR

e Difusor combinado de paredes planas y volcado: Consiste en una
combinacion de ambos tipos de difusores, uno de paredes planas vy, tras

este, un difusor volcado (figura 6.29)

e &
A1 — g° Am A 2
| Lm E La 4

Figura 6.29: Difusor combinado de paredes planas de 3 conductos y volcado [15]

Este tipo de difusores es utilizado cuando AR > 4, ya que combina las
ventajas de ambos difusores. La eficiencia de este tipo de difusores viene
dada por la siguiente expresion:

_ NomAR*(1 = [A1/Aw]?) + 2(AR[A,/Ar] — 1)

o AR =D (6.66)

Siendo np,, la eficiencia difusiva del difusor de paredes planas (ec 6.61) y

A,, el area de salida del difusor de paredes planas.
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Una vez presentados los tipos de difusores empleados en camaras de
combustion, es posible empezar con el disefio del difusor precamara. Existen tres
parametros de entrada por fijar a la hora de comenzar el disefio: el tipo de difusor
empleado, y para difusores de paredes planas en espesor de la capa limite B, y el
namero de subdivisiones del flujo de aire.

Para un Mach de entrada en la camara de M;,, la relaciébn de areas necesaria
(ver tabla 6.34) es

A
AR = =22 = 4.564
As

el cudl es superior a valor maximo de utilizacién de un difusor de paredes planas
anicamente AR < 4. Por consiguiente, es necesario utilizar un difusor combinado
de paredes planas y volcado.

Para realizar el disefio del difusor de paredes planas se asume un espesor de la
capa limite a la salida del compresor de B, = 0.0239 [15], el cual produce un
rendimiento difusivo en esta parte del difusor (ecuacién 6.61) de np,, = 0.900. El
disefio de un difusor de paredes planas éptimo utiliza una relacion de areas entre
la salida y la entrada del mismo de A,,/A; = 4, con el difusor de volcado tras este.
De esta forma el area a la salida del difusor de paredes planas es A, =
0.0742 m?, y, tomando el radio medio en este punto igual al radio medio a la
salida del difusor precamara (1, = 13.,), la altura a la salida sera

m

= = 0.0555m
2T m

m

Con todos estos datos es posible calcular el rendimiento difusivo del difusor
completo (ecuacion 6.66) y la caida de presiones totales en el difusor, esto ultimo

mediante la siguiente ecuacion:

~ (1-1/ARH(1-n,)
1+2/(yMs5?)

Tp = (6.67)
Por lo que:
_ NpmAR*(1 = [A1/An]?) + 2(AR[A1/Ap] — 1)
o = (ARZ — 1)
(1= 1/ARH)(A = 1p)
1+2/(yMs?)

= 0.9005

Tp =

= 0.9909
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En el momento de comenzar el disefio del difusor precamara se asumio un valor
para la caida de presion total de m, = 0.99 < 0.9909, por lo que es necesario
buscar una nueva relacion de areas entre la salida y la entrada del difusor de
paredes planas A4,,/A; que cumpla con esta condicion (que implica menor
longitud del difusor).
Tras un proceso iterativo, se fija un valor de A,,/A; = 2.9, con lo que se consigue
unos valores de rendimiento difusivo y perdida de presion total de

np = 0.8908

mp = 0.9900
Una vez calculados estos valores el siguiente paso es calcular la longitud del
difusor precamara. Para el difusor de paredes planas se toma la decisién de
utilizar dos conductos, lo que acortara significativamente la longitud del mismo sin
aumentar en exceso la complejidad fabricacion del componente.
Las longitudes son, por tanto:

ARpyw (Tm3/Tmz2) — 1
Lew = H ' = 82.81
Fw 3 2n tan @ mm

Laump = Hsz — Hp = 23.06 mm

Lp = Lrw + Laymp = 105.87 mm
En la figura 6.30 se muestra un esquema del difusor completo con sus longitudes

y alturas, colocado horizontalmente.

14,13
40,2
63,27

82,81

23,06

105,87

Figura 6.30: Esquema del difusor precamara con medidas (en mm)
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6.4.3 Dimensiones de la camara

Al encontrarse los puntos 3, 3.2 y 4 en distintos radios, y tener fijada la distancia
entre los puntos 3 y 3.2 (difusor precamara), solo existe una posicion del punto 4
(salida de la camara) que se mantenga alineado con los otros dos puntos, por lo
que la longitud de la camara de combustion completa esta como consecuencia
definida.

En la figura 6.31 se muestra una seccion se la camara de combustion, colocando
antes del punto 4 una tobera que varie el area desde A;, a A,, adaptando la

velocidad de los gases de la mezcla a la velocidad requerida por la turbina.

42413

22518

2089
212,96

Figura 6.31: Esquema de la camara de combustién con dimensiones axiales y

radiales (en mm)

Por lo tanto, la longitud axial de la camara de combustion (main burner) es:

Lyp = 424.13 mm = 16.70 in
Para comprobar la viabilidad de esta camara, se compara su longitud con la
longitud de otras camaras similares (figura 6.32). Como se puede observar, la
longitud de la nueva camara es muy similar a las camaras de combustion
anulares actuales, por lo que se concluye valido el disefio de la nueva camara de

combustion.
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Engine TF39 TF41 J79 JT9D F100 Ta3
Type Annuiar Cannular  Cannular  Annular Annular Can

Mass flow

Air (Ib/sec) 178 135 162 242 135 33

Fuel (Ib/hr) 12,850 9965 8350 16,100 10,580 235
Size

Length (in) 20,7 16.6 19.0 17.3 18.5 9.5

Diameter (in) 333 5.3/24.1* 6.5/32.0* 38.0 25.0 5.4
P,3 (psia) 382 314 198 316 366 92
Tamax (°R) 2915 2620 2160 2865 3025 1840

Figura 6.32: Medidas de camaras de combustion de motores actuales [6]

Por ultimo, es posible aproximar el nimero de inyectores (nozzles) necesarios

mediante la siguiente formula.

(r, +71; A 4m?
N (1, + 1i)32 _ Az < >7‘m3.22 (6.68)

N. =~ = =
oz H, Hrz Az

Por lo tanto, el nimero de inyectores necesarios, aproximando el valor de la
ecuacion 6.68 al nimero entero superior mas proximo, son:
Nyor = 22

6.5 TURBINA DE ALTA PRESION (HPT)

Al igual que el fan y el compresor de alta presion, las turbinas son turbomaquinas,
es decir, intercambian energia mecéanica de rotacién con energia cinética del
fluido. A diferencia de los compresores, en este caso la turbina extrae trabajo del
fluido, transmitiéndose mediante un eje al compresor.

Debido al gasto masico que pasa a traves del motor (limitado por el nimero de
Mach maximo de entrada al compresor), generalmente es necesario instalar
turbinas axiales, incluso para motores con compresor centrifugo [6]. Por este
motivo, tanto la turbina de alta presién como la de baja presién del nuevo motor
seran de tipo axial.

Una turbina axial (figura 6.33) es esencialmente un compresor axial que funciona
de forma opuesta, excepto por una diferencia: el flujo que pasa por la turbina
opera bajo un gradiente de presiones favorable, por lo que no existe riesgo de
desprendimiento de la capa limite por cambios angulares de la velocidad

excesivos. Como consecuencia, un escalon de turbina puede producir mucho mas
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trabajo que un escalén de compresor, por lo que poseen mejores eficiencias [6].
Sin embargo, las turbinas estan sometidas a mayores esfuerzos debido a las altas
temperaturas de trabajo que deben soportar.

THREE STAGE
4 \ \ o TURBINE
COMBUSTION CHAMBE! / V N
£

DISCHARGE NOZZLE

Y @ S EXHAUST UNIT
SHAET S AV & LR DN [ MOUNTING FLANGE

Figura 6.33: Turbina axial [40]

Al igual que en el caso de los compresores, se utilizara el concepto “cascada de
alabes para estudiar el comportamiento de las turbinas y poder realizar su disefio.
En la figura 6.34 se muestra la disposicion de los alabes de turbina (primero

estator y después rotor), asi como los triangulos de velocidades generados

Station: 1 2 2R 3R 3

Figura 6.34: Cascada de alabes de una turbina axial [6]
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En este caso, el teorema fundamental de las turbomaquinas de Euler seria:
cp(Tez — Tez) = w(rvy + 1303) (6.69)

Al ser la velocidad acelerada tanto en el estator como en el rotor (V, >V, y V3z >
V,r), la presion estatica va disminuyendo a lo largo de la turbina, generando el
gradiente de presiones favorable anteriormente mencionado.
A diferencia de los compresores, no es posible generar un método de disefio
repetitivo donde el disefio dependa exclusivamente de 1 variable de disefio (a4) y
limites fisicos del componente. Por ello, a la hora de realizar el disefio de las
turbinas es necesario decidir sobre un gran nimero de paradmetros de disefio v,
tras esto, comprobar su viabilidad y eficacia.
El proceso de disefio preliminar de una turbina sigue los siguientes pasos [6]:

1. Seleccidn de la velocidad de rotacion y las dimensiones transversales

2. Seleccion del numero de escalones

3. Calculo de los triangulos de velocidades en el radio medio de cada escalon

4. Calculo de los triangulos de velocidades en la punta y la base de cada

escalon

6.5.1 Seleccion de la velocidad de rotacion

Como se mencioné en el apartado 6.3 (compresor de alta presién), la velocidad
de rotacién del eje de alta viene definida por los esfuerzos maximos que puede
soportar la turbina. A la hora de calcular los esfuerzos, debido a las altas
temperaturas del fluido al entrar en contacto con el primer escal6n de turbina
(~1800 °C), es necesario tener en cuenta los esfuerzos que sufre el disco de
sujecion de los alabes del rotor, ya que va a ser este elemento el que fije, con una
velocidad de rotacion dada, el diametro maximo de la base del alabe.

Los datos de entrada a la turbina (temperatura total, presion total, angulo de la
velocidad y numero de Mach) estan fijados por el ciclo termodinamico,
mostrandose estos en la tabla 6.35. A través de estos valores se puede calcular el

area de entrada a partir de la ecuacion 6.24

= = 0.0273 m?
= p,,MFP, cos a; m

A
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Tabla 6.35: Datos de entrada en la turbina de alta presion

Datos entrada HPT

M, 0.4

e; 0.9

a; 0°

Tat 1850 K
Py 3761600 Pa
my 58.61 kg/s

Por lo que, conociendo las propiedades mecénicas del material utilizado en la
construccion de los alabes de rotor, se puede calcular la velocidad de giro maxima
gue estos alabes podrian soportar.

Las turbinas de aviacion mas actuales utilizan superaleaciones de niquel
monocristalinas, es decir, los alabes estan formados por un sélido de un Unico
grano, en lugar de ser un solido multigranular. Se utilizan estos materiales debido
a la excelente resistencia a la temperatura y a los esfuerzos de traccion
generados por la fuerza centrifuga [38]. Por ello, se elige como material de
fabricacion de los alabes de turbina la superaleacién de niquel monocristalina de
quinta generacion TMS 196.

