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GLOSARIO

ADIABATICO: se dice de la transformacion termodinamica que un sistema
experimenta sin que haya intercambio de calor con otro sistema.

AUTONOMIA: maximo recorrido o tiempo méaximo que un vehiculo puede
funcionar sin aterrizar para proveerse.

CALCULOS TERMOGASODINAMICOS: son los célculos realizados para obtener
los parametros de cada una de las etapas del motor.

COMBUSTION: reaccion quimica entre el oxigeno y el combustible, acompafiada
de desprendimiento de energia y que habitualmente se manifiesta por
incandescencia o llama.

ENTALPIA: es la absorcion de calor por la interaccién de la tension, presion y
volumen.

ENTROPIA: magnitud termodinamica que mide la parte no utilizable de la energia
contenida en un sistema.

ENVERGADURA: distancia entre los extremos de las alas de un avion.

HALE: high altitude long endurance.

ISOENTROPICA: se dice del proceso en que la entropia permanece constante.
MACH: unidad de velocidad, igual a la de propagacion del sonido en el medio.
MALE: medium altitude long endurance.

PARAMETRIZAR: declarar parametros a un sistema de cualquier tipo para
realizar una valoracion de los datos.

PERFORMANCE: rendimiento desarrollado por un componente en general.
TUAV: tactical UAV

TURBORREACTOR: motor de reaccién del que es parte funcional una turbina de
gas.

UAV: Unmanned Aerial Vehicle.
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NOMENCLATURA

Simbolos

A = Areade Salida de la Tobera
Cpa = Calos Especifico del Aire
Cp,g = Calor Especifico del Gas

pa. = Densidad del Aire en funcion de la Altura
f = Relacion Combustible Aire

F = Fuerza de Empuje

F, = Empuje Especifico

h = Altura de Vuelo

m, = Flujo masico del Aire

my = Flujo masico del Combustible

n,, = Eficiencia Mecanica

n, = Rendimiento Total

n, = Rendimiento Propulsivo

nr = Rendimiento Térmico

P, = Presion del Aire en funcion de la Altura
P, = Potencia de la hélice

P, = Presion a la entrada del compresor

P, = presion a la salida del compresor

P; = presion a la salida de la camara de combustion
P, = presion a la salida de la turbina del compresor
P, = presion a la salida de la turbina libre

13



Energia Térmica del Combustible

Poder Calorifico del Combustible

Constante Adiabatica del Aire

Constante del Aire

Relacién de Compresion del Compresor
Revoluciones por Minuto

Empuje Especifico de Combustible

Consumo Especifico

Potencia en el eje

Temperatura Ambiente en funcién de la Altura
Potencia Equivalente

Temperatura a la entrada del compresor
Temperatura de salida del compresor
Temperatura de salida de la cAmara de combustion
Temperatura a la salida de turbina del compresor
Temperatura a la entrada de la turbina libre
Temperatura a la salida de la turbina libre
Velocidad Crucero

Velocidad de Salida

Potencia de Empuje

Trabajo del Compresor

Trabajo de la Turbina
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RESUMEN

Las aeronaves no tripuladas son el futuro de la aviacion, su implementacion en
las areas civiles y militares han permitido simplificar tareas del ser humano y evitar
pérdidas de vida en los conflictos que cada pais tiene. Por esto es de vital
importancia ir evolucionando en la construccion y elaboracién de los componentes
de las aeronaves. Como bien se sabe la planta motriz es importante para el
cumplimiento de las misiones que cada aeronave tenga, los parametros del motor
nos determinan el rango, la duracién, velocidad que tendra la aeronave no
tripulada para cumplir eficazmente la mision. Se escogié una aeronave que tuviera
una envergadura no mayor de cinco metros y un motor de pistdén, con misiones de
vigilancia, bausqueda de blanco y disparar a un objetivo, donde se pueda visualizar
que ventajas se obtendria si tuviera un motor a reaccién. Asimismo se realizé una
investigacion de motores a reaccion los cuales fueran mas aptos para cumplir con
las misiones sin afectar la aerodindmica de la aeronave no tripulada, asi se eligié
un motor turbohélice el cual aumenta la velocidad y disminuye el peso de la
aeronave.

Para evaluar los parametros del motor, se realiz6 un analisis termogasodinamico,
no sin antes investigar acerca del Ciclo Brayton que se evidencia en las partes
esenciales como es: compresor, turbina libre, camara de combustién, caja de
engranajes, hélice donde el aire debe hacer su recorrido.

15



INTRODUCCION

En los ultimos afios el desarrollo e implementacién de nuevas tecnologias ha dado
espacio para que los vehiculos aéreos no tripulados (UAV por las siglas en ingles
de Unmanned Aerial Vehicules) destaquen y se vuelvan parte de nuestro
presente, la sigla UAV hace referencia a vehiculos capaces de operar sin ningun
piloto abordo en el espacio aéreo, el termino UAV puede describir diferentes
dispositivos como los son dirigibles, aviones radio controlados (RPVs), misiles y
aeronaves operativamente autonomas.

Los UAVs se han desarrollado desde la mitad del siglo XIX, inicialmente para el
uso militar donde sus mayores desarrollos sucedieron en la primera y segunda
guerra mundial donde se utilizaron para entrenamiento, en la guerra de Vietnam y
de Corea, Estados Unidos visualizo el potencial para misiones de reconocimiento,
durante la guerra fria en los conflictos del golfo pérsico, fue percibido el real
potencial de los UAVs ya que se podian adoptar para misiones de caza,
bombarderos y de reconocimiento®.

El tipico sistema de UAVs estd compuesto de un vehiculo (aeronave), una o mas
estaciones de control en tierra (GCS) y/o estaciones de planeacion de misiones en
tierra (MPCS), carga Util y el enlace de datos®. Los UAVs se pueden clasificar en
HALE (High Altitude Long Endurance), MALE (Medium Altitude Long Endurance),
TUAV (Tactical UAV), Close-Range, MUAV (Mini UAV) y MAV (Micro UAV)®.

Dependiendo de la mision y el rendimiento del UAV se pueden encontrar todo tipo

de motores como lo pueden ser eléctricos, a reaccion y de pistdn, gran parte de
los UAVs en operacidon manejan motores de combustion interna y una gran parte
de estos son motores de piston y la otra parte son motores a reaccion donde se
encuentran los motores turbo-jet y turbohélice, los turbo-jet son apropiados para
aeronaves que requieran alcanzar altas velocidades, a diferencia de los motores
turbohélice que por sus caracteristicas se usa en aeronaves de media y bajas
velocidades. En términos de consumo el motor de pistones tiene un menor
consumo le sigue el turbohélice y por ultimo el turbo-jet, para UAVs de mediano y
corto rango se utilizan un motor de combustién interna ya sea el motor a pistén o
el turbohélice todo depende del tipo de mision que tenga el UAV.

De acuerdo a las caracteristicas de bajo consumo, alta eficiencia y capacidad de
operaciones a bajas velocidades, es realizado un analisis termogasodinamico de
un motor turbohélice equipado en un UAV de hasta 5 metros de envergadura, con
el fin de evaluar las propiedades y comportamiento del flujo a través del motor,

'F, p. P. M. José Luis Asensio, U.A.V. Beneficios y Limites, Madrid-Espafia: |.E.S. Leonardo Da Vinci, 2008.
>T.G. Paul Fahistrom, Introduction to UAV Systems, United Kingdom: WILEY , 2012

*R. Austin, Unmanned Aircraft Systems: UAVS Design, Development and Deployment, United Kingdom:
WILEY, 2010.
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obteniendo los parametros de rendimiento y visualizando la viabilidad o no, de
reemplazar los motores de piston y eléctricos convencionalmente usados en
UAVSs, por motores turbohélice.

17



PLANTEAMIENTO DEL PROBLEMA

La presencia de UAV (Unmanned Aerial Vehicle) en aplicaciones militares y
civiles se ha vuelto muy frecuente con el pasar del tiempo, paises como Estados
Unidos, Inglaterra e Israel fabrican UAV para suplir sus necesidades, dependiendo
de la misién que tenga, los fabricantes de UAV usan diferentes configuraciones en
cada uno de sus modelos, por lo general los UAV en su planta motriz usan
motores de pistdbn o eléctricos ya que son motores que se adaptan a las
dimensiones de estos. A través de la parametrizacion de un andlisis
termogasodinamico se plantea sustentar el uso de un motor a reaccidon que
reemplace el motor de dos tiempos de un UAV de hasta cinco metros de
envergadura.

