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Capitulo 1

Introduccion

El objetivo de este proyecto es conseguir un modelo teérico mediante software de un mo-
tor turbohélice Rolls-Royce R.Tyne 11 (En el apartado Modelo de motor se detallara con
profundidad sus caracteristicas y arquitectura) para, finalmente, llevar a cabo diversas aplica-
ciones del motor. De esta forma podemos predecir el comportamiento del mismo en la realidad
sin necesidad de hacerlo experimentalmente, reduciendo considerablemente el sobrecoste para
cualquier empresa.

La aplicacion considerada en este caso ha sido la degradacion de tipo fouling de los compre-
sores y de la turbina de alta. Esto consiste en considerar una disminuciéon porcentual del gasto
corregido y del rendimiento de cada uno de dichos componentes. Para ello, en primer lugar se
ha definido con GSP el modelo del motor a partir de varios puntos de operacién obtenidos de
forma empirica (Potencia en el eje frente a consumo especifico). El siguiente paso es reproducir
el modelo con todas las ecuaciones del ciclo termodinédmico y de cada uno de los mapas de los
compresores y turbinas mediante EES. Ambos procesos se describen en el apartado Diseno
del modelo de este trabajo.

A partir de aqui se manipulan los mapas de las turboméaquinas correspondientes para la
degradacion y finalmente en Fvaluacion de prestaciones se realiza un estudio comparativo de
un avion determinado y una mision concreta con un alcance determinado para analizar de qué
forma se reducen las prestaciones del motor y cuénto seria el coste anual adicional de operar
con un motor degradado.

Mas adelante, en Degradacidon se estudia como se ven perjudicadas las variables termo-
dindmicas del ciclo del motor cuando sufre varios niveles de degradacion. Para ello se han
considerado un crucero a una altitud y velocidad determinadas y un despegue (a nivel del
mar con diferentes temperaturas y a la altitud de México). En esta segunda aplicacion lo
importante es observar qué componente degradado afecta mas y qué efecto tienen sobre el
despegue las diferentes situaciones consideradas. Por tanto en crucero se han degradado los
tres componentes uno por unos, observando cual afecta més y en el despegue el motor entero
en los tres niveles de deterioro.

Finalmente, en Conclusiones se ha realizado un analisis cualitativo de los resultados obteni-
dos en los apartados anteriores, Evaluacion de prestaciones v Degradacion y se han comentado
posibles soluciones para compensar los efectos de la degradacion.



CAPITULO 1. INTRODUCCION




Capitulo 2

Estado del arte

2.1. GSP

GSP, turbine Sitmulation Programme es un software utilizado para el modelado y anélisis
de motores y turbinas de gas. Presenta un interface sencillo como se muestra en la figura 2.1.
En esta pantalla podemos seleccionar los componentes que van a formar el motor (Toma dina-
mica, compresores, turbinas, caAmaras de combustién, toberas y conductos). Son arrastrados
hasta la pestana derecha de la figura 2.2. Una vez unidos todos los componentes se pueden
realizar tres tipos de andlisis: En el punto de diseno, en puntos fuera de disenio y analisis en
régimen transitorio. El primer paso es configurar los parametros del motor en el punto de
diseno. Para ello, haciendo click en cada componente se pueden introducir las caracteristicas
de cada uno de ellos, como por ejemplo la caida de presion de remanso y el gasto de aire en
la toma dindmica, las relaciones de compresion y expansion y rendimientos en compresores y
turbinas y asi hasta completar todos los datos necesarios. Después, una vez definido el punto
de disefio ya se dimensiona el motor (gasto de aire) y con ello se determinan los factores de
escalado de los mapas de los compresores y turbinas para determinar sus rendimientos y rela-
ciones de compresion/expansion en los puntos fuera de disenio.

et - a5
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Figura 2.1: Ventana principal de GSP|3]
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2.1. GSP

Donde CV es el coeficiente de velocidad que multiplica al término de velocidad en el empuje:

G(Vs = Va)

Y CX es el coeficiente de empuje que multiplica al empuje ideal:

FG =CX - FGigeal

Ambos coeficientes cuantifican el rendimiento de la tobera. Por otra parte si se utilizan
mapas para andlisis fuera de diseno, se ha de determinar los puntos en diseno sobre los mapas
de cada uno de los compresores y turbinas, ésto junto con los factores de escalado corres-
pondientes se obtienen los puntos de operacion fuera de diseno. Para determinar el punto de
diseno sobre el mapa, tanto en compresores como en turbinas GSP utiliza las revoluciones
corregidas y un pardmetro 3 que carece de sentido fisico. En la figura 2.3 se puede ver el mapa
de un compresor (7. en funcion de W, las curvas de nivel del rendimiento y las curvas de
isorrevoluciones corregidas ademés de las lineas ) donde esta situado el punto en diseno en
la linea de 8 = 0, 3333 y revoluciones corregidas=0,97.

Tshaftcomp.map GSP 11
Unscaled

- %Wgﬁ%s
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Figura 2.3: Punto de disefio sobre el mapa del compresor de alta presion [3]

Off-Design

= Toma dinadmica
Se eligen varias opciones para puntos fuera de diseno:
MIL-E5008B standard
User specified PR
User specified design only
RR map

= Compresores
Free state rotor speed
User specified rotor speed— RPM
Speed determined by shaft



CAPITULO 2. ESTADO DEL ARTE

= Camara de combustion
User specified combustion efficiency
Use combustion efficiency map
Use afterburner combustion efficiency maps

= Turbinas
Free state rotor speed
User specified rotor speed — RPM
Speed determined by shaft

s Tobera CV CX

GSP almacena los puntos de los mapas del compresor en matrices de la siguiente forma:

[ Key | Af] [ ARl [ ABL [ AM] | Al |
| Pl || F[LA] [| F[1,2] || F[1,3] || F[1,4] || F[1.5] |
| PI2] | F[2,1] [ FI2,2] [ F[2,3] | F[2,4] || F[2,5] |
| P3| F3,1] [ FI3,2] [ F[3.3] | FI[3.4] || FI3,5] |

Tabla 2.1: Tabla matriz del mapa de la turbomaquina

Donde P son los parametros (speed o revoluciones corregidas adimensional), A los argu-
mentos (3) y F los valores de la funcion en cuestion (eficiencia, relacion de compresion /expansion
y gasto corregido). Key es un nimero que indica el nimero de filas y de columnas de la matriz
anterior.

Key = n° filas + n°columnas/1000

Para integrar los mapas de compresores y turbinas, GSP v.11 utiliza los puntos definidos
en la matriz anterior, es decir no es una funcién continua con una expresién analitica si no una
funcion discreta, por tanto no estan todos los puntos que definen el mapa. Por consiguiente, si
fuera de disefio el compresor da una gasto corregido y una relaciéon de compresion que no esta
definida, lo que ocurre es que GSP interpola de forma bicuadrética. Es decir, con 16 puntos
halla los coeficientes A; de un polinomio bicuadratico:

Z=Ao+ A X +AX>+ AY + A, Y?+ A XY

De esta forma aproxima todos los puntos de operacion dentro del mapa. GSP v.11 podria
mejorar esto o bien utilizando otro tipo de interpolacién o bien aumentando el nimero de
puntos necesarios para la definicién del mapa.

Por otro lado el interface del programa permite al usuario un sencillo manejo sobre los
componentes de la maquina, aunque no esta bien depurado porque, por ejemplo se han tenido
problemas al cambiar los valores del nimero de iteraciones o también da errores en el caso de
utilizar puntos en lugar de comas que cualquier programa bien depurado es capaz de solventar.



2.2. GASTURB

GSP v.11 es una herramienta muy util para el analisis de las actuaciones de motores, pues
permite un analisis rdpido y fiable numéricamente en poco tiempo y ademés proporciona co-
mo variables de salida todas las magnitudes quimicas, dindmicas y termodinamicas (presion,
temperatura, entropia, entalpia, velocidad, composicion del fluido, etc).

2.2. GasTurb

GasTurb es una herramienta para la simulacion del ciclo termodindmico de motores y
turbinas de gas, al igual que GSP permite analizar su comportamiento bajo ciertas condiciones.
Posee tres grados diferentes de simulacion: "Basics", "Performance" y "More". Para cada uno

de ellos se puede considerar el andlisis en el punto de disenio o fuera de diseno, igual que ocurre
con GSP.

» Basics: Para analizar ciertas variables que son fundamentales en el ciclo.
» Performance: Para estudiar el ciclo con més detalle en los puntos fuera de diseno.

= More: Para realizar un diseno preliminar del motor.

En la figura 2.4 se puede observar el interface del GasTurb y las opciones de anilisis ex-
puestas anteriormente. El método numérico de resolucion del GasTurb es similar al del GSP,
ambos implementan el método de Newton-Raphson, en el que la matriz jacobiana se calcula
en cada iteracion, sin embargo GSP dispone también de una variable mejorada de Newton-
Raphson, es el método Broyden, en el cual la matriz jacobiana se calcula entera en la primera
iteracion.

- I
# GasTurb 11.0 Entry Level Version - 31/Jan/2008 | e e
File Run Options.. Help

(& Configuration List || [@ Configuration Tree View | 2 About|
' e ’

Scope

¥ Basics ]
28 Performance — |
= More ]

Calculation Mode
[ 12 Off-Design

Exit Program

Figura 2.4: GasTurb [10]

Por otra parte, a la hora de modelar un tipo de motor, GasTurb presenta una bibliote-
ca de modelos con los mapas de turbina y compresor implementado en cada uno de ellos,
mientras que GSP proporciona mayor versatilidad, pues se construye a partir de componen-
tes a gusto del usuario y ademés permite configurar mayor cantidad de variables que GasTurb.
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2.3. EES

EES son las iniciales de Engineering Equation Solver. Como su propio nombre indica, con
este programa se pueden resolver ecuaciones algebraicas de forma sencilla y rapida mediante
métodos de iteracién. Puede resolver ecuaciones diferenciales, ecuaciones con variable comple-
ja, optimizar, regresiones lineales y no lineales o generar gréficas.

A la hora de resolver sistemas de ecuaciones algebraicas no lineales, EES utiliza el método
de Newton con una mejora, y es que la matriz jacobiana del sistema es calculada mediante
métodos numéricos en cada una de las iteraciones. Para ahorrar espacio y tiempo de calculo,
las matrices jacobianas se almacenan como matrices dispesas (sparse).

El método de célculo ya mencionado requiere de la identificacion de un valor inicial ("Guess
value") para cada una de las variables del problema y unos limites superior e inferior, de esta
forma comienza la iteracion y en cada paso iterativo estos valores iniciales se van modifican-
do, acercandose cada vez al valor exacto de la solucién. Lo ideal es conocer de antemano el
valor exacto o al menos de forma muy aproximada de la solucion, pues de lo contrario, si se
introducen valores iniciales alejados, podrian surgir problemas de convergencia y no hallar el
valor correcto.

En la variacion del método de Newton que utiliza EES, uno de los aspectos novedosos que
lleva a cabo es que el sistema de ecuaciones lo agrupa por bloques de ecuaciones, de forma
que los primeros grupos son los que se resuelven de forma mas inmediata, asi las ecuaciones
pertenecientes al mismo grupo se resuelven de manera simultanea, esto ademas de agilizar
el célculo numérico proporciona fiabilidad de resultados. El algoritmo utilizado en el método
comentado se conoce como Tarjan.

EES posee una amplia variedad de bibliotecas que contienen funciones termodinimicas
para el calculo de entropia, entalpia, densidad entre otras magnitudes de forma que se pueden
definir dichas estas variables sin tener que programar la funcién. Esto es una gran ventaja
frente a matlab por ejemplo.

Para comparar y establecer un rapido andlisis de la evolucién de los célculos realizados,
EES muestra los resultados en tablas en cuyas columnas se muestran las variables que se
desean evaluar. Ademés, para las integraciones utilizadas en este proyecto, el programa per-
mite controlar tanto los limites como los pasos de integracién mediante tablas integrales, que
no son méas que un conjunto de columnas a través de las cuales se indican antes de integrar
los valores de las variables de integracion, y a partir de ahi el programa comienza el calculo.

Otra herramienta 1util de EES es la interpolacion numérica de dos dimensiones mediante
matrices de datos. Esto no es més que definir de nuevo una tabla en la que cada columna
representa un valor de una variable y cada fila el valor de la segunda variable. Los elementos
de la matriz son, por tanto, los valores de la variable dependiente. Esta herramienta se utiliza
para la interpolacion de los mapas de los compresores, puesto que GSP lo tinico que propor-
ciona son valores numéricos concretos, no una funcion de dos dimensiones. [4]



2.4. DEGRADACION

2.4. Degradacion

La degradacion es un fenoémeno que se presenta durante la vida 1til de una turboméquina
y que afecta a su rendimiento global. En el caso de turbinas de gas para aviacion el efecto
es mayor debido a las diferentes condiciones ambiente sobre las que operan estos motores, los
distintos regimenes de giro o la ingesta de gran cantidad de particulas y suciedad del aire.

Debido al aumento en el precio del combustible y la consiguiente disminuciéon de los méar-
genes de beneficios, la degradacion se ha convertido en un tema necesario de estudio. El hecho
de predecir su comportamiento y mantenerla a un bajo nivel puede ser la diferencia entre
beneficios o pérdidas para las aerolineas que operan con estos motores.

