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1 INTRODUCCION

| objetivo de este proyecto es obtener un modelo representativo del motor Allison T56-A-15 a partir de
Edatos 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 comprobacién experimental, lo que supone un ahorro econdmico y de recursos a cualquier

empresa.

La motivacion 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 presion, 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 operacion que habilitan al motor tras una operacion de mantenimiento, obtenidos de forma
empirica mediante un ensayo en banco realizado en la Maestranza Aérea de Sevilla. Esto se recoge en el
capitulo Modelo del Motor, en el que se estudia mas 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 matematico se ha empleado MatLab, donde se programa el ciclo termodinamico
empleado en el disefio 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 resolucion
del modelo de motor para los puntos iniciales, dichos mapas se escalan y se obtienen los mapas del motor

estudiado. La obtencidn se describe en el apartado Disefio del Modelo.

A partir de aqui se le aporta mayor validez al modelo realizando un estudio estadistico. En el capitulo Analisis
Estadistico se calculan mas 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 Evaluacion de Prestaciones, en el apartado del mismo
nombre, en el que se realiza un estudio de los motores instalados en un avion de patrulla maritima, lo que

permite ver la evolucion de las variables termodindmicas a lo largo de una mision.

Finalmente, en el capitulo Conclusiones, se recogen con més detalle las implicaciones del proyecto, asi como
los resultados clave que se obtienen a lo largo del mismo. Ademas, se estudian las posibles mejoras del

proyecto y lineas futuras que se podrian seguir para ampliarlo.






2 MODELO DE MOTOR

n este capitulo se detallaran las caracteristicas del motor estudiado, el turbohélice Allison T56-A-15, asi
Ecomo los datos de partida del proyecto. Como ya se ha comentado anteriormente, se pretende obtener un
modelo fiable del motor fuera de disefio, por lo que en este apartado también se resolvera el ciclo con los
puntos iniciales, obteniéndose asi un mapa de compresor y turbina. En concreto, para esta primera parte es
necesario conocer bien las caracteristicas del turbohélice, asi como su comportamiento en diferentes

condiciones de operacion.

2.1 Descripcion del turbohélice Allison T56-A-15

El Allison T56 es un turbohélice militar monoeje y de disefio modular desarrollado originalmente por la
compafiia 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 esta compuesto por un compresor axial de 14 etapas. Tras el compresor, el motor
consta de seis camaras de combustion cilindricas, 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 relacion de
13,54:1.La hélice instalada en este motor es una Hamilton Standard 54H60-77 de cuatro palas y 4,11 m de
diametro. Dicha hélice varia 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 avion.

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

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

En la figura inferior podemos ver una seccion del motor mostrando todos sus componentes, se puede observar
la caja reductora, las 14 etapas de compresor, la camara de combustion, las 4 etapas de turbina, y finalmente la

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

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

Por ultimo, se recogen en una tabla algunas de las caracteristicas de dos motores de la familia T56-A:
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Tabla 2-1. Especificaciones de dos motores T56-A.

Especificaciones T56-A Serie I T56-A Serie IV

Potencia (shp) 4591 5250

Relacion de compresion 11,3 115

Longitud (in) 146,3 146,1
Diémetro (in) 27 27

Peso (Ib) 1920 1940

Etapas del compresor 14HP 14HP

Etapas de la turbina 4HP 4HP

2.2 Ensayo en banco de potencia

Para la obtencion de los puntos de partida se ha realizado un ensayo en banco. En este apartado, se conocera el
banco de potencia empleado con mas detalle, asi como las magnitudes medidas en el mismo. Una vez se

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

2.21 Descripcion 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 hidraulico, que es con el que ha sido ensayado el motor estudiado en la Maestranza Aérea de Sevilla.

Los frenos hidraulicos 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 hidraulico tipo Froude, que es el mas cominmente usado, carcasa y rotor estan provistos de
cavidades y alabes oportunamente conformados, que imparten al agua un movimiento turbulento, que
transforma en calor el trabajo mecanico 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 rotacién 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 hidraulico).

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 informacion del motor ensayado en banco a cota cero para diferentes regimenes de
funcionamiento, entre los que se encuentra despegue y 75% de palanca.
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Y NAME MOTORES 156 [ THRO2
TEST BENCH
I Software ver.: ASON DAS, ver 7.0 | s 001
MAESTRANZA ASSY NAME: MOTOR T-56 Test Type:  ACEFTAGION
"L::A Part Number: 8875451 Ogperator: Sabino Maunual: 2J-TSE-3-1{15RC3)
SEVILLA Serial Number: AE-111054 Work Order: 201315605 Rev. Date: REVISION 4 10592
Upper Assy: Yest Date: 2122015
7-10 0L Sign: | CIPRIANO
REMARKS:
GB SIN: AG-021671 LB. TORQUE; 28540 TORQUE S/N: A-16356
Duracion de la prueba: 2h52in, 425 TURBINA SIN: A-11458 Fichero:  e)HISTORICO 2012\756-14\AE-111054
Densidad combustible: 0,801 (15.0 °C) MODEL NO.: TS6-A-15LFE Poder calorifico: 185856
RALENTI | RALENTI 75% 100%
| Futo1 | NpBAsA | GNDALTA | NORMAL | NommaL | MIUTAR | TAKE OFF
1[TIEMPO SEG 58845 6347 6015.3 61081 61774 6276,2
|_2|P. BAROMETRICA "HgA 30,38 30,37 30,37 30,37 30,37 30,37
3|ENGINE SPEED RPM 10057 13502 13819 | 13820 13822 13818
4|DYNO SPEED RPM 743 10049 1020,8 1021 1021,1 1021
S|POWER LEVEL DEG 20,21 2011 | 7024 8229 85,88 87,85
6|FUEL FLOW FPH 617 791 | 1724 2174 2318 | 2414
" 7|FUEL TEMPERATURE °C 14 | 137 13,8 13.8 37 | ad
| 8|VIBRATION RGB TiiS 0379 | 0818 0,961 0,958 10456 | 1,068
|__S|VIBRATION COMPRESSOR mils 0059 | 0059 | 0,138 0177 0,193 0.217
10|VIBRATION TURBINE mis. 0,31 0507 | 0328 0,382 0,388 0,401
1| TURBINE INLET TEMP (T1T) °F 1162,1 10608 | 1605 18438 19163 1962,2
2|OIL PRESSURE RGB eS| 04 | 187 | 184 193 194 194
3|QIL PRESURE POWER SECTION PSI 474 | 54,8 | 558 556 556 555
14]OIL PRESSURE BEARING POSTERIOR TUREINA BSI 281 | 324 334 333 332 332
15|COMPRESSOR INLET TEMPERATURE (112) ] 84 | 173 | 188 17 16.9 17
16|COMPRESSOR INLET PRESSURE TOTAL (PT2) "HgA 30388 | 30,353 30,362 30,352 3036 | 30381
17| TORQUEMETER ENGINE Lb. In 1425 | 1141 12950 18342 20052 | 21201
18| TORQUEMETER DYNQ Lb. Ft 688 | 1000 14292 20344 22195 | 23416
1S|SCAVENGE OIL PRESSURE PS PSIG 278 375 383 379 | 378 | 38
20[SCAVENGE OIL PRESSURE GB PSIG 278 37 38 378 | 378 ) 73
T|TEST CELL REFERENCE PRESSURE (PS7) “HoA 30368 30,371 30,368 3037 | 30,359 30,368
| 22]UTE HOUSE PRESSURE "Hg 0357 087 3001 3702 | 3865 3,947
3|PRESS. DISCHARGE COMPRESSOR = 34,58 88,58 108,98 11638 | 118,58 l 119,88
24| TEMP. INLET OiL MOTOR °C 755 775 778 78 77,1 76,8
25|TEMP. OUTLET OIL MOTOR C <02 118 104,4 108.1 1104 1123
26| TEMP. INLET GEAR *C 768 788 8.7 79,1 78,2 783
27| TEMP. OUTLET GEAR °C €6.3 6,6 91,4 856 97,4 98,6
| 28[OIL QUANTITY Lbs 2494 2484 | 2494 2494 2494 2494
25[OIL FLOW PPM 80 114 118 120 118 118
30|POWER DYNO SHP | 97 191 2778 3055 4315 4552
31|P_ANTEICE 1 P3I 0944 2744 2018 2,888 2,879 2868
32|P ANTIICE 2 = 0877 2774 2,851 2913 | 281 2,901
33|PRESS. DISCHARGE FUEL CONTROL PSI 152 193 343 42 | 504 512

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 presién a la entrada del compresor, el
gasto de combustible, la velocidad de giro del eje, etc. A partir de dicha informacién, se construye una tabla
que solo contenga los datos que se van a emplear en unidades del Sistema Internacional.