¢Qué ventajas se obtendria de un motor a reaccion turbohélice de bajo flujo
masico para el uso en UAV de hasta cinco metros de envergadura?

18



JUSTIFICACION

Este proyecto tiene como finalidad obtener una parametrizacion de un motor a
reaccion turbohélice para el uso en un UAV de hasta cinco metros de
envergadura, generando un cambio en la planta motriz de este, el cual usa un
motor de dos tiempos y se cambiara por un motor a reaccion, especificamente un
motor turbohélice, el cual tiene un bajo consumo de combustible y es altamente
eficiente en bajas velocidades, las cuales son usualmente utilizadas
operacionalmente en UAVS.

Realizando un analisis termogasodinamico nos permitird visualizar los diferentes
parametros de rendimiento a través del motor, para realizar una eleccion acertada
del motor a ser utilizado en un UAV de hasta cinco metros de envergadura.

19



OBJETIVOS

OBJETIVO GENERAL

Realizar un andlisis termogasodinamico de un motor a reaccién turbohélice de

bajo flujo masico para el uso en UAVs de hasta cinco metros de envergadura.

OBJETIVOS ESPECIFICOS

e Realizar célculos para obtener el rendimiento propulsivo, térmico y total de
un motor turbohélice.

e Realizar calculos para identificar el consumo especifico de combustible y la
potencia de empuje del motor turbohélice.

e Realizar un mapa de presiones y temperaturas caracteristico de las
respectivas etapas de funcionamiento de un motor turbohélice.

e Analizar la viabilidad de cambiar la planta motriz de un UAV propulsado por

un motor de piston, para ser propulsado por un motor turbohélice, realizando
un analisis comparativo entre ellos.

20



ANTECEDENTES Y ESTADO DEL ARTE

Los UAVs han tenido una relacion estrecha en el campo militar, los mayores
avances de la tecnologia surgieron para ser implementados en la guerra pero
después estos avances pasaron a lo civil. La historia de los UAVs es actualmente
la historia de todas las aeronaves, la planta motriz de cualquier aeronave es una
parte esencial el cual los disefiadores de aeronaves deben tener en cuenta para
sus disefos.

Los primeros motores a reaccién eran maquinas muy grandes y el empuje que
producida no era el adecuado, con el desarrollo de la industria y la disminucion de
del tamafio se le empezd a prestar interés en estos motores en 1921 el francés
Maxine Guillaume obtuvo la patente de un motor turbo-reaccion, en 1930 el inglés
Frank Whittle obtuvo la patente de su turborreactor y unos afios mas adelante los
Alemanes Hans von Ohain y Max Hahn patentaron su propio disefio en 1936,
estos disefios estan basados en el mismo principio de operacion y hasta la fecha
sigue siendo el mismo. El primer motor turbohélice fue el CS-1 (Figura 1) creado
en 1938 por Gyorgy Jendrassik, la potencia méxima que alcanzé este motor fue de
400 HP pero todavia tenia falla en la estabilidad de la combustién.

Figura 1 Motor Turbohélice CS-1

Fuente http://www.internationalresinmodellers.com/articles_13 varga_rmi-
1 xh
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En 1939 los alemanes Hans von Ohain y Max Hahn lograron el primer vuelo de un
avion propulsado por una turbina de gas el HE178, el inglés Frank Whittle
pudieron también propulsar una aeronave en 1941.

En el afio de 1944 Rolls Royce desarrollo el motor RB50 Trent (Figura 2) el cual
consistia en un turbojet al que se le acoplo un eje una caja reductora y una hélice
de cinco palas y fue probado en los Gloster Meteor.

Figura 2. Motor RB50 Trent

Fuente.http://aerospaceengines.blogspot.com.co/2013/10/el-rio-trent-y-los-
tres-motores-trent.html

En los anos 50’s el Estadounidense Max Dreher empezd a disefiar y construir la
TJD-76A como fuente de propulsion de drones y planeadores, en 1969 fue
desarrollada, era una turbina pequefia que producia 55 Ib de empuje, con un
consumo especifico de 1.5 SFC, su didmetro era de 6 pulgadas y tenia un peso de
17 Ib. El cual se muestra a continuacion en la Figura 3.

22



Figura 3. TID-76A

Fuente. http://www.minijets.org/index.php?id=12

En 1989 el Aleméan Kurt Schreckling disefio y desarrollo la turbina FD2 la cual
consistia en un compresor radial, en los afios siguientes este modelo fue
mejorado con el nuevo disefio de la turbina FD3 con que se podian alcanzar 30
Newtons de empuje y solo tenia un peso de 750 gramos. Esta turbina fue
disefiada para ser utilizada en aeromodelos.

Principios de los afios 90’s, los holandeses Han Jenniskens y Bennie van de Goor
fundaron la compafia AMIT (Advanced Micro Turbines) en 1992 comenzaron con
el desarrollo de la turbina Pegasus MK-3 la cual generaba 100 Newtons de
empuje, en los afos siguientes del desarrollo de la turbina mk-3 AMIT disefiaron
otras turbinas mejorando las prestaciones de cada una de ellas.

A continuacion en la Tabla 1 se muestra los diferentes motores a reaccion y
algunas de sus caracteristicas mas importantes

23



Tabla 1. Caracteristicas de los diferentes motores a reaccion

. ~ Empuje | Peso Max Diametro | Longitud

Prisel,Alme,

1982 120 4 105000 150 460
Lyrsell
Kurt
FD3 . 1990 30 0.75 75000 110 265
Schreekling
Sophia Pl 60 1.8 130000 116 335
Precision 90’s
Olympus '\é'g,‘i' 190 24 110000 130 270
Kurt Med
Il Schrecking - oo 75 0.95 11700 110 265
Jesus Artes
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Tabla 1. Caracteristicas de los diferentes motores a reaccion (Continuacion)

Med.

JF-50
Bee

90's 80 1.3 125000 90
Med.
STP5 2008 210 4.9 165000 388

Fuente. A. F. Mainero, Estudio de Factibilidad para Consolidar una Fabrica
de Turbina a Gas para Aeromodelismo, Mexico,D.F.: Universidad
Iberoamericana, 2005.;modificado.

Debido al desarrollo de nuevos materiales, a nuevas técnicas de manufactura y a
la demanda de UAVs, se estan realizando nuevos proyectos para el desarrollo de
pequefios motores a reaccion, En Estados Unidos se esta poniendo en marcha el
programa SUAVE (Small Uninhabited Air Vehicle Engine) con el cual se quiere
desarrollar turborreactores con una potencia tan baja como 8 kW usando
materiales ceramicos y en el Reino Unido se quiere desarrollar el mismo objetivo
con la compainiia Microjet UAV Ltd.

En el campo de los motores a reaccion se han tenido varios estudios, todos estos
estudios estan enfocados a mejorar la eficiencia del motor como también cuales
son las mejores aplicaciones que les podemos dar a estos motores, a continuacién
se muestran algunos estudios:

La Universidad de San Buenaventura a través del Ingeniero Arnold Escobar
desarrollo una micro turbina de bajo flujo masico donde el involucra
procedimientos y parametros de autores como Mattingly y Saravanammuttoo,
estos autores enfocaron sus estudios a la construccion de motores para la
aviacion comercial, por medio del proyecto del ingeniero Arnold Escobar se
sentaron las bases para el desarrollo de proyectos a fines al area de desarrollo de
micro turbinas.

25



La Universidad Tecnoldgica de Pereira disefio y construyo una camara de
combustion para una turbina de baja potencia, las fases de este proyecto estan
comprendidas par la etapa de disefio, construcciéon y simulacion.

La Fundacién Universitaria los Libertadores tiene varios proyectos como lo son:

Disefio un micro turborreactor en el cual se puede identificar las partes que la
componen materiales utilizados, formas de mecanizado ademas de la parte de
justificacion y finalmente toda la parte de calculos de las partes mas importantes
de la microturbina.

Disefio y construccion de un turbojet bajo el funcionamiento de un turbocargador,
en este proyecto se pueden distinguir los célculos termogasodinamicos y sus
fases de construccion.

Disefio, construccion y ensamble de una tobera con post combustion y de
geometria variable para el motor “RGG1”, Este proyecto se pueden ver las fases
metodoldgicas y la importancia de desarrollar calculos y disefios preliminares en
software CAD.

