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RESUMEN

El presente trabajo consiste en el modelado y simulacion de un motor turbo-jet capaz
de producir 300N de empuje para uso aeronautico. Se inicid estudiando los principios
de funcionamiento de dichos motores y se levantd informacion sobre la tecnologia y
ciencia actual relacionada al tema propuesto. En dicha busqueda se identificé una
falta de bibliografia local a nivel de pregrado. Ante esto y con miras a fomentar los
estudios relacionados con la industria aeronautica en el pais, en el presente estudio se
desarrolla el modelado y simulacién de un motor turbo-jet de 300N para uso

aeronautico con componentes existentes en el mercado.

Si bien este tipo de motor no es nuevo, fueron analizados cada uno de los
componentes del motor turbo-jet, interrelacionando sus pardmetros termodindmicos,
a fin de obtener un modelo global que describa el comportamiento del motor.
Ademas, el modelo fue implementado en Matlab y evaluado en sus limites
operacionales. Los resultados de esta simulacién presentan la sensibilidad de los
parametros de desempefio del motor (empuje, potencia y eficiencia) ante variaciones
de la velocidad de ingreso de aire en la boquilla de admisién y la temperatura de los
gases de combustion a la entrada de la turbina, considerando una altitud de 1000
m.s.n.m. Los resultados confirman que es factible obtener un empuje de 300N bajo

las condiciones evaluadas.

Posteriormente, se evaludé un analisis transitorio del funcionamiento del motor
utilizando la herramienta Simulink. En dicho analisis, se estudié el comportamiento
desde que el motor parte del reposo hasta que alcanz6é un namero Mach de 0,3 a 100
m.s.n.m. Esta simulacion confirmé la capacidad del motor de llegar a dichas
condiciones de operacion; ademas, se identifico la necesidad de un sistema de

arranque para la puesta en marcha del motor.

En el capitulo 1, se aborda los fundamentos sobre el principio de funcionamiento, las
bases termodinadmicas y los sensores a emplear. En capitulo 2, se presenta el estado
del arte actual. Posteriormente, en el capitulo 3, se realiza el modelo termodinamico
del motor de interés, y se propone un calculo ejemplo. Finalmente, en el capitulo 5,

se presenta el comportamiento de los pardmetros termodinamicos del motor turbo-jet.
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Descripcién y Objetivos

Durante los dltimos afios, la industria acrondutica en el pais ha adquirido un rebrote
significativo. Actualmente, aviones como el KT-1P y el Antarqui CH200 son construidos
parcialmente o ensamblados en los hangares del Servicio de Mantenimiento de la Fuerza
Aérea del Peri- SEMAN. Sin embargo, el desarrollo de investigacion en el sector aerondutico
orientado a aviones de gran envergadura es ain casi nula. Por esta razén, en el presente
estudio se sientan las bases sobre el funcionamiento de un motor turbo-jet de 300N de empuje
para uso 2erondutico. Con esto se pretende fomentar el desarrollo de nuevos estudios que

permitan contribuir al sector acrondutico nacional. Los objetivos especificos son listados a

continuacion.

. Levantar informacién de los Gltimos 10 afios sobre la tecnologia y ciencia actual

relacionada al tema propuesto.
. Estudiar los principios de funcionamiento de los motores a reaccién y, en especial, los

molores turbo-jel.
. Especificar los requerimientos técnicos para el motor de interés.

. Realizar los calculos termodinamicos requeridos para cada uno de los componentes del

motor de interés.
. Modelar en Matlab los parémetros termodindmicos del motor turbo-jet de estudio.

. Simular ¢l comportamiento de los pardmetros que describen al motor turbo-jet de

andlisis, desde que parte del reposo hasta que alcanza su velocidad de operacion.
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INTRODUCCION

Definicién del problema

A finales del siglo XIX e inicios del siglo XX, el anhelo del hombre de surcar el
firmamento se tornaba cada vez méas una realidad. Dicha ilusion no era ajena a ésta
tierra del solemne condor, en la que dos principales personajes marcaron la historia
de la aerondutica peruana: el peruano, pionero de la era espacial, Pedro Paulet y el
empresario de la linea insignia peruana Elmer Faucett. Mientras que el primero
dedico su talento al disefio y desarrollo de cohetes, motivado por “El Viaje de la
Tierra a la Luna” (Jules Verne) [1]; el segundo encontrd un nicho de mercado en la
construccion de aviones “Stinson” en suelo peruano Yy, consecuentemente, la
operacion de la linea aérea que llevo su nombre. Ambos tuvieron sus propios méritos
y contribuciones en ésta rama siendo reconocidos por éstos. Sin embargo, a finales
del siglo XX, la aerolinea peruana mas recordada cerré sus puertas para siempre,
dejando en el olvido sus aviones naranjas y con ello alejando los proyectos

aeroespaciales de los cientificos y estudiantes locales.

Segun el Banco Mundial, durante la ultima década, el Peru resaltd como una de las
economias de mayor crecimiento en América Latina y el Caribe con un crecimiento
del PBI de 6,1% anual promedio y una tasa de inflacion baja de 2,9% anual [2]. Esto
ha sido gracias a la las reformas econdmicas, continuidad y estabilidad politica y el
buen manejo financiero de los ultimos afios [3]. No obstante, a pesar de que el PBI
per capita del afio 2014 equivale a US$ 6360, monto que lo ubica dentro de los paises

en una etapa madura de industrializacion, el bajo esfuerzo en Innovacion y
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Desarrollo Tecnoldgico (I+D) posiciona al pais en el grupo de paises poco

industrializados.

Habiendo notado este hecho, el Ministerio de Economia y Finanzas (MEF), dentro de
su Politica de Inversion Publica en Ciencia, Tecnologia e Innovacion 2013 - 2020,
reconoce que la tasa de crecimiento econémico a mediano y largo plazo depende de
la inversion publica y privada en Ciencia, Tecnologia e Innovacion [4]. Igualmente,
reconoce que la estructura productiva del pais estd principalmente conformada por
micro y pequefias empresas, con severas deficiencias en productividad; y es por ello
que coloca la adopcién y uso de conocimientos y tecnologias ya disponibles en el
mercado como primera prioridad dentro de la enunciada politica, seguido por la

transferencia y difusion del saber y finalmente la generacién de la sabiduria.

Por otra parte, los mas de cincuenta afios de exploracién espacial han contribuido
sustancialmente al desarrollo de la ciencia y tecnologia en la Tierra. Segun las
Naciones Unidas - Oficina de Asuntos del Espacio Ultraterrestre (UN-OOSA),
gracias a dichas investigaciones, en la actualidad se usan diariamente satélites de
comunicaciones, climaticos y de posicionamiento global; se han desarrollado
técnicas de procesamiento de imagenes; y son una fuerte fuente de motivacién para
nifios y jovenes gque anhelan estudiar carreras relacionadas a la ingenieria o ciencia
[5]. A pesar que el PerG desarrolla tecnologia espacial a pequefia escala en
instituciones puablicas y privadas, la Comision Nacional de Investigacion vy
Desarrollo Aeroespacial (CONIDA), institucion encargada de promover, investigar,
desarrollar y difundir la ciencia y tecnologia espacial en beneficio de los intereses
nacionales, no ha mostrado mayor desarrollo tecnolégico en el disefio de motores

turbo-jet.

Aparte de la CONIDA, la Fuerza Aérea del Peri (FAP) posee la obligacion de
desarrollar tecnologia aeroespacial. Ellos, bajo su Servicio de Mantenimiento -
SEMAN Per0 - realizan actualmente proyectos de investigacion y desarrollo
aeronautico. Dos tipos de aviones son parcialmente fabricados y ensamblado en sus
hangares: el KT-1P y el Antarqui CH200. EIl primero es una coproduccion con la
empresa “Korean Aerospace Industries” y el segundo consiste en el ensamble de

aviones Alarus CH2000 [6]. Si bien lo previamente descrito muestra un progreso en
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el desarrollo de la industria aerondutica [7], el desarrollo de ninguno de los dos
aviones arriba descritos implica el uso de motores turbo-jet ni la investigacion en

dicha area.

Entrando en el sector académico, actualmente en el pais, a nivel de pregrado, existen
dos universidades que imparten la carrera de ingenieria aeronautica, tal como se
presenta en las referencias [8] y [9]. Cabe mencionar que ambas carreras son
relativamente nuevas en el pais y ain no han mostrado mayor desarrollo en
investigacion de motores a reaccion. Esto es un indicador significativo que prueba

que en el pais el interés aeronautico se encuentra aun presente.

Finalmente, en los ultimos afios, en el Pert han surgido numerables asociaciones de
aficionados al aeromodelismo. Entre ellas, una se distingue: la Asociacién Nacional
de Aeromodelismo del Perd — ANAP. Ella celebra ya 35 afios desde su fundacion y
es miembro oficial de la Federacion Peruana Aerodeportiva - FEPEA. Si bien, tal
como se reporta en la referencia [10], no hay ningln campeonato oficial de este
deporte en el pais, varios miembros han participado en torneos internaciones. Lo
antes mencionado refleja el progresivo interés de los aficionados peruanos en la

aeronautica de aeromodelismo.

Ante la problemaética peruana que la investigacion local en motores aeronauticos tipo
turbo-jet es inexistente y con miras en contribuir al desarrollo de la industria
aeroespacial, este documento se enfoca en el modelado y simulacién de un
componente primordial de dichas aeronaves: el motor turbo-jet. Con ello se pretende
fomentar el desarrollo de nuevos estudios que permitan contribuir con el sector

aeronautico nacional.
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Objetivo general

Desarrollar el modelado y simulacién de un motor turbo-jet para uso aeronautico.

Obijetivos especificos

Levantar informacion de los ultimos 10 afios sobre la tecnologia y ciencia
actual relacionada al tema propuesto.

Estudiar los principios de funcionamiento de los motores a reaccion vy, en
especial, los motores turbo-jet.

Especificar los requerimientos técnicos para el motor de interés.

Realizar los célculos termodinamicos requeridos para cada uno de los
componentes del motor de intereés.

Modelar en Matlab los parametros termodindmicos del motor turbo-jet de
estudio.

Simular el comportamiento de los parametros que describen al motor turbo-
jet de analisis, desde que parte del reposo hasta que alcanza su velocidad de

operacion.
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Hipotesis

El modelo y la simulacion de un motor turbo-jet de 300N permitird sentar las bases
teoricas para conocer el rango de funcionamiento, restricciones y requerimientos para

futuros disefios de este tipo de motor a reaccion.

Alcances del proyecto

. Desarrollar un modelo termodindmico del motor turbo-jet propuesto.