La temperatura media del fluido a la entrada de la turbina es aproximadamente de
1800°C. Ningun material es capaz de soportar esta temperatura de trabajo, por lo
que sera necesario utilizar refrigeracion de los &labes para mantener una
temperatura de trabajo vélida. Se estima que, con diversos métodos de
refrigeracion como conveccién forzada en el interior del alabe y refrigeracion por
pelicula exterior, la temperatura media del alabe sera aproximadamente de
1100°C. En la tabla 6.36 se muestran las propiedades mecanicas de este material

a 1100°C de temperatura

Tabla 6.36: Propiedades fisicas del TMS 196 a 1100°C [42]

TMS 196

ay 370 MPa

p 9010 kg/m3
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Con estas propiedades, y teniendo en cuenta un factor de seguridad de 1.5, por lo

que o, = 0,,/1.5, se puede calcular la velocidad de giro de la turbina de alta

presion a través de la ecuacion 6.50:

w = M = 1870 rad/s = 17854 rpm
pAz
Fijada la velocidad de giro, el siguiente paso es conocer las dimensiones
transversales a la entrada de la turbina de alta: radio medio, radio en la punta y
radio en la base.
Para ello se analizan los esfuerzos centrifugos en el disco de sujecién de los
alabes del rotor. Los esfuerzos en este elemento se pueden aproximar mediante
la siguiente expresion [15]:
[0 ]| max = 4ﬁ (6.70)
p
Por lo que, fijando el material utilizado para la construccion de los discos, se
conoce la velocidad lineal maxima en el punto mas exterior del disco (r;.).
Actualmente, los discos de turbina se fabrican en superaleaciones de niquel al
igual que los alabes, pero en este caso se obtienen mediante metalurgia de
polvos PM (Powder Metallurgy) [38]. Estos componentes tienen mayor facilidad de
refrigeracion, por lo que su temperatura de trabajo sera menor que en el caso de
los alabes, 900°C.
Se escoge como material de fabricacion la superaleacion de niquel PM de tercera
generacion ME3, cuyas propiedades mecénicas a 900°C se muestran en la tabla
6.37.

Tabla 6.37: Propiedades fisicas del ME3 a 900°C [43]

ME3
ay 664 MPa

p 8180 kg/m3

En este caso se tomara un factor de seguridad de 2 para aumentar la resistencia

a fatiga de los discos, ya que la sustitucion de estos es mas complicada que en el
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caso de los alabes. Por lo tanto, la velocidad lineal maxima en el extremo del

disco es:
40
[07,] ax = Td = 402.92 m/s

Por consiguiente, suponiendo que el radio del alabe en la base es
aproximadamente igual al radio maximo del disco de sujecion, se puede calcular
el radio en la base del alabe dividiendo por la velocidad de giro la velocidad lineal

maxima en el disco.

wr,
T = [T max _ 0.216 m
w

Con este valor, y conociendo el area axial en la entrada de la turbina, se calcula el

radio medio y el radio en la punta en este punto.
2 2 AZ
A, =n(rs—m2)=>r = ?+rh2=0.235m

1
T = E(rt +1,) = 0.225

6.5.2 Numero de escalones

Para conocer el numero de escalones necesarios en la turbina de alta presion,
primero es necesario introducir el concepto de “factor de carga” . Este parametro
relaciona el trabajo realizado por un escalén con la velocidad lineal de giro del
rotor al cuadrado:

_ ¢p(Tye — T3p)

" o (6.71)

Si este valor en el radio medio es superior a 2, cerca de la base el grado de
reaccion de la etapa sera negativo, por lo que seria imposible disefiar el escalon
de turbina de forma aerodinamicamente eficiente [6].

En el caso de que la nueva turbina contara solo con un Unico escalén, el factor de

carga seria:

Cp (Tey — Trs)
=—F—=29>2
V=T
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Al ser superior a dos es necesario colocar dos escalones de estator-rotor en la
turbina de alta presion. Para que ambos escalones realicen el mismo trabajo, la
diferencia de temperatura total en cada uno debe ser igual.

La diferencia de temperatura total en la turbina es de

ATtT = Tt4- - Tt4-.1 = 1850 K - 14‘377 K = 4‘123 K
Por lo tanto, la diferencia de temperatura en cada escalén de turbina sera:

ATy

ATy = = 206.15K

Las temperaturas totales de entrada y salida en cada uno de los escalones se

muestran en la tabla 6.38.

Tabla 6.38: Temperaturas totales de entrada y salida de los dos escalones

: : Ty 1850 K
Primer escalon
e 1643.85 K
: Ty 1643.85 K
Segundo escaldn
Ty 1437.7 K

6.5.3 Equilibrio radial

De igual forma que con los compresores, es necesario establecer una ley de
equilibrio radial para calcular los triAngulos de velocidades en la punta y en la
base de los alabes.

Una opcidn seria utilizar la distribucion de torbellino de vértice libre. Sin embargo,
en las turbinas es recomendable que la velocidad tenga el mismo angulo de salida
de los alabes en todas las alturas, ya que de esta forma se facilita la refrigeracion
de los mismos. Por ello se buscara una ley que, manteniendo el trabajo producido
a lo largo del alabe constante, mantenga a su vez el angulo de salida de la
velocidad absoluta.

Partiendo del desarrollo de variacion del trabajo con respecto al radio expuesto en
el subapartado 6.2.2, se obtiene la siguiente expresion:

d /1 1 v
=42 0,2 - = 6.72
dr(zu +2v)+ — =0 (6.72)

Por otra parte, la velocidad tangencial es
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v=Vsina (6.73)

Introduciendo la ecuacion 6.73 en la ecuacion 6.72 e integrando (con a constante)

se obtiene la ley de equilibrio radial de dngulo de salida constante

rsin®ay — ce (6.74)

6.5.4 Analisis geométrico de los alabes

Con la ley de equilibrio radial establecida, ya es posible calcular los triangulos de
velocidades en el radio medio, en la punta y en la base. El siguiente paso es
disefiar fisicamente los alabes que produzcan esos triangulos. En la figura 6.7 se
muestra la nomenclatura utilizada para describir la geometria de los alabes de

turbina.

a;=Y;= incidence angle

o+, = turning angle

T A Y.~ Y. = 6, = exit deviation
= \ ¥, + ¥.= blade chamber

s c O = ¢/s = solidity

\ %
/‘/ar l 6 = stagger angle
A ” ¢, = axial chord
€

Figura 6.35: Nomenclatura de la geometria de alabes de turbina [6]

En este caso, al trabajar el fluido en un gradiente de presiones favorable, la
desviacioén del fluido con respecto a la geometria del 4labe es menor, por lo que la
regla de Carter es en este caso:

— Yi + Ye
8o

O = e — Ve (6.75)
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6.5.5 Espaciado de los alabes

Antes de poder realizar el disefio de la turbina, es necesario introducir el
parametro de Zweifel. Este parametro relaciona la fuerza tangencial de los alabes
con respecto a la fuerza tangencial méxima que puede ser lograda de manera
eficiente [6].

Con respecto a la nomenclatura de cascada, la fuerza tangencial por unidad de

profundidad de los alabes distanciados por un espaciado s es:

u
F, = pu;s(v; + v,) = pu;®s (tan a; + +u—etan ae> (6.76)

L

La fuerza tangencial maxima es obtenida cuando [6]:
1. La presion en la superficie de presion se mantiene en la presion total de
entrada y cae a la presion estatica de salida en el borde de salida.
2. La presidon en la superficie de succién cae hasta la presion estatica de
salida en el borde de ataque y permanece en este valor.
Por lo tanto, la fuerza tangencial maxima puede expresarse como:
pVolc,  pugicy

F, = = 6.77
£ max 2 2 cos? a, (6.77)

El Zweifel se define como la relacién entre ambas fuerzas, es decir:

Fe

Ft max

2 gl LAY
Z (cos“a,)|tana; + + —tana, ” (6.78)
i e

2
(Cx/s) Uu;

Dado que las presiones de la superficie de succion pueden ser menores que la
presion estatica de salida a lo largo del alabe, el valor de Z es cercano a 1 si el
alabe de disefa con ese obijetivo.

Por ello, se asumira un valor del Zweifel de Z = 0.9 tanto para el rotor como para
el estator, y a partir de este valor se calculara la solidez axial (c./s) y los

pardmetros geométricos de los alabes.

6.5.6 Eleccion de parametros

Como se mencion6 al inicio de este apartado, no es posible realizar disefio
repetitivo de la misma forma que en compresores. Por ello, es necesario fijar una

serie de parametros en funcion de la experiencia de disefio. A la hora de disefar
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la turbina de alta presion (y como se vera en el apartado siguiente, también la
turbina de baja presion), se ha decidido aplicar el concepto de disefio sin vértice
de salida.
Este concepto representa la condicidén de salida del escalon completamente axial,
es decir, a; = 0. Al mismo tiempo, la salida de la cAmara de combustion es
completamente axial, por lo que, para facilitar el disefio, se aplica la siguiente
condicion en los dos escalones de la turbina de alta presion:

a;=a3=0
Con esta condicion de disefio, solo es necesario fijar un ultimo parametro: el Mach
de salida del estator M,. Para poder mantener un buen control del flujo masico
que pasa por la turbina es necesario que la salida del primer estator este
choqueada, es decir, que el Mach de salida de este sea ligeramente supersénico
[6]. En el resto de etapas no es necesario que se cumpla esta condicion, por lo
que M, sera subsénico. Como consecuencia, el Mach de salida de cada uno de
los estatores sera:

(M,); = 1.05

(M), = 0.90
Al igual que en el fan y compresor de alta, se realiza el disefio con radio medio
constante.

T, = cte
Se asume que las pérdidas de la turbina se modelizan a partir del rendimiento
politrépico, fijado por el ciclo.
e, = 0.90

En este momento ya se tienen todos los datos necesarios para calcular los
triangulos de velocidades de todas las etapas de la turbina tanto en el radio
medio, como en la base y la punta. Asimismo, se asume velocidad axial constante
a lo largo del rotor (u, = us).
Para realizar todos los calculos se utilizan las ecuaciones mostradas en la tabla
6.39
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Tabla 6.39: Ecuaciones para calcular los triangulos de velocidad de una turbina

Ecuaciones turbina

1+

Tta
B rwErer
2

Ptl

Ty

4P1=
l

(1+15 1M12)%

y+1
2)2(1—1/)

MFP; = M3ﬁ(

1oy TesR

uy = Vi cosay
Vi = M/yRT: —>{ . Ap=— 2 =
! WYL Py = Vysing 73 " P.aMFP; cos a3
Tt1=Tt2—>T2—7 Vagp = /Z(T —T3)c, > M =R
1 3R t3 3)Cp 3R
1+L-= ) M,? JYRT3g

V, = My /YRT,

B3 = cos™t 3R) g = Vg sin
3 = COS V. U3r = V3rSInazp
3R

_ Cp (Ttl

—Ti3)

b= (wr)?

V4
T3\r—De;
Pz = Ppq = (T_tl)

az
wr u U 2 wr\2 Pt3
/(l/)V) ( 3tana3)\/1+(—3tana3) —(1/)7) \ Py = — = Pap
— cin—1 2 2 2 _ 1 X
= sin . (1 7 M32)V
1+ ( 3 tan a3) / 2
¥+l . v
2(1-y) Y — y-1
MFP, =M2\/77( 22) Prag = P3p (1+ M3R2) = Piar
No+/ Piar
A, = ToVTeR Pop = =P,
27 Py MFP; cos a, (1+15 1M2R2)V—1
Y
{uz =V, cosa, y—1
v, =V, sina, Py, =P, (1 + M, )
—Ju.z 2
Uyr = Uy = Ugp VZ =4 Uy +vu2 . ~ AZ1‘2’3
Vypr = Vy — T ﬁZ =tan~! (uﬂ) 1,2,3 27‘[7‘m
2R
Tyr =T, (1+V_1M 2)—T
e Vyr . t2R = T2R 2R yt3R {Th1,2,3 ot a2
T 71 = T — h123/2
YRT,r y—1 y-1 Th123 = Tm — M123
Pior = Par (1 + 2 MZRZ)
% _ (V123T sin® “123>
h1,23 =
Vs = B eosa, V, — {ug T;VS—CI(/)'Sg;: Usg ! i g S @23
U, 3=V3 3 v Vgt @2 sinay s
s Tr123sm %123
_1[Uth2 tan Appo — Wr
%2 Btn2 = tan 1( Yens )
T3 =T 78 = Tar ¢,
c Bons = tan= (wr +ugpstanagy 3>
3 —
o Ut,h 3
V.
My = —
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6.5.7 Escalones de la turbina de alta presion

A continuacion se muestran los triangulos de velocidades de los 2 escalones de la
turbina en el radio medio (m), en la base (h) y en la punta (t) en las tablas 6.40
(primer escaldn) y 6.41 (segundo escalon).