El libro motores de reaccién y turbinas de gas expone que el rango de utilizacion
de los diferentes motores viene acondicionado por el rendimiento de los mismos a
diferente velocidad como podemos apreciar en la Figura 4 Para vuelos a bajas
velocidades alrededor de 0.5 Mach, es preferible el uso de una hélice, por lo que
resultaran mas eficientes los motores turbohélice.

Figura 4. Rango de aplicacién de los diferentes motores

|

Turboprop Turbojet
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Fuente. B. G. Belmote, Motores de Reaccién y Turbinas de Gas, Madrid:
Parainfo, 2015.
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El ingeniero Francisco Javier Gonzalez Cruz en su articulo teoria de las turbinas
de gas para la propulsion aérea nos habla de los ciclos ideales, procesos
termodinamicos, parametros de funcionamiento y del consumo especifico de
combustible. Lo cual se puede apreciar en la Figura 5.

Figura 5. Caracteristicas del consumo especifico de combustible en
diferentes motores

e =T 5
s L Sy

Speaific fuel conmmption |/ vind|

Fuente. F. J. G. Cruz, «Teoria de las Turbinas de gas para la propulsion
aerea,» 2009.

A traves que vallamos avanzando en Este documento nos iremos encontrando con
los diferentes capitulos que lo componen como son: Capitulo 2. Marco conceptual;
el cual nos va ayudar a éntranos mas profundo sobre los temas anteriormente
descritos, Capitulo 3. Marco teédrico; donde vamos a encontrar las diferentes
formulas necesarias para el desarrollo del de la investigacion y la metodologia
para resolver la pregunta de investigacion, Capitulo 4.Analisis termogasodinamico;
este es el capitulo donde mostramos los diferentes calculos realizados, Capitulo5.
Andlisis de resultados en este se hace un recuento y se nombra los resultados
obtenidos, y al final tenemos las conclusiones.
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1. MARCO DE REFERENCIA

La industria aeronautica desde del siglo XIX ha venido revolucionando, donde se
obtuvieron grandes avances para esta industria y aplicable a otras, la necesidad
de obtener una planta motriz eficiente inicié un etapa de investigacion enfocada en
los motores donde funcionen bajo el ciclo Brayton; estos motores absorben el aire
por la entrada del compresor, lo comprime, se produce una inyeccién de
combustible y la expansion de gases mueve los alabes de la turbina y accionan el
compresor; por ultimo los gases de escape salen por la tobera. Ademas estos
motores se caracterizan por tener una buena relacién entre la potencia que
producen y su peso. En la actualidad existen diferentes configuraciones cada una
con sus respectivas caracteristicas los cuales se basan en ese principio, podemos
encontrar motores turbo jet, turbo fan, turboshaft y por ultimo turbohélice.

Un motor turbohélice es uno de las tantas configuraciones de los turborreactores,
el cual es un sistema propulsivo conformado por un turborreactor basico y una
hélice. Los componentes internos de un motor turbohélice no se diferencian
demasiado de los de un turborreactor basico o turbo jet, su principal diferencia
radica en el funcionamiento, en el reactor puro, la propulsion es el resultado de la
reaccion sobre la masa acelerada, en tanto que en los motores turbohélice se
obtiene la propulsién por medio de la traccion de la hélice, que recibe la energia
procedente de la turbina que la mueve, la energia obtenida en un turbohélice se
distribuye al compresor, en la turbina la energia se puede expresar en forma de
potencia transmitida al eje de la hélice y la energia que aun queda en la expansion
después de la ultima turbina se convierte en empuje pero este empuje es muy
minimo comparado con el empuje generado por la hélice.

Los turbohélices pueden adoptar diversas configuraciones ya que presenta una
simplicidad en su construccion y disefio. La mayoria de los motores turbohélice
tienen generalmente un compresor centrifugo y una turbina libre conectada a un
eje separado no obstante es importante tener en cuenta que este motor cuenta
con una caja de reduccion o de engranajes. Este tipo de motores son mas
eficiente que otros motores que trabajan bajo el principio de reaccion, sin
embargo, el uso de las hélices como herramienta propulsora para generar empuje,
limita su rango de operaciones a velocidades de vuelo bajas y a baja altura.

28



2. MARCO CONCEPTUAL

Un motor turbohélice utiliza una turbina de gas para activar una hélice, empleando
toda la potencia de los gases de salida para moverla, ya que estos gases salen a
una alta velocidad, los turbohélices disponen de una caja de engranajes que
reduce la velocidad del eje.

El aire ingresa por la parte de atras, se comprime y se dirige hacia la camara de
combustion para mezclarse con el combustible, los gases que se producen por la
combustion pasan por 2 turbinas, la primera mueve el compresor de turbina y la
segunda denominada turbina libore mueve la hélice. EI 90% de los gases son
destinados a mover la hélice, las partes antes misionadas se pueden observar en
la figura 6.

Figura 6. Partes Motor Turbohélice

~ . Cajade Boquilla de
“._Engranaje Combustible —?
) {

wm-- J Entrada de Aire \ﬁ}/

i Turbina Libre “-Compresor de Turbina

Compresor

/
4 Eje motor de
la hélice

Fuente. El-Sayed, Ahmed f. Aircraft Propulsion and gas turbine engines. Boca
Raton : CRC Press Taylor & Francis Group, 2008;modificado

2.1 COMPRESOR

Los compresores se encargan de suministrar la cantidad de aire exacta al
combustible, convirtiendo la energia mecéanica de la turbina en energia cinética en
el aire. Existen dos tipos de compresores axiales y centrifugos.
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2.1.1 Compresor Axial

Se denomina axial porque el flujo del aire es paralelo al eje de rotacidon, esta
compuesto por filas de rotores y estatores como se aprecia en la figura 7. Los
rotores se mueven a gran velocidad y estan conectados al eje, los estatores
aumentan la presion y mantiene el flujo en espiral.

Figura 7. Compresor axial
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Fuente. Alvarez, Martin Cuesta. Motores de Reaccion . Espafia : Paraninfo
S.A, 1980; modificado
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2.1.2 Compresor Centrifugo
Los compresores centrifugos se diferencian de los axiales porque el flujo del aire

es desviado perpendicularmente al eje de rotacion. Estd compuesto por un
impulsor, difusor y rotor como se muestra en la figura 8.

Figura 8. Partes compresor centrifugo

Salida a la seccion
de combustion

Colector

Difusor

Impulsor

Entrada
de aire

Fuente. Alvarez, Martin Cuesta. Motores de Reaccion . Espafia : Paraninfo
S.A, 1980; modificado

El rotor recibe la energia mecanica y transfiere el gas por medio de los impulsores
ocasionando el aumento de velocidad y de energia cinética por lo tanto aumenta la
presion, cuando el gas estd saliendo del impulsor, el difusor se encarga de
recuperar un porcentaje de la energia cinética para mejorar el rendimiento del
compresor.
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2.2 CAMARA DE COMBUSTION

Es un elemento dentro del cual se realiza una mezcla entre el combustible y el aire
produciendo una explosién controlada dando como resultado la expansion de
gases a altas temperaturas y presiones pasando a la turbina. El aire entregado por
el compresor se divide en dos flujos, el flujo primario consta de un 25% que
ingresa al centro de la camara para realizar la combustion, el flujo secundario es el
75% de aire pasa por la carcasa exterior de la camara creando una capa de aire
que es utilizada para disminuir la temperatura de los gases producidos por la
combustion, figura 9. Existen 3 tipos de cdmaras de combustion las cuales se
describiran a continuacion:

Figura 9. Distribucion flujo de aire

—-”Lr_-l. r : .
% ..__._. _SX__‘.I _% ‘-; B,
30% % 4504
Aire secundario Aire terciario
(= Ffona combustion == Zona de dilucién -

Fuente. pfernandezdiez. [En linea] [Citado el: 31 de Julio de 2015.]
http://files.pfernandezdiez.es/Turbinas/Gas/PDFs/06Tgas.pdf.

2.2.1 Camara de combustién tubular

Fue empleado en los primeros diseflos de turbinas de gas, son de forma
cilindricas y estan acopladas de manera conceéntrica en otro cilindro, dependiendo
el tipo del motor un sistema de combustién puede tener de una a varias camaras
tubulares (Figura 10).

