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GLOSARIO

Alabes: Paletas curvas de una rueda hidraulica o de una turbomaquina.

Andlisis gasodinamico: Estudio general de los flujos compresibles subsonico e
hipersénico con o sin procesos de transferencia de calor.

Angulo de entorchamiento: Es el grado de torsion del alabe con respecto a los
angulos de entrada y de salida del perfil aerodinamico.

Calor especifico: se llama calor especifico de un fluido a la relacion entre el calor
comunicado por kilogramo de fluido y la variacién de temperatura obtenida.

Céamara de combustién anular: Es una camara Unica en forma de anillo que rodea
al eje del conjunto compresor-turbina; dicha camara consta de un solo tubo de
llama.

Céarter: Es una caja metdlica que aloja los mecanismos operativos del motor.
Centrifuga: Fuerza que tiende a alejarse del centro alrededor del cual gira.

Coeficiente de flujo: Es la relacion entre la velocidad absoluta del flujo de gas y la
velocidad tangencial del alabe.

Coeficiente de carga: Es la relacion entre el trabajo de la etapa por unidad de
masa y la velocidad del rotor al cuadrado.

Coeficiente de pérdida: Capacidad de trabajo de un escalonamiento de turbina.

Compresor: Es una maquina construida para aumentar la presion y desplazar
fluidos compresibles como gases.

Conducto anular: Es un conducto que tiene una seccion transversal diferente a la
circular.

Conducto convergente: Superficie que tiende a coincidir con otra en un mismo
punto.

Conducto divergente: Superficie que se aparta de otra y tiende a no coincidir.
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Conveccion: Es una de las tres formas de transferencia de calor y se caracteriza
porque se produce por medio de un fluido (liquido o gas) que transporta el calor
entre zonas con diferentes temperaturas.

Conveccion forzada: EI movimiento del fluido es generado por fuerzas impulsoras
externas.

Deflexion: Desviacion de la direccion de una corriente.

Difusor: Superficie divergente en el que el flujo se desacelera y la presion
aumenta.

Disco de turbina: Es un plato fijado a un eje donde van sujetos los alabes moviles
de la turbina.

Eficiencia isoentropica (adiabatica): Es la relacion entre el trabajo real y el trabajo
ideal de una turboméaquina.

Eficiencia politropica: Es la eficiencia isoentrépica de una etapa infinitesimal que
seria constante en todo el proceso.

Eficiencia térmica: Es el cociente entre la energia calorifica producida y la energia
calorifica suministrada a la maquina.

Ejes coaxiales: Cuando dos 0 mas ejes estan alineados o son concéntricos.
Encastre: Es la zona donde el ala se junta con el fuselaje.

Energia calorifica: Es la parte de la energia interna que es proporcional a su
temperatura absoluta, generalmente en forma de calor o trabajo.

Energia cinética: Es la energia que posee un cuerpo debido a su movimiento.

Energia mecéanica: Es la forma de energia que se puede transformar en trabajo
mecanico de modo directo mediante un dispositivo mecanico.

Energia quimica: Es la energia interna que posee un cuerpo y se produce en las
reacciones quimicas.

Energia remanente: Son todas aquellas que permanecen al cortar o suprimir la
alimentacion de una de las energias presentes en una maquina.
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Entalpia: Es la cantidad de energia que un sistema intercambia con su entorno.
Entropia: Es la cantidad de energia que no puede utilizarse para producir trabajo.
Estator: Conjunto de alabes fijos de una turbomaquina.

Fan: Conjunto de palas moviles de gran tamafio a la entrada de los motores
turbojet de alta relacion de derivacion.

Flujo axial: Es aquel donde el fluido posee una corriente paralela al eje longitudinal
del motor.

Flujo radial: Es aquel donde el fluido posee una corriente en direccion tangencial al
eje longitudinal del motor.

Gasto masico: Es la variaciéon de la masa en el tiempo a través de un éarea
especifica.

Grado de reaccion: Es la fraccion de la expansion del escalonamiento que tiene
lugar en el rotor.

indice de derivacion (bypass): Es el cociente de la masa del flujo secundario entre
la del flujo primario.

Inversor de empuje: Es la desviacién temporal de la salida de un reactor de modo
que los gases de escape sean expulsados en otra direccién distinta a la de avance
del avion.

Juego de cabeza: Es el movimiento permitido por su condicién de disefio en la
cabeza de los alabes méviles debido al giro del rotor en la turbina.

Motor a reaccion: También llamado Turbina de gas, sistema motopropulsor o
turborreactor a lo largo del texto.

Numero Mach: Es la relacion entre la velocidad de un objeto y la velocidad del
sonido en el medio en que se mueve dicho objeto.

Ondas de choque: Es una onda de presion abrupta producida por un objeto que
viaja mas rapido que la velocidad del sonido.

Overhaul: Reparacion mayor, renovacion o reconstruccion de una aeronave, motor
o cualquier otro componente aeronautico.
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Par motor: También llamado torque, es el momento de fuerza que ejerce un motor
sobre el eje de transmision de potencia.

Proceso adiabético: Es aquél en el cual el sistema, generalmente un fluido que
realiza un trabajo; no intercambia calor con su entorno.

Proceso isoentropico: Es aquél en el que la entropia del fluido que forma el
sistema permanece constante; es decir, no hay pérdidas.

Proceso politropico: Es aquél en el que existe, tanto una transferencia de energia
al interior del sistema que contiene los gases como una transferencia de energia
con el medio exterior.

Rotor: Conjunto de alabes méviles de una turbomaquina.

Subsonico: Velocidad o régimen de vuelo de los aviones menor que la velocidad
del sonido.

Supersonico: Velocidad o régimen de vuelo de los aviones mayor que la velocidad
del sonido.

Temperatura dinamica: Es la que existe en virtud de la energia cinética del aire.
Temperatura estética: Es la que existe solo en virtud de la energia interna del aire.

Tobera de propulsion: Superficie convergente donde el flujo se acelera y la presion
disminuye.

Turbomaquina: Es una maquina cuyo elemento principal es un rotor giratorio a
través del cual pasa un fluido de forma continua, cambiando éste su cantidad de
movimiento por accion de la maquina.

Velocidad absoluta: En un cuerpo en movimiento, es la variacion de su vector de
posicién con respecto al tiempo observado desde un referencial fijo.

Velocidad angular: Es la rapidez con la que varia el angulo en el tiempo.

Velocidad relativa: Es el valor de la velocidad de un cuerpo tal como la mediria un
observador situado en otro.

Velocidad tangencial: Es la velocidad del mévil, es decir la distancia que recorre
en el tiempo.
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RESUMEN

El disefio de una turbina como elemento mecénico es un proceso bastante
complejo debido a la cantidad de célculos e iteraciones que se deben realizar para
obtener un resultado satisfactorio; en este documento se busca establecer un
paso a paso de como diseflar una turbomaquina a partir de unos cuantos
parametros de operacion iniciales. Es importante recalcar que en un proyecto de
disefio algunos valores se pueden asumir inicialmente para al final cambiarlos de
acuerdo a la conveniencia de lo que se busca obtener. A su vez, los parametros
que no se pueden cambiar son los que definiran los limites del disefio y por ende
los alcances del mismo.

El método desarrollado en este trabajo de investigacion es bastante claro e
ilustrativo, pero cabe aclarar que no todas las fases del disefio preliminar fueron
tratadas a profundidad debido a su complejidad, ya que esta tesis se limita a las
dimensiones de los alabes de turbina, mas no al calculo de esfuerzos o analisis de
transferencia de calor como lo requeriria un trabajo mas ambicioso. Sin embargo,
las fases ejecutadas permiten estimar un disefio lo suficientemente avanzado para
predecir si es factible o no continuar con la realizacion de la turbina hasta un punto
de disefio ideal.
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INTRODUCCION

El proyecto a continuacion es el resultado de una amplia busqueda de literatura
sobre los trabajos que en Colombia se realizan en las areas tanto de la produccion
de energia a partir de turbinas a gas, como su extensa aplicacion en aviacion.
Este trabajo denota un punto de referencia en la institucidn universitaria los
libertadores para el disefio de elementos mecanicos como lo son las turbinas;
componentes que pese a su compleja geometria y fabricacion, han permitido un
gran avance de las tecnologias utilizadas en la industria aeronautica
principalmente gracias a su principio de funcionamiento tan sencillo que motiva a
los ingenieros y cientificos a desarrollar métodos y procesos mas efectivos para
una aplicacién practica.

Como primer paso se realizé6 un compendio de algunos de los principales motores
utilizados por aviones comerciales, esencialmente de transporte de pasajeros para
distancias cortas y medias, pero que vuelan a grandes altitudes. Una vez
establecidos los datos de entrada se procede a efectuar una serie de analisis que
permitirdn hallar valores de gran relevancia para el funcionamiento de una turbina;
ya gue gracias a estos se pueden realizar toda clase de célculos que facilitaran la
escogencia de una geometria adecuada para las condiciones de operacion de la
turbina.

También se hizo una evaluacion de la eficiencia tedrica de la turbina, ya que este
proyecto esta limitado a su disefio preliminar mas no a su construccién; por ende
no se realizaron ningun tipo de pruebas de laboratorio, mas si una estimacion del
comportamiento del flujo del gas a su paso por la turbina y un dimensionamiento
aproximado de los alabes tanto fijos como madviles de una sola etapa de la turbina
de alta presibn mediante un software especialmente disefiado para dicha tarea,
cuyos resultados solo fueron comparados con las valoraciones iniciales, pero no
se utilizaron para algun tipo de arreglo del disefio final. Para finalizar se realiz6 un
modelo 3D que ilustra la forma final del ensamble de las secciones del estator con
el rotor de la turbina; con sus respectivos planos.
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1. PLANTEAMIENTO DEL PROBLEMA

El disefio aeronautico en Colombia se ha visto muy relegado al calculo de los
sistemas principales de la aeronave como son el fuselaje (cabina de pasajeros o
de carga), los planos, las superficies de control y el tren de aterrizaje; mientras que
la planta motriz, se limita Gnicamente a su seleccion por fabricantes estandar.

El sector aeronautico en el pais se concentra principalmente en empresas
operadoras como aerolineas tanto de transporte de pasajeros como de carga y
servicio de vuelos charter; también existe un reducido numero de talleres
reparadores que les ofrecen servicios de mantenimiento y overhaul a algunos de
los operadores anteriormente mencionados. Fuera de eso no existen compafiias
fabricantes de piezas o repuestos, ni de disefio aeronautico; lo que obliga a los
operadores a comprar estos elementos a terceros en el extranjero, lo que supone
un alto costo de importaciones para el pais, mientras que las exportaciones son
cada vez menores en todos los sectores productivos, no solo en aviacion.

Algunas universidades en Colombia, que en su mayoria ofrecen programas de
formacion como ingenieria mecanica y afines; cuentan con grupos de
investigacién en ciencias térmicas que estudian como mejorar el rendimiento de
las turbinas a gas, que en Colombia se utilizan principalmente para la generacion
de energia, pero los trabajos y articulos publicados no enfatizan mucho sobre las
posibles aplicaciones en aviacion que puedan llegar a tener los resultados
obtenidos; ya que estas universidades no cuentan con algun tipo de convenio con
la industria aeronautica nacional y por ende, el interés de las mismas en participar
activamente de un proyecto de esa naturaleza es minimo.

Por tal motivo se plantea a continuacién un estudio donde se busca determinar
pardmetros de entrada, comportamiento y disefio de la etapa de turbina de alta del
motor; la cual se encuentra constituida por un rotor y estator; ya que son este tipo
de elementos que debido a su complejidad tanto de disefio como de construccion,
no se consiguen localmente, porque no hay empresas privadas capaces de
realizar los estudios necesarios y con la maquinaria apropiada para su
manufactura. En el caso del estado solo invierten en repuestos no tan costosos
gue puedan ser manipulados por los técnicos locales que cuentan con una
limitada oferta de especialidades ofrecidas por las instituciones de educacion
superior que a su vez estan limitadas por el ente regulador; pero una maquina tan
compleja como un turborreactor necesita de las instalaciones correctas y de un
personal lo suficientemente capacitado para realizar las tareas de mantenimiento y
reparacion de forma adecuada.
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2. JUSTIFICACION

En cuanto al disefio y fabricacion de piezas mecanicas los ingenieros y la industria
en general se ha centrado en componentes menores que son facilmente
reemplazables en los sistemas de las aeronaves, por ejemplo en los trenes de
aterrizajes, o en la estructura interna de la aeronave donde existen componentes
de facil remocion.

Para poder llevar a la industria nacional a un desarrollo mas especializado en el
area de la fabricacion de piezas aeronauticas es necesario invertir mas en el
estudio de piezas y componentes complejos. El andlisis termogasodinamico de la
etapa de turbina de alta presion del motor turbofan contribuye a indicar los
procedimientos requeridos para posibles, disefios, simulaciones y construcciones
de la misma a futuro.

Universidades como la tecnolégica de Pereira, la universidad del norte en
barranquilla, la autbnoma de occidente en Cali y la universidad nacional en
Medellin, han publicado articulos sobre investigaciones acerca de como mejorar el
ciclo termodinamico de una turbina a gas, bien sea simulando una nueva camara
de combustién, mejorando las condiciones de operacion de la maquina o
reduciendo la entropia en el ciclo Brayton.

También han realizado estudios sobre el rendimiento de las turbinas de gas
cuando presentan desgaste en sus componentes, principalmente los moéviles o
también conocidos como turbomaquinaria y finalmente se encontré un trabajo en
el cual se determinan cuales serian los efectos en el comportamiento de la turbina
a gas si se cambiara la composicion quimica del gas natural. Aunque no todos los
proyectos mencionados anteriormente estan dirigidos a la industria aeronautica,
han servido de referente para conocer un poco mas sobre las investigaciones en
el campo de las maquinas térmicas, que adelantan diferentes universidades en
todo el pais y de forma independiente.

Situacion que promueve e incentiva el desarrollo de este proyecto teniendo en
cuenta que los libertadores es una de las pocas universidades que ofrecen el
programa de ingenieria aeronautica. Ademas cabe aclarar que ninguno de los
articulos referenciados hablan de disefio de piezas para la planta motriz de una
aeronave, por esto es oportuno considerar la ejecucion de este proyecto para
poder plantar un punto de referencia en cuanto al disefio de piezas tan poco
trabajadas como lo son los componentes internos del motor a reaccion y continuar
con un proceso que busca la fabricacion de los mismos.
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3. OBJETIVOS

3.1GENERAL

Disefiar conceptualmente y preliminarmente la etapa de turbina de alta para
un motor turbofan High bypass.

3.2ESPECIFICOS

1)

2)

3)

4)

5)

6)

7

Realizar un estudio de Linea base de seis (6) motores turbofan de doble eje
a partir de los parametros de operacion en su ficha técnica.

Calcular termogasodinamicamente el motor, teniendo en cuenta sus
variables de funcionamiento, para hallar presiones, temperaturas y
velocidades internas.

Disefiar preliminarmente la etapa de turbina de alta para las condiciones de
operacion de los motores del objetivo 1, con los célculos realizados en el
objetivo 2.

Hallar la relacion de expansiéon de la etapa de turbina de alta, el
dimensionamiento de los alabes del rotor, estator y la seleccion de su perfil
aerodinamico.

Examinar mediante software especializado (TURBN) el comportamiento del
flujo del gas (adngulos y velocidades) en la etapa de turbina de alta del

motor.

Organizar los calculos pertinente de los objetivos 2 y 4 en una tabla de
Excel como soporte para la ejecucion de los objetivos 3y 5.

llustrar las secciones del rotor y del estator de la turbina de alta, y su perfil
aerodinamico mediante planos.
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4. MARCO REFERENCIAL

4.1 La Propulsion de Aeronaves

Sin ninguna duda el mayor impacto de la turbina de gas ha sido en el campo de la
propulsion de aviones. El hito mas importante en su desarrollo fue el primer motor
experimental Whittle en 1937. Desde entonces la turbina de gas ha reemplazado
completamente al motor reciproco, excepto en los aviones ligeros, debido a su
relacion potencia / peso mucho mayor. El ciclo para un motor turbojet simple es
virtualmente el que se muestra en la figura 1 excepto que la turbina esta disefiada
para producir solo la potencia suficiente para mover el compresor. El gas de
escape es entonces expandido a la presion atmosférica en una tobera de
propulsién para producir un chorro de alta velocidad.*

Figura 1: Sistema simple de una turbina de gas.

Fusl
Cambustian
chambet
Air J 1 —3— Exhaust Gas
zﬂ——-—»—- Power outmut
Comprassor Turbing

Fuente: Imagen tomada de Saravanamuttoo, HIH. Gas Turbine Theory, 1996.

Para acelerar un cuerpo es necesario aplicar una fuerza F y debe existir otro
cuerpo al que se aplique una fuerza —F. siempre que un cuerpo se desplace en
una cierta direccién debe haber otro que lo haga en sentido contrario.?

El mecanismo de la propulsion aeronautica se basa en la captacién de aire en el
avion, al que se comunica una cierta energia y es descargado a mayor velocidad
de la que fue admitido. EI motor es la unidad que convierte la energia quimica del
combustible en energia mecanica; la energia mecanica se manifiesta en forma de
un par de fuerzas en el eje de la maquina (par motor).3

1 Saravanamuttoo, HIH. Gas Turbine Theory, 1996. Pag. 12.
2 Ofate, Antonio E. Turborreactores: Teoria, Sistemas y Propulsion de Aviones, 1981. Pag. 35.
3 Ofate, Antonio E. Turborreactores: Teoria, Sistemas y Propulsion de Aviones, 1981. Pag. 36.
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El propulsor es la unidad que transforma la energia mecanica en energia cinética.
Existen numerosos sistemas de propulsion en los cuales estdn claramente
diferenciados los 6rganos motor y propulsor. En la aviacion impulsada mediante
motores alternativos también se distingue el 6rgano motor y la hélice como
sistema propulsor. Se observara mas adelante que en los llamados motores de
reaccion, y mas concretamente en los turborreactores, es el propio motor el que
verifica la propulsion al transformar la energia quimica del combustible en energia
cinética del chorro propulsor. Son, pues, verdaderos sistemas motopropulsores.*

4.1.1 Definicién de una Turbomaquina

Se clasifica como turbomaquinas todos aquellos dispositivos en los que la energia
se transfiere ya sea a, o desde, un fluido que fluye continuamente por la accién
dindmica de una o mas filas de alabes en movimiento. La palabra turbo o turbinis
de origen latino implica el que gira o da vueltas alrededor. Esencialmente, una fila
de alabes giratoria, un rotor o un impulsor cambia la entalpia de estancamiento del
fluido que se mueve a través de él, ya sea haciendo un trabajo positivo 0 negativo,
dependiendo del efecto requerido por la maquina. Estos cambios de entalpia estan
intrinsecamente relacionados con los cambios de presibn que ocurren
simultdneamente en el fluido.®

4 Ofiate, Antonio E. Turborreactores: Teoria, Sistemas y Propulsion de Aviones, 1981. Pag. 36.
5 Dixon, S. L. Fluid Mechanics and Thermodynamics of Turbomachinery. 2005. Pag. 1.
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Figura 2: Forma esquematica de varios tipos de turbomaquinas.
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Fuente: Imagen tomada de Dixon, S. L. Fluid Mechanics and Thermodynamics of Turbomachinery.
2005.

Las turbomaquinas se clasifican ademas segun la naturaleza de la trayectoria del
flujo a través de los pasajes del rotor. Cuando la trayectoria del flujo es total o
principalmente paralela al eje de rotacion, el dispositivo se denomina una
turbomaquina de flujo axial (figura 2 a'y e). Cuando la trayectoria del flujo es total o
principalmente perpendicular al eje de rotacion, el dispositivo se denomina una
turbomaquina de flujo radial (figura 2 c). El término flujo mixto en este contexto se
refiere a la direccidn del flujo a la salida del rotor cuando estan presentes ambas
componentes de la velocidad, tanto radiales y axiales en cantidades significativas
(figura2 by d).6

6 Dixon, S. L. Fluid Mechanics and Thermodynamics of Turbomachinery. 2005. Pag. 3.
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4.2 Motores a Reaccion

Se llaman motores de reaccion a las maquinas térmicas en las cuales la energia
de los propulsores se transforma en energia cinética del chorro de gases que
salen del motor. Los motores de reaccion se clasifican en autdbnomos y no
autonomos. Los primeros llevan a bordo todos los componentes quimicos que
intervienen en la reaccion de la combustion. Los segundos toman el oxidante que
requiere la combustién del medio ambiente que los rodea. Los turborreactores son
los motores de reaccion no autbnomos en los que, para cualquier actitud de vuelo,
el gas que evoluciona dentro del motor es sometido a compresion y expansion de
origen mecéanico. La compresibn mecanica del aire se efectia con
turbocompresores y la expansién mecanica del gas con turbinas.’

Figura 3: Turbojet de Triple Eje con Fan Frontal.

Fuente: Imagen tomada de Rolls-Royce plc. The Jet Engine, 1986.

Un motor a reaccidn es un sistema propulsivo cuyo principio de funcionamiento
estd basado en la aplicacion de la segunda y tercera ley de newton. Suponiendo
un motor hipotético que durante un tiempo t es atravesado por una masa de aire-
gas m (aire a la entrada, y gas a la salida), y admitiendo en principio que esta
masa es igual a la entrada que a la salida, por considerar despreciable la cantidad
de combustible introducido en relacién con la gran cantidad de aire admitido.2

- La aplicacion de la segunda ley de Newton proporciona el impulso de la
fuerza F aplicada durante un tiempo t.

- La aplicacién de la tercera ley de Newton proporciona la reaccién o empuje
obtenido.

