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1 INTRODUCCIÓN 

 

l objetivo de este proyecto es obtener un modelo representativo del motor Allison T56-A-15 a partir de 

datos obtenidos en banco de potencia con la mayor fiabilidad posible, con la finalidad de llevar a cabo 

diversas aplicaciones del motor. De esta forma, se puede predecir el comportamiento del mismo en la vida real 

sin necesidad de la comprobación experimental, lo que supone un ahorro económico y de recursos a cualquier 

empresa. 

La motivación del proyecto ha sido la falta de disponibilidad del comportamiento del motor en unas 

condiciones operativas diferentes a las de la Maestranza Aérea de Sevilla. Por lo tanto, para conocer la 

respuesta del motor al cambiar las condiciones (aumento de la altitud, cambio en las condiciones de 

temperatura y presión, etc.), es necesario un modelo representativo del mismo. 

El motor en el cual se basa este proyecto es el turbohélice Allison T56-A-15, del que se dispone de la totalidad 

de puntos de operación que habilitan al motor tras una operación de mantenimiento, obtenidos de forma 

empírica mediante un ensayo en banco realizado en la Maestranza Aérea de Sevilla. Esto se recoge en el 

capítulo Modelo del Motor, en el que se estudia más detenidamente el motor, el ensayo realizado y la 

congruencia de los datos obtenidos. También, se expresan las ecuaciones del ciclo en cada uno de los 

componentes. 

Para producir el modelo matemático se ha empleado MatLab, donde se programa el ciclo termodinámico 

empleado en el diseño del modelo. El siguiente paso es obtener los mapas de compresor y turbina del motor, 

para ello, como punto de partida se necesitan mapas genéricos proporcionados por GSP, y tras la resolución 

del modelo de motor para los puntos iniciales, dichos mapas se escalan y se obtienen los mapas del motor 

estudiado. La obtención se describe en el apartado Diseño del Modelo. 

A partir de aquí se le aporta mayor validez al modelo realizando un estudio estadístico. En el capítulo Análisis 

Estadístico se calculan más puntos del motor empleando distribuciones normales obtenidas a partir de los 

puntos iniciales, y finalmente se obtienen unos mapas definitivos de compresor y turbina. 

Una vez se tiene el modelo del motor, se pasa a la Evaluación de Prestaciones, en el apartado del mismo 

nombre, en el que se realiza un estudio de los motores instalados en un avión de patrulla marítima, lo que 

permite ver la evolución de las variables termodinámicas a lo largo de una misión. 

Finalmente, en el capitulo Conclusiones, se recogen con más detalle las implicaciones del proyecto, así como 

los resultados clave que se obtienen a lo largo del mismo. Además, se estudian las posibles mejoras del 

proyecto y líneas futuras que se podrían seguir para ampliarlo. 

E 
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2 MODELO DE MOTOR 

 

n este capítulo se detallarán las características del motor estudiado, el turbohélice Allison T56-A-15, así 

como los datos de partida del proyecto. Como ya se ha comentado anteriormente, se pretende obtener un 

modelo fiable del motor fuera de diseño, por lo que en este apartado también se resolverá el ciclo con los 

puntos iniciales, obteniéndose así un mapa de compresor y turbina. En concreto, para esta primera parte es 

necesario conocer bien las características del turbohélice, así como su comportamiento en diferentes 

condiciones de operación. 

 

2.1 Descripción del turbohélice Allison T56-A-15 

El Allison T56 es un turbohélice militar monoeje y de diseño modular desarrollado originalmente por la 

compañía estadounidense Allison Engine Company, y que actualmente es producido por Rolls-Royce. Las 

principales aeronaves que han llevado estos motores han sido: Lockheed Martin C-130A-H Hercules, 

Lockheed Martin P-3C Orion, Northrop Grumman E-2C Hawkeye y Northrop Grumman C-2A Greyhound 

entre otras. 

El turbohélice estudiado está compuesto por un compresor axial de 14 etapas. Tras el compresor, el motor 

consta de seis cámaras de combustión cilíndricas, que emplean JP8 como combustible. Para proporcionar 

potencia al compresor y a la hélice, el motor tiene una turbina de 4 etapas. 

Mientras que el compresor gira a las mismas revoluciones que la turbina, para la hélice hay que reducir la 

velocidad de giro, de lo cual se encarga la caja reductora que reduce las revoluciones con una relación de 

13,54:1.La hélice instalada en este motor es una Hamilton Standard 54H60-77 de cuatro palas y 4,11 m de 

diámetro. Dicha hélice varía dependiendo de la aeronave, pero en los siguientes apartados nos centraremos en 

el Lockheed Martin P-3C Orion, por lo tanto la hélice especificada es la que emplea dicho avión. 

Tras pasar por la turbina, el aire pasa por una tobera encargada de acelerar el fluido y proporcionar empuje, 

aunque dicho empuje no es comparable con el que da la hélice. 

En la figura inferior podemos ver una sección del motor mostrando todos sus componentes, se puede observar 

la caja reductora, las 14 etapas de compresor, la cámara de combustión, las 4 etapas de turbina, y finalmente la 

tobera. 

E 
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Figura 2-1. Corte del turbohélice Allison T56. 

 

 

Figura 2-2. Hélice Hamilton Standard 54H60-77. 

 

 

Por último, se recogen en una tabla algunas de las características de dos motores de la familia T56-A: 
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Modelado del turbohélice Allison T56-A-15 a partir  del ensayo en banco de potencia: 

Aplicación a la evaluación de prestaciones 

 
Tabla 2–1. Especificaciones de dos motores T56-A. 

Especificaciones T56-A Serie III T56-A Serie IV 

Potencia (shp) 4591 5250 

Relación de compresión 11,3 11,5 

Longitud (in) 146,3 146,1 

Diámetro (in) 27 27 

Peso (lb) 1920 1940 

Etapas del compresor 14HP 14HP 

Etapas de la turbina 4HP 4HP 

 

2.2 Ensayo en banco de potencia 

Para la obtención de los puntos de partida se ha realizado un ensayo en banco. En este apartado, se conocerá el 

banco de potencia empleado con más detalle, así como las magnitudes medidas en el mismo. Una vez se 

tienen los datos iniciales, se pasa al análisis de dichos datos. 

2.2.1 Descripción del banco de potencia 

Para probar el motor Allison T56-A-15 en la Maestranza Aérea de Sevilla, se emplea un banco de pruebas con 

un freno dinamométrico.  

Los frenos dinamométricos son los encargados de crear un par resistente que es el que proporciona la "carga" 

al motor. Esta "carga" ha de ser variable para ensayar distintas condiciones operativas del motor. Se han 

desarrollado diferentes tipos de frenos basados en distintos principios. En concreto interesa en este proyecto el 

freno hidráulico, que es con el que ha sido ensayado el motor estudiado en la Maestranza Aérea de Sevilla. 

Los frenos hidráulicos se componen de un rotor que gira accionado por el eje del motor y un estator o 

carcasa fija al sistema de medida de fuerza. Entre el rotor y el estator hay una cantidad variable de agua. 

En el freno hidráulico tipo Froude, que es el más comúnmente usado, carcasa y rotor están provistos de 

cavidades y álabes oportunamente conformados, que imparten al agua un movimiento turbulento, que 

transforma en calor el trabajo mecánico desarrollado por el motor. Las variaciones de carga se consiguen 

cambiando la cantidad de agua en el interior del freno. La resistencia que el agua opone a la rotación del 

rotor reacciona sobre el estator produciendo un par resistente igual al par motor. 
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Figura 2-3. Banco de ensayo (freno hidráulico). 

 

2.2.2 Magnitudes medidas 

La base de este proyecto son los datos proporcionados por la Maestranza Aérea de Sevilla, que consisten en 

una tabla en la que se da información del motor ensayado en banco a cota cero para diferentes regímenes de 

funcionamiento, entre los que se encuentra despegue y 75% de palanca. 
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Modelado del turbohélice Allison T56-A-15 a partir  del ensayo en banco de potencia: 

Aplicación a la evaluación de prestaciones 

 

 

Figura 2-4. Tabla de datos proporcionada por la Maestranza Aérea de Sevilla. 

 

Se puede observar en la tabla anterior, como para cada régimen de vuelo estudiado, se proporcionan datos 

como pueden ser la temperatura de entrada a la turbina, la temperatura y presión a la entrada del compresor, el 

gasto de combustible, la velocidad de giro del eje, etc. A partir de dicha información, se construye una tabla 

que sólo contenga los datos que se van a emplear en unidades del Sistema Internacional.  
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Tabla 2–2. Datos de ensayo en banco en SI. 

Especificaciones 75% Normal 100% Normal Take off Militar 

Presión barométrica (Pa) 102853 102853 102853 102853 

Revoluciones (RPM) 13819 13820 13822 13819 

Gasto de combustible (kg/s) 0,2172 0,2739 0,2920 0,3041 

Temp. Entrada turbina (K) 1148 1280 1320 1345 

Temp. Entrada compresor (K) 290,05 290,15 290,05 290,15 

Pres. Entrada compresor (Pa) 102826 102826 102819 102822 

Pres. Salida compresor (Pa) 751390 802411 817580 826612 

Torque 𝜏 (Nm) 1463,15 2072,36 2265,57 2395,39 

 

Se puede observar que los dos regímenes de ralentí no se han incluido en la tabla superior debido a que 

posteriormente no se emplearán en el análisis. Además, a pesar de que la potencia no es dada directamente, se 

puede calcular a partir de las revoluciones y el torque del motor mediante la siguiente expresión: 

 

𝑃𝑠ℎ𝑎𝑓𝑡(𝑊) = 745,7 ∙ 𝑃𝑠ℎ𝑎𝑓𝑡(𝑠ℎ𝑝) = 745,7 ∙
2 ∙ 𝑅𝑃𝑀 ∙ 𝜏(𝑙𝑏 ∙ 𝑓𝑡)

33000 ∙ 𝜋
 (2–1) 

 

2.2.3 Congruencia de los datos 

Analizando los datos proporcionados en el apartado anterior, se puede observar que son bastante lógicos. En 

todos los regímenes, las revoluciones del motor permanecen prácticamente constantes, al igual que la presión 

barométrica a la entrada del motor, debido a que el ensayo en banco se realiza a una altitud fija. A medida que 

va aumentando la potencia, desde el 75% normal hasta el militar, los diferentes valores se comportan de 

manera esperada. La temperatura de remanso a la entrada de la turbina y el gasto de combustible aumentan a 

medida que lo hace la potencia, al igual que ocurre a la presión de remanso a la salida del compresor.  
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Modelado del turbohélice Allison T56-A-15 a partir  del ensayo en banco de potencia: 
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Figura 2-5. Comparación datos iniciales. 

 

2.3 Ecuaciones del ciclo 

Una vez conocidos los puntos iniciales, se pasa a especificar las ecuaciones de cada componente del motor. 

Antes de comenzar, se van a detallar a qué se refieren los subíndices empleados mediante la siguiente figura de 

un turbohélice monoeje genérico: 
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Figura 2-6. Etapas del turbohélice Allison T56-A-15. 

 

 Etapa 0-02:   Toma dinámica  

 Etapa 02-03: Compresor 

 Etapa 03-04: Cámara de combustión 

 Etapa 04-05: Turbina 

 Etapa 05-6:   Tobera 

 

En todos los cálculos y ecuaciones que se mostrarán a continuación, aparecerán las variables 𝐶𝑃 yℎ. En el 

apartado 7.2 de los Anexos, se explica la obtención de estas propiedades que son función de la temperatura, 

por lo tanto ahora se obviarán esas ecuaciones y su obtención. 

Los datos del ciclo que se tienen que calcular son los siguientes: 

 

𝜋𝑐      𝑇03     𝑊̇𝑐      𝑊̇𝑡     𝑝04     𝑝05     𝜋𝑡     𝑇05     𝑇06     𝑇6     𝑀6     𝑚̇ (2–2) 
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Modelado del turbohélice Allison T56-A-15 a partir  del ensayo en banco de potencia: 

Aplicación a la evaluación de prestaciones 

 
A partir de los datos de las tablas que son los que se muestran a continuación: 

 

𝑝0     𝑝02     𝑇02     𝑝03     𝑇04     𝑚̇𝑓     𝑃𝑠ℎ𝑎𝑓𝑡 (2–3) 

 

Una vez definidos los datos de partida y la información a obtener, se irán detallando las ecuaciones empleadas 

para la resolución del ciclo en cada uno de los componentes del motor. Cabe destacar que los rendimientos 

politrópicos de la turbina y del compresor, así como el rendimiento mecánico y la pérdida de carga en la 

cámara de combustión, la admisión y la tobera son desconocidos, y su método de cálculo se detallará en 

apartados posteriores del trabajo. 

 

2.3.1 Admisión 

Para la toma dinámica del motor, se tiene como datos de entrada la temperatura y presión de remanso a la 

salida de la misma, así como la presión a la entrada del motor. De estos datos, se tienen que obtener el resto de 

variables no conocidas entre las que se encuentran la temperatura, la velocidad y el Mach a la entrada del 

motor, la temperatura y presión de remanso al principio de la admisión, y la pérdida de presión en la toma 

dinámica, constante para todos los puntos. Cabe destacar que al ser el ensayo en banco, para los puntos de 

partida tanto la velocidad, y consecuentemente el Mach, son nulos, y que la resolución de este componente del 

motor no es necesaria en primera instancia dado que se tienen todos los datos necesarios para comenzar a 

resolver el ciclo a partir del compresor. 