. Modelar mateméaticamente el comportamiento de la presion, temperatura,
empuje y eficiencia del motor turbo-jet a velocidad y altura constante.

. Simular el comportamiento de los parametros del motor turbo-jet de interés
desde la condicién de reposo hasta alcanzar la velocidad deseada.

. Desarrollar un sistema de control para regular el empuje entregado por el
motor en funcién de la cantidad de combustible ingresado a la cAmara de

combustion.
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Metodologia

Como un paso inicial se definen las especificaciones de empuje maximo, eficiencia
maxima y costo maximo del motor de interés. Una vez se conozcan dichos
requerimientos, se asume una relacion de presiones en el compresor y una
temperatura en la salida de la cAmara de combustion, basandose en la literatura
existente. Posteriormente, se realizaran los calculos termodinadmicos para un punto de

operacion arbitrario subsoénico a 1000 m.s.n.m.

Bajo dichas condiciones, se identifica un turbo-compresor automovilistico,
entendiéndose por dicho término al conjunto turbina y compresor, que satisfaga lo
previamente establecido. Posteriormente, se determina la curva caracteristica del
compresor y se implementa un algoritmo en Matlab™, donde se calculen cada uno
de los parametros del motor en un rango de valores de temperatura en la salida de la
camara de combustion y velocidad de ingreso del aire. Para dichos calculos, se

asumen eficiencias promedio encontradas en diversas literaturas.

En esta etapa de la metodologia, se establece una relacion entre la cantidad de
combustible suministrado y temperatura en la salida de la cAmara de combustion.
Después, se implementa en Simulink™ el modelo del motor propuesto para,
ulteriormente, disefiar el sistema de control que regule el empuje entregado en

funcion de la cantidad de combustible suministrado, a 100 m.s.n.m.

Finalmente, se analizan los resultados del modelo y simulacion obtenidos, y se

mencionan algunas recomendaciones para futuros trabajos.
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Cronograma

Semana Fecha Actividad
- 29/02 - 06/03 Tiempo de lectura principal
- 07/03 — 13/03
1 14/03 — 20/03 Definicion de las especificaciones
2 21/03 — 27/03 Célculos termodinamicos
3 28/03 — 03/04
Determinar un modelo termodindmico
4 04/04 — 10/04 )
caracteristico del motor
5 11/04 - 17/04
Seleccién de algunos componentes a
6 18/04 — 24/04
emplear
7 25/04 — 01/05
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CAPITULO 1

CONCEPTOS TEORICOS PREVIOS

En el presente capitulo se despliegan un conjunto de conceptos tedricos empleados
en el estudio del motor turbo-jet propuesto. Dichos conceptos parten desde una idea
general del principio de funcionamiento termodinamico de dicho motor hasta el

funcionamiento de algunos sensores basicos empleados en el control del mismo.

1.1  Conceptos generales de un motor turbo-jet

En esencia, tal como se muestra en la Figura 1.1, el motor turbo-jet consta de tres
componentes principales: un compresor, una cdmara de combustion y una turbina. La
secuencia inicia cuando el aire ingresa al motor (a), propiciado por la depresion
originada por el compresor (1-2). Después, el aire al traspasar por el compresor
aumenta su presion en la salida (2). El aire presurizado es mezclado con combustible
para luego ser combustionado en la camara de combustion (2-3). Luego, los gases
resultantes de la combustion se expanden por la turbina (3-4) y escapan por la tobera
(5), generando un trabajo mecanico y empuje respectivamente. La turbina provee de
energia al compresor y los gases de escape permiten el desplazamiento axial del

motor.
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Figura 1.1: Diagrama del motor turbo-jet [11].
a- Entrada de aire; 1- Entrada del compresor; 2- Entrada a la camara de combustion;
3- Entrada de la turbina; 4- Entrada a la tobera; 5- Salida de la tobera

Los motores de turbina de gas se clasifican en dos las categorias principales de
acuerdo a su uso: industrial y aeroespacial. Los requisitos de cada una difieren entre
si, por los siguientes factores: tiempo de vida, limitaciones de tamafio y peso, costo,
entre otros. Es por ello que existe un gran numero de posibles variantes a la
secuencia basica descrita previamente; las cuales incorporan procesos de compresion
y expansion por niveles, intercambiadores de calor, procesos de recalentamiento o
post-enfriamiento [12]. Para efectos del presente documento, se limitara el disefio del
motor a los componentes enunciados en la Figura 1.1. También, el Unico
requerimiento del motor serd que el empuje generado en su punto de operacion

equivalga a 300 N.

1.2 Ciclo Joule-Brayton

Este ciclo termodindmico trabaja a presion constante y es el principio de
funcionamiento de los motores turbo-jet. Ahora, ademas de los tres componentes
principales (compresor, camara de combustién y turbina), es necesario introducir dos
componentes importantes para el funcionamiento del motor: la boquilla de admisién
y la tobera. En la Figura 1.2 y la Tabla 1.1, se presenta el diagrama temperatura
versus entalpia del ciclo ideal (T-s) y el listado de cada uno de los procesos

involucrados, respectivamente, considerados en las etapas de la Figura 1.1.
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Figura 1.2: Diagrama T-s del ciclo ideal Joule-Brayton [13].

Tabla 1.1: Listado de procesos del ciclo Joule-Brayton.

a-1

Compresidn isoentropica

1-2

Compresion isoentrdpica

2-3

Combustidn a presion constante

34

Expansidn isoentropica

4-5

Expansion isoentropica

5-a

Escape de gases

Cabe resaltar que, con la finalidad de realizar un analisis real del ciclo, los procesos

isoentropicos seran considerados adiabaticos, tal como muestra el diagrama presion-

volumen mostrado en la Figura 1.3. Esto se debe a que el fluido circula sumamente

rapido a traves del motor que no permite que se llegue a un estado de equilibrio y,

con ello, no es favorecido el proceso de transferencia de calor.

Tesis publicada con autorizacién del autor

No olvide citar esta tesis




Cimara de
combustién
3

Turbina

Tobera

Comprasor—

1 5

v Boquilla de
admisidon

Figura 1.3: Diagrama p-V del ciclo ideal Joule-Brayton [13].
1.3 Conceptos de termodinamica
1.3.1 Teoria de los gases ideales
El motor turbo-jet es una maquina térmica y puede ser analizada por medio de la
teoria de gases ideales; eso significa que los procesos involucrados obedecen la
ecuacion (1.1):

Pv = RT (1.1)
donde P representa la presion del gas, v es el volumen especifico, R es la constante
particular de los gases y T es la temperatura absoluta. Ademas, se cumple la ecuacion
(1.2) para procesos politropicos:

Pv™ = constante (1.2)

y, para el caso de procesos adiabaticos, se cumple que el exponencial equivale a la

relacion de calores especificos:

n=y (1.3
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donde
Y = Cp/cv (1-4)

siendo ¢, el calor especifico del gas a presion constante y c, el calor especifico a

volumen constante. Al mismo tiempo, cabe recordar que dichos valores mantienen la

relacion (1.5) con la constante particular de los gases:
R=c,—¢, (1.5)
Por otra parte, la entalpia para gases ideales se define por medio de la ecuacién (1.6):
h=c,T (1.6)
en donde h y T son la entalpia y temperatura del gas ideal, respectivamente.
1.3.2 Sistema abierto
Es un tipo de sistema termodindmico, en el cual existe un intercambio de materia
entre el interior y exterior de los limites del sistema. Una imagen referencial de dicho

sistema se presenta en la Figura 1.4, acompafiada de otros sistemas existentes. Para el
caso de los motores turbo-jet, el sistema abierto representa su comportamiento ideal.

materia #§

materia ‘- -~ r‘na‘teria_
[ sistema \ Sistema

‘ abierto cerrado

energl' energia : .
o ; eneargla eneargla

Somg s **

materia #§

materia, materia,

Sistema
aislado

Sistema
adiabatico

calor

. trabajo
energia

Figura 1.4: Tipos de sistemas termodinamicos. Fuente: Propia.
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1.3.3 Conservacion de la masa

Para el caso de los sistemas abiertos continuos, la suma de masas en la entrada del
sistema es igual a la suma de masas en la salida. Tal caso se presenta en el motor de
interés, descrito mediante la ecuacion (1.7):

2 Mentrada = Z Msalida (1-7)

donde Menirada Y Msatiaa Tepresentan los flujos masicos de entrada y salida del
sistema, correspondientemente. En este motor turbo-jet se identifican los siguientes
ingresos de flujos de masa: de combustible y de aire. Como el flujo de masa de
combustible es minasculo, en relacion al flujo de aire (M, entraqa) €Ste €S
depreciable. Por lo tanto, se obtiene que el flujo de masa de aire en la entrada es

equivalente al flujo de masa de los gases de combustion en la salida (1, sa1iqq)-

ma, entrada = mg, salida (1-8)
1.3.4 Primeraley

La primera ley de la termodindmica sostiene que la energia no se crea ni destruye,
solo se transforma. Para un sistema abierto, se expresa matematicamente por la

ecuacion (1.9):

V2
AU=Q+W+ Z Mingreso <h + 7)
ingreso

ingreso

V2
- Z msalida (h + 7)
salida

salida

(1.9)

donde AU es la variacion de energia en el sistema, Q es el calor que ingresa al
sistema, W es el trabajo que se realiza sobre el sistema, 1 es el flujo de masa, h es la

entalpia del fluido, V es la velocidad del fluido, g es la constante gravitacional y z es
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la altura relativa del flujo. Para el caso del motor turbo-jet y diagrama mostrado en la
Figura 1.1, la ecuacion se expresa con los valores indicados a continuacion:
2
. . _ C,
AU = Qe — Weje + my <ha +—+gz>

2
(1.10)

. Cs”
— Mg h5 +7+gz

donde AU es la variacion de energia en el sistema, Q.. es la energia por unidad de
tiempo afiadida en la camara de combustién, m, y ms representan el flujo de masa
de aire y de los gases de combustion respectivamente, h, y hs son las entalpias de
los fluidos en la entrada y salida del motor turbo-jet en orden, y z es la diferencia de

alturas (despreciable en nuestro caso).