’ Oriate, Antonio E. Turborreactores: Teoria, Sistemas y Propulsion de Aviones, 1981. Pag. 36.
8 Cuesta A., Martin. Motores de Reacciéon Tecnologia y Operacion de Vuelo, 1980. Pag. 49.
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Este valor del empuje puede escribirse de una forma mas practica en funcion del
gasto de aire que atraviesa el motor por unidad de tiempo (ej. Kg/h) y, de la
variacion de velocidades entre la entrada y salida al motor. Asi llamando m al
gasto masico de aire por unidad de tiempo, el valor absoluto del empuje resulta:®

F=m;—Vo)+ (% —PpAs (1)

4.2.1 Funcionamiento del Motor a Reaccion

A grandes rasgos, el modo de funcionamiento del turborreactor es el siguiente: el
aire, captado por el difusor de entrada, fluye de manera continua hacia la entrada
del compresor. El compresor, que esta formado por dos conjuntos, uno rotatorio y
otro estacionario, comprime el aire y lo envia a la camara de combustion pasando
antes por un difusor pre-camara que reduce la velocidad de la corriente. Los gases
gue se originan en la camara de combustion con elevada presion y temperatura
pasan a la turbina. Al igual que el compresor, la turbina consta de dos conjuntos:
uno rotatorio y otro estacionario. La funcion de la turbina es extraer cierta cantidad
de energia de los gases que pasan por ella. La energia que extrae la turbina se
invierte en comunicar un par de giro al compresor, y por ello los conjuntos
giratorios de la turbina y el compresor estan unidos mecanicamente mediante un
eje que se apoya en varios rodamientos.¢

4.2.2 Turbojet

Es un motor a reacciébn, cuyos componentes fundamentales son las
turbomaquinas, esto es, los compresores de flujo continuo, llamados también
turbocompresores, y las turbinas. Para obtener empuje, y por lo tanto movimiento
en el sentido deseado, partiendo de que es necesario acelerar una gran masa de
aire, hacen falta una serie de componentes en el motor, ademas de los
compresores y turbinas; estos componentes son: el difusor, la camara de
combustién, y la tobera. Los diferentes tipos de turborreactores mas utilizados en
la propulsiéon de aviones son los de flujo Gnico y de doble flujo.1*

9 Cuesta A., Martin. Motores de Reaccién Tecnologia y Operacion de Vuelo, 1980. Pag. 50.
10 Ofiate, Antonio E. Turborreactores: Teoria, Sistemas y Propulsion de Aviones, 1981. Pag. 37.
11 Cuesta A., Martin. Motores de Reaccion Tecnologia y Operacion de Vuelo, 1980. Pag. 80.
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Figura 4: Motor a Reaccion pura.
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Fuente: Imagen tomada de Rolls-Royce plc. The Jet Engine, 1986.

4.2.3 Turbofan

El motor turbofan consiste en una entrada de aire, el fan, el generador de gas, y la
tobera de salida. En el turbofan, una porcion del trabajo de la turbina es usado
para suministrar potencia al fan. Generalmente el motor turbofan es mas
econdémico y eficiente que el motor turbojet en vuelo subsénico. EI consumo
especifico de combustible del empuje (TSFC, o tasa de flujo masico de
combustible por unidad de empuje) es menor para turbofans e indica una
operacion mas econémica. El turbofan también acelera mayor masa de aire a una
velocidad menor que un turbojet para una mayor eficiencia propulsiva. El area
frontal de un turbofan es bastante grande en comparacién con la de un turbojet, y
por esta razon resulta en mas arrastre y mas peso. El diametro del fan también
estd limitado aerodinamicamente cuando se producen efectos de
compresibilidad.*?

Figura 5: Esquema del Motor Turbofan de doble eje.

I

M I

Fuente: Imagen tomada de Saravanamuttoo, HIH. Gas Turbine Theory. 1996.

12 Mattingly, Jack D. Elements of propulsion: Gas Turbines and Rockets, 2006. Pags. 9y 11.
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La figura 5 muestra el esquema de un motor de doble flujo. En estos sistemas
motopropulsores se establecen dos flujos, de ahi su nombre: se llama flujo
primario al que pasa por el compresor, camara de combustion y turbina del motor;
flujo secundario es el que solo pasa por un compresor y es expulsado a la
atmosfera.®

La figura 6 muestra una disposicién de motor de doble eje. El sistema dispone de
dos ejes, mecanicamente independientes, que accionan el compresor de baja
presion y las etapas del compresor axial de alta presion.

4.3 Componentes del Motor a Reaccion

La entrada de aire, el compresor, la camara de combustion, la turbina, y la tobera
de salida son los componentes principales del motor de turbina a gas. El propésito
y operacion de estos componentes y dos técnicas de aumentacion del empuje son
discutidos en esta seccion.'#

Figura 6: Numeracion de las etapas de un turbojet (doble compresor y turbina axial).
- (Gag generator
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Fuente: Imagen tomada de Mattingly, Jack D. Elements of propulsion: Gas Turbines and Rockets.
2006.

13 Ofate, Antonio E. Turborreactores: Teoria, Sistemas y Propulsion de Aviones, 1981. P4gs. 42 y
43.
14 Mattingly, Jack D. Elements of propulsion: Gas Turbines and Rockets, 2006. Pag. 244.
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4.3.1 Difusor de Admisiéon

De acuerdo con la misibn que realiza, e independientemente de su forma
geométrica, un difusor es un conducto en el cual la corriente fluida pierde
velocidad y gana presion. El sistema de admision de aire a un motor a reaccion,
ha de cumplir la misién de canalizar el flujo de aire hacia el compresor libre de
distorsiones, con estabilidad, y siendo capaz de transformar la mayor parte de la
energia cinética en energia debida a presion.t®

La forma del conducto de admision, depende de la situacion del motor sobre el
avion, siendo las de mejor comportamiento las de secciones rectas normales al eje
del motor, esto es, sin cambios de direccion. Esto a veces no es posible, como
ocurre en el caso de dobles conductos de admision en el encastre del ala, o
adosados al fuselaje, requeridos por los aviones militares de caza, en donde la
alta velocidad requiere limpios disefios aerodindmicos.®

Figura 7: Areas normalmente consideradas para la proteccion de hielo a la entrada del motor.
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Fuente: Imagen tomada de Rolls-Royce plc. The Jet Engine. 1986.

4.3.2 Compresores

Son aquellos componentes que tiene como mision aumentar la energia del fluido
por elevacion de presion, mediante aplicacion de un trabajo mecanico. En el caso
de los motores de reaccion, los compresores reciben el nombre mas propio de
turbocompresores, comprimiendo el fluido de forma continua, a diferencia de los

15 Cuesta A Martin. Motores de Reaccidn Tecnologia y Operacion de Vuelo, 1980. Pags. 74 y 94.
16 Cuesta A., Martin. Motores de Reaccién Tecnologia y Operaciéon de Vuelo, 1980. Pag. 94.
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compresores volumétricos que, tomando una porcion de volumen fluido, lo
comprimen independientemente del resto. El turbocompresor comunica energia al
fluido en un 6rgano llamado rotor o impulsor, y a continuacién transforma dicha
energia cinética en energia de presion, en un segundo 6rgano llamado estator o
difusor. Al conjunto que forman el par de elementos rotor/estator, se denomina
escaléon de turbocompresor.t?

Segun la direccion de la corriente fluida, los utilizados en motores de reaccidn para
la compresion del aire pueden ser de dos tipos: centrifugos, o axiales. Los
compresores centrifugos alcanzan elevaciéon de presiones hasta de 2/1 por etapa.
Los compresores axiales, para que su rendimiento sea bueno, alcanzan valores de
elevacion de presion comprendidos entre 1°1/1 a 1°2/1 por etapa, si bien la
asociacion en serie de varias etapas puede hacerse mejor que con los centrifugos.
Por esto, la mayor utilizacion de los compresores axiales para altos valores de
compresion.18

Figura 8: Tipico Compresor de Flujo Axial.
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Fuente: Imagen tomada de Rolls-Royce plc. The Jet Engine. 1986.

El compresor axial consiste de una 0 mas etapas de compresion. Cada etapa esta
compuesta por un conjunto de alabes, unidos normalmente por un disco al eje del
motor y participando de su rotacion, y un conjunto de alabes estacionarios. El
conjunto movil de la etapa se llama rotor y el fijo estator. La seccion de los alabes
tiene perfil aerodinamico. Como el incremento de presion que desarrolla cada

17 Cuesta A Martin. Motores de Reaccidn Tecnologia y Operacion de Vuelo, 1980. Pag. 75.
18 Cuesta A., Martin. Motores de Reaccion Tecnologia y Operacion de Vuelo, 1980. Pag. 102.
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etapa s relativamente pequefio, el compresor axial consta de un cierto numero de
etapas. En cada etapa el aire es acelerado y retardado, lo que va produciendo un
incremento de presion. Un detalle del compresor axial se muestra en la figura 8.1°

4.3.3 Difusor Post-Compresor

Es la parte del motor comprendida entre la descarga de aire del compresor y las
camaras de combustion. La mision fundamental es reducir la velocidad de salida
del aire del compresor, para facilitar la atomizacion del combustible con el aire en
las cAmaras. En un motor con compresor centrifugo, la velocidad de salida se
reduce al maximo, pues, al tener que cambiar 90 grados la direccion de la
velocidad, para entrar longitudinalmente en las caAmaras de combustion, aparece
un aumento de la presién estatica y, el consiguiente descenso de la velocidad. El
difusor en este tipo de motor es similar al céarter del compresor de
sobrealimentacibn de un motor alternativo de explosién. En un motor de
compresor axial, el difusor difiere de forma, segun que la camara de combustion
sea: Unica, formada por unidades aisladas, cAmara multiple, o de flujo reversible.?°

4.3.4 Camaras de Combustion

Es la zona del motor en donde se le suministra energia calorifica y todo el resto
del motor se alimenta de esa energia, transformada en cinética en la turbina para
mover el compresor y todos los accesorios. En las camaras de combustion, se
eleva la temperatura hasta un alto nivel, compatible con el disefio del motor, la
configuracion de las camaras, y las turbinas que le siguen. La combustion se
realiza a presion constante tedricamente. En todo caso, en el disefio de una
camara de combustion ha de prestarse especial atencién a que las pérdidas de
presion sean lo mas pequeiias posibles.??

La seccion longitudinal de una cadmara de combustién responde a la funcion de
trabajo de la camara y, aun cuando existen diversos tipos, la forma general es la
que indica la figura. Como puede apreciarse en la figura 9, su entrada tiene la
forma de conducto divergente, con dobles paredes paralelas en la zona en donde
ha de tener lugar la combustién. Dado que, aproximadamente solo 1/3 a 1/6 del

19 Onate, Antonio E. Turborreactores: Teoria, Sistemas y Propulsion de Aviones, 1981. Pag. 39.
20 Cuesta A., Martin. Motores de Reaccion Tecnologia y Operacion de Vuelo, 1980. Pag. 148.
21 Cuesta A., Martin. Motores de Reaccién Tecnologia y Operacién de Vuelo, 1980. Pag. 76.
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aire proporcionado por el motor es el necesario para obtener la energia requerida
por combustion, el resto del aire se introduce en la cAmara después de la zona de
combustion, mezclandolo con los gases calientes antes de entrar en la turbina.
Este aire en exceso produce un descenso de la temperatura que se requiere para
no sobrecalentar los alabes de la turbina. Los valores de la relacion
aire/combustible, son del orden de 45/1 a 135/1, y su valor normal entre 60/1 a
75/1. Estos limites de riqueza y pobreza de combustible se reducen a medida que
aumenta el gasto masico de aire.??

Figura 9: Camara de combustién con torbellinador.

SWIRL VANES FLAME TUBE
SECONDARY AIR AIR CASING
DILUTION AIR HOLES

FUEL SPRAY
NOZZLE

PRIMARY ZONE

SEALING RING
INTERCONNECTOR
CORRUGATED JOINT

Fuente: Imagen tomada de Rolls-Royce plc. The Jet Engine. 1986.

4.3.5 Turbinas

La turbina extrae energia cinética de la expansion de los gases que fluyen desde
la cAmara de combustion. La energia cinética es convertida a potencia en el eje
para mover el compresor y los accesorios. Casi tres cuartas partes de toda la
energia disponible de los productos de la combustién es requerida para mover el
compresor. La turbina de flujo axial consiste en una rueda de alabes rotores de
turbina y un conjunto de alabes estacionarias, como se muestra en la figura 10. El
conjunto de paletas estacionarias de la turbina es un plano de paletas (concéntrica
con en eje de la turbina) que se fijjan en un angulo para formar una serie de
pequefias boquillas que descargan los gases sobre los alabes de la rueda de

22 Cuesta A., Martin. Motores de Reaccion Tecnologia y Operacion de Vuelo, 1980. P4ags. 153 y
154.
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turbina. La descarga de los gases sobre el rotor permite a la energia cinética de
los gases ser transformada en energia mecanica al eje.®

Como el compresor axial, la turbina axial es por lo general de mdltiples etapas. En
general existen menos etapas de turbina que etapas de compresor debido a que
en la turbina la presion disminuye (proceso de expansion), mientras en el
compresor la presion aumenta (proceso de compresion). En cada proceso
(expansion o compresion), los alabes de la turbina axial o del compresor axial
actuan como superficies de sustentacion, y el flujo de aire sobre la superficie es
mas favorable en el proceso de expansion. El resultado es que una etapa de
turbina puede alimentar muchas etapas del compresor.?*

Figura 10: Componentes de la turbina de flujo axial.

Fuente: Imagen tomada de Mattingly, Jack D. Elements of propulsion: Gas Turbines and Rockets.
2006.

Las turbinas axiales pueden ser de dos tipos: de impulso y de reaccion. Ambos
tipos se diferencian en el valor de su grado de reaccion, definido como la relacién
entre la variacion de energia en el rotor, respecto a la variaciéon de energia en el
conjunto estator-rotor, lo que fisicamente también representa la proporcion
existente entre la expansion producida en el rotor respecto a la expansion en el
conjunto estator-rotor. La turbina de reaccion es aquella en que, parte de la
expansion se efectia en el rotor, siendo el valor del grado de reaccion
aproximadamente 0’5 para varias etapas y 0’15 a 0’20 para una sola etapa. En los

23 Mattingly, Jack D. Elements of propulsion: Gas Turbines and Rockets, 2006. Pag. 248.
24 Mattingly, Jack D. Elements of propulsion: Gas Turbines and Rockets, 2006. Pag. 249.
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turborreactores de doble compresor axial existen dos grupos de turbinas con ejes
coaxiales. La primera turbina o primer grupo de turbinas, mueve el compresor de
alta presion o posterior, y su eje es el exterior, y la segunda turbina o segundo
grupo de turbinas mueve el compresor de baja presion o delantero, y su eje es el
interior.?®

La turbina de impulso es aquella de grado de reaccion cero, significando
fisicamente que toda la expansion del gas tiene lugar en el estator que actia en
forma de tobera. Como resultado de esta expansion en el estator, la velocidad del
fluido aumenta considerablemente, actuando sobre los alabes del rotor, que
adquieren una velocidad de rotacion en la direccion del extradds de los alabes. El
descenso de presion en el estator es con rapidez y suavidad hasta la presion
requerida, a cuyo valor se mantiene constante durante el paso da través de los
alabes del rotor. Al paso del gas por la superficie curvada de los alabes del rotor,
cambia la direccion de la corriente fluida y, en el caso de una sola etapa, o en la
tltima de varias etapas, la velocidad absoluta de salida es sensiblemente paralela
al eje de dicho rotor, haciendo asi coincidir la velocidad absoluta de salida de la
etapa con la axial o de entrada a la tobera de escape del motor.26

Ambos tipos de turbina, de impulso y de reaccién, pueden combinarse por disefio
de los alabes, tanto del estator como del rotor, para formar una turbina impulso-
reaccion, obteniéndose de esta forma caracteristicas que corresponden
sensiblemente al 50% de cada tipo. La forma Optima de este tipo de turbina,
corresponde a la utilizacion del tipo de impulso en la raiz del alabe, y del tipo de
reaccion en el extremo.?’

25 Cuesta A Martin. Motores de Reaccidn Tecnologia y Operacion de Vuelo, 1980. Pag. 167.
% Cuesta A., Martin. Motores de Reaccion Tecnologia y Operacion de Vuelo, 1980. Pag. 172.
27 Cuesta A., Martin. Motores de Reaccién Tecnologia y Operacion de Vuelo, 1980. Pag. 181.
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Figura 11: Etapas de impulso y reaccién.

Direction of rotation

Rotor

Direction of rolation

Stator Rotoe

a) Impulse b) Reaction

Fuente: Imagen tomada de Mattingly, Jack D. Elements of propulsion: Gas Turbines and Rockets.
2006.

En el turborreactor basico la turbina estd disefiada para extraer de la corriente de
gases solo una parte de la energia disponible en ellos. La energia remanente, que
posee el gas cuando sale de la turbina, se emplea para producir trabajo atil en la
tobera de escape del motor donde se consume impartiendo una aceleracién muy
fuerte a los gases. La turbina también suministra la potencia necesaria para
accionar los distintos sistemas accesorios como bombas, generadores, etc.; la
potencia que absorben los accesorios es una fraccion muy pequefia de la
consumida por el compresor.?8

4.3.6 Tobera de Escape

De acuerdo con la misibn que realiza, e independientemente de su forma
geomeétrica, una tobera es un conducto en el cual la corriente fluida gana velocidad
a costa de perder presion.?°

Las actuaciones de una tobera dependen principalmente de las condiciones de
velocidad de la corriente de entrada, ya que un mismo conducto convergente de la
entrada a la salida, puede actuar de tobera o de difusor, segun sea la corriente de
entrada subsonica o supersonica y, un mismo conducto divergente puede actuar

28 Ofiate, Antonio E. Turborreactores: Teoria, Sistemas y Propulsion de Aviones, 1981. Pags. 37 y
38.

29 Cuesta A., Martin. Motores de Reaccion Tecnologia y Operacion de Vuelo, 1980. Pag. 78.
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de tobera o difusor, segun sea supersonica o subsoénica respectivamente la
corriente de entrada.®°

Las toberas de escape para motores de propulsion subsonica son de forma
convergente hacia la salida, pudiendo ser subsonica la corriente de salida si toda
la expansion tiene lugar dentro de la tobera, o bien, alcanzar valores de nimeros
de Mach practicamente la unidad, esto es, condiciones sonicas. En este ultimo
caso, la tobera se dice que trabaja en condiciones criticas. Esta tobera del tipo
convergente es por lo regular de area de salida fija, si bien pueden en algunos
casos variar automaticamente aumentando el area de salida al aumentar el flujo
de combustible, o reducirla al disminuir el flujo de combustible. Una tobera de
escape es el conjunto mas simple de los fundamentales del turborreactor, y forma
parte de la tobera el cono final que canaliza el gas a la salida de la turbina .3!

Figura 12: Sistema Bésico de Escape.
EXHAUST CONE

JET PIPE

CONVERGENT (propelling) NOZZLE

T~

v/‘l
TURBINE REAR
STAGE

TURBINE REAR
SUPPORT STRUTS

-

Fuente: Imagen tomada de Rolls-Royce plc. The Jet Engine. 1986.

4 .4 Eficiencia de los Motores a Reaccion

En este trabajo se explicara brevemente las eficiencias principales de la turbina a
gas, y ya que el interés del proyecto esta orientado a las turbomaquinas se
mencionaran las eficiencias de estas (compresor y turbina) mas no las del resto de
componentes del motor (difusor, cAmara de combustién y tobera).

30 Cuesta A Martin. Motores de Reaccidn Tecnologia y Operacion de Vuelo, 1980. P4g. 196.
81 Cuesta A., Martin. Motores de Reaccién Tecnologia y Operacion de Vuelo, 1980. Pag. 196.
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La eficiencia isoentrépica del compresor (a veces referido como la eficiencia
adiabatica del compresor) es la relacion entre el trabajo isoentrépico y el trabajo
real de compresion cuando ambos son comprimidos hasta la misma presion final.
Se debe tener cuidado, como a veces se utiliza la presion estatica y, a veces se
utiliza la presion total final. En todos los casos, se utiliza la condicion inicial total.3?

_ Wiz hozi — hox
Necomp =

Wiza  ho2qa — hoy 2)
La eficiencia isoentropica de la turbina (a menudo llamada eficiencia adiabética de
la turbina) es la relacion entre el trabajo real y el trabajo isoentropico de la turbina
cuando ambos se expanden desde el mismo estado inicial hasta la misma presion
final. Una vez mas, la condicién final puede ser la misma presion estética o la
misma presion total final.23

. _ Waaq  hoz —hoaq
turb — -
W34 hos — hoai

(3)

4.4.1 Eficiencia Térmica

La eficiencia térmica se define como la tasa de energia neta (potencia al eje o
energia cinética) producida por el motor entre la tasa de energia térmica
disponible a partir del combustible en el motor. La energia térmica del combustible
disponible es igual a la tasa de flujo masico del combustible ms las veces que es
menor el valor de calefaccion del combustible hp;. La eficiencia térmica se puede
escribir en forma de ecuacién como.3

Wlout
nr=—F— (4
Q'in

Donde nres la eficiencia térmica del motor, W-,,; €s la potencia neta de salida del
motor y Q-, es la tasa de energia térmica liberada (m shpg).

