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NOMENCLATURA

Calor especifico del aire Cpa
Calor especifico del gas Cpg
Calor especifico del combustible Cpr
Constante adiabatica del aire Y
Constante adiabatica del gas Yg
Constate universal de los gases R
Flujo masico del aire m
Velocidad de entrada vy
Diametro ext De
Didmetro int Di

Area de referencia a la entrada del compresor 4; = Arer

Densidad a temperatura ambiente P2
NUumero mach 1 M,
Presion total 1 Prq
Presion 1 P,
Presion total 2 Pr,
Temperatura total 1 Trq
Temperatura 1 T,
Temperatura total 2 Try
Coeficiente de deslizamiento o
Numero de alabes del compresor n
Velocidad periférica U
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Angulo del alabe del compresor a

Velocidad a la salida del compresor Uy
Area a la salida del compresor A,
Temperatura a la salida del compresor T,
Velocidad del sonido 2 C,
Numero mach 2 M,
Presion a la salida del compresor P,

Temperatura a la salida de la camara de combustion T,
Poder calorifico del jet Al HV

Presion a la salida de la camara de combustion P

Potencia del motor w
Temperatura a la salida turbina T,
Presion a la salida de la turbina P,
Temperatura a la salida de la tobera Ts
Coeficiente de salto de temperatura Y
Coeficiente de flujo ¢
Grado de reaccion de la turbina A
Angulo de la corriente de gas a, ,as, B2, P3
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INTRODUCCION

El presente trabajo contiene informacion tedrica, enfocada en el disefio de un
microrreactor para la propulsién aérea, que se define como una maquina que
produce potencia mecanica, generada por un fluido a gran velocidad.

La caracteristica principal es contribuir al mejoramiento de la industria aerondutica,
realizando investigaciones y analisis en los diferentes textos y métodos de
investigacion de pioneros en el campo de motores a reaccion.

Para el analisis de este proyecto es necesario mencionar las causas, una de ellas
es que en Colombia no se ha establecido un disefio de un prototipo que cumpla
todo el funcionamiento y la legalidad necesatria.

Por otra parte la investigacién de este proyecto tiene como interés ayudar a los
futuros ingenieros a tener un conocimiento mas amplio y a poder realizar un
estudio de construccion que genere bajos costos, la finalidad de este proyecto es
para uso experimental y para que en un futuro se genere la comercializacién de un
microrractor para la propulsion aérea.
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ABSTRACT

This proyect contains theoretical information, focused on designing of a
microreactor for air propulsion, which is defined as a machine that produces
mechanical power generated by a fluid at high speed.

The main feature is to contribute to improving the aviation industry, research and
analysis in different texts and research methods pioneers in the field of jet engines.

For the analysis of this project it is necessary to mention the causes, one of which
is that Colombia has not established a design of a prototype that meets all the
necessary operation and legality.

Moreover, the research of this project is interest to help future engineers to have a
wider knowledge and to conduct a study of building that generates low costs , the
purpose of this project is for experimental use and so that in future generate
marketing a microreactor for air propulsion
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1. PROBLEMATICA

1.1 Antecedentes

Con el paso del tiempo se han llevado a cabo construcciones de diferentes
prototipos para la industria aérea con tecnologias tradicionales y mejoras en la
calidad de eficiencia de un motor a reaccion con el fin de aumentar el ahorro del
combustible y tener un mejor rendimiento de este. Es por esto que se han
implementado motores de reaccion para la fabricacion de aviones mas grandes y
mas rapidos.

Los motores a reaccion son importantes ya que son capaces de producir y generar
movimiento o una fuerza, como también el motor se puede convertir en semi
autosustentable ya que es capaz de generar su propia energia.

Los motores que actualmente se encuentran en el mercado son los que se
adquieren en estados unidos y europa pero su costo es tan elevado que los
colombianos no podrian tener una adquisicibn como esa ya que la cantidad
monetaria que los paises piden es bastante alta y se vuelve inasequible para los
paises como Colombia.

1.2 Descripcion y formulacion del problema
Actualmente el uso de un motor a reaccion es fundamental para el uso de
aeronaves o cualquier maquina que pueda desplazarse en la atmosfera por medio
de reacciones producidas por la compresion del aire, dicho esto su disefio implica
tiempo e investigacion.