Tabla 6.40: Triangulos de velocidades del primer escalon de la HPT

Primer escalon HPT

1h 1m 1t 2h 2m 2t 3h 3m 3t

Pt (Pa) 3761600 3761600 3761600 | 3668423 3553596 3451384 | 2129740 2129740 2129740
P (Pa) 3394216 3394216 3394216 | 1830838 1830838 1830838 | 1565743 1565743 1565743
Tt (K) 1850.0 1850.0 1850.0 | 1863.6 1850.0 1837.6 | 1643.9 1643.9  1643.9
T (K) 1806.6  1806.6  1806.6 | 1587.5 1587.5  1587.5 | 1531.2  1531.2  1531.2
M 0.400  0.400  0.400 | 1.077  1.050  1.025 | 0.700  0.700  0.700
V (m/s) 3292 3292 3292 | 8309 8101 7907 | 5307 530.7  530.7
u (m/s) 3292 3292 3292 | 5443 5307 5180 | 5307  530.7  530.7
v (m/s) 0.0 0.0 0.0 627.8  612.1  597.5 0.0 0.0 0.0

o (9) 0.00 0.00 0.00 49.07  49.07  49.07 0.00 0.00 0.00

B (9) 2246 1981 1699 | 37.03 3842  39.76
MFP 0.416 0.666 0.608

Az (m2) 0.027 0.028 0.031

r (m) 0.216 0225  0.235 | 0215 0225 0235 | 0214  0.225  0.236
h (m) 0.019 0.020 0.022

Tabla 6.41: Triangulos de velocidades del segundo escalén de la HPT

1h

Primer escalon HPT

im 1t 2h 2m 2t 3h 3m 3t

Pt (Pa) 2129740 2129740 2129740 | 2232955 1996675 1838338 | 1117207 1117207 1117207
P (Pa) 1565743 1565743 1565743 | 1214816 1214816 1214816 | 1025247 1025247 1025247
Tt (K) 1643.9 1643.9 1643.9 1686.8 1643.9 1612.8 1437.7 1437.7 1437.7
T (K) 1531.2 1531.2 1531.2 1465.8 1465.8 1465.8 1409.5 1409.5 1409.5
M 0.700 0.700 0.700 1.003 0.900 0.818 0.365 0.365 0.365

V (m/s) 530.7 530.7 530.7 743.4 667.3 606.3 265.6 265.6 265.6

u (m/s) 530.7 530.7 530.7 295.9 265.6 241.3 265.6 265.6 265.6

v (m/s) 0.0 0.0 0.0 682.0 612.1 556.2 0.0 0.0 0.0

a (9) 0.00 0.00 0.00 66.54 66.54 66.54 0.00 0.00 0.00

B (9) 46.49 35.74 19.29 53.82 57.75 60.98

MFP 0.608 0.661 0.386

Az (m2) 0.031 0.077 0.088

r (m) 0.216 0.226 0.237 0.198 0.225 0.252 0.194 0.225 0.256

h (m) 0.022 0.054 0.062
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6.5.8 Geometriay numero de alabes de la HPT

En este caso, en lugar de tener como dato la solidez (como en los compresores),
se tiene el valor del Zweifel. Por ello la secuencia de calculo es ligeramente
distinta.
Al igual que con los compresores, el primer paso es calcular la cuerda a travées de
la ecuacion 6.42. Para ello es necesario fijar un valor para la relacién entre la
cuerda y la altura del alabe c/h. Al igual que con el compresor de alta presion, se
escoge un valor de ¢/h = 1 tanto para el rotor como para el estator.

¢ h; +h,
“h 2
Tras esto, conociendo el valor del Zweifel, se calcula la proyeccion axial de la

c

solidez mediante la ecuacion 6.78.
2 U, u;\2
(c,/$s) = Z (cos? a,) (tan a; + +u—itan ae) (u—e>
Con este valor calculado y mediante las formulas mostradas en la figura 6.35 y la
regla de carter. Conociendo el valor del angulo de entrada geométrico y; es
idéntico al angulo de entrada de la velocidad «;, se despeja el angulo de salida

geomeétrico y, de la siguiente ecuacion:
a; tYi

Ve — Qe =
8

Conocido este valor, el siguiente paso es calcular el calado, la solidez, el

espaciado y el numero de éalabes en cada punto mediante las siguientes

ecuaciones:
p=Ye Vi (6.79)
2
o= (cx/s) (6.80)
cos @
_ C _ C

s = s o (6.81)
2ni3Te (6.82)

N° = ——=—
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Conociendo el angulo de calado de los perfiles en cada radio del alabe, y las
alturas de dichos alabes, es posible representar la vista lateral del escalon, tal y
como se muestra en la figura 6.36.

L ] = >
Stator
w Hwel w  Jw
h 4 4
Rotor
rr e
T h = I'l - rh
hy+hy
ry W= — (f;)s cos B,
hz + hql
W, = —5— (-f;)r cos 6,

Centerline

Figura 6.36: Dimensiones axiales de un escalén de compresor axial [6]

En las tablas siguientes se muestran las caracteristicas geométricas de los alabes
de rotor y estator de los dos escalones de turbina de alta presion para el radio
medio, la base y la punta del alabe.

Tabla 6.42: Caracteristicas geomeétricas de los alabes del primer escalon de la HPT

Estator ' Rotor
Hub Rmedio Tip Hub Rmedio Tip

¢ (cm) 1.94 1.94 1.94 2.08 2.08 2.08
cx/s 0.67 0.68 0.70 1.71 1.57 1.45
vi (9) 0.00 0.00 0.00 22.46 19.81 16.99
ve (9) 57.30 57.18 57.07 43.26 44.78 46.22
0 (9) 28.65 28.59 28.54 10.40 12.49 14.62
o 0.76 0.78 0.80 1.74 1.61 1.50
s (cm) 2.56 2.50 2.44 1.19 1.29 1.39

2 52.85 56.61 60.47 113.07 109.75 106.67
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Tabla 6.43: Caracteristicas geométricas de los alabes del segundo escalén de la HPT

Estator Rotor

Hub Rmedio Tip Hub Rmedio Tip

¢ (cm) 3.81 3.81 3.81 5.81 5.81 5.81
cx/s 1.46 1.62 1.78 2.19 1.46 1.01
vi (9) 0.00 0.00 0.00 46.49 35.74 19.29
ve (9) 73.35 72.97 72.64 63.02 68.30 71.72
0 (9) 36.67 36.48 36.32 8.26 16.28 26.21
o 1.81 2.02 2.21 2.22 1.52 1.12
s (cm) 2.10 1.89 1.72 2.62 3.82 5.17
0 61.89 75.12 89.45 47.02 37.01 30.89

A la hora de elegir el nimero de alabes de rotor y estator para cada escalon, se
escoge el valor mas alto entre base, radio medio y punta, y se redondea al
namero entero superior mas cercano [6]. De este modo el numero de alabes

necesario para los distintos escalones de la turbina de alta presién son:

Tabla 6.44: Namero de alabes de las 2 etapas de la HPT

Primer escal6n Segundo escalén

Estator Rotor Estator Rotor

61 114 90 48

Por ultimo, es posible representar una seccion lateral de la turbina de alta presion,
utilizando las relaciones de la figura 6.36. En las figuras 6.37 y 6.38 se muestran
las dimensiones longitudinales de la HPT completa, asi como las dimensiones
radiales y las dimensiones de los alabes en todos sus radios.

De igual forma que con los compresores, a la hora de representar los alabes de
rotor se ha dejado un espaciado entre la punta de los mismos y la carcasa de 2
mm. Asimismo, en estas figuras se han representado elementos como la carcasa
o las sujeciones de los alabes de rotor al eje, Unicamente para mejorar la
visualizacion de la HPT, por lo que las medidas de esos elementos carecen de

importancia al ser exclusivamente elementos visuales.
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170,14

2561

234,84
22518
2

2165

194,25

Figura 6.37: Esquema de la HPT con dimensiones axiales y radiales (en mm)

30,74
—//F________‘_—-—/——:__I
17.06_ 20,12
I m—
52,1
20,43
17,04 | L=
-
306
57,47

L

Figura 6.38: Esquema de la HPT con las medidas de los alabes (en mm)

Como se indica en la figura 6.36, la separacion entre un alabe de estator y el
siguiente alabe de rotor es ¥ de la longitud axial maxima del estator, mientras que
la separacion entre un alabe de rotor y el siguiente de estator es % de la longitud

axial maxima del rotor.
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6.6 TURBINA DE BAJA PRESION (LPT)

La nueva motorizacion consta de dos ejes compresor-turbina, por lo que sera
necesario disefiar una turbina de baja presion que aporte el trabajo requerido por
el fan.
El proceso de disefo de la turbina de baja presion es idéntico al expuesto en el
apartado 6.5 para la turbina de alta presion. Como se mencion6 anteriormente,
este proceso sigue los siguientes pasos [6]:

1. Seleccion de la velocidad de rotacion y las dimensiones transversales

2. Seleccion del numero de escalones

3. Calculo de los triangulos de velocidades en el radio medio de cada escalon

4. Calculo de los triangulos de velocidades en la punta y la base de cada

escalén
5. Célculo de geometrias de los &alabes

6.6.1 Seleccion de lavelocidad de rotacion

En el eje de baja presion, los esfuerzos centrifugos soportados por el fan son
mayores que los de la turbina de baja presion, ya que mueve un mayor gasto
masico, y la turbina de baja no esta sometida a temperaturas de trabajo tan altas
como la turbina de alta.

Por ello, la velocidad de rotacion de este eje la fija el fan (apartado 6.2), siendo

esta:
w = 1435 rad/s = 13703 rpm

Sin embargo, es necesario comprobar que tanto los alabes de rotor como los
discos de sujecién de los mismos pueden soportar los esfuerzos generados por
esta velocidad de giro.

Los datos de entrada a la turbina (temperatura total, presion total, angulo de la
velocidad y numero de Mach) son idénticos a las propiedades de salida del
compresor de alta presion, por lo que son conocidos (tabla 6.45). A través de
estos valores se puede calcular el area de entrada a partir de la ecuaciéon 6.24

iy TeasR

A = = 0.08113 m?
z41 7 p., .MFP, ; cos a; m
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Tabla 6.45: Datos de entrada en la turbina de baja presion

Datos entrada LPT

M, 0.365

e; 0.9

a; 0°

Tat 1437.7 K

Py 1117207 Pa
my 58.61 kg/s

Tanto los alabes de rotor como los discos de sujecion estaran fabricados por los
mismos materiales que en el caso de la turbina de alta presion: una superaleacion
de niquel monocristalina de quinta generacion TMS 196 para el rotor y una
superaleacion de niquel PM de tercera generacibn ME3 para los discos. Sin
embargo, al haberse reducido la temperatura del fluido, las propiedades
mecanicas de ambos materiales cambian.

La temperatura media del fluido a la entrada de la turbina es aproximadamente de
1100°C, por lo que utilizando métodos de refrigeracion se estima una temperatura
media de los alabes de rotor de 900°C. Con esta temperatura, las propiedades

mecanicas del TMS 196 se muestran en la tabla 6.46.