Al analizar el motor en su estado estable, no habra variacion de energia en el sistema,
ya que se asume el equilibrio; asimismo, el trabajo mecanico del eje bien lubricado
es considerado insignificante en relacion a los otros términos de energia. Ademas, la
entalpia h de los gases depende fuertemente de su temperatura y se cumple la
ecuacion (1.6) donde c,, Yy c,4 son los calores especificos a presion constante del
aire y de los gases de combustién respectivamente, y T, y T son las temperaturas del
aire en la entrada y salida del motor respectivamente. Bajo estas condiciones, se

obtiene la ecuacion (1.11):
. Ca) .. Cs’
0= Q¢ +mg| cpaTy + S ms | cpgTs + - (1.11)

1.3.5 Segunda ley

La entropia es una magnitud termodinamica, la cual mide el grado de irreversibilidad
que existe entre dos condiciones. La segunda ley termodinamica permite analizar la

variacion de la entropia en gases ideales por medio de la ecuacion (1.12):

T Py

As=s,—5s; =¢cpln <T_1) —RlIn <P_1) (1.12)
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donde s; y s, representan los niveles de desorden en dos estados; Ty, T,, P; Y P, son
los pardmetros del gas de interés en dos condiciones distintas. ldealmente, un
proceso isoentropico es un proceso adiabatico y reversible, es decir, que no hay
transferencia de calor en el limite del sistema y es posible regresar a su condicion
inicial por la misma trayectoria de presion y temperatura. Para el caso del motor
turbo-jet ideal, tanto en el compresor como en la turbina suceden procesos

isoentropico, y se cumple la ecuacion (1.13):

y—1
14

T, = (%) T, (1.13)

1.3.6 Teoria del estancamiento

El funcionamiento real del motor turbo-jet difiere del funcionamiento ideal por
cuantiosas caracteristicas. No obstante, un método para describir la influencia de la
energia cinética del fluido en la temperatura y presion es la teoria de estancamiento.
Para el caso de estudio, los fluidos son aire y gases de combustion, ambos
considerados gases ideales, y se cumple que la temperatura de estancamiento T,
depende de la temperatura estatica T y la velocidad del fluido C a través de la

ecuacion (1.14):

2

74 S5 (1.14)

2¢pq

La facilidad que nos permite este método es que T, se mantendra constante a pesar
que la seccion de la tuberia o la friccion interna degraden la energia cinética. En la
Figura 1.5, se puede apreciar la diferencia entre la temperatura estatica y la dindmica.
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Figura 1.5: Estados de estancamiento [12].

De similar manera, el valor de la presion de estancamiento se mantiene constante en
un proceso adiabatico reversible. Es por ello que, al realizar mediciones en un motor
real, cualquier variacion que presente dicho pardmetro se puede interpretar como
pérdidas originadas por la friccion del fluido. Ademas, si se asume que el fluido es
incompresible, la presion de estancamiento se obtiene mediante la ecuacion (1.15)
[12], siendo p la densidad del fluido:

Ph=P+ p— (1.15)

1.3.7 Velocidad del sonido

Debido a que el comportamiento del fluido depende de la velocidad relativa conocida
como el nimero de Mach, previamente se debe definir ciertos términos. A
continuacion, se presenta la ecuaciéon (1.16) de la velocidad del sonido (a) y la

ecuacion (1.17) del namero Mach (M) relacionado a ella:

a = ,/YRT, (1.16)

(1.17)

C
M==
a
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donde C es la velocidad local del fluido. En el caso que dicho fluido sea aire, los

siguientes valores son considerados: y = 1,4 y R =287 J / kg-K.

Por otra parte, el comportamiento del fluido depende intensamente de su velocidad.
A continuacion, en la Tabla 1.2 se plantean algunos numeros de Mach relacionados
al tipo de fluido a la que pertenecen. Es importante mencionar que el presente trabajo
estudiara solo fluidos subsoénicos (M<0,8).

Tabla 1.2: Comportamiento del fluido.

NUmero de Mach M Comportamiento
M<0,3 Subsdnico e incompresible
0,3<M<0,8 Subsonico y compresible
08<M<1,2 Transonico

1.3.8 Fluido subsénico e incompresible

En ésta seccidn se estableceran las ecuaciones que gobiernan el comportamiento de
los fluidos. Una primera situacion es cuando el nimero de Mach es bajo (M < 0,3).
En esta condicion, la densidad se puede asumir como constante a pesar de las
variaciones de presién. Con ello se presenta la ecuacién para fluidos incompresibles,

planteada por Bernoulli:

2

P
5 + gz + E = constante (1.18)

Debido a que en nuestro sistema adiabatico las variaciones de altura son

practicamente nulas, la ecuacion a utilizar se reduce a la siguiente expresion:

CZ
P+ p - = constante (1.19)
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2
donde el primer término (P) representa la presion estatica y el segundo (p%) la

presion dinamica, tal como se menciono secciones arriba. Es decir, la ecuacion (1.19)

equivale a la ecuacion (1.15).
1.3.9 Fluido subsénico compresible

Para la segunda situacion, donde el fluido es subsénico y compresible (0,3 < M <
0,8), es necesario relacionar los numeros de Mach a las condiciones de
estancamiento. Para ello, se parte de la ecuacion (1.13), en donde se inserta la

ecuacion (1.14) resultando en:

/ T,
B_[1 %% (1.20)
Py Ty
Operando se obtiene:
2 \ye1
Po_ (14 Y (1.21)
P, 2¢,Ty

Luego, sustituyendo la ecuacion (1.16) en (1.17) se obtiene:

C
M = (1.22)
VYRT,
Ademas de (1.4) y (1.5) se obtiene que:
1
R=c, (1 - ;) (1.23)
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Reemplazado esta Gltima ecuacion en (1.22) resulta:

2

M*(y—1) = 1.24
r—-1 o, (1.24)
Finalmente, reemplazando la ecuacion (1.24) en (1.21) se tiene que:
P 1\
0 — ve 25
2_(1 MZ) (1.25)
P ( * 2
Analogamente, para la relacion de temperaturas se obtiene que:
T, y—1
— =14 (—)M? 1.26
71+ (%) 2)
1 1
- -1
Po _ (1 Lty )V (1.27)
p 2

donde los subindices 0, como es el caso de P,, se refieren a las condiciones de
estancamiento. Cabe recordar que se considera una situacion isoentropica, es decir,
no viscosa.

1.3.10 Trabajo en el compresor y turbina

Utilizando los conceptos arriba descritos, en un proceso de expansion o compresion

adiabatica, tales como los hallados en el compresor y la turbina, se cumplen las

siguientes ecuaciones:

VVcompresor = Cpa(TOZ - TOl) (1-28)

Wiwrbinag = _Cpg(TOZ —To1) (1-29)

Tesis publicada con autorizacién del autor

No olvide citar esta tesis




De manera similar, se enuncia la ecuacién de calentamiento sin trabajo, aplicable a la

camara de combustion:

Qcc = Cp(TOZ —To1) (1.30)
1.4 Proceso de combustion
La cdmara de combustién es modelada como un elemento que trabaja a presion
constante. Tal afirmacion indica que durante su proceso termodinamico no se realiza

ningan trabajo y, de acuerdo a la primera ley de la termodindmica para procesos

reactivos (ecuacion 1.9), se cumple la siguiente ecuacion:

Qcc = z(mhg)salida _ Z(mha)ingreso (1.31)

donde Q.. es el calor liberado en la cdmara de combustion, m es el flujo de
reactantes (ingreso) y reactivos (salida), en este caso iguales (ver ecuacion 1.8) y h,

Yy hg son las entalpias del aire entrante al motor turbo-jet y los gases producidos en la

combustion, respectivamente.

Ademaés, de acuerdo a las referencia [12], el proceso de combustion estequiométrico

para los hidrocarburos se rige bajo la siguiente ecuacion:
CxH, +n0, 4+ n(3,76)N, - aC0, + bH,0 +n(3,76)N,  (1.32)
donde
a=x, b=/2), n=x+Qy/4) (1.33)

Finalmente, cada molécula presentada en la ecuacion (1.32) posee una entalpia de
formacion particular, ademéas de la entalpia sensible. En condiciones adiabéticas,
ambos lados de la ecuacion (1.32) deben encontrarse en equilibrio.
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15 Turbo-sobrealimentadores automovilisticos

Estos son componentes que operan de forma similar al ciclo Joule-Brayton, pero con
diferente método para obtener la energia que alimenta el compresor. Ellos
aprovechan los gases de escape para generar un movimiento en la turbina, y esta

ultima a su vez acciona un compresor ubicado coaxialmente.

Los fabricantes de dichos componentes disefian los 4&labes con métodos
computacionales, los cuales son posteriormente probados. Las gréaficas importantes
para el presente proyecto son el mapa del compresor y el mapa de la turbina, los
cuales dependen de la relacion de presiones, el flujo de masa corregido, la eficiencia

isoentropica el régimen de giro.

Para el presente trabajo, se considerara que el espacio libre entre la carcasa y el
compresor y la carcasa y la turbina son bastantes estrechos. De ésta forma se evitaran

las pérdidas de presion y se mantendra una eficiencia alta en estos componentes.

1.5.1 Compresor

Una buena estimacion de la relacion de aumento de presion entre la entrada y salida
del compresor es igual a 2,2. Dicho valor es aproximado al éptimo obtenido por
Toledo, Pontes y Mendoza [14], quienes desarrollaron un modelo para
turbocompresores de aplicaciones vehiculares. Es por ello que el fabricante debe

garantizar que el compresor alcance dicho valor en su rango de operacién.

Por otra parte, una magnitud empleada en la seleccion de compresores y turbinas es
el valor TRIM. Esta ecuacion relaciona el diametro formado por el conjunto de
alabes en el ingreso y el didmetro de los mismos en la salida. Con el objetivo de
lograr un flujo de masa alto, se desea que el valor TRIM en el compresor sea el méas

elevado posible. Dicha relacion se expresa en la ecuacion (1.34):
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2
¢inductor

TRIM = —————x 100% (1.34)

exducer

Debido un mayor flujo de aire equivale a un mayor empuje, se opta por emplear el
compresor “TURBONETICS T-76, Big Shaft”, cuyo valor TRIM es igual a 70%.

1.5.2 Turbina

En el proceso de seleccion de turbinas, se desea que la temperatura de operacion sea
la maxima posible. Como se busca emplear componentes disponibles en el mercado
local, se realiz6 una basqueda entre distintos fabricantes y se opt6 por usar productos
de la marca Turbonetics. Segun su catadlogo de productos del 2014 [15], todas sus
turbinas son fabricadas con la aleacion de Austenita con Niquel y Cromo (Aleacion
713C), cuyo punto de fusion, segdn el Instituto del Nickel [16], asciende a 1533 —
1561 K.

Por razédn de la alta temperatura de fusion de la aleacion y al alto valor TRIM se ha
seccionado el compresor “T3/F1-49mm Big Shaft, 10-Blades”, cuyo valor TRIM

equivale a 64.