Estan interconectadas por tubos que permiten que la combustion de las dos
camaras gue tienen las bujias se propaguen por todo el sistema. Este tipo de
camara facilita su mantenimiento ya que se puede cambiar o repara una camaray
no todo el conjunto.
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Figura 10. Camara de combustion tubular

Combustible

Salida compresor

Aguijeros aire
Zona primaria  Tubos largueros refrigeracion
\ I

Toma de b AP - /37 Carcasa
aire primario\ " A3 ; de aire

L " Tubo de
drenaje
Interconector de llama

combustible primario

Fuente. pfernandezdiez. [En linea] [Citado el: 31 de Julio de 2015.]
http://files.pfernandezdiez.es/Turbinas/Gas/PDFs/06Tgas.pdf.

2.2.2 Camara de combustién anular

Consta de un tubo de llama de forma anular con inyectores instalados a lo largo de
la cAmara para suministrar el combustible y dos bujias que producen la chispa
eléctrica para la ignicion. La menor cantidad de metal expuesto proporciona un
mayor volumen de combustion y reduce el flujo secundario hasta un 15%
reduciendo el aire para su enfriamiento y aumentado la eficiencia térmica. Sus
caracteristicas mejoran la longitud y el peso (Figura 11).

Figura 11. Camara de combustion anular

Carcasa exterior
, camara combustion

)

Corona alabes guia
del primer escalon
de la turbina

Tubo de llama

Boquilla pulverizacion 3 v:,‘ /
combustible O ‘“\\
\\\'\‘\'ﬁ“
\Brida ensamblaje
al compresor a la turbina

\
N \
Colector combustible Orificios aire terciario

Fuente. Mattingly, Jack D. Elements of gas turbine propulsion . New York :
McGraw-Hill, 2005; modificado
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2.2.3 Camara de combustiéon tubo-anular

Es un tipo de camara mixta, consiste en unos tubos de llama alrededor de una
carcasa anular, el flujo primario ingresa a través de tomas de aires individuales y
el flujo secundario circula por una camara comun (Figura 12). Cada camara
tubular esta interconectada por tubos de propagaciéon de llama.

Figura 12. Camara tubo-anular

Carcasa exterior de aire~_ (yificios dilucién aire
_ Brida de montaje
de la turbina
Deflectores 1
ciclonicos —KT .
Entrada aire” % ~ grconector de llama
primario - '

Fuente. pfernandezdiez. [En linea] [Citado el: 31 de Julio de 2015.]
http://files.pfernandezdiez.es/Turbinas/Gas/PDFs/06Tgas.pdf.

2.3 TURBINA

Es la encargada de transformar la energia quimica producto de la combustién de
los gases en energia mecanica generando una gran cantidad de gases a una
temperatura y presion mas baja que la camara de combustibn pero
proporcionando movimiento al eje y accesorios del motor.

2.3.1 Turbina Fija

Consta de un solo eje que se encarga de mover el compresor y la hélice como
podemos observar en la figura 13.
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Figura 13. Turbohélice — tubina fija

Salida
. de gases

Turbina

Avance del avion

Fuente. NCYT AMAZINGS, «Noticias de la Ciencia,» NCYT, 2015. [En

linea]. Available: http://noticiasdelaciencia.com/not/11858/.

2.3.2 Turbina Libre

Se caracteriza por que se encuentra dividida en dos ejes, en el momento que se
produce la combustion y el aire es dirigido a la turbina este toma dos sentido, el
primer flujo circula por la caja de engranajes para disminuir la presién y mover la
hélices unas RPM apropiadas, el segundo flujo va al compresor de turbina figura

Figura 14. Turbohélice - turbina libre

Turbina Libre (Mo esta conectada al compresor)

Salida de Gases Fy
1 i Compresor

Eje de la Hélice

Caja de Engranajes i

Compresor de Turbina Entrada del Aire

Fuente. A. f. EI-Sayed, Aircraft Propulsion and gas turbine engines, Boca

Raton: CRC Press Taylor & Francis Group, 2008.
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3. MARCO TEORICO

Inicialmente el aire ingresa pasa por el compresor, de ahi es dirigido a la camara
de combustidon donde se realiza la mezcla de combustible y aire ocasionando una
reaccion quimica que da como resultado las salida de los gases a la turbina, este
proceso sucede gracias al principio de conservacion de la masa que se enuncia de
la siguiente manera: “La materia no se crea ni se destruye, solo se transforma”,
por esto es que la energia quimica se transforma en mecanica permitiendo mover
la hélice que por la tercera ley de Newton “accidn-reaccidén” gira en el extremo del
eje convirtiendo la energia mecanica del motor en fuerza impulsora que provoca
una reaccion de la misma intensidad en sentido contrario permitiendo que el avion
pueda avanzar hacia adelante. Proceso se puede evaluar en 5 etapas: La primera
y segunda etapa esta situada en el compresor, tercera etapa camara de
combustion, cuarta etapa turbina y quinta etapa es la salida de la turbina libre
como se especifica en la figura 15.

Figura 15. Diagrama

/ NN
® ®

Fuente. Autores

3.1 CICLO BRAYTON

Este ciclo termodinamico tedrico demuestra el funcionamiento de las turbinas de
gas. Se compone de 4 procesos: Compresion adiabatica (1-2), suministro de calor
a presion constante (2-3), expansion adiabatica (3-4) y disminucion de calor a
presién constante (4-1). Los 4 estados termodinAmicos que en él se sefalan
corresponden a los puntos usados en el esquema de la Figura 16.
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Figura 16. Diagramas para el ciclo ideal de Brayton

P

Isobdrico
2 3

Adiabatico

Adiabatico

Isobdrico

Fuente: Autores
Las transformaciones tedricas que se realizan en el ciclo son las siguientes:

e La compresion 1-2 representa la compresion isoentrépica del aire que se
realiza en el compresor.

e La transformacion 2-3 es el proceso de combustion a presion constante
donde se produce el aporte de calor (Q suministrado) del medio al sistema
debido a la oxidacién del combustible inyectado en el punto 2.

e La transformacion 3-4 representa la expansion isoentropica de los gases de
combustién que se desarrolla en la turbina.

e Expulsién de gases a la atmosfera 4-1.

3.2 CONSERVACION DE LA MASA

La ley dice que la masa del sistema permanece constante independiente de la
forma o tamafio, el nimero de piezas en que se encuentre dividido o el intervalo
de tiempo durante la cual se conservd. El observador del sistema es incapaz de
medir continuamente el comportamiento del fluido en movimiento y por lo tanto
debe tomar mediciones en puntos especificos en el espacio por donde el fluido se
mueve. La ley debe ser expresad en puntos dentro de un volumen de control.

La razon por la cual la masa cambia en el volumen de control es por la diferencia
entre el flujo masico de entrada y el flujo masico de salida. La conservacion de la
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masa simplemente requiere la tasa de cambio de la masa almacenada dentro del
volumen de control sea igual a la tasa neta de flujo de masa:

d : .
d_tmcv =Mip — Moyt 1)
m., = Es la masa dentro del volumen de control

m = Es la tasa de flujo demasa indicada

3.3 LEYES DE NEWTON

La primera ley de Newton dice todo cuerpo permanece en sus estado de reposo o
movimiento uniforme a velocidad constante a no ser que cambie su estado por
fuerzas impuestas sobre él.

La segunda ley afirma que la fuerza neta aplicada sobre un cuerpo es proporcional

a la aceleracion que desarrolla al aplicarle la fuerza, la relacion se expresar la
siguiente ecuacion:

F=m-a (@)

Si se reemplaza en la ecuacion la aceleracion, se obtiene:

P Avd P .. m
_mAt' onde m_At

Dando como resultado la ecuacion para encontrar el empuje alcanza un motor.

F= m(vsalida - ventrada) (3)

La tercera ley nos dice que si un cuerpo A ejerce una fuerza sobre un cuerpo B, el

cuerpo B ejercera una fuerza igual pero en sentido contrario, accion y reaccion.
3.4 PRIMERA LEY DE LA TERMODINAMICA

La primera ley es la aplicacion del principio de conservacion de energia a los
procesos termodinamicos y de calor. Cuando un sistema es sometido a un ciclo
termodinamico, el calor suministrado por el sistema al medio ambiente es igual al
trabajo realizado por el medio ambiente al sistema durante el ciclo.

Cada estado del sistema le corresponde una energia U, cuando el sistema pasa
de un estado A al B su energia interna cambia.
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AU=Ugz—-U, (4)

Si el sistema estd en el estado A y realiza un trabajo W, expandiéndose, dicho
trabajo da lugar a la disminucion de energia interna.