Tabla 6.46: Propiedades fisicas del TMS 196 a 900°C [42]

TMS 196

a, 758 MPa

P 9010 kg/m?

Con estas propiedades, y teniendo en cuenta un factor de seguridad de 1.5, por lo
que o, = 0,,/1.5, se puede calcular la velocidad de giro maxima que podrian

soportar los alabes de rotor a través de la ecuacion 6.50:

s
w= |—————=2084 rad/s > 1870 rad/s

Al ser esta velocidad de giro mayor a la establecida para el eje de baja presion,
los alabes de rotor podran soportar los esfuerzos centrifugos generados por dicha

rotacion.

Mario Garcia Chico



Pagina 177 de 216

El siguiente paso seria comprobar los esfuerzos en los discos. Al manejar tanto la
turbina de alta como la de baja el mismo gasto masico, y al estar dispuestas una
tras la otra, se escoge como parametro de disefio de la turbina de baja presion

mantener el radio medio de la turbina de alta.
T = 0.225 m

Con este dato y el area de entrada se puede calcular el radio en la base del

primer alabe de rotor:

Az \* Ay
Th =\/(rm+ﬁ) T 0.197 m
Por lo que la velocidad lineal en el exterior del disco, suponiendo que el radio
exterior de este es aproximadamente igual al radio en la base del rotor (. = 13,),
sera:
wt,. = 281.98 m/s

Para calcular la velocidad lineal maxima en los discos, es necesario conocer las
propiedades mecéanicas de estos a la temperatura de trabajo en la entrada de la
turbina de baja presion. Estos componentes tienen mayor facilidad de
refrigeracion, por lo que su temperatura de trabajo sera menor que en el caso de
los alabes, por lo que se asume una temperatura de trabajo de 800°C. En la tabla

6.47 se muestran las propiedades mecanicas del ME3 a 800°C.

Tabla 6.47: Propiedades fisicas del ME3 a 800°C [43]

ME3
ay 860 MPa

p 8180 kg/m3

Teniendo en cuenta un factor de seguridad de 2 para aumentar la resistencia a
fatiga de los discos como se decidio en el disefio de la turbina de alta, la velocidad

lineal maxima en el extremo del disco es:

4'O'd
[WT ] pax = 7 = 485.6 m/s > 281.98 m/s

Al ser la velocidad maxima mayor que la fijada, se concluye que los discos de

rotor soportaran los esfuerzos centrifugos.
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6.6.2 NUmero de escalones

Al igual que en la turbina de alta, es necesario calcular el factor de carga de la

turbina de baja para establecer el nimero de etapas necesarias.

_ O (Tey — Tts)
~ (0r)?

Al ser superior a dos es necesario colocar dos escalones de estator-rotor en la

=227 >2

turbina de baja presion. Para que ambos escalones realicen el mismo trabajo, la
diferencia de temperatura total en cada uno debe ser igual.

La diferencia de temperatura total en la turbina es de
ATyp = Teyq — Tes = 1437.7 K — 1248.2K = 189.5K

Por lo tanto, la diferencia de temperatura en cada escalén de turbina sera:

Las temperaturas totales de entrada y salida en cada uno de los escalones se

muestran en la tabla 6.48.

Tabla 6.48: Temperaturas totales de entrada y salida de los dos escalones

_ : Ty 1437.7 K
Primer escalon
iy 1342.95 K
’ Ty 134295 K
Segundo escaldn
Tt 1248.2 K

6.6.3 Eleccion de parametros

De igual forma que en la turbina de alta presion, se ha decidido aplicar el
concepto de disefio sin vortice de salida, por lo que a; = 0. Al ser la salida de la
turbina de alta presion completamente axial, en el primer escalén a; = 0, por lo
que, en definitiva, todos los angulos de entrada y salida de los 2 escalones de la
turbina de baja presion seran nulos.
a;=a3 =0

Con esta condicion de disefio, solo es necesario fijar un ultimo parametro: el Mach
de salida del estator M,. Al estar dispuesta la turbina de baja tras la turbina de
alta, no es necesario choquear la salida del primer estator, por lo que la salida del

estator de los dos escalones sera subsonica.
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(M3); =0.90
(M,), = 0.90
Al igual que en el fan, el compresor de alta y la turbina de alta, se realiza el disefo
con radio medio constante.
T, = cte
Se asume que las pérdidas de la turbina se modelizan a partir del rendimiento
politropico, fijado por el ciclo.
e, = 0.90
Por ultimo, se sume un valor del Zweifel de Z = 0.9 al igual que en la turbina de
alta presion.
En este momento ya se tienen todos los datos necesarios para calcular los
triangulos de velocidades de todas las etapas de la turbina tanto en el radio
medio, como en la base y la punta. Asimismo, se asume velocidad axial constante
a lo largo del rotor (u, = us).
Para realizar todos los céalculos se utilizan las ecuaciones mostradas en la tabla
6.39 del apartado 6.5.

6.6.4 Escalones de laturbina de baja presion

A continuacion se muestran los tridngulos de velocidades de los 2 escalones de la
turbina en el radio medio (m), en la base (h) y en la punta (t) en las tablas 6.49

(primer escaldn) y 6.50 (segundo escalén).

Tabla 6.49: Triangulos de velocidades del primer escalén de la LPT

1h Im 1t 2h 2m 2t 3h 3m 3t

Pt (Pa) 1117207 1117207 1117207 | 1120965 1081130 1048494 | 804589.8 804589.8 804589.8
P (Pa) 1025247 1025247 1025247 | 657780.3 657780.3 657780.3|571338.4 571338.4 571338.4
Tt (K) 1437.7 1437.7 1437.7 1449.8 1437.7 1427.6 1343.0 1343.0 1343.0
T (K) 1409.5  1409.5  1409.5 | 12819 12819 12819 | 1240.9 12409 1240.9
M 0.365 0.365 0.365 0.934 0.900 0.870 0.740 0.740 0.740
V (m/s) 265.6 265.6 265.6 647.7 624.0 603.4 505.0 505.0 505.0
u (m/s) 265.6 265.6 265.6 524.2 505.0 488.3 505.0 505.0 505.0
v (m/s) 0.0 0.0 0.0 380.5 366.5 354.4 0.0 0.0 0.0
a(9) 0.00 0.00 0.00 35.97 35.97 35.97 0.00 0.00 0.00

B (9) 9.79 4.91 -0.21 29.55 32.61 35.48
MFP 0.386 0.661 0.624

Az (m2) 0.088 0.065 0.073

r (m) 0.228 0.255 0.283 0.202 0.225 0.248 0.199 0.225 0.251
h (m) 0.055 0.046 0.051
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Tabla 6.50: Triangulos de velocidades del segundo escalén de la LPT

1h 1m 1t 2h 2m 2t 3h 3m 3t

Pt (Pa) 804589.8 804589.8 804589.8| 820783 776739.1 743572.8|565692.7 565692.7 565692.7
P (Pa) 571338.4 571338.4 571338.4|472583.2 472583.2 472583.2| 406347.7 406347.7 406347.7
Tt (K) 1343.0 1343.0 1343.0 | 1360.2 1343.0 1329.5 | 12482 12482  1248.2
T (K) 1240.9  1240.9 12409 | 11975 1197.5 1197.5 | 1156.4 1156.4 1156.4
M 0740  0.740  0.740 | 0.952  0.900  0.857 | 0727 0727  0.727
V (m/s) 505.0 505.0 505.0 | 637.8  603.1 5745 | 4789 4789 4789
u (m/s) 505.0 505.0 505.0 | 506.5 4789 = 4562 | 4789 4789  478.9
v (m/s) 0.0 0.0 0.0 387.6  366.5 = 349.2 0.0 0.0 0.0

o (9) 0.00 0.00 0.00 3743 3743  37.43 0.00 0.00 0.00

B (9) 12.24 5.18 -2.42 29.61 3401 = 37.99
MFP 0.624 0.661 0.619

Az (m2) 0.073 0.089 0.100

r (m) 0.208 0233 0258 | 0194 0225 0257 | 0190  0.225 = 0.261
h (m) 0.050 0.063 0.071

6.6.5 Geometriay numero de alabes de la LPT

El proceso de calculo es idéntico al expuesto en la turbina de alta presién
(subapartado 6.5.8):

Calcular la cuerda a partir de la ecuacién 6.42 fijando un valor para la relacion
entre la cuerda y la altura del alabe. Al igual que con la turbina de alta presién, se
escoge un valor de ¢/h = 1 tanto para el rotor como para el estator.

Tras esto, conociendo el valor del Zweifel, se calcula la proyeccién axial de la
solidez mediante la ecuacion 6.78 y, con este valor, se calcula el angulo de salida
geomeétrico del &labe mediante las formulas de la figura 6.35.

Con este valor definido, es posible calcular el calado, la solidez, el espaciado y el
namero de alabes en cada punto mediante las ecuaciones 6.79-82.

Conociendo el angulo de calado de los perfiles en cada radio del alabe, y las
alturas de dichos alabes, es posible representar la vista lateral del escalon, tal y
como se muestra en la figura 6.36.

En las tablas siguientes se muestran las caracteristicas geométricas de los alabes
de rotor y estator de los dos escalones de turbina de baja presién para el radio

medio, la base y la punta del alabe.
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Tabla 6.51: Caracteristicas geométricas de los alabes del primer escalén de la LPT

Estator Rotor

Hub Rmedio Tip Hub Rmedio Tip

¢ (cm) 5.03 5.03 5.03 4.88 4.88 4.88
cx/s 0.54 0.56 0.57 1.30 1.14 1.01
vi (9) 0.00 0.00 0.00 9.79 491 -0.21
ve (9) 43.07 42.92 42.78 34.32 37.46 40.31
0 (9) 21.53 21.46 21.39 12.27 16.28 20.26
o 0.58 0.60 0.62 1.33 1.19 1.08
s (cm) 8.75 8.43 8.16 3.66 4.09 4.53
0 15.45 17.90 20.44 34.48 34.60 34.64

Tabla 6.52: Caracteristicas geométricas de los alabes del segundo escalon de la LPT

Estator Rotor

Hub Rmedio Tip Hub Rmedio Tip

¢ (cm) 5.65 5.65 5.65 6.71 6.71 6.71
cx/s 1.07 1.13 1.19 1.42 1.17 0.97
vi (9) 0.00 0.00 0.00 12.24 5.18 -2.42
ve (9) 42.37 42.22 42.09 34.47 39.00 42.92
0 (9) 21.19 21.11 21.05 11.12 16.91 22.67
o 1.15 1.21 1.27 1.44 1.22 1.06
s (cm) 4.92 4.66 4.44 4.65 5.49 6.36
o 25.61 30.87 36.39 25.90 25.75 25.57

A la hora de elegir el nimero de alabes de rotor y estator para cada escalén, se
escoge el valor mas alto entre base, radio medio y punta, y se redondea al
namero entero superior mas cercano [6]. De este modo el nUmero de alabes

necesario para los distintos escalones de la turbina de baja presion son:

Tabla 6.53: Numero de alabes de las 2 etapas de la LPT

Primer escalén Segundo escaldn

Estator Rotor Estator Rotor

21 35 37 26

Por udltimo, es posible representar una seccion lateral de la turbina de baja
presion, utilizando las relaciones de la figura 6.36. En las figuras 6. y 6. se
muestran las dimensiones longitudinales de la LPT completa, asi como las

dimensiones radiales y las dimensiones de los alabes en todos sus radios.