 

 

Figura 2-7. Datos (Negro) e incógnitas (Rojo) de la admisión. 
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𝑝01

𝑝0
= 𝑒

∫
𝐶𝑃(𝑇)

𝑇
𝑑𝑇

𝑇01
𝑇0

𝑅  (2–4) 

𝑉0 = 𝑀0√𝛾𝑅𝑇0 (2–5) 

ℎ01(𝑇01) = ℎ0(𝑇0) +
𝑉0

2

2
 (2–6) 

ℎ02(𝑇02) = ℎ01(𝑇01) (2–7) 

𝑝02 = 𝜋𝑑𝑝01 (2–8) 

 

2.3.2 Compresor 

El compresor está definido con los datos dados, ya que se conoce la presión de remanso tanto a la entrada 

como a la salida del mismo, así como la temperatura de remanso a la entrada, por lo que únicamente faltaría 

obtener la temperatura de remanso a la salida y la potencia absorbida por el compresor, ya que la relación 

viene definida por la presión a la entrada y salida del mismo. 

 

 

Figura 2-8. Datos (Negro) e incógnitas (Rojo) del compresor. 

 

𝜋𝑐 =
𝑝03

𝑝02
 (2–9) 

𝜋𝑐 = 𝑒
𝜂𝑐 ∫

𝐶𝑃(𝑇)
𝑇

𝑑𝑇
𝑇03
𝑇02

𝑅  
(2–10) 
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∫
𝐶𝑃(𝑇)

𝑇
𝑑𝑇

𝑇03

𝑇02

= 𝑓(𝑇02, 𝑇03)      →      𝑇03 (2–11) 

𝑊̇𝑐 = 𝑚̇(ℎ03(𝑇03) − ℎ02(𝑇02)) (2–12) 

 

2.3.3 Cámara de combustión 

En la cámara de combustión, se conoce la presión de remanso, y la temperatura de remanso a la salida de la 

misma. Falta por calcular la temperatura de remanso a la entrada de la misma y la presión de remanso a la 

salida, además, en este componente se calculará el gasto de aire del motor. 

 

 

Figura 2-9. Datos (Negro) e incógnitas (Rojo) de la cámara de combustión. 

 

𝑝03 =
𝑝04

Δ𝑝𝑐𝑐
 (2–13) 

𝜂𝑐𝑐𝐻𝑝𝑚̇𝑓 = ((𝑚̇ + 𝑚̇𝑓)(ℎ04 − ℎ𝑟𝑒𝑓) − 𝑚̇(ℎ03 − ℎ𝑟𝑒𝑓)) (2–14) 

 

2.3.4 Turbina 

Para la resolución de la turbina se tienen como datos la presión de remanso a la entrada, siendo el resto de 

valores desconocidos. Faltaría por calcular la temperatura de remanso a la entrada, así como la presión y 

temperatura de remanso a la salida. La relación de expansión vendría definida una vez conocidas las presiones 

y la potencia de la turbina se calcula a partir de la potencia de la hélice y la del compresor.  
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Figura 2-10. Datos (Negro) e incógnitas (Rojo) de la turbina. 

 

𝑊̇𝑡𝜂𝑚𝑒𝑐 = 𝑃𝑠ℎ𝑎𝑓𝑡 + 𝑊̇𝑐 (2–15) 

𝑊̇𝑡 = (𝑚̇ + 𝑚̇𝑓)ℎ04 − (𝑚̇ + 𝑚̇𝑓)ℎ05     →     ℎ05 = 𝑓(𝑇05)      →      𝑇05 (2–16) 

𝑝04 = 𝑝05𝑒

∫
𝐶𝑃(𝑇)

𝑇
𝑑𝑇

𝑇04
𝑇05

𝑅𝜂𝑡  
(2–17) 

𝜋𝑡 =
𝑝04

𝑝05
 (2–18) 

 

2.3.5 Tobera de salida 

Ya sólo falta por calcular la tobera. De este elemento se obtendrá la temperatura de salida, el empuje y la 

velocidad. En este componente no se conocen ni las temperaturas ni las presiones de remanso ni a la entrada ni 

a la salida. Además, se conoce que la tobera está adaptada debido a la cota de vuelo a la que se han tomado los 

datos de partida por lo que se conoce que la presión a la salida es igual a la presión ambiente. Por último, sería 

necesario calcular la velocidad de salida de los gases, así como el Mach a la salida. 

 



 

15 

 

15 

Modelado del turbohélice Allison T56-A-15 a partir  del ensayo en banco de potencia: 

Aplicación a la evaluación de prestaciones 

 

 

Figura 2-11. Datos (Negro) e incógnitas (Rojo) de la tobera de salida. 

 

𝐸𝑗𝑒𝑡 = (𝑚̇ + 𝑚̇𝑓)𝐶𝑠 − 𝑚̇𝑉0 (2–19) 

𝑙𝑛 (
𝑝06

𝑝6
) =

1

𝑅
∫

𝐶𝑃(𝑇)

𝑇
𝑑𝑇

𝑇06

𝑇6

     →      ∫
𝐶𝑃(𝑇)

𝑇
𝑑𝑇

𝑇06

𝑇6

= 𝑓(𝑇06, 𝑇6)      →      𝑇6 (2–20) 

𝑇06 = 𝑇05 (2–21) 

𝑝6 = 𝑝0 (2–22) 

𝜋𝑡𝑜𝑏 =
𝑝06

𝑝05
 (2–23) 

 

2.3.6 Hélice 

Por último, queda calcular la potencia absorbida por la hélice, obtenida a partir de las potencias de la turbina y 

compresor, ya que la potencia proporcionada por la turbina es la potencia absorbida por el compresor más la 

potencia entregada al eje. La potencia de la turbina está multiplicada por un rendimiento mecánico para 

contabilizar las pérdidas. 
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Figura 2-12. Datos (Negro) e incógnitas (Rojo) de la hélice. 

 

𝑃𝑠ℎ𝑎𝑓𝑡 = 𝑊̇𝑡𝜂𝑚𝑒𝑐 − 𝑊̇𝑐 (2–24) 

𝐸ℎ = 𝜂𝑃

𝑃𝑠ℎ𝑎𝑓𝑡

𝑉0𝜂𝑏𝑜𝑥
 

(2–25) 
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3 DISEÑO DEL MODELO 

 

na vez conocidos los datos de partida y las ecuaciones que definen el ciclo del motor, se pasa en este 

apartado a calcular los datos del ciclo que no se proporcionan al inicio, así como a la obtención de 

todos los rendimientos y pérdida de presiones en algunos de los componentes. Por último, también se 

obtendrán los mapas de compresor y turbina a partir de los mapas genéricos, de manera que a partir de los 

cuatro puntos estudiados inicialmente, se conocerá el funcionamiento del motor fuera de diseño. 

3.1 Modelado del ciclo en MatLab 

En este apartado, se va a detallar cómo se han introducido las ecuaciones del ciclo en MatLab. Para ello, se ha 

empleado el comando fmincon de MatLab, que se encarga de encontrar el mínimo de una función 

multivariable no lineal con restricciones. Al poder imponer restricciones, mediante inecuaciones y límites 

superiores e inferiores de las variables, se puede forzar a que se cumpla la física del problema y que los valores 

finales de las incógnitas sean coherentes. 

Para que el modelo de motor diseñado a continuación sea fiel a los puntos proporcionados al inicio, es 

necesario que la potencia del eje, la temperatura de remanso a la entrada a la turbina, la relación de 

compresión, y el gasto de combustible tengan un valor lo más cercano posible a los de la tabla inicial. Por lo 

tanto, formando el siguiente sistema de ecuaciones en el que los rendimientos y las variables no conocidas del 

ciclo son las incógnitas, se obtiene el sistema de ecuaciones no lineal, con las ecuaciones del ciclo expuestas 

anteriormente, al que se le puede aplicar el comando de MatLab definido en el párrafo anterior: 

 

Tabla 3–1. Ecuaciones del ciclo en el modelado inicial. 

COMPRESOR  

𝐹1 = 𝑝03 − (𝑝02𝑒
𝜂𝑐 ∫

𝐶𝑃(𝑇)
𝑇

𝑑𝑇
𝑇03
𝑇02

𝑅 ) (3–1) 

𝐹2 = 𝑊̇𝑐 − 𝑚̇(ℎ03 − ℎ02) (3–2) 

  

U 
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CÁMARA DE COMBUSTIÓN  

𝐹3 = 𝜂𝑐𝑐𝐻𝑝𝑚̇𝑓 − ((𝑚̇ + 𝑚̇𝑓)(ℎ04 − ℎ𝑟𝑒𝑓) − 𝑚̇(ℎ03 − ℎ𝑟𝑒𝑓)) (3–3) 

𝐹4 = 𝑝04 − 𝑝03Δ𝑝𝑐𝑐 (3–4) 

TURBINA  

𝐹5 = 𝑊̇𝑡𝜂𝑚𝑒𝑐 − (𝑃𝑠ℎ𝑎𝑓𝑡 + 𝑊̇𝑐) (3–5) 

𝐹6 = 𝑊̇𝑡 − ((𝑚̇ + 𝑚̇𝑓)ℎ04 − (𝑚̇ + 𝑚̇𝑓)ℎ05) (3–6) 

𝐹7 = 𝑝04 − (𝑝05𝑒

∫
𝐶𝑃(𝑇)

𝑇
𝑑𝑇

𝑇04
𝑇05

𝑅𝜂𝑡 ) (3–7) 

TOBERA  

𝐹8 = 𝑙𝑛 (
𝑝06

𝑝6
) −

1

𝑅
∫

𝐶𝑃(𝑇)

𝑇
𝑑𝑇

𝑇06

𝑇6

 (3–8) 

𝐹9 = 𝑇06 − 𝑇05 (3–9) 

𝐹10 = 𝑝6 − 𝑝0 (3–10) 

𝐹11 = 𝑝06 − 𝜋𝑡𝑜𝑏𝑝05 (3–11) 

 

Se puede observar que las ecuaciones no son exactamente las definidas en el apartado anterior. Esto se debe a 

que junto con el comando de MatLab fmincon, se empleará el comando fsolve, que se encarga de encontrar la 

solución a un sistema de ecuaciones de la forma 𝐹(𝑥) = 0. 

Una vez definido el sistema, ya se puede aplicar la función fmincon, que recibe como elementos de entrada, la 

función objetivo que tiene que minimizar, la función que se encarga de resolver las funciones anteriores con 

fsolve, así como valores iniciales de las variables de las que se busca el resultado, y límite superior e inferior 

de cada una de ellas. Los argumentos de salida de esta última función serán los rendimientos y variables del 

ciclo que hacen que lo puntos iniciales tengan exactamente el valor dado o un valor lo más cercano posible, y 

el valor de la función objetivo 𝑇, que en este caso ha sido la suma de cada una de las funciones: 
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𝑇 =  ∑ 𝐹𝑖

𝑖

 (3–12) 

 

A continuación, se mostrarán los valores obtenidos de los diferentes rendimientos y las pérdidas de presión 

con un error de las variables con respecto a los valores proporcionados en la tabla inicial menor al 5 %, así 

como lo que representa cada símbolo.  

 

 Rendimiento politrópico del compresor: 𝜂𝑐 

 Rendimiento politrópico de la turbina: 𝜂𝑡 

 Rendimiento de la cámara de combustión: 𝜂𝑐𝑐 

 Rendimiento mecánico: 𝜂𝑚𝑒𝑐 

 Pérdida de carga en la cámara de combustión: ∆𝑝𝑐𝑐 

 Pérdida de carga en la tobera: 𝜋𝑡𝑜𝑏 

 

𝜂𝑐 = 0,8549 (3–13) 

𝜂𝑡 = 0,8450 (3–14) 

𝜂𝑐𝑐 = 0,9465 (3–15) 

𝜂𝑚𝑒𝑐 = 0,9861 (3–16) 

∆𝑝𝑐𝑐 = 0,9878 (3–17) 

𝜋𝑡𝑜𝑏 = 0,9890 (3–18) 

𝜂𝑏𝑜𝑥 = 0,9880 (3–19) 

 

3.2 Mapas de compresor y turbina 

Una vez modelados y cuadrados los puntos proporcionados en las tablas, dados todos para una misma cota de 
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vuelo, se tiene que predecir a partir de esos resultados el comportamiento del motor a diferentes altitudes. 

Para ello, se tomarán del programa GSP los mapas genéricos de compresor y turbina. En estos mapas existen 

diferentes líneas en las que se mantienen constantes las revoluciones corregidas, de manera que cada vez que 

se cambia de una línea a otra se cambia la cota de vuelo. Esto queda demostrado en la ecuación (3-19), ya que 

si se mantiene la altitud fija, la temperatura de remanso a la entrada del compresor tampoco varía, por lo que se 

obtienen unas revoluciones corregidas constantes.   