AU = —W )

Si fluye una cantidad de calor Q del segundo al primer aumenta su energia interna.

AU =Q (6)

Si el sistema presenta una transformacion ciclica, el cambio de la energia interna
es cero, pero durante el ciclo el sistema realiza un trabajo que es proporcionado
por los alrededores en forma de transferencia de calor, para preservar el principio
de conservacion de la energia.

Q=W (7)

Q=W+A4v (8)

3.5 PROCESOS TERMODINAMICOS

3.5.1 Proceso Isobéarico

La presién se mantiene constante, la expansion del gas produce un aumento de
volumen (Figura 17), por lo tanto la expresion queda de la siguiente manera:

AU=Q—-W (9)
W = PAV (10)
Q = mCp(Tg — Ty) (11)
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Figura 17. Proceso Isobarico

P 4

Fuente. Autor

3.5.2 Proceso Isocorico

El trabajo es cero ya que no existe desplazamiento de volumen, (Figura 18) la
ecuacion sera:

AU = Q

Figura 18. Proceso Isocorico

P 4

7] T

Pif:====---+

: 4
v

Fuente. Autor
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3.6 SEGUNDA LEY DE LA TERMODINAMICA

La segunda ley de la termodindmica establece que “Es imposible construir un
aparato que opere ciclicamente, cuyo Unico efecto sea absorber calor de una
fuente de temperatura y convertirlo en una cantidad equivalente de trabajo™.
Aunque no utilizaremos esta declaracion directamente, vamos a utilizar varias de
sus corolarios importantes. La segunda ley permite la definicion de la entropia

propiedad. Para un sistema de

dQ
ds =|— 12
()., 12)
Donde dS es el cambio de entropia durante un intercambio de calor reversible dQ
en la temperatura T. Esta ley puede utilizarse para especificar las condiciones que
deben cumplirse si un proceso es reversible. Un proceso es reversible y adiabatico
(dQ = 0), debe ser isentrdpico (dS = 0)aunque lo contrario no es necesariamente
cierto.

3.7 GAS PERFECTO

Las ecuaciones termodinamicas de estado para un gas perfecto son:
P = pRT (13)
U = u(T) (14)

Donde P es la presion termodinamica, p es la densidad, R es la constante de gas,
T es la temperatura termodinamica, y u es la energia interna por unidad de masa y
una funcion de temperatura. La constante de gas R es relacionada con la
constante real de gases R,, y el peso molecular de los gases M.

Ry
R="% (15)

Desde la definicion de entalpia por unidad de masa h de una sustancia,
simplificada para un gas perfecto.

h=u+Pv (16)
h =u+RT a7
Combinando las ecuaciones (14) y (17) demuestran que la entalpia por unidad de

masa es en funcion de la temperatura.
dh = C,dT

*http://www.unet.edu.ve/~fenomeno/F_DE_T-75.htm/ Enunciado Kelvin-Planck
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du = C,T
Los calores especificos pueden ser funciones de la temperatura. Estas ecuaciones
se pueden integrar de estado del 1 al 2 y dar:

T;
uz—u1=f C’U dT

Ty

T;
hz_hlzf Cp dT

Ty

Sustituyendo en la ecuacién (17) por dh y du da como resultado la relacion entre
calores especificos para un gas perfecto

C, = C,R (18)

Y y es la relaciébn entre calor especifico a presion constante para el calor
especifico a volumen constante, 0°

v

3.8 PARAMETROS RENDIMIENTO DEL MOTOR

3.8.1 Rendimiento térmico

Es la eficiencia de conversién de energia dentro del motor, por lo tanto relaciona
el trabajo externo del motor con la tasa de energia térmica liberada.

Ny = Q—’:f (19)

Donde W,,, es la potencia neta del motor y Q;,, es la tasa de energia
térmica liberada.

. Ty

_ Wour _ 1— dentrada __ _ Cp(T4_T1) _ _ Tl( /T1 1)

Tt om Gsatida  Cp(T3=To)  — 1p(T3/p 1)
m saliaa p 3 2 2 /TZ

Ya que los procesos 1 — 2 y 3 — 4 son isentrépicos, tenemos las siguientes

ecuaciones:

T, _ (Pz)
T, \P

> Jack D. Mattingly, Elements of Gas Turbine Propulsion. Pag. 96

(20)

(Y—l)/y

(V—l)/
3" =

Py A
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Si se sustituyen estas ecuaciones en la eficiencia térmica y se simplifica
obtenemos la ecuacion:

1
r=1-7%, (22)
R 14

c

Donde la eficiencia térmica depende de la relacién de presién de la turbina y la
relacion de calores especificos.

3.8.2 Rendimiento propulsivo

La eficiencia de propulsion , de un sistema es la medida de cuan eficiente es la

potencia del motor W,,,; se utiliza para alimentar la aeronave. La eficiencia de
propulsién es la relaciéon de la potencia de la aeronave (tiempos de empuje de

velocidad) a la potencia del salida del motor Wout.

TV,
77p = Wou (23)
Donde T es el empuje del sistema de propulsién, V, es la velocidad del avién. Para

un motor con una sola entrada y una salida, donde la presién de salida sera igual
a la de ambiente, el rendimiento propulsivo es.

_ 2(1-intet—Pnoz) [((ma+mf)V52 —ThaVaz)]Va

m, =

(24)

(ma +rhf)V52 —1haVZ

Cuando el flujo de masa de combustible es menor que el del aire y la pérdida de

instalacién es minima la ecuacion (24) se simplifica a:
2

M, = 1+5_Z (25)

3.8.3 Rendimiento Total
La eficiencia térmica y la eficiencia de propulsion son combinadas para dar la
eficiencia total 77, de la propulsion del sistema.

My = 1, * 1, (26)
_ F()
o Qin (27)
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3.9 METODOLOGIA

Como podemos observar esta investigacion tiene tres fases articulados entre si,
donde en cada una de esta fases se describe de forma muy general las tareas que
las componen en el siguiente diagrama (Figura 19) se muestran l|os procesos
para el desarrollo de este proyecto y darle solucion a la pregunta de investigacion.

Figura 19. Metodologia

* |dentificar las caracteristicas
del UAV seleccionado

* Recolectar informacion
acerca del motor utilizado
por el UAV

» Escoger un motor
turbohélice como referencia

» Tomar los parametros
iniciales

|dentificacion
del problema de
investigacion

* Obtener los modelos

Solucién del matematicos necesarios
* Realizar los célculos

_prObIe_ma _Ole termogasodinamicos

Investigacion « Por medio de una hoja de

calculo en Excel ingresar los
modelos matematicos

* Analizar los resultados
obetnidos

* Realizar un cuadro
comparativo entre los
motores

 Dar respuesta a la
pregunta de investigacion

Resultados
Finales

Fuente. Autores
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4. ANALISIS TERMOGASODINAMICOS

A continuacion se realiza un andlisis termogasodinamico permitiendo relacionar
los componentes del motor por estaciones de trabajo, es necesario tener
parametros bases que se obtienen de acuerdo a las caracteristicas del motor y la
aeronave que escogimos. Posteriormente encontraran una breve descripcion del
proceso de seleccién que se hizo.

Se realiz6 una investigacion de las aeronaves no tripuladas de hasta cinco metros
de envergadura que tuvieran un motor a piston o eléctrico, se preseleccionaron 4
las cuales se pueden observar en la tabla 3. De estos fue escogido el UAV
AEROLIGHT ya que misién y para lo cual fue disefiada es para inteligencia,
vigilancia, adquisicion de blancos, ajustes de disparos y misiones de
reconocimiento, misiones de orden publico y las operaciones de seguridad en
instalaciones estratégicas, posee un motor de pistén.