Mario Garcia Chico



Pagina 182 de 216

281,09

— 1

256,1
225,18
260,68

194,25
189,67

Figura 6.39: Esquema de la LPT con dimensiones axiales y radiales (en mm)
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Figura 6.40: Esquema de la LPT con las medidas de los alabes (en mm)

De igual forma que con la turbina de alta presion, a la hora de representar los
alabes de rotor se ha dejado un espaciado entre la punta de los mismos y la
carcasa de 3 mm. Asimismo, en estas figuras se han representado elementos

como la carcasa o las sujeciones de los alabes de rotor al eje, Unicamente para
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mejorar la visualizacion de la LPT, por lo que las medidas de esos elementos
carecen de importancia al ser exclusivamente elementos visuales.

Como se indica en la figura 6.36, la separacion entre un alabe de estator y el
siguiente alabe de rotor es ¥4 de la longitud axial méxima del estator, mientras que
la separacion entre un alabe de rotor y el siguiente de estator es % de la longitud

axial maxima del rotor.

6.7 POSTCOMBUSTION

El postquemador es un elemento cuya funcion principal es aumentar el empuje
del motor sin tener que aumentar el area frontal y el peso del mismo. La
postcombustion incrementa el empuje afiadiendo energia térmica al fluido de
gases antes de expulsarlo por la tobera. En el caso de los motores turbofan de
flujo mixto, esta corriente de gases estd formada por los gases de salida de
turbina y el flujo de derivacion extraido tras el fan, por lo que es necesario instalar
un elemento (mezclador) que mezcle ambos flujos antes de introducirlo en a
postcombustion.
Al ser el ratio de equivalencia menor que uno (ver apartado 6.4), en la corriente de
gases que pasan por la turbina aun queda oxigeno sin reaccionar. Asimismo, el
flujo de gases del fan no ha sufrido ninguna combustion, por lo que todo el
oxigeno presente en él permanece a la entrada de la postcombustién. Gracias al
excedente de oxigeno en ambos flujos, es posible introducir mas combustible
para producir una nueva reaccion de combustion: una postcombustion.
La postcombustion incrementa el empuje en un 50% aproximadamente, mientras
que el consumo de combustible se ve incrementado en un 300% [15]. Por ello, la
postcombustion solo seréa utilizada en las maniobras que requieran un alto empuje
momentaneo. Mientras la postcombustion esta activada se denomina operacion
‘humeda” (wet), y en el caso de estar desactivada operacion “seca” (dry).
En el momento de llevar a cabo el disefio de un postquemador, existen una serie
de requisitos que este elemento debe satisfacer [6]:

e Alto incremento de temperatura. El fluido de salida del postquemador no

debe pasar por ninguna turbina, por lo que la temperatura de salida no esta

condicionada por la resistencia térmica de los materiales de turbina, sino
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por la cantidad de oxigeno disponible y los requisitos de refrigeracion de la
camara y la tobera.

e Bajas pérdidas durante la operacion seca. Aunque la postcombustion no
esté activada, los elementos que la forman si interacttan con el flujo de
aire del motor, por lo que las pérdidas generadas por estos elementos
deben ser minimas.

e Rango de temperatura amplio, para mejorar el control de la
postcombustion.

e Alta eficiencia de combustion.

e Longitud reducida y bajo peso.

e Capacidad de apagado de altitud.

¢ No disponer de inestabilidades acusticas por la combustion.

e Amplia vida util, bajo coste y facilidad de reparacion y mantenimiento.

En la figura 6.41 se muestran los elementos principales de un postquemador. El
flujo de aire mezclado es decelerado en un difusor y el combustible es inyectado
en los anillos de inyeccion. Tras esto la ignicibn comienza en el interior de los
estabilizadores de llama (figura 6.42), donde se generan zonas de recirculacion
gue disminuyen la velocidad del fluido permitiendo una combustién estable. Por
otro lado, en la zona cercana a las paredes se inyecta aire a sin combustionar
para ser utilizado como refrigerante. Todos los motores equipados con
postcombustion deben disponer de una tobera de &rea variable para permitir la

operacion normal del resto del motor esté o no esté activada la postcombustién.

After burner casing

J Cooling and screech W

bypass air
E—  [ixer

core gas le) <
‘I Variable-area exit nozzle

Diffuser — - - -

h
station § /l

0 < Flameholder

— Spray ring
station16  station BA R i

1 I
station 6.1 station 7

Figura 6.41: Componentes principales de un postquemador [15]
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En la figura 6.42 se muestra un estabilizador de llama, donde se puede observar
la zona de recirculacion anteriormente mencionada. En un punto ligeramente
alejado del estabilizador se forma un frente de llama, por donde parte de los

gases de recirculacién se desplazan mientras combustionan.

Figura 6.42: Esquema de un estabilizador de llama [15]

El estudio del ciclo termodinamico define la composicion del fluido, propiedades
termodinamicas y los gastos masicos del flujo principal y derivacion a la entrada
del mezclador (puntos 6 y 16 respectivamente) y a la salida del mezclador (punto
6A). Por otro lado, del disefio de componentes se conocen las condiciones de
salida de la turbina de baja presién (punto 5) y del fan (punto 13). Todos estos
datos se muestran en la tabla 6.54.

Tabla 6.54: Datos de actuacion conocidos del postquemador

m (kg/s) y R (J/kgk) Pt(Pa) Tt(K) P (Pa) T (K) M V (m/s) A (m2)
5 58.61 1.3 288.5 565693 1248.2 406373 1156.5 0.727 478.89 0.100
6 58.61 1.3 288.5 565693 1248.2 510443 1218.9 0.400 270.44 0.149
13 17.73 1.4 286.9 590278 619.6 484749 585.7 0.538 260.92 0.024
16 17.73 1.4 286.9 590278 619.6 532626 601.6 0.386 189.74 0.030
6A 76.34 1.3184 288.1 552080 1125.5 495230 1096.3 0.409 263.73 0.185
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Con estos datos se procede a realizar el disefio de los componentes esenciales
de la postcombustion: conductos de entrada, mezclador, difusor y estabilizadores

de llama.

6.7.1 Conductos de admision

Como se puede observar en la figura 6.41, los flujos de aire principal y de
derivacion deben estar conectados al postquemador.

La eleccion del radio exterior del postquemador influye tanto en la longitud axial
requerida por el mezclador como en la caida de presion total debida a la
resistencia generada por los estabilizadores de llama y por la combustion, de tal
forma que cuanto mayor sea este radio (r,), mayor sera la reduccion de la longitud
y de la caida de presion total [15].

Sin embargo, cuanto mayor sea este radio mayor sera el area frontal del motor vy,
por lo tanto, mayor sera tu tamafo. Por ello, se fija como requisito de disefio que
el radio maximo del postquemador sea igual al radio maximo del fan, ya que de
esta forma el area frontal del motor permanece inalterada, aumentando al maximo
el radio.

Por esto mismo, el radio maximo de entrada al mezclador serd también el radio

maximo del fan, es decir:
ToFAN = To16 = Toea = To7 = 0.340 m

Debido a que el flujo principal es interior al flujo de derivacion, el radio exterior del
flujo principal a la entrada del mezclador sera igual al radio interior del flujo de
derivacion:
Toe = Ti16

Los radios, tanto interiores como exteriores, de ambos flujos a la salida del fan y
la turbina (13 y 5) estan definidos por las dimensiones de los mismos. Por otro
lado, tras el mezclador, el postquemador tiene forma cilindrica, por lo que su radio
interior sera O:

Tiea =Ti7 =0
Como consecuencia, al conocerse las areas de cada conducto (tabla 6.54) y al
menos uno de sus radios, es posible definir la geometria radial de cada uno de los
puntos de estudio (13, 5, 16, 6, 6A, 7), mostrandose sus valores en la tabla 6.55.
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Tabla 6.55: Dimensiones radiales del postquemador

Station5 Station6 Station 13 Station 16 Station 6A Station 6.1=7
A (m2) 0.100 0.149 0.024 0.030 0.185 0.363
rm (m) 0.225 0.283 0.293 0.333 0.289 0.170
ri (m) 0.190 0.242 0.286 0.325 0.238 0.000
ro (m) 0.261 0.325 0.299 0.340 0.340 0.340
H (m) 0.0710 0.0838 0.0128 0.0145 0.1017 0.3399

Por lo tanto, la Unica dimension por definir para los conductos de entrada al
mezclador es la longitud de dichos conductoa. Para no dotar en exceso al fluido
de una componente radial muy elevada (ya que al pasar de un radio menor a uno
mayor el fluido debe tener una componente radial), se decide que la longitud de
dichos conductos (L; 45) sea igual al radio interior del flujo de derivacion a la salida
del fan (r;13).
L gg = Ti13 = 0.286 m

En la figura 6.43 Se muestra un esquema de los conductos de entrada al

mezclador del postquemador (dimensiones en mm).

286,21

®)

299,02
286,21
260,68
241,55
325,38
339,86

189,67

Figura 6.43: Esquema de los conductos de entrada al mezclador (en mm)

Mario Garcia Chico



Pagina 188 de 216

6.7.2 Mezclador

Los mezcladores de los postquemadores utilizan capas de cizallamiento
turbulento para mezclar en flujo principal y el de derivacion [15]. En este tipo de
mezcladores, debido a la diferencia de velocidades se generan remolinos entre
los dos flujos una vez entran en contacto, aumentando su tamafo
progresivamente y mezclando ambos flujos, tal y como se muestra en la figura
6.44.

Figura 6.44: Mezcla de flujos paralelos en una capa de cizallamiento [15]

En estos elementos, se define como espesor de la capa de mezcla §,, (figura
6.45) a la regioén en la que las fracciones molares de los gases mezclados difieren
mas de un 1% con respecto a los valores de los flujos no mezclados, es decir, la
region donde ambos flujos ya estan mezclados.

Para analizar estos tipos de mezcladores se define la relacion de velocidades
como r = U, /U, y a la diferencia de velocidades como AU = U, — U,. Por lo tanto,
la relacion entre la relacion entre esta diferencia de velocidades y la velocidad

convectiva media U, = (U, + U,)/2 es

1-—1r
AU = 2U, (1 n r) (6.83)

Como consecuencia de estudios experimentales, se concluye que en estos
mezcladores la tasa de crecimiento media de la capa de cizallamiento para flujos
con la misma densidad viene dada por [15]:

5—c(1_r) (6.84)
x S 1+r '
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Siendo § el espesor local de la capa de cizallamiento a una distancia x (figura

6.45) y Cs una constante que varia entre 0.25 y 0.45.

Figura 6.45: Crecimiento del espesor de la capa de cizallamiento y del espesor de

la capa de mezcla [15]

Sin embargo, estas férmulas son vélidas Unicamente cuando las densidades de
ambos flujos son iguales, en caso de ser distintas (s = p,/p; # 1) la velocidad
convectiva y la tasa de crecimiento de la capa de cizallamiento vienen dadas por

las siguientes expresiones:

Uy +sU,

— -1 v°72 6.85
U. i (6.85)

5_6(1—r) 1+Vs\(1-(1-+vs)/(1++s) (6.86)
x  O\1 ++sr 2 1+2901+7n/(1-71) '

En la figura 6.45 se observa que la capa de mezcla crece en el tiempo
aproximadamente como una fraccién constante de la capa de cizallamiento.