1.6 Sensores

1.6.1 Sensor de temperatura

Por medio de este sensor, es posible medir la temperatura del fluido. Esto se debe a
que la velocidad del aire alrededor de este sensor es casi nula y la transferencia de
calor se debe principalmente a la conduccion del calor. Entre los distintos sensores
de temperatura disponible en el mercado, se identifican dos categorias: sensores con
tubo de proteccion ceramico y tubo de proteccion metalico. EI primero puede operar
con temperaturas de hasta 1800 °C, mientras el segundo sélo a temperaturas iguales a
1200 °C.
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Debido a que la temperatura en la entrada de la turbina alcanza el valor de 1500 K, se
debe utilizar un sensor del primer tipo en este punto. De igual forma, en la salida de

la tobera se debe utilizar un sensor del mismo tipo a causa de las altas temperaturas.

1.6.2 Sensor de presion

El tubo de pitot es un instrumento de medicion que mide la presion absoluta y
estatica de un fluido. Esto se realiza por medio de dos sensores de presion colocados
en de dos canales independientes. El sensor que mide la presién absoluta se
encuentra al extremo de un pequefio canal abierto por un lado, tan como se indica en
la Figura 1.6. Su boquilla es lo suficientemente pequefia para que el flujo de masa
Ilegue sin velocidad al sensor de presion. Con el objetivo de obtener lecturas
precisas, es necesario que este este instrumento se encuentre en un lugar lejano a la

boquilla de admision y de la tobera del motor turbo-jet.

}\ﬁ,__

Figura 1.6: Esquema de un tubo de pitot [13].

Con la finalidad de medir la presion estéatica, el otro sensor se ubica en una trampa de
presion ubicada a lo largo de la superficie lateral, tal como se muestra en la Figura
1.7. Esto permite que el aire entre libremente y ejerza presion sobre el sensor ubicado

en la cola del dispositivo. Dicha presién constituye la presién estatica del fluido.

\4’.
\ L,
! -

Figura 1.7: Esquema de una trampa de presién [13].
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CAPITULO 2

ESTADO DEL ARTE

En el presente capitulo, se presenta el estado de la tecnologia actual en motores
turbo-jet. La informacion abajo descrita, inicia con algunos antecedentes historicos
del inicio de investigacion en motores turbo-jet, y luego profundiza sobre el estado
de la técnica de los ultimos diez afios. Ademas, se presentan algunos articulos
cientificos pertinentes publicados en repositorios internacionales prestigiosos y
universidades con antecedentes de investigacion en este tema. Asimismo, en esta
seccién se incluyen algunos trabajos de tesis publicados con proyectos similares al

presente trabajo.

2.1 Estado del arte

A finales del siglo XVIII, una primera concepcion de una turbina de gas que
incorporaba los componentes esenciales de todo motor turbo-jet moderno fue
propuesta por el inventor inglés John Barber. No obstante, no fue hasta inicios del
siglo XX que se desarrollé notorios avances en dicha area de investigacion. En 1903,
el noruego Aegidus Elling disefi6 la primera turbina de gas capaz de producir mas
trabajo del que necesitaba para funcionar. Afilos mas adelante, en 1926, el ingeniero
inglés Frank Whittle propone en su tesis la posibilidad de emplear dicho tipo de
motor con compresor centrifugo en aeronaves; propuesta que no fue tomada en
consideracién por su gobierno hasta 1939, afio en el que se desatd la guerra. De

forma paralela, el aleman Hans Von Ohain disefid el primer motor jet operacional
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con compresor axial y este fue probado en el avion HeS 3B, el cual fue la primera

aeronave propulsada por un motor de dicho tipo [17].

Para el fin de la guerra (1945), los compresores centrifugos mantenian una posicion
dominante en el mercado mundial, tal como lo indica la Figura 2.1. Para aquella
fecha, los compresores axiales, desarrollados principalmente por los alemanes, no
habian sido profundamente estudiados. Afortunadamente, empresas como Rolls
Royce, General Electric y otras compafiias involucradas en el disefio de motores
turbo-jets, persistieron en sus investigaciones al ver que existia un potencial de
dominar mayores relaciones de compresion y eficiencia con dicha tecnologia [18].
En dichas investigaciones se concluyo que los compresores axiales pueden operar
con flujos de aire mayores a los centrifugos en procesos de multiples etapas de
compresion, conllevando a un aumento significativo en la complejidad del disefio del
motor; mientras que las versiones de compresores centrifugos logran una mayor
relacién de compresion en cada etapa, mas no son eficientes en procesos de mas de

una etapa.
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Figura 2.1: Comparacion del empuje alcanzado por motores turbo-jets axiales y
centrifugos durante el periodo de 1940 a 1951 [18].

Para lograr un aumento en la presion de estancamiento del fluido a la salida del

compresor, se debe aumentar la presion dindmica, por medio de un impulsor, y
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disminuir la velocidad del aire a través de un difusor para aumentar la presion
estatica. Segun la referencia [19], al momento de seleccionar un compresor, se debe
especificar como minimo el rango de flujos de masa que con los que debera operar,
ademas se deberan definir la temperatura y presion en el ingreso de dicho

componente y la relacion de presiones que se debe alcanzar.

Actualmente, entre las empresas lideres mundiales en disefio de turbinas de gas se
encuentra General Electric (GE). Su filosofia de disefio de turbinas de gas parte de
tres pilares: la evolucién de los disefios, el uso de escalamiento geométrico y el
desarrollo exhaustivo de pre-produccion. El primer elemento asegura que la base,
para futuros desarrollos, utiliza como referencia la tecnologia desarrollada hasta la
fecha. El segundo elemento afirma que dentro del proceso de disefio de una nueva
turbina, es necesario primero plantearla a una escala reducida. Para ello, se han
calculado algunos factores presentados en la Tabla 2.1, con lo cual se guarda
proporcién entre los fenomenos fisicos. El tercer elemento incluye el analisis del
disefio, calidad de la manufactura, pruebas y la retroalimentacion de la experiencia

obtenida en el campo [20].

Tabla 2.1: Relaciones de escalamiento geométrico de turbinas a gas propuesto por

GE [20].
0,5x TAMANO TAMANO 2x TAMANO
NOMINAL NOMINAL NOMINAL

Factor de escalamiento 0,5 1 2
Relacién de

» 1 1 1
compresion
Eficiencia global 1 1 1
RPM 2 1 0,5
Flujo de aire 0,25 1 4
Potencia 0,25 1 4
Peso 0,125 1 8
Velocidad en la punta

1 1 1

de los alabes
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Por otra parte, en un articulo publicado en el 2007 en ASHRAE [21], se asegura que
una tecnologia que estd adquiriendo cada vez méas partidarios es la generacion de
energia por medio de microturbinas. Si bien no se muestran registros de una
estandarizacion de la definicion de la categoria, varios autores proponen enmarcarlas
en un rango entre 20 kW y 500 kW. Dicha tecnologia se promueve como de bajo
peso, compacta, bajo ruido y vibracién, de bajas emisiones y de combustible flexible.
En relacion a las referencias [22] y [23], si bien se ha calculado que la eficiencia
energética de una microturbina bordea el 10,5%, ésta es ain baja en comparacion a
su par a mayor escala, donde los valores oscilan entre 35% y 40%. La situacion de
baja eficiencia arriba enunciada, se ha reducido en los ultimos afios gracias a
iniciativas publicas y estatales. Un ejemplo de ello es el Programa Avanzado de
Microturbina, lanzado en el 2000 - 2006 por el Departamento de Energia de los
Estados Unidos (DOE), que busca que las empresas mas importantes del mercado
logren una serie de objetivos en el proceso de disefio de nuevas microturbinas, tales
como la reduccion de emisiones de NOXx, el incremento de la eficiencia hasta un
minimo de 36%, entre otros [21] [24].

Por calculos termodinamicos y de mecanica de fluidos, se sabe que la eficiencia de
una turbina de gas aeronautica se puede incrementar aumentando la temperatura en la
entrada de la turbina (TIT) o aumentando la relacion de compresiéon. Segun la
referencia [25], normalmente las turbinas estan hechas de alguna aleacion de acero,
las cuales pueden operar con TIT cercanas a 1300 K sin necesidad de usar hojas
internamente enfriadas, lo cual es dificil de introducir en microturbinas, o utilizando
materiales ceramicos, los cuales producen altas vibraciones a altas revoluciones. Sin
embargo, entre los diversos fabricantes de turbocompresores en el mercado, se
identifico uno cuyos turbo-sobrealimentadores estan disefiados para satisfacer dichas
temperaturas. Turbonetics, en su serie F-1, produce turbo-sobrealimentadores
vehiculares una aleacién Niquel-Cromo 713C Inconel, cuya temperatura de

fundicion se encuentra en el rango de 1533 a 1561 K [16].

Es ahora posible identificar distintas estrategias de control del motor turbo-jet. En la
referencia [26], se elabord una serie de pruebas de funcionamiento a un motor turbo-
jet marca Jetcat, actualmente disponible en el mercado y cuyas caracteristicas se

presentan en la Tabla 2.2. Ahi se analizan tres sistemas de control: flujo de ingreso
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de aire constante (IGV), temperatura al ingreso de la turbina constante (TIT) y
temperatura constate a la salida del motor (TET). De sus resultados se concluy6 que
el mejor método es mantener un flujo de aire constante, es decir, cuando el motor se
desplaza a una velocidad de crucero. Por otra parte, la temperatura en la entrada de la
turbina disminuye proporcionalmente a la disminucion de la carga o el empuje
generado, tal como se evidencia en la Figura 2.2. Asimismo, en la Figura 2.3, se
presenta la eficiencia del motor en funcién a la carga o empuje generado. Con esto
queda evidenciado que el consumo de combustible es directamente proporcional al

empuje generado o a la carga a la que se encuentre sometido el motor.

Tabla 2.2: Caracteristicas técnicas del motor turbo-jet Jetcat [26].

Dimensiones 330 x 130 x 275 mm
RPM 30 000 — 112 000
Consumo de combustible 130 — 700 ml / min
Combustible Jet Al, Kerosene, Petroleo
Mantenimiento Cada 50 horas
Temperatura de los gases de escape 480 °C - 620 °C
Peso 2359¢
1200
1150 +—m ” > s <3 >
1100 Tt
— 1050
% 1000
E 950 —a—TIT
900 ——a—TET
850 GV
200
750
100 90 80 70 60 50

Load
Figura 2.2: Temperatura en el ingreso de la turbina en ciclo abierto para los tres

sistemas de control propuesto [27].
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Figura 2.3: Grafico comparativo de la eficiencia en una turbina de gas operando en

un ciclo abierto para los tres sistemas de control propuesto [27].