En Colombia no se ha establecido el disefio de un microrreactor para la propulsion
de aeromodelos que tengan las caracteristicas de estabilidad de funcionamiento y
empuje y por ende no hay fabricacion del mismo.

Es por esto que se busca el disefio de un prototipo a escala el cual tendra las
caracteristicas propuestas anteriormente logrando que su funcionalidad sea
eficiente, genere bajos costos y adicionalmente sea usado como ayuda didactica a
futuros ingenieros para ampliar el conocimiento para el area de motores.
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2. JUSTIFICACION

Los aeromodelos requieren de sistemas propulsivos para efectuar su movimiento,
en Colombia hay fabricacion de aeromodelos pero no de sistemas propulsivos, de
tal manera que para llevar a cabo su completa funcionabilidad se usan
microrreactores importados en elevados costos, por lo tanto se plantea el disefo
preliminar de un microrreactor con el fin de que en Colombia se pueda fabricar los
sistemas propulsivos y asi garantizar reduccion de costos al momento de adquirir
estos microrreactores.

17



3. OBJETIVOS

3.1 Objetivo general

Disefiar conceptual y preliminarmente un microrreactor para la
propulsion aérea

3.2 Objetivos especificos

Analizar los triAngulos de velocidades de un uUnico compresor
centrifugo, como Unica etapa de compresion.

Disefiar la camara de combustibn anular con sus respectivos
calculos caracteristicos, como lo son; relacion de combustible aire y

temperatura de flama.

Disefar la tobera propulsiva calculando sus dimensiones y analisis
del comportamiento termogasodinamico.

Simular el microrreactor en un software adecuado (solidworks)

18



4. ALCANCES Y LIMITACIONES DEL PROYECTO

4.1 Alcances

El disefio del microrreactor sera realizado para propulsar aeromodelos, y contribuir
a la industria aeronautica en Colombia. Este proyecto se compromete a desarrollar
los célculos termogasodinamicos con los estudios realizados a lo largo de la
investigaciéon incluyendo el disefio del microreactor con sus respectivos
componentes y la simulacion de esfuerzos mecéanicos durante su funcionamiento
usando un software denominado solid edge.

4.2 Limitaciones

Este proyecto no se compromete a realizar manuales de mantenimiento, ni
tampoco la construccion del microrreactor ya que la fabricacion es un poco
compleja y no existe la ayuda monetaria suficiente para ese fin, tampoco se
compromete a estudiar otra variable que no haya sido establecida en el proyecto.
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5. MARCO DE REFERENCIA

5.1 Marco tedrico

Los motores han significado un gran avance para el ser humano porque dan
apertura a innovaciones tecnolégicas y a la importancia de la investigacion
cientifica, siendo estos un gran medio de utilizacion y probabilidad para contribuir
a una mejoria, para que estos sean mas eficientes y ayuden a la mejora del
medio ambiente.

El principio basico de un motor a reaccion se dio por la maquina de vapor
inventada por Herdén de Alejandria (*) llamada la Eolipila que se basé en la tercera
ley de Newton; accion y reacciéon, que funcionaba mediante una camara interior
llena de agua que al calentarse empezaba a generar vapor lo cual fluia mediante
unos tubos hacia una esfera hueca con dos salidas o toberas de escape que al
expulsar el vapor generaba movimiento sobre la esfera.

La primera nocién del motor a reaccién la dio Pedro Paulet(**) que estudiando el
movimiento del calamar crea la masa quimica para el desplazamiento propulsion a
chorro (jet propulsion), masa que aun se usan en los cohetes actuales.

Luego aparece Frank Whittle(***) quien desarrolla el segundo motor a reaccién
con compresor axial que funciona, luego de esta gran idea se crea una compafia
que para el afio de 1937 los motores a reaccion obtienen éxito en el mundo y se
empiezan a realizar varias fabricaciones, dicha compaiia es la Power Jet.

Se dice que en 1936 tiempo antes del proyecto de whittle algunos estudiantes
estuvieron interesados en la propulsion para aeronaves con turbinas de gas; en
donde aparece Hans von Ohain' que construye un motor usando de combustible
el hidrogeno, siendo asi que el primer motor ensayado por Ohain fue en 1938,
pero necesito de realizar varias modificaciones a su prototipo.