32 Bathie, William W. Fundamentals of Gas Turbines. 1996. Pag. 103.
33 Bathie, William W. Fundamentals of Gas Turbines. 1996. P4g. 103.
34 Mattingly, Jack D. Elements of propulsion: Gas Turbines and Rockets, 2006. Pag. 22.
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4.4.2 Eficiencia Propulsiva

La eficiencia de propulsiva np de un sistema de propulsién es una medida de con
cuanta efectividad, la potencia de salida del motor W*,,,; se utiliza para impulsar la
aeronave. La eficiencia propulsiva es la relacion entre la potencia de la aeronave y
la potencia de salida del motor W-,,;. En forma de ecuacion, esta se escribe
como:®

TV,
W out

np = (5)

Donde npes la eficiencia propulsiva del motor, T es el empuje del sistema de
propulsion, V, es la velocidad de la aeronave y W-,,,; €s la potencia neta de salida
del motor. Para el caso cuando la relacién de flujo méasico de combustible es
mucho menor que la de aire y las pérdidas instaladas son muy pequefas, se
simplifica la ecuacion de la eficiencia propulsiva como sigue:36

Mp (6)

A
70+1

4.4.3 Eficiencia Global

La eficiencia térmica y propulsiva se pueden combinar para dar paso a la
eficiencia global n, de un sistema de propulsion. Con el producto entre las
eficiencias térmicas y propulsivas, se obtiene la relacion entre la potencia de la
aeronave y la tasa de energia calorifica liberada en el motor:3’

TV, TV,
Qum Mrhpr

No =Mt MNp = ()

35 Mattingly, Jack D. Elements of propulsion: Gas Turbines and Rockets, 2006. Pag. 22.
36 Mattingly, Jack D. Elements of propulsion: Gas Turbines and Rockets, 2006. Pag. 23.
87 Mattingly, Jack D. Elements of propulsion: Gas Turbines and Rockets, 2006. Pags. 23 y 24.
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Figura 13: Caracteristicas del empuje especifico de los motores tipicos de aeronaves.
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Fuente: Imagen tomada de Mattingly, Jack D. Elements of propulsion: Gas Turbines and Rockets.
2006.

4.5 Termodindmica del Flujo de Gas

Los motores turbojet y las turbinas de gas utilizan procesos termodinamicos de
comprimir el aire atmosférico, calentarlo a una alta temperatura para quemar un
combustible en el mismo, y donde el chorro de propulsién auxiliar es utilizado con
la turbina de gas entonces en ambos casos los gases son finalmente descargados
a través de una tobera de escape de forma adecuada. Estos procesos son
comunes independientemente de la maquina motriz utilizada para accionar el
compresor de aire.3®

El andlisis termodindmico de los ciclos de los turborreactores permite el calculo de
los estados del fluido a su paso por el motor. De particular interés resulta conocer
como varia la presion y temperatura totales del gas, su velocidad a la salida, y las
perdidas energéticas que sufre el fluido en la evolucion termodinamica a que esta

88 Zucrow, M. J. Principles of Jet Propulsion and Gas Turbines, 1948. Pag. 67.
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sujeto. El andlisis permite obtener también la variacibn de los pardametros
fundamentales de los turborreactores cuando lo hacen las condiciones exteriores,
esto es, cuando varia la velocidad y la altura de vuelo. La variacion de las
caracteristicas del motor con estas variables se conoce por actuaciones de los
turborreactores. En el analisis termodinamico de los turborreactores es usual
emplear el estado termodinamico total o de remanso, para caracterizar la
evolucion de las propiedades del gas a su paso por el motor.3°

Figura 14: Ciclo tedrico en el diagrama presién - volumen especifico.
y-]

Faf J

<

v
Fuente: Imagen tomada de Tarifa, C. S. Motores de Reaccion y Turbinas de Gas. 1951.

Como una primera aproximacion se supondra que el aire o los gases propulsores
se comportan termodinamicamente de acuerdo con las leyes para gases perfectos
y el flujo es unidimensional. Las relaciones basicas involucradas pueden ser
demostradas aplicando estas leyes. Los resultados obtenidos de esta manera
pueden entonces ser modificados para tener en cuenta las desviaciones de los
supuestos anteriores.*°

4.5.1 Ciclo Brayton

El fluido activo, o gas, que evoluciona en un turborreactor, pasa por una serie de
estados termodinamicos. La secuencia de las transformaciones o procesos reales
qgue efectua el fluido tiene un marco comparativo en el llamado ciclo de Brayton,
gue se caracteriza porque la combustién se realiza a presiéon constante.*!

39 Ofiate, Antonio E. Turborreactores: Teoria, Sistemas y Propulsién de Aviones, 1981. Pag. 61.
40 Zucrow, M. J. Principles of Jet Propulsion and Gas Turbines, 1948. Pag. 67.
41 Ofate, Antonio E. Turborreactores: Teoria, Sistemas y Propulsion de Aviones, 1981. Pag. 44.
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El ciclo de energia Brayton es un modelo usado en termodinamica para el ciclo de
potencia de una turbina de gas ideal. Se compone de los siguientes cuatro
procesos, los cuales se también muestran en la figura 15 a):

1) Compresion Isoentrépica (2 a 3)

2) Adicion de calor a presion constante (3 a 4)
3) Expansion Isoentrépica (4 a 9)

4) Expulsion de calor a presion constante (9 a 2)

Los componentes basicos del ciclo Brayton se muestran a la derecha en la figura
15 b). En el ciclo ideal, los procesos a través tanto del compresor y de la turbina se
consideran que son reversibles y adiabaticos (Isoentrdpicos). Los procesos a
través del calentador y el enfriador se consideran que son a presion constante en
el ciclo ideal.*?

Figura 15: Diagrama temperatura — entropia del Ciclo Brayton.
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Fuente: Imagen tomada de Mattingly, Jack D. Elements of propulsion: Gas Turbines and Rockets.
2006.

En los turborreactores en vuelo, el proceso global de compresion se divide en las
fases de compresion dinAmica y mecénica. La primera se realiza en la toma de
aire o difusor de entrada, que comunica la entrada del compresor con la superficie
externa del avion. La compresién mecanica se efectda en el compresor. El fluido
evoluciona en los distintos componentes del motor sufriendo ciertas pérdidas, y en
la practica no es posible alcanzar un ciclo ideal. La friccion del gas en los
conductos de paso del motor, las fugas, rozamientos, etc., consumen parte de la

42 Mattingly, Jack D. Elements of propulsion: Gas Turbines and Rockets, 2006. Pag. 252.
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energia potencial que puede obtenerse del proceso, y, en definitiva, cierto grado
de ineficiencia esta presente en todas las realizaciones practicas.*

4.5.2 Fuerza de Empuje del Motor

La fuerza de empuje de los turborreactores es el resultado de las fuerzas de
presion y friccion que se desarrollan dentro del motor. En todos aquellos planos,
secciones o estaciones del motor, donde exista una diferencia de presion se esta
desarrollando una fuerza de empuje. La creacion de empuje no esta localizada en
uno de ellos determinado, o en un componente del motor determinado, sino que
todos ellos contribuyen de una forma u otra en la fuerza de empuje. La magnitud
de esta fuerza puede establecerse a través del teorema del impulso. Este teorema
expresa que la variacion de la cantidad de movimiento por segundo de un sistema
de particulas es igual a la suma de las fuerzas exteriores que actuan sobre el
sistema.*

El teorema del impulso establece que:
F = (mq+mp)V;—mgV, (8)

Esta ecuacion permite calcular la fuerza de empuje que desarrolla un turborreactor
en cuanto se conozca la velocidad de salida de los gases V, el gasto de aire que
consume el motor m,, gasto de combustible m, y velocidad del aire de entrada en
el motor V,, que, a todos los efectos, supondremos igual a la velocidad de vuelo.
En la practica, el gasto de combustible de un turborreactor es una fraccibn muy
pequefia del gasto de aire. En consecuencia, se obtiene suficiente aproximacion si
se ignora el término m, de la ecuacion y se escribe simplemente:*°

F=m;=Vo) (9)

Si el motor funciona en condiciones estéticas, donde la velocidad de vuelo V, es
igual a cero, resulta que:

F =mV, (10)

43 Ofate, Antonio E. Turborreactores: Teoria, Sistemas y Propulsion de Aviones, 1981. Pags. 44 y
45.

44 Ofate, Antonio E. Turborreactores: Teoria, Sistemas y Propulsion de Aviones, 1981. Pag. 45.

45 Onate, Antonio E. Turborreactores: Teoria, Sistemas y Propulsion de Aviones, 1981. Pag. 45.
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Las ecuaciones escritas expresan que el empuje del motor depende del gasto de
aire admitido, que fijara el tamafio del motor, y de la variacion de velocidades del
fluido entre la salida y la entrada. La velocidad que puede alcanzar el gas en la
tobera de salida depende de la relacion de presion entre la entrada y la salida de
ella. Cuanto mayor sea esta relacion de presion, mayor velocidad podra obtener el
gas en la tobera, y en consecuencia un mayor empuje del motor para el mismo
gasto de aire m'. Es importante sefialar que el salto de presion en la tobera puede
ser suficiente para que el gas alcance las llamadas condiciones criticas, es decir,
la corriente alcanza una velocidad que es igual a la local del sonido. Decimos
entonces que el nimero de Mach de la corriente es la unidad.*®

4.5.3 Empuje Especifico

Considérese un turborreactor que consume m kilogramos de aire en peso por
segundo, y que desarrolla F kilogramos de empuje. Se llama empuje especifico (I)
a la relacion:

Por tanto, el empuje especifico de un motor representa los kilogramos de empuje
obtenidos por cada kilogramo de aire por segundo que pasa por él. De esta
ecuacion se deduce:*’

I—F—V Vy (12
_m__s O()

4.5.4 Consumo Especifico de Combustible

El consumo especifico de combustible de un turborreactor son los kilogramos de
combustible que necesita un motor para producir la unidad de empuje, durante un
tiempo determinado. Se expresa generalmente en kg/kg*hora. Se obtiene
mediante:*®

46 Ofate, Antonio E. Turborreactores: Teoria, Sistemas y Propulsion de Aviones, 1981. Pag. 46.
47 Ofate, Antonio E. Turborreactores: Teoria, Sistemas y Propulsion de Aviones, 1981. Pag. 48.
48 Ofnate, Antonio E. Turborreactores: Teoria, Sistemas y Propulsion de Aviones, 1981. Pag. 48.
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my  Gasto de combustible
S=—= - (13)
Empuje

4.5.5 Temperaturay Presion Total

Si en una seccion cualquiera de un conducto circula un gas con velocidad V,
presion y temperatura estéticas P y T, respectivamente, las condiciones totales o
de remanso se definen por:4°

2

14
T, =T +— (14

4

vz \r-1
P,=P (1 + chT> (15)

Donde el subindice t denota condiciones totales, Cp el calor especifico del gas a
presion constante y y = Cp/Cv la relacion entre los calores especificos del gas a
presién y volumen constante. Estas ecuaciones pueden expresarse también en
funcion del numero de Mach del movimiento, de esta forma:>°

T, = T(l +%1M2) (16)

-1 y-1
Pt:P<1+TM2> (17)

Los primeros miembros de estas ecuaciones representan las condiciones que se
obtendrian decelerando el fluido hasta el reposo segun un proceso ideal, sin
perdidas. Tedricamente, la temperatura y presion total del gas se alcanzan en
todos los puntos de remanso del fluido en la superficie del avion, o elementos del
motor expuestos a la corriente.>!

49 Ofate, Antonio E. Turborreactores: Teoria, Sistemas y Propulsion de Aviones, 1981. Pag. 48.
50 Ofiate, Antonio E. Turborreactores: Teoria, Sistemas y Propulsion de Aviones, 1981. Pag. 49.
51 Ofate, Antonio E. Turborreactores: Teoria, Sistemas y Propulsién de Aviones, 1981. Pag. 49.
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4.5.6 Temperatura de Turbina

Un parametro de la capacidad de un ciclo termodindmico para producir trabajo util
se conoce por practicabilidad del ciclo (v). Se define por la relacion entre el trabajo
atil obtenido y el total disponible en la expansion. El analisis termodinamico
demuestra que la practicabilidad aumenta con la temperatura maxima del ciclo,
gue en el caso de los turborreactores corresponde a la estacion de entrada a la
turbina.>?

4.6 Diagrama de Velocidades de una Turbina Axial

Independientemente de la magnitud de las velocidades, de la deflexion del flujo de
la corriente o de si la turbina es de impulso o de reaccion, el diagrama de
velocidades corresponde a la forma presentada en la figura 16, en el que
solamente se ha dibujado la linea media de los perfiles, pues la forma de estos
depende del tipo de turbina. La energia mecéanica obtenida en el rotor sera tan
grande, como lo sea la diferencia de velocidades tangenciales del fluido Viz y Vi,
(ecuacion 18) que son las que producen momentos respecto al eje de giro del
rotor.53

T =UX (Vi —Vi3) (18)

La velocidad del gas inicialmente baja en la camara de combustion, aumentando
rapidamente en el estator, alcanza valores de 300 a 1000 m/s. sin embargo, hay
una reduccion en la velocidad absoluta a través de los alabes del rotor, debido a
gue una gran parte de su energia cinética es cedida al rotor.>*

°2 Ofiate, Antonio E. Turborreactores: Teoria, Sistemas y Propulsion de Aviones, 1981. Pag. 49.
°3 Cuesta A., Martin. Motores de Reaccion Tecnologia y Operacion de Vuelo, 1980. Pag. 171.
54 Cuesta A., Martin. Motores de Reaccion Tecnologia y Operacion de Vuelo, 1980. Pag. 171.
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Figura 16: Diagrama de velocidades de una turbina axial.
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Fuente: Imagen tomada de Cuesta A., Martin. Motores de Reaccion Tecnologia y Operacion de
Vuelo, 1980.

El significado fisico de una turbina de reaccion, es que parte de la expansion se
efectla en el estator y parte en el rotor. Al paso del fluido por el estator ocurre una
caida parcial de presion y un aumento de velocidad, esto es, como en el caso de
las turbinas de impulso, que el estator funciona como una tobera, y al llegar el
fluido al rotor, continta la caida de presion.>®

Al igual que en la turbina de impulso, el cambio de direccién de la velocidad
relativa del fluido respecto de los alabes origina el movimiento de rotacién; en el
caso de las turbinas de reaccion no solo cambia la direcciobn de la velocidad
relativa al paso por los alabes, sino que también aumenta. La figura 17 representa
el diagrama de velocidades en un escalén de turbina de reaccion.>®

55 Cuesta A Martin. Motores de Reaccion Tecnologia y Operacion de Vuelo, 1980. Pag. 176.
56 Cuesta A., Martin. Motores de Reaccién Tecnologia y Operacion de Vuelo, 1980. Pag. 176.
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Figura 17: Diagrama de velocidades en un escaldn de turbina de reaccion.
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Fuente: Imagen tomada de Cuesta A., Martin. Motores de Reaccion Tecnologia y Operacion de

Vuelo, 1980.

La figura 18 muestra las variaciones de presion y velocidad en un escal6n de
turbina de reaccion. Es comun utilizar un rotor con mas de una cascada de alabes,
como en el caso de las turbinas de impulso, produciéndose la caida de presion en
varios escalones. Ver figura 19.57

57 Cuesta A., Martin. Motores de Reaccion Tecnologia y Operacion de Vuelo, 1980. Pag. 176.
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Figura 18: Turbina axial de reaccion con estator Unico y rotor Unico (una sola cascada de alabes).
Presiones y velocidades del gas.
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Fuente: Imagen tomada de Cuesta A., Martin. Motores de Reaccion Tecnologia y Operacion de
Vuelo, 1980.
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Figura 19: Turbina axial de reaccién con estator Unico y rotor tnico (doble cascada de alabes).
Presiones y velocidades del gas.
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Fuente: Imagen tomada de Cuesta A., Martin. Motores de Reaccion Tecnologia y Operacion de
Vuelo, 1980.

4.6.1 Configuracion Geométrica de los Alabes

Dado que la mision de los alabes del estator es acelerar la corriente fluida y
canalizarla para descargar con el angulo 6ptimo que exija la velocidad del rotor, la
forma y posicion de los alabes debera ser tal, que actiuen en forma de tobera vy,
siendo la corriente de entrada subsoénica, pueden darse dos configuraciones:>®

58 Cuesta A., Martin. Motores de Reaccion Tecnologia y Operacion de Vuelo, 1980. Pag. 183.
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- Formando un conducto convergente-divergente, cuando se desee una
elevada caida de presién en el estator.

- Formando un conducto convergente, cuando la caida de presion en el
estator sea pequefa.

Segun esto, el estator convergente-divergente es apropiado para turbinas de
impulso, en donde toda la expansion ocurre en el estator, en tanto que para las
turbinas de reaccién se utilizara la forma convergente, dado que la expansion en el
estator es parcial.>®

Figura 20: Forma de los alabes del estator de las turbinas axiales.

~ Apropiade para turbinas de impulso, — Apropiads para turbinas de reaceion,
[Conducto convergente-divergenia}, (Conducto convergente hatia la salida).
- Apropiade para grandes caidas de presion. — Apropiade para pequeftas caidas de preston.

g T ay 05 dg > nr::-as

Fuente: Imagen tomada de Cuesta A., Martin. Motores de Reaccion Tecnologia y Operacion de
Vuelo, 1980.

La diferencia en la forma de los alabes del rotor para las turbinas axiales de
impulso y reaccion, se debe al grado de expansion o caida de presion que existe
en ambos casos, definido por su grado de reaccion A.6°

59 Cuesta A Martin. Motores de Reaccion Tecnologia y Operacion de Vuelo, 1980. Pag. 183.
60 Cuesta A., Martin. Motores de Reaccién Tecnologia y Operacion de Vuelo, 1980. Pag. 184.
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Para turbinas de impulso; el grado de reaccion A es igual a 0, las velocidades
relativas de entrada y salida a los alabes del rotor son iguales (W2 = W3), la
presion del fluido es igual a la salida que a la entrada del rotor. Para turbinas de
reaccion; el grado de reaccion A es mayor a 0, las velocidades relativas de
entrada y salida a los alabes del rotor son diferentes (W2 < W3), la presion del
fluido es menor a la salida que a la entrada del rotor.5*

Figura 21: Forma de los alabes del rotor de las turbinas axiales.

TURBINA DE IMPULSO TURBINA DE REACCION
{Toda la expansion se efecitia {Parte de ta expansion se efecria
en el estator), en el estator)
ﬁe = ﬁj B&‘ :)ﬁt
dp = dy T dg dp Dray Zrag

Fuente: Imagen tomada de Cuesta A., Martin. Motores de Reaccion Tecnologia y Operacion de
Vuelo, 1980.

4.7 Refrigeracion de la Turbina

Una consideracion importante en la etapa de disefio de un motor a reaccion es la
necesidad de asegurar que ciertas partes del motor, y en algunos casos ciertos
accesorios, no absorban calor en la medida en que sea perjudicial para su

61 Cuesta A., Martin. Motores de Reaccion Tecnologia y Operacion de Vuelo, 1980. Pag. 184.
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operacion segura. Las areas principales que requieren refrigeracion por aire son la
camara de combustion y la turbina.®?

El aire de refrigeracion es usado para controlar la temperatura de los ejes del
compresor Yy discos ya sea por enfriamiento o calentamiento de los mismos. Esto
asegura una distribucion uniforme de la temperatura y por lo tanto mejora la
eficiencia del motor mediante el control de la expansion térmica y manteniendo
asi la minima holgura de la punta del alabe y de sellado. La refrigeracion tipica y el
sellado de los flujos de aire se muestran en la figura 22.63

Figura 22: Patron general de flujo de aire interno.
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Fuente: Imagen tomada de Rolls-Royce plc. The Jet Engine. 1986.

AIR OUTLET

Una alta eficiencia térmica depende de la temperatura de entrada de la turbina de
alta, la cual esta limitada por los materiales de los alabes de turbina y las paletas
guias de tobera. La refrigeracion continua de estos componentes permite que su
temperatura de operacion ambiental exceda el punto de fusion del material sin
afectar la integridad del alabe y de la tobera. La conduccién de calor desde los
alabes hasta el disco de la turbina requiere que el disco sea refrigerado y asi
prevenir la fatiga térmica y las tasas de expansion y contraccion no controladas.*

62 Rolls-Royce plc. The jet engine, 1986. Pag. 86.
63 Rolls-Royce plc. The jet engine, 1986. Pag. 86.
64 Rolls-Royce plc. The jet engine, 1986. Pag. 86.
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Figura 23: Disposicion de refrigeracion de las paletas guias de tobera y alabes de turbina.
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Fuente: Imagen tomada de Rolls-Royce plc. The Jet Engine. 1986.

La disposicion de alabes guias de la tobera y alabes de turbina refrigeradas por
aire de alta presion ilustrando el flujo de aire refrigerante se muestra en la figura
23. La vida de las paletas y alabes de turbina depende no solo en su forma sino
también en el método de enfriamiento, por lo tanto el disefio del flujo de los
pasajes internos es importante. Existen numerosos métodos de refrigeracion de
las paletas y alabes de turbina que se han utilizado a lo largo de la historia de las
turbinas de gas. Generalmente, un solo paso (conveccion) de refrigeracion interna
fue de gran utilidad practica pero el desarrollo ha dado lugar a la refrigeracién
interna multipaso de alabes, refrigeracion por choque de paletas con una pelicula
de aire refrigerante externa de ambas paletas y alabes, estas se muestran en las
figuras 24 y 25.%5

65 Rolls-Royce plc. The jet engine, 1986. Pag. 88.
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Figura 24: Desarrollo de la refrigeracion del alabe de la turbina de alta presion.
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Fuente: Imagen tomada de Rolls-Royce plc. The Jet Engine. 1986.

Las boquillas pre-remolino (figura 23) reducen la temperatura y la presion del aire
refrigerante alimentando al disco para la refrigeracion del alabe. Las toberas
también imparten una velocidad de giro sustancial para ayudar a la entrada
eficiente del aire en los pasajes de enfriamiento rotativos.%°

Figura 25: Construccion y refrigeracion de las paletas guias de las toberas de alta presion.
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Fuente: Imagen tomada de Rolls-Royce plc. The Jet Engine. 1986.

66 Rolls-Royce plc. The jet engine, 1986. Pag. 88.
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El aire refrigerante para el disco de turbina entra en los espacios anulares entre
los discos y los flujos hacia el exterior a través de las caras del disco. El flujo es
controlado por sellos entre las etapas y, al término de la funcién de refrigeracion,
el aire es expulsado en la corriente principal de gas (figura 26), ver ingesta de aire
caliente.®’

Figura 26: Refrigeracion y disposicion de sellado hipotético de una turbina.
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Fuente: Imagen tomada de Rolls-Royce plc. The Jet Engine. 1986.