Tabla 2. Comparacion de los diferentes UAVs

AERONAVES NO TRIPULADAS

Nombre

- e 1. e A — —
llustracion S P2 ~ y

T —

Fabricante
Envergadura 4m
Rendimiento
Velocidad maxima 148,1472 km/h
Rango de operacion 50km
Resistencia
Altitud maxima
Altitud minima

Fuente. Autores

De acuerdo a las caracteristicas técnicas del motor 3W 1061 B2 se puede
identificar que el motor que se va analizar tiene que tener los siguientes
parametros: debe tener una potencia igual o superior de 11 HP, no debe exceder
de 6.32 Lb de peso, sus dimensiones deben estar por debajo de los 30,48 cm de
ancho — 11,098 cm de largo y debe funcionar con el combustible Jet Al. El
consumo de los diferentes motores depende de las RPM, conociendo que a mayor
RPM mayor va hacer el consumo de combustible. A través de la Tabla 4.
Podemos ver las diferentes caracteristicas de los motores y por medio de esta
tabla el motor que se va seleccionar como motor de referencia sera el STP5.
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Tabla 3. Comparacion de los motores

MOTORES

llustracion

Fabricante Jetcat King Tech

pais de fabricacion
Tipo de motor Turbojet Turbojet Turboprop
Max empuje (Lb
Peso (Lb 2,37 4.9
Diametro (Pulg
Largo (pulg 9,6 10,5 15,25
Rango Rpm
Max temp (°c) exhaust 510-730 700 580-710
Rata de consumo (Oz/min
combustible Jet Al, 1-K Kerosene Jet Al, 1-K Kerosene Jet Al, 1-K Kerosene
Precio (USD)

Fuente. Autores

Para realizar el andlisis se toman los datos a nivel del mar segun la tabla ISA
(Anexo A.)

P, = 101325 Pa
K
pa=1225 "9/ ;
T,-288,15 K
Se toman las siguientes constantes:
Cpqe = 1005]/Kg - K

y = 1,44
Qnetp = 42800 K] /Kg
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Se calculan los siguientes valores iniciales:

En funcionamiento normal, la relacion aire/combustible de una cémara de
combustién puede ser entre 45:1 y 130:1°. Para los calculos utilizaremos la
siguiente ecuacion:

f="1e=y5 (28)

mg

Ya que tenemos el flujo de combustible el cual lo proporciona el fabricante y la
relacion aire/combustible, podemos despejar el flujo masico del aire

Ty =y f (29)
1, = 0,0038 - 45

g = 0,1701 X9/

La cantidad de masa que pasa por una seccion transversal por unidad de tiempo
se llama flujo masico. El flujo masico diferencial del fluido que pasa por elemento
de area dA, en una seccion transversal de flujo es proporcional a dA, la densidad
del fluido p y la componente de velocidad se denota como V se expresa’:

mg, = pAV, (30)
Mg
V, =2
a pA
0,1701 X9/
v, =

(1,225 Kg/mg) [7 (0,083m)?|

V, = 38,3038 ™M/

® Roll Royce. The jet Engine Pag. 36
"Yunus A. Cengel, Michael A. Boles, Termodinamica, Mc Graw Hill, Pag. 224
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4.1 ENTRADA DEL COMPRESOR T1Y P;

En la primera etapa se calcula el ingreso del aire al compresor como se puede
observar en la Figura 20.

Figura 20. Ingreso del aire al compresor

— s

i — A—
Ingreso del aire C —
al compresor

—

— ¥
O,

Fuente. Autor

Cpa = 1005 J/Kg - K

T, =T, +-%& 31
1= *fa 2Cpa ( )
T, = 288,15 K + (38,3038 m/s)”
e 2(1005J/Kg - K)
T, = 288,8799 K
y = 1,44
T Y/ -1
P, =P, (—1) v (32)
Tq
1,44-/
P, = 101325 P (288’8799 K) o
17 “\ 288 15K
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P, =102167,4529 Pa

Para hallar la entalpia vamos a utilizar las tablas de Cengel, anexo 2, debemos
interpolar entre dos datos cercanos. La ecuacion que utilizaremos es:

_ (x—x1)

y = ta—x1) 02—y +tn (33)

Donde:

y: Es la variable que queremos encontrar, en este caso la entalpia de la etapa 1.
x: Es la temperatura de la estacion, T;.

x;1: Temperatura menor de T; en la tabla.

x,: Temperatura mayor de T, en la tabla.

h4: Entalpia de la temperatura menor de la tabla.

h,: Entalpia de la temperatura mayor de la tabla.

_ (288,8799 — 285)
1™ (290 —285)

(290,16 — 285,14) + 285,14

hy = 289,0355 "/

4.2 SALIDA DEL COMPRESOR T2Y P2

Al ser un motor con un compresor centrifugo el cual solo va tener una etapa
compresor se escogidé una relacion de compresiéon de 2 debido a que Martin
Cuesta Alvarez en su libro motores a reaccion expone que la relacion de elevacion
de presiones alcanza por escaldén valores aproximadamente de 2.0 para los
compresores centrifugos y de 1.1 a 1.2 para los compresores axiales, si bien en
estos, el acoplamiento en serie de varios escalones da mejor resultado que en el
caso de los centrifugos®.

)
R, =—

= =2 (34)

.M. C. Alvarez, Motores de Reaccion, Espaiia: Paraninfo S.A, 1980. pag 127.
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P2= RC*Pl

P, = (2) * (102167,4529 )Pa

P, = 204334,9058 pa

T, = (R (Ty)

T, = (2)044/144 (288,8799K)

T, = 357,0251 K

_ (x—x1)
(x2—x1)

y V2 —y1) + 3

_ (357,0251 — 350)
27 (360 — 350)

h, = 357,5783" /.

(360,58 — 350,49) + 350,49

(35)

4.3 PRESION A LA SALIDA DE LA CAMARA DE COMBUSTION P3Y Ts

El aire ingresa a la camara de combustion con una presion constante produciendo
una expansion de gases aumentado la temperatura hasta el punto maximo, para
evitar el material de la camara de combustion se derrita por las altas temperaturas,
el flujo de aire se divide en dos, uno va por la parte de afuera enfriando la camara
de combustion y el segundo es utilizado en la combustion como se puede ver en la
Figura 21, en este proceso se presenta una pérdida de carga la cual tomamos

como 2%?°.

° Saravanamutto pag. 63
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Figura 21 .Flujo de aire en la combustion

Fuente. http://thedieselworld.blogspot.com/2008/06/camaras-de-
combustin.html llustracion 3 de Junio 2008

_ _APD
P, = P, (1 = ) (36)
P, = 204334,9058 P (1 0,02 )
37 ’ “\* T 2043449058 Pa

P, = 204334,8858 Pa

Para hallar T3 igualamos las dos ecuaciones de potencia calorifica, como tenemos
el flujo masico de combustible que nos da el fabricante, el calor especifico del aire
que es una constante, el poder calorifico del combustible y anteriormente
calculamos T,y el flujo mésico, se despeja Ts.

Qin = macpa(T3 - TZ)
Qin = menet,p
menet,p = macpa(T3 - TZ)

myQ
ma pa
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<0,0038 Kg/s> (42800 Kf/Kg>

T; = +357,0251K

(0,1701 K%) (1.005 “ g K>

T3 =1303,4043 K

_ (x—x1)

y=—"-<0—y)+wn

- (x2—x1)

_ (1303,4043 — 1300)
7 (1320 — 1300)

(1419,76 — 1395,97) + 1395,97

hs = 1400,0195 /.

4.4 TEMPERATURA DE LA SALIDA DE LA TURBINA LIBRE

Cuando los cambios en las energias cinética y potencial son insignificantes, el
balance de energia para un proceso de flujo estacionario puede expresarse por
unidad de masa como™®;

(Qentrada - QSalida) + (VVe - VVS) = (hs - he) (37)

Por lo tanto, la transferencia de calor hacia y desde el fluido de trabajo es:

Gentrada = Y9salida

Cpa(T3 —Ty) = Cpa(Tz -Ty)

% yunus A. Cengel, Michael A. Boles, Termodinamica, Mc Graw Hill, Pag. 233
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(T3 - T4) = (Tz - T1)
T4 = _T2+T1+T3

T, = —357,0251 + 288,8799 + 1303,4043

T, = 1235,2592 K

, 1
T4=T3_77(T3_T4)

1
T', = 1303,4043 — -5 (1303,4043 — 1235,2592)

0,87

T', = 1225,0765 K

14

Tr /—1

Py =P (T:) ’
144/

1225,0765) 0,44

P4 = 204334,8858 Pa (m

P, = 200501,7675 Pa

_ (x—x1)
(x2—x1)

y

_ (1235,2592 — 1220)
* T (1240 — 1220)
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2 —y1)+tn

(1324,93 — 1301,31) + 1301,31

(38)

(39)



ha = 131933119/

4.5 PRESION A LA SALIDA DE LA TURBINA P5Y Ts

P5:Pa (40)