Ademas del mayor consumo de combustible la fiabilidad se puede ver comprometida. A
medida que se degrada una turboméquina esta se aleja del punto de funcionamiento de diseno,
aumentando la posibilidad de fallos y roturas. Esto supone un impacto negativo en el sector,
donde la desconfianza en la seguridad por parte del cliente puede provocar pérdidas econémi-
cas elevadas.

Existen diferentes tipos de degradaciones, las cuales se nombrarén a continuaciéon seguidas
de una breve explicacion. Todas ellas se deben a procesos que tienen lugar durante la vida til
del motor y algunas no son reversibles a menos que se sustituya la pieza o parte afectada.

2.4.1. Erosi6on

La erosion es la pérdida de material por parte de los &labes de los distintos componentes
debido al choque de particulas de gran dureza que se encuentran presentes en el aire. Este
tipo de degradacion no se suele dar en méquinas de uso industrial, ya que disponen de filtros
de particulas a la entrada, en cambio las turbomaquinas empleadas en aviacién son muy sus-
ceptibles a este problema. Al operar en todo tipo de condiciones ambientales, y sobre todo a
baja cota, el aire que ingieren contiene gran cantidad de particulas, si bien éstas deben ser de
un tamaro superior a 20 um de didmetro para que provoquen este fen6meno.|1]

2.4.2. Corrosion

La corrosion es la pérdida de material de los componentes del motor por las reacciones qui-
micas que tienen lugar con ciertos elementos o contaminantes del aire tales como sales, acidos
o gases reactivos. Este fenémeno es potenciado por las altas temperaturas de funcionamiento
de las turbomaquinas, las cuales aceleran las reacciones quimicas entre los reactivos.

2.4.3. Danos por impacto

Los danos por impacto son provocados por objetos de gran tamano que entran en el motor
y chocan con algin elemento provocando su rotura, generalmente los alabes del compresor de
baja. Si algin 4labe se desprende y pasa a otro elemento del motor puede provocar un fallo
catastrofico en el mismo; véase los impactos de pajaros birdstrike en turbofanes de aplicaciéon
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civil.

2.4.4. Abrasion

La abrasion surge cuando la superficie de una pieza en movimiento roza con otra que es fija.
En algunos motores esto se permite en la configuracion de arranque, para que cuando se alcan-
cen las temperaturas y presiones nominales las tolerancias entre estas piezas sean las de diseno.

El continuo desgaste provocard unas tolerancias mayores de las esperadas y un flujo de
aire que pasard por estas zonas en vez de por la corona de alabes. Para tener una idea de
la magnitud del problema, un aumento de la tolerancia entre un 1 a 3.5 % en un compresor
provoca reducciones en la relacion de compresion en torno a un 15 %.[1]

2.4.5. Fouling

El fen6meno del fouling, figura 2.5 es debido a la adherencia de particulas de suciedad
del aire sobre las superficies de los componentes de la turbomaquina. La adherencia puede
producirse por aceite o agua y las particulas suelen ser menores de 2 um |1]. Este proceso da
como resultado un aumento del grosor de los alabes de los compresores y turbinas asi como
un aumento de la rugosidad de la superficie. La rugosidad, que también puede ser provocada
por la erosion o la corrosion, tiene un efecto en la transicion del flujo laminar al turbulento y
por lo tanto las pérdidas de presion se ven aumentadas.

Figura 2.5: Fenémeno de fouling en una turbina de gas industrial de 35 mW.[2]

Este tipo de degradacion se puede solventar mediante lavados; siendo el periodo entre la-
vados una variable fundamental a la hora de minimizar los impactos econémicos debido a la
inoperatividad de los motores en estos procesos. El fouling se encuentra presente en todas las

10
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Figura 2.6: Disminucion del margen de bombeo en el mapa del compresor.|2]

turbinas de aviacion, por lo que en este proyecto, ha sido el tipo de degradacion elegida para
su estudio.

En los compresores axiales las particulas en suspensiéon pueden depositarse en los alabes y
disminuir las caracteristicas del mismo. El efecto del fouling en un compresor es la disminuciéon
del gasto de aire, del rendimiento isentropico y afectando al coeficiente de flujo; esto provoca
un "remacheo" de la turboméaquina; es decir, al modificar la geometria de los alabes se tiene
un compresor distinto, lo que conlleva una turbomaéquina con unas caracteristicas diferentes
y una potencia menor. Ademés esta degradaciéon disminuye los méargenes de bombeo de la
linea de operacion, aumentando la posibilidad de que el compresor pueda entrar en bombeo y
afectar al correcto funcionamiento del motor, figura 2.6. En el caso de turbinas industriales se
supone que las pérdidas de potencia por este fenomeno se sitiian en torno al 80 %. [2]

La disminucion del coeficiente de flujo en las primeras etapas del compresor afectan al fun-
cionamiento de los escalonamientos posteriores. El punto de operacion del primero se desplaza,
hacia la izquierda como se observa en la figura 2.6, aumentando la relacion de compresion,
lo que provoca en el siguiente escalonamiento una densidad mas elevada de la considerada en
diseno, disminuyendo de nuevo el coeficiente de flujo y aumentando la relaciéon de compresion.
Este efecto acumulativo puede dar lugar en los tltimos escalonamientos a una situacion de
bombeo. En la figura 2.7 se observan las modificaciones en el tridngulo de velocidades debidas
al efecto del fouling.

Las turbinas también pueden verse afectadas por este tipo de degradacion, ya sea por la
suciedad que entra desde la toma dinamica, ceniza de la caAmara de combustién o la prove-
niente de los combustibles empleados. Otro problema que acarrea el fouling en las turbinas es
el taponamiento de los orificios de refrigeracion de los alabes, lo que puede provocar un au-
mento de la temperatura y un fallo prematuro del componente. La corrosion es también muy
importante en estos elementos debido a que gran parte de los combustibles contienen trazas
de metales que, gracias a las altas temperaturas, reaccionan quimicamente con los alabes.

El fouling en la turbina disminuye el drea de paso, modificando el punto de operaciéon en
diseno y disminuyendo la potencia disponible. La penalizacion en el coeficiente de flujo provo-
ca el aumento de la relacion del compresor asociado para compensar la capacidad de la turbina.

11
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Figura 2.7: Modificacion del tridngulo de velocidades por el fouling.|2]
Para la simulacion en el proyecto se ha optado por tomar tres estados de degradacion en
los compresores de baja y alta y en la turbina de alta:
» Nuevo y limpio, con una penalizacion del gasto de 0 % y del rendimiento de 0 %.
» Degradacion media, con una penalizacion del gasto de 3 % y del rendimiento de 2.5 %.
» Degradacién maxima, con una penalizacion del gasto de 6 % y del rendimiento de 5 %.

La turbina de potencia no se ha tenido en consideracion debido a que los efectos del fouling
en estas zonas son mucho menores que en los otros elementos de la turboméaquina. En la figura
2.8 se observa la modificacion en la relacion de compresion y en el rendimiento isentrépico de
un compresor axial.
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Figura 2.8: Modificacion del rendimiento y la relacion de compresion en un compresor axial.|2]
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Capitulo 3

Modelo del motor

En este capitulo se van a detallar las caracteristicas del motor utilizado como modelo para
el proyecto Rolls-Royce R.Tyne 11. Es conveniente decir que es dificil encontrar informacion
acerca de un motor de aviaciéon concreto debido a que es una de las partes més valiosas de
un avion y ademas el que determina la cantidad de combustible, y por tanto el coste de cada
trayecto. s una méaquina en continuo cambio tecnologico y las empresas de motores luchan
por ser pioneras en el sector, por este motivo guardan con recelo las caracteristicas especificas
de sus motores.

Por consiguiente, para obtener una aproximacion fiable de la realidad se han considerado
varios modelos de la misma familia de Rolls-Royce y se ha comparado sus caracteristicas. A
partir de ahi se han estimado los valores concretos de las mismas.

3.1. Especificaciones R.Tyne 11

El motor a tratar, Rolls-Royce R.Tyne 11 es un turbohélice de doble eje. El eje de baja
une la turbina de baja relaciéon de expansion con el compresor de baja relacion de compresion
y la Propeller Gear Box. El eje de alta une el generador de gas (turbina de alta relacion de
expansion con compresor de alta relacion de compresion). Ademés de esto se compone de una
toma dindmica, una cdmara de combustion y la tobera. En la figura 3.1 se puede observar el
esquema interno del motor en cuestion.
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CAPITULO 3. MODELO DEL MOTOR

Figura 3.1: Esquema del motor [11]

Las caracteristicas generales de diseflo del motor se describen a continuacion [11]

= Potencia en el eje de baja en diseno— 4050 hp

» Revoluciones del eje de baja en disenio — 15250 rpm (96 % del total)

Revoluciones del eje de alta en diseno — 17850 rpm (101,3 % del total)

Peso del motor incluyendo RGB — 2487 (b = 1128 kg

Ratio de reduccion entre las revoluciones de LP y el eje de la hélice — 0,064 — 1

Gasto de aire en disefio — 33,75 b/s = 15,3 kg/s

Compresores
El motor se compone de dos compresores axiales; el de baja relacion de compresion con-
tiene 6 etapas proporcionando una relacion de compresion de 3,6-1 y el de alta 9 etapas con

un ratio de compresion de 3,3-1. En total la relacion de compresion es de 11,8-1.

Por otro lado, para el compresor de baja se ha considerado un rendimiento isentrépico de
0,83 mientras que para el de alta de 0,82.

Turbinas

Para mover los compresores, el motor dispone a su vez de otras dos turbinas axiales; la
de baja relacion de expansion se compone de 3 etapas mientras que la de alta consta de 1 etapa.

Al mismo tiempo se ha considerado unos rendimientos isentrépicos de 0,875 para la turbina
de alta y 0,887 para la de baja.
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3.2. DATOS DE PARTIDA

Compresor LP | Compresor HP | Turbina HP | Turbina LP
Relacion compresion /expansion 3,6 3,3 - -
Rendimiento 0,83 0,82 0,875 0,887
Etapas 6 9 1 3

Tabla 3.1: Tabla resumen

A continuacion se adjunta una tabla resumen de las prestaciones de compresores y turbinas
en diseno.

La camara de combustién se compone de una carcasa anular con 10 tubos y a la entrada
de la turbina se puede llegar a alcanzar una temperatura méaxima de 1323,15 kelvin o lo que

es lo mismo, 1050 °C.

3.2.

Ademas de los datos nominales del motor, expuestos anteriormente, se ha trabajado con el
mapa operativo fuera de diseno que se muestra en la figura 3.2. En ella se representan consumo
especifico (SFC [ shp]) y potencia de la hélice (shaft horsepower|hp]) para varias cotas de
vuelo y varias velocidades. En la tabla 3.3 (Puntos de operaciéon), adjunta al final de esta
seccion, se muestran los valores numéricos de la figura 3.2.

Datos de partida

True airspeeds knots
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Figura 3.2: Mapa operativo [5]

0.4

3.3. Modelos similares

Rolls-Royce Tyne hace referencia a una gran familia de turbohélices de doble eje con
caracteristicas similares. Dentro de esta familia de motores existen varias variantes cuyas
diferencias principales residen en las relaciones de compresion y la potencia de la hélice en
despegue. En la tabla Variantes y aplicaciones se muestran algunos motores de la familia
y los aviones a los que dan servicio.
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CAPITULO 3. MODELO DEL MOTOR

Variantes Potencia nominal takeoff [hp] Aplicaciones
R. Tyne 1 4370 Vickers Type 951 Vanguard
R. Tyne 11 4500 Vickers Type 952 Vanguard
R. Tyne 12 4616 Canadair CL-44

R. Tyne 20 Mk 22 5670 Transall C-160
R. Tyne 20 4860 Aeritalia G.222T

Tabla 3.2: Variantes y aplicaciones [12]

Como se deduce de la tabla, el motor considerado dio servicio al Vickers Type 952 Van-
guard, un avién comercial de corto y medio alcance que estuvo operativo desde el ano 1959
hasta el 1996.
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3.3. MODELOS SIMILARES

Velocidad [knot] | Altitud [f#] | SFC [ ] | Pshaft [hp]
0 0 0,53 4050
0 5000 0,51 3750
0 10000 0,49 3400
0 15000 0,485 3050
0 20000 0,48 2600
0 25000 0,478 2200
0 30000 0,475 -
0 35000 0,47 -
100 0 0,525 4100
100 5000 0,51 3800
100 10000 0,49 3500
100 15000 0,48 3100
100 20000 0,475 2700
100 25000 0,475 2250
100 30000 0,475 1850
100 35000 0,475 1500
200 0 0,52 4350
200 5000 0,495 3900
200 10000 0,485 3600
200 15000 0,478 3250
200 20000 0,478 2850
200 25000 0,475 2450
200 30000 0,479 2000
200 35000 0,485 1600
300 0 0,49 4400
300 5000 0,475 4250
300 10000 0,475 4050
300 15000 0,467 3800
300 20000 0,4699 3500
300 25000 0,46 3050
300 30000 0,465 2700
300 35000 0,47 1800
400 0 0,475 4500
400 5000 0,46 4500
400 10000 0,453 4100
400 15000 0,45 3750
400 20000 0,45 3300
400 25000 0,45 2900
400 30000 0,45 2500
400 35000 0,45 2100

Tabla 3.3: Puntos de operaciéon
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Capitulo 4

Diseno del modelo

En este capitulo se pretende abordar la construcciéon de un modelo matematico que re-
presente fielmente las caracteristicas del motor. Para ello se emplea el programa GSP, que
proporcionara los mapas caracteristicos de este turbohélice y a continuacion mediante EES se
construird el modelo con los mapas generados. Se comprobara que los resultados del modelo
se ajustan a los ofrecidos por GSP en seccion Validacion.