Experimentalmente, se demuestra que esta relacién entre ambas capas es:

%n ~ 0.49 (6.87)
En el caso del nuevo mezclador, los flujos a mezclar son 6 y 16, por lo que
utilizando los datos de la tabla 6.54 se calcula la relaciéon de velocidades y la
relacion de densidades:

U
r=-—5-10.702
U16

P16
s =—
P16

= 2.126
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Introduciendo ambos valores en la ecuaciéon 6.86 se calcula la tasa de crecimiento

de la capa de cizallamiento:

6=C5< 1—r )<1+\/E><1—(1—\/§)/(1+\/§)

x 1 ++/sr 2 1+29(1+7r)/1-1)

Y este valor es utilizado para calcular la tasa de crecimiento maxima (Cs max =

) = Cs+0.0123

0.45) de la capa de mezcla a través de la ecuacion 6.87:

5y O
= 20.49 = 0.002704
X X

Con este dato es posible calcular la longitud del mezclador necesario para que
ambos flujos se mezclen completamente igualando la capa de mezcla a la altura

del mezclador:
Om = Tooa — T164 = Lm = 37.59 m

Como resulta evidente, no es viable instalar un mezclador de mas de 30 metros
en un motor de aviacion, por lo que estéa opcién queda descartada, y es necesario

encontrar otra forma de mezclar los dos flujos antes de iniciar la combustion.

6.7.3 Difusor-mezclador combinado

El siguiente componente tras el mezclador es el difusor, por lo que podria resultar
conveniente combinar ambos componentes para que se realicen los procesos de
mezcla y difusion a la vez.

Si se utiliza un difusor volcado (ver subapartado 6.4.2), el flujo de aire se separa
periodicamente de las paredes, causando remolinos que favorecerian en gran
medida la mezcla de flujos [15].

Por ello se elige como difusor un difusor combinado de paredes planas y volcado,
para mantener una caida de presién total aceptable a la vez que se realiza un
mezclado eficiente. El proceso de disefio de este tipo de difusores esta descrito
en el subapartado 6.4.2 de la camara de combustidn, por lo que a continuacion se
mostraran los calculos sin entrar en detalle.

Se asume una caida de presion total a lo largo del difusor de m, = 0.99, por lo que

las propiedades a la salida del difusor seran:
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Tabla 6.56: Propiedades a la salida del difusor

m (kg/s) v R ()/kgK) Pt(Pa) Tt(K) P (Pa) TI(K) M V(m/s) A(m2)

76.33756  1.3184 288.0889 546563.7  1125.5 533057 1118.7 0.1951 127.192 0.3629

La relacion entre las areas de salida y entrada del difusor es, por tanto:
AR = Ag1/Agy = 1.966
Se asume un pardmetro de espesor de la capa limite de B, = 0.0239, lo que
produce una eficiencia difusiva para el difusor de paredes planas de (ec 6.61):
Npoe = 0.965 — 2.72B, = 0.90

Al igual que en el caso del difusor precamara de la camara de combustion, es
necesario realizar un proceso iterativo para encontrar un valor para la relacion
entre el area de salida y el area de entrada del difusor de paredes planas A,,/A¢a
tal que la caida de presiones del difusor sea la supuesta al inicio del disefio m, =
0.99. Este proceso iterativo revela que el valor requerido es de 4,,,/Aq, = 1.34.

Por lo tanto, las dimensiones a la salida del difusor de paredes planas son:
Ay =134 Agy = 0.247 m?

Tom =To061 — 034‘0 m

Tim = \Tom? — Am/m = 0.192 m
Tim = (om + Tim)/2 = 0.266 m
Hy =7ym — Tim = 0.148 m
Con estos valores ya es posible calcular la longitud de cada parte del difusor a

partir de las ecuaciones 6.60 y 6.63, teniendo en cuenta que el difusor de paredes

planas estéa constituido por un unico conducto de difusion de 26 = 9°.

AR T, T -1
Lrw = Hey ald$ ;”i;‘r{g‘m) =295.21 mm

Laump = He1 — Hy = 191.74 mm
LD == LFW + Ldump = 48696 mm

Y, por tanto, la eficiencia difusiva y la caida de presion total a lo largo del difusor
son (ec 6.66 y 6.67):
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_ NpmAR*(1 = [A1/An]?) + 2(AR[A1/Ap] — 1)

B (AR2 — 1)

_ (1-1/4R»)(1 = 1p)
1+2/(yMs3?)

En la figura 6.46 Se muestra un esquema del difusor-mezclador del postquemador

= 0.8641

p

Tp =

= 0.9900

con las medidas axiales y radiales de este en mm.

486,96

®

(6.9

339,86
339,85

295,21

238.21

181,74

1914

Figura 6.46: Esquema del difusor-mezclador del postquemador con medidas (en

mm)

6.7.4 Estabilizadores de llamay caida de presion total

El disefio de los estabilizadores de llama se llevara a cabo considerando la caida
de presion total debida a la resistencia aerodinamica y a la combustion. Asimismo,
la geometria fisica de los estabilizadores intentar4 proveer de estabilidad a la
combustién y reducir la longitud del postquemador. Las distancias caracteristicas
de un estabilizador de llama se muestran en a figura 6.42. El tiempo requerido
para una combustion estable esta relacionado con el bloqueo del estabilizador de
llama. Por ello, el disefio de un sistema estabilizador de llama debe considerar
tanto el tiempo de residencia de la llama como la caida de presion total

(incluyendo la caida de presién cuando la postcombustidn esta desactivada).
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Realizando un andlisis sobre un volumen de control como el de la figura 6.42, se
llega a la conclusion de que la caida de presidn en el postquemador viene
definida por el coeficiente de pérdida de presion total (AP;/q1) 45:

(APt

) = (TAB - 1) + CDB (688)
q1 AB

Siendo B la relacién de bloqueo del estabilizador (relacion entre la dimension

lateral del generador de remolinos en V (vee-gutter) Dy la altura del canal H)
B=D/H (6.89)
y Cp el coeficiente de resistencia del generador de remolinos en V

H w?

Cp=—r
DT D(H-w)?

(6.90)

Cuando la postcombustion esta desactivada, 1,5 = 1. Introduciendo esta
condicién se obtiene la caide de presién total cuando el postquemador no esta
funcionando.

Por otra parte, la caida de presion total en el postquemador esta relacionada con

el coeficiente de pérdida de presion total mediante la siguiente expresion:

-1

P, AP, 2 T, — 1)+ CpB

nAB=£=1—<—t) <1+_2> _ (1) D (6.91)
Py q1/ 4p YM; 1+2/()’M1)

Solo queda establecer una relacién entre la anchura de la estela maxima W, la
altura del canal H, la dimensién lateral del generador de remolinos en V D y el
valor del angulo 26. Experimentalmente, se puede establecer una relacién entre

W /H y B a través de la siguiente expresion:

T= B+ (1+VB)/Bsin(/2) (6.92)

Por otro lado, la relacion entre la altura de la zona de recirculacion W vy la altura
del canal H debe estar comprendida entre unos valores de 0.3 < W/H < 0.5 para
conseguir tiempos de residencia dentro del 4% del maximo logrado cuando
W /H = 0.5. Para conseguir esta relacion, es necesario que la relaciéon de blogueo
esté comprendida en (ec 6.88) 0.21 < B < 0.417 [15].
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Las dos variables de disefio a la hora de disefiar un estabilizador de llama son
[15]:

1. La relacion de bloqueo B = D/H, que es la relacion entre la dimension
lateral del generador de remolinos en V (vee-gutter) Dy la altura del canal H
(estando H determinada por el radio exterior dividido por el niumero de
estabilizadores).

2. El ndmero de generadores de remolinos en V.

Ademas de estas dos variables de disefio, se afladen dos suposiciones a la hora
de analizar el comportamiento de los estabilizadores de llama [15]: el angulo de
los generadores de remolinos en V es 20 = 30° y el nimero maximo de estos
generadores de remolinos es 4 debido a la complejidad de instalarlos.

Antes de comenzar el disefio de los estabilizadores, es necesario conocer la
caida de presiobn que puede suceder en este componente. En el ciclo
termodindmico se estableci6 una caida de presion a lo largo de loto el
postquemador de:

Tea—7 = 0.95

Este valor incluye tanto la pérdida en el difusor m,5, como el propio quemador
m,g. Por lo tanto, la caida de presion total en los estabilizadores de llama debe

ser:

TTaBD

Este valor de relacién de presiones da un valor de diferencia de presiones totales
de:

(AP) 4p = P61 (1 — myp) = 22088 Pa
Como punto de inicio, se selecciona el valor de relacion de bloqueo éptimo B =
0.417, para el cual se obtiene el valor maximo para la relacion W /H = 0.5. Con
este valor se calculara m,5, y si este valor es menor de 0.96 sera necesario
cambiar el valor de B menos restrictivo.
Sabiendo que la presién dinamica en el punto 6.1 es

de1 = Pre1 — Po1 = 13507 Pa

Por lo tanto, el coeficiente de pérdida de presion total maximo es (AP;/q1) g =
1.635.
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Conociendo el valor de la relacidon de bloqueo, se calcula el coeficiente de
resistencia a partir de la ecuacion 6.90:

=2 W _

P D(H-W)? B(H )

> =2.391

7—1

Y, por lo tanto, el valor del coeficiente de pérdida de presion total, a partir de la

ecuacion 6.38:

AP,
<_) = (tag — 1) + CpB = 1.952 > 1.635
41/ 4p

Al ser este valor superior al coeficiente de pérdida de presion total maximo, no es
posible continuar con este valor de B. Para asegurarse un valor adecuado, es
posible calcular el valor de W/H méximo desarrollando la siguiente ecuacion a

partir de la ecuacion 6.88:

-1

Y_olis !
H (AP:/q)ap — (Tap — 1)

(6.93)

14 AP;
— =0452=>B =0.357=>(Cp, = 1861 = (—) = 1.635
H q1/ 4B

Este valor de B si es aceptable si la postcombustion esta activada. Tras esta
comprobacion, el siguiente paso es comprobar la caida de presion cuando la
postcombustion estd desactivada. Cuando el posquemador est4d apagado, la
pérdida de presion total no debe ser superior a la mitad que en el caso de estar
encendido [15].

Ya que la caida de presion total en el difusor no depende de si la postcombustion
esta o no activada, la caida de presion y la presion dinamica en los puntos 6.1 y
6A es idéntica en ambos casos.

En el momento en el que la postcombustion esta activada, (AP:)ag—on =
(Pr7 — Prga) AB—on = 27610 Pa, por lo que la pérdida de presion total maxima
permisible debido a la resistencia generada por los estabilizadores de llama es
13805 Pa.

En el momento en el que la postcombustion estad apagada, 145 = 1, por lo que el

coeficiente de pérdida de presion total es
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(APt
q1

Multiplicando este coeficiente por la presion dinamica en el punto 6.1 se obtiene la

) = (TAB - 1) + CDB == 0681
AB

pérdida de presion total debido a la resistencia generada por los estabilizadores

de llama con una relacion de bloqueo de B = 0.357 es
(AP,) pp—oft = 9193 Pa < 13805 Pa

Este valor es menor que el maximo establecido de 13805 Pa, por lo que esta
configuracion de estabilizadores de llama satisface los requisitos con la
postcombustion encendida y con la postcombustion apagada.

El siguiente paso es seleccionar el nUmero de generadores de remolinos en V.
Cuantos mas generadores, menor longitud tendra el postquemador. Sin embargo,
aumentar su numero aumenta a su vez la complejidad y la dificultad de
mantenimiento [15].

Por lo tanto, se decide disponer de dos hileras de generadores de vortices. Para

esta condiciéon de disefo, la altura de cada canal sera

To6.1

H = =0.170 m

y la anchura de cada generador de vortices
D =BH =0.0621m
Usando un angulo de divergencia de los generadores de 26 = 30°, y un angulo
para la estela de la llama de 2a,, = 17°, el resto de dimensiones caracteristicas
son:
Anchura de la zona de recirculacion:
W=HW/H)=0.0768 m
Longitud de la zona de recirculacion:
L~4W = 0.307 m
Longitud de los generadores de vortices en V:
L;=D/(2tan#) = 0.116 m
Longitud de la estela (wake):
__#H-D)
Y (2tana,,)

A esta distancia de la estela se le afnaden 15 cm de mas debido al conocimiento

=0.240 m

impreciso del angulo de propagacion de la llama.
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En la figura 6.47 se muestra un esquema de los estabilizadores de llama de la

postcombustion.