Ps; = 101325 Pa

®-

T4

N
()

T5=

1235,2592 K

(200501,7675 0,33/1,33
101325

Ts = 1042,8332K

_ (x—x1)
(x2—x1)

y 2=y +n

_ (1042,8332 — 1040)
>7 (1060 — 1040)

(1114,86 — 1091,85) + 1091,85

hs = 1095,1005 )/}
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4.6 MAPAS TEMPERATURA 'Y PRESIONES
4.6.1 MAPA TEMPERATURA

MAPA DE TEMPERATURA

1400 -
1200
1042,83

1000

800

T (K)

600

400

200

1 2 3 4 5
STAGE

Fuente. Autores

4.6.2 MAPA PRESION

MAPA DE PRESION
250000
204334,91 204334,89 i

200000 . 200501,77
150000 -
g
£ 101325
00000 - 102167,45

50000

1]
1 2 3 4 5

STAGE

Fuente. Autores

55




4.7 PARAMETROS DE DESEMPERNO DEL MOTOR

4.7.1 FUERZA DE EMPUJE

La fuerza de empuje se obtiene con la segunda ley de Newton F = m-a, como la
masa varia a través del tiempo se produce la diferencia entre los gases que
ingresan al motor a bajas velocidades y los gases que salen a altas velocidades.
La presidén no se tiene en cuenta porque en la entrada y salida del motor son las
mismas.

La fuerza de empuje es de 244,6521, tomada de las especificaciones técnicas del
motor SPT5. Ya que tenemos la fuerza de empuje, el flujo masico del aire y la
velocidad inicial se despeja la ecuacién para obtener la velocidad de salida.

F =1,V = V)1 (42)
F
VS = m—a + 7,
0.2446521 KN
V, = e + 38,3038
0,1701 "9/,

V, = 52,6867 M/g

4.7.2 RENDIMIENTO TERMICO

La conversion de la energia cinética que es entregada al motor por el eje a la
energia térmica liberada por el combustible se le denomina eficiencia térmica.

Para hallar el rendimiento térmico!? se utiliza la ecuacion (22).

1
Nr=1—-—aw@—o-
T 2(1,44 1)/1

7, = 0,1908

" Jack D. Matingly, Elements of Gas Turbine Propulsion Pag. 323.
2 Jack D. Mattingly, Elements of Gas Turbine Propulsion Pag. 30
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4.7.3 RENDIMIENTO PROPULSIVO

Es una medida de la eficacia con que un motor utiliza la potencia para impulsar
una aeronave.

Para hallar el rendimiento propulsivo!3 se utiliza la ecuacion (25)

2
= | 52,6867 T/

38,3038 m/s
m, = 0.8419

4.7.4 RENDIMIENTO TOTAL

El producto de la eficiencia térmica y la eficiencia propulsiva nos permiten
determinar la eficiencia global.

Para hallar el rendimiento total se utiliza la ecuacion (27).

Qin = (mf) (Qnet,p) (43)

Qin = (0,0038Kg/s)(42800KJ/Kg * 1000)

Qin = 161784 KJ/Kg

_ 244,6521 N (38,3038 m/s)
B 161784 K] /Kg

o

1, = 0,5792

Y Ahmed F. El-Sayed, Aircraft Propulsion and Gas Turbine Engines. P4g.70
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4.7.5 EMPUJE ESPECIFICO

Es el empuje neto utilizado en relacion al flujo de masa que ingresa circulas en los
componentes del turbohélice.

Fy=— (44)

o 244,6521 N
$70,1701 Kg/s

F, = 1438,2840 N

4.7.6 CONSUMO ESPECIFICO DE COMBUSTIBLE

Es el caudal de combustible que consume un motor dividido por la potencia que
proporciona el motor, el caudal se mide en gramos por hora y la potencia en KW

SFC = %3600

(45)
tp

th = Cpg(T4 - Ts)nm

Wy = 1148]/Kg . (1235,2592 — 1042,8332)0,99

Wiy = 218696,0017

3600(45)

SFC = 518696.0017

= 0,7408 Kg/KW - h
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4.7.7 POTENCIA DE EMPUJE

La potencia de empuje es producto de la fuerza de empuje neta por la velocidad
con que inicia la aeronave.

W =F(,) (46)

W = 244,6521 (38,3038 m/s)

W =9371,1100 W

4.7.8 POTENCIA DEL EJE

Es la que produce el motor sobre el eje que va mover la caja reductora y la cual va
enlazada a la hélice, donde se va tomar un rendimiento mecéanico de la
transmision turbina-hélice de 0.85.

SP = (g + 1) Cpg(Ty — Ts) 77, (47)

SP = (0,1701 +0,0038 K9/5> 1148 f/Kg K (1235,2592 — 1042,8332K)0,85

SP = 32,649KW
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5. ANALISIS DE RESULTADOS

En este capitulo se muestran los resultados obtenidos a través de las ecuaciones
descritas en el anterior capitulo, Teniendo en cuenta las ecuaciones mencionadas
anteriormente se realizaron los céalculos en Excel, donde se obtuvieron los
siguientes resultados tabla 4, cabe resaltar que estos resultados se obtuvieron al
trabajar con el modelo de ciclo ideal de Brayton.

Tabla 4. Resultados

Nombre
Temperatura a la
entrada del compresor
Presion a la entrada del
compresor
Entalpia entrada del
compresor
presion a la salida del
compresor
Temperatura de salida
del compresor
Entalpia salida del
compresor
presion a la salida de la
camara de combustion
Temperatura de salida

de la camara de T; 1303.4043 K
combustion
Entalpia Camara de
combustion
Temperatura a la salida
de turbina del compresor
Temperatura a la
entrada de la turbina
libre
presion a la salida de la
turbina del compresor
presion a la salida de la
turbina libre

P 102167.4529 Pa

204334.9058 e

I

357.5783 KJ/Kg

|
N

1235.2592 K

!

20501.7675

60



Tabla 4. Resultados (Continuacién)

Temperatura a la salida
de la turbina libre
Entalpia a la salida de la
turbina libre

1095.1095 KJ/Kg

I~
(3]

Flujo mésico del Aire
Velocidad de Salida |4 52.6867 m/s

Fuerza de Empuje

Flujo mésico del
Combustible

3

0.0038 Kg/s

Relacion Combustible
Aire
Consumo Especifico SFC 0.7408 Kg/KW - h

Rendimiento Térmico
Rendimiento Propulsivo My 84,19 %

Rendimiento Total
Energia Térmica del
Combustible
Empuje Especifico
Potencia de Empuje w 9371.11 w

Potencia en el eje

Qin 161784 KJ/Kg

Fuente. Autores

Se establece que el flujo de aire que entra en el motor (difusor) sufre una
compresion (P, ) y un aumento de temperatura (T,) debido a la conversion que
existe de energia cinética en energia potencial, generando un buen
funcionamiento ya que no existen pérdidas de presion en éste. Este proceso es lo
suficientemente rapido para considéralo ideal y adiabatico.

El aire llega a la cAmara de combustion con una temperatura y presion elevada, se
le aplica calor latente que lleva el combustible aplicado, la combustién se da a
presion constante (P; = P,) haciendo que la temperatura aumente (T5).

Los gases que salen de la cAmara de combustion se expanden en la turbina, la
seccion de la turbina suministra mayor potencia de la requerida por el compresor y
se obtienen temperaturas (T,) y presiones (P,) bajas en comparacion con el
proceso de combustion.

En la Salida y posterior entrada del fluido en la turbina libre la temperatura (Ts) y
presion (Ps) empieza a descender, Al ser una motor turbohélice con turbina libre el
trabajo realizado por la etapa de turbina del compresor va ser igual a la etapa de
turbina libre, este trabajo queda disponible en el eje salida de la turbina para poder

61



accionar la hélice por medio de una caja de engranajes que reduce la velocidad
angular del eje de la turbina y esta a su vez generando el empuije.

Como se puede apreciar en la tabla 4 no se ve reflejada la potencia equivalente,
como sabemos la potencia equivalente esta compuesta por la suma de la potencia
en el eje y la potencia generada por los gases de escape, esta Ultima se va
despreciar debido a que la configuracion del motor de referencia estos gases no
van en el mismo sentido en que la hélice genera el empuije.

A continuacion en la Tabla 6, se procede hacer la comparacion de los dos motores
tanto del motor reciproco como del motor turbohélice de referencia donde se
muestra grandes diferencias en aspectos relevante como el empuje, potencia,
consumo especifico de combustible y sus diferentes medidas.