4.1. Modelado GSP

Para realizar el modelo del motor en GSP es necesario definir el punto de diseno del motor;
a partir de él y aplicando los mapas tipo de compresor, cAmara de combustiéon y turbina se
calcularan los puntos fuera de diseno. La validez de los resultados se compara con los puntos
de la figura 3.3.

En los calculos de las magnitudes fluidas del programa se ha hecho uso del comportamiento
ideal de los gases, desactivando la opcién de introducir las variaciones reales que se producen
en la constante de los gases.

4.1.1. Punto de diseno

Antes de comenzar con el célculo del punto de diseno se construye el motor con los dife-
rentes componentes de los que dispone el programa. El turbohélice de estudio presenta doble
eje; un eje para el generador de gas y otro para la turbina de potencia, compresor de baja y
caja reductora. Fn la figura 4.1 se presenta el aspecto del esquema del motor, en el que se han
establecido mediante su numeracion los elementos que se encuentran unidos por ejes.

Para cada componente se tiene que aportar una serie de valores de variables para que el
problema se encuentre cerrado; estos valores afectaran al resultado fuera de diseno y a la poste-
rior validacion, esto s6lo se puede conseguir repitiendo el proceso variando ciertas magnitudes
hasta que los datos concuerden.
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CAPITULO 4. DISENO DEL MODELO

Figura 4.1: Esquema del motor en GSP

Toma dinamica

Este elemento del turbohélice transforma la presion dindmica debida a la velocidad de
vuelo en presiéon estatica, comprimiendo el aire antes de ser introducido en el compresor de
baja. Para definir la toma dinadmica es necesario aportar los valores de gasto de aire y pérdida
de presion de remanso debida a efectos de friccion sobre las paredes. Estos valores son:

» Gy =15,31 kg/s

B T = 0797

Compresor de baja

Una vez que el flujo atraviesa la toma dindmica entra en el compresor de baja, para el
cual es necesario definir una velocidad de giro del rotor, una relaciéon de compresion y un
rendimiento isentrépico:

» Design Rotor Speed=15250 rpm (96 %)
" Terp = 3,0
" TeLP = 07 83

Hay que fijar la opcion de que la velocidad de giro del eje de baja no es libre, sino que se
encuentra fijada a unas vueltas para que la hélice gire a unas revoluciones constantes. Ademas
se tiene que nombrar el eje al que se encuentra sujeto, el cual coincidira con el de la turbina
de baja.

Compresor de alta

En este componente los datos a fijar son los mismos que en el anterior, aunque en este caso
se toma la opcién de giro libre del eje. El compresor de alta forma parte del generador de gas
del turbohélice, el cual tiene unas revoluciones que vienen determinadas por las condiciones
operativas.

= Design Rotor Speed=17850 rpm (101,3 %)

» Tp=3,3
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4.1. MODELADO GSP

= Nerp = 0,82

El rendimiento isentropico menor se ha tomado teniendo en cuenta que el compresor de
alta perjudica su funcionamiento. Aunque ambos compresores fuesen iguales, el hecho de in-
corporar un compresor delante provoca que las condiciones de presion y temperatura del fluido
varien y perjudiquen el rendimiento normal de la pieza.

Camara de combustion

En la caAmara de combustién se han fijado los valores del dosado, de la eficiencia de la
combustion y las pérdidas de presion de remanso en diseno.

= f=0,018
= 7 = 0,96
s T = 0,02

El combustible empleado ha sido Jet Al, que es el utilizado en aviaciéon comercial y con-
cretamente en este turbohélice.

No se han tenido en cuenta efectos de inyeccion de agua, compresion del combustible o
emisiones.

Ligado a la cAmara de combustion se encuentra el Manual Fuel Control. Esta herramienta
serd empleada en el caso fuera de diseno, en el que se impondré como un grado de libertad la
cantidad de combustible inyectada en la cAmara por segundo.

Turbina de alta

Al igual que en el caso de los compresores, es necesario numerar el eje y tomar la turbina
con velocidad de giro libre. Ademas en estos casos hay que introducir la eficiencia mecéanica
del eje.

= Design Rotor Speed=17850 rpm (101,3 %)
" Tmecl = 07 988
" Nep = 0,875

Turbina de baja

En esta turbina, ademas de todo lo anterior se debe aportar la potencia ttil que ofrece en
el eje, que en este caso es de unos 4050 hp. La velocidad de giro es constante e igual a la del
compresor de baja.

= Design Rotor Speed=15250 rpm (96 %)
" Nmect = 0,988

= n.p = 0,887

« Puasi = 3020,08 kW
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CAPITULO 4. DISENO DEL MODELO

Tobera convergente

Para este altimo componente sélo es necesario tomar un valor del coeficiente C'X o CV,
lo cuales modifican el empuje de forma que se tenga en cuenta los efectos de la friccion sobre
las paredes de la tobera.

= OX = 0,985
- OV =1

4.1.2. Puntos off-design

Una vez resuelto el punto de diseno del motor se calculard mediante el empleo de los mapas
los diferentes puntos de operacion, teniendo que modificar el punto de disenio de nuevo si los
valores no se encuentran dentro de un margen de error. Este proceso es un trabajo tedioso ya
que no es posible conocer totalmente qué efecto tendra la modificacion de una de las variables
de diseno.

Toma dinamica

En la toma dinamica fuera de diseno las pérdidas de presion de remanso no se mantie-
nen constantes. Para ello GSP tiene cuatro opciones: emplear un estandar militar, fijar una
pérdida de presién constante, modelar las pérdidas como una funciéon del gasto corregido o
emplear un mapa. Se ha optado por la tercera opcion; la pérdida de presion de remanso estara
modelada mediante el gasto corregido que entra en la toma dinamica, el cual estard sujeto a
las condiciones de vuelo de la aeronave.

Compresor de baja

Para los compresores se ha hecho uso de un mapa de operacion genérico, figura 4.2. A este
se le aplica un factor de escala obtenido del punto de diseno, lo que ajustara este mapa al
compresor concreto que se esta usando. Para situar el punto de diseno en el mapa se emplean
las variables Map Design Rotor Speed y Map Design Beta Value; el posicionamiento de este
punto no tendrad repercusiones en el calculo de disefio pero si en los resultados off-design.
Valores se han tomado para que el margen de bombeo en diseno se encuentre entre un 15 y
un 20 %.

. 5designch - 07 315

» Speedgesign.,» = 0,9
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4.1. MODELADO GSP

Tshaftcomp.map GSP 11
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Figura 4.2: Mapa genérico empleado para el compresor de alta presion [3]

Compresor de alta

Para el compresor de baja se toma un punto en el mapa que presente un margen de bombeo
en disenio en torno al 10 o 15 %, para que fuera de diseno no se dé una situacion de bombeo
en este componente.

u ﬁdesignch = 07 33

. Speeddesignch - O, 97

Camara de combustion

En la cAmara de combustion también se ha empleado un mapa de operacion, el cual rela-
ciona el rendimiento de la combustion con la diferencia de temperatura de remanso entre la
entrada y la salida de este elemento. Las pérdidas por presiéon de remanso siguen la misma
regla que para el caso de la toma dinamica; son funcion del gasto corregido.
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Figura 4.3: Mapa genérico de la cAmara de combustion empleado en el modelo |[3]

En la figura 4.3 se observa el mapa genérico de la cAmara de combustion utilizado en el
desarrollo del modelo en GSP. El eje de abcisas se corresponde con la variable d71' que es la
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CAPITULO 4. DISENO DEL MODELO

diferencia entre la temperatura de salida de la turbina y la de entrada a la cAmara de com-
bustion. En el eje de ordenadas se representa el rendimiento de combustion que se emplea
en el balance de energia en la cadmara de combustion. Y por ultimo las distintas relaciones
de presiones a la entrada y salida () de las que se tienen distintas curvas que evolucionan
con la diferencia de temperatura. A medida que aumenta esta diferencia el rendimiento de la
combustion es mayor, al igual que ocurre con el aumento de la relaciéon de presiones.

Turbina de alta

En las turbinas, al igual que los compresores, es necesario establecer un punto de operacion
en diseno a partir de el cual se calcularan todas las condiciones fuera de diseno. La localizacion
de estos puntos se toma aquella en la que la turbina se encuentre trabajando en condiciones
criticas, ya que es el funcionamiento normal de estas en los motores de aviacion.

u 5designth = 07 7

» Speediesign,yp = 0,95

Turbina de baja

Se sigue el mismo procedimiento que para el caso de alta, salvo que en este caso los puntos
estardn un poco més alejados del punto critico.

. 6designth = 07 68

» Speedgesign,yp = 0,9

Tobera

El funcionamiento de la tobera fuera de diseno se basa en aplicar los coeficientes C'V y
C'X mencionados anteriormente, los cuales también tienen efecto en el punto de diseno; por
tanto el comportamiento off-design es el mismo que el de diseno.

4.1.3. Problemas encontrados

Durante el proceso de modelado en GSP se han presentado gran cantidad de problemas,
llegando al punto de tomar como variables de referencia solamente el consumo especifico y la
potencia en el eje. Se ha llegado a esta conclusion debido a que con el gasto ofrecido como
dato, el consumo especifico y la potencia se tenia un dosado de un 1,5 %, lo que se considerd
excesivamente pequenio; ademads el ciclo no coincidia fuera de diseno. Se aument6 el dosado
y se obviaron las demés variables, consiguiendo asi modelar esta parte del turbohélice. Los
errores son menores del 5 % y la temperatura de entrada a la turbina de alta no supera los
1323,15 K en ningtin punto de operacion.
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4.2. EES

La gran mayoria de complicaciones surgen de los pocos datos de partida del fabricante,
ya que es imposible conocer las caracteristicas internas del motor en el punto de diseno tales
como rendimientos isentropicos, relaciones de compresion, situacion del punto de operacion
en el mapa, pérdidas de presion de remanso, etc.. Se ha intentado por todos los medios que
los datos sean los més coherentes posible, tomando algunos de motores semejantes. Si bien
se aleja del funcionamiento del turbohélice en algunas variables, en el consumo especifico y
potencia se tiene bastante exactitud. Estas magnitudes tendran el mayor interés en el estudio
del fouling y de los sobrecostes de operacién asociados al mismo.

4.2. EES

En este apartado se describen las ecuaciones de cada componente utilizadas para el modelo
desarrollado en EES, que no son mas que las ecuaciones del ciclo termodindmico, balance de
masa y balance de energia entre las turbomaquinas.

Ecuaciones del ciclo

Las ecuaciones del ciclo han sido definidas como ecuaciones de estado en cada unos de los
puntos del mismo. En la figura 4.4 se puede ver la evolucion de la entropia y entalpia a lo largo
de las secciones del motor, dadas unas condiciones de vuelo y potencia de la hélice. El punto a
es el ambiente justo antes de la toma dinamica, el punto 01 hace referencia a las condiciones
de remanso! a la entrada del compresor de baja, el punto 02 es la entrada al compresor de
alta, el punto 03 la entrada a la cAmara de combustion, el 04 la entrada a la turbina de alta,
el punto 05 la entrada a la turbina de baja, el 06 la entrada a la tobera y, por ultimo, el
punto s se corresponde con la salida de la tobera.
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Figura 4.4: Ciclo termodinamico

Es importante senalar que EES trae incorporadas las funciones termodinamicas de entropia
y entalpia para una lista de gases como O2, CO2 y N2 entre otros, por lo que como se aclar6 en

'Por notaciéon se considera que las magnitudes 0i hacen referencia a magnitudes de remanso o totales,
mientras que las magnitudes i, sin el cero delante, se refiere a las estéticas, por eso los puntos a y s se
corresponden con las magnitudes estaticas.
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CAPITULO 4. DISENO DEL MODELO

la seccion anterior, al utilizar gases ideales la entalpia se define con la temperatura solamente y
la entropia con temperatura y presion. En este caso la diferencia con utilizar gases reales seria
que para definir la entalpia se necesitaria ademas la presion. EES también utiliza una entalpia
de referencia para ciertos gases de la lista. Esta entalpia de referencia se corresponde con la
entalpia a la temperatura ambiente. La composicion del aire empleada en nuestro modelo es
una media ponderada de oxigeno, nitrogeno y argon, tal y como viene definido en GSP:

= 75,55 % N2

= 23,15% 02

» 1.3% Ar

Por consiguiente, para definir la entalpia en un punto, por ejemplo en el 01, primero
se calculan las entalpias de los tres gases anteriores y posteriormente se calcula la media
ponderada de las tres entalpias, a continuacién se muestran las ecuaciones:

h0loxigeno = Enthalpy(O2; T = T01)
h01n2 = Enthalpy(N2;T = T01)
h0lar = Enthalpy(Ar;T = T01)

h01 = hOlozigeno - a + h01n2 - c 4+ hOlar - j

Donde a, ¢ y j son los coeficientes de ponderacion. A partir de la caAmara de combustion
se introducen CO2 y agua. De los gases utilizados a lo largo del ciclo, solo el CO2 es el tnico
que no incorpora la entalpia de referencia en la funcién entalpia, por tanto, para los demas, la
funcion de entalpia a la temperatura de referencia (T = 298,15 K) es cero.