4.7.1 Ingesta de Aire Caliente

Es importante prevenir la ingestién de corrientes de gas caliente en las cavidades
del disco de turbina ya que esto podria causar sobrecalentamiento y resultar en
una expansion térmica indeseada y fatiga. La presion en el espacio anular de la
turbina obliga al gas caliente, entre los discos rotatorios y las partes estéaticas

67 Rolls-Royce plc. The jet engine, 1986. Pag. 88.
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adyacentes, a entrar en los espacios del borde del disco de turbina.
Adicionalmente, el aire cerca de la superficie de los discos giratorios se acelera
por la friccion que causa que sea bombeado hacia afuera. Esto induce un flujo
complementario de gas caliente hacia el interior.58

La prevencion de la ingesta de gas caliente se consigue por el suministro continuo
de la cantidad necesaria de aire de refrigeracion y de sellado en las cavidades del
disco para oponerse a la circulacion interna de gas caliente. El flujo y la presion
del aire de refrigeracion y de sellado, estd controlada por los sellos entre las
etapas (figura 26).°

4.7.2 Métodos de Refrigeracion

Teniendo en cuenta factores como la alta temperatura que soporta la turbina
debido a los gases que salen de la cdmara de combustion, los métodos que se
aplican para refrigerar los alabes son los siguientes:

- Conveccion.

- Conveccion forzada.

- Refrigeracion por pelicula de aire (film cooling).
- Transpiracion.

Figura 27: Turbina refrigerada.
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Fuente: Imagen tomada de Flack, Ronald D. Fundamentals of Jet propulsion with applications.
2005.

|

68 Rolls-Royce plc. The jet engine, 1986. Pag. 91.
69 Rolls-Royce plc. The jet engine, 1986. Pag. 91.
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Estos métodos requieren la presencia de aire sangrado del compresor, que circula
por pasos interiores en el disco y en los alabes de la turbina (alabes huecos) como
se aprecia en la figura 27. Los tres primeros métodos se aplican en la actualidad
en los motores avanzados, que trabajan con temperaturas de turbina muy
elevadas. El método de transpiracion, que conduce el alabe poroso, se encuentra
en fase experimental. La figura 28 ilustra tres de los cuatro métodos de
refrigeracion sefialados. EI método de transpiracion no esta ilustrado, aunque es
facilmente concebible.”®

Figura 28: Esquema de una turbina refrigerada por aire.

(2) Convection cooling {3) Film cooling

(1) Jet impinging
on inside of
leading edpe

Fuente: Imagen tomada de Mattingly, Jack D. Elements of propulsion: Gas Turbines and Rockets.
2006.

4.7.2.1 Refrigeracion por Conveccion

En las zonas marcadas con 1 en la figura 29, el calor que recibe el alabe de los
gases de combustion es conducido a través el metal hasta el aire de refrigeracion
que circula por el interior. Como el calor cedido depende de la superficie de
contacto que los circuitos internos del alabe exponen al refrigerante, estos
conductos presentan la mayor superficie posible, fabricAndose con aletas, entre
otros, como muestra la figura 30. En este método de conveccién el grado de
refrigeracion obtenido depende, de manera fundamental, de la diferencia de
temperatura entre el metal y el aire interior.”*

70 Ofiate, Antonio E. Turborreactores: Teoria, Sistemas y Propulsién de Aviones, 1981. Pag. 201.
71 Ofate, Antonio E. Turborreactores: Teoria, Sistemas y Propulsién de Aviones, 1981. Pag. 201.
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Figura 29: Métodos de refrigeracion por aire de alabes de turbina.

CONVECCION

1
2. " REFORZADA
3. PELICULA

Fuente: Imagen tomada de Ofate, Antonio E. Turborreactores: Teoria, Sistemas y Propulsion de
Aviones, 1981.

4.7.2.2 Refrigeracion por Conveccion Forzada

Algunas zonas del &labe estan especialmente calientes, como ocurre en el borde
de ataque, el cual se puede observar claramente en la figura 32. En estos puntos
conviene utilizar el método de conveccion forzada. Un chorro de aire de
refrigeracion se hace incidir sobre la superficie elegida. La mayor capacidad
refrigerante de este método se debe al elevado coeficiente de transmisién de calor
que se obtiene en la regiéon de impacto (mayor disipacion de calor).”

72 Ofate, Antonio E. Turborreactores: Teoria, Sistemas y Propulsion de Aviones, 1981. P4ags. 201 y
202.
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Figura 30: Métodos de refrigeracion de turbina: a) de conveccion, b) de choque, c) de pelicula, d)
de cobertura total de pelicula, e) de transpiracion.
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Fuente: Imagen tomada de Mattingly, Jack D. Elements of propulsion: Gas Turbines and Rockets.
2006.

4.7.2.3 Refrigeracion por Pelicula de Aire

Es un método de refrigeracion mas enérgico que los anteriores. Consiste en la
formacion de una pelicula de aire sobre una o varias zonas de la pared exterior del
alabe. Las zonas marcadas con 3 en la figura 29 estan refrigeradas por pelicula de
aire. Este sistema de refrigeracién implica la conveccion en los taladros o ranuras
de expulsion del aire.”

La figura 31 muestra una evaluacion de los métodos de refrigeracion que
compara, en valores relativos, la cantidad de aire necesaria para diversas
temperaturas del gas a la entrada de la turbina. El grafico pone de manifiesto que

73 Ofate, Antonio E. Turborreactores: Teoria, Sistemas y Propulsion de Aviones, 1981. Pag. 202.
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las necesidades de aire de refrigeracion disminuyen en el siguiente orden:
conveccion, refrigeracién por pelicula de aire y transpiracién.’

Figura 31: Potencial de los métodos de refrigeracion.
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Fuente: Imagen tomada de Ofate, Antonio E. Turborreactores: Teoria, Sistemas y Propulsion de
Aviones, 1981.

La pelicula de aire refrigerante, que se forma en las paredes del alabe expuestas a
los gases, se pierde rapidamente porque termina mezclandose con estos. Asi,
para conseguir una refrigeracion eficaz, tiene que ser renovada continuamente por
medio de sucesivas ranuras de inyeccion.”

74 Ofiate, Antonio E. Turborreactores: Teoria, Sistemas y Propulsion de Aviones, 1981. Pag. 204.
75 Ofiate, Antonio E. Turborreactores: Teoria, Sistemas y Propulsién de Aviones, 1981. Pag. 203.
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Figura 32:; Posible disefio de refrigeracion por pelicula de aire.

Fuente: Imagen tomada de Bathie, William W. Fundamentals of Gas Turbines. 1996.

4.7.2.4 Refrigeracion por Transpiracion

El sistema de refrigeracion de alabes mas eficaz es el de transpiracion o efusion
gue se muestra en la figura 30. El alabe es fabricado con un material poroso, que
establece una pelicula de aire continua sobre toda la superficie. La uniformidad de
la pelicula es el factor principal que reduce la cantidad de calor que los gases
pueden transferir al metal.”®

Este método es por mucho el mas econémico en cuanto a aire refrigerante, pues
no solo se extrae calor de la pared porosa de manera mas uniforme, sino que la
capa de aire que se esparce aisla a la superficie exterior de la corriente de gas
caliente y reduce asi el flujo calorifico que recibe el alabe. La aplicaciéon con éxito
de este método esta a la espera de un mayor desarrollo de los materiales
adecuados y de las técnicas de fabricacion de alabes.”’

76 Ofiate, Antonio E. Turborreactores: Teoria, Sistemas y Propulsion de Aviones, 1981. Pag. 203.
77 Saravanamuttoo, HIH. Gas Turbine Theory, 1996. Pag. 294.
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5. DISENO CONCEPTUAL

En esta fase del proyecto esta contemplado la realizacion de un estudio baseline
de seis motores que serviran como referencia para obtener los datos iniciales de
operacion para posteriormente realizar los calculos gasodinamicos pertinentes y
asi poder disefar la etapa de turbina de alta a partir de los valores obtenidos.

5.1 PROCESO FUERA DEL PUNTO DE DISENO: BASELINE

El estudio de linea base se realiza a partir de definir para que tipos de motores se
va a disefar la turbina; asi teniendo en cuenta los pardmetros de operaciéon de
dichos motores se pueden establecer los datos que se requieren para empezar
con los célculos termogasodindmicos globales. La tabla 1 sirve como guia para
establecer los criterios de seleccion de seis motores que cumplan con los
siguientes: Turbofan de alta relacion bypass, mayor a 3; de doble eje; entre 1y 2
etapas de turbina de alta, que vuelan normalmente a una altitud mayor a 30000
pies y a una velocidad de alrededor de 0,8 Mach. Los motores seleccionados
fueron:

Tabla 1: Valores tipicos de la relacion Empuje / Flujo masico (F/m) y Consumo especifico de
combustible (S).

Compressor Fan

Engine pressure pressure  Bypass T, T, F fring, S,

type ratio (w;)  ratio (ry) ratio (@) °R "R 1bffibm/s 1/h

Turhojet 10-20 2000 5458 1.0-1.1
no A/B 3000 93-96 1.3-14

Turbojet 10-20 3600 2000 04-101 2.0-2.2
with A/B 3000 115-119 1.7-1.8

Turhofan 20-30 2—4 0.2-1 —— 2000 2347 0.85-1.0
low o 3000 53-84 0.96-1.5
no A/B

Turbofan 8-30 24 0.2-1 3600 2000 75-98 2.1-27
low e 10-30 3000 102-116 1.7-2.0
with A/B

Turbofan 3040 14-1.6 575 —— 2000 5512 0.76-0.97
high o 1.4-4 5-10 3000 1327 0.67-1.03
no A/B

Fuente: Mattingly, Jack D. Aircraft Engine Design. 2002.
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CFM56-5B4: Es un motor de Alta relacion bypass de doble eje y flujo axial, incluye
un fan de una sola etapa, un compresor de cuatro etapas de baja presion, un
compresor de nueve etapas de alta presién, una sola camara de combustién
anular (SAC), una sola etapa de turbina de alta presion, y una turbina de cuatro
etapas de baja presion.

CF34-10E7: Motor de doble eje, flujo axial, turbofan de alta relacion bypass con un
fan de una sola etapa, tres etapas del compresor de baja presion, nueve etapas
del compresor de alta presion, camara de combustion anular, una sola etapa de
turbina de alta presion, cuatro etapas de turbina de baja presion, y un inversor de
empuje.

V2500-Al: Motor turbofan de alto bypass de doble eje, con un fan delantero de
una sola etapa, compresor de baja presion de tres o cuatro etapas, compresor de
alta presion de diez etapas, camara de combustion anular, turbina de alta presion
de dos etapas y turbina de baja presion de cinco etapas.

PWG6124A: Motor turbofan, de flujo axial, doble eje, fan de una sola etapa,
compresor de baja presién de cuatro etapas, compresor de alta presion de seis
etapas, cAmara de combustion anular, turbina de alta presion de una sola etapa y
turbina de baja presién de tres etapas.

PW2037: Motor de doble eje, turbofan de alto bypass de flujo axial, fan de una
sola etapa, cuatro etapas del compresor de baja presién, doce etapas del
compresor de alta presion, camara de combustién anular, dos etapas de turbina
de alta presion, cinco etapas de turbina de baja presion.

TAY650-15: Turbofan de alto bypass de flujo axial, doble eje, una sola etapa del
fan, tres etapas del compresor de baja presion, doce etapas del compresor de alta
presion, diez cdmaras de combustion can-anular, dos etapas de turbina de alta
presion, y tres etapas de turbina de baja presion.

Todos los valores contenidos en esta tabla fueron obtenidos de las respectivas
fichas técnicas de cada uno de los motores contemplados para el analisis de
baseline planteado en el disefio conceptual como el proceso fuera del punto de
disefio.

66



Tabla 2: Baseline de los motores turbofan.

TURBOFAN BASE-LINE

ENGINE Thrust Fan Pressure Bypass Pressure Air Flow N2-HP Rotor
Cruise [kN] Ratio Ratio Ratio Cruise [kg/s] [rpm]
TA\;_SSO_ 13,12 3,06 16,2 101,44 12560
CF34-10E7 54 29 139,43 18018
PWG6124A 4,9 28,7 158,79 18850
V2500-Al 21,55 1,65 5,4 29,8 219,16 14915
Gnkeis 22,24 1,7 5,7 29,1 232,4 15183
5B4
PW2037 28,91 1,74 6 27,9 360,28 12250
Average 21,455 1,70 5,08 26,78 201,92 15.296,00
TURBOFAN BASE-LINE
Fan Diameter | Dry Weight | SFC Cruise Fuel Flow Turbine EGT
ENGINE e [m [kg] [kg/Nhr | Cruise [kg/s] | Cruise [°C]
TAY 250 2,41 1,14 1.595 0,0703 0,254 780
CF34-10E7 4,52 1,34 1.678 0,0652 0,237 875
PW6124A 2,74 1,43 2.449 0,325
V2500-Al 3,20 1,68 2.404 0,0592 0,334 635
Clgl\éi& 2,60 1,73 2.455 0,0555 0,326 850
PW2037 3,73 2,15 3.259 0,0593 0,399
Average 3,20 1,58 2.307 0,0619 0,313 785,00

Fuente: Autor.

Nota: Los datos de flujo méasico, empuje, EGT y SFC en crucero son a una altitud de
10 km y a una velocidad 0,8 mach en condiciones de atmosfera estandar.

5.2 ANALISIS TERMOGASODINAMICO

El analisis termogasodinamico es un procedimiento donde se busca hallar algunos
parametros internos de funcionamiento de un motor a reaccion; de esta manera se
pueden calcular valores tales como presiones, temperaturas y velocidades en
diferentes puntos especificos propios de una maquina térmica como un turbofan;
ya sea a la entrada del motor o de la turbina, como a la salida del compresor de
alta o de la tobera.
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Usando como referencia las figuras 33 y 34, y a partir de la nomenclatura en esta,
se designaran las diferentes estaciones del motor para los siguientes céalculos.

Figura 33: Estaciones de un motor turbofan.
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Fuente: Imagen tomada de Mattingly, Jack D. Elements of propulsion: Gas Turbines and Rockets.
2006.
Figura 34: Esquema del andlisis termogasodinamico.
: 2
me —>
™~
m . 4
nHtit %
/ \\\\\\\\\\\;\\\\\\\;\ TR oy S
7 W/’?/’Z’//[///

Fuente: Imagen tomada de Saravanamuttoo, HIH. Gas Turbine Theory. 1996.

La tabla 3 presenta algunos valores tipicos de las eficiencias de los
componentes dependiendo del nivel de tecnologia de los motores que asi
mismo dependen de la época de fabricacién.
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Tabla 3: Eficiencias de componentes, relaciones de presion total, y limites de temperatura.

Level of technology®
Component Figure of merit Type" 1 2 3 4
Diffoser T4 max A 0,90 0.95 0.98 0.995
B 088 0,93 0.9 095
C 085 {0, 094 096
Compressor e 0,50 0,54 .88 (.90
Fan er 0.78 082 (L.E& (.89
Burner TTh 0490 042 0.94 .95
T, (.88 094 0.99 (.999
Turhine ey Uncooled (LB0 0835 (&9 .90
Cooled (.83 087 D89
Afterburner TR .90 (.92 1.04 0.95
T 085 091 nos 009
Mozzle D 0,95 0.97 098 0995
e E 0.93 0.9a ner 098
F 0.90 0.93 085 097
Mechanical Mo Shaft only 0.95 0.897 059 0995
shafl
With power 0,90 0.92 095 097
takenff
Maximuom Ty (K 11D 1390 1780 2000
(R) 2000 2500 3200 3600
Maximuem T (K} 1390 1670 2006 2220
(R 2500 3000 3600 4000

"8 = subsonic Arceafl With engines in nacelles D = fixed-arca convergent noezle

B = subsonic aircraft with enginels) in ficframe  E = varable-area converpent nozele

= supersonic aircraft with engine(s) in aifframe  F = vanable-arsa convergent-divergent nozezle
PNotes: Stealth may redibee Tz, Tam and m, The levels of technology can be thought of a5 repre-
senting the technical capability for 20-yr increments m time begioning in 1945, Thus level 3 of tech-
nology presents typical component design values for the Gme peried 19852005,

Fuente: Mattingly, Jack D. Elements of propulsion: Gas Turbines and Rockets. 2006.

Los siguientes datos son los valores iniciales necesarios para realizar el célculo
termogasodinamico global del motor. Dichos datos fueron tomados de la tabla 2,
pero los valores promediados en esta son solo de referencia, ya que los valores
reales para el siguiente analisis pueden variar de acuerdo a la practicidad de los
calculos.
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Tabla 4: Datos iniciales para el analisis termogasodinamico.

ANALISIS TERMOGASODINAMICO DEL MOTOR
PARAMETROS DE ENTRADA EFICIENCIAS
Dato Valor Unidad | Componente Dato Valor
Altitud 10000 M Difusor Ni 0,98
Mach 0,8 M Fan NF 0,86
Ta 223,15 K Compresor Nc 0,88
Pa 26,436 kPa Quemador Nb 0,94
pa 0,4127 kg/m3 Turbina nr 0,87
BPR 5,0 Tobera n;i 0,98
FPR 1,7 Eje Nm 0,99
OPR 26
TSFC 0,0682 kg/N*h
THRUST 21,455 kN
APb 64,22 kPa
ma 201 kagls
Qnetip 43100 kJ/kg

Fuente: Autor.

Para realizar los calculos termogasodinamicos globales del motor primero se halla
la velocidad de la aeronave V, utilizando la ecuacion (19) teniendo en cuenta el
namero mach de operacion M, el coeficiente de dilatacion adiabética y del aire, la
constante universal de los gases R y la temperatura ambiente ISA.

V,=MX .,y xRXxT, (19)

J

m
V,=08%* |1,4=x287 ok " 223,15K = 239,54?

Enseguida se calcula el flujo méasico de aire m, a la entrada del motor que,
aunque ya se ha promediado por tablas en el baseline; se recalculara con la
ecuacion (20) para compararlo con los datos de las fichas técnicas de los motores.

T
Mg = Pa XZDZ X Va (20)

kg
S

kg =

m
m, = 0,4127 o (1,58m)? « 239,54? = 193,83
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A continuacion y con la ecuacion (21) se halla el flujo masico de combustible m',
gue aungque ya se conoce también por los datos obtenidos del baseline, se quiere
comprobar que los datos de empuje T y consumo especifico de combustible SFC
obtenidos del baseline concuerdan. Hay que tener en cuenta que el valor del flujo
masico de combustible m, y otros datos de los motores del baseline fueron

tomados del ICAO Aircraft Engine Emissions Databank que se encuentra en la
pagina de la EASA, para la etapa de aproximacion del avion en vuelo que es un
valor muy similar al de crucero, que es la etapa en la cual opera el motor que se
esta calculando.

my =T x SFC (21)

21455 N » 0,0619 9 — 13280679 » LM _ (368"9
R — * —_— —_ % = —_—
mr PO O " 36005 00

Después de haber comprobado algunos de los datos iniciales suministrados por el
baseline, se procede a calcular las temperaturas y presiones internas del motor
comenzando con la ecuacion (22), por la temperatura a la entrada del compresor
de baja T,;, que para el caso de estos motores doble eje se llamara fan and
booster.

2
a

2Cp,

T01 = Ta + (22)

(239,542

Ty = 223,15 K + =251,7K

J
2+ (1005 £7)
Posteriormente utilizando la ecuacion (23) se halla la presién a la entrada del
compresor de baja P,; para la cual se necesita conocer la velocidad de la
aeronave V; la cual ya se habia calculado, las condiciones de la atmosfera ISA T,,
P,y Cp, a la altitud de vuelo establecida y la eficiencia del difusor de admision n;
del motor.

4

2 y—1
(23)

Py =P, X |1 +n X ———
01 a r]l ZCanTa
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1,4

m\2 0,4
kN (239,547) kN
Pyy = 26,43— * [1+ 0,98 * 7 =139,97—
m 2 %1005 2 * 223,15 K m
gK

Conociendo la presion de entrada al motor Py; se puede hallar la presién de salida
del compresor de baja P,, con la ecuacion (24), que es la misma presion de
entrada al compresor de alta; para conocer este valor se toma la relacion de
presiones del fan FPR obtenida en el baseline.

POZZFPRXP()l (24‘)

kN kN
P02 = 1,7 * 39’97? = 67'95?

Teniendo los valores de la relacién de presiones del fan FPR, la temperatura a la
entrada del motor Ty, y la eficiencia del fan ny; se puede calcular la diferencia de
temperaturas entre la entrada y la salida del compresor de baja T,, — Ty, utilizando
la ecuacion (25).

y—1
Y

) —1| @5

To1 Py,
Toy —Topr =—X (P_
01

251,7K
TOZ_T01 = 086 [(1 7)14’_1 _47,91K

Y finalmente se encontrara la temperatura a la salida del compresor de baja T,
gue es la misma con la que el aire entra al compresor de alta.

Top =47,91K + 251,7K = 299,61 K

Luego se hallara la presion de salida del compresor de alta Py3; para la cual se
necesita conocer la relacion de presion completa del motor OPR, y la presion de
entrada al compresor de baja P,,; asi se obtiene con la ecuacion (26) la que
también es la presion de entrada a la cAmara de combustion.

P03=0PRXP01 (26)

kN kN
Pos = 26 % 39,97 — = 1039,24 —
m m
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Ahora se utilizara la ecuacion (27) para calcular la diferencia de temperaturas
entre la entrada y la salida del compresor de alta Ty; — T, a partir de los valores
de la relacion de las presiones de la de salida sobre la de entrada en el compresor

P, .. .
de alta f, la temperatura a la entrada del compresor del alta T,, y la eficiencia del
02

compresor 7,.

y—1
TOZ P03 T
Too — Ty, = —2 X (—) -1| @7
03 02 nc P02 ( )
[ KNATE ]
299,61 K | 1039,24W I
Toz — Toz = * —-1|l=401,7K
0,88 l 67,95% J

Y asi terminar hallando la temperatura de salida del compresor de alta T,,; que es
con la que entra el aire a la camara de combustién.