 

𝑁𝑐 =
𝑁

√
𝑇[𝐾]

𝑇𝑟𝑒𝑓

=
𝑁

√
𝑇[𝐾]

288.15

=
𝑁

√𝜃
→ 𝑁𝑐 = 𝑓(𝑁, 𝑇02)  

(3–20) 

 

Antes de comenzar con los mapas, es necesario aclarar que GSP proporciona un mapa genérico no escalado, 

de manera que los ejes no coinciden con los resultados del modelo matemático sometido a estudio. Para ello, 

se tiene que seguir un procedimiento de escalado: 

 

1) Hacer coincidir el punto de diseño del mapa genérico con el punto de diseño del modelo. De 

los cuatro datos de partida, se toma como punto de diseño aquel de mayor potencia, que 

coincide en este caso con el caso de Take Off. El punto de diseño del mapa genérico lo 

proporciona GSP. 

 

2) Los mapas vienen representados por tres tablas, una para el gasto corregido, otra para la 

relación de compresión, y por último, una para el rendimiento isentrópico, siendo las 

columnas de dichas tablas los diferentes valores de las revoluciones corregidas. El escalado 

consiste en multiplicar cada una de estas tablas por su factor de escalado. A continuación, se 

ofrece el cálculo de los factores, correspondiendo el subíndice DP al punto de diseño del 

modelo, y el subíndice MAP DP al punto de diseño del mapa sin escalado. Además, se 

proporciona la relación entre los rendimientos politrópicos e isentrópicos de compresor y 

turbina. 

 

𝑆𝑊𝑐
=

𝑊𝑐𝐷𝑃

𝑊𝑐𝑀𝐴𝑃 𝐷𝑃

 (3–21) 

𝑆𝑃𝑅 =
𝑃𝑅𝐷𝑃 − 1

𝑃𝑅𝑀𝐴𝑃 𝐷𝑃 − 1
 (3–22) 
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𝑆𝜂 =
𝜂𝐷𝑃

𝜂𝑀𝐴𝑃 𝐷𝑃
 (3–23) 

𝜂𝑐 =
(

𝑝03

𝑝02
)

𝛾−1

𝛾
− 1

(
𝑝03

𝑝02
)

𝛾−1

𝛾𝜂𝑝𝑐 − 1

𝜂𝑡 =
1 − (

𝑝05

𝑝04
)

𝛾−1

𝛾𝜂𝑝𝑡

1 − (
𝑝05

𝑝04
)

𝛾−1

𝛾

 (3–24) 

 

El método anterior se emplea tanto para turbina como para compresor. Se estudia en los siguientes apartados 

cada uno de ellos con más profundidad. 

 

3.2.1 Compresor 

El mapa genérico del compresor proporcionado por GSP se muestra en la siguiente figura. Es importante 

especificar que representa cada línea en dicho mapa. En el eje de ordenadas, se encuentra PR, que se refiere a 

la relación de compresión. En las abcisas, está Wc, que es el gasto corregido. Cada línea negra representa 

revoluciones corregidas constantes Nc. Las líneas azules varían cuando lo hace el rendimiento isentrópico η. 

 

 

Figura 3-1. Mapa del compresor genérico proporcionado por GSP. 

 

Las diferentes magnitudes representadas se definen de la siguiente forma: 
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𝑊𝑐 = 𝑚̇
√

𝑇[𝐾]

𝑇𝑟𝑒𝑓

𝑝[𝑏𝑎𝑟]

𝑝𝑟𝑒𝑓

= 𝑚̇
√

𝑇[𝐾]

288.15

𝑝[𝑏𝑎𝑟]

1.01325

= 𝑚̇
√𝜃

𝛿
 (3–25) 

𝑃𝑅 = 𝜋𝑐 =
𝑝03

𝑝02
 (3–26) 

𝑁𝑐 =
𝑁

√
𝑇[𝐾]

𝑇𝑟𝑒𝑓

=
𝑁

√
𝑇[𝐾]

288.15

=
𝑁

√𝜃
 

(3–27) 

𝜂𝑐 =
(

𝑝03

𝑝02
)

𝛾−1

𝛾
− 1

(
𝑝03

𝑝02
)

𝛾−1

𝛾𝜂𝑝𝑐 − 1

 (3–28) 

 

Una vez conocida la forma de obtener las variables corregidas de GSP, se calcula el mapa escalado y se 

representa sobre él los puntos del modelo estudiado. Antes de comenzar, se van a especificar los factores de 

escalado utilizados en este caso: 

 

𝑆𝑊𝑐
=

𝑊𝑐𝐷𝑃

𝑊𝑐𝑀𝐴𝑃 𝐷𝑃

=
13,4797

4,4822
= 3,0074 (3–29) 

𝑆𝑃𝑅 =
𝑃𝑅𝐷𝑃 − 1

𝑃𝑅𝑀𝐴𝑃 𝐷𝑃 − 1
=

7,7630 − 1

19,2960 − 1
= 0,3696 (3–30) 

𝑆𝜂 =
𝜂𝐷𝑃

𝜂𝑀𝐴𝑃 𝐷𝑃
=

0,8243

0,7868
= 1,0476 (3–31) 

 

Para el modelo, se representarán dos mapas, uno que muestre el gasto corregido frente a la relación de 

compresión para diferentes valores de las revoluciones corregidas, y otro que represente el gasto corregido 

frente al rendimiento isentrópico para diferentes valores de las revoluciones corregidas, de manera que es más 

fácil identificar la ubicación de los puntos de partida en ellos. 
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Figura 3-2. Mapa del compresor (I) escalado con los puntos de partida (azul). 

 

 

Figura 3-3. Mapa del compresor (II) escalado con los puntos de partida (azul). 
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3.2.2 Turbina 

Al igual que ocurría en el compresor, para la turbina también es necesario definir lo que se representa en el 

mapa. En este caso, los ejes de abcisas y ordenadas se han cambiado, de manera que en el eje x se representa la 

relación de expansión PR, y en el eje y el gasto corregido Wc. Las líneas azules representan diferentes valores 

del rendimiento isentrópico de la turbina η y las líneas negras revoluciones corregidas Nc. 

 

 

Figura 3-4. Mapa de la turbina genérico proporcionado por GSP. 

 

En el caso de la turbina, las diferentes magnitudes representadas se calculan mediante las siguientes 

expresiones: 

 

𝑊𝑐 = (𝑚̇ + 𝑚̇𝑓)
√

𝑇[𝐾]

𝑇𝑟𝑒𝑓

𝑝[𝑏𝑎𝑟]

𝑝𝑟𝑒𝑓

= (𝑚̇ + 𝑚̇𝑓)
√

𝑇[𝐾]

288.15

𝑝[𝑏𝑎𝑟]

1.01325

= (𝑚̇ + 𝑚̇𝑓)
√𝜃

𝛿
 (3–32) 

𝑃𝑅 = 𝜋𝑡 =
𝑝04

𝑝05
 (3–33) 
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𝑁𝑐 =
𝑁

√
𝑇[𝐾]

𝑇𝑟𝑒𝑓

=
𝑁

√
𝑇[𝐾]

288.15

=
𝑁

√𝜃
 

(3–34) 

𝜂𝑡 =
1 − (

𝑝05

𝑝04
)

𝛾−1

𝛾𝜂𝑝𝑡

1 − (
𝑝05

𝑝04
)

𝛾−1

𝛾

 (3–35) 

 

Al igual que en el caso del compresor, antes de representar el mapa escalado de la turbina con los puntos 

correspondientes del modelo a estudiar, se van a especificar los valores de los factores de escalado: 

 

𝑆𝑊𝑐
=

𝑊𝑐𝐷𝑃

𝑊𝑐𝑀𝐴𝑃 𝐷𝑃

=
3,9265

20,0580
= 0,1958 (3–36) 

𝑆𝑃𝑅 =
𝑃𝑅𝐷𝑃 − 1

𝑃𝑅𝑀𝐴𝑃 𝐷𝑃 − 1
=

6,8586 − 1

3,2700 − 1
= 2,5809 (3–37) 

𝑆𝜂 =
𝜂𝐷𝑃

𝜂𝑀𝐴𝑃 𝐷𝑃
=

0,8921

0,9111
= 0,9792 (3–38) 

 

Se puede pasar a continuación, a la representación gráfica de los mapas de la turbina que al igual que antes 

serán dos. En el primero, se representará el gasto corregido frente a la relación de expansión, para diferentes 

valores de las revoluciones corregidas, y el segundo, en lugar de representar la relación de expansión, 

representa el rendimiento isentrópico de la turbina. 
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Figura 3-5. Mapa de la turbina (I) escalado con los puntos de partida (rojo). 

 

 

Figura 3-6. Mapa de la turbina (II) escalado con los puntos de partida (rojo). 
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4 ANÁLISIS ESTADÍSTICO 

n este capítulo se le va a otorgar una mayor validez al modelo del apartado anterior. En este caso, en 

lugar de considerar cuatro puntos iniciales, se le introducirá un error a esas medidas, y la entrada al 

modelo serán distribuciones de probabilidad, de manera, que como resultado no se obtendrán cuatro puntos en 

los mapas de compresor y turbina, sino una nube de puntos. Por último, al final del capítulo se realizará el 

modelo final de turbohélice que se empleará en la evaluación de prestaciones del capítulo siguiente. 

4.1 Distribuciones de probabilidad 

Ahora se realizará un análisis estadístico para darle mayor validez al modelo. En este análisis se considerará 

que los sensores no proporcionan medidas exactas, sino que los datos obtenidos tienen una cierta 

incertidumbre. 

Normalmente, el ruido en los instrumentos de medida y las desviaciones en las mismas se representan 

mediante una distribución normal o gaussiana, en la que el número que tiene mayor probabilidad es la media, 

y en este caso dicho valor será el dato de partida proporcionado en la tabla inicial. 

 

 

Figura 4-1. Función de densidad de distribución normal. 

 

Para modelar la incertidumbre de los sensores, que se corresponden con las desviaciones típicas de las 

distribuciones de probabilidad normal, siendo la media el valor obtenido de la resolución del ciclo, se emplean 

E 
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la exactitud y precisión ofrecida por los fabricantes de los distintos tipos de sensores. 

4.2 Método de resolución 

Lo que se pretende en este apartado, como ya se ha comentado anteriormente, es obtener un modelo más fiable 

del motor. Para ello, se va a obtener un paquete de puntos a partir de los puntos de partida, de manera que el 

modelo del motor diseñado en apartados anteriores resolverá N conjuntos de puntos. A continuación, se aclara 

el procedimiento seguido para conseguirlo: 

 

1) Como datos iniciales se tienen cuatro puntos. De cada uno de ellos se conoce la siguiente 

información: presión barométrica a la entrada del motor, temperatura y presión de remanso a 

la entrada del compresor, presión de remanso a la salida del compresor, temperatura de 

remanso a la entrada de la turbina, gasto de combustible y potencia en el eje. Se consideran 

que la presión a la entrada del motor y la temperatura y presión a la entrada del compresor 

dependen de la altitud, siendo los sensores más fiables que en el resto de datos medidos. Por 

lo tanto el resto de datos, se modelan como funciones de distribución normales, centradas en 

el valor inicial proporcionado y siendo la desviación típica la incertidumbre de los sensores 

ofrecidas por los fabricantes. Para resumir, en cada régimen de vuelo dado al inicio, se 

obtienen N puntos de cada variable. Se puede observar en la figura inferior, que para el caso 

de Take Off, se obtienen N puntos por cada uno de los puntos anteriores, es decir, se tendrán 

N gastos de combustible, N presiones de remanso a la salida del compresor, N temperaturas 

de remanso a la entrada de la turbina y N potencias en el eje, lo mismo ocurre para el régimen 

Militar, el 75% Normal y el 100% Normal. 
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Figura 4-2. Obtención de N puntos. 

 

2) Una vez se tienen todos los puntos, la forma de resolver el sistema es agruparlos y formar N 

paquetes, por lo que se resuelve el sistema N veces, es decir, se agrupan las variables de 

manera aleatoria, de forma que al modelo del motor le llega un punto de cada régimen de 

vuelo, cuatro puntos en total. Una vez resuelto para todos los casos, se obtienen los diferentes 

resultados, en este caso interesa conocer los gastos corregidos de la turbina y el compresor, 

así como la relación de compresión y de expansión. 

 

 

Figura 4-3. Entradas y salidas del modelo matemático del motor. 

 

3) Una vez obtenidos los resultados, se representan los diferentes puntos en los mapas genéricos 

de compresor y turbina escalados al punto de diseño, y se comprueba qué tipo de distribución 

estadística siguen los resultados. Para ello, se tiene que calcular la densidad multivariable 

(gasto corregido, rendimiento isentrópico y relación de expansión o compresión), y se 

emplearán estimadores de densidad de Kernel. Dado que al representar las tres variables más 

la densidad no se obtiene un gráfico claro, en las figuras siguientes se muestran gráficos 3-D 

con dos de las variables en los ejes x e y, estando la densidad representada en el eje z. 
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Figura 4-4. Densidad de las diferentes variables 2-D. 

 

4) El siguiente paso sería obtener las diferentes modas. En la figura anterior se puede observar 

que existen dos modas claramente diferenciadas para cada régimen analizado. La unión de las 

modas de cada régimen, proporcionarán nuevas líneas de compresor y turbina. Se tendrán 

tantos motores como diferentes pares de líneas compresor-turbina se consigan. En el caso 

estudiado se tiene una línea posible de compresor y turbina, ya que a pesar de existir varias 

modas, una de ellas no cumplía la física del problema. Por último, se escalan dichas líneas a 

mapas genéricos de compresor y turbina, de manera que se obtienen los mapas definitivos, a 

partir de los cuales se construirá el modelo de turbohélice final. 