8 Modelo de Motor

Tabla 2-2. Datos de ensayo en banco en Sl.

Especificaciones 75% Normal ~ 100% Normal Take off Militar
Presion 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 7 (Nm) 1463,15 2072,36 2265,57 2395,39

Se puede observar gque los dos regimenes de ralenti no se han incluido en la tabla superior debido a que
posteriormente no se emplearan en el analisis. Ademas, 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 expresion:

2-RPM - t(lb - ft)

2-1
33000 m @D

Pshaft(W) = 745'7 ) Pshaft(shp) = 74‘5,7 *

2.2.3 Congruencia de los datos

Analizando los datos proporcionados en el apartado anterior, se puede observar que son bastante 16gicos. En
todos los regimenes, las revoluciones del motor permanecen préacticamente constantes, al igual que la presion
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 presion de remanso a la salida del compresor.
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PRESION DE REMANSO A LA SALIDA DEL TEMPERATURADE REMANSO A LA
COMPRESOR (Pa) ENTRADA DE LA TURBINA (K)
9,06+05 1600
8,0E+05 1400
7.06405 BRALENT GNDBAMA MRALENTI GND BAIA
6,06405 WRALENTI GND ALTA WRALENTI GND ALTA
5,08+05 W 75% NORMAL 1000 W 753 NORMAL
1,08+05 W 100% NORMAL 800 B 100% NORMAL
3,08405 BMILITAR 500 HMILTAR
2,0E+05 B TAKE OFF 400 B TAKE OFF
1,06405 200
0,0£+00 5
GASTO DE COMBUSTIBLE (kg/s) POTENCIA (W)
035 4,08408
03 3,5E+08
0ss WRALENTI GND 3AJA  3,0E+06 W RALENTI GND BAIA
HRALENTI GND ALTA 5 opge W RALENTI GND ALTA
0.2 B 75%NORMAL B 75% NORMAL
2,0E+06
15 W 100% NORMAL W 100% NORMAL
u MILITAR L3E+08 mMILITAR
0.1 W TAKE OFF 1,0E408 W TAKE OFF
005 508405

0,0E+00

Figura 2-5. Comparacién 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 subindices empleados mediante la siguiente figura de

un turbohélice monoeje genérico:



10 Modelo de Motor

Prop . Gearbox Compressor Turbine Exhaust

Figura 2-6. Etapas del turbohélice Allison T56-A-15.

e Etapa0-02: Toma dindmica

e FEtapa 02-03: Compresor

e FEtapa 03-04: Camara de combustion
e Etapa 04-05: Turbina

e FEtapa05-6: Tobera

En todos los célculos y ecuaciones que se mostraran a continuacion, apareceran las variables Cp yh. En el
apartado 7.2 de los Anexos, se explica la obtencion de estas propiedades que son funcion de la temperatura,

por lo tanto ahora se obviardn esas ecuaciones y su obtencion.

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

. Tos3 Wc Wt Poa Pos Tt Tos Toe Te Mg m (2-2)

10
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A partir de los datos de las tablas que son los que se muestran a continuacion:

Po Poz Toz Poz Tos mf Psnart (2-3)

Una vez definidos los datos de partida y la informacion a obtener, se iran detallando las ecuaciones empleadas
para la resolucién del ciclo en cada uno de los componentes del motor. Cabe destacar que los rendimientos
politropicos de la turbina y del compresor, asi como el rendimiento mecanico y la pérdida de carga en la
camara de combustion, la admisién y la tobera son desconocidos, y su método de calculo se detallara en

apartados posteriores del trabajo.

2.3.1 Admision

Para la toma dindmica del motor, se tiene como datos de entrada la temperatura y presion de remanso a la
salida de la misma, asi como la presion 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 presion de remanso al principio de la admision, y la pérdida de presion en la toma
dindmica, 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 resolucion 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.

o To
so Tor — pos Tz
Vo M,

(=18

Figura 2-7. Datos (Negro) e incognitas (Rojo) de la admision.

11



12 Modelo de Motor

To1Cp(T)
Irg — 1T

Poi _ =—5— (2-4)
Po

Vo = My /YRT) (2-5)

2

Vi
o1 (Tox) = ho(To) + =~ (2-6)
ho2(To2) = ho1(To1) (2-7)
Po2 = TaPo1 (2-8)

2.3.2 Compresor

El compresor estd definido con los datos dados, ya que se conoce la presion de remanso tanto a la entrada
como a la salida del mismo, asi como la temperatura de remanso a la entrada, por lo que Unicamente faltaria
obtener la temperatura de remanso a la salida y la potencia absorbida por el compresor, ya que la relacion
viene definida por la presion a la entrada y salida del mismo.

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

Po3
T, =— 2-9
© Doz 2-9)
S “rar (2-10)
T[C =e R

12
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Tos Cp(T)
| "R = p T T Ty (2-11)
To2
Wc = m(h03(T03) - hoz(Toz)) (2*12)

2.3.3 Camara de combustion

En la cAmara de combustion, se conoce la presion 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 presion de remanso a la

salida, ademas, en este componente se calculara el gasto de aire del motor.

o
=

j‘?~ - |
—

Po3 S E Pos TO;‘
::#::‘

T
A:‘J cc  TMee m.om '3

Figura 2-9. Datos (Negro) e incégnitas (Rojo) de la cAmara de combustion.

Poa
Apcc

Doz = (2-13)

NecHptity = (11 + 1) (Ros — hyef) — 1i(hos — hrer)) (2-14)

2.3.4 Turbina

Para la resolucion de la turbina se tienen como datos la presion de remanso a la entrada, siendo el resto de
valores desconocidos. Faltaria por calcular la temperatura de remanso a la entrada, asi como la presion y
temperatura de remanso a la salida. La relacion de expansion vendria 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.

13
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Modelo de Motor
Pos TOL. Pos 7-05
Figura 2-10. Datos (Negro) e incognitas (Rojo) de la turbina.
thmec = Pspast + I/Vc (2-15)
W, = (m + mf)h04 —(m+ mf)hos - hos =f(Tos) - Tos (2-16)
oy ar (2.17)
Pos = Pose Rt
p
Ty = —= (2-18)
Pos

2.3.5 Tobera de salida

Ya solo falta por calcular la tobera. De este elemento se obtendra 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. Ademas, se conoce que la tobera esta adaptada debido a la cota de vuelo a la que se han tomado los

datos de partida por lo que se conoce que la presion a la salida es igual a la presién ambiente. Por Gltimo, seria

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

14
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Pe TD
Pos Tos Pos Tos
C_; A'A(

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

Ejer = (i + my ) Cs — iV, (2-19)
I (p%) 1 j G f R T 220
—_— ] = — - = - —,
n De R " T Ts T f(To6, Ts) 6 ( )
Tos = Tos (2-21)
Pe = Po (2-22)
L (2-23)
05
2.3.6 Hélice

Por Gltimo, 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 mas la
potencia entregada al eje. La potencia de la turbina esta multiplicada por un rendimiento mecénico para

contabilizar las pérdidas.

15
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Modelo de Motor

Hélice

AN

Figura 2-12. Datos (Negro) e incégnitas (Rojo) de la hélice.

Pspase = thmec - VVC

Pshaft
=T1p
Vonbox

Ep

16
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3 DISENO DEL MODELO

na vez conocidos los datos de partida y las ecuaciones que definen el ciclo del motor, se pasa en este
U apartado a calcular los datos del ciclo que no se proporcionan al inicio, asi como a la obtencién de
todos los rendimientos y pérdida de presiones en algunos de los componentes. Por ultimo, también se
obtendran los mapas de compresor y turbina a partir de los mapas genéricos, de manera que a partir de los

cuatro puntos estudiados inicialmente, se conoceréa el funcionamiento del motor fuera de disefio.