Tos = 401,7 K + 299,61 K = 701,32 K

A partir de las ecuaciones (28) y (29) se calcularan los dos flujos de aire propios
de un motor turbofan correspondientes al flujo de aire caliente m;, y al flujo de aire
frio m . respectivamente.

. — m-a
my =gy (28
20154 g
my, = 65 =33,5—=

El calculo de estos flujos se realiza con base en el valor de flujo méasico de aire
m, proporcionado por la tabla del baseline, ya que este valor fue promediado de
los valores propios de cada uno de los motores estudiados y también es necesario
usar la relacion bypass BPR promedio de las encontradas en las fichas técnicas.

o Xm'a 29
me=—Tpr1 (@9
k
mc=—*201?g=167,5—g
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Enseguida se halla nuevamente el valor del consumo especifico de combustible
TSFC pero con la ecuacion (30) y en funcion del numero mach M bajo el que
operan los motores seleccionados en el baseline y la relacién de las temperaturas
ambiente 6 a 10.000 metros de altitud en condiciones de atmosfera ISA.

TSFC = (0,4 + 0,45 x M) x V@ (30)

TSFC = (0,4 + 045+ 0,8) « |22 K _ 0 668 L
= *k * —_— —
A+ 0408 98815k~ % bfn

La férmula utilizada arroja un resultado cuyas unidas se expresan en libra-masa
sobre libra-fuerza hora; para el caso de este proyecto los calculos se realizaran
todos en unidades del sistema internacional, por ende se procede a realizar la
conversién pertinente.

lbm  11bf 04536k K
m f 9 — 0068224

TSFC =
SEC = 0,668 1y * 2248 N " 1ibm Nh

Después con el nuevo valor del TSFC y con la ecuacion (31) se recalcula el flujo
masico de combustible ms y al compararlo con los dos valores anteriores; el del
baseline y el calculado con el SFC anterior, se ve que este Ultimo es mayor que los
anteriores y se acerca mas al valor real en la fase de crucero.

my = Thrust X TSFC (31)

21455 N« 0,0682 9 = 14633279« L1 _ 0 406"
o= * —_— = — % — —
My HOSLNh P4 36005 s

Utilizando el dltimo valor hallado para el flujo masico de combustible m, se
calculara la diferencia de temperaturas entre la entrada y la salida de la camara de
combustion T,, — Ty; utilizando la ecuacién (32). Ya que comparado con los
valores de referencia del baseline, cuyos datos corresponden a la fase de
aproximacion, este valor es mas conveniente para continuar con el analisis
termogasodinamico ya que el flujo de combustible es mayor en crucero que en
aproximacion.

my X Qnetip

Tos —Toz = m, x Cp
a

(32)
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0,406 kg, 43100 Lk
s kg

kg k]

T04_ - T03 = = 520,38 K

Para el calculo anterior el valor del poder calorifico de combustible Qetip

seleccionado es el del JET Al. Una vez se tiene la diferencia de temperatura en la
camara de combustion T,, — Ty; Se puede encontrar la temperatura a la entrada
de la turbina de alta Ty,.

Tos = 520,38 K + 701,32 K = 1221,65 K

Ahora, teniendo en cuenta que la perdida de carga en la camara de combustiéon
AP, es el 6% de la presion de entrada P,3, se procede a hallar la presion de salida
de la camara P,, con la ecuacion (33), que es la misma presion con la que los
gases de la combustidn entran a la turbina.

Pos = Po3 X (1 —AP,) (33)
kN kN
Py, = 1039,24W *(1—-0,06) = 976,89W
Para terminar este proceso se calculara utilizando la ecuacion (34), la diferencia

de temperaturas entre la entrada y la salida de la turbina de alta T,, — Ty usando
la diferencia de temperaturas en el compresor de alta Ty; — Ty,

Cpg X (Toz — Toz)

Tos — Tos = T X Cpg (34)
1,005 kk]K * (401,7 K)
Toq — Tos = g ] = 355,53 K

Y asi se obtiene la temperatura a la salida de la turbina de alta T,s, donde termina
la zona de interés para este proyecto.

Tos = 1221,65 K — 355,53 K = 866,11 K

Finalizando con el analisis global del motor y ya conociendo la presion de entrada
a la turbina Py, y la diferencia de temperaturas en la turbina de alta Ty, — Tys se
puede hallar la presion de salida de la misma P,ys con la ecuacion (36), teniendo en
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cuenta que su eficiencia n; corresponde a la de una turbina refrigerada segun la
tabla 3.

Pero para hallar la ecuacion (36), primero se realiza un analisis en el cual se
despeja la presion de salida de la turbina P,s de la ecuacion (35) la cual establece
la diferencia de temperaturas en la turbina de alta presion Ty, — Tys:

-1
[ =
1
Tos —Tos = Toa X7 |1 — m (35)
Pos
y-1
Y
Tos=Tos _ . [ 1
Tos X N1 Pos
Pos
y—1
Y
LI I (M)
Pyy Tos X N7
Pys
y-1
()7 -1 (2
Pos Tos X N7
v
oo (s
Pos Tos X N1
Tow — TooroT
_ v
Tos X N7

1,333
355,53 K 0,333

1221,65 K * 0,87

kN kN
Pys = 976’89W* [1 - = 191,36W
Asi conociendo todos los parametros de funcionamiento de la turbina de alta se
presentan todos los valores relevantes tanto de condiciones iniciales como de

salida en la tabla 5 que servira de referente para el disefio preliminar que se
realizara a continuacion.
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Tabla 5: Resultados del analisis termogasodinamico del motor.

ANALISIS TERMOGASODINAMICO
RESULTADOS OBTENIDOS
Dato Valor Unidad
Va 239,54 m/s
To1 251,7 K
Po1 39,97 kPa
Toz 299,61 K
Poz 67,95 kPa
Tos 701,32 K
Pos 1039,24 kPa
Tos 1221,65 K
Po4 976,89 kPa
Tos 866,11 K
Pos 191,36 kPa
m; 0,406 kgls
Mh 33,5 Kals

Fuente: Autor.

6. DISENO PRELIMINAR

En esta fase del proceso se ejecutan todos los calculos y analisis pertinentes para
la proyeccion de la geometria de los alabes, el desempefio de las filas rotoras y
estatoras con respecto a las velocidades, presiones y temperaturas internas; la
influencia de los angulos del flujo de gas tanto en la forma de la turbina como en
las perdidas de energia y por ende la eficiencia global de la etapa. Es en esta fase
donde se traen a consideracion todas las correcciones que se le pueden hacer al
disefio final antes de su posible fabricacién, la cual no esta contemplada en este
trabajo.

6.1 DIMENSIONAMIENTO DE LA TURBINA

Para continuar con el dimensionamiento de la turbina se tendran en cuenta los
valores de la tabla 6, con los cuales se calcularan las velocidades y angulos del
flujo de gas interno que se ilustran en la figura 35 y las areas del conducto anular:
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Figura 35: Triangulo de velocidades para una etapa de turbina tipica.

Stator Rotor
1 2

Station: 3R 3

2R
Vi
— & Ba S
o
VZR wr 3
VZ or
uy
- Vig V3
u u
v Ugg 3R ug“:%] 3
Va 2 B o
Vor . 3

Fuente: Imagen tomada de Mattingly, Jack D. Elements of propulsion: Gas Turbines and Rockets.

2006.
Tabla 6: Datos iniciales para el disefio preliminar de la turbina.
DISENO PRELIMINAR
VALORES INICIALES
Dato Valor Unidad
Ma 33,5 kg/s
mi 0,406 kagls
Va 239,54 m/s
Toat 1221,65 K
Poat 976,89 kPa
Toat 866,11 K
Post 191,36 kPa
N 15296 RPM
R 0,287 kJ/kg*K
Y 1,333

Fuente: Autor.

En la figura 36 se muestra la configuracion de la etapa de turbina de alta que se va
a diseflar y la numeracién de las zonas de interés para la realizaciéon de los

célculos.
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Figura 36: Etapa de turbina de flujo axial.

M3

Fuente: Imagen tomada de Saravanamuttoo, HIH. Gas Turbine Theory. 1996.

A partir de la presion Py, y la temperatura a la entrada del compresor de alta T,, se
hallara la densidad del aire en este punto p,, utilizando la ecuacion (37).

Poz = foo (37)
R % Ty,
67950,63 2% kg
— m —
Po2 = ] = 0,7902$
287 kg—*K * 299,61 K

Una vez hallado ese valor se calculara el area de entrada del compresor de alta
Acomp C€ON la ecuacion (38) teniendo en cuenta el flujo masico m, y la velocidad de

la aeronave V.

m
Acomp = . (38)
Poz X Vg

33,5k—g
S = 0,177 m?

Acomp =
0,7902 % * 239,54%
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Con la ecuaciéon (39) se puede encontrar el area de entrada a la turbina A, @
partir del area del compresor A, Y la relacion entre la temperatura de entrada a

. . T
la turbina de alta y la de salida del compresor %
03

TO4—
Apyrp = Acomp X T_ (39)
03

,  [1221,65K ,
Aturb = 0,177 m” * mz 0,234m

Conociendo este dato y utilizando la ecuacién (40) se hallara el diametro de la
turbina D y asi el radio medio de la misma r.

/4
D = ; X Apyrp (40)

4
= _— 2 —
D \/3’141592*0,234m 0,545 m

D
2

T =

~0,5458m

= 0,273
> m

r

Ahora teniendo en cuenta las rpm del eje de alta y con la ecuacion (41) se calcula
la velocidad angular del rotor de la turbina w.

rev 1min 2mrad rad
w = 15296 — « * =1601,79 —
min 60s 1rev S

Y con este valor w y el radio del disco de la turbina r se halla la velocidad
tangencial U de la misma usando la ecuacion (42).

U=wXr (42)
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rad
U=1601,79

m
* 0,273 m = 436,75?

Ahora es necesario conocer con la ecuacion (43), la densidad del aire a la entrada
de la turbina de alta p,.

Pos

= 43

Poa Tos X R (43)
976890,29l2 kg

_ m _

Poa = 7= 2,786W

1221,65 K * 287k—

g*K

Una vez obtenido este dato ya es posible calcular la velocidad del flujo de aire que
sale de la camara de combustion C,; y entra a los alabes guias de la turbina
utilizando la ecuacion (44).

Cop = — (44
@ Poa X Aturb
33558 m
Cor = = 51477

2,786 9 + 0,234 m?
m

Mas adelante se calculara nuevamente C,; encontrandose que el valor obtenido
es muy bajo y corresponde a la velocidad propia del gas dentro de la camara de
combustion; al salir el flujo se acelera rapidamente alcanzando una velocidad
mucho mayor al llegar a los alabes estatores de la turbina.

Luego es necesario encontrar con la ecuacion (45) el coeficiente de carga del
alabe o coeficiente del salto de temperatura y para conocer las pérdidas por
friccion en la turbina.

_ 2Cpy X AT,

2 (45)

J
2% 1147 o + 355,53K

(436,752

= 4,27
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A partir del valor obtenido para i que seglin Saravanamuttoo!® se encuentra entre
un rango ideal de 3 a 5 y teniendo en cuenta la grafica 1, se asume que el valor
del coeficiente de flujo ¢ es de 0,85 y el Angulo de salida del flujo a; sera 30
grados.

¢ =085y a; =30°

Gréfica 1: Disefios de reaccion del 50 por ciento.

6.0
org(= fin} = B0°
{nozzle angle)
5.0}
S
= ae
W8
L 40
(2]
Il
=N
E
&L
2 apnp
S
S
g daf= fiz) = 10°
S 2o "™ {swirly
=
E fig=0.94 4
: o<
i
1.0 y=1.5, ¢=0.4

1 ] I !
0.2 0.4 06 0.8 1.0
Flow coefficient 6= C /U

1.0l y=-20

Fuente: Grafica tomada de Saravanamuttoo, HIH. Gas Turbine Theory. 1996.

Con la ecuacion (46) se hallara el valor del angulo de salida de los alabes del rotor
B3, dato que se necesita para calcular el grado de reaccion de la etapa A.

1
tana; = tanf3 — 5 (46)

tan a3 = tan(30°) = 0,577
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1
tan f; = tanaz + —

¢

1
tan B3 = 0,577 + ﬁ = 1,75

B = tan"1(1,75) = 60,3°

Teniendo en cuenta que el coeficiente de flujo ¢ no puede ser igual a 1 debido a
que inevitablemente se presentaran perdidas de energia a lo largo de todo el
motor y que el coeficiente de carga ¥, aunque dentro del margen ideal, dio un
valor alto por lo que se esta trabajando con un solo escalonamiento en la turbina
de alta, y con la ecuacion (47) se puede despejar el término 2A para asi hallar el
grado de reaccion de la etapa de turbina.

tanf; = X (%1/; + 2A> (47)

1
2¢
1

1
tan f; = 2+ 085 * (5*4,27+ 2A)

1,75 = 0,58 * (2,135 + 2A)

20= 2> 5435
058 7
0,8464

A=——=042

El valor obtenido para A también se encuentra dentro los limites aceptables ya que
para mantener un alto valor del coeficiente de salto de temperatura ¥ y un angulo
de turbulencia a5 bajo es necesario que el grado de reaccién A sea menor al 50%.

Después se calculara el angulo de entrada a los alabes del rotor ,, utilizando la
ecuacion (48); todos los angulos calculados se necesitaran mas adelante para
construir el triangulo de velocidades de la etapa de alta.

tan B, = % x (%1/) - ZA) (48)

tan B, = 0,58 * (2,135 — 0,8464)

B, = tan"1(0,758) = 37,2°
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La ecuacion (49) es requerida para hallar el Angulo de salida del flujo de gas «,
cuando pasa de los alabes del estator a los del rotor.

1
tana, = tanf, + a (49)

tana, = 0,758 + 085

a, = tan"1(1,934) = 62,7°

Como ya se conocen todos los angulos del flujo del gas a través tanto de los
alabes estatores como rotores, y al principio se asume que el angulo de entrada al
estator a, es cero, ya que el flujo al salir de la cAmara de combustion es axial y
paralelo al eje longitudinal del motor, es oportuno empezar a calcular las
velocidades en los diferentes puntos a lo largo de la etapa de turbina.

Primero y con la ecuacion (50), que es la mas sencilla donde conociendo la
velocidad tangencial U y el coeficiente de flujo ¢ se puede encontrar la
componente axial de la velocidad a la entrada del rotor Cy,.

Caz = U X ¢ (50)
m m
Caz = 436,75— % 0,85 = 371,24 —

Una vez encontrado este valor se procede a calcular la velocidad absoluta con la
gue entra el flujo de gas a los alabes del rotor C, utilizando la ecuacion (51).

CaZ
C, = 51
2 CoSs a5 ( )

371,24
S

C, = = 809 Sm
27 cos(62,7°) T s

A continuacion con la ecuacion (52) se halla la temperatura dinamica en la entrada
Cy?2 . L.
de los alabes rotores % para después encontrar la temperatura estatica T, en ese
P

punto.

2

C;
Toor — T2 = 5+ (52)

2¢,
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(809,5 %)2

&)
2 * (1147 KgK

Toor — Ty = =285,6K

Aqui se asume que la temperatura total tanto a la entrada Ty;7 como a la salida del
estator Ty, es igual debido a que el flujo de gas caliente en su paso por los alabes
fijos no realiza ningun trabajo como se muestra en la gréfica 2.

T01T = TOZT = 1221,65 K
T, =1221,65K — 285,6 K = 93598 K

Después es necesario conocer la primera temperatura estatica T," que aparece a
la presion de entrada a la turbina P,, para hallar la caida de presion en los alabes
fijos. En la ecuacién (53) el coeficiente de pérdida global del estator 4, tendra un
valor de 0,09 aunque Saravanamuttool®! toma un valor apenas del 5%, este se
puede variar siempre y cuando sea menor que el coeficiente de pérdida del rotor
AR, Ya que se asume gue se utilizaran toberas convergentes.

2

! CZ

T, — T, = 0,09  285,6 K = 25,7 K
T, = 93598 K — 25,7 K = 910,27 K

Los valores correspondientes a las variables que se muestran en la gréfica 2 se
encuentran organizados en la tabla 8 con excepcion de algunos datos que se
calcularan casi al final del punto de disefio preliminar de la turbina.
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Gréfica 2: Diagrama T-s de un escalonamiento de reaccion.
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Fuente: Grafica tomada de Saravanamuttoo, HIH. Gas Turbine Theory. 1996.

.z . P .
Ahora se calculara la relacion de presiones en el estator %T con la ecuacion (54),
2

para saber si es mayor que la relacién de presion critica y de eso depende si se

presentaran ondas de choque en la turbina.

%
Poir (T01T)7’Tl
=\ 54
P, T, (54)

P 1221,65 K\*
01T _( ) — 324

P, \91027K

Una vez hallado este valor se puede conocer la presion de salida del estator P,
gue es la misma con la que el flujo de gas impacta en los alabes del rotor.

976,89 kPa

P, = =55 =30L12kPa
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. ., , ., .. P "
Ahora si se hallara la relacion de la caida de presion critica %T con la ecuacion

(o
PoiT
P

presentaran ondas de choque dentro de la turbina, produciendo perdidas por
friccion y por ende habria que hacerse una correccion en el disefio mas adelante.

(55), que al compararla con la real

, €s mucho menor; lo que indica que se

4
Poir (v +1\r-1
r=l)

P, 1,333 + 1\*
01T _ ( ) — 185

P, 2

., . P o P

Aunque la relacion de presiones real %T sea mayor a la critica %T se pueden
2 [

seguir utilizando toberas convergentes aun cuando la relacion de expansion

proporcione una velocidad de salida ligeramente supersénica debido a que las

pérdidas adicionales son muy pequeiias segun lo indica Saravanamuttoo!?!.

Figura 37: Tobera convergente-divergente y tobera convergente trabajando con una relaciéon de
expansion mayor que la critica.

Fuente: Imagen tomada de Saravanamuttoo, HIH. Gas Turbine Theory. 1996.

Como se observa en la figura 37 el flujo viene regulado por el borde de salida de la
cara convexa, lo cual produce un incremento en la velocidad acompafiado por una
caida de presion. Esto se debe a que las lineas caracteristica producidas por la
deflexién del fluido en un borde convexo redondeado; divergen y no interfieren
unas con otras, permitiendo al flujo acelerar suavemente e isoentropicamente en
el sentido de la caida de presion.”® Sabiendo esto, ya se puede proceder a
calcular las superficies anulares en los diferentes puntos de la etapa de turbina a
disefiar. Inicialmente se hallara la densidad del gas a la entrada del rotor p,
usando la ecuacion (56).

78 Saravanamuttoo, HIH. Gas Turbine Theory, 1996. Pag. 242.
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Py

= 56
P2 RxT, (56)
301126,41 Pa kg
P2 = ] = 1’121W
287 gk * 935,98 K

Conociendo el valor de la densidad p, y tomando la componente axial de la
velocidad del gas C,, se hallara la superficie anular a la entrada del rotor A,
mediante la ecuacion (57).

myg

=—— (57
P2 X Cyy (57

A,

kg
33,5~

A, = = 0,080 m?

112159 4 371,24
m S

Pero también es importante conocer la superficie de garganta en las toberas de la
salida del estator A,y, para calcular este valor se pueden utilizar tanto la ecuacion
(58) y (59).

Ay =—14 (58
= (59

33,5k—g
s

AZN = = 0,037 mz

1,121 %9 . 809,51
m S

0
AZN == Az X CcoS az (59)
A,y = 0,080 m? * cos(62,7°) = 0,037 m?

Ya que la turbina va a tener un solo escalonamiento, la velocidad de entrada C,;
sera axial, es decir a; = 0° y como no se trata de un escalonamiento de repeticién,
se supone que C; es axial, por ende se estableceran las siguientes relaciones:

Ci=C3y Co3=0Cqy
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Con los supuestos anteriores se obtiene la ecuacion (60) para hallar la velocidad
de salida del flujo de gas C;.

Car = €, = €y =—2 (60)
CoS a5
371,247 m
=— S = 42867—
G cos(30°) 86 S

Ahora que ya se conocen todos los valores de la velocidad del fluido a lo largo de
los puntos de estudio de la etapa de reaccion, es conveniente ilustrar el triangulo
de velocidades correspondiente a los célculos de disefio realizados.

Figura 38: Triangulo de velocidades de una etapa de turbina de reaccion.
&y
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Fuente: Imagen tomada de Saravanamuttoo, HIH. Gas Turbine Theory. 1996.

Después se requiere encontrar la temperatura estatica a la entrada de las toberas
del estator T; con la ecuacién (61) y teniendo en cuenta tanto la temperatura total

2

., C
To1r COMo la temperatura dinamica i
14

2
¢z (42867%)
= = 80,10 K

p 2294ké—K

89



2

(i
Ty = Torr — f (61)
D

T, =1221,65K — 80,10 K = 1141,54 K

Conociendo este valor se puede calcular la presion estatica en el mismo punto P,
mencionado inmediatamente anterior, usando la ecuacién (62) y en funcién de la
presion total Py 7.

v
P1 _ ( Tl )V_l
P01T TOlT

T, \v-1
Py = Pyyr X (T_) (62)

01T
1141,54 K

4
122165K K) = 744,78 kPa

P, = 976,89 kPa * (
Con la presion P, y la temperatura estaticas T; ya es posible hallar la densidad a la
entrada de los alabes del estator p; y con la ecuacion (63), para mas adelante
encontrar el area de entrada a la etapa de la turbina A;.