 



 

31 

 

31 

Modelado del turbohélice Allison T56-A-15 a partir  del ensayo en banco de potencia: 

Aplicación a la evaluación de prestaciones 

 

 

 

Figura 4-5. Mapas del compresor. 

 

 

 

Figura 4-6. Mapas de la turbina. 
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5) Por último, antes de entrar a modelar el turbohélice se tienen que expresar las diferentes líneas 

como funciones de la forma (5-37) a (5-40). Tras el escalado se pasa a expresar la línea 

correspondiente como un polinomio, empleando la herramienta cftool de MatLab, de manera 

que al cambiar la altitud la línea se moverá obteniéndose resultados más realistas, y sin los 

problemas de la interpolación. El parámetro 𝛽, cuyo valor se encuentra entre 0 y 1, se emplea 

para definir los tramos verticales y horizontales de las curvas de turbina y compresor. 

 

𝜋𝑐 = 𝑓(𝛽, 𝑁𝑐) (4–1) 

𝑊𝑐 = 𝑓(𝛽, 𝑁𝑐) (4–2) 

𝜂𝑐 = 𝑓(𝛽, 𝑁𝑐) (4–3) 

𝜋𝑡 = 𝑓(𝛽, 𝑁𝑐) (4–4) 

𝑊𝑐 = 𝑓(𝛽, 𝑁𝑐) (4–5) 

𝜂𝑡 = 𝑓(𝛽, 𝑁𝑐) (4–6) 

 

4.3 Modelado final del turbohélice Allison T56-A-15 

Una vez se tienen los mapas definitivos de compresor y turbina, se modela el turbohélice completo, ya que 

para el estudio de las actuaciones es necesario añadirle la toma dinámica y la tobera a las ecuaciones del 

primer apartado de este capítulo, así como la hélice, porque en un motor turbohélice la mayor parte del empuje 

lo proporciona la hélice.  

El dato de entrada en este caso será la altitud de vuelo, a partir de la que se podrán calcular la temperatura, la 

presión y la densidad a la entrada del motor empleando la Atmósfera Estándar Internacional (ISA), explicada 

en apartados posteriores. Además, los rendimientos y las pérdidas de presión en algunos componentes se han 

fijado en su valor más común, así como las revoluciones del eje que son constantes. Por lo tanto, los datos del 

ciclo que se conocen son los siguientes: 

 

𝑇0     𝑝0     𝜌0     ℎ     𝜂𝑐𝑐      𝜂𝑚𝑒𝑐      ∆𝑝𝑐𝑐      𝜋𝑡𝑜𝑏     𝑁 (4–7) 
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A continuación, se proporcionará una tabla con las ecuaciones del ciclo que formarán parte del modelo de 

turbohélice final. Las diferencias con ecuaciones anteriores son: la introducción de los mapas de compresor, 

turbina y hélice como polinomios, la adición de un gasto de sangrado 𝑚̇𝑠, el cálculo de los diferentes empujes 

para poder obtener el empuje total del motor, y por último, la comprobación de si la tobera está adaptada o 

bloqueada, ya que en siguientes apartados se cambia la altitud y velocidad, por lo que no se puede suponer que 

está adaptada como en casos anteriores. 

 

Tabla 4–1. Ecuaciones del ciclo en el modelado final. 

ADMISIÓN 

𝑉0 = 𝑀0√𝛾𝑅𝑇0 (4–8) 

ℎ01(𝑇01) = ℎ0(𝑇0) +
𝑉0

2

2
 (4–9) 

𝑝01

𝑝0
= 𝑒

∫
𝐶𝑃(𝑇)

𝑇
𝑑𝑇

𝑇01
𝑇0

𝑅  (4–10) 

ℎ02(𝑇02) = ℎ01(𝑇01) (4–11) 

𝑝02 = 𝜋𝑑𝑝01 (4–12) 

COMPRESOR  

ln (
𝑝03

𝑝02
) =

𝜂𝑐

𝑅
∫

𝐶𝑃(𝑇)

𝑇
𝑑𝑇

𝑇03

𝑇02

 (4–13) 

𝑊̇𝑐 = (𝑚̇ − 𝑚̇𝑠)ℎ03 − 𝑚̇ℎ02 (4–14) 

𝜋𝑐 =
𝑝03

𝑝02
= 𝑓(𝛽𝑐 , 𝑁𝑐𝑐

) (4–15) 

𝑊𝑐𝑐
= 𝑚̇

√
𝑇[𝐾]

288.15

𝑝[𝑏𝑎𝑟]

1.01325

= 𝑓(𝛽𝑐 , 𝑁𝑐𝑐
) (4–16) 

𝜂𝑐 = 𝑓(𝛽𝑐 , 𝑁𝑐𝑐
) (4–17) 

CÁMARA DE COMBUSTIÓN  



 

  Análisis Estadístico 

34 

 

34 

𝑝03 =
𝑝04

Δ𝑝𝑐𝑐
 (4–18) 

𝜂𝑐𝑐𝐻𝑝𝑚̇𝑓 = ((𝑚̇ + 𝑚̇𝑓 − 𝑚̇𝑠)(ℎ04 − ℎ𝑟𝑒𝑓) − (𝑚̇ − 𝑚̇𝑠)(ℎ03 − ℎ𝑟𝑒𝑓)) (4–19) 

TURBINA  

𝑊̇𝑡 = (𝑚̇ + 𝑚̇𝑓 − 𝑚̇𝑠)ℎ04 − (𝑚̇ + 𝑚̇𝑓 − 𝑚̇𝑠)ℎ05 (4–20) 

ln (
𝑝04

𝑝05
) =

1

𝑅𝜂𝑡
∫

𝐶𝑃(𝑇)

𝑇
𝑑𝑇

𝑇04

𝑇05

 (4–21) 

𝜋𝑡 =
𝑝04

𝑝05
= 𝑓(𝛽𝑡 , 𝑁𝑐𝑡

) (4–22) 

𝑊𝑐𝑡
= (𝑚̇ + 𝑚̇𝑓 − 𝑚̇𝑠)

√
𝑇[𝐾]

288.15

𝑝[𝑏𝑎𝑟]

1.01325

= 𝑓(𝛽𝑡 , , 𝑁𝑐𝑡
) (4–23) 

𝜂𝑡 = 𝑓(𝛽𝑡, 𝑁𝑐𝑡
) (4–24) 

TOBERA  

𝐸𝑗𝑒𝑡 = (𝑚̇ + 𝑚̇𝑓 − 𝑚̇𝑠)𝐶𝑠 − 𝑚̇𝑉0 + 𝐴𝑠(𝑝6 − 𝑝0) (4–25) 

𝑙𝑛 (
𝑝06

𝑝6
) =

1

𝑅
∫

𝐶𝑃(𝑇)

𝑇
𝑑𝑇

𝑇06

𝑇6

 (4–26) 

𝐶𝑠
2 = 𝑇6𝑅𝛾𝑀6

2 (4–27) 

𝜋𝑡𝑜𝑏 =
𝑝06

𝑝05
 (4–28) 

ℎ05 = ℎ6 +
𝐶𝑠

2

2
 (4–29) 

𝐴𝑑𝑎𝑝𝑡𝑎𝑑𝑎:     𝑝6 = 𝑝0 (4–30) 

𝐵𝑙𝑜𝑞𝑢𝑒𝑎𝑑𝑎:     𝑀6 = 1 (4–31) 

HÉLICE  

𝑃𝑠ℎ𝑎𝑓𝑡 = 𝑊̇𝑡𝜂𝑚𝑒𝑐 − 𝑊̇𝑐 (4–32) 
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𝐸ℎ = 𝜂𝑃

𝑃𝑠ℎ𝑎𝑓𝑡

𝑉0𝜂𝑏𝑜𝑥
 (4–33) 

𝐶𝑝𝑤 = 𝑓(𝛽ℎ , 𝛽𝑝𝑎𝑟𝑎𝑚𝑒𝑡𝑒𝑟) (4–34) 

𝐽 = 𝑓(𝛽ℎ , 𝛽𝑝𝑎𝑟𝑎𝑚𝑒𝑡𝑒𝑟) (4–35) 

𝜂ℎ = 𝑓(𝛽ℎ , 𝛽𝑝𝑎𝑟𝑎𝑚𝑒𝑡𝑒𝑟) (4–36) 

 

Una vez se tienen todas las ecuaciones de los diferentes componentes, se puede pasar a obtener el empuje total 

del motor y el consumo específico, a partir de los cuales se construirán los mapas característicos del motor a 

diferentes altitudes. 

 

𝐸𝑇 = 𝐸ℎ + 𝐸𝑗𝑒𝑡 (4–37) 

𝑇𝑆𝐹𝐶 =
𝑚̇𝑓

𝐸𝑇
 (4–38) 

 

A continuación, se representan dos curvas características del motor. La primera a 0 ft de altitud, y la segunda a 

la altura de crucero de la misión realizada en el apartado siguiente 8000 ft. Las curvas características del motor 

representan el consumo específico (𝑇𝑆𝐹𝐶) frente al empuje (𝐸𝑇) para diferentes valores de la velocidad a la 

entrada del motor (𝑉0) y gasto de combustible (𝑚̇𝑓). 
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Figura 4-7. Curva característica a h = 0 ft. 

 

 

Figura 4-8. Curva característica a h = 8000 ft. 

 

 

 



 

37 

 

37 

Modelado del turbohélice Allison T56-A-15 a partir  del ensayo en banco de potencia: 

Aplicación a la evaluación de prestaciones 

 

 

5 EVALUACIÓN DE PRESTACIONES 

n este capítulo se van a evaluar las prestaciones del motor modelado anteriormente, que como se ha 

demostrado reproduce bastante bien al Allison T56, tomando como referencia una de las aeronaves 

militares en la que va actualmente instalado, como es el Lockheed P-3 Orión, propulsado por cuatro de los 

turbohélices estudiados. Aunque el motor analizado Allison T56-A-15 es el que lleva instalado el C-130 

Hercules, se estudiará en la aeronave P-3 Orión de uso militar, el cual lleva el modelo T56-A-14, ya que la 

diferencia entre ellos es mínima y no afectará al estudio realizado. 

5.1 Características de la aeronave 

El Lockheed P-3 Orión es un avión de patrulla marítima y lucha antisubmarina desarrollado a finales de los 

años sesenta por la compañía estadounidense Lockheed para el Ejército Norteamericano. A lo largo de los 

años, numerosos ejércitos de todo el mundo comenzaron a utilizar el P-3 Orión, interesando en este trabajo la 

Fuerza Aérea Española. 

El Grupo 22, con base en el Ala 11, está dotado con aviones P-3 Orión, algunos de ellos recientemente 

modernizados, realizan misiones de patrulla marítima y antisubmarina, disponiendo también de capacidad para 

llevar a cabo misiones de Guerra Electrónica e  ISR (Inteligencia, Vigilancia y Reconocimiento electrónico). 

Actualmente, la flota está compuesta por un avión P-3 del modelo  “Alfa” (P-3A), un modelo  “Bravo” (P-3B) 

y tres aviones P-3M (modernizado). 

 

E 
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Figura 5-1. Lockheed P-3 Orión. 

 

A continuación, se detallarán algunos de los pesos de la aeronave estudiada, ya que serán útiles en apartados 

posteriores. 

 

 Peso máximo al despegue (MTOW) = 142000 lb = 64410,4 kg 

 Peso máximo al aterrizaje (MLW) = 103880 lb = 47119,1 kg  

 Peso máximo de combustible (MFW) = 62560 lb = 28376,7 kg 

 Peso máximo de carga de pago (MPL) = 57800 lb = 26217,6 kg 

 Peso en vacío (EW) = 77200 lb = 35017,3 kg 
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Figura 5-2. Vista de alzado, planta y perfil del Lockheed P-3 Orión. 

 

Antes de pasar a la evaluación de las prestaciones, queda estudiar la aerodinámica del avión en diferentes 

configuraciones (despegue, crucero y aterrizaje), para más tarde analizar las actuaciones del mismo en un 

perfil de misión. Los valores de los coeficientes se han tomado de aviones similares. 

 

𝐶𝐷 = 𝐶𝐷 + 𝑘2 ∙ 𝐶𝐿 + 𝑘2 ∙ 𝐶𝐿
2 (5–1) 
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Tabla 5–1. Coeficientes de la polar parabólica de coeficientes constantes en diferentes segmentos de vuelo del 

P-3 Orión. 

Segmento de vuelo 𝐶𝐷0 𝐾1 𝐾2 

Crucero 0,0336 -0,0266 0,0527 

Despegue 0,0836 -0,0266 0,0527 

Aterrizaje 0,0636 -0,0266 0,0527 

 

5.2 Operación Atalanta 

La misión de estudio es la Operación Atalanta, cuyo objetivo es proteger a los barcos del Programa Mundial 

de Alimentos y otros buques vulnerables, disuadir y evitar actos de piratería en las costas de Somalia y, al 

mismo tiempo, proporcionar apoyo a otras misiones de la Unión Europea en la zona y al resto de instrumentos 

de acción exterior desplegados como parte del enfoque global de la Unión Europea para el Cuerno de África. 

 

 

Figura 5-3. Operación Atalanta. 