A continuacion se van a definir las ecuaciones empleadas en el célculo de las diferentes
variables del ciclo:

Toma dinamica

Vo

Wy = Gastoyg - 5 (4.1)
0

T = 1 — factorlineal,g - We? (4.2)

P01 = WthOa (43)

h01 == hOa (44)

S04 = Sq (4.5)

V2
hoa — ha = 7“ (4.6)
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4.2. EES

Compresor LP

S01 = S02s
Poas = Poz
NeLp - (h02 - ho1) = hozs — hoy
TeLP = &
Fo

WteLp = Gastocrp - (hoa — ho1)

Gastoyg = Gasto.rp

T
Tref
B
Pref
6
WCcLP = G(lStOCLp =
01
Nrefop = 16944, 4444
NCLP
Speed.,p = ———
PO ™ Niefup -6
NcLP = NtLP

NeLp = f(ﬂc/:z% SpeechP)
Weerp = f(ﬁcLP; Spe@chP)
Terp = f(Berp, Speed.rp)
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Compresor HP

503s = 502
Py3 = Py,
Nerrp - (hos — ho2) = hoss — hoz
Terp - Po2 = Pos
Wtenp = Gastocgp - (hos — ho2)

T02
0., —
? Tref
Foo
50 —
2 Pref
02
WCCHP = GCLStOCHp =
0g
Nref.gp = 14880, 60298
NCHP
Speedep = ——HF
pecterr NrechP ' ‘92

Newp = Nigp
Nerip = [ (5CHP7 SpeechP)
Weenp = f (5cHP> Spe@chP)

TeHP = f(ﬁcHP7 Sp@echP)
Gasto.np = Gasto.r.p

Camara de combustién

L = 43031
Gastocrp - (hog — hosref) + cons - L - nee = (hos — hoares) - Gastoigp
Wediseo.. = 1,996614364
RRdiseo.. = 0,98
(1 — RRdiseo..)

factorlineal .. = (Wediseog.)?

T

Qcc _ 03
Tref
I

566 _ 03
P’/‘ef

Qcc
chc = GaStOCHP . 0,

Tee = 1 — factorlineal,, - Wee”
Pos = Poz - Tee

dT"=Tos — Tos

Nee = [(dT, deltac,)

Gastoygp = Gasto.gp + cons
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4.47
4.48
4.49
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4.2. EES

Turbina HP
S05s = S04
Pos = Poss
(h04 - h05s) *ThtHP = hos — hos
Wtinp = Gastoigp - (hos — hos)
Tos
0, =
! Tref
Poa
=
! Pref
WCtHP = G(ZStOtHP : —4
04
Nrefigp = 8963, 448598
Niup
Speedyyp = ——HE
pecdurr Nrefigp - 04
map = f (5tHP, SpeedtHP)
Weinp = f(ﬁtHPa SpeedtHP)
TtHP = f(ﬁtHPa SpeedtHP)
mrp - Pos = Poa
Turbina LP
Pos = Poes
505 = S06s

neLp - (h05 - hOGS) = hos — hog
Wtip = Gastowp - (hos — hos)

T05
0. —
° Tref
P05
05 =
Pref
Nipp = 15000
0
WCtLp = GCLStOtLp . e
05
Nrefyp = 8727, 26422
NtLP
Speedipp = — P
pectur Nrefiop - 05

nip = f(BiLp, Speed;Lp)

Wepp = f (@:LP, SpeedtLP)

TP = f(ﬂtLP, SpeedtLP)
mirp - Pos = Pos

Gastoy,p = Gasto,gp
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Tobera

CX =0,985
Ay =0,12277
FN = CX - Gastoy - Vs — Gastoyg -V, + Ag - (Ps — P,)
Gasto,p = Gastog

(4.78)
(4.79)
(4.80)
(4.81)
S — Sg (482)
(4.83)
(4.84)
(4.85)

V2
= = (hos = h) 4.83
Gastogy = Vs - As - ps 4.84
4.8

P, =P,

Es importante senalar que se ha impuesto la condicién de tobera adaptada. Esto se debe
a que en el modelo GSP se observa que para todos los puntos de operacion del turbohélice la
tobera esta siempre adaptada, es decir, la presion a la salida es igual a la presion ambiente
(ecuacion 1.85). Resultado logico al tratarse de un turbohélice, pues la mayor parte de la po-
tencia la recibe la hélice, siendo la traccion de la misma mayor que el empuje caliente del fluido
que sale por la tobera. Para tener una idea de lo anterior, mientras que la hélice proporciona
un empuje de 14 kN, el empuje caliente es de 3 kN. Por lo que la energia del flujo caliente es
pequena, permitiendo que a la salida la presion del mismo se adapte a la del ambiente.

Acople potencia Generador de Gas

Nmectip - Wtinp = Wtenp (4.86)
NmecHP = 0, 988 (487)

Acople de potencia eje potencia

Nmectp - Wilip = Wierp + Popagt (4.88)
NmecLP = 0, 988 (489)

4.3. Validacion

Para la validaciéon de los resultados primero se van a comparar lo datos de partida de la
figura 3.3 con los extraidos del analisis en GSP y a continuacién se expondra el error relativo
cometido. Para la validaciéon no se han tenido en cuenta los puntos de operaciéon de velocidad
0 v 100 knots con las ocho cotas de vuelo correspondientes a cada velocidad, pues no son
puntos de operacién usuales para un motor.

En la figura 4.5 se adjunta la tabla de excel que muestra el error relativo del consumo
especifico de los resultados de GSP con respecto a los datos de partida y en la figura 4.6 lo
mismo pero con los resultados de EES con respecto a GSP. Se observa que el error relativo
méaximo para GSP (celda en rojo) esta en un 4,9 %, valor que esta dentro del limite exigido para
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declarar el modelo como vélido (Error < 5%). En cambio el error maximo de los resultados del
consumo especifico de EES alcanza un valor de 5,98 % y se alcanza en un punto de operacion
extremo, maxima velocidad a méxima altitud donde el motor raramente operara, por lo que
tampoco es muy significativo. Los resultados muestran que tanto el modelo de GSP como el
de EES se pueden considerar validos.
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Figura 4.5: Tabla de errores GSP
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Vta p SFCshaft SFCshaft_Referencia| PWshaft T4
[ft/s] [ft] [Ib/hp h] [Ib/hp h] [hp] [K] ERROR_SFCshaft [%]
0| 05399975 0,5399975 4050| 1266,1862 0,000462903
0| 0,5288706 0,519415922 4300 1303,0 1,820254079
5000 0,5213083 0,513509745 3900 1295,0 1,518671471
10000| 0,5163763 0,508424261 3550 1291,0 1,564057845
338 15000( 0,5132527 0,500549106 3300 1307,0 2,537938672
20000| 0,5116087 0,500267826 2800 1268,0 2,266968015
25000| 0,5117731 0,49784138 2450 12540 2,798434985
30000( 0,51239103 0,500256567 2000 1206,0 2,708820795
35000| 0,5135815 0,505186452 1600 1162,0 1,6617786
0| 0,5153899 0,507522431 4400 1286,0 1,55017528%
5000| 0,5074988 0,497898098 4250 13170 1,928242466
10000( 0,5037176 0,494447463 3750 1296,0 1,874849886
506 15000 0,502238 0,488753937 3450 1305,0 2, 75886985
20000( 0,5012516 0,485111494 3075 1299,0 3,327098249
25000 0,501416 0,485288031 2650 12740 3,838574223
30000| 0,5040464 0,481868001 2300 1261,0 4,602589644
0,5076632 0,491240493 1178,0 3,322072272
0,880456853

1,862453422

2,741440164

3,203752957

3,792565479

4,265136714

5,549598729

Figura 4.6: Tabla de errores EES
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Capitulo 5

Evaluacion de prestaciones

Para evaluar las prestaciones del motor se ha considerado un aviéon de transporte militar
equipado para llevar a cabo una misiéon de patrulla maritima por la costa de Andalucia.
Definido el avién, se realiza la misién suponiendo los motores en buen estado, evaluando las
tendencias de las magnitudes principales de operacion del motor.

5.1. Caracteristicas del avion

El avion elegido para la mision es un Alenia G222, propulsado por dos turbohélices General
Electric T-64-GE-P4D de caracteristicas similares (potencia y peso) que el Rolls-Royce R. Ty-
ne 11. Ademas existe una version de este avion (G.222T) que monta Rolls-Royce Tyne y otra
(G.222 SAMA) equipada de un deposito de 6300 litros de agua para misiones antiincendios.
A continuacién se presentan las caracteristicas del avion [9]:

PESOS Y CARGAS

= MTOW=31800 kg

= OWE=17000 kg

= MPL=11500 kg

» Max. Fuel Load=9734 kg

= Max. Landing Weight=27000 kg
» Max. Wing Load=387,8 kg/m?
» Max. Power Load=4,60 kg/kW

PERFORMANCE

n Suar=82 m?

s Vijax—=162 m/s

u VSTALL:4673 II]/S

= Max. Ceiling=9145 m

= Distancia TO=580 m

» Distancia Landing (rodadura)=340 m
= Range MPL=2148 km

= Range 6000 kg payload=4262 km

= Range Ferry=>5926 km
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CAPITULO 5. EVALUACION DE PRESTACIONES

Donde MPL es la maxima carga de pago y V. la velocidad de entrada en pérdida.

Para el modelo aerodindmico del avién se ha utilizado una polar parabélica compensada
de coeficientes constantes:

CD = CD() +KC% +K10L

Donde los coeficientes Cpg, K y K; se han obtenido a partir de historicos de aviones
similares y del mismo tipo de mision.

= K—0,0312

. K,—-0,0041

» Cpo (Despegue)=0,07

= Cpo (Subida)=0,035

po (Aceleracion)=0,035
Crucero)=0,033
Deceleracion)=0,045
Descenso)=0,055

DO
DO

QO QD

DO

Se ha considerado un rendimiento de la hélice (n,) constante de 0,75 para todos los seg-
mentos en vuelo. En la figura 5.1 se puede ver el avién con el que se desarrolla la aplicacion
de este trabajo.

Figura 5.1: Alenia G.222 [13]

5.2. Misiéon de patrulla maritima

Se define la ruta de vigilancia maritima por el sur de Andalucia desde la base naval Rota
hasta Almeria y vuelta a la base con un alcance de 1138 kilometros. Figura 5.2.
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Figura 5.2: Ruta de vigilancia maritima |[14]

Para esta mision el avion consta de 5898 kg de equipo de vigilancia y detecciéon paletizado
y se decide llenar hasta 4800 kg de combustible para conseguir el alcance deseado de la mision
y considerando un excedente por si ante alguna situaciéon de emergencia el aviéon tiene que
desplazarse a algin lugar o realizar algin tipo de maniobra. Por tanto el peso desglosado del
avion al despegue queda de la siguiente manera:

Carga de pago—=5898 kg
Combustible=4800 kg

= Peso en vacio=17000 kg
Peso al despegue=27698 kg

5.2.1. Segmentos
Despegue

Para el despegue se ha fijado la potencia correspondiente a la que entrega el motor con la
temperatura de entrada a la turbina en el punto de diseno. Por otra parte, las ecuaciones se han
integrado con respecto a la velocidad, desde la velocidad inicial (Vy = 0 m/s) hasta la velocidad
de despegue (Vior = 58,14 m/s). También se ha variado el coeficiente de sustentacion desde
1 al inicio hasta 1,6 en el instante de despegue debido a la progresiva deflexion de los flaps
durante el mismo.