Con el aumento de la velocidad de los procesadores y, en especial, las técnicas de
simulacion computacional, ahora es posible utilizar métodos numéricos y en especial
de dinamica de fluidos (CFD) para realizar un analisis 1D y 3D los componentes del
motor de interés y la interaccion entre ellos. De esta manera, en la referencia [28], se
simula el funcionamiento de una microturbina, realizando las curvas caracteristicas
de su compresor y turbina. Pero las ventajas no solo se limitan al calculo térmico y
mecéanico. De acuerdo con [29], es también posible examinar posibles

optimizaciones del sistema y la reduccion de ruidos emitidos por el motor.

Con relacion al encendido del motor, en la referencia [25], como parte de las pruebas
que se le realiza al motor JetCat, se describe el proceso de encendido de dicho motor,
el cual se presenta a continuacion. Un motor eléctrico sin escobillas, acoplado a al
eje de transmisién, alcanza una velocidad igual a 6000 rpm. Posteriormente, una
fuente de gas auxiliar es abierta (propano en dicho motor) y se genera una chispa, la
cual inicia el proceso de combustion. Una vez se logra alcanza la temperatura de
operacion en la cdmara de combustion, el motor eléctrico se desacopla, se permite el
ingreso del combustible primario, kerosene para dicho motor, y la fuente auxiliar de

gas de cierra.

En la tesis de pre-grado Nishimoto [30], se plantea utilizar un turbo-
sobrealimentador automovilistico para el disefio de un motor de turbina de gas, cuyo
combustible es Unicamente el gas propano. Ahi se demuestra que si es factible
emplear dicho componente vehicular para un banco de pruebas de fines educativos.
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Un afio después, Tsai [31], en su tesis de pre-grado, parte de la misma idea y plantea
varias mejoras. Dichas mejoras implican presentar un marco tedrico sélido al afadir
el procedimiento de célculo termodindmico empleado, junto a planos de detalle de la
camara de combustion y el disefio de un sistema de suministro de combustible con

gas propano.

En el contexto peruano, desde el afio 2010, se prohibio la venta de Kerosene y Diesel
N°1. Segun el decreto supremo N°045-2009-EM y su modificacion N° 025-2010-
EM, se afirma que ambos combustibles han perdido presencia en el uso industrial y
domestico al haberse desarrollado otras fuentes alternativas, tales como Gas Natural,
Gas Licuado de Petroleo, entre otros [32]. Por esta razon, esto debe ser de suma

consideracion en el momento de la seleccion de combustibles.

Ya habiéndose presentado una idea general del estado del arte actual en el disefio de
motores turbo-jet, en los préximos capitulos se ahonda en la metodologia empleada
en el proceso de seleccion de los componentes basicos. Del mismo modo, algunos
conceptos claves son tratados, a mayor detalle, con el fin de complementar lo arriba

descrito.
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CAPITULO 3

MODELO TERMODINAMICO

En este capitulo, se presenta una metodologia de célculo para el analisis del motor
turbo-jet de interés. Para ello, se invoca constantemente referencias y conceptos
descritos en el primer capitulo del presente trabajo. Cabe mencionar que la
metodologia lineas abajo descrita requiere de numerosas iteraciones, las cuales seran

analizadas mediante la herramienta Matlab™

en el préximo capitulo. En cada una de
dichas iteraciones se modifica la temperatura en la salida de la camara de

combustion, altura de operacion y velocidad de ingreso del aire.

La modificacion de dichos pardmetros altera directamente la eficiencia y empuje
generado. Siguientemente, a modo de ejemplo, se realiza el procedimiento de calculo
para una altura de 1000 m.s.n.m., y despreciando cualquier consideracion de

humedad relativa.

3.1  Metodologia termodinamica

De acuerdo a la Figura 3.1, el desempefio maximo de un motor turbo-jet se obtiene
cuando la altitud de vuelo se encuentra entre los 15 000 m a 20 000 m y el namero
Mach oscila entre 2,5y 3 [12]. Sin embargo, con la finalidad de evaluar el motor en
condiciones menos exigentes, se desarrollara un motor que opere a alturas inferiores

a las arriba descritas, al igual que sostenga velocidades subsénicas (M<0,8).

Tesis publicada con autorizacién del autor

No olvide citar esta tesis




Para el presente disefio del motor, se ha usado de referencia el procedimiento de
calculo de un motor turbo-jet segun Cohen, Rogers y Saravanamutto [12]. Es
importante destacar que las principales modificaciones a dicho procedimiento yacen
en la implementacion de herramientas computacionales para el analisis en distintos
puntos de operacion, adquisicion de datos por medio de sensores reales (ver anexos),
el andlisis de los gases de escape en estado de no estrangulamiento, el empleo del
mapa de un compresor automovilistico real y el analisis transitorio simulado en

Simulink™ los cuales son presentados en capitulos posteriores.

Por otro lado, se han identificado cuatro situaciones importantes para el disefio del
motor, las cuales se listan a continuacion: motor ideal en régimen estable, motor real
en estado estable, encendido del motor real a nivel del mar y pocos segundos después
del encendido del motor real a nivel de mar. Lineas abajo se desarrollard el
procedimiento analitico para el andlisis del motor a 1000 m.s.n.m., dejando la

posibilidad de analizar las otras condiciones en un futuro trabajo.

20000 — TUHW
E 5 000 -
0
=]
o=
S 10000
E Turbalan
EDDD (-
Turboprop
4] ] ] ! ] 1 |

2 05 0 45 20 25 340
Mdmero Mach Ma

Figura 3.1: Desempefio maximo del motor a reaccion utilizado [12].

3.2  Calculo ejemplo

A partir de las tablas del Estandar Internacional Atmosférico, se obtiene la presion
atmosférica (P,), la temperatura (T,) y la densidad del aire (p,) segun la altitud.
Ademas, se asume una velocidad de desplazamiento equivalente a 0,3 Mach.
Igualmente, la temperatura a la salida de la camara de combustion (T,3) es asumida y
la relacion de compresion (P.) es obtenida de la curva caracteristica de

funcionamiento mostrada en la Figura 3.3, la cual es provista por el fabricante [15].
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La velocidad del flujo (C,) es calculada empleando la ecuacion (1.15); obteniendo
como parametros de entrada la presion absoluta o de estancamiento (P,,) Y la presion
estatica (P,), las cuales son obtenidas por el sensor de tubo de pitot. Por otra parte,

las eficiencias son asumidas de acuerdo con la literatura referenciada en [12].

COMBUSTIBLE

\/ .

/

T

/ /iu‘

HMJZO //

w

4 5

Figura 3.2: Esquema del modelo propuesto para el motor turbo-jet [12].

A continuacion se presentan los valores iniciales.

Tabla 3.1: Valores iniciales

Parametro Simbolo Valor Unidad
Altitud - 1000 M
Temperatura en a T, 281,66 K
Presion en a P, 89,876 kPa
NUmero de Mach M 0,3 -
Densidad del aire en a Pa 1,1117 kg/m3
Temperatura en 03 To3 1200 K
Calor especifico del aire Cpa 1005 J/kg-K
Calor especifico de los
gases de combustion “re 18 gk
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Eficiencia en la boquilla
. n; 90 %
de admisién
Eficiencia en el compresor Ne 74 %
Eficiencia en el eje de
. Nm 99 %
transmision
Eficiencia adiabatica de la
. N 74 %
turbina
Eficiencia de la tobera n; 90 %
Pérdida de presion en la
, . Py S %
camara de combustion
Diametro de la boquilla de
. ., (Z)entrada 76 mm
admisién
Diametro en la salida de la
(Dsalida 53’6 mm
tobera
Relacién de calores
. . Yaire 1’4 -
especificos del aire
Relacion de calores
especifico de los gases de Ygases 1,333 -
combustion
Constante particular del
) R 287 JIkg-K
aire

3.2.1 Velocidad del ingreso de aire

Debido a que la velocidad con la que el sonido se propaga en el aire depende de la

altitud, se utiliza la ecuacién (1.16) para identificar dicha velocidad.

a = \/YaireRT, = 336,41 m/s (3.1)

Ademas, el nimero de Mach (ver Tabla 3.1) es un dato asumido y se utiliza la

ecuacion (1.17) para hallar la velocidad de ingreso del aire.

C, =aM = 100,92 m/s (3.2

Tesis publicada con autorizacién del autor

No olvide citar esta tesis




3.2.2 Presion absoluta medida

Ya conociendo la velocidad del aire de ingreso, se determina la presién medida

esperada por el tubo de pitot con la ecuacion (1.15).

C 2
Poq =P, + pa% = 95,537 kPa (3.3)

3.2.3 Boquilla de admisién

En la salida de la boquilla de admisidn se calcula la temperatura de estancamiento, ya

conociendo la velocidad de ingreso del aire (C,) y empleando la ecuacion (1.14).

C 2
Ty =T, + —— = 286,72 K (3.4)
2¢pq

Como se menciond en el capitulo 1, la presion de estancamiento en procesos
isoentropicos es constante. Para hallar la presion absoluta en la salida de la boquilla
de admision se utiliza la ecuacion (1.21), asumiendo la eficiencia (n;) indicada en la
Tabla 3.1.

Pyy c,2 \o D
22— (147 ; Poy = 95,073kP (3:5)
Pa < + nl 2CpaTa 01 a

Conociendo ya la temperatura y presion absoluta en la salida de la boquilla de
admision, se calcula la densidad del aire en el mismo punto. Para ello, se utiliza la

ecuacion (1.1).

P01 2
p01 ==, P01 = 1,1601 kg/m (36)
To1R
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3.2.4 Compresor

Conociendo el diametro de ingreso de aire al motor (¢,), la densidad de dicho aire

(poa) Y SU velocidad (C,), es posible hallar el flujo de masa de aire real en el sistema

(my).

2
My = Capa"%“ — 0,509 kg/s = 67,33 lb/min (3.7)

Debido a que el aumento de presion en la turbina depende del flujo de masa de aire

corregido, es necesario aplicar la siguiente ecuacion.

VTo1/Ta

Mggrr = e p —p- = 0,485 kg/s = 64,15 lb/min (3.8)
Con dicho valor calculado y usando la eficiencia n, = 74% para el compresor, de la
Figura 3.3 se halla la relacion de presiones igual a B. = 2,00. Sin embargo, lo usual
en dichos componentes es que exista una reduccion de 10% de eficiencia cada
1000m de altura, con lo que resulta: . = 1,8.