 

5.2.1 Perfil de la misión 

Para el estudio de las actuaciones, se tomará una misión de reconocimiento llevada a cabo en el Cuerno de 

África. A continuación, se mostrarán varias trayectorias finales posibles, ya que todas tienen el mismo alcance 

y pueden ser diferentes recorridos de misiones de vigilancia marítima en la costa de Somalia. Entre estos 

segmentos se pueden observar virajes, pero considerando que los tramos de crucero son mucho más largos, el 

combustible consumido en los virajes es despreciable, por lo tanto no se llevará a cabo el estudio de los 

mismos. 
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Figura 5-4. Operación Atalanta: mapa de la misión. 

 

Como se muestra en la siguiente figura, el perfil de la misión se ha dividido en despegue, subida, desde la 

altitud del aeropuerto hasta la altitud de crucero, el crucero a altitud y velocidad constante, un tramo de 

descenso desde la altitud de crucero hasta la del aeropuerto, y por último, el aterrizaje. 

 

 

Figura 5-5. Operación Atalanta: perfil de la misión. 

 

En la trayectoria final, mostrada en imágenes anteriores, se puede observar que el despegue y el aterrizaje se 

realizan en el mismo aeropuerto, ya que se trata de una misión de reconocimiento. La altitud de crucero es 

8000 ft, la velocidad 100 m/s, y la duración de la misión son 8 h. 

Una vez se tiene el perfil de la misión, se pasa a determinar el peso al despegue. Al ser una misión de patrulla 

marítima, el avión debe llevar un equipo de vigilancia de 5898 kg, lo que se le añadirá al peso en vacío en 



 

  Evaluación de Prestaciones 

42 

 

42 

concepto de carga de pago. Al peso en vacío también se le añade el peso del combustible, que en este caso será 

5000 kg, suficiente para realizar la misión y estar a salvo en caso de que surja algún imprevisto. Dicho esto el 

peso del avión al despegue sería 47115 kg. 

Antes de comenzar a estudiar cada uno de los segmentos de la misión con más profundidad, se detallará el 

modelo de atmósfera empleado para los cálculos, así como las hipótesis generales utilizadas para los cálculos 

en cada uno de los segmentos: 

 El avión es un cuerpo rígido. 

 La aeronave es simétrica (posee un plano de simetría). 

 Motores fijos con respecto al avión (dirección del empuje fija). 

 Tierra plana. 

 Gravedad constante. 

 Atmósfera en calma (no hay viento). 

 

5.2.1.1 Atmósfera ISA 

La Atmósfera Estándar Internacional (ISA – International Standard Atmosphere), es un modelo atmosférico 

terrestre invariante creado por la Organización de Aviación Civil Internacional (OACI), y basado en medidas 

climatológicas medias. 

 

 

Figura 5-6. Atmósfera ISA. 
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A continuación, se va a estudiar la variación de temperatura,  presión y densidad tanto en la Troposfera (0 km 

– 11000 km) como en la Estrosfera Baja (11000 km – 20000 km). No existe necesidad de estudiar altitudes 

superiores, ya que en la misión estudiada al ser de reconocimiento, el avión no las superará. Por último, 

destacar que las variaciones dependen únicamente de la altitud. 

 

 Troposfera (0 – 11000 km) 

 

Primero, se da el valor de algunas constantes necesarias para el cálculo, como puede ser la temperatura, 

presión y densidad al nivel del mar, el gradiente térmico, la constante del aire y la aceleración de la gravedad. 

 

𝑇0 = 288,15 𝐾 (5–2) 

𝑝0 = 1,01325 ∙ 105 𝑁 𝑚2⁄  (5–3) 

𝜌0 = 1,225 𝑘𝑔 𝑚3⁄  (5–4) 

𝛼𝑇 = 6,5 ∙ 10−3 𝐾 𝑚⁄  (5–5) 

𝑅𝑎 = 287,05 𝐽 (𝑘𝑔𝐾)⁄  (5–6) 

𝑔 = 9,80665 𝑚2 𝑠⁄  (5–7) 

 

Una vez definidas las constantes, se obtiene la variación de la temperatura, la presión y la densidad con la 

altitud: 

 

𝑇 = 𝑇0 − 𝛼𝑇ℎ (5–8) 

𝑝 = 𝑝0 (1 −
𝛼𝑇ℎ

𝑇0
)

𝑔

𝑅𝑎𝛼𝑇
 (5–9) 

𝜌 = 𝜌0 (1 −
𝛼𝑇ℎ

𝑇0
)

𝑔

𝑅𝑎𝛼𝑇
−1

 (5–10) 

 

 Estratosfera Baja (11000 km – 20000 km) 
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Las constantes son las mismas que en el caso anterior, excepto que la temperatura, presión, densidad y altitud 

se proporcionan en la Tropopausa y no al nivel del mar. 

 

𝑇11 = 216,65 𝐾 (5–11) 

𝑝11 = 0,22632 ∙ 105 𝑁 𝑚2⁄  (5–12) 

𝜌11 = 0,3639 𝑘𝑔 𝑚3⁄  (5–13) 

𝛼𝑇 = 6,5 ∙ 10−3 𝐾 𝑚⁄  (5–14) 

𝑅𝑎 = 287,05 𝐽 (𝑘𝑔𝐾)⁄  (5–15) 

𝑔 = 9,80665 𝑚2 𝑠⁄  (5–16) 

ℎ11 = 11000 𝑚 (5–17) 

 

La temperatura, presión y densidad dependientes de la altitud vienen dadas por: 

 

𝑇 = 𝑇11 (5–18) 

𝑝 = 𝑝11 (−
𝑔(ℎ − ℎ11)

𝑅𝑎𝑇11
) (5–19) 

𝜌 = 𝜌11 (−
𝑔(ℎ − ℎ11)

𝑅𝑎𝑇11
) (5–20) 

 

5.2.1.2 Despegue 

El despegue se realiza desde el Aeropuerto Internacional de Yibuti-Ambouli, situado en la Ciudad de Yibuti 

(Yibuti, Somalia), el cual tiene una elevación de 15 m. Las condiciones de temperatura en Yibuti son bastante 

extremas, lo que supondrá un esfuerzo extra realizado por los motores. También se estudiará un despegue a la 

misma altitud pero en condiciones estándar de temperatura. 

Por lo tanto, en las siguientes tablas se mostrarán las condiciones de cada uno de los despegues. 
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Tabla 5–2. Condiciones de despegue. 

Variables 
Condiciones estándar de 

temperatura 

Somalia 

(Yibuti) 

Temperatura (𝐾) 288,07 318,0525 

Presión (𝑃𝑎) 101145,18 101144,93 

Densidad (𝑘𝑔/𝑚3) 1,2229 1,1079 

𝜇𝑟 (Pavimento) 0,03 0,03 

Altitud (𝑚) 15 15 

 

Una vez se tienen las condiciones de cada despegue a estudiar, es necesario conocer las ecuaciones que se 

emplearán para la resolución del mismo. Pero antes, es necesario conocer los parámetros fijos en el despegue y 

aquellos que varían. En este tramo se fija la potencia en el eje correspondiente a la que entrega el motor con la 

temperatura de entrada a la turbina en el punto de diseño. Durante la carrera de despegue, la velocidad varía 

desde la velocidad inicial (𝑉0 = 0 𝑚 𝑠⁄ ) hasta la velocidad de despegue (𝑉𝑇𝑂 = 73,32 𝑚 𝑠⁄ ). 

 

𝐷 =
1

2
𝜌𝑉2𝑆𝐶𝐷    → 𝐶𝐷 = 𝐶𝐷0

+ 𝑘1𝐶𝐿
2 + 𝑘2𝐶𝐿 (5–21) 

𝐿 + 𝑁1 + 𝑁2 = 𝑊   →    𝐿 =
1

2
𝜌𝑉2𝑆𝐶𝐿    → 𝐶𝐿 =

2𝐿

𝜌𝑉2𝑆
 (5–22) 

𝑑𝑊

𝑑𝑡
= −𝑁𝑔𝑐(𝑡) (5–23) 

𝑑𝑥

𝑑𝑡
= 𝑉 (5–24) 

𝑊

𝑔

𝑑𝑉

𝑑𝑡
= 𝑇 − 𝐷 − 𝜇𝑟(𝑁1 + 𝑁2) (5–25) 

 

5.2.1.3 Subida 

En el segmento de subida, se conocen la altitud inicial y la final, ya que se parte desde del aeropuerto (ℎ0 =

15 𝑚) y se tiene que alcanzar la altitud de crucero (ℎ𝑓 = 8000 𝑓𝑡 = 2438,4 𝑚). La subida se realizará a 

velocidad vertical y velocidad de vuelo constantes (𝑉𝑐 = 1500 𝑓𝑡 𝑚𝑖𝑛⁄ = 7,62 𝑚 𝑠⁄  y 𝑉 = 100 𝑚 𝑠⁄ ). Por 

lo tanto, ya se puede calcular el ángulo de subida, las fuerzas propulsivas (empuje) y aerodinámicas 
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(sustentación y resistencia), el tiempo de subida y la distancia horizontal recorrida. Las ecuaciones empleadas 

se especifican a continuación: 

 

𝑇 = 𝐷 + 𝑊 sin(𝛾𝑐𝑙𝑖𝑚𝑏)    →    𝐷 =
1

2
𝜌𝑉2𝑆𝐶𝐷    → 𝐶𝐷 = 𝐶𝐷0

+ 𝑘1𝐶𝐿
2 + 𝑘2𝐶𝐿 (5–26) 

𝐿 = 𝑛𝑊   →    𝐿 =
1

2
𝜌𝑉2𝑆𝐶𝐿    → 𝐶𝐿 =

2𝑛𝑊

𝜌𝑉2𝑆
   →    𝑛 = cos(𝛾𝑐𝑙𝑖𝑚𝑏) (5–27) 

𝑉 = √𝑉ℎ
2 + 𝑉𝑐

2    → 𝑉ℎ = 𝑉 cos(𝛾𝑐𝑙𝑖𝑚𝑏)   → 𝑉𝑐 = 𝑉 sin(𝛾𝑐𝑙𝑖𝑚𝑏) (5–28) 

𝑑𝑊

𝑑𝑡
= −𝑁𝑔𝑐(𝑡) (5–29) 

𝑑𝑥

𝑑𝑡
= 𝑉 cos(𝛾𝑐𝑙𝑖𝑚𝑏) (5–30) 

𝑑ℎ

𝑑𝑡
= 𝑉 sin(𝛾𝑐𝑙𝑖𝑚𝑏) (5–31) 

 

5.2.1.4 Crucero 

El crucero se realizará a 8000 ft (2438,4 m) de altitud, debido que al ser una misión de reconocimiento no se 

vuela demasiado alto. Por lo tanto, se considerarán subidas y descensos desde la altitud del aeropuerto hasta la 

altitud de crucero, el que se realizará a altitud y velocidad constante (ℎ = 8000 𝑓𝑡 = 2438,4 𝑚 y 𝑉 =

100 𝑚 𝑠⁄ ). 

 

𝑇 = 𝐷   →    𝐷 =
1

2
𝜌𝑉2𝑆𝐶𝐷    → 𝐶𝐷 = 𝐶𝐷0

+ 𝑘1𝐶𝐿
2 + 𝑘2𝐶𝐿 (5–32) 

𝐿 = 𝑊   →    𝐿 =
1

2
𝜌𝑉2𝑆𝐶𝐿    → 𝐶𝐿 =

2𝑊

𝜌𝑉2𝑆
 (5–33) 

𝑑𝑊

𝑑𝑡
= −𝑁𝑔𝑐(𝑡) (5–34) 

𝑑𝑥

𝑑𝑡
= 𝑉 (5–35) 
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5.2.1.5 Descenso 

El descenso, se realiza igual que la subida. En este caso, se comienza el tramo a la altitud de crucero (ℎ0 =

8000 𝑓𝑡 = 2438,4 𝑚) y se finaliza a la altitud del aeropuerto (ℎ𝑓 = 15 𝑚). Las velocidad de descenso y la 

velocidad se mantienen constantes (𝑉𝑑 = −1500 𝑓𝑡 𝑚𝑖𝑛⁄ = −7,62 𝑚 𝑠⁄  y 𝑉 = 100 𝑚 𝑠⁄ ). Una vez 

definida la ley de pilotaje, se puede obtener el ángulo de descenso, las fuerzas propulsivas (empuje) y 

aerodinámicas (sustentación y resistencia), así como el factor de carga. Las ecuaciones empleadas son las 

siguientes: 

 

𝑇 = 𝐷 + 𝑊 sin(𝛾𝑑)    →    𝐷 =
1

2
𝜌𝑉2𝑆𝐶𝐷    → 𝐶𝐷 = 𝐶𝐷0

+ 𝑘1𝐶𝐿
2 + 𝑘2𝐶𝐿 (5–36) 

𝐿 = 𝑛𝑊   →    𝐿 =
1

2
𝜌𝑉2𝑆𝐶𝐿    → 𝐶𝐿 =

2𝑛𝑊

𝜌𝑉2𝑆
   →    𝑛 = cos(𝛾𝑑) (5–37) 

𝑉 = √𝑉ℎ
2 + 𝑉𝑑

2    → 𝑉ℎ = 𝑉 cos(𝛾𝑑)   → 𝑉𝑑 = 𝑉 sin(𝛾𝑑) (5–38) 

𝑑𝑊

𝑑𝑡
= −𝑁𝑔𝑐(𝑡) (5–39) 

𝑑𝑥

𝑑𝑡
= 𝑉 cos(𝛾𝑑) (5–40) 

𝑑ℎ

𝑑𝑡
= 𝑉 sin(𝛾𝑑) (5–41) 

 

5.2.1.6 Aterrizaje 

El aterrizaje se realiza en el mismo aeropuerto en el que se realiza el despegue. Este segmento no se ha 

estudiado en profundidad, debido a que tiene un corto alcance y bajo consumo de fuel. Además, es bastante 

parecido al despegue. 