3.1 Modelado del ciclo en MatLab

En este apartado, se va a detallar como 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 minimo de una funcion
multivariable no lineal con restricciones. Al poder imponer restricciones, mediante inecuaciones y limites
superiores e inferiores de las variables, se puede forzar a que se cumpla la fisica del problema y que los valores
finales de las incdgnitas sean coherentes.

Para que el modelo de motor disefiado a continuacion 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 relacion de
compresion, y el gasto de combustible tengan un valor lo mas 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 incognitas, 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 parrafo anterior:

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

COMPRESOR
I 93<ERar
Fi = poz — | Poze R (3-1)
F, = Wc — m(ho3 — hoz) (3-2)

17
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CAMARA DE COMBUSTION

Fs = ncHyptity — (11 + 1) (hos — hrep) = itChos = hyep)) (3-9)

Fy = Poa — Po3APcc (3-4)
TURBINA

Fs = Wt’?mec - (Pshaft + Wc) (3-5)

Fo = W, = (1 + 1ing Yoy — (11 + 1y Jhgs ) (3-6)

Y

F7 = Ppos — | Pose  *t (3-7)
TOBERA

Fo=n(2) -2 | T &0 ar (3-9)

Fo = Tos — Tos (3-9)

Fi0 = ps — Po (3-10)

Fi1 = Pos — TtobPos (3-11)

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

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

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

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

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

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

de cada una de ellas. Los argumentos de salida de esta Gltima funcion seran los rendimientos y variables del

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

el valor de la funcion objetivo T, que en este caso ha sido la suma de cada una de las funciones:

18
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T = z F; (3-12)

A continuacion, se mostraran los valores obtenidos de los diferentes rendimientos y las pérdidas de presion
con un error de las variables con respecto a los valores proporcionados en la tabla inicial menor al 5 %, asi

como lo que representa cada simbolo.

¢ Rendimiento politropico del compresor: 1,

¢ Rendimiento politropico de la turbina: n,

e Rendimiento de la cAmara de combustion: 7.

e Rendimiento mecanico: n,,e¢

e Pérdida de carga en la cdmara de combustion: Ap,..

e Pérdida de carga en la tobera: 7,

ne = 0,8549 (3-13)
e = 0,8450 (3-14)
Nee = 0,9465 (3-15)
Nmee = 0,9861 (3-16)
Ap.. = 0,9878 (3-17)
Trop = 0,9890 (3-18)
Nbox = 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

19
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vuelo, se tiene que predecir a partir de esos resultados el comportamiento del motor a diferentes altitudes.

Para ello, se tomaran del programa GSP los mapas genéricos de compresor Yy turbina. En estos mapas existen
diferentes lineas en las que se mantienen constantes las revoluciones corregidas, de manera que cada vez que
se cambia de una linea a otra se cambia la cota de vuelo. Esto queda demostrado en la ecuacién (3-19), ya que
si se mantiene la altitud fija, la temperatura de remanso a la entrada del compresor tampoco varia, por lo que se

obtienen unas revoluciones corregidas constantes.

N, N N N N, f(N,Ty,)
= = = —_—— = ,
Mk [tk V6 ° 02 (3-20)
Tref 288.15

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 mateméatico sometido a estudio. Para ello,

se tiene que seguir un procedimiento de escalado:

1) Hacer coincidir el punto de disefio del mapa genérico con el punto de disefio del modelo. De
los cuatro datos de partida, se toma como punto de disefio aquel de mayor potencia, que
coincide en este caso con el caso de Take Off. El punto de disefio del mapa genérico lo
proporciona GSP.

2) Los mapas vienen representados por tres tablas, una para el gasto corregido, otra para la
relacion de compresion, y por Gltimo, una para el rendimiento isentrdpico, 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 continuacion, se
ofrece el célculo de los factores, correspondiendo el subindice DP al punto de disefio del
modelo, y el subindice MAP DP al punto de disefio del mapa sin escalado. Ademas, se
proporciona la relacion entre los rendimientos politropicos e isentropicos de compresor y

turbina.

W,
Sy, = —2F— (3-21)
CMAP DP
PRpp —1 (3-22)

PR PRyappp — 1
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n
= —— (3-23)
NmaP DP
y-1 r-1
(Pﬁ) v _q 1 (Pos)ynpt
= —Poz = Pos 3-24
Nc y-1 Nt y-1 ( )

El método anterior se emplea tanto para turbina como para compresor. Se estudia en los siguientes apartados
cada uno de ellos con méas profundidad.

3.21 Compresor

El mapa genérico del compresor proporcionado por GSP se muestra en la siguiente figura. Es importante
especificar que representa cada linea en dicho mapa. En el eje de ordenadas, se encuentra PR, que se refiere a
la relacion de compresion. En las abcisas, esta Wc, que es el gasto corregido. Cada linea negra representa

revoluciones corregidas constantes Nc. Las lineas azules varian cuando lo hace el rendimiento isentrépico n.

Tshaftcomp.map GSP11
UUnsrale(l 18:06 julio 17, 2016

g,/\
16
14
- |
12
il 1
10 . —
3 | — // __//
I /—-/—/’
— \ | — I f— T
s Yo7 j | - ] | L
— 1 [—
— ’// /,__-/'/ __—r—”l‘{/ R e
4 [ | R
e -
T LT o
S I T I
2
o

—o

0 15 20 25 30 35 40 45 50

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

Las diferentes magnitudes representadas se definen de la siguiente forma:
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T[K] T[K]
Trer 0 288.15 \/5 (&25)
p[bar] M plbar] ~ ?
Dref 1.01325
PR =m, =% (3-26)
Po2
N N N
T[K] T[K] \/5 (3-27)
Tref 288.15
y-1
)7 -
Ne =25 (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:

Wepe  _ I3A797 _ 3 0074 3-29
44822 (3-29)

S, =
We w.

CMAP DP

o _ _PRop—1 _ 77630-1 . (3-30)
PR PRyappp —1 19,2960 —1

Npp 0,8243
Sy = = =1,0476 (3-31)
T Nmappp 0,7868

Para el modelo, se representaran dos mapas, uno que muestre el gasto corregido frente a la relacién de
compresion para diferentes valores de las revoluciones corregidas, y otro que represente el gasto corregido
frente al rendimiento isentrépico para diferentes valores de las revoluciones corregidas, de manera que es mas

facil identificar la ubicacion de los puntos de partida en ellos.
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DOBFpOZ
-

=]

Relacion de compresion PR

~ )

i

4 10 12

Gasto corregido Wc=m'squ(TMITm)f(pozi‘prm)

Figura 3-2. Mapa del compresor (1) escalado con los puntos de partida (azul).

o

o =
wm @

Rendimiento isentropico 5
o
E-N

4 [:] 8 10 12

Gasto corregido W _=m*sart(T /T _)p,./p )

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 ocurria 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
relacion de expansion PR, y en el eje y el gasto corregido Wec. Las lineas azules representan diferentes valores

del rendimiento isentrpico de la turbinan y las lineas negras revoluciones corregidas Nc.

turbimap map GSP11
51 Tnscaled 18:07 julio 17, 2016
20
14 ﬁ

v =
/4
%4

W

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:

T[K] T[K]

. . Tref . . 288.15 . . \/5 u
We = (m + my) olbar] — (m+ mf)m = (m + my) 3 (3-32)
Dref 1.01325
PR =m, =% (3-33)
Pos
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o N _ N N
K [tk VO (3-34)
Trer 288.15
y-1
1-— (m)ynpt
_ Po4
T]t - y—1 (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:

S Wepe 39265 0,1958 (3-36)
WC = = = )
Wepnp pp 20,0580

PRpp—1 68586 —1

Spr = = = 2,5809 3-37
PR PRyappp —1  3,2700—1 (3-37)

0,8921
S — Mop

= = = 0,9792
= T 0011l 0,979 (3-38)

Se puede pasar a continuacion, a la representacion grafica de los mapas de la turbina que al igual que antes
seran dos. En el primero, se representara el gasto corregido frente a la relacion de expansion, para diferentes
valores de las revoluciones corregidas, y el segundo, en lugar de representar la relacion de expansion,

representa el rendimiento isentrépico de la turbina.
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Rendimiento isentropico ,

p04"p{)5

Relacion de expansion PR
o

22 24 26 28 32 3.4 3.6 3.8

3
Gasto corregido Wc=(m+mf)'sq rt(TMJ'Tm)I(pMIpm)

Figura 3-5. Mapa de la turbina (1) escalado con los puntos de partida (rojo).