Tesis publicada con autorizacién del autor

No olvide citar esta tesis




42

4.6

4.4

45 PSI 4.06 PRESSURE RATIO
40— ;
(45 + 147) /147

34

30 P513.04 PRESSUR.E RATIO

(30 +14.7) /147

Relacidn de presiones
Lol
il

1.8 — : -
‘il] P51 1.68 PRESSURE RATIO
H | H H | B ]
16 ——l
; : : I (10« 14.7) 1 14.7
4 “s5200 | | APPROX.900 HP |
12 ma00 EAPPH[})E(. 750 HEP
e ‘ APPROX. 550 HP —— l’ — -
Q5 10 15 20 23 3D D g gw oww oo BEQOES T0OTS R0 85 00 95 100
Flujo masico de aire corregido (Ib/min)

Figura 3.3: Mapa del turbocompresor TURBONECTICS seleccionado [15].

Luego se procede con el calculo de la presion de salida en el compresor (P,,),

conociendo ya el ratio de presiones.
Poz = PT'P01 = 171,131 kPa (39)
Por ultimo, se calcula la temperatura de salida en el turbocompresor (7).

Ya—1

) " _1|; 1, =35757K (3.10)

701 I 02
Thr — = — (_
0 o Tc P01
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3.2.5 Céamara de combustién

En base al calor requerido en la salida de la turbina (T,3), se calcula la energia que el
combustible debe de proveer. Para ello primero se calcula el nimero de moles de
oxigeno por unidad de tiempo entrantes a la camara de combustion, por medio de una
transformacion a la ecuacion (3.8). Cabe mencionar que la masa molecular del
oxigeno es My, = 32 kg/kmol y representa el 20,95% del volumen total del aire
[33].

y = 1i 04859, L Mol 1o =318™  (@a1)
= = — % —_— % = _— .
Y= Meorr = DA 750,032 kg 0= 20T

El combustible seleccionado para el presente motor es la gasolina, cuya formula
quimica aproximadamente, considerando n-Octano, es CgH;g. Cuando se realiza el
balance estequiométrico, mostrado en la ecuacion (1.32), considerando las

equivalencias mostradas en la ecuacion (1.33), este resulta en la siguiente forma:

a=38, b=09, n=125 (3.12)

CsHyg + 12,50, + 47N, — 8C0, + 9H,0 + 47N, (3.13)

Por otra parte, se asume que la camara de combustion es adiabatica, debido al alto
flujo de aire a través de ella, y su presion se mantiene constante (P,,). De la ecuacion
(1.31), la cual expresa la primera ley de la termodinamica aplicada en este proceso de
combustion, se resuelve la ecuacion abajo indicada.

[Xhcguig + Yhoz + 3,76Yhys 1,
= [8xh¢oy + 9%hyzo + 3,76Yhy, (3.14)
+ (v — 12,5%) ho,] 1,

donde x representa el flujo de combustible entrante, y es el flujo de oxigeno a traves

del motor turbo-jet y h simboliza las entalpias totales (entalpia de formacion mas
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entalpia sensible) de cada componente bajo los parametros de temperatura y presion
indicados.

A continuacion en la Tabla 3.2, se presentan los valores correspondientes a las
entalpias de las especies arriba indicadas, en las condiciones de presion y
temperaturas previamente indicadas (T,, = 357,57 K, Py, = 171,131 kPa). Es
importante resaltar que los valores de calor especifico a presion constante, a distintas
temperaturas, se han obtenido de la referencia [34], y las entalpias han sido

calculadas con la ecuacion (1.6).

Tabla 3.2: Calores especificos [34].

Molécula | Temperatura (K) | ¢, (kJ/kg-K) | hy (kJ/kmol) | h (kJ/kmol)
0, 357,57 29,800 0 1 775,186
0, 1200,00 35,593 0 32 104,886
N, 357,57 29,200 0 1739,444
N, 1200,00 33,707 0 26 338,400
co, 1200,00 56,205 -393 546 -342 849,090
H;0papor 1200,00 43,874 -241 845 -202 270,652
CgHyg 0 298,00 - -250 000 -250 000

En cuanto a la gasolina, para que este sea introducido en la camara de combustion, su
presion debe incrementarse hasta por lo menos igualar la presion al interior de dicho
elemento. Ademas, el combustible se encuentra en estado liquido y, por eso, se puede
afirmar que la entalpia se mantendra constante, a pesar del efecto de la bomba de

combustible.

De la ecuacion de balance energético (3.14) se obtiene resuelve que:
[%(—=250 000) + (0,00318)(1775) + 3,76(0,00318)(1739)]
= [8%(—342849) + 9x(—202271)
+3,76(0,00318)(26338)
+((0,00318) — 12,5%)(32105)]7,,

Toz

(3.15)
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mol
X = 0.0828447T (3.16)

Siendo el peso molecular de la gasolina es Mqgy15 = 114,23 kg /kmol, por lo tanto,

usando la equivalencia de la ecuacion (3.11) se obtiene el consumo de combustible:

kmol k S
£114,23 —9 4+ 60—  (3.17)
kmol min

Mgasotina = 0,0000828447

k
gasotina = 05678~ (3.18)

Ademas, la densidad de la gasolina es pgasoiina = 0,75 kg/l. Con ello resulta el

consumo de combustible en:

. l
Mgasolina = 0,757ﬁ (3.19)

Paralelamente, se calcula la pérdida de presién en la camara de combustion,

conociendo su porcentaje de pérdida.

P
Pys = Py, (1 L P_b) = 166,131 kPa (3.20)
02

3.2.6 Transmisiéon mecanica

En este procedimiento es necesario recordar que en los gases reales, la entalpia es
una funcion de la temperatura principalmente. Es por ello que se cumple que la

ecuacion (1.28) de trabajo en el compresor.
VVC == Cpa(Toz - TOl) == 59,868 k]/kg (321)
Posteriormente, se afiade la pérdida debido a la transmision mecénica de la energia,

la cual es muy cercana a cero si el eje de transmision estad bien lubricado. Para

efectos nuestros se asumiré n,, = 99%.
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We = Wi (3.23)
W, = 59,269 k] /kg (3.24)
3.2.7 Turbina
Partiendo de la ecuacion anterior, es momento de calcular la temperatura en la

entrada de la turbina (7,), ya habiendo asumido una temperatura a la salida de la

camara de combustion (Ty; = 1200 °K).

Cpa(Tor — T,
Tos — Ty = palToz = Tor) ;T, = 1147,32 K (3.25)

Cpgllm

A dicha ecuacion, se le debe ahora afiadir las pérdidas adiabaticas (n, = 74%) y se

obtiene la temperatura real a la salida de la turbina (Ty,).

G\ 7
Tos = Toz — (Tos = Ta) ; Toy = 1128,81 K (3.26)

Ne

Ulteriormente, se calcula la presion en la salida de la turbina (P,,), utilizando la

ecuacion para procesos isoentropicos (1.13):

Yg
T, -1
Py, = Py3 (#)yg ; Poy = 155,117 kPa (3.27)
03

3.2.8 Temperaturay presion critica

El primer paso en el anélisis de la salida de gases es el célculo de la temperatura y
presion critica (T,, P.). Estas condiciones se presentan cuando la velocidad del fluido
iguala a la velocidad del sonido, es decir Mach 1, a través de un area reducida. A
partir de dicho punto, estos parametros no aumentan méas. Asimismo, la velocidad del

fluido cruzando el area de estrangulamiento logra velocidades supersonicas.
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2
T, = Tos | —— ) = 967,67 K :
: 04<yg+1> 67,6 (3:28)

Yg

2 75
B = Py, <—> ! = 83,737 kPa (3.29)
Vg +1

3.2.9 Condicion de estrangulamiento

En este punto, para determinar si el flujo se encuentra en condicién de

estrangulamiento, se debe realizar la siguiente comparacion.

P04- P04-
5, (3.30)
1.725 # 1.852 (3.31)

Como no se cumple que la desigualdad arriba planteada, se identifica que el flujo no
se encuentra en dicha condicion. Es decir, el flujo ain es turbulento y no se
estrangula.

3.2.10 Tobera

En este caso se cumple que la presién en la salida de la tobera es igual a la presion

atmosférica.
Pys = P, = 100,130 kPa (3.32)

En cuanto a la temperatura, se realiza la ecuacion para procesos isoentropicos con

una eficiencia en la tobera n; = 90%.

P
Tos = 1;Tos (P—‘;) Y =87090K (3.33)
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Se calcula ahora la velocidad de los gases de escape.

Cs = \/2%,(7"05 —~T,) =1161,92m/s (3.34)

3.2.11 Empuje especifico, empuje
Se asume un area constante en la salida de la tobera (¢ps = 53,6mm). De ahi se

calcula el empuje especifico (empuje por unidad de masa de aire del motor,

despreciando la masa del combustible).

F, = bs)’ - 3.3
s = (Cs—Ca)+n(7) (P. — P,) = 1061 Ns /kg (3.35)

Para hallar el empuje, se multiplica por el flujo de masa corregido.
F = Fig = 514 N (3.36)
3.2.12 Potencia util, entregada y eficiencia
Se halla la potencia util.
P, =C,F =51,872 kW (3.37)
Se calcula la potencia entregada
P, = mycpy(Tos — Toz) = 469,048 kW (3.38)
Y la eficiencia obtenida resulta en:

P,
Eff = P—”x100% = 11,06% (3.39)
g
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Finalmente, se halla el consumo especifico de combustible. Con esta medida y el
consumo de gasolina por minuto es posible comparar el consumo del motor turbo-jet
propuesto con otros disponibles en el mercado.

min

kg 1
Zee0 M 3.40
min 512 N0 % (340)

mgasolina =0,5678

Los resultados obtenidos se presentan a continuacion en una tabla.

Tabla 3.3: Resultados obtenidos.

Empuje 514 N
Empuje especifico 1061 N-s/kg
Consumo especifico de combustible 0,0663 kg/h-N
Potencia generada (kW) 51,872 kW
Potencia suministrada (kW) 469,048 kW
Eficiencia (%) 11,06%

3.3 Andlisis en Matlab

En la presente seccidn, se realizaran los calculos arriba descritos usando el software
Matlab™. Esta herramienta permite determinar el comportamiento del motor turbo-
jet cuando el motor se encuentre operando a distintos nimeros de Mach y con
diversas temperaturas en la entrada de la turbina. En el Anexo 1 se presenta el
programa desarrollado y, a continuacion, se presentan las curvas de presion y
temperatura en la salida de cada componente del motor de estudio, a una altitud de
1000 m.s.n.m. Ademas, se grafican las superficies de comportamiento del empuje,

empuje especifico, potencia obtenida, potencia suministrada y eficiencia.
3.3.1 Resultados
Como resultado, se obtiene que la velocidad maxima a la que puede operar el motor

turbo-jet es 154,14 m/s, equivalente a Mach 0,45. Esta velocidad es limitada por el

compresor y se obtiene tras comparar el flujo de ingreso de aire a dicha velocidad
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Mach con la cantidad méaxima admisible de aire de compresor, de acuerdo con el
mapa del compresor provisto por el fabricante.