 

𝐷 =
1

2
𝜌𝑉2𝑆𝐶𝐷    → 𝐶𝐷 = 𝐶𝐷0

+ 𝑘1𝐶𝐿
2 + 𝑘2𝐶𝐿 (5–42) 

𝐿 + 𝑁1 + 𝑁2 = 𝑊   →    𝐿 =
1

2
𝜌𝑉2𝑆𝐶𝐿    → 𝐶𝐿 =

2𝐿

𝜌𝑉2𝑆
 (5–43) 

𝑑𝑊

𝑑𝑡
= −𝑁𝑔𝑐(𝑡) (5–44) 



 

  Evaluación de Prestaciones 

48 

 

48 

𝑑𝑥

𝑑𝑡
= 𝑉 (5–45) 

𝑊

𝑔

𝑑𝑉

𝑑𝑡
= 𝑇 − 𝐷 − 𝜇𝑓(𝑁1 + 𝑁2) (5–46) 

 

5.2.2 Resultados de la misión 

Una vez programados cada uno de los segmentos se pasa al análisis de los resultados. Antes de pasar al estudio 

de las variables termodinámicas, se estudia la distancia recorrida, el tiempo empleado y el combustible 

consumido en cada uno de los segmentos de vuelo. Los resultados se recogen en la siguiente tabla. 

 

Tabla 5–3. Distancias recorridas, tiempos empleados y combustible consumido en cada segmento de la misión. 

Segmento 
Distancia recorrida 

(km) 

Tiempo empleado 

(min) 

Combustible 

consumido (kg) 

Despegue 0,502 1,17 15,84 

Subida 47,64 7,95 448,25 

Crucero 2876,80 480,00 2421,30 

Descenso 47,64 7,95 417,81 

TOTAL 2972,58 497,07 3883,07 

 

Una vez se tienen los datos, se pasa a la representación gráfica. En las siguientes figuras se representarán el 

combustible consumido, el tiempo empleado y la distancia recorrida en gráficos de barras para poder comparar 

unos segmentos de vuelo con otros. Es interesante aclarar que el crucero se ha realizado con dos motores en 

lugar de los cuatro de los que consta la aeronave, ya que para la misma distancia y tiempo del segmento, con 

cuatro motores son necesario 3001,17 kg de combustible y ccon dos motores 2421,30 kg, suponiendo un 

ahorro de 579,87 kg de combustible. Esto se debe a que el crucero se realiza a baja velocidad y el avión no está 

cargado al máximo, lo que permite emplear dos motores suponiendo un ahorro de combustible y la posibilidad 

de alargar la misión en caso de que se produzca una emergencia. 
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Figura 5-7. Combustible consumido en la misión. 

 

 

Figura 5-8. Distancia recorrida durante la misión. 

 

 

Figura 5-9. Masa en cada punto de la misión. 
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En las gráficas superiores se puede observar que el crucero es el segmento en el que se consume mayor 

cantidad de combustible y se recorre una mayor distancia. Esto se debe a que su duración es bastante superior 

al resto de tramos. El despegue es el segmento de menor consumo y distancia recorrida porque su duración es 

bastante menor al resto, por lo que apenas es apreciable. 

A continuación, se pasará al estudio de las variables termodinámicas. Entre ellas, se tratará el consumo, la 

potencia, el empuje y la temperatura de remanso a la entrada de la turbina, entre otras. Podrá observarse la 

evolución de cada una de las variables en los diferentes segmentos de vuelo y la comparación con el resto. Se 

ha separado el segmento de despegue del resto debido a su corta duración, por lo tanto al representarse en una 

gráfica diferente se aprecian mejor los cambios en las diferentes variables. 

 

5.2.2.1 Consumo 

El despegue se ha modelado de manera que la potencia de la hélice se mantiene constante durante el mismo, lo 

que supone que al aumentar la velocidad hasta la de despegue, la toma dinámica comprime cada vez más, por 

lo tanto el compresor comprime lo mismo con menos trabajo, ya que la presión a la entrada del compresor es 

mayor y, como consecuencia, el consumo de combustible disminuye levemente. 

En el segmento de subida, el consumo disminuye conforme aumenta la altitud. Esto se debe a que, 

manteniendo constantes la velocidad de vuelo y la velocidad vertical, cuando aumenta la altitud, la densidad 

disminuye, lo que hace que el empuje disminuya también, por lo que el consumo es menor. 

En el crucero el consumo disminuye levemente, manteniéndose prácticamente constante durante todo el 

segmento, ya que la altitud y la velocidad son constantes, y lo que ocurre es que disminuye el peso del avión 

por la reducción de peso de fuel. Esto implica una disminución de la resistencia, que está relacionada con el 

coeficiente de sustentación y este a su vez con el peso, y en este tramo la resistencia es igual al empuje, por lo 

que el empuje se reduce y el consumo también. 

A continuación, se estudia el segmento de descenso. En este tramo ocurre lo contrario de lo que pasaba en la 

subida. Al disminuir la altitud aumenta la densidad, por lo que el empuje aumenta haciendo que el consumo se 

eleve, ya que las velocidades de vuelo y vertical se mantienen constantes. 

Por último, en el aterrizaje el consumo disminuye, ya que el empuje se va reduciendo hasta llegar a ser nulo. 

 



 

51 

 

51 

Modelado del turbohélice Allison T56-A-15 a partir  del ensayo en banco de potencia: 

Aplicación a la evaluación de prestaciones 

 

  

Figura 5-10. Variación del consumo en cada uno de los segmentos de vuelo. 

 

5.2.2.2 Empuje  

El empuje se divide en empuje caliente, generado por la tobera de salida, y empuje de la hélice, proporcionado 

por la hélice. En este apartado se tratará la variación total de empuje. 

Primero se estudiará la variación del empuje en el despegue. Tanto el realizado al nivel del mar en condiciones 

estándar de temperatura como el de Somalia. El empuje caliente disminuye en el despegue. Esto se debe al 

aumento de la velocidad de vuelo. Si se tiene en cuenta que la tobera está adaptada, por lo que la presión de 

salida es igual a la presión ambiente, y que el gasto se mantiene prácticamente constante debido a imponer la 

potencia de la hélice fija, y que la velocidad de salida apenas varía, el empuje tiene que disminuir. El empuje 

de la hélice varía según la expresión (5.21), y al ser la potencia y el rendimiento de la hélice constantes, al 

aumentar la velocidad el empuje disminuye levemente. Por lo tanto, el empuje global disminuye, ya que es la 

combinación de los efectos del empuje de la hélice y de la tobera. Lo ocurrido se da en los dos despegues, pero 

al ser las condiciones más duras en Somalia, la distancia de despegue y el empuje necesario son mayores. 

Tras analizar el despegue se pasa al estudio de la subida. Al aumentar la altitud, el empuje total disminuye 

considerablemente, debido a la disminución de densidad que se produce, ya que al mantener constante la 

velocidad de vuelo y de subida, al disminuir la densidad también lo hace la resistencia aerodinámica de la 

aeronave, por lo que se necesita menos empuje para vencerla. El empuje de la hélice durante la subida 

permanece prácticamente constante, con una tendencia levemente descendente. Dicho empuje depende de la 

potencia que la turbina le entrega a la hélice y de la velocidad de vuelo. Siendo esta última constante durante 

este segmento de vuelo, el empuje de la hélice varía proporcional a la potencia. Al aumentar la altitud, se 

reduce la densidad y con ella el gasto, lo que hace que la potencia requerida por la hélice sea menor. 

En el caso del crucero, realizado a velocidad y altitud constante, al disminuir la masa de la aeronave debido al 
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consumo de combustible, el empuje disminuye porque en este tramo el empuje es igual a la resistencia 

aerodinámica y al disminuir la resistencia debido a la pérdida de masa, el empuje también lo hace. 

En el descenso ocurre lo contrario a lo observado en el tramo de subida. En este caso al disminuir la altitud, la 

densidad aumenta, y manteniendo constante la velocidad de vuelo y de descenso, aumenta la resistencia 

aerodinámica y por lo tanto se necesita mayor empuje. 

Por último, en el aterrizaje, el empuje se reduce desde el valor al inicio del tramo hasta ser completamente 

nulo.  

 

  

  

Figura 5-11. Variación del empuje en cada uno de los segmentos de vuelo. 

 

5.2.2.3 Gasto  

El gasto de aire aumenta en el despegue debido a que la velocidad también lo hace hasta la de despegue, ya 
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que la potencia que se suministra la hélice se ha mantenido constante. 

En el segmento de subida el gasto sufre una reducción debido a la disminución de densidad que se produce al 

aumentar la altitud. La variación del gasto durante la subida es lineal.  

Durante el crucero, al mantenerse constante la velocidad de vuelo y la altitud, y por lo tanto las condiciones a 

la entrada de la toma dinámica, el gasto permanece constante. 

En el descenso, ocurre lo contrario a lo ocurrido en la subida, pues al disminuir la altitud, la densidad aumenta, 

y el gasto también lo hace, aumentando de manera lineal. 

 

  

Figura 5-12. Variación del gasto en cada uno de los segmentos de vuelo. 

 

5.2.2.4 Potencia 

En el despegue, la potencia de la hélice se ha mantenido constante. 

En el tramo de subida, el gasto disminuye, porque al aumentar altitud la densidad baja y el empuje requerido 

por la hélice es menor, por lo tanto la potencia también lo es. 

La potencia durante el tramo de crucero se comporta igual que el empuje de la hélice, debido a que dicha 

potencia depende del empuje y de la velocidad, ya que el rendimiento de la hélice se ha considerado constante, 

y la velocidad también, la potencia se comporta como el empuje de la misma. 

En el tramo de descenso ocurre lo contrario al tramo de subida, al aumentar el gasto, el empuje requerido por 

la hélice es mayor y por lo tanto la potencia sufre un pequeño aumento. 
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Figura 5-13. Variación de la potencia en cada uno de los segmentos de vuelo. 

 

5.2.2.5 Temperatura de remanso de entrada a la turbina 

En el caso de la temperatura a la salida de la cámara de combustión se tiene que comprobar que en ninguno de 

los segmentos de vuelo sobrepase el límite superior permitido, ya que un valor superior supondría un desgaste 

de la turbina. 

Primero, se estudian los despegues considerados. Durante ambos la temperatura estudiada disminuye 

levemente, siendo casi constante en todo el tramo. Esto es debido a que al modelar el segmento de vuelo se ha 

considerado la potencia que recibe la hélice constante, y además, al aumentar la velocidad se reduce el 

consumo de combustible y con ello la temperatura de salida de la cámara de combustión. 

En el tramo de subida, la temperatura sufre un aumento. Esto es debido a la combinación de dos efectos. 

Primero, la disminución de la temperatura ambiente conforme asciende la aeronave, lo que provoca que las 

potencias requeridas por la hélice y por el compresor disminuyan, lo que disminuye la temperatura a la entrada 

de la turbina. Segundo, a pesar de que la potencia que tiene que entregar la turbina es menor, el rendimiento de 

la misma disminuye con la altitud, lo que hace que tenga que realizar un trabajo mayor, lo que provoca un 

aumento de la temperatura a la salida de la cámara de combustión. 

A continuación, se pasa al estudio del crucero. En este tramo disminuye el empuje requerido por la aeronave 

debido a la disminución de peso que se produce. Esto implica que la temperatura a la entrada de la turbina 

disminuya levemente conforme las necesidades de potencia y empuje del motor son menores. 

En el segmento de descenso, la temperatura estudiada se comporta igual que en el tramo de subida. En este 

caso se debe a que al descender, la densidad aumenta y con ella el gasto de aire, lo que hace que las potencias 

demandadas por el compresor y la hélice aumenten, por lo que la potencia que tiene que entregar la turbina 

aumenta considerablemente, haciendo que la temperatura a la entrada de la turbina aumente. 
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Figura 5-14. Variación de la temperatura de remanso a la entrada de la turbina en cada uno de los segmentos de vuelo. 

 

5.2.2.6 Temperatura a la salida de la tobera 

Al igual que ocurría con la temperatura de salida de la cámara de combustión, en este caso también se debe 

comprobar que la temperatura estudiada no sobrepase el límite que supondría un deterioro del material. En 

ninguno de los segmentos de vuelo estudiados a continuación se sobrepasa dicho límite. 

En el despegue, la temperatura a la salida de la tobera disminuye, ya que al aumentar la velocidad, el 

rendimiento de la turbina aumenta, por lo tanto la temperatura a la entrada a la tobera disminuye, y como 

consecuencia también lo hace la temperatura a la salida. 

Una vez estudiado el despegue, se pasa al análisis de la subida. Al aumentar la altitud, la temperatura a la 

salida de la tobera aumenta. Esto se debe a que al aumentar la temperatura de entrada de la turbina, por las 

razones explicadas en el apartado anterior, y permaneciendo el trabajo de la turbina prácticamente constante, la 

temperatura de entrada a la tobera es mayor, y por lo tanto la de salida también lo es. 