09—
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=)
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0.4 —

[=]
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T

=)
o
T

0.3

22 24 2.6 28 3 3.2 3.4 3.6 3.8

Gasto corregido Wc=(m+m')‘sq rt(TMf’Tmf)J‘(pM!pmf]

Figura 3-6. Mapa de la turbina (I1) escalado con los puntos de partida (rojo).
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4 ANALISIS ESTADISTICO

n este capitulo se le va a otorgar una mayor validez al modelo del apartado anterior. En este caso, en
Elugar de considerar cuatro puntos iniciales, se le introducird un error a esas medidas, y la entrada al
modelo seran distribuciones de probabilidad, de manera, que como resultado no se obtendran cuatro puntos en
los mapas de compresor y turbina, sino una nube de puntos. Por ultimo, al final del capitulo se realizara el

modelo final de turbohélice que se empleara en la evaluacion de prestaciones del capitulo siguiente.

4.1 Distribuciones de probabilidad

Ahora se realizara un analisis estadistico para darle mayor validez al modelo. En este analisis se considerara
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 distribucion normal o gaussiana, en la que el nimero que tiene mayor probabilidad es la media,

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

0.4

0.3

0.1

0.0

p—35  p—do  p-o H pHz pHis  ptao

Figura 4-1. Funcion de densidad de distribucion normal.

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

distribuciones de probabilidad normal, siendo la media el valor obtenido de la resolucion del ciclo, se emplean
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la exactitud y precision ofrecida por los fabricantes de los distintos tipos de sensores.

4.2 Método de resolucion

Lo que se pretende en este apartado, como ya se ha comentado anteriormente, es obtener un modelo mas 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 disefiado en apartados anteriores resolvera N conjuntos de puntos. A continuacion, se aclara

el procedimiento seguido para conseguirlo:

TAKE OFF —

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

informacion: presion barométrica a la entrada del motor, temperatura y presion de remanso a
la entrada del compresor, presién 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 presion a la entrada del motor y la temperatura y presion a la entrada del compresor
dependen de la altitud, siendo los sensores mas fiables que en el resto de datos medidos. Por
lo tanto el resto de datos, se modelan como funciones de distribucién normales, centradas en
el valor inicial proporcionado y siendo la desviacion tipica 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 tendran
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.

r A
Poz - ‘ - Fozy e Pozy
Ty — ’ — Thaq = Tou
- - A — Me, weMle
Fl Il TN
Fs’iﬂ_."t - ’ - Fs’m_.ti' F:’m_."t,'
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Figura 4-2. Obtencion 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,

asi como la relacion de compresion y de expansion.

(/"

p—,
1.
i

75% NORMAL =
: MODELO [eecoms
1009 NORMAL — | 100% NORMAL —4 . ™
>_ MATEMATICO _<
DEL MOTOR (
MILITAR — 1 MILITAR — |! B
© [) Feroms
TAKE OFF — T

|!"-."' -'"_--_..:..-:-.
Figura 4-3. Entradas y salidas del modelo matematico 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 disefio, y se comprueba qué tipo de distribucion
estadistica siguen los resultados. Para ello, se tiene que calcular la densidad multivariable
(gasto corregido, rendimiento isentrépico y relacion de expansion o compresion), y se
emplearan estimadores de densidad de Kernel. Dado que al representar las tres variables mas
la densidad no se obtiene un grafico claro, en las figuras siguientes se muestran gréficos 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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Densidad

Relacién de compresion (p, /p,,) 4 Gasto corregido del compresor (m*sqrt(T /T, V(p,/p, )

35

Densidad
N

[ <

o

Relacion de expansion (p,,/p,;) 2 T 28
o«'Pos Gasto corregido dela turbina (m*sart(T, /T, (P, /p,.,)

Figura 4-4. Densidad de las diferentes variables 2-D.

4) El siguiente paso seria obtener las diferentes modas. En la figura anterior se puede observar
gue existen dos modas claramente diferenciadas para cada régimen analizado. La unién de las
modas de cada régimen, proporcionaran nuevas lineas de compresor y turbina. Se tendran
tantos motores como diferentes pares de lineas compresor-turbina se consigan. En el caso
estudiado se tiene una linea posible de compresor y turbina, ya que a pesar de existir varias
modas, una de ellas no cumplia la fisica del problema. Por ultimo, se escalan dichas lineas a
mapas genéricos de compresor y turbina, de manera que se obtienen los mapas definitivos, a
partir de los cuales se construira el modelo de turbohélice final.
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Figura 4-5. Mapas del compresor.

/P

Relacion de apansion PR=p,
T

expansion PRep, i,

£

Gasto camegido W s(m-mssmlYsot(T /T M, 8, )

Figura 4-6. Mapas de la turbina.
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5) Por Gltimo, antes de entrar a modelar el turbohélice se tienen que expresar las diferentes lineas
como funciones de la forma (5-37) a (5-40). Tras el escalado se pasa a expresar la linea
correspondiente como un polinomio, empleando la herramienta cftool de MatLab, de manera
que al cambiar la altitud la linea se movera obteniéndose resultados mas realistas, y sin los
problemas de la interpolacion. EI pardmetro S, cuyo valor se encuentra entre 0 y 1, se emplea

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

me = f(B,Nc) (4-1)
We = f(B,Nc) (4-2)
ne = f(B,Nc) (4-3)
me = f(B,Nc) (4-4)
We = f(B,Nc) (4-5)
ne = f(B,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 afiadirle la toma dinamica y la tobera a las ecuaciones del
primer apartado de este capitulo, asi como la hélice, porque en un motor turbohélice la mayor parte del empuje

lo proporciona la hélice.

El dato de entrada en este caso serd la altitud de vuelo, a partir de la que se podran calcular la temperatura, la
presion y la densidad a la entrada del motor empleando la Atmosfera Estandar Internacional (ISA), explicada
en apartados posteriores. Ademas, los rendimientos y las pérdidas de presion en algunos componentes se han
fijado en su valor mas comdn, asi como las revoluciones del eje que son constantes. Por lo tanto, los datos del

ciclo que se conocen son los siguientes:

TO Po Po h Nee Mmec Apcc Ttob N (4ﬁ7)
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A continuacion, se proporcionara una tabla con las ecuaciones del ciclo que formardn parte del modelo de
turbohélice final. Las diferencias con ecuaciones anteriores son: la introduccion de los mapas de compresor,
turbina y hélice como polinomios, la adicion de un gasto de sangrado g, el calculo de los diferentes empujes
para poder obtener el empuje total del motor, y por Gltimo, la comprobacion de si la tobera esta adaptada o
bloqueada, ya que en siguientes apartados se cambia la altitud y velocidad, por lo que no se puede suponer que
estd adaptada como en casos anteriores.

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

ADMISION
Vo = My\[yRT, (4-8)
Vo’ (4-9)
ho1(To1) = ho(To) + >
fTOlMdT
Poi _ = — (4-10)
Po
ho2(Toz) = ho1(To1) (4-11)
Po2 = TgPo1 (4-12)
COMPRESOR
Tos Cp(T
In (@) _7e f (M i (4-13)
Po2 R, T
Wc = (m — mg)hoz — Mhy, (4-14)
Pos3
Te = E = f(Bc'Ncc) (4-15)
T[K]
. +/288.15
VVCC = M pbar] f(Be, NCC) (4-16)
1.01325
Ne = f(Be, NCC) (4-17)

CAMARA DE COMBUSTION
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Po4

Poz = 4-18
%7 Ape, (4-18)
NecHptiy = (1 + 1ity = 1itg) (hos = hyeg) = (1t = 1015 (hos = Rrep) ) (4-19)
TURBINA
W, = (i + 1y — 1is ) hos — (0 + iy — 1) Rygs (4-20)
1 (Toa Cp(T
In(224) = — f ) 4 (4-21)
Pos Rnedp,, T
Po4
Ty =—= f(ﬂt'th) (4-22)
Pos
T[K]
. . . 288.15
We, = (m + 1y — i) pbar] f(Be,, Ne,) (4-23)
1.01325
ne = f(Be th) (4-24)
TOBERA
Ejet = (m + mf - 7'hs)cs —mVy + As(Ps — Po) (4-25)
1 Tos Cp(T
In (@) - f P ir (4-26)
Pe R Jr, T
C;2 = TsRyMg? (4-27)
Poe
Ttop = — (4-28)
Pos
Cs*
hos = hg + - (4-29)
Adaptada: pg = pg (4-30)
Bloqueada: Mg =1 (4-31)
HELICE
Pshaft = thmec - VVC (4—32)
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Pshaft
E, = 4-33
" i Vonbox ( )
pr = f(Bn .Bparameter) (4-34)
] = f(.gh'ﬁparameter) (4-35)
Nh = f(Bn .Bparameter) (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 especifico, a partir de los cuales se construiran los mapas caracteristicos del motor a
diferentes altitudes.