Tabla 5. Comparacién de los motores
3W 106iB2 SPT5 Calculado

Nombre e
Imagen

Caracteristicas

o o

Pais de :
ALTEGIE USA e
Tipo de motor Motor Reciproco Turbohélice Turbohélice

Potencia [HP] 11 211 43

Temperatura a la

salida del [Tt 580-710 770

exhosto [°C]

Consumo

especifico 0.3439 0.4197 0.7408
Kg/KW -h

Keroseno Jet Al, Keroseno Jet Al, Keroseno
1200-8500 50000-165000 —e-eeeeoeeeee

Fuente. Autores
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Como se puede observar en la anterior tabla el motor turbohélice tiene mejores
prestaciones en temas como la potencia, maximo empuje y peso del motor. Al no
tener claro el consumo especifico debido que en la ficha técnica del motor 3W
106iB2 no se encuentra este parametro, usamos el consumo especifico promedio
de un motor de ciclo Otto el cual tiene un valor de 0.3439 Kg/KW - h **, si se
compara este factor con el del motor de referencia y el motor calculado se
encuentra una notoria diferencia entre ellos siendo el motor a piston el que menos
consumo especifico tiene, generando que esta sea una las razones donde se tiene
gue analizar segun las prioridades de UAV y su mision si es acertado el cambiar o
no cambiar la planta motriz. Como podemos observar la temperatura de los gases
a la salida del motor de referencia y del motor calculado es muy similar, en cuanto
a las medidas de los motores se puede decir que el motor reciproco es mas ancho
debido a la disposicion de su disefio ya que al ser un motor de pistones opuesto
su anchura va aumentar pero esto lo compensa con su largo, cabe destacar que
estos motores usan keroseno con lo cual no se convierte en un factor decisivo.

M. S. Gutiérrez, Mantenimiento de Motores Termicos de dos y cuatro Tiempos, Malaga: Innovacién y
Cualificacién, 2012
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6. CONCLUSIONES

Se analizaron y estudiaron cada uno de los rendimientos que se encuentran
presentes en un motor turbohélice, con el fin de realizar los calculos
termogasodinamicos donde muchos de estos valores fueron asumidos con
referencia a los libros y también con articulos cientificos, ya que la mayoria de
estos son valores empiricos o que el fabricante provee esa informacion.

Los célculos termogasodinamicos del motor de referencia STP5 se elaboraron
en condiciones a nivel del mar, esto debido a que estas condiciones generan
que el motor a reaccién obtenga sus maximas eficiencias y con el fin de
obtener los principales parametros de cada etapa del motor, como lo son
presiones, temperaturas, rendimientos, trabajo, empuje y consumo especifico
de combustible.

Al hacer una comparacion entre un motor reciproco y un turborreactor la
variables quedan limitadas a pocos pardmetros, esto debido a que el motor
reciproco esta basado en el ciclo ideal de Otto y los turborreactores se basan
en el ciclo ideal Brayton, esto también se debe a la composicion de los
materiales usados para su manufacturacion.

El consumo especifico de combustible es una variable indispensable de saber,
ya que con esta se puede tomar una decision acertad a la hora de cambiar la
planta motriz, desafortunadamente esa variable en el motor reciproco el cual
comparamos para ser cambiado por un motor turbohélice en el UAV
AEROLIGHT no se encontré, haciendo que se utilizara el consumo especifico
promedio de un motor bajo el ciclo Otto.

Con los pardmetros obtenidos se demuestra que el motor turbohélice tiene
mejores prestaciones que un motor reciproco en cuanto al empuje que genera,
potencia, peso y el tipo combustible que utiliza. Pero la principal falla de estos
motores es su alto consumo especifico de combustible comparado con un
motor a piston.
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ANEXOS

Anexo A. Tabla ISA

x P T , AT
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Anexo B. Propiedades del gas ideal del aire.

Propiegades de gas ideal del aire

T n U s T i u
K KNkg P, K /kg v, klkg-K | K W P kg v,

5

% Wi K
200 199.97 0.3363 14256 17070 1.29559 580 586.04 1438 419.55 1157 2.37348
210 209.97 0.3987 14963 15120 1.34444 590 59652 1531 427.15 1106  2.39140
220 21997 0.4690 156.82 13460 1.39105 600 607.02 1628 434.78 1058  2.40902
230 23002 0.5477 164.00 12050 1.43557 610 61753 17.30 44242 101.2 2.42644
240 24002 0.6355 17).13 10840 1.47824 620 628.07 1836 45000 9692 2.44356

250 25005 0.7329 17828 9790 151917 630 63863 1984 45778 9284 246048
200 260.09 0.8405 18545 8878 155848 640 64922 2064 46550 BB.SI 247716
270 270.11 0.9580 19260 B08.0 1.59634 650 65984 2186 47325 8534 249364
280 280.13 10889 199.75 7380 1.63279 660 67047 2313 48101 8189 2.50985
285 28514 1.1584 203.33 706.1 1.65055 670 ©8l.14 2446 48881 7861 252589

290 298016 1.2311 20691 6761 1.66802 680 69182 2585 49562 7550 2.54175
295 265.17 13068 210.49 6479 1.68515 690 70252 22.290 504.45 7256 2.55731
298 288.18 1.3543 21264 6319 1.69528 700 71327 2880 51233 69.76 257277
300 300.19 1.3860 231407 6212 1,70203 710 72404 3038 52023 6707 258810
305 30522 14686 21767 596.0 1.71865 720 73482 3202 52814 6453 260319

310 31024 1.5546 221.25 572.3 1.73498 730 745.62 33.72 53607 62.13 261803
315 31527 1.6442 22485 5498 175106 740 75644 3550 54402 5982 263280
320 320,29 1.7375 22842 5286 1.,76690 750 767,29 37.35 55199 5763 264737
325 32531 1.8345 23202 5084 1.78249 760 77818 39.27 56001 5554 266175
330 330.3¢ 19352 235.61 4894 1.79783 780 80003 4335 576.12 5l.64 269013

340 34042 2,149 24282 4541 182790 800 82195 4775 59230 4808 271787
350 35049 2379 25002 4222 185708 820 84398 5259 60859 4484 274504
360 36058 2626 257.24 3934 1.88543 840 B6HO0B 5760 62495 4185 277170
370 370,67 2892 264.46 367.2 1.91313 860 88827 6£3.09 64140 3912 2.79783
380 380.77 3.17¢ 27163 343.4 1.94001 880 91056 68953 65795 3661 2.82344

390 390.88 3.481 27893 3215 1.96833 SO0 93293 7529 67/4.58 3431 2.84856
400 40098 3806 286.16 3016 199194 520 95538 8205 69128 3218 287324
410 alll2 4153 29343 2833 201699 940 97792 8923 708.08 3022 2.89748
420 42126 4.522 30069 2666 2.04142 960 100055 S7.00 72502 2840 292128
430 43143 4915 30799 251.1 2.06533 980 1023.25 1052 74198 26,73 294468

440 44161 5332 31530 2368 208870 1600 1046.04 1140 75894 2517 296770
45C 45180 5775 32262 2236 211161 1020 106889 1234 77610 23.72 2199034
460 462.02 6.245 329.97 2114 2.13407 1040 109185 1333 79336 23.29 301260
470 47224 6,742 33732 2000 215604 | 1060 111486 1439 8I062 21.14 303449
480 48249 7268 38470 1895 217760 1080 113789 1552 827838 1998 3.05608
490 492,74 7824 35208 1797 219876 1100 116107 167.1 84533 18.8%6 3.07732
500 503.02 8411 35949 1706 221852 1186428 1797 86279 17886 309825
510 51332 9031 366.92 1621 223993 |1140 1207.57 193.1 88035 16946 3.11883
520 52363 9684 37436 1541 225997 1160 1230.92 207.2 89791 16.064 3.13916
530 53398 10.37 38184 146,7 227967 1180 125434 2222 91557 15241 3.15916
540 58435 11.10 389.34 139.7 2.29906 1200 1277.79 2380 93333 14470 3.17888
550 55574 11.86 396.86 133.1 2.31809 | 1220 1301.31 254.7 95109 13747 3.19834
560 565.17 12.66 404,42 127.0 2.33685 | 1240 132493 2723 96895 13.0689 3.21751
570 57559 13.50 41197 121.2 235531 l
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