En el caso del crucero, la temperatura a la salida de la tobera disminuye, debido a que a una disminución leve 

de la potencia, permaneciendo casi constante, y una bajada de la temperatura de entrada ala turbina, producen 

una disminución en la temperatura de entrada a la tobera y por lo tanto, lo mismo ocurre con la temperatura a 

la salida de la misma. Estos cambios no son debidos al aumento de la altitud como ocurría con la subida, sino a 

la pérdida de peso de combustible. 

En el tramo de descenso ocurre lo contrarío a lo que ocurría en el tramo de subida. Disminuye la altitud y con 

ella, la temperatura a la salida de la tobera.  
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Figura 5-15. Variación de la temperatura de salida en cada uno de los segmentos de vuelo. 

 

Una vez se tiene el comportamiento de las variables termodinámicas en los diferentes segmentos, se pueden 

representar los mapas de motor a distinta altitud, de manera que en ellos se pueda visualizar el punto en el que 

se encuentra el avión estudiado a diversas altitudes durante la subida, así como la variación durante el crucero. 

En el descenso no se ha profundizado dado que sería bastante similar a la subida. 

En la primera figura, se observan los mapas de motor en puntos concretos de la subida. El punto rojo 

representa la situación del avión estudiado, mientras que los mapas varían la altitud, tal y como muestra la 

leyenda de cada uno de ellos. 
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Figura 5-16. Mapas del motor durante la subida. 

 

Se puede observar en la Figura 5-16, que las altitudes representadas son 0 ft, 2000 ft, 4000 ft y 6000 ft, pero 

que la última altitud de la subida no se ha mostrado, esto es debido a que dicha altitud coincide con la altitud 

de crucero y ya está incluida en la Figura 5-17. Se comprueba que los puntos están situados en la misma línea 

de velocidad constante, debido a que la subida se realiza imponiendo dicha condición. Otro de los aspectos 

importantes es la mínima variación que se producen en ambas variables, tal y cómo se observaban y 

explicaban en el apartado 5.2.2.2. 

En la siguiente figura, se visualiza el mapa de motor a la altitud de crucero. En el mismo, los puntos rojos 

representan como varía el consumo específico respecto al empuje conforme va pasando el tiempo en el 

crucero. 
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Figura 5-17. Mapa del motor durante el crucero. 

 

La Figura 5-17, muestra como a medida que aumenta el crucero el empuje que tiene que proporcionar el motor 

disminuye debido a la reducción de peso que se produce conforme se avanza en la misión debido al gasto de 

combustible. Una disminución del empuje considerable supone un aumento del consumo específico, ya que a 

pesar de que por separado tanto el empuje como el gasto de combustible disminuyen, la variación de empuje 

es bastante significativa, permaneciendo el gasto de combustible prácticamente constante. Otros de los detalles 

que se puede comprobar es que los puntos siguen una línea de velocidad constante del mapa, esto se debe a 

que el crucero se realiza a velocidad constante.  

Por último, se representa en los mapas de compresor y turbina ambos despegues. De esta manera, se puede 

observar el comportamiento del motor al cambiar las condiciones ambientales. Recordamos que las líneas 

azules representan revoluciones corregidas constantes. 

 

  

Figura 5-18. Mapas de compresor y turbina en los despegues. 

 

En el mapa del compresor, se tiene un gasto corregido, una relación de compresión y unas revoluciones 

corregidas menor en el despegue en Somalia que en el despegue con condiciones estándar de tempertura. Esto 

es debido a que si la temperatura ambiente cambia, el motor se somete a los siguientes cambios: 

 La densidad del aire cambia. Al aumentar la temperatura ambiente, la densidad a la entrada del motor 

disminuye, lo que reduce el gasto que atraviesa tanto la turbina como el compresor. Al ser un motor 

de revoluciones constantes, en los que el flujo volumétrico permanece prácticamente constante, el 

gasto aumentará al disminuir la temperatura y disminuirá al aumentarla. 
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 La relación de compresión también disminuye al aumentar la temperatura a la entrada del motor. Esto 

se explica porque a mayor temperatura a la entrada del compresor, mayor trabajo necesita realizar el 

mismo para alcanzar un aumento de presión similar. Este trabajo debe ser proporcionado por la 

turbina, pero se produce una disminución del mismo debido a la reducción de gasto que la atraviesa. 
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6 CONCLUSIONES 

 

n este último capítulo se realizará un análisis global del proyecto, así como de las líneas futuras que se 

pueden seguir con el mismo. Primero se realizará un pequeño resumen del contenido del mismo, así 

como el análisis de la coherencia de los resultados en cada uno de los apartados. 

El motor estudiado fue el Allison T56-A-15, a pesar de ser un motor antiguo, se utiliza en gran parte de las 

aeronaves militares en activo actualmente, por lo que su estudio y modelado es interesante para conocer su 

comportamiento en diseño y fuera del mismo.  

Una vez se tiene el motor y los puntos de ensayo en banco, se creó un modelo de motor para conocer su 

comportamiento en puntos fuera de diseño. Para ello se necesitaban los mapas de compresor y turbina. Dado 

que no se tenían dichos mapas, se emplearon unos genéricos de manera que el punto de diseño del mapa 

coincidiera con el punto de diseño del modelo. Dado que el resto de puntos de partida se encontraban sobre las 

líneas de los mapas genéricos escalados y cumplían la física del problema, dichos mapas representan bastante 

bien el funcionamiento del motor en los puntos fuera de diseño. 

Para darle mayor validez al modelo se realizó un estudio estadístico del mismo. Para ello, en lugar de 

considerar cuatro puntos iniciales se tomaron distribuciones de probabilidad normales como datos de partida. 

Este estudio se llevó a cabo para tener en cuenta el error de los sensores y aparatos de medida. Llevando a 

cabo el mismo procedimiento que en el apartado anterior, se consiguen los mapas de compresor y tubina 

definitvos del motor. Teniendo dichos mapas se pueden calcular las curvas características del motor a 

diferentes altitudes. 

Por último, se ha elegido la aeronave Lockheed P-3 Orión para la evaluación de prestaciones del motor. En 

dicho estudio, se ha comprobado que las variables termodinámicas se comportan de acuerdo a la física del 

problema presentado, por lo que el motor responde adecuadamente a los cambios de las condiciones 

ambientales. Al estudiar las actuaciones, se pudo comprobar que el motor se comportaba de forma coherente al 

aumentar la altitud y la temperatura ambiente.  

El proyecto que nos ocupa podría ampliarse. Lo más interesante sería estudiar la respuesta del motor ante la 

degradación de sus componentes. Estudiar fenómenos como podrían ser la erosión, corrosión, abrasión o 

fouling entre otros. En resumen, se obtiene el comportamiento del motor frente a la degradación, lo que 

permite llevar a cabo el estudio del motor sin necesidad de ensayar el motor en banco o en avión para la 

obtención de la respuesta del mismo, lo cual permite ahorrar dinero, tiempo y recursos. En el caso de las 

actuaciones, también podrían estudiarse más detalladamente, si se tuviesen datos reales de velocidades y 
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altitudes de la misión, así como el estudio de virajes. 

El procedimiento utilizado para la obtención del modelo de motor se puede aplicar a cualquier otro motor del 

que se tengan datos de ensayo en banco. Lo único que se tendría que modificar es el ciclo, de acuerdo con las 

variables de partida, y el mapa genérico de compresor, según sea centrífugo o axial. Esto permitiría conocer el 

comportamiento del motor fuera de diseño, lo que no aporta el ensayo en banco. 

Por último destacar que a pesar de la falta de datos reales de turbohélices así como de las propiedades 

aerodinámicas de las aeronaves, se han empleado datos históricos y plausibles del avión estudiado.  
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7 ANEXOS 

 

n este capítulo se detallarán los procedimientos y métodos de cálculo empleados a lo largo del trabajo. Una 

parte clave para la resolución del ciclo es la elección del combustible y la obtención de las expresiones del 

calor específico a presión constante y la entalpia entre otras. También se incluirán en este capítulo ciertos datos 

del mismo que han sido relevantes en el proyecto, y a los que se han hecho referencia a lo largo de todo el 

trabajo. 

7.1 Propiedades de los gases reales 

En este apartado se obtendrán  ciertos parámetros, como pueden ser la capacidad calorífica y la entalpía, que 

dependen de la temperatura, del gasto de aire y del gasto de combustible, para poder más tarde emplearlos en 

la resolución del ciclo ideal.  

Antes de comenzar a explicar la obtención de cada una de ellas, se debe hacer notar que el combustible 

empleado es la gasolina o octano (𝐶8𝐻18). Por lo tanto, es necesario realizar una serie de relaciones 

estequiométricas para obtener las relaciones de cada uno de los componentes del aire tanto antes como después 

de la combustión. 

7.1.1 Combustible 

Como se ha especificado anteriormente, el combustible empleado es la gasolina u octano. Antes de producirse 

la combustión, el aire está formado por un 76,7% de 𝑁2, un 23,1% de 𝑂2 y un 0,2% de 𝐴𝑟, mientras que tras 

la combustión el aire está compuesto por 𝑁2, 𝑂2, 𝐴𝑟, 𝐶𝑂2 y 𝐻2𝑂, tras producirse la siguiente reacción 

química: 

 

𝐶8𝐻18 + (8 +
18

4
) (𝑂2 + 3,773𝑁2)     →     8𝐶𝑂2 +

18

2
𝐻2𝑂 + 3,773 (8 +

18

4
) 𝑁2 (7–1) 

 

Antes de comenzar con cada una de las propiedades, se van a calcular las fracciones molares de cada 

componente, ya que se emplearán en el cálculo de las mismas. Lo primero para dicho cálculo, es obtener el 

gasto de cada componente en 𝑘𝑔
𝑠⁄ : 
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𝑚̇𝑁2
= (𝑚̇𝑎 − 𝑚̇𝑠) ∙ 0,767 (7–2) 

𝑚̇𝐴𝑟 = (𝑚̇𝑎 − 𝑚̇𝑠) ∙ 0,002 (7–3) 

𝑚̇𝑂2
= (𝑚̇𝑎 − 𝑚̇𝑠) ∙ 0,231 − (𝑎 +

𝑏

4
)

32

12,011 ∙ 𝑎 + 1,008 ∙ 𝑏
𝑚̇𝑓 (7–4) 

𝑚̇𝐶𝑂2
=

12,011 + 32

12,001 + 1,008 ∙
𝑏

𝑎

𝑚̇𝑓 (7–5) 

𝑚̇𝐻2𝑂 =
𝑏

2

2 ∙ 1,008 + 16

12,011 ∙ 𝑎 + 1,008 ∙ 𝑏
𝑚̇𝑓 (7–6) 

 

En las ecuaciones anteriores, 𝑚̇𝑎 es el gasto de aire en 𝑘𝑔
𝑠⁄ , 𝑚̇𝑠 es el gasto de sangrado en 𝑘𝑔

𝑠⁄  y 𝑚̇𝑓 es el gasto 

de combustible en 𝑘𝑔
𝑠⁄ . Los coeficientes 𝑎 y 𝑏 se obtienen por la composición del combustible, que como se ha 

explicado es octano por lo que por la siguiente relación, 𝐶8𝐻18 = 𝐶𝑎𝐻𝑏, se tiene que 𝑎 = 8 y 𝑏 = 18. Por 

último, se puede observar que no es necesario calcular las propiedades antes y después de la combustión, ya 

que el gasto de componentes que aparecen tras la combustión sólo es distinto de cero cuando el gasto de 

combustible no es nulo. 

A continuación, se calcula el gasto en 𝑘𝑚𝑜𝑙
𝑠⁄ , dividiendo cada uno de los gastos anteriores por su peso 

molecular: 

 

𝐴 =
𝑚̇𝑁2

28,0132
     𝐵 =

𝑚̇𝐴𝑟

39,948
     𝐶 =

𝑚̇𝑂2

31,9988
     𝐷 =

𝑚̇𝐶𝑂2

44,01
     𝐸 =

𝑚̇𝐻2𝑂

18,01528
 (7–7) 

 

Una vez se tiene el gasto en 𝑘𝑚𝑜𝑙
𝑠⁄ , se pueden calcular las fracciones molares de cada componente: 

 

𝑥𝑁2
=

𝐴

𝐴 + 𝐵 + 𝐶 + 𝐷 + 𝐸
 (7–8) 

𝑥𝑂2
=

𝐵

𝐴 + 𝐵 + 𝐶 + 𝐷 + 𝐸
 (7–9) 

𝑥𝐴𝑟 =
𝐶

𝐴 + 𝐵 + 𝐶 + 𝐷 + 𝐸
 (7–10) 
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𝑥𝐶𝑂2
=

𝐷

𝐴 + 𝐵 + 𝐶 + 𝐷 + 𝐸
 (7–11) 

𝑥𝐻2𝑂 =
𝐸

𝐴 + 𝐵 + 𝐶 + 𝐷 + 𝐸
 (7–12) 

 

Lo único que queda antes de pasar a la explicación de las propiedades pertinentes, y una vez definidos los 

elementos que formarán parte del estudio, es necesario introducir una tabla con los valores de las constantes de 

los elementos a emplear, que como se observa en la tabla inferior, varían dependiendo del rango de 

temperaturas estudiado. 