LS WP
p1 = RxT; (63)
744786,24 L kg
_ m —
P1 = ] = 2’273ﬁ
287 kgK * 1141,54 K

Ahora si se puede conocer la superficie de entrada a las toberas de garganta de
los alabes fijos A, de la turbina, usando la ecuacién (64) y teniendo en cuenta el
flujo de aire m, que pasa por la zona llamada core del motor, la densidad del aire
en dicho punto p, y la velocidad axial C,; del fluido.

m,

=—2— (64
p1XCa1 ( )

Ay

33,5%4
Ay = P ———=0,034m’
227322 « 428,672
m S
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Después y para conocer todas las superficies en los puntos estudiados se
calculara la temperatura estatica a la salida de los alabes del rotor T; con la
ecuacion (65).

C5>
T3 = Tosr — f (65)
p

T3 =866,11K — 80,10 K = 786,01 K

Como ya se conocen tanto la temperatura estética T; y la total Ty37, Y en funcién
de la presion total Py;;r se puede hallar la presion estatica a la salida del rotor P,
usando la ecuacion (66), donde también se tiene en cuenta el factor de expansion
isoentropica del gas y.

Y
T; \v-1
P; = Pyzp X (T_> (66)
03T
786,01 K

4
W) = 129,8 kPa

P; = 191,36 kPa * (
Finalmente se encontrara la densidad del gas a la salida de la etapa de turbina de
alta p; con la ecuacion (67) que es igual a la ecuacion (63) solo que cambian los
valores de la presion P; y temperatura estaticas Ts;.

5 (67
P3 = R x T (67)
129799,60 Pa kg
P3 = ] = 0,575F
287 kg *x 786,01 K

Al igual que la ecuacién (64), la ecuacion (68) permitird conocer la superficie de
salida de los alabes rotores A3, solo que aqui cambian los valores de la densidad
del gas p; y la velocidad axial del fluido C,3, mientras que el flujo méasico de aire
m', Se mantiene constante, debido a la ley de la conservacién de la masa.

A, =2 (68)
3 p3 X Cq3
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33,54
Az = p—————=0,157 m’
05759 371,24
m S

Para terminar esta fase, y ya conociendo las &reas a lo largo de la etapa de
turbina, es necesario hallar los diametros, alturas y relaciones entre radios de los
alabes tanto del estator como del rotor.

D—4A69
—gx()

Con la ecuacion (69) se encontraran los respectivos diametros en cada uno de los
puntos de estudio que son tanto la entrada como la salida de la tobera de garganta
del estator D, y D,y, asi como la entrada y la salida del disco rotor D, y D;. Este
dato solo se hallara para comprobar que la turbina mantiene un tamafo acorde a
su geometria en cada punto.

D, = |—+0,034m?=0209m
Doy = |—%0,037m2 =0,217m

D, = |=%0,080m? =0,320m

1R}

D; = |[—%0,157m? = 0,446 m

:

Ahora si es pertinente calcular las Alturas de los alabes tanto del estator como en
el rotor, ademas que este valor cambia a lo largo de todo el alabe, ya que la altura
en el borde de ataque es diferente a la del borde de salida, para eso se utilizara la
ecuacion (70) donde A es el area transversal del conducto anular correspondiente
en cada punto, N es la velocidad angular, y U es la velocidad tangencial del rotor;
para cada uno de los puntos hy, h,, Yy hs.
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A (Byun o

254, 93ﬂ

h=|———5 | XA
436,75?

En todos los puntos tanto la velocidad tangencial U como las revoluciones del eje
N seran las mismas, pero para que el resultado se de en las unidades correctas,
se trabajara las RPM en revoluciones por segundo y no por minuto.

254, 93ﬂ

hy = ——— | * 0,034 m? = 0,0201m
436,75?

254, 93@

h, =| ————= | * 0,080 m? = 0,0470 m
436,75?

254937¢Y

hs = | ——= | * 0,157 m2 = 0,0915 m

436,75?

Después de conocer estos valores es necesario hallar la relacion de radios en los
alabes entre el radio de la raiz . y el de la cabeza r;, y para cada uno de los
puntos estudiados se utilizara la ecuacion (71) donde h es la altura calculada
anteriormente en cada punto y r,, €s el radio medio de la etapa de turbina.

r_Tm +(h)

= (71)
T (2)
r 0273m+ (W) 0,283m _
P 1= 0273 m (0,0ZOlm) 0262m 076
. 0,273 m + (0,0470m) 0296m
w 2= 0273 m (0,0470m) 0240m 188
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0,0915m
T - 0,273 m + (T) 0,318 m

B 0273m— (0,09215771) 0,227 m

Conociendo ya la razon de radios del conducto anular, es posible ilustrar la
geometria de la etapa de turbina, teniendo en cuenta los lineamientos de dibujo en
la figura 39, que sugiere un valor de 0,25w pero; para evitar las tensiones
vibratorias de los alabes del rotor debido a la cercania con la estela de salida del
estator se usara mejor un valor de 0,4w.

h = %(hz + h3) (72)

1
h = > (0,0470 m + 0,0915m) = 0,0693 m

Usando la ecuaciéon (72), se calculara la altura media de los alabes rotores h y
después con dicho valor se obtiene el ancho del alabe rotor w y el espacio entre
las toberas de garganta N y los alabes mdviles R, como muestra la figura 39.

h 0,0693m

W=§ T=O,0231m

04w =0,4(0,0231m) = 0,0092 m

Figura 39: Forma acampanada de una sola etapa de turbina.
, 3

2.0 3
| |
T ﬁ%i’ X
j 5 il
|
g6 o £ S5 O T
T
| || (A=t )
Tm | |
L\i\Lt ‘r
= 025w —>| [<1+>t=<—Blade width w = h/3

Fuente: Imagen tomada de Saravanamuttoo, HIH. Gas Turbine Theory. 1996.
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Tabla 7: Resultados obtenidos sobre la forma de la turbina.

GEOMETRIA DE LA TURBINA

Areas Valor [m2] Alturas Valor [m] Radios Valor
A1 0,034 h1 0,0201 ridre 1 1,076
Az 0,080 h, 0,0470 rdre 2 1,188
As 0,157 hs 0,0915 rdre 3 1,403

Fuente: Autor.

Ahora es necesario hallar el numero mach a la salida de la etapa M; para saber
gué tan grandes podrian ser las pérdidas por friccion debido a la alta velocidad del
gas al paso por la turbina, para eso se utilizara la ecuacion (73).

Cs
M3 = ——— (73)

VY XR XT;

428.67 1%
M; = S = 0,78

J
\/1,333 * 287 kgK * 786,01 K

Aungue el niumero mach M5 no es tan alto, se pueden generar vibraciones en los
alabes del rotor y es pertinente conocer las pérdidas que esto ocasionara en la
etapa; para eso se requiere conocer la diferencia de temperatura estética a la
salida del rotor T; — T;" utilizando las ecuaciones (74) y (76).

T, _ <P2>
T3/I - P3

14
;" =

y-1
Y

T,
R
)"

935,98 K

(301,12 kPa)%

129,8 kPa

14
;" =

= 758,52 K

También se necesita conocer la velocidad relativa de salida en el rotor V5 con la

ecuacién (75) para calcular mas adelante la temperatura equivalente a la energia
o . 1%
cinética de salida de los alabes ﬁ.
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a3

C
Vs = (75)

~ cosf5s
V. = 371,24 m/s — 749 5m
7 cos(60,3°) s
V2 (749,4970)2
205 = ]S = 244,87 K
2294

2
Ya conociendo los valores de la temperatura dinamica ;%) y de la temperatura
estatica T;" es factible hallar el coeficiente de pérdida del rotor 1; mediante la
ecuacion (76).

T3 _ T3”
/1R = T (76)

Z3
2Cp
_ (786,01 —758,52) K
R 24487 K

=0,11

El valor calculado de A; indica que las pérdidas de energia en el rotor son del
119%, el cual es un valor aceptable ya que corresponden a las fugas en la cabeza
de los alabes y deben ser mayores a las pérdidas del estator que son del 9%.

Tabla 8: Presiones, temperaturas estéticas, dindmicas y densidades en la turbina.

RESULTADOS DISENO PRELIMINAR DE LA ETAPA DE REACCION
VARIABLES ESTATICAS VARIABLES DINAMICAS
Dato Valor Unidad Dato Valor Unidad
Ta 1141,5 K C1M?[2Cp 80,10 K
P1 744,78 kPa C2"?/2Cp 285,6 K
T2 935,98 K C3"?/2Cp 80,10 K
P2 301,12 kPa V3"?/2Cp 244,87 K
T2' 910,27 K DENSIDADES
T3 786,01 K p1 2,273 kg/m3
Ps3 129,8 kPa P2 1,121 kg/m3
Ts" 758,52 K Ps3 0,575 kg/m3
Tor 891,44 K

Fuente: Autor.
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La tabla 8 muestra los valores de las presiones y temperaturas tanto estaticas
como dinamicas cuyo comportamiento dentro de la etapa de turbina corresponde
al que se puede apreciar en la gréfica 2.

Ahora y como se indicé en el objetivo 3 se calculara la relacion de expansion de la
turbina para saber qué tan grande es la caida de presion en la etapa de alta. El
resultado es de 5,1; valor que indica que la presion total de entrada disminuye
hasta una quinta parte de la magnitud inicial, al finalizar su paso por el conducto
anular de la etapa de turbina.

Poir 976,89 kPa £ 1
Posr 191,36 kPa

Mientras que en la tabla 9 se tabularon los angulos medios y las alturas de los
alabes tanto del estator como del rotor para continuar con el calculo de las
dimensiones de la turbina.

Tabla 9: Angulos medios y alturas de los alabes.

DIMENSIONAMIENTO DE LA TURBINA
ANGULOS DE LA
CORRIENTE ALTURAS Y RADIOS

Dato Valor [°] Dato Valor [m]
Oim 0 hy 0,0201
O2m 62,7 hz 0,0470
Bam 37,2 hs 0,0915
Q3m 30 I 0,273
Bam 60,3

Fuente: Autor.

La velocidad tangencial U varia en funcién del radio, por esto la velocidad del flujo
del gas también varia desde la raiz a la cabeza de los alabes tanto en el estator
como en el rotor; por esto se calcularan los radios de los alabes y los angulos del
flujo del gas en estos dos puntos clave.

Utilizando las ecuaciones (77) y (78) se hallaran los radios de la raiz . y de la
cabeza r; de los alabes tanto a la salida del estator r,., y 1., como a la entrada y
salida del rotor 7,3 Yy 133.

T =Ty — (g) (77)
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(0,047 m)

Typ = 0,273 m — =0,249m

(0,091 m)

13 = 0,273 m — =0,226m

Ty =Ty + (g) (78)

0,047 m
ey = 0,273 m + (T) =0,296m

0,091 m

T3 = 0,273 m+ ( 2

) =0,318m

Una vez conocidos estos datos se procede hallar la relacion entre el radio medio y

los radios tanto de raiz (rﬂ) como de cabeza (:—m) valores que se necesitaran mas

Tr t

adelante para calcular los angulos en los mismos puntos ya mencionados.

(rm) _ 0,273 m — 1094
n/, 0249m "

Tm\ 0,273 m _

(rt)z =0296m 7%
T 0,273 m

—=) =-——=1,201
(rr)g 0,226m

Tm 0,273 m

—)] =——=10,856
(rt) 0,318 m

3

Ahora y solo a manera de comprobacion se calculara la relacion entre la velocidad
tangencial media U,, y las velocidades absolutas del gas a la entrada C,, Y la
salida del rotor C,3, que debe ser igual al inverso del coeficiente de flujo ¢, este
dato sera necesario para hallar los angulos relativos en los puntos de estudio.

Un U, 1 1

—:—:—:—:1’17
Caz Ca3 ¢ 0'5

En el caso de la entrada al estator se asume que el flujo es completamente
paralelo al eje axial del motor y el angulo sera el mismo a lo largo de todo el alabe,
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es decir a; = 0, por esto solo se hallaran los valores de los angulos de raiz a,, y
cabeza a,; a la salida del estator, los de entrada f,, y S,; al rotor y a la salida de
este ultimo as,., as:, Bsr Y Bst-

Con la ecuacién (79) se calcularan los angulos de raiz a,, y de cabeza a,; en el
punto 2 que corresponden a la salida del estator, el indice de incidencia para el
disefio de esta turbina es nulo, es decir que los angulos propios de los alabes son
iguales a los del flujo del gas.

n
tana, = (Tm) X tan ay,y, (79)
2

7
tan a,, = (rﬁ) X tan a,,, = 1,094 * tan(62,7°) = 2,120
/2

@, = tan"1(2,120) = 64,7°
n
tan ay; = (rﬁ) X tan a,,, = 0,920 * tan(62,7°) = 1,784
t’2
@, = tan"1(1,784) = 60,7°
La ecuacién (80) es igual a la ecuacién (79), solo que se utilizara para hallar los
angulos correspondientes en el punto 3 que son los angulos absolutos a3, y as; a

la salida del rotor, nétese que estas ecuaciones estan determinadas en funcion del
angulo medio «a,,, de aqui su importancia.

T
tana; = (7"1)3 X tan az,, (80)
1
tan az, = (ﬂ) X tan az, = 1,201 * tan(30°) = 0,693

r’3

s, = tan~1(0,693) = 34,7°

7
tanag; = (rﬂ) X tan a3, = 0,856 * tan(30°) = 0,494
t’3

a3, = tan~1(0,494) = 26,3°

Enseguida de haber encontrado los angulos absolutos en los puntos 2 y 3, se
pueden calcular ahora los angulos relativos B5,, B2, Bsr Y Bs: €n los mismos
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puntos de estudio; en las ecuaciones (81) y (82) la primera parte corresponde a
las ecuaciones (79) y (80) respectivamente, y la segunda, es el producto entre el

inverso de la relacion de radios (TTT") calculada anteriormente, por el cociente de

. U.
las velocidades —=.

a2

Tm (r) Un
t =(—) Xt —|—] Xx— (81
an f3, (r )2 an ), T/ Caz (81)

N\ Un 0,249 m
X tan gy, — (7)) X2 =2,120 = (5o ) * 117 = 1,045
m

rm
tan f,, = (—)
T\, . Caz 0,273 m

2
Bar = tan™'(1,045) = 46,2°

0,296 m

m) * 1,17 = 0,506

T Ty Un
tan By = (—) X tan a —(—) X—= 1,784—(
2t ), 2m T Con

Bo: = tan~1(0,506) = 26,8°

Ambas ecuaciones son iguales excepto porque en la primera (81) las dos partes
se suman mientras que en la segunda (82) se restan.

T T Un
=(—) X — ) X— (82
tan 3 ( " )3 tan as,, + <Tm)3 s (82)

)

m
) * 1,17 = 1,672

T 1 U
tan B3, = (Tﬂ) X tan a3, + (T'_r) X —= = 0,693 + (m
m )

r°3 3 a3

B3, = tan~1(1,672) = 59,1°

¢ Un 0,318 m
X tan az,y, + (r_) X — = 0,494 + (—) * 1,17 = 1,868
m

tanf _(@)
37 \r, s Cas 0,273 m

3
Bs: = tan~1(1,868) = 61,8°

Ahora que ya se conocen todos los angulos de los principales puntos a lo largo de
los alabes es pertinente mostrar como varian los triangulos de velocidades de la
raiz a la cabeza de los alabes en la figura 40.
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Figura 40: Variacion de los angulos del gas con los radios.
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Fuente: Imagen tomada de Saravanamuttoo, HIH. Gas Turbine Theory. 1996.

Pero debido al alto entorchamiento de los alabes es necesario calcular las
velocidades tanto absolutas C,,, como relativas V,, para asegurarse que el nimero
mach en la raiz My,, posee un valor seguro, para eso se utilizaran las ecuaciones

(83) y (84).
VZT‘ = CaZ X sec .827" (83)
m m
Vo = 371,24? * sec(46,2°) = 537,05?
CZT‘ = Caz X sec (247% (84‘)
m m
Cyr = 371,24? * sec(64,7°) = 870,34?
Como ultimo dato requerido para hallar el numero mach My,, se calculara la

temperatura de entrada al rotor en la raiz del alabe T,, ya que el salto de
temperatura es mayor en su paso por el estator en este punto.

C 2
2r
Ty =Ty — ﬁ (85)
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(870,34 %)2

Ty = 1221,65 K — T =8914K
2294 g
Var
My, = ——a—— (86
vr = e (86)
537,052
Myy, = > S = 0,92
\/1,333 * 287 o+ 8914 K

Una vez calculado el numero mach en la raiz a la entrada del rotor My,, es
evidente que esta por encima de un valor seguro de 0,75 lo que indica que se
presentaran vibraciones y turbulencia a la salida de la etapa de turbina; para
reducir estos efectos adversos se pueden usar llantas en la cabeza de los alabes
para generar mayor estabilidad, ya que estos hombros se soportan unos con otros
y crean un cierre que evita también las fugas producidas por las altas velocidades
del gas.

Figura 41: Alabes del estator con hombros en la cabeza.

Fuente: Imagen tomada de Rolls-Royce plc. The Jet Engine. 1986.

Ahora para finalizar con el dimensionamiento de los alabes de la turbina se debe
hallar la relacion paso/cuerda éptima (s/c) usando la grafica 3, cuyos valores
estan en funciéon de los angulos a; con a, para el estator y 8, con S5 para el rotor
como se indica a continuacion:
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Grafica 3: Relacion optima paso/cuerda.
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Fuente: Gréfica tomada de Saravanamuttoo, HIH. Gas Turbine Theory. 1996.

Al hacer la interseccion correspondiente en la grafica 3, los resultados para las
relaciones de paso/cuerda son 0,81 en el estator y 0,74 en el rotor.

(s/c)y =081 y (s/c)g = 0,74

Después se debe hallar la altura media de los alabes estatores hy y rotores hg
mediante las ecuaciones (87) y (88) respectivamente, con el fin de hallar la cuerda
media c.

1
hy = E(h1 + hy) (87)
1
hy = 3 (0,0201 m + 0,0470 m) = 0,034 m
1
hg = E (hz + hs) (88)

1
hg = > (0,0470 m + 0,0915m) = 0,069 m

103



Tabla 10: Angulos, velocidades, radios y alturas del triangulo de velocidades a lo largo de los
alabes.

TRIANGULO DE VELOCIDADES

Angulos | Valor [°] | Velocidades | Valor [m/s] Radios Valor [m]
a1 0 Ca 371,24 ri 0,271
Oom 62,7 C1 428,67 I2m 0,271
(o 18 64,7 Cai 428,67 ror 0,249
(071} 60,7 C: 809,51 It 0,292
Bam 37,2 Caz 371,24 I3m 0,271
Bar 46,2 Cor 870,34 Iar 0,227
Bat 26,8 Vor 537,05 I3t 0,315

Osm 30 Cs 428,67 Alturas Valor [m]
O3 34,7 Cas 371,24 hn 0,034
O3t 26,3 V3 749,50 hr 0,069
Bam 60,3 U 436,75 hy 0,020
Bar 59,1 ha 0,047
Bat 61,8 hs 0,091

Fuente: Autor.

Para hallar la cuerda media Saravanamuttoo!®! sugiere una relacién altura/cuerda
ideal (h/c) de entre 2 a 4, debido a las dimensiones tan pequefias de las alturas
de los alabes se escogié un valor de 2 en razén de no reducir demasiado el valor
de la cuerda del perfil ¢y y cg.

(h/c) =2
hy 0,034m
ey =~ = ———=0,017m

sy =081xCy=081%0017m=20,014m

27
ny =—— (89)
N

_ 2w *x 0,273 m

- =126
™= T0014m

Asi, conociendo la cuerda cy Yy cg; Yy la relacion paso/cuerda optima (s/c)y Y
(s/c)gr, es posible hallar el espacio que debe existir entre los alabes del estator sy
y del rotor si; para finalmente con las ecuaciones (89) y (90) calcular el nUmero de
alabes ny y ni por hilera que debe haber en cada etapa.
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hp 0,069 m
Gr== =———=0035m

sp = 0,74 X Cr = 0,74 % 0,035 m = 0,026 m

27T,
ng =—— (90)

R
_ 2m * 0,273 m _
"RE T 026m

La turbina disefiada en este proyecto es de una sola etapa; de tal manera los
resultados fueron 126 alabes en el estator y 67 alabes en el disco del rotor; estos
valores cumplen con la regla de utilizar nUmeros pares en el estator y numeros
primos en el rotor, para evitar frecuencias resonantes en la turbina.

Luego para conocer el angulo de entorchamiento del alabe sencillamente se
suman los angulos de la raiz a la entrada S, y salida del rotor S5,

Bar + B3y = 46,2° + 59,1° = 105,3°

Tabla 11: Dimensiones del perfil de los alabes rotores y estatores de la turbina.

RESUMEN DE VALORES OBTENIDOS
MEDIDAS
Seccion Cuerda [m] Paso [m] # de Alabes
Estator 0,017 0,014 126
Rotor 0,035 0,026 67
RELACIONES
Dato Valor Dato Valor
m/r2 1,094 (s/c)n 0,81
Iml/l2 0,920 (s/c)r 0,74
/13 1,201 hic 2
I'ml/r:3 0,856

Fuente: Autor.

Ya se conocen todas las dimensiones necesarias para dibujar los alabes de la
turbina, pero aun falta comprobar que la eficiencia con la que se calcul6 la turbina
inicialmente corresponde a la geometria obtenida; por ende se hallaran los
coeficiente de perdida de los perfiles y las perdidas secundarias mas adelante.
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6.2 SELECCION DEL PERFIL AERODINAMICO DEL ALABE

La nomenclatura para un perfil de turbina de cascada se presenta en la figura 42.
La situacion en turbinas menos torsionadas es similar que en compresores
excepto que las desviaciones son marcadamente menores debido a la capa limite
mas delgada. Cuando el numero Mach a la salida del perfil aerodinamico de la
turbina estd cerca de la unidad, la desviacidbn es generalmente insignificante
porque el paso de cascada es similar a una tobera. De hecho, la superficie de
succion (o convexa) de los perfiles a menudo tiene un tramo plano antes del borde
de salida, que evoca el nombre de respaldo recto. El concepto simple de
desviacién pierde todo significado en grandes numeros de Mach de salida
supersoénico porque las ondas de expansion o compresion que emanan desde el
borde de salida pueden alterar drasticamente la direccién de flujo final.”