Al imponerla potencia en el eje y las condiciones de vuelo se obtiene el empuje responsable
de la aceleracion de la nave.
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om(t) _ —c(t)Nm(t) (5.1)
AV T—D—p(W—1L) '

ot m(t)

dV T —D—p(W—L) (5:2)

or V (t)m(t)

V. T—D—pu,(W-1L) (5:3)
D= %pV2SCD (5.4)
L= %pVQSC’L (5.5)

Cp =Cpy+KC? + K.Cp, (5.6)

2L

Cp = PeE: (5.7)

Donde N=Numero de motores.
Para esta misién se han considerado:

s mu,—0,02
o Pipar—2588 KW
= H=0m

Subida

Para la subida los pardmetros a variar son las altitudes inicial y final, la velocidad de
vuelo considerada constante y la velocidad de subida, también supuesta constante. Con esto
obtenemos el gradiente de subida, por consiguiente el angulo de subida (Yeims), las fuerzas
propulsivas (Empuje) y aerodinamicas (Sustentacion y resistencia), el tiempo de subida y la
distancia horizontal recorrida. Las ecuaciones empleadas se detallan a continuacion:

am(t)
= —c(t)N 5.8
S - (53)
Vi, = Veos(Yetimp) (5.9)
‘/v = VSin(’Yclimb) (510)
T = D + Wsin(Yetimos) (5.11)
1
D = §pVQSCD (5.12)
L = Wcos(Yetimb) (5.13)
CD:CDO—FKC%—FKlCL (514)
2L
Cp = —— 5.15
L pV?2S ( )
Para esta misién se han considerado:
] H():O m
» H;=2000 m
» V=120 m/s

» V,=1500 ft/min
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Aceleracion

Para alcanzar la velocidad de crucero se ha decidido establecer un tramo de aceleracion
a altitud constante (altitud de crucero) una vez concluida la subida. En este segmento lo
Ginico que se impone es la altitud de vuelo, un empuje constante mayor que la resistencia
aerodinamica y las velocidades inicial (velocidad final de subida) y final (velocidad inicial del
crucero). Las ecuaciones empleadas se detallan a continuacion:

om(t)  —c(t)Nm(t)

v - T-D (5.16)
or  m(t)V
dV T-D (5.17)
ot m(t)
2t 1
av. T —-D (5.18)
OD == CD()‘FKCI%—FchL (5 19)
1
D= 5pVQSCD (5.20)
2W
C 5.21
L pVQS ( )
En esta mision se han considerados los siguientes valores:
» 15=120 m/s
L] Vf:150 II]/S
= H=—2000 m
s T=34 kN
Crucero

El crucero se ha considerado a velocidad y altitud constantes. Por tanto éstas son las
variables que se imponen en este segmento. Ademas es necesario definir el alcance del crucero
y con éste se obtiene la autonomia. Las ecuaciones empleadas se detallan a continuacion:

om(t)
= —c(t)N .22
"0 _ e (5.22)
T=D (5.23)
1
D= §pv2SOD (5.24)
CD:CDO—FKCE-FKlCL (525)
2W
_ 2
Ci = ~ag (5.26)

La altitud, velocidad y alcance del crucero se recogen en los siguientes puntos:
= H=2000 m

» V=150 m/s

= Range=950 km
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Deceleracion

Una vez concluido el crucero se realiza un tramo de deceleraciéon para adaptar la velocidad
del crucero a la del descenso, con lo cual es un segmento similar al de aceleracion (se fijan la
altitud y velocidades inicial y final) solo que el empuje que se impone ha de ser menor que
la resistencia aerodinamica. Se realiza también a altitud constante igual a la del crucero. Las
ecuaciones empleadas se detallan a continuacion:

om(t)  —c(t)Nm(t)

dv —~  T-D (5:27)
Odx(t)  m(t)V
v - T-D (5.28)
ot m(t)
— = 2
av T —-D (5:29)
1
D= 5pVQSCD (5.30)
Cp = CDO—FKCE—l-KlCL (531)
2w
L= 5.32
L= 5 (5:32)
Para esta mision se han considerado los siguientes valores:
» V5=150 m/s
» V=120 m/s
= H=2000 m
» T=21 kN
Descenso

Por dltimo se realiza un descenso desde la altitud de crucero hasta la altitud de aterriza-
je/despegue con velocidad constante y velocidad vertical constante. Asi se define un gradiente
de descenso y el correspondiente angulo de descenso (). Es un tramo similar a la subida. Las
ecuaciones empleadas se detallan a continuacion:

om(t)

I — ()N .
7 c(t) (5.33)
Vi, = Veos(7ya) (5.34)
Vo = Vsin(vyq) (5.35)
T = D+ Wsin(ya) (5.36)

1
D= 5pv2S(JD (5.37)
L = Wcos(vq) (5.38)
Cp=Cpo+ KC; + K,Cp, (5.39)
2L
_ 4

CrL VS (5.40)

Para esta mision se han considerado los siguientes valores:
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Hy=2000 m
L] Hf:() m

V=120 m/s

V,=-1500 ft/min

Atmosfera ISA

Para calcular las condiciones de vuelo a cada altitud se ha empleado el modelo de atmosfera
ISA:

R =287 J/kg— K (5.41)
g=19,81m/s’ (5.42)
A= —6,5-10"° K/m (5.43)
Ty = 288,15 K (5.44)
Py, = 101,325 Pa (5.45)
po = 1,225 kg/m? (5.46)
T, =Ty + \h (5.47)
pomr (10 2 549
Tao
P = po (1 + A ) i (5.49)
Two

5.2.2. [Estudio de las principales variables a lo largo de la misién.

Una vez definidos cada uno de los segmentos de la mision, se estudia como afecta la degra-
dacion de los dos compresores y la turbina de alta a las ciertas variables del ciclo termodindmico
del motor, al empuje, potencia y consumo del mismo, asi como un anélisis econémico del so-
brecoste en combustible anual para el motor degradado frente al motor en buen estado. En la
figura 5.3 se muestra un esquema del perfil de la mision.

2000 =

1800 —

1600 —

1400 - -

1200~ =

1000 — -

Altitud frri]

800 - -

600~ =

400 =

2001 —

1 1 1 1
o} 200 400 600 800 1000 1200
Alcance [Km]

Figura 5.3: Perfil de la misi6n
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Para este perfil de mision se han considerado tres estados del motor:

= Motor en condiciones de servicio

= Degradacion media de los compresores y de la turbina de alta:
AW, =3,0%
An.=2,5%

= Degradacion maxima de los compresores y de la turbina de alta:
AW, =6,0%

An.=5,0%
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Motor en condiciones de servicio

En primer lugar se representan la distancia total, el tiempo, la masa total y el combus-
tible consumido en toda la mision. Como se puede observar el consumo de combustible tras
concluir la ruta es de 3448 kg, mientras el avion es cargado con 4800 kg por si es necesario
realizar una maniobra de emergencia, que tenga capacidad de recorrer hasta un cuarto del tra-
yecto total. Por otro lado, el tiempo empleado en la mision es de 2 horas y la distancia 1138 km.

Es importante resaltar que la masa de combustible consumida aumenta aproximadamente
de forma lineal con la distancia y, consecuentemente, con el tiempo. Esto se justifica porque el
consumo de combustible no experimenta mucha variaciéon durante el recorrido, como se puede
comprobar mas abajo en la grafica del consumo.

3500 T T T T 1200
Despegue 3448 kg
Subida O  Despegue P
20007 Aceleracion ) 1000 Subida 1
Crucero Aceleracion
2500 Beceleracwon i Crucero B
escenso 800 Deceleracion i
= _ Descenso
= £
T 2000 , 5
=) 8
g § 600 - 1
£ 15001 g B
3 [a]
400 1
1000 q
500k i 200 1
0 . s . ‘ . o ‘ ‘ ‘ ‘ ‘ ‘ ‘
0 200 400 600 800 1000 1200 0 1000 2000 3000 4000 5000 6000 7000 8000
Distancia [km] Tiempo [hr]
5.4.1 Combustible consumido 5.4.2 Distancia frente al tiempo
x 10*
2.8 T
O  Despegue
N Subida ||
. Aceleracion
Crucero
271 Deceleracion |
Descenso
2651 q
2
© 26 1
©
=
2.55F 1
251 B
2.45F 4
~
24 . . . . .
0 200 400 600 800 1000 1200
Distancia [km]

5.4.3 Masa en cada punto de la misién

En las siguientes figuras adjuntas se representan la evolucién del consumo de combustible,
empuje caliente, empuje de la hélice, gasto, potencia, temperatura de entrada a la turbina de
alta, temperatura de salida y velocidad de salida a lo largo de la misién. En ellas se observa
una discontinuidad entre segmentos, es decir hay pequenos saltos en cada una de las variables
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representadas cuando se pasa de un segmento de vuelo a otro. Esto se debe a que el Cpg varia
de forma instantanea. Es decir en crucero el avion se ha considerado con un Cpy = 0,033
mientras que en la aceleracion 0,035. No se ha contemplado la transicion que habria durante
la deflexion de las superficies hipersustentadoras. Por otra parte el hecho de considerar un
empuje constante en los tramos de aceleracion y deceleracién produce una discontinuidad con
respecto al crucero, descenso y subida en el empuje (en estos segmentos el empuje es distinto al
considerado en aceleracion y deceleracion) y esto a su vez implica que en el resto de variables
también la haya.

Consumo

La representacion del consumo de combustible en el despegue es una linea descendente con una
pendiente muy pequena que debido al tamano de la representacion se percibe como un punto.
Esto significa que durante este segmento el consumo disminuye muy poco, desde 0,2438 kg/s
hasta 0,2422 kg/s. Esto encuentra su justificacion en la forma en la que se ha modelado el
despegue; al imponer la potencia de la hélice constante durante el mismo, al aumentar la ve-
locidad hasta la velocidad de despegue, la toma dindmica comprime cada vez mas, la entalpia
de remanso a la entrada del compresor de baja es cada vez mayor y, por consiguiente, con
menos trabajo del compresor el motor es capaz de comprimir lo mismo y, como consecuencia,
el consumo es menor.

El siguiente segmento es el de subida. Aqui se aprecia algo similar a lo que ocurre en
despegue v es que también disminuye de forma lineal también. En este caso, al imponerse la
velocidad vertical y la velocidad de vuelo, lo que sucede es que al subir, la densidad disminuye
y consigo el empuje de la hélice y, a su vez, la potencia que la turbina de baja entrega a la
hélice, por lo que el consumo disminuye.

En el tramo de aceleracion la tendencia es contraria. Al definir un empuje constante (supe-
rior a la resistencia en todo el tramo) la potencia de la hélice aumenta al hacerlo la velocidad
(segtn la definicion de potencia de la hélice; expresion 5.50) y consigo el consumo de combus-
tible para proporcionar la potencia requerida. Si bien, también es importante comentar que
el aumento no es completamente lineal, pues a medida que aumenta la velocidad (expresion
5.37), la resistencia también lo hace hasta que se aproxima al empuje impuesto. En el momento
en que resistencia y empuje se igualen, el consumo experimenta un maximo.

TV
Rshaft = (550)
Tp * Nbox:

En crucero el consumo de combustible disminuye muy poco, casi constante durante todo
el segmento debido a que tanto densidad como velocidad son constantes, con lo que el tnico
término que produce una disminucién de la resistencia es el coeficiente de resistencia, que al
reducirse el peso del avion durante este segmento, la sustentacion disminuye y también el coefi-
ciente de sustentacion, por lo que segtn la expresion 5.39, el coeficiente de resistencia se reduce.

A continuacion, en el segmento de deceleracion se observa que el consumo de combustible
disminuye de forma lineal. En este caso ocurre justo lo contrario a lo que sucede en el segmen-
to de aceleracion. Aqui mientras el empuje se impone constante y menor a la resistencia en
todo el tramo provocando que la velocidad disminuya y consecuentemente también lo haga la

44



5.2. MISION DE PATRULLA MARITIMA

resistencia aerodindmica. Al disminuir la velocidad, segin la expresion 5.50 también disminu-
ye la potencia que la turbina de baja entrega a la hélice y, por tanto, el consumo de combustible.

Finalmente en el tramo de descenso, el consumo de combustible vuelve a aumentar con
tendencia lineal. La explicacion es justo la misma que para el segmento de subida. Al impone
una velocidad de descenso constante y la velocidad de vuelo también constante, conforme des-
ciende aumenta la densidad y consecuentemente la resistencia aerodinédmica. De esta forma,
para mantener constante la velocidad el motor requiere mayor empuje, por consiguiente mayor
potencia y, por tanto, mayor consumo de combustible.

Empuje caliente
El empuje caliente (el que produce el flujo de salida por la tobera) disminuye en el despegue
desde los 3,3 kN hasta los 2,54 kKN. Se observa que es el segmento que experimenta mayor
variacion de empuje caliente. Esto se debe al aumento de la velocidad de vuelo. Si se tiene en
consideracion que la presion de salida es la presion ambiente, que el gasto de aire durante el
despegue se mantiene practicamente constante debido a que se le ha impuesto una potencia
fija en este segmento y que, ademas, la velocidad de salida se mantiene constante, como se
puede apreciar en la figura 5.4.11, el empuje, como resultado, tiene que disminuir atendiendo
a la expresion 4.80.

En el segmento de subida el empuje caliente se mantiene constante. Pese a que la velocidad
de salida aumenta, como se observa en la figura 5.4.11, el gasto disminuye.

En el tramo de aceleracion se observa que el empuje caliente aumenta de forma parabdlica.
La explicacion de esto reside en que el gasto aumenta de forma paraboélica también (como
se aprecia en la figura 5.4.7), pues que tanto velocidad de salida como velocidad de vuelo
aumentan de la misma forma, siendo la diferencia practicamente constante. Por otra lado el
aumento del gasto se explica por el incremento de la velocidad de salida. En la figura 5.4.11 se
observa que que el aumento de la velocidad de salida no es completamente lineal, debido a que
la aceleracion en cada punto va disminuyendo conforme la resistencia aerodindmica aumenta.

En el caso del crucero el empuje caliente es casi constante, la pequena disminucion se jus-
tifica porque el rendimiento de la turbina de baja aumenta y la velocidad de salida disminuye
(como se observa en la figura 5.4.11) teniendo en cuenta el ciclo termodinamico (al aumenta
el rendimiento de la turbina de baja, la temperatura de entrada a la tobera disminuye y por
tanto, la velocidad).

Para el segmento de deceleraciéon el empuje caliente aumenta muy poco debido al aumento
del gasto.

Finalmente en el tramo de descenso el empuje experimenta un incremento lineal conside-
rable debido al incremento del gasto provocado por el aumento de la densidad al disminuir la
altitud (figura 5.4.7).

Empugje de la hélice
En despegue se puede ver que el empuje que proporciona la hélice disminuye ligeramente.
Esto se explica echando un vistazo a la expresion 5.50 en la que se demuestra que a potencia
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constante, al aumentar la velocidad el empuje disminuye.

En el segmento de subida el empuje de la hélice disminuye un poco debido a la reduc-
cion del gasto al disminuir la densidad conforme aumenta la altitud. La disminucion del gasto
provoca que la potencia requerida por la hélice sea menor y , por tanto, el empuje de la misma.