Er = Ep + Ejet (4-37)
m

TSFC = -~ (4-38)
Er

A continuacién, se representan dos curvas caracteristicas del motor. La primera a 0 ft de altitud, y la segunda a
la altura de crucero de la mision realizada en el apartado siguiente 8000 ft. Las curvas caracteristicas del motor
representan el consumo especifico (TSFC) frente al empuje (E;) para diferentes valores de la velocidad a la
entrada del motor (V) y gasto de combustible ().
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Consumo especifico [kg/s/N]

Consumo especifico [kg/s/N]
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Figura 4-7. Curva caracteristicaa h =0 ft.
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Figura 4-8. Curva caracteristica a h = 8000 ft.
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5 EVALUACION DE PRESTACIONES

n este capitulo se van a evaluar las prestaciones del motor modelado anteriormente, que como se ha
Edemostrado 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 Oridn, 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 estudiara en la aeronave P-3 Oridn de uso militar, el cual lleva el modelo T56-A-14, ya que la

diferencia entre ellos es minima y no afectard al estudio realizado.

5.1 Caracteristicas de la aeronave

El Lockheed P-3 Oridn es un avion de patrulla maritima y lucha antisubmarina desarrollado a finales de los
afios sesenta por la compafiia estadounidense Lockheed para el Ejército Norteamericano. A lo largo de los
afios, numerosos ejércitos de todo el mundo comenzaron a utilizar el P-3 Ori6n, interesando en este trabajo la

Fuerza Aérea Espafiola.

El Grupo 22, con base en el Ala 11, estd dotado con aviones P-3 Oridn, algunos de ellos recientemente
modernizados, realizan misiones de patrulla maritima y antisubmarina, disponiendo también de capacidad para
llevar a cabo misiones de Guerra Electrénica e ISR (Inteligencia, Vigilancia y Reconocimiento electrénico).
Actualmente, la flota esta compuesta por un avién P-3 del modelo “Alfa” (P-3A), un modelo “Bravo” (P-3B)

y tres aviones P-3M (modernizado).
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Figura 5-1. Lockheed P-3 Orion.

A continuacion, se detallaran algunos de los pesos de la aeronave estudiada, ya que seran Utiles en apartados
posteriores.

e Peso maximo al despegue (MTOW) = 142000 Ib = 64410,4 kg

e Peso maximo al aterrizaje (MLW) = 103880 Ib = 47119,1 kg

e Peso maximo de combustible (MFW) = 62560 Ib = 28376,7 kg

e Peso maximo de carga de pago (MPL) = 57800 Ib = 26217,6 kg

e Peso en vacio (EW) = 77200 Ib = 35017,3 kg
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Figura 5-2. Vista de alzado, planta y perfil del Lockheed P-3 Ori6n.

Antes de pasar a la evaluacion de las prestaciones, queda estudiar la aerodindmica del avion en diferentes
configuraciones (despegue, crucero y aterrizaje), para méas tarde analizar las actuaciones del mismo en un

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

CD:CD+k2'CL+k2'CL2 (5—1)
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Tabla 5-1. Coeficientes de la polar parabolica de coeficientes constantes en diferentes segmentos de vuelo del

P-3 Orion.
Segmento de vuelo Cpo K, K,
Crucero 0,0336 -0,0266 0,0527
Despegue 0,0836 -0,0266 0,0527
Aterrizaje 0,0636 -0,0266 0,0527

5.2 Operacion Atalanta

La mision de estudio es la Operacion Atalanta, cuyo objetivo es proteger a los barcos del Programa Mundial
de Alimentos y otros buques vulnerables, disuadir y evitar actos de pirateria en las costas de Somalia vy, al
mismo tiempo, proporcionar apoyo a otras misiones de la Union Europea en la zona y al resto de instrumentos
de accion exterior desplegados como parte del enfoque global de la Unidn Europea para el Cuerno de Africa.

Figura 5-3. Operacion Atalanta.

5.2.1 Perfil de la mision

Para el estudio de las actuaciones, se tomara una mision de reconocimiento llevada a cabo en el Cuerno de
Africa. A continuacion, se mostraran varias trayectorias finales posibles, ya que todas tienen el mismo alcance
y pueden ser diferentes recorridos de misiones de vigilancia maritima en la costa de Somalia. Entre estos
segmentos se pueden observar virajes, pero considerando que los tramos de crucero son mucho mas largos, el
combustible consumido en los virajes es despreciable, por lo tanto no se llevara a cabo el estudio de los
mismos.
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Google Earth

-1761m  al km

Figura 5-4. Operacion Atalanta: mapa de la mision.

Como se muestra en la siguiente figura, el perfil de la misién 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 dltimo, el aterrizaje.

Crucero

Subida Descenso

Despegue Aterrizaje

Figura 5-5. Operacion Atalanta: perfil de la mision.

En la trayectoria final, mostrada en iméagenes anteriores, se puede observar que el despegue y el aterrizaje se
realizan en el mismo aeropuerto, ya que se trata de una misién de reconocimiento. La altitud de crucero es
8000 ft, la velocidad 100 m/s, y la duracion de la mision son 8 h.

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

maritima, el avion debe llevar un equipo de vigilancia de 5898 kg, lo que se le afadira al peso en vacio en
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concepto de carga de pago. Al peso en vacio también se le afiade el peso del combustible, que en este caso sera
5000 kg, suficiente para realizar la mision y estar a salvo en caso de que surja algun imprevisto. Dicho esto el
peso del avion al despegue seria 47115 kg.

Antes de comenzar a estudiar cada uno de los segmentos de la mision con mas profundidad, se detallara el
modelo de atmosfera empleado para los célculos, asi como las hipotesis generales utilizadas para los calculos

en cada uno de los segmentos:
e Elavidn es un cuerpo rigido.
e Laaeronave es simétrica (posee un plano de simetria).
e Motores fijos con respecto al avion (direccion del empuje fija).
e Tierraplana.
e Gravedad constante.

e Atmosfera en calma (no hay viento).

5211 Atmosfera ISA

La Atmdsfera Estandar Internacional (ISA — International Standard Atmosphere), es un modelo atmosférico
terrestre invariante creado por la Organizacion de Aviacion Civil Internacional (OACI), y basado en medidas

climatoldgicas medias.

Exosfera ./
/
o /

LOY!

Termosfera

MESOPAUSA

Mesosfera

ESTRATOPAUS

Estratosfera

Capa homogénea

TROPOPAUSA

Troposfera
50 100 150 200 500/1500  Temperatura (°C)

Figura 5-6. Atmosfera ISA.
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A continuacion, se va a estudiar la variacion de temperatura, presion 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 mision estudiada al ser de reconocimiento, el avion no las superara. Por Gltimo,

destacar que las variaciones dependen Unicamente de la altitud.

e Troposfera (0 — 11000 km)

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

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

T, = 288,15 K (5-2)

po = 1,01325-10°> N/m? (5-3)
po = 1,225 kg/m3 (5-4)
ar =65-10"3K/m (5-5)
R, = 287,05 J/(kgK) (5-6)
g = 9,80665 m?/s (5-7)

Una vez definidas las constantes, se obtiene la variacion de la temperatura, la presion y la densidad con la
altitud:

T = TO — O(Th (5—8)
h _9
a Rga
p=po(1—TL) i (5-9)
0
h Rg -1
(04 a
p=po (1= (5-10)
0

o Estratosfera Baja (11000 km — 20000 km)
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Las constantes son las mismas que en el caso anterior, excepto que la temperatura, presion, densidad y altitud
se proporcionan en la Tropopausa y no al nivel del mar.