Sin embargo, otra gran limitante es la temperatura en la salida de la camara de
combustion es otra limitante, ya que a temperaturas mayores a 1500 K no puede la
turbina operar. A continuacion se presentan los graficos correspondientes a la presion
y la temperatura en cada punto de andlisis, a partir de la turbina, evaluados a distintas
temperaturas de los gases a la entrada de la turbina (T03) y diferentes nimeros de

Mach del motor.

En el Punto 1, se aprecia que la temperatura en la entrada de la boquilla del
compresor aumenta proporcionalmente dependiendo de la velocidad a la que se
encuentra desplazandose el motor. Esto es debido al incremento de la temperatura
dinamica, lo cual aumenta la temperatura de estancamiento. Similar caso ocurre en la

presion de estancamiento.

PO1 T

935, i
g3
S
a2t

215

Presién

9

Termperatura

9.05.
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1600
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1600
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Figura 3.5: Presion y temperatura en el punto 1.
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De igual modo, en el Punto 2, la temperatura se eleva producto del trabajo realizado

por el compresor. Dichos parametros se ven descritos en la Figura 3.6.

P02 T2

5
= 3604

280+
1600

800 Mimero de Mach 800 Mamero de Mach

Figura 3.6: Presion y temperatura en el punto 2.

Por otra parte, al observar la Figura 3.7, se aprecia que la presién a la entrada de la
turbina (P03) se mantiene constante para las distintas temperaturas de los gases de
escape en el mismo punto, siguiendo asi la curva del turbocompresor seleccionado.

Asimismo, al aumentar el nimero de Mach, se incrementa también el valor de P03.
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PO3

800 p Mirmero de Mach

Figura 3.7: Presion en el punto 3.

De acuerdo a la Figura 3.8, se aprecia que, como es de esperarse, la presion en la
entrada de la tobera es maxima cuando la temperatura en la entrada de la turbina

también lo es.

P4 o4

Presidn
(=)

1600

03

800 g Wimero de Mach

Figura 3.8: Presion y temperatura en el punto 4.
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En a la Figura 3.9, se observa que la presién en la salida de la tobera es (89 kPa) es
idéntica a la presién atmosférica a 1000 m.s.n.m. (89 kPa), confirmando que la
tobera no se encuentra operando en condiciones de estrangulamiento. Respecto a la
temperatura a la entrada de la tobera (P04), se observa que su valor aumenta con T03
y el nimero de Mach. Sin embargo, a partir de un Mach igual a 0,4, existe una
tendencia a disminuir TO5. Esto es atribuido al aumento de la energia cinética con el
aumento del numero de Mach y menor valor de la temperatura estatica (ver ecuacion
3.26).

P5 =

89877 1400,

gom77 . 1300 4

BOE77[. 1200 -

8.9876.. - 1ol

Boars.).

=]
=
[=]

8.9876.). "

Presidn

900

Temperatura

89876

B987E | i

8.9875 ). oy

goars.). i T 600

975, T T 500
1600 R L 1600

o3 TO3

L
800 g Mimero de Mach

800 g Mdmero de Mach

Figura 3.9: Presion y temperatura en el punto 5.

Al comparar la Figura 3.9 y la Figura 3.10, se identifica que los valores obtenidos a
alta velocidad y elevada temperatura se aproximan a las condiciones de
estrangulamiento (ver detalle en la Figura 3.11), ya que no existe interseccion entre
las superficies de ambos pardmetros. Esto corresponde a todos los puntos donde la
superficie verde se ubica por debajo del plano rojo. Tal como se menciond
previamente, en la Figura 3.11 se muestra la cercania de la presion en 5 a la presion

critica en la salida de la tobera.
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Figura 3.10: Presion critica (rojo) contra presion en la salida de la tobera (verde) —

vista 1.

0.9 —

1600 I I I T I l I I l I [
1001200 400 B0 005 01 pis 02 02 03 035 04 045 05

Figura 3.11: Presion critica (rojo) contra presion en la salida de la tobera (verde) —

vista 2
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Asimismo, en la Figura 3.11, se aprecia que el mayor empuje ocurre cuando la
temperatura de los gases de combustién en la entrada de la turbina en méxima y la
velocidad Mach también lo es. Con esto se corrobora la Figura 3.1, donde se indican

los mejores puntos de operacion de este tipo de motor a reaccion.

Por otra parte, habiendo sentado la minima demanda de empuje en 300N, se cumple
que cuando la velocidad del motor supera el nimero Mach 0,2, siempre se cumple,
sin importar la temperatura TO3, mientras esta temperatura se encuentre dentro del

rango de operacion estudiado.
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Figura 3.11: Empuje especifico y empuje.

Finalmente, en la Figura 3.12, se aprecia que las potencias (Util y suministrada) y la
eficiencia aumentan con el nimero de Mach y la temperatura en la entrada de la
turbina (T03). Comparando los resultados de las Figuras 3.11 versus la Figura 3.12,
se obtiene que el mayor desempefio ocurre con empujes menores a los maximos

encontrados.
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Figura 3.12: Potencia (til, potencia suministrad y eficiencia.

3.3.2 Conclusiones

Con los analisis realizados se comprueba que si es posible construir un motor turbo-
jet a partir de un sobrealimentador automovilistico. Sin embargo, existen algunos
parametros a los que debe adecuarse. Las principales limitantes son la temperatura

méaxima que soporta la turbina y los flujos maximos de operacion del compresor.

Debido a que esta esta fabricada en acero Inconel 713C, la temperatura méaxima a la
que puede operar es 1500 K, ya que a temperaturas equivalentes a 1533 — 1561 K
corre el riesgo de derretirse.

Asimismo, se verifica que la eficiencia maxima del motor turbo-jet se da cuando este
se aproxima a las condiciones de estrangulamiento (Pc = P05). Es ahi cuando el
principio de De Laval sucede, provocando una salida de aire a velocidades
supersonicas, lo cual reduciria drasticamente la presion y temperatura a la salida de

la tobera, incrementando la velocidad de los gases de escape.
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CAPITULO 4
SIMULACION DEL MOTOR

En el capitulo anterior se analizaron los pardmetros del motor cuando este se
encuentra operando en diferentes estados estacionarios. Para complementar el
modelo matematico del motor, es ahora necesario analizar el comportamiento

transitorio de los pardmetros del motor del turbo-jet.

En este capitulo, se describe el analisis transitorio y la simulacién del motor turbo-jet
a nivel de mar. Dicha transicidn representa a una aeronave, equipada con el presente
motor turbo-jet, desde que despega en tierra hasta que alcance una velocidad de
Mach 0,3. Para dicho analisis y simulacion se utiliza la herramienta Simulink™, la
cual incluye un repositorio amplio de librerias para analisis en frecuencia. En una
primera instancia, se identifican las ecuaciones que describen el comportamiento del
motor. Posteriormente, se integra la aceleracion de salida y se aplican las leyes de
movimiento de Newton para calcular la velocidad del avion. Ulteriormente, se afade
a la simulacion la funcién de transferencia de la bomba inyectora de combustible.

Finalmente, se simulan distintos casos y se muestran los resultados.

Por fines préacticos, se asumen que la altura no varia y que la mezcla de aire y
combustible en la camara de combustion es pobre. Si bien, en el despegue de las
aeronaves de gran escala dichas mezclas son ricas en combustible, debido a que se
utiliza una turbina automovilistica, esta no opera a temperaturas mayores a 1500 K,

valor por debajo de la combustion optima de la gasolina.
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4.1 Funciones de transferencia

Para poder obtener las curvas caracteristicas de los sensores, en necesario poder
contar con los mismos. En dicha forma, se puede obtener experimentalmente con un
maodulo de adquisicion de datos la reaccion de los mismos ante distintas entradas. En
esta seccidn se analizan sélo algunos posibles comportamientos de los sensores, en

base a sus modelos matematicos.

Con la finalidad de obtener un éptimo algoritmo de control, es preferible mantener
los componentes en forma no lineal para este caso. Sin embargo, en la siguiente

seccidn se presenta una aproximacion lineal por fines practicos.
4.1.1 Sensor de pitot

De las ecuaciones 1.16 y 1.17 se determina que la velocidad 0,3 Mach a 100 m.s.n.m

equivale a 101,97 m/s.
Cpo = 101,97 m/s (4.1)

Dicho valor indica el punto de operacion del motor. Por otra parte, la ecuacion 1.15
describe el comportamiento del sensor, sin embargo, para poder expresarlo en el
dominio de Laplace, es necesario linealizarlo. Para conseguir una aproximacion

lineal, se emplea la serie de Taylor en dicha ecuacion como se indica a continuacion:

f(POa: Ca)

f(POa' Ca) A
dPy,

4.2
dCa Ca ( )

f(POa: Ca) = fO(POa' Ca) + APy, +

donde f;, representa a las condiciones iniciales, Py, €s la presion absoluta, C, es la

velocidad del aire de ingreso. Las derivadas parciales se presentan a continuacion:

f(POa’ Ca) —

-1 4.3
dPyq (43)
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f(POav Ca)

dc, = paCao (4-4)

Por lo tanto, la aproximacion de Taylor resulta en la siguiente ecuacion:
—APyg + paCaoAC, =0 (4.5)

y reemplazando en sus valores iniciales resulta en:
PaCaoCa = Pog — Py (4.6)

Dicha ecuacion se representa en el dominio de Laplace mediante una funcion de

transferencia y una adicion:
PaCaoCo = Pog — P, (4.6)

4.1.2 Boquilla de admisién

En este componente, se determina la funcién de transferencia de la temperatura en la
salida de la boquilla de admisidon. Esto se expresa en la funcion 1.14, la cual debe ser
linealizada, de forma similar a la expresion 4.2. Dicha expresion linealizada resulta

en la siguiente ecuacion:

CaO
—ATyq + —AC, =0 (4.7
Cpa

y reemplazando en sus valores iniciales resulta en:

_ COa
T01 —_— _Ca + Ta (4.8)
Cpa

De forma similar al sensor de pitot, la ecuacion 4.9 se representa en el dominio de
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Laplace por medio de una funcién de transferencia a la que se le adiciona la

temperatura atmosférica, figura indicada posteriormente.