En el segmento de aceleracion el empuje de la hélice se reduce en muy poca medida a
causa del aumento del empuje caliente, ya que se el empuje total se ha impuesto constante. La
disminucion del empuje de le hélice no se aprecia en la grafica por cuestiones de representacion.

Para el crucero, el empuje de la hélice disminuye de una forma tan suave que parece que se
mantiene constante durante todo el segmento. La pequena variacion es debida a la reduccion
de la resistencia aerodindmica provocada por la disminucién del coeficiente de sustentacion.

En el tramo de deceleracion se observa que el empuje de la hélice disminuye debido al
aumento del empuje caliente. La reduccion del gasto provocada por la disminucion de la velo-
cidad en este tramo hace que la hélice requiera menos potencia.

Finalmente el empuje aumenta en el tramo de descenso debido al aumento del gasto pro-
vocado por el incremento de la densidad al descender. Esto da como resultado que la hélice
requiera mas potencia.

Gasto
El gasto en el tramo de despegue aumenta debido principalmente al aumento de velocidad, ya
que la potencia requerida por la hélice es constante.

En el tramo de subida el gasto de aire que pasa por el motor experimenta una gran reduc-
cion provocada por la disminucién de la densidad durante la subida. Esto explica por qué la
variacion es lineal.

En el siguiente segmento, aceleracion, el gasto aumenta de forma parabolica como se co-
ment6 anteriormente. Esto se justifica por el aumento en la velocidad que no crece de forma
lineal si no que la aceleracién va disminuyendo hasta que empuje y resistencia aerodindmica
se igualen.

En el crucero el gasto permanece constante, pues tanto la velocidad como la densidad lo son.

En el segmento de deceleracidon se puede ver que el gasto de aire se reduce debido a la
reduccion de la velocidad.

Finalmente en el segmento de descenso el gasto crece de forma lineal provocado por el
incremento de la densidad durante el descenso, de forma anéloga a la subida.

Potencia

Como se comentd anteriormente, la potencia al despegue se ha impuesto constante. Esto viene
representado por el punto azul de la parte izquierda de la figura 5.4.8.
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En la subida se aprecia una disminucion lineal de la potencia de la hélice, desde los 3196 kW
hasta 2880 kW. Esto viene dado por la disminucion del gasto y la resistencia aerodindmica,
que como se ha comentado en los anteriores comentarios, al subir disminuye, requiriendo me-
nor empuje de la hélice.

En la misma grafica se puede apreciar que el segmento de aceleracion sigue la misma ten-
dencia que las anteriores magnitudes, alcanzando un maximo cuando el empuje se iguala con
la resistencia. El aumento del gasto provoca que la hélice pida mayor potencia para generar el
mismo empuje del motor.

La potencia de la hélice en crucero sigue la misma tendencia que la traccion de la hélice
(figura 5.4.6) y su justificacion, por tanto, es la misma. Al disminuir el peso por el consumo
de combustible durante el crucero, el coeficiente de sustentacion cae ligeramente y consigo el
coeficiente de resistencia aerodinamica.

La potencia de la hélice en el segmento de deceleracion cae unos 400 kW debido a la mis-
ma causa pero de forma contraria que en el caso del tramo de aceleraciéon. Al disminuir la
velocidad, disminuye el gasto de aire que circula por el motor y por consiguiente la potencia
que la hélice demanda para mantener el mismo empuje total.

En el ultimo segmento de descenso la potencia vuelve a crecer linealmente. Esto se justifica
nuevamente en el aumento del gasto debido al incremento de densidad en el descenso.

Toa
La temperatura de entrada a la turbina disminuye 7 kelvin, por tanto es casi constante du-
rante este segmento. Esto se debe a que la potencia que la turbina de baja entrega a la hélice
es constante y, ademaés, al ir aumentando la velocidad el rendimiento de la turbina aumenta
ligeramente, pero lo suficiente para reducir el consumo de combustible y por tanto, la tempe-
ratura de entrada a la turbina.

En subida la Ty, experimenta un pequeno incremento de 5 kelvin. Es importante tratar de
entender el por qué sucede esto. Si se observa el ciclo termodinamico, se aprecia que conforme
se sube la temperatura de remanso de entrada a los compresores disminuye. Y aunque la po-
tencia entregada a la hélice disminuya (esto tiene como resultado la disminucion de Ty,), los
rendimientos de las turbinas también, por lo tanto, las turbinas necesitan hacer mayor trabajo
para darlo a la hélice y a los compresores, esto tiene como consecuencia el aumento de To4. El
resultado de ambos efectos es que la temperatura se mantiene casi constante.

A continuacioén, en el segmento de aceleracion se observa que la temperatura de entrada a la
turbina sigue la misma tendencia que la potencia entregada a la hélice, esto explica el aumento
en la Tyy. Se podria pensar que al aumentar la velocidad el incremento de la compresion de
la toma dindmica reduce el trabajo del compresor de baja, pues necesitaria comprimir menos.
Efectivamente esto es lo que ocurre, sin embargo, la reducciéon de potencia del compresor es
menor que el incremento de potencia en la hélice, por tanto en el balance, la turbina de baja
necesita ejercer mayor potencia, aumentando asi la temperatura de entrada a la turbina.

En crucero se tiene el mismo resultado. La temperatura de salida de la caAmara de com-
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bustién sigue la misma tendencia que la potencia. Ademas, en este caso el compresor de baja
experimenta una escasa aumento de potencia de 5 kW,

En el tramo de deceleracion la temperatura desciende considerablemente de la misma for-
ma que la potencia de la hélice. En este caso, al disminuir la velocidad, el compresor tiene que
ejercer mayor potencia, pero la potencial requerida por la hélice disminuye mucho mas que lo
que aumenta la del compresor de baja, por tanto la potencia que proporciona la turbina de
baja se reduce y por consiguiente la Tj,.

Por ultimo, en el tramo de descenso la temperatura de salida de la cAmara de combustion
vuelve a aumentar. La razon principal es el aumento del gasto cuando se desciende (incremen-
to de densidad). Esto tiene dos consecuencias; la primera es que el compresor, al aumentar
la cantidad de aire que pasa por él tiene que aumentar la relaciéon de compresion y asi la
potencia consumida y por otra parte la hélice demanda mayor potencia, luego la turbina de
baja necesita aumentar en gran medida la potencia producida.

T';
En despegue la temperatura de salida disminuye ligeramente, en torno a 6 kelvin. al aumentar
la velocidad durante este tramo, los rendimientos de las turbinas aumentan, de esta forma la
temperatura de entrada a la tobera es mas baja y la diferencia de entalpias en la tobera es
ligeramente menor; consecuentemente la velocidad de salida experimenta un leve descenso.

En el tramo de subida vuelve a caer la temperatura de salida. En este caso lo que ocurre
es que al subir, la velocidad de salida aumenta y la temperatura de entrada a la tobera se
mantiene casi constante.

En el tramo de aceleracion la temperatura de salida aumenta. Como se ha visto anterior-
mente, la temperatura de entrada a la turbina aumenta y ademaés, el gasto en este tramo va
aumentando por lo que es de esperar que el flujo a la salida tenga mayor energia.

En crucero la temperatura de salida sigue la linea de las anteriores magnitudes, experi-
menta poca variacion ya que el tanto la Ty, como el gasto de aire y la potencia de la hélice
son practicamente constantes.

En el tramo de deceleracion ocurre que los rendimientos de las turbinas aumentan y, como
ocurre en despegue, la temperatura de entrada a la tobera va siendo cada vez mas baja; con-
secuentemente la temperatura de salida. Por este motivo se justifica en la grafica 5.4.11 que
la velocidad de salida también caiga.

Finalmente en el descenso vuelve a subir la temperatura de salida, por la misma razéon que
en el tramo de aceleracion; pero en este caso se observa que la velocidad de salida no aumenta
también, si no que disminuye ligeramente. Su justificacion reside en que la temperatura de
entrada a la tobera experimenta un incremento ligeramente superior al de la temperatura de
salida. La expresion 4.83 sirve de ayuda para entender la explicaciéon anterior.

Vs
Las tendencias de la velocidad de salida de la tobera han sido explicadas en los apartados
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anteriores, en los comentarios de cada una

de las gréaficas.
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Capitulo 6

Degradacion

En este capitulo se comienza definiendo la degradacion de los mapas operativos que llevan
consigo la penalizacion de las prestaciones del motor, para ello se muestra la modificacion
del consumo especifico de los puntos de operacién para los tres niveles de degradaciéon. A
continuaciéon se muestra las magnitudes del motor analizadas en el capitulo anterior pero en
este caso para las diferentes degradaciones. Y por ltimo se lleva a cabo un anélisis detallado
de los efectos de la degradacion sobre los segmentos de despegue y crucero.

6.1. Definicion de la degradaciéon del motor

Como se coment6 en el capitulo Estado del arte. Fl tipo de degradacion considerado en
este trabajo ha sido el fouling, y para modelarlo se han realizado reducciones porcentuales
en el gasto corregido y rendimientos de los compresores y turbina de alta, al fin y al cabo
no es mas que modificar los mapas de dichas turboméquinas. La modificacién consiste en
representar los puntos de operacion y aproximarlos mediante una curva, éstos vienen dados
en la figura 3.3. Una vez hecho esto se toman los puntos de corte con las curvas de vueltas
constantes y se le aplica los coeficientes de penalizacién del gasto, relacionando el nuevo valor
del mismo con las revoluciones corregidas del punto de corte. Este nuevo valor se sitiia en
la curva de operacion dando lugar a una nueva relacién de compresion. La penalizacion en el
rendimiento isentropico se aplica directamente sobre la matriz de las curvas de isorrendimiento.

Para el caso de la turbina en la que no se tiene una curva de operaciéon sino un punto
debido al bloqueo soénico, se emplea el mismo procedimiento del rendimiento en compresores
también para el gasto. En las figuras 6.1 y 6.2 se representan los diferentes mapas degradados
de los componentes. Se observa el desplazamiento en los mapas mediante los cuales se pre-
tende modelar la pérdida de rendimiento y el comportamiento propio de un turbohélice con
degradacion por fouling. Para el caso del compresor, se ha representado en negro la méaxima
degradacion, en rojo el nivel medio y en azul el compresor en buen estado. Se observa como a
medida que se degrada, las lineas de isorrevoluciones corregidas se desplazan a la izquierda co-
rrespondiéndose con un gasto menor. A su vez las curvas de nivel del rendimiento se desplazan
hacia la derecha, por tanto, para un mismo gasto y relacién de compresion, el rendimimento
de la turbomaquina es menor. Lo mismo ocurre con la turbina, solo que en este caso la relacion
de expansion se mantiene practicamente constante.
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6.2.

cia de la hélice

Modificacion del mapa operativo SFC frente a Poten-

Una vez definido el proceso de degradacion y visto como varian los mapas de los compo-
nentes del motor, se procede a visualizar la variaciéon del consumo especifico de los puntos de

operacion tomados para la

validacién del modelo.

En la figura 6.3 se observa como al aumentar el nivel de degradaciéon, aumenta el consu-
mo especifico, pues el consumo de combustible también lo hace debido a que para mantener
las mismas condiciones de empuje y velocidad, para suministrar la misma potencia el motor
demanda mayor cantidad de combustible. A continuacién se muestran los incrementos en el
consumo especifico con respecto al mapa nominal.

» Degradacion media — 1,6 %
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» Degradacion maxima — 2,4 %
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Figura 6.3: Efecto de la degradacion sobre el mapa de operacion

6.3. Aplicacion de la degradaciéon a la mision

En primer lugar se representan las variables principales para la misiéon con el motor degra-
dado a los dos niveles de degradaciéon considerados. Se observa en ambos casos que el consumo
es mayor que para el motor en buen estado, como era de esperar.

Una vez comentadas las tendencias de las magnitudes evaluadas a lo largo de la mision
en la seccibn Motor en condiciones operativas de la seccidn Mision de patrulla maritima se
procede a exponer las diferencias en las mismas cuando el motor esté degradado. Se ha repre-
sentado con estilo de linea discontinua la magnitud asociada a la degradacién maxima y con
linea continua la correspondiente a degradacion media. Asi como el despegue para maxima
degradacion se ha representado con asteriscos y para el nivel medio, mediante circulos. Al ser
poca la distancia empleada en este tramo frente a la total, la variaciéon que experimenta no se
observa con claridad en las figuras, pero se ha tenido en cuenta en la representacion porque da
una idea de los valores que alcanza, no obstante, en la seccion Degradacion se vera con mas
detalle este segmento.

Comparando graficas se puede observar que el consumo por ejemplo es una centésima mayor
con el motor degradado a nivel medio que con el motor en buen estado. En la representacion
se aprecia bien sobretodo al despegue y en crucero (figura 6.4.5). El resultado es apreciable
si comparamos las figuras 5.4.1 y 6.4.1, donde se observa que la cantidad de combustible
consumido con el motor degradado a nivel medio son casi 100 kg més y con maxima degrada-
cion, 225 kg. En la seccion Coste se observa como afectan estas cantidades al coste de la mision.

El empuje caliente no experimenta mucha mas variacion, simplemente se puede notar que
aumenta ligeramente cuanto mas degradado esté el motor. Esto es un resultado del mayor
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consumo de combustible.