Ty, = 216,65 K (5-11)

P11 = 0,22632-10° N/m? (5-12)
p11 = 0,3639 kg/m3 (5-13)
ar =6,5-1073K/m (5-14)
R, = 287,05 J/(kgK) (5-15)
g = 9,80665 m?/s (5-16)
hi; = 11000 m (5-17)

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

T=T, (5-18)
_ g(h —hqy)

P = P11 (— W) (5-19)
_ g(h—hyy)

P = P11 (_ W) (5-20)

521.2 Despegue

El despegue se realiza desde el Aeropuerto Internacional de Yibuti-Ambouli, situado en la Ciudad de Yibuti
(Yibuti, Somalia), el cual tiene una elevacion de 15 m. Las condiciones de temperatura en Yibuti son bastante
extremas, lo que supondra un esfuerzo extra realizado por los motores. También se estudiara un despegue a la

misma altitud pero en condiciones estandar de temperatura.

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

) Condiciones estandar de Somalia
Variables o
temperatura (Yibuti)
Temperatura (K) 288,07 318,0525
Presion (Pa) 101145,18 101144,93
Densidad (kg /m3) 1,2229 1,1079
U, (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
emplearan para la resolucién del mismo. Pero antes, es necesario conocer los parametros fijos en el despegue y
aquellos que varian. 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 disefio. Durante la carrera de despegue, la velocidad varia

desde la velocidad inicial (V, = 0 m/s) hasta la velocidad de despegue (Vyo = 73,32 m/s).

1
D=3 pV2SCy, — Cp =Cp, + k1€ + kaC, (5-21)
1 2L
L+ N+ Ny =W - L=-pV2SC; —>CL=pV25 (5-22)
aw
= —Ngc(t 5-23
It gc(t) ( )
dx
— =V 524
o (5-24)
w dv
?E=T—D—Hr(N1+Nz) (5-25)

52.1.3 Subida

En el segmento de subida, se conocen la altitud inicial y la final, ya que se parte desde del aeropuerto (hy =
15m) y se tiene que alcanzar la altitud de crucero (h; = 8000 ft = 2438,4 m). La subida se realizara a
velocidad vertical y velocidad de vuelo constantes (V, = 1500 ft/min =7,62m/syV = 100m/s). Por

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

se especifican a continuacion:

1
T=D+Wsin(vammp) — D= EpVZSCD - Cp = Cp, + k1 C,” + k,C, (5-26)
1 2nw
L=nW - L= EPV SC, - (= oV2S n = cos(Yciimp) (5-27)
V= ,/th + V2 =V =VeosWeimp) = Ve =V sin(eimp) (5-28)
dw

— = —Ngc(t 5-29
7t gc(t) ( )

dx
dr V cos(¥crimp) (5-30)

t

dh
¢ =V sin(euimp) (5-31)

5214 Crucero

El crucero se realizara a 8000 ft (2438,4 m) de altitud, debido que al ser una misién de reconocimiento no se
vuela demasiado alto. Por lo tanto, se consideraran subidas y descensos desde la altitud del aeropuerto hasta la
altitud de crucero, el que se realizard a altitud y velocidad constante (h = 8000 ft = 24384my V =
100 m/s).

1
T=D - D= EpVZSCD - Cp = Cp, + k1C,” + ko€, (5-32)
L=Ww L ! v2sc C 2w 5-33
= - = — - —_ —
2Pr o L= oS (5-33)
aw
— = —Ngc(t 5-34
It gc(t) ( )
dx
vy 535
o (5-35)
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5.21.5 Descenso

El descenso, se realiza igual que la subida. En este caso, se comienza el tramo a la altitud de crucero (hy =
8000 ft = 2438,4 m) y se finaliza a la altitud del aeropuerto (hy = 15 m). Las velocidad de descenso y la
velocidad se mantienen constantes (V; = —1500 ft/min = —-7,62m/s y V =100m/s). Una vez
definida la ley de pilotaje, se puede obtener el angulo de descenso, las fuerzas propulsivas (empuje) y

aerodindmicas (sustentacion y resistencia), asi como el factor de carga. Las ecuaciones empleadas son las

siguientes:
1
T=D+Wsin(yy) —» D= E,oVZscD - Cp = Cp, + k1C,* + ko C, (5-36)
1, 2nW
L=nW - L=§pV Sc, _)CszVZS - n=cos(yq) (5-37)
V= /th +Vz2 >V, =Vcos(yy) - Vg="Vsin(yy) (5-38)
aw
= —Ngc(t 5-39
T gc(t) ( )
dx
==V cos(¥q) (5-40)
dh
Fri V sin(y4) (5-41)

5.21.6 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. Ademas, es bastante
parecido al despegue.

1
D=3 pV2SCy, — Cp =Cp, +kiC.* + koC,, (5-42)
1 2L
aw
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dx_

==V (5-45)

wdv

5.2.2 Resultados de la mision

Una vez programados cada uno de los segmentos se pasa al analisis de los resultados. Antes de pasar al estudio
de las variables termodinamicas, 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 mision.

Distancia recorrida Tiempo empleado Combustible
Segmento ] ]
(km) (min) 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 representacion grafica. En las siguientes figuras se representaran el
combustible consumido, el tiempo empleado v la distancia recorrida en gréaficos 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 avion no esta
cargado al méximo, lo que permite emplear dos motores suponiendo un ahorro de combustible y la posibilidad

de alargar la misi6n en caso de que se produzca una emergencia.
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Distancia recorrida [km] Combustible consumido [kg]
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Figura 5-7. Combustible consumido en la misién.
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En las gréficas 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 duracion es bastante superior
al resto de tramos. El despegue es el segmento de menor consumo Y distancia recorrida porque su duracion es

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

A continuacién, se pasara al estudio de las variables termodinamicas. Entre ellas, se tratara el consumo, la
potencia, el empuje y la temperatura de remanso a la entrada de la turbina, entre otras. Podra observarse la
evolucion de cada una de las variables en los diferentes segmentos de vuelo y la comparacion con el resto. Se
ha separado el segmento de despegue del resto debido a su corta duracidn, por lo tanto al representarse en una

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

5221 Consumo

El despegue se ha modelado de manera que la potencia de la hélice se mantiene constante durante el mismo, lo
gue supone que al aumentar la velocidad hasta la de despegue, la toma dinamica comprime cada vez mas, por
lo tanto el compresor comprime lo mismo con menos trabajo, ya que la presion 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 practicamente constante durante todo el
segmento, ya que la altitud y la velocidad son constantes, y lo que ocurre es que disminuye el peso del avion
por la reduccién de peso de fuel. Esto implica una disminucion de la resistencia, que esta relacionada con el
coeficiente de sustentacion 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 continuacion, 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 ultimo, en el aterrizaje el consumo disminuye, ya que el empuje se va reduciendo hasta llegar a ser nulo.
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Figura 5-10. Variacion 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 tratara la variacion total de empuje.

Primero se estudiara la variacion del empuje en el despegue. Tanto el realizado al nivel del mar en condiciones
estandar 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 esta adaptada, por lo que la presion de
salida es igual a la presion ambiente, y que el gasto se mantiene practicamente constante debido a imponer la
potencia de la hélice fija, y que la velocidad de salida apenas varia, el empuje tiene que disminuir. EI empuje
de la hélice varia segun la expresion (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
combinacion 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 mas 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 disminucion 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 aerodinamica de la
aeronave, por lo que se necesita menos empuje para vencerla. EI empuje de la hélice durante la subida
permanece practicamente 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 ultima constante durante
este segmento de vuelo, el empuje de la hélice varia 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

aerodinamica 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
aerodindmica y por lo tanto se necesita mayor empuije.

Por dltimo, en el aterrizaje, el empuje se reduce desde el valor al inicio del tramo hasta ser completamente
nulo.
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Figura 5-11. Variacion 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 reduccion debido a la disminucion de densidad que se produce al
aumentar la altitud. La variacion 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 dindmica, 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.
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Figura 5-12. Variacion del gasto en cada uno de los segmentos de vuelo.

5.2.24 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 pequefio aumento.
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Figura 5-13. Variacidn 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 camara de combustion se tiene que comprobar gue en ninguno de
los segmentos de vuelo sobrepase el limite superior permitido, ya que un valor superior supondria 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 ademas, al aumentar la velocidad se reduce el

consumo de combustible y con ello la temperatura de salida de la cAmara de combustion.

En el tramo de subida, la temperatura sufre un aumento. Esto es debido a la combinacion de dos efectos.
Primero, la disminucion 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 gque 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 camara de combustion.