4.1.3 Compresor

El fabricante del compresor provee un diagrama flujo de aire corregido versus
relacién de compresion, tal como se muestra en la Figura 3.3. Por medio de una
inspeccion visual en la grafica se extraen 92 puntos, mostrados en la Figura 4.1, los

cuales son insertados en una variable en Matlab™.

Ecuacién del Mapa del Compresor
35

y =-1E-11x5+ 7E-09%° - 1E-06x* + 8E-05x° - 0.0027x?+ 0.0389x + 1.0005

25

15

0.5

1 6 11 16 21 26 31 36 41 46 51 56 61 66 71 76 81 86 091

Figura 4.1: Curva caracteristica identificada del compresor. Fuente: Propia

Seguidamente se ejecuta el comando ident, perteneciente a la herramienta System
Identification Toolbox. Esta herramienta se utiliza para convertir una curva
caracteristica en una funcion de transferencia, entre otros analisis disponibles. En el
proceso de obtencion de la funcion de transferencia, se analizan distintas opciones
evaluando distintas cantidades de polos y ceros. En la Tabla 4.1, se presentan algunas

cantidades de polos y ceros cuya aproximacion es cercana al valor real.
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Tabla 4.1: Lista de posibles funciones de transferencia.

Alternativa NuUmero de polos | Numero de ceros | Aproximacion (%)
1 83,23%
86,63%
90,43%
93,84%
94,32%
93,66%
91,36%
91,89%

O © O o O W

| N o o | WO N
| Wl A~ W O | P W

Con la misma herramienta es también posible analizar las distintas curvas en la salida

del modelo, como se presenta en la Figura 4.2.

Measured and simulated model output

3.5

Best Fits
If50: 94,32
tF34: 93.64
If51: 93.66

1 &7 91.09

tF30: 90.43

tf24: 86.63

0 20 4'0 s;: sln 100

Figura 4.2: Aproximaciones de las funciones de transferencia. Fuente: Propia.

Ya conociendo que todas las alternativas arriba planteadas describen la funcion de
transferencia del compresor con un alto grado de similitud, se debe ahora elegir una
opcion. Para este proceso tres criterios deben ser evaluados: respuesta transitoria ante
una entrada escalon, estabilidad y nimero de polos. Bajo el primer criterio,
Unicamente las alternativas 1 y 6 se estabilizan manteniendo un sobreimpulso bajo.

Las respuestas correspondientes a ambas alternativas se ilustran en la Figura 4.3 y

Figura 4.4 correspondientemente.
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x10° Step Response

0 015 1 1I.5 2 215 3 a5
Time x108
Figura 4.3: Respuesta transitoria de la alternativa 1 ante una entrada tipo escalon.
Fuente: Propia.

Step Response
25 —ep eep

0 200 400 800 BOOD 1000 1200 4400 1600 180D 2000
Time

Figura 4.4: Respuesta transitoria de la alternativa 6 ante una entrada tipo escalon.

Fuente: Propia.

Al analizar ambas gréaficas arriba mostradas, se aprecia que ambas logran
establecerse en un valor. Por otra parte, una principal diferencia yace en el tiempo de
establecimiento, ya que, para la alternativa 6, dicho tiempo es considerablemente

inferior al de la alternativa 1.

En relacion a la estabilidad, si bien ya se ha comprobado que ambas alternativas se
estabilizan en el tiempo, se desea comprobar la ubicacion de los polos en el plazo de
Laplace. En la Figura 4.4 y Figura 4.5, se grafican los polos y ceros de ambas

alternativas respectivamente.
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Figura 4.5: Ubicacion de polos y ceros de la alternativa 1. Fuente: Propia.
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Figura 4.6: Ubicacion de polos y ceros de la alternativa 6. Fuente: Propia.

Como se puede apreciar en ambos casos, todos los polos se ubican en el lado
izquierdo del eje imaginario. Por tal motivo, se corrobora la estabilidad del sistema.
Por otra parte, no es posible comparar el tiempo de establecimiento entre ambas

alternativas en este plano por ser ambas de orden distinto.

Finalmente, el ultimo analisis se basa en el orden del sistema. Se sabe que se
incorporara un controlador digital y, por dicha razon, la sefial de control serad
discreta. ElI aumentar el orden del sistema aumentara la frecuencia con la que el
controlador ejecute acciones de control. A pesar de ello y considerando que los
procesadores actualmente trabajan en el orden de los gigahercios, el tiempo de
establecimiento de la alternativa 6 es mucho menor a las otras opciones. Es por ello

que se opte trabajar con dicha opcion.
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4.2  Simulacion del motor turbo-jet

En esta seccidn se realiza el analisis del motor acoplado a una aeronave, cuyo peso
en conjunto es igual a 10kg. Ademas, se agrega una fuerza de arrastre, cuyo
coeficiente es 0,32 y cuya el &rea de contacto con el viento es 0,3m?.

A continuacion se presentan los resultados obtenidos de la simulacion. Otra
consideracion es en relacion al exceso de aire en la mezcla aire combustible, el cual

se supone gue se mantiene constante debido a un sistema de control.

4.2.1 Presion

La presion absoluta en el punto 1, el cual hace referencia a la presion en la entrada
del compresor, se muestra en la Figura 4.7. En dicha figura, es posible apreciar el
efecto que produce el incremento en la velocidad del aire en la entrada, sobre la

presion de estancamiento.

4 P - O X
80 awd D% D §E 3

Figura 4.7: Comportamiento de la presion en el punto 1. Fuente: Propia.

En relacion al punto 2, la relacién de presiones en el compresor, se observa que

cuando el flujo de masa de aire aumenta, debido al incremento de la velocidad del
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sistema, la relacion de presiones también lo hace. Ademas, cuando el motor logra
estabilizarse, se muestra que la relacion alcanza el punto 6ptimo de compresion,
equivalente a 2,2. No obstante, se debe mencionar que dicho valor es alcanzado bajo
los parametros establecidos y no implica en otras situaciones, el valor se mantenga

constante.

4 Pr - O X
280 | aws D% Da R 0E N

Figura 4.8: Relacion de presiones en la entrada y salida del compresor. Fuente:

Propia.
En la Figura 4.9, se observa como la presion en la entrada de la camara de

combustién aumenta, hasta establecerse en un valor contante. Dicho establecimiento

se suscita cuando el motor alcanza el nimero Mach 0,3.
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Figura 4.9: Comportamiento de la presion en el punto 2. Fuente: Propia.

En la Figura 4.10, se observa la ligera pérdida de presién en la camara de

combustion, comparando con la figura previamente descrita.
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Figura 4.10: Comportamiento de la presion en el punto 3. Fuente: Propia.

Por otra parte, en la Figura 4.11, se observa el comportamiento de la presion en la

salida de la turbina. Se puede apreciar que hay una reduccion de la presion
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significativa. Dicha aparente reduccion de energia, es en realidad la energia utilizada
por el compresor. Es decir, no representa mayor pérdida de energia hacia el sistema.

4 P04 - o X
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Figura 4.11: Comportamiento de la presién en el punto 4. Fuente: Propia.
4.2.2 Temperatura
En la Figura 4.12, se aprecia el incremento de la temperatura de estancamiento en la

salida de la boquilla de admisidn. Esto se debe al incremento en la temperatura

dindmica a causa de la velocidad.

Tesis publicada con autorizacién del autor

No olvide citar esta tesis




4 101 - | X
Be @l %% Da %nE ~

Figura 4.12: Comportamiento de la temperatura en el punto 1. Fuente: Propia.

Un caso similar es el aumento en la temperatura a la salida del compresor, tal como
se presenta en la Figura 4.13. Esta es principalmente causada por el aumento de la
velocidad. En un caso ideal, dicha razén es la Unica presente. Si se analiza un caso
real, existe un ligero incremento debido a la compresion del fluido. Para el presente

estudio, esta ultima causa se considera despreciable.
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Figura 4.13: Comportamiento de la temperatura en el punto 2. Fuente: Propia.
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En la Figura 4.14, el incremento en la temperatura se debe directamente a la cantidad
de combustible combustionado. Al mantener un exceso de aire constante, se
mantiene evita en todo momento que la temperatura de los gases de combustion

superen la temperatura de 1517 K, valor que indica el punto de fusion de la turbina.

< T_03
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Figura 4.14: Comportamiento de la temperatura en el punto 3. Fuente: Propia.

En relacion a la temperatura en la salida de la turbina, Figura 4.15, se aprecia que
inicialmente la temperatura de los gases de combustion en la entrada y salida de la

turbina son iguales.
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Figura 4.15: Comportamiento de la temperatura en el punto 4. Fuente: Propia.

De semejante modo, se observa que la temperatura en un inicio en la salida de la
tobera es igual a la de los punto 3 y 4, correspondientes a la temperatura en la salida

de la cdmara de combustién y salida de la turbina.
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Figura 4.16: Comportamiento de la temperatura en el punto 5. Fuente: Propia.

Tesis publicada con autorizacién del autor

No olvide citar esta tesis




4.2.3 Empuje

Por otra parte, en la Figura 4.17 se presenta el empuje generado por el motor a
reaccion. EI comportamiento inicial es generado gracias a un arrancador, el cual se
encarga de proporcionar el impulso inicial al sistema. Una vez la relacion de
compresion en el turbocompresor sea suficiente para mantenerse operando, el
arrancador se desconecta. Esto verifica incapacidad de auto-encendido de esta clase

de motores.

4 Empuje - [m] X
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Figura 4.17: Comportamiento del empuje en el tiempo. Fuente: Propia.
4.2.4 Velocidad
En relacién a la velocidad, es posible apreciar que con una temperatura de 1400 K
aproximadamente en la entrada de la turbina, y bajo las condiciones de arrastre ya

indicadas, el motor turbo-jet ensamblado a una aeronave tedrica alcanza la velocidad
de Mach 0,3.
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Figura 4.18: Comportamiento de la velocidad en el tiempo. Fuente: Propia.

4.3 Conclusiones

De las simulaciones realizadas se verifica la necesidad de un sistema de arranque La
funcién de dicho sistema es propiciar la rotacion inicial al compresor, y por ende,
este Ultimo genera una compresion inicial que inicia el sistema. Una vez que el
turbocompresor se encuentre rotando a alta velocidad, la inercia hacia su eje de

rotacion permitird un cambio sin abruptos cuando se desacople el arrancador.

Otra alternativa de arranque es que dicha aeronave sea catapultada hasta una
velocidad de 10m/s. En dicha condicion, se introduce suficiente aire para que el
proceso de compresion inicie. Este es un efecto que también se aprecia en los buques

portaaviones.

Ademas, se concluye que si es posible que el presente motor de estudio despegue y

sea capaz de mantenerse en vuelo sin ayuda externa.
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