Tanto el empuje de la hélice como la potencia entregada a la misma son ligeramente su-
periores en el caso degradado. Para tener una idea, en el tramo de subida, por ejemplo, la
potencia de la hélice es 4 kW superior frente a un orden de magnitud de 3000 kW que es
donde opera.

Donde si es importante la diferencia es en el gasto. Al comparar las figuras 6.4.8 y 5.4.7
se aprecia que el gasto es 0,5 kg/s superior para el caso del motor en buen estado. Esto es
consecuencia de los mapas operativos de las turboméquinas degradadas en las que el gasto
corregido disminuye, como se vio en la seccion fouling de Estado del arte. El resultado es que
al reducir el gasto se necesita mayor consumo para mantener més o menos los mismos niveles
de operacion de los componentes del motor.

De las restantes magnitudes, la mas importante y la que mas se ve afectada es la tempe-
ratura de entrada a la turbina (7p4) que aumenta unos 40 kelvin para degradacion media y 80
kelvin para la maxima sobre el motor en buen estado. Este resultado no es admisible porque
en ese intervalo de temperatura los alabes de la turbina pueden romperse por el exceso de
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cargas térmicas y consigo el motor. El ejemplo es claro si se comparan las figuras 6.4.10 y
5.4.9. Al final de la subida la temperatura es de 1297 K para el motor en buenas condiciones,
mientras que para el degradado medio es de 1339 K y cuanto menos admisible para el nivel
méximo, alcanzandose 1402 K . Si tenemos en cuenta que la temperatura maxima admisible
de entrada a la turbina es de 1323,15 K, el motor ya habria fallado. Es necesario entonces
un limitador de temperatura para evitar el problema, a cambio, las prestaciones del motor se
verian perjudicadas, pues no es capaz de proporcionar la potencia necesaria. En ese caso habria
que tomar medidas como variar el perfil de la misién, por ejemplo considerar un gradiente de
subida més suave o llegar a una altitud mas baja.

Como se puede ver en las graficas expuestas, a medida que el motor se degrada, las presta-
ciones se ven mas perjudicadas. Otra magnitud a tener en cuenta que refleja esta conclusion es
el consumo especifico. En la figura 6.4.3 donde se representa esta magnitud frente a la potencia
se puede ver que para una misma potencia demandada por la hélice, el consumo especifico es

mayor cuanto méas degradado esté el motor. Igual ocurre con la temperatura de entrada a la
turbina (figura 6.4.4).
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6.3.1. Repercusion en el coste de la misiéon

En este apartado se va a analizar el efecto econdémico més importante de la degradacion
pero previamente a la evaluacion del coste de la misiéon debido al exceso de combustible con-
sumido por la degradacion del motor, se muestra la tabla resumen masa de combustible donde
se pueden observar los valores de la cantidad de combustible consumido en cada segmento de
la mision y el total para los tres estados del motor considerados en este trabajo. No es mas
que otra muestra de la importancia que tiene el efecto de la degradacion.

A partir del combustible total represetando en la tabla adjunta, se calcula el sobre coste de
operar con los motores degradados con respecto al estado en condiciones de servicio conside-
rando un coste de combustible de 0,9213 $/kg, valor dado en la pagina de la TATA actualizado
al 22 de agosto de 2014. Ademés se ha considerado que la misién se realiza dos veces al dia
durante todos los dias del ano (365). Los resultados se pueden ver en la tabla 5.1.
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Segmentos | [kg] | Degradacion media [kg] | Degradacion méaxima [kg]
Despegue | 8,527 8,74 9,03
Subida 140 1435 150,2
Aceleracion | 151,8 155,3 161,6
Crucero 3041 3115 3241
Deceleracion | 17,87 18,02 18,59
Descenso 88,55 89,01 92,4
Total 3448 3523 3673

Tabla 6.1: Tabla resumen masa de combustible

Motor en buen estado | Degradacion media | Maxima degradacion
Coste mision |3 3176,5 32519 33839
Coste anual [$] 2318900 2373900 2470200
Sobre coste anual 3] 0 55000 151300

Tabla 6.2: Tabla del coste de combustible consumido en la misioén

6.4. Despegue

En esta secciéon se va a analizar con detalle el despegue en varias situaciones: despegue a
nivel del mar a diferente temperatura ambiente, considerando los dos niveles de degradaciéon
y despegue en México. Para ambos casos se observaran las magnitudes termodinamicas mas
importantes como temperatura de entrada a la turbina, temperatura de salida, velocidad de sa-
lida, empujes, rendimientos, gastos, consumo de combustible y potencia de las turbomaquinas.

Al tratarse del mismo avioén, se ha tratado el despegue con el mismo modelo aerodinamico,
es decir, C'pg = 0,07 y el mismo peso al despegue, 27698 kg.

6.4.1. Despegue a nivel del mar

En primer lugar se observa con detalle la temperatura de entrada a la turbina. Para llevar
a cabo la comparacion entre las distintas situaciones se toma como referencia el motor en
buen estado a nivel del mar. En este punto, la distancia de despegue es 528, 28 m, empleando
una potencia en la hélice de 2588 kW despegando con una velocidad de 58,14 m/s. Para es-
tas condiciones, la temperatura de entrada a la turbina al inicio del despegue es de 1266, 26 K.

Como es de esperar, a medida que se degrada el motor la temperatura de salida de la
camara de combustion aumenta, pues como se explico en la seccion de evaluacion de presta-
ciones, al degradarse el gasto de aire disminuye y para conseguir las mismas prestaciones el
motor demanda més consumo y, por tanto, mayor temperatura. Esto se aprecia en la figura 6.4.

También se observa que en el peor de los casos considerados, la temperatura de entrada
a la turbina excede la temperatura maxima (1323, 15 K') cuando el motor esta degenerado al
nivel méaximo, asi que se ha realizado otro caso en el que se fija la temperatura al inicio del
despegue como la temperatura maxima, ya que durante este segmento ésta decrece.
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Figura 6.4: Temperatura de entrada a la turbina

El comportamiento de la temperatura a lo largo del despegue se comentd en la seccion
evaluacion de pretaciones. La velocidad de vuelo va aumentando, con lo cual el gasto también
(Figura 6.5) y la temperatura y presion de remanso de entrada de los compresores son mayo-
res, debido a la acci6on de la toma dinamica, esto provoca una disminucién en la relacion de
compresion de cada uno, como se puede observar en las figuras 6.7.10 y 6.7.16, manteniéndose

constante las relaciones de expansion de las turbinas; como resultado, la ligera disminucion de
la T04.
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7]
©
(O]
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Figura 6.5: Gasto de aire por la tobera

Es importante senalar que el consumo especifico disminuye (figura 6.6) durante este seg-
mento ya que se mantiene la potencia constante durante el mismo y el consumo de combustible
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disminuye tal y como aparece en la figura 6.7.5.
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Figura 6.6: Consumo especifico

En la figura 6.6 se observa que el consumo especifico es mayor para el caso en que se limita
la temperatura de entrada a la turbina. A priori es algo incongruente, sin embargo, al limitar
la temperatura cuando el motor esta degenerado al maximo, la potencia que éste proporciona
a la hélice se reduce de los 2588kW hasta 2414, 86kW. Esta reduccién tiene més peso que la

del consumo de combustible (SFC = P”fot), lo que justifica el resultado anterior.
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6.7.5 Gasto de combustible 6.7.6 Masa de la aeronave

A continuacién se van a comentar las magnitudes caracteristicas de los compresores y tur-
binas, tales como rendimiento, potencia, gasto corregido, pardmetros [, velocidad corregida
adimensional (speed) y relaciones de compresion y expansion cuyas graficas vienen adjuntas
a continuacion de los comentarios siguientes.
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A la vista de las graficas se observan varios resultados importantes. En primer lugar ocu-
rre que el pardmetro S es menor cuanto menos degradado esté el motor, algo coherente si se
sabe que cuanto mayor sea [ mas cerca se sitia el punto de operacion de la linea de bom-
beo! Para los compresores lo ideal es operar en torno al 0,26 para el de baja y 0,3 para el
de alta, de forme que se asegure unos margenes estaticos de 15-25 % y 20-30 % respectivamente.

Por otro lado, los rendimientos de los compresores disminuyen ligeramente a lo largo del
despegue, tanto menor cuanto mayor sea el nivel de degradaciéon. Esto provocaria que para
una misma relacion de compresion, la potencia que entregase el compresor fuese mayor, pero
la relacion de compresion cae también por el razonamiento explicado anteriormente. Siendo
asi, la potencia que demanda el compresor deberia disminuir, pero ocurre lo contrario porque
el gasto de aire aumenta a lo largo del segmento (W; = Gasto - (hog — ho2)).

Es importante comentar la tendencia de las revoluciones corregidas adimensionales en el
caso de los compresores. Para el de baja, como se definié en secciones anteriores, éste opera a
revoluciones constantes y a medida que aumentan las condiciones de remanso a la entrada del
compresor debido al incremento de velocidad, el pardmetro speed disminuye atendiendo a la
expresion 4.17. En el compresor de alta la tendencia se justifica de la misma forma, pero como
se observa en su correspondiente grafica (figura 6.7.14) las lineas de cada caso de degradacion
no parten del mismo punto debido a que cuanto menor sea el nivel de degradacion, a menores
revoluciones trabaja el generador de gas para dar el mismo servicio.

El caso de la temperatura de entrada a la turbina fijada es en cierta forma independiente
y ciertas magnitudes no son comparables, pues la potencia a la que trabaja la hélice es menor
y eso justifica que el pardmetro speed, la relacion de compresion, la potencia del compresor y
el gasto corregido sean menores que para el caso del motor en buen estado. Ademas se observa
que la linea correspondiente se prolonga un poco mas que el resto, es decir, la distancia de
despegue para el caso de la temperatura fijada es mayor (573 m), pues el empuje total es menor.

El comportamiento de las turbinas es diferente, ya que al estar bloqueadas? trabajan siem-
pre en torno al mismo punto de operacién, como se puede ver en la figura 6.7.33. Por este
motivos no se observan grandes variaciones en ninguna de las graficas de las turbinas, aunque
si cabe destacar el aumento de la potencia que es resultado del aumento de la potencia de los
compresores, como se muestra en las graficas.

'La linea de bombeo se corresponde con = 1.
2El gasto de aire que pasa a través de ellas es constante.

61



CAPITULO 6. DEGRADACION

0.82

0.815

0.81

0.805

0.8

ap 7

Sin degradar il
Deg. Media SL
Deg. Maxima SL H
—_— T limitada

< 0.795

0.79

0.785

0.78

0.775

100 200 300 400 500 600
Distancia [m]

6.7.7 NeL P

0.44

0.42

04

0.38f

Lp L™

o 0.34f
0.32}
0.3

0.28

T 036f

Sin degradar 4
Deg. Media SL
Deg. Maxima SL
T04 limitada

0.26

1940

100 200 300 400 500 600
Distancia [m]

6.7.9 B.rp

1930

1920

19101

1900 -

Wiy, p (kW]

1890

1880

18701

1860

Sin degradar
Deg. Media SL ||
Deg. Maxima SL
—_— T limitada

62

100 200 300 400 500 600
Distancia [m]

6.7.11 Potencia compresor de baja
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6.7.17 Potencia compresor de alta
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6.7.18 Gasto corregido compresor de alta
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6.7.24 Gasto corregido turbina de alta
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En cuanto a las gréficas siguientes que representan los puntos de operacion, se aprecia
que cuanto mayor es la degradacion, menor es el gasto corregido de estos puntos tanto para
compresores como turbinas.
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6.7.33 Puntos de operacion de la turbina de alta

Para el estudio de la influencia de la temperatura ambiente en el comportamiento del tur-
bohélice se ha realizado un anélisis del despegue para una temperatura ambiente de 15 °C' y
otra de 40 °C, que se compararan con las condiciones anteriores de 25 °C'. Cabe destacar que
la presion ambiente se ha tomado constante e igual al caso anterior, mientras que la densidad
del aire si se ve afectada por la temperatura. Esto hace que las velocidades de despegue no
sean las mismas en los tres casos, ya que ademés de estar influenciada por la masa de la ae-
ronave, también depende de la densidad. Es por esto por lo que se ha optado por representar
las variables en funcion de la velocidad y no la distancia; a una misma velocidad se tienen
condiciones de remanso idénticas en la entrada (si se toma el mismo modelo de atmosfera).

En la figura 6.7 se observa que la temperatura de entrada a la turbina es mayor cuanto ma-
yor es la temperatura ambiente. Esto sucede porque al mantener la misma presion ambiente y
aumentar la temperatura se produce una traslacion del ciclo hacia arriba y a la derecha, de for-
ma que se vuelve menos isentropico y los rendimientos de los componentes se ven penalizados,
asi como el empuje y el consumo de combustible. Esto se corrobora en la figura 6.10.3 don-
de se aprecia que la temperatura de salida es menor cuanto menor es la temperatura ambiente.
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Figura 6.7: Ty,

En todas las graficas que aparecen se ve que tanto para el caso en que la temperatura de
entrada a la turbina esté fijada como para el de méxima temperatura ambiente, las velocidades
iniciales no aparecen en 0, y es que en EES, al resolver para ambos casos da problemas de
convergencia a bajas velocidades, algo normal al tratarse de condiciones extremas que no se
contemplan en los mapas de compresores, es decir, que los puntos de operaciéon correspondien-
tes se salen de dichos mapas.
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Figura 6.8: Consumo especifico
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En la figura 6.9 se observa que cuanto menor es la temperatura ambiente, mayor es el gasto
de aire que circula a través del motor, pues la densidad es mayor. Ademés se aprecia que la
velocidad de despegue es menor cuanto menor es la temperatura ambiente, y por tanto, la
carrera de despegue.
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Figura 6.9: Gasto de aire por la tobera

En las figuras 6.10.1 y 6.10.2 se puede ver la penalizaciéon comentada anteriormente en
el empuje. Cabe destacar que la diferencia para el caso de la temperatura fijada hay mayor
diferencia de empuje porque la potencia requerida por la hélice es menor, mientras que en el
resto de casos es la misma.