Figura 42: Nomenclatura del perfil de turbina.

&; ¥ = incidence angle
o+ &, = turning angle

7.— &, = 6 =exit deviation
¥+ ¥. = blade chamber

o = s = solidity

§ = stagper angle

¢, = axial chord

Fuente: Imagen tomada de Mattingly, Jack D. Elements of propulsion: Gas Turbines and Rockets.
2006.

Las formas del estator de la turbina y de los alabes del rotor se basan en formas
aerodinamicas desarrolladas especificamente para aplicaciones de turbinas. Dos
perfiles aerodinamicos estan incluidos en el programa TURBN para esbozar las
formas de los alabes para una etapa: los perfiles britdnicos C4 y T6. El perfil base
de la superficie de sustentacion C4 aparece en la Tabla 12 y se muestra en la
gréfica 4 para un espesor del 10%.8°

79 Mattingly, Jack D. Elements of propulsion: Gas Turbines and Rockets, 2006. Pag. 622.
80 Mattingly, Jack D. Elements of propulsion: Gas Turbines and Rockets. 2006. Pag. 642.
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Tabla 12: Perfil Aerodinamico C4.

x/c. % y/c. % x/e. % vie %
0.0 0.0 40 4,89
1.25 1.65 50 4.57
2.5 2.27 60 4.05
5 3.08 70 3.37
1.5 3.62 80 2.54
10 4.02 90 1.60
15 4.55 95 1.06
20 4.83 100 0.0
30 5.00

“Leading-edge radius = 0.12r. (t/c = 0. 10>°

"Trailing-edge radius = 0.06¢.
Fuente: Mattingly, Jack D. Elements of propulsion: Gas Turbines and Rockets. 2006.
Gréfica 4: Perfil Aerodindmico de base C4.

10

Fuente: Gréfica tomada de Mattingly, Jack D. Elements of propulsion: Gas Turbines and Rockets.
2006.

La tabla 13 y la gréfica 5 muestran las coordenadas y la forma del pefrfil
aerodinamico T6 para un espesor del 10%. El programa TURBN asume una linea
de curvatura circular para dibujar la forma del alabe. Para este proyecto se
escogera el perfil T6 tanto para su simulaciéon en el programa TURBN como su
modelamiento 3D en SolidWorks.
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Tabla 13: Perfil Aerodinamico T6.

xfe, % y/e, % x/ec, % y/e, %
0.0 0.0 40 5.00
1.25 1.17 50 4.67
2.5 1.54 60 3.70
5 1.99 70 2.51
10 2.74 90 0.85
15 314 05 0.72
20 3.95 100 0.0
30 4,72

*Leading-edge radius = (.12r, (t ;!,;_- = .I]_ll]]l"":II

™railing-edge radius = 0.06r.
Fuente: Mattingly, Jack D. Elements of propulsion: Gas Turbines and Rockets. 2006.

Grafica 5: Perfil Aerodinamico de base T6.

o L)
10 20 30 40 50 60 70 80 90 100

Fuente: Grafica tomada de Mattingly, Jack D. Elements of propulsion: Gas Turbines and Rockets.
2006.

El T6 es un perfil simétrico respecto a su eje medio, presenta una relacion
espesor/cuerda (t/c) de 0,1, un radio del borde de ataque del 12% de t y un radio
del borde de salida del 6% de t. Cuando su relacion t/c se amplia a 0,2 y se adopta
una linea de curvatura parabdlica cuyo punto de maxima curvatura se halla a una
distancia del borde de ataque de aproximadamente el 40% de c, el perfil T6 da
lugar a una seccion de alabes similar a la mostrada en la figura 42. El dorso del
alabe, en particular, es practicamente recto a partir de la garganta. Otras formas
utilizadas en la practica seguida en gran Bretafia son los perfiles de base RAF27 y
C7 con lineas de curvatura tanto circulares como parabdlicas. A todos estos
alabes se les conoce como alabes convencionales.®?

81 Saravanamuttoo, HIH. Gas Turbine Theory, 1996. Pag. 260.
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Graéfica 6: Distribuciones de presién y velocidad en un alabe convencional de turbina.
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Fuente: Gréafica tomada de Saravanamuttoo, HIH. Gas Turbine Theory, 1996.

En la grafica 6 se puede apreciar la distribucion tipica de presion y velocidad para
alabes convencionales; una caracteristica fundamental es la magnitud del
gradiente de presion adversa en la superficie convexa (de succién). Si es
demasiado grande, dara lugar a la separacion de la capa limite en algan punto del
dorso del alabe, una gran estela y un incremento sustancial del coeficiente de
pérdida del perfil.

6.3 EFICIENCIA DEL DISENO DE LA ETAPA DE TURBINA

Para calcular la eficiencia de la etapa que se ha disefiado en este trabajo, se
requiere conocer también las diferentes pérdidas que se presentan al interior de la
turbina; las perdidas pueden ser debido a la geometria del pefrfil, a las fugas de la
corriente de gas en la cabeza del alabe y por las vibraciones de los esfuerzos
producidos principalmente en el rotor. Como primer paso y teniendo en cuenta a;,
a, y (s/c)y se puede leer directamente el coeficiente de pérdida del perfil en el
estator (¥,,)y en la grafica 7.
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Grafica 7: Coeficiente de pérdida del perfil para alabes convencionales.
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Fuente: Gréfica tomada de Saravanamuttoo, HIH. Gas Turbine Theory. 1996.

El resultado para el coeficiente de pérdida del perfil en el estator Y,s,-o) €s del
2,9%, mientras que el coeficiente de pérdida del perfil en el rotor (Y,)r se calcula
con la ecuacion (91), que constituye una correccion para una variacion del angulo
de entrada con angulo de salida constante es decir que S, = 85, asumiendo que el
alabe del rotor fuera de impulso y no de reaccion, que segun la grafica 7, Yys,=p.)

seria igual a 0,107 a partir del valor de (s/c)g = 0,74y de B5 = 60°.

(Y,)y = 0,029

2 B2/B3
Y, =1y, P2 Y Y, t/c 91
p =1 Yp(B,=0) T B, [Yoig2=6) — Yo8:=0)] 02 (91)

Y))r =10,029 + (37’20)2 [0,107 — 0,029] (0'15>1 = 0,044
(o)r =10, 60,3°/ - ’ 02/
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El resultado para el coeficiente de pérdida del perfil en el rotor (Y,,)r es del 4,4%,
hay que resaltar que la relacion espesor/cuerda (t/c) escogida es del 15% ya que
el factor de correccién de 0,2 de la ecuacién (91) solo es fiable para 0,15 < t/c <
0,25, esta correccién es solo para cuando (t/c) sea diferente del 20% ya que una
disminucién de t/c entrafia una pérdida del perfil mas reducida para todos los
alabes distintos de los de tobera (B, = 0) y el perfil seleccionado T6 tiene una
relacion t/c del 10%.82

Después hay que hallar las pérdidas secundarias A con la ecuacion (92) donde la
funcion f esta dada por la curva de la gréfica 8:

()
_ 2 COS 5>
A= f (1 n r_r) (92)

Tt

Para los alabes del estator la constante B que mas adelante se explicara, es nula;
de aqui que A se hallara de la siguiente manera. Hay que tener en cuenta que la

., T; ./ . .
relacion r—r corresponde a la seccion media entre 1y 2, es decir, entre la entrada y
t

la salida del estator:

(Az cos az)z <0,080 * cos(62,7°)>2
Aqcosay 0,034 * cos(0°)

(1+%) - (1+1'1—132)

= 0,60

82 Saravanamuttoo, HIH. Gas Turbine Theory, 1996. Pag. 284.
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Grafica 8: Parametro de pérdidas secundarias.
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Fuente: Grafica tomada de Saravanamuttoo, HIH. Gas Turbine Theory. 1996.

Debido a que el resultado se encuentra fuera de rango es necesario extrapolar la
curva de la grafica 8 utilizando la ecuacién (93) que se hall6 con el método del
polinomio de interpolacion de LaGrange donde el valor de 1 es 0,041.

Py = 0,05x3 + 0,065x2 + 0,001x + 0,0055 (93)
Piyn = 0,05 = (0,6)% + 0,065 * (0,6) + 0,001 * (0,6) + 0,0055 = 0,041

Ahora y con la ecuacién (94) se calculara el dngulo medio a,, en la seccién de
estudio inmediatamente anterior.

tana, —tana
a, = tan~! [( 2 5 1)] (94)
tan(62,7°) — tan(0°
a,, = tan™! [ ( )2 % = 44,09°

Y enseguida se puede hallar la relacion del coeficiente de sustentacion del perfil
. . Cc .z
entre la relacion paso/cuerda i con la ecuacion (95).

C
—L = 2(tana, + tana,) cos am (95)

s/c
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C
(—L) = 2[tan(0°) + tan(62,7°)] * cos(44,1°) = 2,78
s/c/y,

Ya conociendo estos valores se pueden calcular los coeficientes de pérdidas
secundarias y de juego de cabeza Y; + Y, donde k es el juego, h la altura del alabe
y la constante B vale 0 para los alabes del estator como ya se habia mencionada
anteriormente, utilizando la ecuacién (96).

Y +Y, [/1+B ]Coszaz 96
k= s/c cos3 a,, (96)

2 o
B , |cos(62,7°) B
[V + Yily = [0,041] * [2,78] * l—cos3(44,1°) =0,18

Después se hace el mismo procedimiento para los alabes del rotor, pero en esta
ocasion B vale 0,5 para juegos de cabeza radial y 0,25 para un alabe con llanta en
la cabeza con juego lateral como indica la figura 43. Para este caso se utilizaran
alabes con llantas en la punta y con un juego de cabeza k del 2% de la altura

media del alabe h de tal forma que B (%) tendra un valor de:

k
B () = 0,25 0,02 = 0,005

Figura 43: Juego de cabeza radial y lateral de alabes de turbina.

W 7 Y,

] | &
I
% %‘}1% % o e %

B=0.5 B=025

Fuente: Imagen tomada de Saravanamuttoo, HIH. Gas Turbine Theory. 1996.

Usando la ecuacioén (97) se hallara el valor requerido para localizar el coeficiente
de perdida secundario A para el rotor.
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<A3 cos ﬁ3)2
A, cos f3;

(14—”)

(0,157 x cos(60,3°))2
0,080 * cos(37,2°)

(1+ 7255)

Nuevamente utilizando la ecuacién (93) se conocera el coeficiente de perdida
secundario A para los alabes del rotor que da como resultado 0,07.

(97)

= 0,82

Piyr = 0,05 * (0,82)% + 0,065 * (0,82)% + 0,001 * (0,82) + 0,0055 = 0,07

Ahora es necesario conocer el valor del angulo en el punto medio entre la entrada
y la salida del rotor g,, con ayuda de la ecuacioén (98).

B = tan~! [(tan B3 ; tan ﬁz)] 98)

= 26,36°

tan(60,3°) — tan(37,2°)
fm = tan™1 [

2

A patrtir de la ecuacion (99), se calculara la relacion del coeficiente de sustentacion
Cp P
con respecto al paso/cuerda del rotor (S/—C) , ahora que ya se conoce el angulo f,,.
R

C, = 2(s/c)(tan B, + tan f3) cos B, (99)

C
<$) = 2[tan(37,2°) + tan(60,3°)] * cos(26,4°) = 4,50
R

Con el resultado anterior obtenido y usando la ecuacion (100), se hallara el
coeficiente de perdida secundaria y de juego de cabeza de los alabes del rotor
[Y; + Yi ]z para conocer las pérdidas totales.

cos? B

s + Yl = [/1 * B ”s/c] [cos3 ﬁml (100)

cos2(60,3°)
Y.+ Y |r = 4 24| ——~| =
[ S + k]R [0)07 + 01005] * [ )50] * [COSS(26,4°) 0,58
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Los coeficientes de pérdidas totales en el estator Yy y en el rotor Y; seran:
Yy = (%), +[¥s + Yily (101)
Yy = 0,029 + 0,18 = 0,21
Yp = (Yp)R +[Ys + Y]z (102)
Yz = 0,044 4+ 0,58 = 0,62

El coeficiente de pérdida global de los alabes del estator Yy se encuentra en un
rango aceptable del 21%, pero los valores obtenidos del coeficiente de pérdida en
el rotor Y; es muy grande, lo que indica que aunque el coeficiente de pérdida del
perfil (Yp)R es bajo, la geometria tan torsionada del alabe genera un efecto

contrario al esperado, donde el entorchamiento del alabe debia producir més
eficiencia que en un alabe recto, y més teniendo en cuenta el indice de incidencia
nulo; es decir que los angulos del perfil son iguales a los del flujo.

Con el coeficiente de pérdida total del estator Yy, y usando la ecuacion (103), el
coeficiente equivalente de pérdida Ay en dicha seccion corresponden al 15%, un
valor que puede ser valido para la turbina disefiada en este proyecto, comparado
con el valor inicial de 4, del 9%.

Yy

AN = W (103)
(#)
Iy = o= 0,15
N (1221,65 K) s
910,27 K

Para hallar el coeficiente equivalente de perdida en el rotor A1, se requiere calcular
primero Ty3.-0;, Ya que dicho valor se requiere en la ecuacion (105).

2

V3
Tosrer = T3 + ﬁ (104)

Tosre; = 786,01 K + 244,87 K = 1030,88 K
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Yr

Ap = - —— (105
R <T03rel) ( )
T3”
In =t = 045
R (1030,88 K) Y
758,52 K

A diferencia de los resultados obtenidos en el estator, el coeficiente equivalente de
pérdida en el rotor Az es muy alto, ya que corresponde a mas de la mitad del
rendimiento del disco rotor, valor que afectara significativamente la eficiencia de la
etapa, el cual se hallara con la ecuacion (106).

1

r]S = 2 2
Y3 ) L (B, (L
) [AR <2€p> +(72) 2 <2€p>l
+
(T01 - T03)

1

0,45 « (244,87 K) + (%) «0,15 + (285,66 K)|

(355,53 K)

(106)

Ns = = 0,70

1+

Tal como se preveia, el rendimiento de la etapa de turbina de alta n, es apenas
del 70%, un valor muy bajo para el tipo de turbina que se quiere disefiar, ya que la
eficiencia que se habia asumido al inicio del analisis gasodindmico del motor para
la seccion de turbina fue del 87%. Pero, y aunque no se especifica el nimero de
etapas correspondiente a una turbina con una eficiencia del 87%, este valor
normalmente pertenece a turbinas de mdltiples etapas.

Ahora, teniendo en cuenta que una sola etapa es menos eficiente que la turbina
completa y aclarando que haria falta el andlisis de la etapa de baja presion;
seguramente al ensamblar ambas secciones de baja y alta presion podria haber
un aumento del rendimiento global de la turbina pero eso implicaria un proyecto
diferente.

Finalmente es necesario conocer si el flujo de gas trabaja en un régimen laminar o
turbulento, por esto se calculara el Reynolds tanto en el estator como en el rotor
con las ecuaciones 110y 111. Para T, = 935,35 K a 10 km de altitud de operacién
del motor, la viscosidad dindmica es u, = 4,663 x 10> kg/ms. Y para Ty =
782,71 K la viscosidad del gas es u; = 4,284 x 107° kg /ms.
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p2Crcy

Uz

Rey = (110)

112159 . 809,51 ™ « 0,017 m
m S

Rey = = 3,262 x 10°
4,663 x 10-5 %4
! ms
Vic
Rep =23 (111)
Us
0,575 9 , 749,50 0,035 m
Reg = uc = 3,486 X 105

4,284 x 1075 kg

ms
Evidentemente los valores de Reynolds trabajan en un régimen turbulento muy por
encime de 2x10° situaciones que como se aprecid6 en el célculo de los
coeficientes de perdida, aumento significativamente las fugas de gas y en
consecuencia las pérdidas de energia en los alabes del rotor, aspecto que afecto
el rendimiento total de la etapa.

6.4 SELECCION DEL MATERIAL DE LA TURBINA

Los materiales utilizados para la fabricacion de turbinas deben cumplir con una
serie de exigencias bastante elevadas como soportar altas temperaturas y
grandes esfuerzos mecanicos; a continuacién se plantean las caracteristicas a
tener en cuenta para seleccionar los materiales mas apropiados para las
condiciones de operacion.

En la seccién del estator la fluencia del material se manifiesta por una deformacion
progresiva del alabe, debido a la carga aerodinamica a que estd sometida. La
deformacion debe evitarse por cambiar la geometria del pasaje, donde el gas
alcanza velocidades muy proximas a la del sonido, esta circunstancia aumenta el
consumo especifico del motor. Estos alabes no deben soportar cargas externas
procedentes del soporte de los cojinetes o de su union al diafragma de la turbina,
solamente las cargas de flexion que le comunican los gases. Por su parte la
oxidacion del material, se manifiesta por un adelgazamiento gradual de las
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paredes del alabe, que afectara a sus caracteristicas de fluencia de modo
indirecto.®3

Aun asi, el problema fundamental es la fatiga térmica. La figura 44 muestra como
la distribucion de temperatura del alabe cambia; los bordes de ataque y de salida
se calientan mas rapidamente que el material en la posicion a la mitad de la
cuerda. Debido a este aumento de temperatura, dichas secciones tienden a
dilatarse en sentido radial, pero este movimiento es impedido por el metal del
vértice, raiz y centro del alabe, que estd mas frio. El resultado es que se originan

esfuerzos de compresion sobre los bordes, a la altura media del alabe.?*

Figura 44: Distribucién de temperatura en un alabe del rotor de turbina.
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Fuente: Imagen tomada de Ofiate, Antonio E. Turborreactores: Teoria, Sistemas y Propulsion de
Aviones, 1981.

La fatiga térmica es un modo de fatiga de bajos ciclos, que da lugar a un
desarrollo de grietas normalmente lento, pero que incapacita al material para
seguir en servicio. Las condiciones operativas de los alabes del rotor, se ven
agravadas por la presencia de un campo de fuerzas centrifugas y fenémenos de
vibracion. La fuente de excitacion vibratoria de los alabes rotores es el impulso
gue reciben cuando pasan a gran velocidad por las estelas de los alabes del
estator. La frecuencia de excitacion es funcion del nimero de alabes del estator y

83 Ofiate, Antonio E. Turborreactores: Teoria, Sistemas y Propulsion de Aviones, 1981. Pag. 304.
84 Ofate, Antonio E. Turborreactores: Teoria, Sistemas y Propulsion de Aviones, 1981. Pag. 305.
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de la velocidad del rotor. La combinacion de los esfuerzos alternativos y
centrifugos puede ocasionar la rotura del alabe en pocos minutos.8®

Para reducir las vibraciones se le puede dar mayor rigidez, incorporando una llanta
en el extremo del alabe. Esto aumenta la frecuencia natural de vibracion del alabe,
situandola fuera del campo de excitacion del estator. Ademas, impide el paso del
gas del lado del intradds al lado del extradds. Esta fuga de gas se produce en los
extremos de los alabes mdviles convencionales y no contribuye en el trabajo
especifico de la turbina.8®

Figura 45; Configuracién de alabe de turbina con apoyo en el vértice.

Fuente: Imagen tomada de Ofiate, Antonio E. Turborreactores: Teoria, Sistemas y Propulsién de
Aviones, 1981.

Teniendo en cuenta todos los aspectos mencionados a tener en cuenta, ya es
posible determinar los materiales mas apropiados para las condiciones de
operacion establecidas.

Para los alabes del estator se emplean aleaciones de base de cobalto. La aleacion
MAR-M 302 se disefi6 para uso especifico en el primer diafragma de la turbina; la
numero 322, con adicion de zirconio, mejora ostensiblemente las caracteristicas
de resistencia mecanica, pero su baja resistencia a la oxidacion no ha encontrado

85 Ofiate, Antonio E. Turborreactores: Teoria, Sistemas y Propulsion de Aviones, 1981. Pag. 307.
8 Ofiate, Antonio E. Turborreactores: Teoria, Sistemas y Propulsiéon de Aviones, 1981. Pag. 308.
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mayor aplicacion. La aleacion MAR-M 509 ha tratado de combinar las propiedades
de las dos precedentes. Las aleaciones de base niquel también se emplean en el
estator de la turbina, aunque necesitan revestimientos especiales contra la
oxidacion.®’

Gréfica 9: Caracteristicas mecanicas de materiales para turbinas: a) Aleaciones de niquel con
precipitado gamma prima. b) Aleaciones de cobalto endurecidas por precipitacion de carburos. C)
Aleaciones de niquel y cobalto. D) Ceramales; combinacion de materiales metalicos y ceramicos.

(a)
150
120} — (b)
90 (¢)
CARGA DE ROTURA =\
100 horas i
(Kg/mm?) 60
(d)
301
0 : ! : T

560 660 770 880 9% 1100 1210
TEMPERATURA (°C)

Fuente: Grafica tomada de Ofiate, Antonio E. Turborreactores: Teoria, Sistemas y Propulsion de
Aviones, 1981.

En los alabes del rotor de turbina se emplean exclusivamente super aleaciones de
niquel. La elevada resistencia mecanica de las aleaciones de niquel proviene de
tres mecanismos: a) La precipitacién en la aleacion de compuestos endurecidos
de aluminio y titanio; el precipitado se llama gamma prima, y lo forman el NizAl, y
NisTi. b) Adicion de metales refractarios (alto punto de fusion): molibdeno, tantalo.
c) Formacioén de carburos con los metales anteriores. La presencia de cobalto en
estas superaleaciones de niquel, tiene por finalidad aumentar la temperatura a la
cual se disuelve el precipitado gamma prima, circunstancia que mejora la
resistencia mecanica a altas temperaturas. La presencia de boro y zirconio, en
pequefias cantidades, mejora las caracteristicas de fluencia.