626,57
: )
: 2
307,27
-—l_-'] -_""-__-_._-:==-: .
3 ""__,_,
=
w,
510,61

Figura 6.47: Esquema de los estabilizadores de llama con dimensiones axiales y

radiales (en mm)

Por lo tanto, la longitud del postquemador serd, incluyendo también los conductos

de entrada y el difusor:
LAB = LiAB +LD +LG +LW + 015 = 1.400 m
Por altimo, en la figura 6.48 se muestra un esquema de todos los elementos de la

postcombustion juntos.

1399.74

339,86

Figura 6.48: Esquema de la camara de combustion completa (mm)
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6.8 TOBERA

El dltimo elemento de un aerorreactor es la tobera, cuyo objetivo principal es
incrementar la velocidad de salida del flujo de gases, maximizando el empuje
producido por el motor [6]. En una tobera, la relacién de presiones a lo largo de la
misma controla el proceso de expansién, produciéndose el empuje méximo
cuando la presion estéatica de salida es igual a la presion ambiental. Si la tobera
funciona con esta caracteristica, se denomina tobera adaptada.

Existen dos tipos de toberas principales: convergentes y convergente-divergentes.
Las primeras solo permiten acelerar el fluido hasta M =1, mientras que las
segundas, al disponer de una seccion divergente, pueden acelerar el flujo de
gases de salida a velocidades supersonicas.

Las toberas convergente-divergentes son utilizadas por la mayoria de aeronaves
de combate de alto rendimiento, debido al aumento de prestaciones que
producen. Este tipo de toberas son recomendables cuando la relacion entre la
presion total de salida con respecto a la presion ambiental es mayor que 4 [15].

En el caso del nuevo motor, esta relacidon de presiones es

p
2 _2642>4
I

Por lo tanto, se decide instalar una tobera de tipo convergente-divergente en el
nuevo motor.
A la hora de realizar el disefio de una tobera, esta debe realizar las siguientes
funciones de forma eficaz [15]:
e Acelerar el flujo de aire a la velocidad deseada con una pérdida de presion
total minima.
e El Mach de salida y la presion de salida deben ser lo mas proximas a las
deseadas.
e Permitir la actuacion de la postcombustion sin afectar a la operacion del
motor (requiere geometria variable).
e Permitir la refrigeracion de las paredes.
e Reducir el ruido, la huella radar y la radiacion infrarroja de los gases de

escape.
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6.8.1 Coeficientes de actuacion de la tobera

Para caracterizar el desempefio y el rendimiento de las toberas se utilizan una
serie de coeficientes de actuacion. Estos coeficientes comparan la actuacion real
de la tobera con la actuacion ideal, por lo que el valor de los coeficientes expresa
lo eficaz y eficiente que es la tobera.

Se pueden caracterizar tres coeficientes de actuacion [15]: coeficiente de empuje

bruto C4, coeficiente de descarga C,, y coeficiente de velocidad Cy.

El coeficiente de empuje bruto mide de forma general la eficiencia de la tobera, ya

que compara el empuje real del motor con el empuje ideal:

F g real

Crg = (6.94)

Fg ideal

Este coeficiente incluye pérdidas debidas a [6]:

e Velocidades de salida no axiales.

e Reduccion de la velocidad por efecto de la capa limite.

e Fugas de gasto masico a lo largo de la tobera.

¢ No uniformidades en el flujo
El coeficiente de descarga relaciona el gasto masico real que pasa por la
garganta de la tobera con el gasto masico ideal que podria pasar por ese punto.
Este coeficiente puede representarse como la relacion entre el area efectiva de la

garganta y el area fisica de la garganta (area real):

mg  pgVglge Age
Cp = = =

— = = (6.95)
Mmg; PsVgAsg Ag

Como consecuencia de la capa limite entre los puntos 7 y 8, el area fisica de la
tobera debe ser superior al area efectiva requerida por el flujo masico de aire.

Por ultimo, el coeficiente de velocidad relaciona la velocidad de salida real de la
tobera con la velocidad ideal correspondiente a un proceso isentropico de
expansion (P, = P;g):

Cy =
Vor

(6.96)

Es decir, este coeficiente representa el efecto de las pérdidas por friccion de la

capa limite en la zona divergente de la tobera
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Los coeficientes de descarga y velocidad dependen de las caracteristicas
geométricas de la tobera. En el caso del coeficiente de descarga, este es funcion
del angulo de convergencia de la zona convergente de la tobera 6 (figura 6.49),
mientras que el coeficiente de velocidades es funcion del angulo de divergencia

de la zona divergente de la tobera a y la relacion de areas entre la salida y la

garganta A4/Ag (figura 6.50).

0.98

0.96

CD max

0.94

0.92 1 L ] J
10 20 30 40
Primary nozzle half angle @

Figura 6.49: Variacion del coeficiente de descarga de la tobera [6]

1.000 -
0.996 122
o
Cy
60
0.992 -
3°
40
e 20
0.988 L 1 J
1.0 2.0 3.0 %0

Ag/Ag

Figura 6.50: Variacion del coeficiente de velocidades de la tobera [6]

El coeficiente de empuje bruto puede relacionarse con los coeficientes de

descarga y velocidad mediante la siguiente expresion:
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— . -0/y — —
Cfg _ CD . 1 (P9L/Pt8)( 3 {1 + V 1 1 (Po/l)P‘B } (697)
1—(Py/Pg) ™ 24 2y (Peo/Po)\V~ Y —1

En el caso de salida adaptada (P, = P,), esta ecuacion se reduce a

Cfg = CDCV (698)

6.8.2 Dimensiones y actuacion de latobera

Para poder mantener la operacion del motor, es necesario instalar una tobera de
area variable. En este apartado se realizara el disefio de la tobera en el punto de
disefio estudiado para el resto de componentes, teniendo en cuenta que es
necesario instalar una serie de mecanismos que permitan variar las geometrias
calculadas a las posiciones 6ptimas en cada modo de operacion.

Del estudio ciclo termodinamico se conocen las propiedades a la entrada de la
tobera (punto 7), asi como la caida de presiones de la tobera. Asumiendo que la
caida de presion total se produce entre la garganta y la salida, y que el coeficiente
de descarga de la tobera es 0.98 [15], asi como la condicion de salida adaptada,
ya son conocidos todos los datos de entrada necesarios para dimensionar la
tobera (tabla 6.57).

Tabla 6.57: Datos de entrada para el calculo de la tobera

Datos tobera

my, 78.91 kg/s
P, 524476 Pa
Ty 2200 K
M, 0.306
A, 0.363 m?
T, = Pro/Prg 0.98
Cp 0.98
Py = P, 19455 Pa

Al conocerse las propiedades en el punto 8 (temperatura y presion totales iguales
al punto 7), se puede calcular el area efectiva en dicho punto para que pase el

flujo mésico establecido:
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y+1
-1 2(1—y)
MFPy = Mg,y (1 47 - MSZ) " = 06673
by, = — oV TR o gss e
8¢~ pgMFPgcosag

A partir de este valor, conociéndose el valor del coeficiente de descarga, se

calcula el &rea real y el radio de la garganta a partir de la ecuacién 6.95

A
Ag = % =0.1852 m? = ry = 0.2428 m
D

Al conocerse el valor de la presion total en la garganta y la presion de salida, se
puede calcular el Mach de salida de la tobera si no existiesen pérdidas de presion

total (expansion isentrdpica), es decir, el Mach de salida ideal:

V4
P -1 y-1
ﬁ = (1 + y M3R2> = M9l == 2.755

P, 2

Y a partir de este valor, la relacion entre el area de salida y su area critica A* en
condiciones de salida ideales:

y+1

1 2 -1 2(r-1)
- —(1 + Y M9i2>] " = 39154
9i Moly +1 2

A

A*

De esta relacion se puede calcular la relacion de areas reales entre la salida y la

garganta de la siguiente forma:

Al Al Ay AgAg Ay Ay A1
Aloy ~ AlgiAg ~ AgA® Aghg. AgCp
A _ Al ¢ =38370

Ag  Aly;

Y, por lo tanto, el area de salida y el radio de salida son:

Ao ,
Ag =-ZAg = 07104 m? = ry = 04755 m

8

Por otro lado, la relacion entre el area de salida y su area critica A* en condiciones
de salida reales se relaciona con la relacion entre el area de salida y su area
critica A* en condiciones de salida ideales a través de la caida de presion total

entre la garganta y la salida:
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A

A*

A

or A

Py Ay 1P
-2 __9_3837
9iPt8 ABCDPtS

Con este valor y la ecuacion de la relacidon entre un area y su area critica, se

despeja el Mach de salida real.

y+1

1 [ 2 (1 Lty 2>]Z(H) M., = 2.737
= = = 2.
or Mo ly+1 2 o o

A

A*

Conociendo el Mach de salida, tanto real como ideal, y la temperatura total de
salida (igual a la temperatura de entrada en la tobera) se pueden calcular las
velocidades de salida en ambos casos y, con ellas, el coeficiente de velocidades a

partir de la ecuacion 6.96.

T,
Vor = Mop\JYRTy = My, |YR o = 1705.98 m/s
y—1 2
1+5=—=m,,
Tt9
Vo; = Moin/YRTo = Mo; |YR =1711.26 m/s
y—1, 2
1+1=m,,
_ V9r

C, =— =0.9969
A

Al ser conocidos en este punto tanto el coeficiente de descarga como el
coeficiente de velocidades, se puede determinar los valores para los angulos de la
tobera tanto en la parte convergente como en la divergente a partir de las figuras
6.49y 6.50:

a~12°

0 =~ 10°

Por lo tanto, las longitudes de la tobera son:

L.="""7_0561

87 tan@ = m
Tg — T

Lgg=—~——=1.083 m
tana

Ln == L89 + L78 == 1.64’4 m

En la figura 6.51 se muestra un esquema de la tobera con sus dimensiones

axiales y radiales en mm.
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164437

Figura 6.51: Esquema de la tobera con dimensiones axiales y radiales (en mm)

Asimismo, al conocerse los valores de los coeficientes de descarga y velocidades,
se puede calcular el coeficiente de empuje bruto para el caso de salida adaptada
mediante la ecuacion 6.98:

Cfg = CDCV == 0977

Con la tobera disefiada, se finaliza el disefio de componentes.
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7 Resultados

En este momento el disefio preliminar del nuevo motor ha finalizado, ya que se
conocen las misiones que debe realizar la aeronave motorizada por la planta
propulsiva, el ciclo termodinamico y los componentes individuales que forman el
motor.

En las imagenes 7.1y 7.2 se muestra el esquema final del motor (turbomaquinaria
y motor completo respectivamente). La longitud del motor es la suma de los
distintos componentes que forman el motor acoplados entre si. Por otra parte, el

didmetro maximo del motor lo marca la salida de la tobera.
Lmotor = 4721 mm

Dpmotor = 951 mm

e— = | ] |

LEI lﬂ“mﬂ*x

679,72

Figura 7.2: Esquema general del motor con medidas (en mm)
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En primer lugar, se compararan la actuacion de los componentes con respecto a

la inicialmente supuesta por el ciclo termodinamico

Tabla 7.1: Datos de actuacién del ciclo frente a los de los componentes finales

5 termodinamico | Componente
s 3 2.99
Thpe 7 7.02
Tupr 1.287 1.287
Tupr 1.152 1.152

Como se puede observar en la tabla 7.1, los saltos de las temperaturas de las
turbinas son idénticos en ambos casos. Esto es debido a que el disefio de las
turbinas se realiz6 con este valor como dato, por lo que, al disefiarse unas
turbinas capaces de soportar los esfuerzos centrifugos y térmicos, y encontrar
una distribucion de los triangulos de velocidades validas, las turbinas disefiadas
cumplen con los requisitos establecidos por el ciclo en cuanto a extraccion de
trabajo.