En la figura 6.10.5 también se ve penalizado el consumo de combustible, aunque sea menor
para el caso de la temperatura fijada, pues al consumir menos potencia, se necesita menos
combustible. En este caso para poder comparar los cuatro casos considerados hay que echar
un vistazo a la figura 6.8 donde se ve que el consumo especifico es mayor.
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Ahora se representan las mismas magnitudes anteriores para los dos niveles de degradacion
considerados en las tres condiciones ambientales, a nivel del mar (25 °C), a 40 °C' y a 15 °C.
Los resultados son coherentes, por ejemplo el empuje tanto el total como el caliente y el gasto
de aire son menores en el caso de maxima degradacion a 40 °C', asi como el consumo especifico
es mayor.
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6.10.11 Gasto de combustible

6.10.12 Masa de la aeronave
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6.4.2. Despegue a elevada altitud

Para comprobar el efecto de la altitud en las caracteristicas del turbohélice se ha modelado
un despegue tipico en el Aeropuerto Internacional de la Ciudad de México, situado a unos 2237
m de altitud. Esta situacion provocara que la temperatura, densidad y presion del ambiente
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limiten la operacién de la turbomaquina.

Siguiendo con el esquema de gréficas que se ha llevado hasta ahora, se muestra en la fi-
gura 6.10 la temperatura de entrada a la turbina. Esta es mayor a medida que se degrada el
motor y a medida que la altitud aumenta, por tanto el maximo se alcanza cuando el motor
estd degradado al méaximo nivel en México y el minimo cuando esta a nivel del mar en buen
estado. Lo que ocurre es que se ha limitado la temperatura a 1323, 15 K al inicio del despegue
para los tres estados del motor en México porque en los andlisis iniciales se observo que la
temperatura excedia el maximo.

El motivo de que la temperatura de entrada en la turbina en México sea mayor es porque
al considerar la misma temperatura ambiente pero menor presion, por estar a una altitud
elevada, el ciclo termodindmico del motor se desplaza hacia la derecha y menos isentropico
(menor eficiencia), al igual que ocurre en el despegue a mayor temperatura ambiente. Ademas
el gasto de aire, al ser menos denso, es mas pequeno (figura 6.11.4) y por tanto, los rendimien-
tos de los compresores caen considerablemente ya que para conseguir la misma relacion de
compresion necesitan consumir mayor potencia, alcanzando mayores temperaturas a la salida
de la camara de combustion.
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Figura 6.10: Ty,

Se observa que el empuje a elevada altitud es mas pequeno, principalmente se debe a la
densidad, que provoca que el gasto de aire sea menor. Ademés, al limitar la temperatura de
entrada a la turbina para los casos desarrollados en México, la potencia consumida por la
hélice es mucho més baja y como consecuencia el empuje que entrega la misma es menor. Esto
a su vez da como resultado que el consumo de combustible sea menor. Por ello no es adecuado
comparar los consumos de combustible, pues las condiciones no son las mismas (Potencia de
la hélice), si no que lo ideal es comparar el consumo especifico en cada caso. En la figura
6.11.3 se observa que tanto para el motor en buen estado como a nivel medio de degradacion
el consumo especifico es menor en México mientras que para el caso de maxima degradacion
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es mas favorable a nivel del mar.

Por dltimo es importante comentar que al desarrollar menor empuje durante el despegue
y al ser la densidad en México menor, la velocidad de despegue y la carrera de despegue au-
mentan. Por ejemplo, la distancia de despegue a maxima degradacion en México es 1826, 34 m
(tres veces mayor que a nivel del mar) y la velocidad de despegue 67,72 m/s (casi 10 m/s
mayor que a nivel del mar).
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6.4.3. Consideraciones sobre el empuje: limitacién de T.I.T.

Una de las consecuencias que tienen lugar al evaluar las prestaciones de operacion del
motor tras producirse el fenémeno de la degradacién es que la temperatura de entrada en
la turbina supera el valor maximo, por tanto, el sistema de proteccién del motor responde
ante esta situacion, reduciendo el consumo para reducir la temperatura hasta el maximo con-
siderado (1323,15 K). A modo de ilustracion, en la seccion Despegue a nivel del mar se ha
considerado el caso en el que se limita la temperatura de entrada en la turbina, por lo que se
puede corroborar en la figura 6.7.5 el resultado expuesto al inicio del parrafo.

Por otra parte, la reducciéon en el consumo de combustible implica reduccién de potencia vy,
por consiguiente la disminucién del empuje total. Esto se observa precisamente en las figuras
6.7.1 y 6.7.2, donde la reduccion del empuje total representa un 6,7 % y la del empuje caliente
un 7 % sobre el motor en condiciones 6ptimas.

El problema no es que solamente se reduzca el empuje, si no que como se observa también
en las graficas, la distancia de despegue aumenta casi 100 m. Resultado que no es admisible y
menos aun al tratarse de un avion militar que debe ser capaz de despegar en pistas cortas y
no habilitadas, con mas razén para que el periodo de revisiones del motor se efectie de forma
més frecuente.

6.5. Crucero

En este punto se realiza un estudio comparativo de degradacion de los tres componentes
considerados (los dos compresores y la turbina de alta) uno por uno para determinar cual de
ellos afecta mas a las prestaciones del motor y, por tanto, a cual de ellos es necesario realizar
un mantenimiento mas preciso.

En este caso se ha considerado un crucero de 1000 km de alcance, con una masa inicial
de 273973 kg que es justamente la masa inicial en el crucero de la misién con los motores en
buen estado.

3Se ha considerado este valor como se podria haber escogido cualquier otro similar
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Se observa que cuando se degrada el compresor de baja, la temperatura de entrada a la
turbina es mayor y el consumo de combustible también. Aunque no se aprecia del todo bien
en la figura 6.11.8 la masa al final del crucero para cada caso se muestra en la tabla pesos,
donde se observa que el avion acaba el crucero con menos peso cuando el compresor de baja
estd degradado. Por tanto se puede decir que al degradar el compresor de baja las prestaciones

del motor se ven mas perjudicadas.

Compresor de baja [kg]

Compresor de alta [kg]

Turbina de alta [kg]

24162

24175

24176

Tabla 6.3: Tabla peso del avién al final del crucero

Ahora, a la vista de las gréficas lo importante es explicar el porqué es el compresor de baja
el que penaliza en mayor medida sus caracteristicas. Para ello se debe pensar en qué consiste la
degradacion. Como se vio en Estado del arte el fouling (el tipo de degradacion realizada a los
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compresores y turbina de alta) provoca una reduccion del gasto corregido y de la relacion de
compresion, asi como del rendimiento de la turboméaquina. Teniendo en cuenta que cualquier
perturbacion en las prestaciones aguas arriba del motor tiene una mayor repercusion en el
resto del motor, por ejemplo una caida en el rendimiento del compresor de baja provoca que
el ciclo termodinamico del motor se desplace hacia la derecha y el rendimiento de los demas
componentes se vea penalizado, la degradacion del compresor de baja perjudica en mayor
medida el servicio del motor que en el de alta. Esto se aprecia en las figuras 6.11.16, 6.11.17 y
6.11.18 en las que no solo el compresor de baja es el que demanda menos potencia, si no que
la degradacion del mismo provoca que el generador de gas entregue menos potencia.

Por otra parte es importante mencionar que el compresor de baja es el que posee mayor

rendimiento y relaciéon de compresion. Por lo que en cierta medida tiene mayor peso en la
compresion del flujo. Esto explica, por otra parte, el resultado expresado en el parrafo anterior.
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Conclusiones

Se ha comprobado en la misiéon de patrulla maritima que el efecto del fouling en los com-
ponentes de un motor afecta en gran medida a las prestaciones del mismo (Empuje, potencia,
relacion de compresion, rendimientos...) y anade un coste adicional debido al aumento del con-
sumo de combustible, por lo que es necesario un buen mantenimiento del motor. Pero ademéas
de esto, la degradacién tiene otras consecuencias que deben ser tenidas en cuenta, por ejemplo,
aunque en el analisis realizado en este trabajo se ha considerado que los dos motores se dete-
rioran de igual forma, lo normal es que no sea asi, por lo que podria afectar a la estabilidad
del avion, pues uno de los dos proporciona mas empuje que el otro, produciendo asi un par de
guinada. Otra consecuencia importante es la modificacion del perfil de vuelo; como se comentd
en el ultimo apartado de Fvaluacion de prestaciones, en el caso de que al estar degradado el
motor, la temperatura de entrada a la turbina superase el maximo (el segmento de subida es
el mas susceptible a ello), habria que modificar la altitud final o el gradiente de subida. Al
final se traduce en menor distancia en crucero y mas en subida, y ésto en mayor consumo.

Por otra parte, en la seccion de Degradacion se vio que el deterioro del compresor de baja
provoca mayores repercusiones en las prestaciones del motor, luego el mantenimiento de este
componente deberia ser més frecuente. A partir de este resultado hubiera sido interesante
realizar un andlisis mas profundo en el que se determinase si es mas rentable el mantenimiento
de todos los componentes o sélo del compresor de baja.

Seria también interesante llevar a cabo un anéalisis mas exhaustivo de las "performances"
del avion y también realizar el mismo tipo de aplicacion, es decir, evaluar las prestaciones del

motor en una misiéon concreta pero con un turbofan u otro tipo de motor.

Para tener una idea del sobre coste de la misién referido al coste del motor en buen estado,
se desglosa el porcentaje de incremento del coste de la mision para los casos degradados.

» Degradacion media — 2,37 %
» Degradacion méaxima — 6,52 %
Por tanto, un incremento de 75 kg en la masa de combustible consumido para un motor

degradado a nivel medio supone un 2,37 % del coste del motor en buen estado. Y un incre-
mento de 225 kg para el caso de maxima degradacion supone un coste de 6,52 %.
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Finalmente, se muestra un estudio de uno de los parametros més importantes para com-
parar el coste de una misma mision llevada a cabo por diferentes aviones o, en este caso, para
diferentes estados de una misma aeronave, pues no solo varia el combustible total, sino que
también lo hace el tiempo empleado, el alcance. Este parametro es el CASM, en este caso
CAPM (Cost per Available 100-kg-Payload per nautical mille), pues al no llevar pasajeros la
comparacion tiene lugar a través de la carga de pago. Para el estudio en cuestion, al tratarse
del mismo avion, la carga de pago es la misma y, ademés, al estar definido el alcance de la
mision y al haber impuesto las velocidades de los segmentos de igual forma para los casos
degradados, el tiempo empleado es el mismo (2,01 hr = 7238 s). Por tanto lo que varia en
este parametro es la masa de combustible consumida. A continuacion se definen cada una de
las variables que intervienen en el célculo del CASM.

CAPM = DOC/APyo M
DOC = (t * CI + Myyer) * cost pyel
APooM = Alcance - Py
Pyoo = PL/100

~— — e

1
2
3
4

NN N S
~1 '~

Donde DOC' (Direct Operating Cost) es el coste operativo directo de la mision, ¢ el tiempo
total empleado y cost ¢ el coste de combustible. El valor utilizado del precio de combustible
JET-A1 (tiempo de combustible considerado en este trabajo) es 2,818 $/gallon' (délar esta-
dounidense) y viene dado por la pagina oficial de la Asociacion Internacional de Transporte
Aéreo (IATA) del dia 22 de agosto de 2014.

APgoM (Available 100-kg-Pay load) es el indicador comparativo de la carga de pago, es
decir, se ve cuanto cuesta realizar la mision por cada 100 kg de carga de pago. El CI (Cost
Index) es un parametro que refleja el coste de mantener un avion en vuelo. Cuanto mayor sea
el CI, mas rapido debe volar la aeronave. Es esencialmente una variable que las companias
aéreas ajustan a su medida en funcion del tipo de trayecto o del tipo de avion. En este caso
el valor utilizado es de 1 kg/s.

En la tabla siguiente se puede observar el CAPM calculado para la misiéon en cada uno de
los tres casos de degradacion considerados.

Mision DOC [$] | CASM |[$]

Motor en buen estado | 9845,0118 | 0,27165
Degradacion media 9914,1093 0,27355
Degradacion maxima | 10052,3043 | 0,27737

Tabla 7.1: Tabla CAPM

El incremento del CAPM de los casos degradados con respecto al valor del motor en buen
estado se muestra a continuacion:

» Degradacion media — 0,7 %

» Degradacion maxima — 2, 1%

11 gallon=3,7854 litros
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Como se puede ver, a medida que aumenta el nivel de degradacién, mayores son el CAPM
y el coste operativo directo. Tanto esta tabla como la adjunta en el apartado Coste del capitulo
Evaluacion de prestaciones hacen tomar conciencia de los perjuicios econémicos que conlleva
este tipo de degradacion (fouling) en las companias aéreas.
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