87 Ofiate, Antonio E. Turborreactores: Teoria, Sistemas y Propulsion de Aviones, 1981. Pag. 309.
88 Ofate, Antonio E. Turborreactores: Teoria, Sistemas y Propulsion de Aviones, 1981. Pag. 310.
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Los discos de turbina estan sometidos a sus propios esfuerzos centrifugos y a las
cargas que le comunican los alabes. Debido a esto deben poseer una alta
resistencia a la fluencia, en las condiciones térmicas de servicio. También debe
tener un limite elastico elevado a altas temperaturas, para evitar deformaciones.
Para eso se utilizan aceros al cromo, endurecidos por precipitacion de carburos,
también aleaciones de niquel de gran resistencia, por ejemplo Inco 901, y
aleaciones niquel-cromo-cobalto con la adiciéon de aluminio y titanio.8®

7. SIMULACION SOFTWARE TURBN

Habiendo calculado la eficiencia de la turbina es pertinente simular la etapa de alta
presion mediante el software especializado TURBN de Jack D. Mattingly, para
poder comparar los resultados teoricos contra los valores arrojados por el software
sobre los diferentes parametros estudiados.

En la ilustracion 1 se aprecia la ventana principal del programa, donde el software
como datos iniciales para el analisis solicita escoger un dato desconocido que
pueden ser: el angulo de salida del estator a5, el &ngulo de entrada a la siguiente
etapa a3, el nimero mach del flujo a la entrada al rotor M2 o la temperatura total
de salida de la etapa Tt y un modelo de pérdidas.

Para el caso a estudiar se escogieron como dato desconocido la temperatura total
de salida de la etapa Tty un modelo de eficiencia politropica.

También hay que tener en cuenta el sistema de unidades con que se va a trabajar,
si es inglés o internacional. En la pestafia inicial se ingresaran los datos de
entrada a la turbina. Las otras pestafias que se explicaran mas adelante, son la de
etapa, realizar célculos, seccion transversal y perfil del alabe.

89 Ofiate, Antonio E. Turborreactores: Teoria, Sistemas y Propulsion de Aviones, 1981. Pags. 308 y
310.
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llustracion 1: Ventana de inicio del software TURBN.

File Help
Turbine Preliminary Analysis Program
(TURBN)

Yersion 4.3, October 10, 1999
Programmed by Jack D. Mattingly

File: C:%Pragram Files [#35\TUREBM Aturbi. thi

~Unknown ~Yiew/Edit Data ;
" Alpha @ 2 Perform

Initial Stage . Calculations

 Alpha @ 3

—Unit System

" Mach @2 " English & 3l Metric

e Ttim 3
—Sketch Results

~Loss Model .—-—'_
& Polytropic Efficiency z -

i Loss Coefficients

Cross-section Blade Profiles

Fuente: TURBN, Autor.

Los datos de entrada a la turbina que se deben ingresar en la pestafia inicial se
trabajaron en unidades del sistema internacional, se observan en la ilustracion 2
con sus unidades respectivas, y son los siguientes: NUumero de etapas, tasa de
fluo mésico, velocidad angular del rotor, presién total de entrada la etapa,
temperatura total de entrada a la etapa, angulo de entrada a la primera etapa «;,
namero mach de entrada a la primera etapa M1; cuyo valor no se deja cambiar por
el programa.

La relacién de calor especifico y y la constante del gas R son valores constantes
gue el software tampoco deja variar manualmente. Y los ultimos datos son el radio
medio de la etapa que varia automaticamente en funcién de la velocidad
tangencial media del rotor.
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llustracion 2: Parametros de entrada del software para la ejecucién de los célculos.

Mumber of Stages [10 max] |4

Mazs Flow Rate T

Rotor Angular 4 elocity W
Inlet Total Pressure W
Inlet Total Temperature W

&lpha 1 for First Stage lni
Mach 1 for First Stage  [ng4
Fatio of Specific Heats l?
Gas Constant 0,28731%
Mean Fadius 0,27232¢
tean Rotor Yelocity 436

Fuente: TURBN, Autor.

Después de ingresados los parametros de entrada, se ejecuta la pestafa realizar
calculos cuyos resultados aparecen en la tabla 14. Los valores del gasto mésico
arrojados por el software varian drasticamente de los valores calculados
tedricamente, de aqui que algunas de las dimensiones de la turbina también
discrepan, debido a que son varios los parametros que el programa asume y no se
pueden modificar manualmente, por ejemplo el indice de derivacion del motor,
entre otros; estos se explicaran mas adelante.

De la tabla 14 se puede deducir que el grado de reaccién de la etapa es
consistente con el calculado inicialmente ya que esta alrededor del 40% vy
aumenta de la raiz a la cabeza del alabe.

Por otro lado la eficiencia del simulador es del 92% mientras que la tedrica es
apenas del 70%, cabe aclarar que la eficiencia del software es la politropica,
mientras que la calculada en el disefio preliminar corresponde a la isoentrépica.
En cuanto a las é&reas anulares de la turbina, forman un conducto mas
acampanado que los valores hallados en el dimensionamiento inicial.

Otros datos muy importantes a comparar son: el coeficiente de carga que indica el
software es apenas de 1,18; mientras que el calculado teéricamente es de 4,27.
Es interesante dicho resultado ya que pese a la diferencia tan grande de valores
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del coeficiente de carga, el grado de reaccion calculado en ambos casos es muy
similar como ya se habia mencionado antes.

Las RPM’s también concuerdan con un valor muy préximo al utilizado inicialmente,
obtenido del estudio de linea base. El programa también calcul6 el niumero de
alabes y la relacion cuerda/paso tanto en el estator como en el rotor; resultados
gue discrepan bastante en el estator, a diferencia del rotor cuyos valores son muy
aproximados.

Tabla 14: Resultados del calculo realizado por el software.

TURBN V4.3 - TURBINE DATA FILE:C:\Program Files (x86)\TURBN/turbn.tbn  Stage #1
Corr Flow = 7,27 kg/s M1 =0,4000 Tt1 =1221,0 K Pt1=976,00 kPa

Mass Flow = 34,00 kg/s M2 =1,0500 AL2=51,94 AL1= 0,00

u3/u2 = 1,0000 phis= 0,020 et =0,920 Um =436,00 m/s rm =0,272m

Stator: Z=0,9000 c¢/h =0,5000 Rotor: Z=0,9000 c/h = 1,0000

Gamma = 1,3000 Gas Const = 0,2873kJ/kg-K  w = 1601 rad/s AL3 = 0,00

RESULT: Tt3/Tt1 = 0,8517 Pt3/Pt1 = 0,4696 DTt= 181,11 K ANA2=1,186E+07
Reaction Hub =0,3366 Mean =0,4069 Tip =0,4666 Eff=92,67%
Flow Area1=0,0495 Area 2 =0,0508 Area 3 =0,0681 m*2
Coeff. Load = 1,1862 Flow =0,9288 Vel Rat =0,6492 RPM = 15.288
Nozzle-Blades:c/s = 102/0,874 Rotor-Blades:c/s = 72/1,461 M3Rt = 1,0258

Station 1h 1m 1t 2h 2m 2t 2Rm 3Rm 3h 3m 3t
Prop\
Tt K| 1221 1221 1221 1221 1221 1221 1116 1116 1040 1040 1040
T K|1192,4 11924 1192,4 1035,0 1047,7 1058,5 1047,7 974,0 974,0 974,0 974,0
Pt kPa|976,0 976,0 976,0 966,6 966,6 966,6 655,3 623,0 458,3 458,3 458,3
P kPa|880,7 880,7 880,7 472,3 498,0 520,7 498,0 345,2 345,2 345,2 345,2
M | 0,400 0,400 0,400 1,095 1,050 1,012 0,660 0,987 0,671 0,671 0,671
Vel m/s| 267 267 267 681 657 636 413 595 405 405 405
u m/s| 267 267 267 405 405 405 405 405 405 405 405
v mis| 0 0O O 547 517 490 81 436 0 0 O
alpha/beta| 0,00 0,00 0,00 53,49 51,94 50,46 11,34 47,11 0,00 0,00 0,00
radius m | 0,258 0,272 0,287 0,257 0,272 0,287 0,272 0,287 0,252 0,272 0,292

Fuente: TURBN, Autor.

Los deméas datos de temperaturas, presiones y velocidades internas varian
constantemente pero se evidencia que el rango total entre los valores de entrada y
de salida de la etapa es menor al calculado, debido a que el software no tiene en
cuenta las altas pérdidas de energia por friccion que se disipan en forma de calor.

Ejecutando la pestafa etapa se aprecian algunos datos de la tabla 14 pero mejor
organizados en la ilustracion 3, por eso no se explicaron en los parrafos
anteriores. De arriba hacia abajo el primer valor muestra que tangencial es la
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misma entre la entrada y la salida del rotor, pese a que los radios varian a lo largo
de esta.

El angulo de salida del estator a, es de 52° mientras que el valor inicial es de 62°,
aungue no es mucha la diferencia es importante tener en cuenta esa diferencia de
10° para posibles ajustes mas adelante.

El angulo de salida de la etapa a5 es 0°, ya que el programa asume que es igual al
angulo de entrada a, que si es 0°, esta es una causa de las inconsistencias entre
los valores teoricos y los arrojados por el software ya que los calculos se hicieron
con un angulo a5 de 30°.

El numero mach a la entrada del rotor M2 es mayor a la unidad, dato que
concuerda con los resultados tedricos debido a las condiciones de operacion del
flujo en régimen turbulento en su paso por el rotor de la turbina.

llustracion 3: Datos de la etapa de turbina.

32
Alpha (@ 2
Alpha (= 3
Mach (@ 2
Stator £

Rator &
Stator cth
Rator cih
Statar phi
Faly Eff

Fuente: TURBN, Autor.

La relacién cuerda/altura del estator es acertada con respecto al dato que se
escogié anteriormente en la fase de dimensionamiento de la turbina que
corresponde a un valor de 2. Pero en el caso del rotor no coinciden los valores, ya
gue la relacién altura/cuerda asumida inicialmente es igual para ambas secciones,
mientras que el programa toma un valor de 1para el rotor, y no se deja modificar.

Los datos en la ilustracién 4 son los requeridos para realizar un bosquejo de la
etapa de turbina. Sin embargo, algunos datos de las ilustraciones 3 y 4 son
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magnitudes a tener en cuenta por el mismo software para el calculo de esfuerzos,
necesarios para hallar otras dimensiones y tasas mas concretas, que no se
explicaran ya que no se realizd ningun analisis de cargas en la fase de disefio
preliminar, por lo tanto no hay valores de referencia para hacer la respectiva
comparacion.

llustracién 4: Valores para el dibujo esquematico de la etapa de turbina.

Stage
TE2R (K]
Wi o
b frim
zigma b
Fp str nim
zp st dizc

®

WA
Dizc shape

* ™ 2lsec”2)

Close | Sketch

Fuente: TURBN, Autor.

Después de todos los calculos y estimaciones realizadas, ya es posible dibujar la
etapa de turbina ejecutando la pestafia seccion transversal; donde se obtiene la
forma observada en la ilustracion 5, en la cual se evidencia la proporcién entre las
alturas de los alabes con respecto a su cuerda aerodinamica y el tamafio del
disco. También se aprecian algunas dimensiones como los radios en laraizy en la
punta de los alabes y la longitud del conducto anular en el costado superior
izquierdo.

126



llustracién 5: Seccion transversal de la etapa de turbina de alta.

Drata File: C:%Froagram Files [#8E6]\TUREM Mfurbr.tbn TURBIME CROSS SECTION
Stages: 1

mc =727

TR =08517

PR = 04636

Size [m)

Fromt
Rh=0258
Rt=0287

Back
Rh=0252
Rt=0292

L = 0.054 m

Center Line

Fuente: TURBN, Autor.

Ya para finalizar la simulacion, se ejecuta la pestafia perfil del alabe en la cual
aparece inicialmente la ventana que se ve en la ilustracién 6, donde algunos
parametros se pueden variar y son los siguientes: El nUmero de la etapa; que en
este caso es solo una, el espesor de los alabes tanto del estator como del rotor, el
porcentaje de la cuerda de fijacion del alabe, el tipo de perfil aerodinamico para el
estator y el rotor, numero de alabes por hilera y la ubicacion radial en porcentaje
de la relacion entre la raiz y la punta.

Para la turbina disefiada, como ya se habia mencionado anteriormente el espesor
del alabe es del 15%, el perfil seleccionado es el T6 y el nimero de hileras por
etapa sera solamente de uno.
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llustracién 6: Descripcion del Perfil.

Stage

Mozzle Blade Thickness [%)
R atar Blade Thickness (%]
MNozzle Stack & % of Chard
Ruotarr Stack & 2 of Chord
Mozzle dirfoil [1=0C4, 2=TE]
Raotar Airfoil (1 =C4, 2 =TE)

Mumber of Blades per Row

F adial Location in % of hub/tip

AT

Plot

Fuente: TURBN, Autor.

En la geometria que presenta la ilustracion 7 se observa el contorno del pefrfil
aerodinamico del alabe y sus respectivas relaciones en el costado superior
derecho como son: los angulos de entrada y de salida del estator y del rotor, el
espesor del perfil, el perfil aerodinAmico como tal seleccionado y sus respectivas
cuerdas.

A diferencia de los calculos de la tabla 14 y de los parametros mostrados en la
ilustracion 3; los valores de los angulos y de las cuerdas de los perfiles, son mas
congruentes con los obtenidos en la fase de dimensionamiento de la turbina del
disefio preliminar, donde el Unico dato con un amplio margen de diferencia es el
angulo de entrada al rotor 8, cuya magnitud inicial es de 37 grados, mientras que
la simulacién muestra un angulo de 17 grados apenas; mientras que el angulo de
salida del estator a, inicial es de 62 grados y el del software es 61, valores muy
aproximados, y el angulo de salida del rotor S5 dio 60 grados y el programa arrojo
uno angulo de 52 grados; una diferencia considerada satisfactoria.

En el caso de las cuerdas; los resultados son muy cerrados, ya que la diferencia
entre la cuerda de los alabes del estator calculada y la simulada es apenas de 2
milimetros, mientras que los valores de la cuerda del perfil del rotor son
practicamente iguales en ambos casos.
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llustracion 7: Dibujo esquematico del perfil aerodinamico de los alabes de la turbina.

[rata File:C: WProgram Files [<36)5TUREBM Murbi. b

Stage: 1 Mozzle  Rator
Inlet oo 1y.0

E it B1.2 524
Thickness 15,0% 15.0%
Profile: TE TE
Chord [mm) 146 347
StackizXc 00 400

Radial Position  10% hubMp

+| Tie

% % Radius
10
|_I
|

Fuente: TURBN, Autor.

8. MODELAMIENTO TURBINA 3D

Con todas las dimensiones correspondientes a las secciones del estator y del rotor
de la etapa de turbina, es conveniente plasmarlos en un modelamiento 3D
mediante un software de dibujo asistido por computadora (CAD) que permita dar
una idea mas clara de la geometria del perfil y del ensamble de la turbina.

Para esta tarea se utilizara el programa SolidWorks el cual permite realizar cada
una de las piezas constituyentes de la etapa de turbina individualmente y después
ensamblarlas para obtener el conjunto completo de las secciones estator-rotor.

Inicialmente se ingresan las coordenadas del perfil aerodinamico seleccionado T6
en el software para modelar los alabes tanto de la turbina. La forma del perfil es
recta al principio como se observa en la ilustracion 8, para modificar la linea de
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curvatura que es la que se ve punteada, hay que realizar una protrusion primero y
luego flexionar el sélido para que adopte una geometria mas parecida a un alabe y
no a un ala.

llustracién 8: Forma del perfil T6 por coordenadas en SolidWorks.

e

L

Fuente: SolidWorks, Autor.

Con el angulo de entorchamiento ya calculado que dio como resultado 105 grados
se flexiona el perfil para obtener la figura que muestra la ilustracion 9.

llustracion 9: Perfil Aerodinamico T6 en SolidWorks.

Y

L

Fuente: SolidWorks, Autor.

Después se modifica la cuerda del perfil y la altura del alabe dependiendo si es
para modelar el estator o el rotor; en la ilustracion 10 se aprecia el alabe del rotor
ya terminado con el disefio de la raiz de sujecién del alabe al disco, y el hombro o
llanta en la cabeza para disminuir las vibraciones y las fugas en este punto. Las
dimensiones se encuentran en el anexo 1. El material seleccionado disponible en
SolidWorks es Duranickel(R) 301.
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llustracion 10: Alabe del Rotor en SolidWorks.

b4

.~

Fuente: SolidWorks, Autor.

Ahora y teniendo en cuenta la forma de la raiz de sujecion del alabe se modela el
disco rotor que se observa en la ilustracion 11 de tal modo que la raiz empate
perfectamente con los espacios de sujecion, el disefio del disco se puede apreciar
mejor en el anexo 2. El material seleccionado para el disco rotor es un acero
aleado 1.5714 (16NiCr4).

llustracion 11: Disco del Rotor en SolidWorks.

Y

ik

Fuente: SolidWorks, Autor.

Enseguida se procede a ensamblar los 67 alabes en el disco para obtener el
conjunto de la seccién del rotor como se puede ver en la ilustracion 12; si se
observa cuidadosamente se aprecia como los hombros en la cabeza de los alabes
forman un aro casi hermético con muy poco espacio entre ellos, arreglo que al
girar el disco reduce el movimiento transversal de los alabes y limita las
vibraciones para evitar pérdidas demasiado grandes.

131



llustracion 12: Ensamble del Rotor en SolidWorks.

ale

Fuente: SolidWorks, Autor.

Después se modela la seccidn del estator, en la ilustracion 13 se muestran los 126
alabes y el conducto anular por donde pasa el flujo de gas hacia el interior de la
turbina, las medidas y detalles estan en el anexo 3. El material seleccionado para
todo el conjunto del estator es una aleacion de cobalto.

llustracion 13: Seccion del Estator en SolidWorks.

Y

wd

Fuente: SolidWorks, Autor.

Finalmente se unen las dos secciones anteriores, la del rotor y la del estator para
obtener el arreglo que se aprecia en la ilustracion 14; donde se hace evidente que
la forma del conducto anular no es acampanada como ya se preveia en la fase de
disefio preliminar.
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llustracién 14: Ensamble Completo de la Turbina en SolidWorks.

ke

Fuente: SolidWorks, Autor.

Aun asi el modelamiento de la turbina en 3D es bastante satisfactorio con respecto
a las medidas y estimaciones que se hicieron en la fase de dimensionamiento de
la etapa de alta presion. Cabe aclarar que algunos aspectos no se tuvieron en
cuenta como los conductos de refrigeracion de los alabes debido a su
complejidad, ademas en la parte de seleccibn de material se escogieron
materiales que resisten altas temperaturas para obviar el disefio del sistema de
refrigeracion, ya que no estaba contemplado en este trabajo; y el acople del disco
al eje tampoco se realizdé puesto que no es relevante para la zona de estudio a
causa de que no se hizo ningun analisis de esfuerzos donde hubiera tenido alguna
importancia la transmision de energia al eje.
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9. CONCLUSIONES

Los resultados obtenidos sobre el disefio de la turbina de una sola etapa no
fueron los esperados; por el contrario la eficiencia global de la etapa fue
muy baja, lo que demuestra que dicha turbina no es viable para una
aplicacion practica que involucre su fabricacion.

El rendimiento no fue el esperado debido a que las velocidades del flujo de
gas al interior de la turbina son muy altas, esta condicion produce que el
fluido trabaje bajo un régimen de operacion turbulento, lo que acrecienta las
pérdidas de energia, por factores como vibraciones y fugas por el juego en
la cabeza de los alabes.

Los fabricantes poseen una serie de secretos sobre sus disefios de turbinas
y demas elementos para aumentar las eficiencias; los valores calculados
son unos Yy los valores para poner un motor a punto son otros y estos se
ganan mediante adecuaciones internas que no se conocen; los valores que
se hallaron son los mas aproximados a los de un motor real.

El alto entorchamiento de la geometria del alabe por angulos muy
pronunciados tanto a la entrada como a la salida del rotor y las dimensiones
reducidas de los conductos anulares para el alto flujo masico que manejan
los motores turbofan de alto bypass son otras de las causas principales que
generaron tan altos coeficientes de pérdidas y dichos aspectos son claves a
la hora de realizar las modificaciones pertinentes para mejorar la eficiencia
y redisefar la turbina hasta alcanzar un punto éptimo de disefio.

Revisando todos los calculos desde el analisis gasodinamico se encontrod
que al aumentar las RPM vy al reducir la relacion de presion total se puede
aumentar la eficiencia global ya que disminuye las velocidades del gas, esto
permite aumentar las dimensiones de los conductos anulares y disminuir los
coeficientes de pérdidas.
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VI.

VII.

VIII.

Por el contrario la disminucién del &ngulo de torbellino a la salida del rotor
afecta considerablemente el grado de reaccién de la etapa, factor muy
importante ya que este determina la caida de presion requerida en la
turbina para alcanzar las velocidades suficientes para mover el conjunto
turbina-compresor.

Otro aspecto a resaltar es que al aumentar el coeficiente de pérdida global
en el estator asumido al inicio del disefio preliminar, se redujeron las
perdidas en el rotor y asi aumentar la eficiencia global de la etapa.

Para terminar, el hecho de que se presentaran tan altas perdidas en los
alabes indica que posiblemente haya un desprendimiento de la capa limite
apresurado en un punto antes del borde de salida, pero no habria forma de
saberlo sin un estudio mas profundo del comportamiento de los perfiles a
las velocidades calculadas para la turbina disefiada en este trabajo.
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