A continuacion, se pasa al estudio del crucero. En este tramo disminuye el empuje requerido por la aeronave
debido a la disminucién 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. Variacion 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 ocurria con la temperatura de salida de la camara de combustion, en este caso también se debe
comprobar que la temperatura estudiada no sobrepase el limite que supondria un deterioro del material. En

ninguno de los segmentos de vuelo estudiados a continuacion se sobrepasa dicho limite.

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 analisis 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 practicamente 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 disminucion leve
de la potencia, permaneciendo casi constante, y una bajada de la temperatura de entrada ala turbina, producen
una disminucion 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 ocurria con la subida, sino a

la pérdida de peso de combustible.

En el tramo de descenso ocurre lo contrario a lo que ocurria 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. Variacion de la temperatura de salida en cada uno de los segmentos de vuelo.

Una vez se tiene el comportamiento de las variables termodinamicas 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 avion estudiado a diversas altitudes durante la subida, asi como la variacion durante el crucero.

En el descenso no se ha profundizado dado que seria 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 situacion del avion estudiado, mientras que los mapas varian 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 Gltima altitud de la subida no se ha mostrado, esto es debido a que dicha altitud coincide con la altitud
de crucero y ya esta incluida en la Figura 5-17. Se comprueba que los puntos estan situados en la misma linea
de velocidad constante, debido a que la subida se realiza imponiendo dicha condicion. Otro de los aspectos
importantes es la minima variacién que se producen en ambas variables, tal y como 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 varia el consumo especifico 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 reduccion de peso que se produce conforme se avanza en la mision debido al gasto de
combustible. Una disminucion del empuje considerable supone un aumento del consumo especifico, ya que a
pesar de gque por separado tanto el empuje como el gasto de combustible disminuyen, la variacion de empuje
es bastante significativa, permaneciendo el gasto de combustible practicamente constante. Otros de los detalles
gue se puede comprobar es que los puntos siguen una linea de velocidad constante del mapa, esto se debe a

que el crucero se realiza a velocidad constante.

Por ultimo, 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 lineas

azules representan revoluciones corregidas constantes.
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Figura 5-18. Mapas de compresor y turbina en los despegues.

En el mapa del compresor, se tiene un gasto corregido, una relacion de compresion y unas revoluciones
corregidas menor en el despegue en Somalia que en el despegue con condiciones estandar de tempertura. Esto

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

o Ladensidad 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 practicamente constante, el

gasto aumentara al disminuir la temperatura y disminuira al aumentarla.
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La relacion de compresion 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 presion similar. Este trabajo debe ser proporcionado por la

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

n este Gltimo capitulo se realizara un andlisis global del proyecto, asi como de las lineas futuras que se
pueden seguir con el mismo. Primero se realizard un pequefio resumen del contenido del mismo, asi

como el analisis 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 disefio y fuera del mismo.

Una vez se tiene el motor y los puntos de ensayo en banco, se cre6 un modelo de motor para conocer su
comportamiento en puntos fuera de disefio. Para ello se necesitaban los mapas de compresor y turbina. Dado
gue no se tenian dichos mapas, se emplearon unos genéricos de manera que el punto de disefio del mapa
coincidiera con el punto de disefio del modelo. Dado que el resto de puntos de partida se encontraban sobre las
lineas de los mapas genéricos escalados y cumplian la fisica del problema, dichos mapas representan bastante

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

Para darle mayor validez al modelo se realizd un estudio estadistico del mismo. Para ello, en lugar de
considerar cuatro puntos iniciales se tomaron distribuciones de probabilidad normales como datos de partida.
Este estudio se llevo 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 caracteristicas del motor a

diferentes altitudes.

Por Gltimo, se ha elegido la aeronave Lockheed P-3 Oridn para la evaluacién de prestaciones del motor. En
dicho estudio, se ha comprobado que las variables termodinamicas se comportan de acuerdo a la fisica 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 podria ampliarse. Lo mas interesante seria estudiar la respuesta del motor ante la
degradacion de sus componentes. Estudiar fendmenos como podrian ser la erosién, corrosion, abrasion o
fouling entre otros. En resumen, se obtiene el comportamiento del motor frente a la degradacion, lo que
permite llevar a cabo el estudio del motor sin necesidad de ensayar el motor en banco o en avion para la
obtencion de la respuesta del mismo, lo cual permite ahorrar dinero, tiempo y recursos. En el caso de las

actuaciones, también podrian estudiarse mas detalladamente, si se tuviesen datos reales de velocidades y
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altitudes de la misidn, asi como el estudio de virajes.

El procedimiento utilizado para la obtencion del modelo de motor se puede aplicar a cualquier otro motor del
que se tengan datos de ensayo en banco. Lo Unico que se tendria que modificar es el ciclo, de acuerdo con las
variables de partida, y el mapa genérico de compresor, segun sea centrifugo o axial. Esto permitiria conocer el

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

Por Gltimo destacar que a pesar de la falta de datos reales de turbohélices asi como de las propiedades

aerodindmicas de las aeronaves, se han empleado datos histéricos y plausibles del avion estudiado.
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7 ANEXOS

n este capitulo se detallaran los procedimientos y métodos de calculo empleados a lo largo del trabajo. Una
Eparte clave para la resolucion del ciclo es la eleccion del combustible y la obtencion de las expresiones del
calor especifico a presidn constante y la entalpia entre otras. También se incluiran en este capitulo 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 obtendran ciertos pardmetros, como pueden ser la capacidad calorifica y la entalpia, que
dependen de la temperatura, del gasto de aire y del gasto de combustible, para poder mas tarde emplearlos en
la resolucion del ciclo ideal.

Antes de comenzar a explicar la obtencion de cada una de ellas, se debe hacer notar que el combustible
empleado es la gasolina 0 octano (CgH;g). 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 combustion.

7.1.1 Combustible

Como se ha especificado anteriormente, el combustible empleado es la gasolina u octano. Antes de producirse
la combustion, el aire esta formado por un 76,7% de N,, un 23,1% de 0, y un 0,2% de Ar, mientras que tras
la combustién el aire estd compuesto por N,, 0,, Ar, CO, y H,0, tras producirse la siguiente reaccion

quimica:
18 18 18
CgHyg + (8 + T) (0, +3,773N,) — 8C0,+ 7H20 + 3,773 (8 + T) N, (7-1)

Antes de comenzar con cada una de las propiedades, se van a calcular las fracciones molares de cada
componente, ya que se empleardn en el calculo de las mismas. Lo primero para dicho célculo, es obtener el

gasto de cada componente en 9/,
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Ty, = (g — 1) - 0,767 (7-2)

Ty = (g — 1it) - 0,002 (7-3)

ho. = (11 — 1) - 0,231 ( +b) 32 : (7-4)
Mo, = UMa = Ms) T, AT 2)12011-a+1008-b 7

12,011+32
mCO = m 7_
212,001 + 1,008-% 4 (7-5)
b 2-1,008+ 16
. _b ~ 7-6
M0 = 572011 -a + 1,008 b 7 (7-6)

En las ecuaciones anteriores, i, es el gasto de aire en 9/, 1 es el gasto de sangrado en 9/, y i es el gasto
de combustible en *9/,. Los coeficientes a y b se obtienen por la composicion del combustible, que como se ha
explicado es octano por lo que por la siguiente relacion, CgH,g = C,Hy, Se tiene que a = 8 y b = 18. Por
ultimo, se puede observar que no es necesario calcular las propiedades antes y después de la combustion, ya
que el gasto de componentes que aparecen tras la combustion sélo es distinto de cero cuando el gasto de

combustible no es nulo.

A continuacion, se calcula el gasto en kmol/  dividiendo cada uno de los gastos anteriores por su peso

molecular:
A=¢ B = Mar C=# — _ €0 — [ "H0 (7-7)
28,0132 39,948 31,9988 44,01 18,01528
Una vez se tiene el gasto en kmol/, se pueden calcular las fracciones molares de cada componente:
A
_ 7-8
e T AYB+C+D+E (78)
B
— 7-9
X0: T ¥B+C+D+E (9)
¢ (7-10)

ar S A Y B+C+D+E
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D
_ 7-11
X0 T A YB+C+D+E (r-11)
E
_ 7-12
0 = A B+ C+D+E (r-12)

Lo Unico gue queda antes de pasar a la explicacion de las propiedades pertinentes, y una vez definidos los

elementos que formaran 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, varian dependiendo del rango de

temperaturas estudiado.