En los saltos de presiones de los compresores, los datos entre el ciclo y los
componentes si varian ligeramente, ya que, al utilizar el concepto de disefo
repetitivo, el salto de presiones no es dato, sino que debe encontrarse una
distribucion de triAngulos de velocidades que cumplan este requisito. Las
diferencias entre los saltos de presiones establecidos por el ciclo y los finalmente
obtenidos por los compresores son inferiores al 1% en ambos casos. Al ser estas
diferencias tan bajas, se asumen validos los disefios de ambos componentes.

El resto de componentes, al igual que las turbinas, se han disefiado con los datos
del ciclo termodinamico como datos de entrada, por lo que también cumplen con
los requisitos impuestos por este.

A continuacion se procede a comparar los resultados de dimensiones,
caracteristicas y actuacion del nuevo motor con las dos motorizaciones existentes
del F-4 Phantom II. Esta comparativa se muestra en la tabla 7.2, en la que se
afiade a la tabla 3.2 presentada en el capitulo 3 (estado actual de las tecnologias)

el nuevo motor disefado.
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Tabla 7.2: Comparativa entre el nuevo motor y las motorizaciones existentes del
F-4 Phantom Il

J79-GE-17

RR Spey mk 202

Nuevo motor

Caracteristicas
Longitud [mm] 5301 5204 4721
Diametro [mm] 992 940 951
NUmero de ejes 1 2 2
indice de derivacion / 0.64 0.312
N.° escalones LPC 17 5 3
N.° escalones HPC (eje tnico) 12 8
N.° escalones HPT 3 2 2
N.° escalones LPT (eje tnico) 2 2
Revoluciones eje alta 8393 13703
[rpm] 7685
i ie baj eje unico
Revoluciones eje baja (ej ) 12484 17854
[rpm]
Ul camara Mixta Mixta Anular
combustion
Performance
ISal'[o de presiones de 13.4 16.9 21
0S compresores
Gasto masico [kg/s] 76.6 106.14 74.78
Temperatura entrada
turbina [K] 1261 1390 1850
Temperatura salida 2958 / 2200
postquemador [K]
Empuje (con
postcombustion) [kN] 79.63 91.25 103.12
Empuje (sin
postcombustién) [kN] 52.8 54.5 43.80
Consumo (con
postcombustion) 55.53 52.39 48.34
[mg/Ns]
Consumo (sin
postcombustion) 23.74 17.86 22.19
[mg/Ns]
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En primer lugar, se observa la diferencia de dimensiones entre los 3 motores. El
diametro maximo de la nueva motorizacion es muy similar a las ya existentes.
Este valor podria reducirse si se optara por una tobera mas pequefia, que en el
caso de maxima potencia con postcombustion funcionara en régimen
subexpandido, lo que reduciria ligeramente el empuje proporcionado por el motor,
pero reduciendo a su vez tanto el diametro como la longitud del motor.

En cuanto a la longitud, el nuevo motor es significativamente mas corto que los
existentes (aproximadamente 0.5 metros). Esta caracteristica reduciria el peso del
motor, permitiendo a la aeronave cargar mas combustible y/o armamento.

Otra caracteristica a destacar es la diferencia del nimero de escalones de
compresion. Tanto el J79 como el Spey 202 cuentan con 17 escalones, mientras
que el nuevo motor cuenta Unicamente con 12. Al igual que con la longitud, este
caracteristica se traduce en una disminucion de peso y en una reduccion de los
costes de fabricacion y mantenimiento, ya que el numero de alabes sera a su vez
menor.

En los escalones de turbina, el motor turbofan cuenta con el mismo numero de
escalones que la nueva motorizacién, y el turborreactor J79 cuanta con un
escalén menos (3). En este aspecto, la diferencia principal se encuentra en la
temperatura de trabajo de la turbina. Ambas motorizaciones son muy antiguas,
por lo que los nuevos avances en materiales como las superaleaciones de niquel
monocristalines permiten trabajar con temperaturas mayores en este componente
Una diferencia significativa entre los tres motores es la velocidad de giro. El nuevo
motor cuenta con velocidades de rotacion muy superiores, debido, al igual que en
la turbina, a la implementacion de nuevos materiales mas resistentes. Esta
caracteristica se traduce en un diametro de las turboméaquinas menor, lo que
reduce el peso y el tamafio del motor.

La dltima diferencia en cuanto a componentes es el tipo de camara de
combustion. En los motores antiguos las camaras de combustion mixtas eran lo
mas comun debido a su facilidad de mantenimiento. Sin embargo, la nueva
motorizacién (al igual que los motores modernos) cuenta con una camara de
combustion anular, ya que, aunque su mantenimiento sea mas complicado,

permite combustiones mucho mas eficientes y, sobre todo, mejor distribucion de
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la temperatura a la entrada en la turbina, por lo que se evita la formacion de
puntos calientes que comprometan la vida Gtil de la turbina.

En cuanto a las actuaciones, los puntos méas destacable son el empuje y el
consumo con postcombustion. ElI empuje con postcombustion es casi un 30%
superior al turborreactor J79, mientras que supera en mas de un 13% al turbofan
Spey mk 202. Destaca que, al contrario de lo que podria parecer en un principio,
este aumento del empuje no produce un aumento del consumo especifico, sino
que lo reduce un 17% frente al J79 y un 20% frente al spey mk 202. Por lo tanto,
el F-4 Phantom podra realizar maniobras de combate mas restrictivas durante un
mayor tiempo.

Sin embargo, esta mejora de las actuaciones con postcombustion contrarresta
con las actuaciones sin postcombustiébn. Como se mencioné en el capitulo 5 del
ciclo termodindmico, aumentar en salto de presiones del fan mejora las
actuaciones del motor con postcombustion, a costa de reducir el indice de
derivacion para cumplir el requisito de presiones totales iguales a la entrada del
mezclador. Reducir el indice de derivacion tiene como consecuencia aumentar el
consumo especifico sin postcombustion, que en este caso es Unicamente un 6.5%
inferior al consumo del J79 y més de un 20% superior al consumo del Spey mk
202, un turbofan con mas del doble de derivacion que el nuevo motor. Asimismo,
la alta temperatura de entrada en turbina y el mayor salto de presiones del
compresor del nuevo motor se traducen en un empuje menor sin postcombustion,
concretamente un 17% respecto al J79 y un 20% respecto al Spey mk 202.

Como conclusién, la nueva planta propulsiva mejora significativamente las
actuaciones con postcombustidn y, como consecuencia, las caracteristicas de
combate de la aeronave sumandose esta ventaja a la reduccion de peso del
motor y consiguiente aumento de la capacidad armamentistica. Esta mejora se
produce a costa de una reduccion de sus caracteristicas sin postcombustion.

Este empeoramiento podria suponer un alcance mas limitado. Sin embargo, al
verse reducido el peso, es posible aumentar la capacidad de combustible de la

aeronave, por lo que no se puede afirmar a priori que se reduce el alcance.
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8 Conclusiones

El objetivo principal del trabajo de disefiar una nueva planta propulsiva para la
aeronave de combate F-4 Phantom Il se ha alcanzado con éxito, ya que el nuevo
motor cumple con los requisitos de mision de la aeronave al mismo tiempo que
mejora sus actuaciones de empuje y consumo con respecto a las motorizaciones
existentes en vuelo con postcombustion, mejordndose un 30% y un 17%
respectivamente frente a la motorizacion mas comun (GE J79).

Sin embargo, dentro del objetivo principal se establecia mejorar a su vez las
actuaciones sin postcombustién, lo cual no ha podido conseguirse. Esto se debe a
gue, como se expuso en el capitulo de analisis del ciclo termodinamico, por norma
general, mejorar las actuaciones con postcombustion empeora las actuaciones sin
postcombustion y viceversa. Al tratarse de una aeronave de combate, se ha
priorizado las misiones de combate, por lo que el nuevo motor resulta valido en
este aspecto.

Asimismo, también se ha conseguido reducir el tamafio del motor, tanto en
longitud como en diametro, en un 11% y en un 4% respectivamente, por lo que se
garantiza uno de los requisitos de las aeronaves de combate, que el motor entre
dentro del espacio disponible dentro del fuselaje.

Como conclusion, la nueva planta propulsiva mejora significativamente las
actuaciones con postcombustiébn y, como consecuencia, las caracteristicas de
combate de la aeronave, sumandose esta ventaja a la reduccién de peso del
motor y consiguiente aumento de la capacidad armamentistica. Esta mejora se
produce a costa de una reduccion de sus caracteristicas sin postcombustion.

Este empeoramiento podria suponer un alcance mas limitado. Sin embargo, al
verse reducido el peso, es posible aumentar la capacidad de combustible de la

aeronave, por lo que no se puede afirmar a priori que se reduce el alcance.

8.1 Lineas futuras

Como se comento al inicio del trabajo, el disefio de un motor de reaccién requiere

una gran cantidad de tiempo y recursos. Por ello, en este trabajo solo se ha
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realizado una primera aproximacion de disefo, existiendo una gran cantidad de
vias de desarrollo para continuar el trabajo.

Al conocerse los datos geométricos de los alabes de las turbomaquinas, seria
posible proyectar un perfil sobre una linea de curvatura que dotara a los alabes de
las geometrias requeridas. Con ello podrian obtenerse la geometria completa de
los &labes, pudiendo ser representados en un solido tridimensional todos los
escalones de compresor y turbina.

Por otro lado, una posible via de mejora es la realizacion de ensayos mediante
dindmica computacional de fluidos (CFD) en todos los elementos del motor,
comprobando asi la veracidad de los célculos tedricos llevados a cabo.

Asimismo, todo el disefio del motor se ha realizado en el punto de disefio. Debido
a esto, un futuro paso a realizar es estudiar las condiciones de actuacion fuera del
punto de disefio mediante un analisis off-design, utilizando mapas de compresor,
mapas de turbina, etc.

Por ultimo, seria conveniente realizar la eleccion de los materiales de fabricacion
de cada componente en funcién de los esfuerzos y las temperaturas de trabajo
gue deben soportar, realizando con ello una primera aproximacion del peso y los

costes de fabricacion del motor.
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Anexo A: Diagrama de Gantt

OCTUBRE NOVIEMBRE | DICIEMBRE ENERO FEBRERO MARZO ABRIL MAYO JUNIO
e s
Seleccion de la aeronave 1-oct. 3-oct. 3

Busqueda bibliografica de las motorizaciones existentes| ~ 5-oct. 30-oct. 5 -

Busqueda bibliografica para el estado del arte 20-ene. 1-abr. 20 _

Analisis de misiones 30-oct. 23-dic. 50 _

Andlisis paramétrico del ciclo termodindmico 10-feb. 30-mar. 70 —

Creacion del ciclo termodindmico 30-mar. 2-abr. 5 I

Disefio del difusor 3-abr. 10-abr. 15 l

Disefio de la turbomaquinaria 11-abr. 23-may. 45 -
E:::tf;:zzgz:‘nara de combustion y la 15un, 14-un. 30 .

Disefio de la tobera 15-jun. 17-jun. 10 I

Representacion grafica de los componentes y el motor | 17-jun. 20-jun. 5 I

fedsccondefa menore 20 Zz-jun' % _

Horas totales 338