 

Tabla 7–1. Constantes de los elementos de la combustión. 

El T (K) 𝒂𝒊𝟏 𝒂𝒊𝟐 𝒂𝒊𝟑 𝒂𝒊𝟒 

𝑵𝟐 

1000-5000 0,28963(+1) 0,15155(-2) -0,57235(-6) 0,9980(-10) 

300-1000 0,36748(+1) -0,1208(-2) 0,23240(-5) -0,6321(-9) 

𝑶𝟐 

1000-5000 0,36220(+1) 0,73618(-3) -0,19652(-6) 0,3620(-10) 

300-1000 0,36256(+1) -0,1878(-2) 0,70555(-5) -0,6763(-8) 

𝑪𝑶𝟐 

1000-5000 0,44608(+1) 0,30982(-2) -0,12393(-5) 0,22741(-9) 

300-1000 0,24008(+1) 0,87351(-2) -0,66071(-5) 0,20022(-8) 

𝑯𝟐𝑶 

1000-5000 0,27168(+1) 0,29451(-2) -0,80224(-6) 0,10227(-9) 

300-1000 0,40701(+1) -0,1108(-2) 0,41521(-5) -0,2963(-8) 

𝑨𝒓 300-5000 2,50003 -4,089(-18) 1,01867(-20) -1,085(-23) 

 

 

Tabla 7–2. Constantes de los elementos de la combustión (continuación). 

El T (K) 𝒂𝒊𝟓 𝒂𝒊𝟔 𝒂𝒊𝟕 

𝑵𝟐 1000-5000 -0,65224(-14) -0,90586(+3) 0,61615(+1) 
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300-1000 -0,22577(-12) -0,10612(+4) 0,23580(+1) 

𝑶𝟐 

1000-5000 -0,28946(-14) -0,12020(+4) 0,36151(+1) 

300-1000 0,21556(-11) -0,10475(+4) 0,43053(+1) 

𝑪𝑶𝟐 

1000-5000 -0,15526(-13) -0,48961(+5) -0,98636(0) 

300-1000 0,63274(-15) -0,48378(+5) 0,96951(+1) 

𝑯𝟐𝑶 

1000-5000 -0,48472(-14) -0,29906(+5) 0,66306(+1) 

300-1000 0,80702(-12) -0,30280(+5) -0,32270(0) 

𝑨𝒓 300-5000 4,19052(-27) -7,45384(2) 4,39173 

 

7.1.2 Calor específico a presión constante 𝑪𝑷 

El calor específico es la energía requerida para elevar en un grado la temperatura de una unidad de masa de 

una sustancia. En este caso, nos interesa el calor específico a presión constante que se define como la energía 

necesaria para elevar en un grado la temperatura de una unidad de masa de una sustancia cuando la presión se 

mantiene constante, cuyas unidades son 
𝐽

𝑘𝑔 𝐾
y viene definido por la siguiente fórmula: 

 

𝐶𝑃 = (
𝜕ℎ

𝜕𝑇
)

𝑃
 (7–13) 

 

Para el cálculo de 𝐶𝑃, se ha empleado la función de MatLab CP.m, que recibe como argumentos de entrada la 

temperatura 𝑇, el gasto de aire 𝑚̇𝑎 y el gasto de combustible 𝑚̇𝑓, de manera que calcula el 𝐶𝑃 de cada 

componente del aire, tanto antes como después de la combustión mediante la siguiente fórmula, en la que 𝑅 =

8,3143 [
𝑘𝐽

𝑘𝑚𝑜𝑙 𝐾
] es la constante de los gases ideales y 𝑇 [𝐾] es la temperatura: 

 

𝐶𝑃,𝑖 = 𝑅(𝑎𝑖1 + 𝑎𝑖2𝑇 + 𝑎𝑖3𝑇2 + 𝑎𝑖4𝑇3 + 𝑎𝑖5𝑇4) [
𝑘𝐽

𝑘𝑚𝑜𝑙 𝐾
] (7–14) 
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Una vez se tiene el calor específico a presión constante de cada componente, se multiplica cada uno de ellos 

por su correspondiente fracción molar 𝑥𝑖, explicadas anteriormente, obteniéndose así el 𝐶𝑃 definitivo mediante 

la siguiente expresión:  

 

𝐶𝑃_𝑚𝑜𝑙 = ∑ 𝑥𝑖𝐶𝑃𝑖(𝑇)

𝑖

[
𝑘𝐽

𝑘𝑚𝑜𝑙 𝐾
] (7–15) 

 

Dado que para el ciclo es necesario que las unidades sean [
𝐽

𝑘𝑔 𝐾
], mediante la siguiente ecuación, se obtiene la 

expresión de 𝐶𝑃 definitiva: 

 

𝐶𝑃 =
𝐶𝑃_𝑚𝑜𝑙 ∙ 1000

28,0134 ∙ 𝑥𝑁2
+ 31,9988 ∙ 𝑥𝑂2

+ 39,948 ∙ 𝑥𝐴𝑟 + 44,01 ∙ 𝑥𝐶𝑂2
+ 18,0158 ∙ 𝑥𝐻2𝑂

[
𝐽

𝑘𝑔 𝐾
] (7–16) 

 

En esta última expresión se ha dividido el calor específico en moles entre las fracciones molar de cada 

componente por el peso molecular de cada uno, obteniéndose de esa manera el coeficiente en las unidades 

[
𝐽

𝑔 𝐾
], por lo tanto para obtener el 𝐶𝑃 en kilogramos es necesario multiplicarlo por mil. 

En la siguiente imagen, se muestra la variación de 𝐶𝑃 con la temperatura, tanto antes de la combustión como 

después, considerando un gasto de aire y de combustible característico del motor estudiado. 

 

Figura 7-1. Comparativa del calor específico a presión constante antes de la 
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combustión y después de la misma. 

 

7.1.3 Entalpía 𝒉 

La entalpía es una función de estado de la termodinámica donde la variación permite expresar la cantidad de 

calor puesto en juego durante una transformación isobárica, es decir, a presión constante en un sistema 

termodinámico. Se mide en 𝐽 y se relaciona con el calor específico a presión constante mediante las siguientes 

relaciones: 

 

𝑇𝑑𝑆 = 𝑑ℎ − 𝜈𝑑𝑝          →           𝑑𝑆 = 0          →           𝑑ℎ = 𝜈𝑑𝑝 (7–17) 

 

Empleando la ecuación de los gases ideales: 

 

𝑝𝜈 = 𝑅𝑇          →           𝜈 =
𝑅𝑇

𝑝
 (7–18) 

 

Sustituyendo lo obtenido en la primera ecuación: 

 

𝑑ℎ = 𝑅𝑇
𝑑𝑝

𝑝
= 𝐶𝑃(𝑇)𝑑𝑇 (7–19) 

 

Integrando se obtiene la entalpía: 

 

ℎ = ∫ 𝐶𝑃(𝑇)𝑑𝑇
𝑇

𝑇𝑟𝑒𝑓

 (7–20) 

 

Al igual que ocurría en el caso anterior, se emplea la función de MatLab H.m para el cálculo de la entalpía. Se 

emplea la siguiente expresión dependiente de la temperatura para el cálculo de la entalpía de cada componente: 
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ℎ𝑖 = 𝑅 (𝑎𝑖1𝑇 +
𝑎𝑖2

2
𝑇2 +

𝑎𝑖3

3
𝑇3 +

𝑎𝑖4

4
𝑇4 +

𝑎𝑖5

5
𝑇5 + 𝑎𝑖6) [

𝑘𝐽

𝑘𝑚𝑜𝑙
] (7–21) 

 

Multiplicando cada entalpía obtenida por su fracción molar correspondiente, se obtiene: 

 

ℎ𝑚𝑜𝑙 = ∑ 𝑥𝑖ℎ𝑖(𝑇)

𝑖

[
𝑘𝐽

𝑘𝑚𝑜𝑙 
] (7–22) 

 

Al igual que ocurría en el caso anterior con el calor específico a presión constante, se divide la entalpía entre 

las fracciones molares de cada componente por su peso molecular y se multiplica por mil para obtener la 

entalpía definitiva en las unidades adecuadas: 

 

ℎ =
ℎ𝑚𝑜𝑙 ∙ 1000

28,0134 ∙ 𝑥𝑁2
+ 31,9988 ∙ 𝑥𝑂2

+ 39,948 ∙ 𝑥𝐴𝑟 + 44,01 ∙ 𝑥𝐶𝑂2
+ 18,0158 ∙ 𝑥𝐻2𝑂

[
𝐽

𝑘𝑔
] (7–23) 

 

Al igual que en el caso de 𝐶𝑃, se realizará lo mismo en el caso de la entalpía y se representará su dependencia 

de la temperatura tanto antes como después de la combustión.  
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Figura 7-2. Comparativa de la entalpía antes y después de la combustión. 

 

7.1.4 Entropía 𝒔 

La entropía es una función de estado de la termodinámica cuya variación nos muestra la variación del orden 

molecular ocurrido en una reacción química. Se mide en 𝐽/𝐾. El procedimiento de cálculo es igual a las dos 

propiedades anteriores y está implementada en una función de MATLAB llamada S.m. Primero se obtiene la 

entropía para cada uno de los componentes: 

 

𝑠𝑖 = 𝑅 (𝑎𝑖1 ln 𝑇 + 𝑎𝑖2𝑇 +
𝑎𝑖3

2
𝑇2 +

𝑎𝑖4

3
𝑇3 +

𝑎𝑖5

4
𝑇4 + 𝑎𝑖7) [

𝑘𝐽

𝑘𝑚𝑜𝑙 𝐾
] (7–24) 

 

Se multiplica cada resultado obtenido por su fracción molar correspondiente y  se suma para obtener la 

entropía: 

 

𝑠𝑚𝑜𝑙 = ∑ 𝑥𝑖𝑠𝑖(𝑇)

𝑖

[
𝑘𝐽

𝑘𝑚𝑜𝑙 𝐾
] (7–25) 

 

Pasándola a las unidades adecuadas: 

 

𝑠 =
𝑠𝑚𝑜𝑙 ∙ 1000

28,0134 ∙ 𝑥𝑁2
+ 31,9988 ∙ 𝑥𝑂2

+ 39,948 ∙ 𝑥𝐴𝑟 + 44,01 ∙ 𝑥𝐶𝑂2
+ 18,0158 ∙ 𝑥𝐻2𝑂

[
𝐽

𝑘𝑔 𝐾
] (7–26) 

 

7.1.5 Integral 𝑪𝑷/𝑻 

Una de las relaciones que será más necesaria durante el ciclo ideal es la integral del calor específico, 

dependiente de la temperatura dividido entre la temperatura, calculada mediante una función de MatLab 
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CP_T.m, ya que aparece en las ecuaciones de los rendimientos politrópicos tanto de turbina como de 

compresor, por eso es de especial interés detallarla antes de comenzar. 

 

∅ = ∫
𝐶𝑃(𝑇)

𝑇
𝑑𝑇

𝑇

𝑇𝑟𝑒𝑓

 (7–27) 

 

Sustituyendo la expresión de 𝐶𝑃, se obtiene la integral que estamos buscando para componente: 

 

∅𝑖 = ∫
𝑅(𝑎𝑖1 + 𝑎𝑖2𝑇 + 𝑎𝑖3𝑇2 + 𝑎𝑖4𝑇3 + 𝑎𝑖5𝑇4)

𝑇
𝑑𝑇

𝑇

𝑇𝑟𝑒𝑓

 (7–28) 

 

Integrando la expresión anterior: 

 

∅𝑖 = 𝑅(𝑎𝑖1 ln
𝑇

𝑇𝑟𝑒𝑓
+ 𝑎𝑖2(𝑇 − 𝑇𝑟𝑒𝑓) +

𝑎𝑖3

2
(𝑇2 − 𝑇𝑟𝑒𝑓

2) +
𝑎𝑖4

3
(𝑇3 − 𝑇𝑟𝑒𝑓

3) +
𝑎𝑖5

4
(𝑇4 − 𝑇𝑟𝑒𝑓

4)) (7–29) 

 

Sumando las diferentes integrales por sus correspondientes fracciones molares se obtiene la integral definitiva 

en[
𝑘𝐽

𝑘𝑚𝑜𝑙 𝐾2]: 

 

∅𝑚𝑜𝑙 = ∑ 𝑥𝑖∅𝑖(𝑇)

𝑖

 (7–30) 

 

Finalmente al igual que en casos anteriores se obtienen los resultados definitivos en las unidades adecuadas: 

 

∅ =
∅𝑚𝑜𝑙 ∙ 1000

28,0134 ∙ 𝑥𝑁2
+ 31,9988 ∙ 𝑥𝑂2

+ 39,948 ∙ 𝑥𝐴𝑟 + 44,01 ∙ 𝑥𝐶𝑂2
+ 18,0158 ∙ 𝑥𝐻2𝑂

[
𝐽

𝑘𝑔 𝐾2] (7–31) 

 

Por último, se representa la variación de ∅ con la temperatura tanto para la condición limpia como sucia, es 
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decir, antes de que el aire pase por la cámara de combustión y después. 

 

 

Figura 7-3. Comparativa de la integral de calor específico a presión constante 

dividido por la temperatura antes de la combustión y después de la misma. 
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