Tabla 7-1. Constantes de los elementos de la combustion.

El T(K) Qi1 iz a3 122371
1000-5000 0,28963(+1) 0,15155(-2)  -0,57235(-6)  0,9980(-10)
N,
300-1000 0,36748(+1) -0,1208(-2) 0,23240(-5)  -0,6321(-9)
1000-5000 0,36220(+1) 0,73618(-3)  -0,19652(-6)  0,3620(-10)
0,
300-1000 0,36256(+1) -0,1878(-2) 0,70555(-5)  -0,6763(-8)
1000-5000 0,44608(+1) 0,30982(-2)  -0,12393(-5)  0,22741(-9)
co,
300-1000 0,24008(+1) 0,87351(-2)  -0,66071(-5)  0,20022(-8)
1000-5000 0,27168(+1) 0,29451(-2)  -0,80224(-6)  0,10227(-9)
H,0
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 combustién (continuacion).
El T(K) ais Qie iz
N, 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)
1000-5000 -0,28946(-14) -0,12020(+4)  0,36151(+1)
0,
300-1000 0,21556(-11) -0,10475(+4)  0,43053(+1)
1000-5000 -0,15526(-13) -0,48961(+5)  -0,98636(0)
co,
300-1000 0,63274(-15) -0,48378(+5)  0,96951(+1)
1000-5000 -0,48472(-14) -0,29906(+5)  0,66306(+1)
H,0
300-1000 0,80702(-12) -0,30280(+5)  -0,32270(0)
Ar 300-5000 4,19052(-27) -7,45384(2) 439173

7.1.2 Calor especifico a presion constante Cp

El calor especifico es la energia requerida para elevar en un grado la temperatura de una unidad de masa de
una sustancia. En este caso, nos interesa el calor especifico a presion constante que se define como la energia
necesaria para elevar en un grado la temperatura de una unidad de masa de una sustancia cuando la presion se

mantiene constante, cuyas unidades son k;—Ky viene definido por la siguiente formula:

<
|

@

Para el calculo de Cp, se ha empleado la funcién de MatLab CP.m, que recibe como argumentos de entrada la
temperatura T, el gasto de aire m, y el gasto de combustible 7, de manera que calcula el Cp de cada
componente del aire, tanto antes como después de la combustién mediante la siguiente formula, en la que R =

8,3143 [ l ] es la constante de los gases ideales y T [K] es la temperatura:
kmol K

k]]

7-14
kmol K ( )

Cp’l' = R(ail + aizT + ai3T2 + ai4T3 + ai5T4) [

66



Modelado del turbohélice Allison T56-A-15 a partir del ensayo en banco de potencia:
Aplicacion a la evaluacion de prestaciones 67

Una vez se tiene el calor especifico a presion constante de cada componente, se multiplica cada uno de ellos

por su correspondiente fraccion molar x;, explicadas anteriormente, obteniéndose asi el Cp definitivo mediante

la siguiente expresion:

Cp mot = Z x;Cpi(T) [,ﬂ:ﬁ] (7-15)

i

Dado que para el ciclo es necesario que las unidades sean [RHLK] mediante la siguiente ecuacién, se obtiene la

expresion de Cp definitiva:

o Cp mor - 1000 [ J ] 16
P 7280134 xy, + 31,9988 xp, + 39,948 - x4, + 44,01 - X0, + 18,0158 - xp, lkg K (7-16)

En esta Ultima expresion se ha dividido el calor especifico 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

[QLK] por lo tanto para obtener el Cp en kilogramos es necesario multiplicarlo por mil.

En la siguiente imagen, se muestra la variacion de Cp con la temperatura, tanto antes de la combustion como

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

Comparativa Cp

1280 —
1200

B e e

©[Jkgk]

P

1100

1050

1000 | i i i i
600 800 1000 1200

200 400
Temperatura [K]

Figura 7-1. Comparativa del calor especifico a presion constante antes de la
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combustion y después de la misma.

71.3 Entalpia h

La entalpia es una funcion de estado de la termodindmica donde la variacion permite expresar la cantidad de
calor puesto en juego durante una transformacion isobérica, es decir, a presion constante en un sistema
termodinamico. Se mide en J y se relaciona con el calor especifico a presion constante mediante las siguientes

relaciones:

TdS = dh —vdp - ds =0 - dh = vdp (7-17)

Empleando la ecuacién de los gases ideales:

RT
pv = RT - V=— (7-18)
p
Sustituyendo lo obtenido en la primera ecuacion:
d
dh = RT?p = Cp(T)dT (7-19)
Integrando se obtiene la entalpia:
T
h = f Cp(T)dT (7-20)
Tref

Al igual que ocurria en el caso anterior, se emplea la funcion de MatLab H.m para el calculo de la entalpia. Se

emplea la siguiente expresion dependiente de la temperatura para el calculo de la entalpia de cada componente:
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h-:R(a- T+2r2 Z8p3 Jibps  Tspsy o )[k—] (7-21)
' 2 3 4 5 ) [kmol
Multiplicando cada entalpia obtenida por su fraccion molar correspondiente, se obtiene:
kJ
hinor = Z x;hi(T) [m] (7-22)

i

Al igual que ocurria en el caso anterior con el calor especifico a presion constante, se divide la entalpia entre
las fracciones molares de cada componente por su peso molecular y se multiplica por mil para obtener la

entalpia definitiva en las unidades adecuadas:

B = Aot - 1000 [] ] <23
28,0134 - Xy, +31,9988 - xo, + 39,948 - x4 + 44,01 - x¢0, + 18,0158 - x, o Lkg (7-23)

Al igual que en el caso de Cp, se realizara lo mismo en el caso de la entalpia y se representara su dependencia

de la temperatura tanto antes como después de la combustion.

Comparativa h

h [Jfkgk]

2
500 400
Ternperatura [K]
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Figura 7-2. Comparativa de la entalpia antes y después de la combustion.

71.4 Entropia s

La entropia es una funcion de estado de la termodindmica cuya variacién nos muestra la variacion del orden
molecular ocurrido en una reaccion quimica. Se mide en J/K. El procedimiento de célculo es igual a las dos
propiedades anteriores y esta implementada en una funcién de MATLAB llamada S.m. Primero se obtiene la

entropia para cada uno de los componentes:

a;3 Ay a;s kJ
s;=R (ai1 InT + a,T + 7‘T2 + ?lT?’ + T‘T4 + aw) [kmol K] (7-24)

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

entropia:

kJ
Smol = Z x;5;(T) [kmol X (7-25)

4

Pasandola a las unidades adecuadas:

S

Smot - 1000 [k ; K] (7-26)

28,0134 xy, + 31,9988 - xo_ + 39,948 - x4, + 44,01 - x¢o, + 18,0158  x ¢

71.5 Integral Cp/T

Una de las relaciones que serd mas necesaria durante el ciclo ideal es la integral del calor especifico,

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

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

T G
T

0= dr (7-27)

Tref

Sustituyendo la expresion de Cp, se obtiene la integral que estamos buscando para componente:

T R(aj; + a;T + a;zT? + a;4 T3 + a;sTH)
(Di — j i1l i2 L3T i4 i5 dT (7—28)
Tref
Integrando la expresion anterior:
T a;3 Ay a;s
01 = RlanIng—+ (T = Trep) + 57 (1% = Treg) + 2 (1 = Ty ) + 2 (T = Ty ) (7-29)

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

en| o

Omor = ) 1Bi(T) (7-30)

i

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

_ Dot - 1000 [ Ji ] 2 a1
T 28,0134 xy, + 31,9988 xo, + 39,948 - x4, + 44,01 - xco, + 18,0158 - xyy. ¢ lkg K2 (7-31)

?

Por Gltimo, se representa la variacion de @ con la temperatura tanto para la condicion limpia como sucia, es
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decir, antes de que el aire pase por la cAmara de combustion y después.

Comparativa Cp

1280 —
1200

a0

. [ikgk]

P

100

1080

1000 | i i i i
200 400 600 800 1000 1200 14

Temperatura [K]

Figura 7-3. Comparativa de la integral de calor especifico a presién constante
dividido por la temperatura antes de la combustién y después de la misma.
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