El primer vuelo realizado con un motor a reaccion fue el 24 de agosto de 1939 por
Ernest Heiniken que alcanzé los 700 km/h y desarrollo un empuje de 500kg

(*) ingeniero matematico helenistico, considerado el inventor mas grande de la antigiiedad.
(**) ingeniero peruano, padre de la astronautica moderna quien creo el primer motor a reaccion.
(***) ingeniero aeronautico y militar quien creo el segundo motor a reaccién mas antiguo.
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llamado He 5-3b, luego de esto empezaron a realizarse programas de estudio,
programas de investigacion con respecto a los turborreactores en la aviacion.

21



5.2 Marco conceptual

5.2.1 Clases de los motores a reaccion

Los motores a reaccién son importantes para producir una potencia mecanica por
lo tanto estos se dividen en 2 tipos de sistemas:

5.2.1.1 Sistemas autbnomos

Los sistemas autbnomos se pueden definir como sistemas que son
independientes de medios externos, lo que quiere decir que para Ssu
funcionamiento Unicamente requieren de dos quimicos propulsantes que pueden
ser liquidos o solidos; un oxidante y un combustible, de manera que al formar una
mezcla se produce la combustién y se incrementa la presion interna generando el
empuje.

e Propulsantes liquidos

Estos se encuentran comprimidos de tal manera que se tiene el oxidante y el
combustible en alta presion para que al ser inyectados dentro de la camara de
combustion se mezclen en estado gaseoso y al agregarle una chispa se inicie la
combustion lo cual incrementara la presion y la temperatura haciendo que los
gases sean expulsados con gran velocidad por la tobera.

Las ventajas de los propulsantes liquidos es que por medio del control de gasto
podemos controlar el empuje y el mismo combustible sirve de refrigerante en la
tobera.

Figura 1. Cohete de propulsante liquido.

OXYGEN
LIGUID FUEL

COMBUSTION
CHAMBER

FUEL
INJECTORS

TFROPELLING
NOZZLE

Fuente: Aerospace group. The jet engine.
England: Rolls Royce plc, 1986.p. 4.
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e Propulsantes solidos

A estos propulsantes se les agrega una chispa haciendo que los quimicos solidos
generen gases de tal manera que se incrementara la presion y la temperatura,
produciendo una expansion de gases y estos saldran por la tobera convergente-
divergente aumentando su velocidad.

Las ventajas de los pro pulsantes solidos son su facilidad de disefio y almacenaje
ya que no son corrosivos pero se tiene dificultad con su control de empuje, puesto
que una vez se genera la chispa este propulsante se quemara en su totalidad de
manera descontrolada, ademas de esto se genera sobre calentamiento en la
tobera, ya que no hay manera de inyectar fluidos refrigerantes, lo cual es
inevitable que se desintegre la tobera.

5.2.1.2 Sistemas no autbnomos

Los sistemas no autonomos son aquellos que para su propulsién requieren de
medios externos como el aire, en estos encontramos; de compresiéon dinamica que
dependen de la velocidad del aire y de compresion estatica que contienen
compresores.

e Compresion dinamica

Los de compresion dinamica son aquellos que no tienen compresor, Unicamente
tienen camara de combustién y tobera y dependen de la velocidad del aire entre
estos estan:

> Estatorreactor

Es un motor que carece de compresor y turbina, este tipo de motor es uno de los
mas sencillos ya que no tiene elementos méviles, sus partes fundamentales son el
difusor, la camara de combustién y la tobera. Para generar el empuje de este el
difusor transforma la energia cinética en presion, luego de esto el combustible se
inyecta en la camara de combustién y con ayuda de una chispa se produce la
combustion, se expanden los gases en una tobera y se produce el empuje en
sentido contrario.
Figura 2. Estatorreactor.

FUEL BURNERS COMBUSTION CHAMBER
/,,%‘ 2
‘I - =] = -
————[S i
— e —1 |
- =
f -l —
AIR INTAKE PROPELLING NOZZLE

Fuente: Aerospace group. The jet engine. England: Rolls Royce plc, 1986.p. 3.
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> Pulsorreactor

Este sistema es parecido al estatorreactor, la diferencia es que este puede
funcionar en condiciones estaticas, sus principales partes son el difusor, las
valvulas, la cAmara de combustién y la tobera, su funcionamiento es que un flujo
de aire pasa a través de las valvulas abiertas hacia la camara de combustion y se
crea la combustion luego de esto hay una expansién de gases que produce una
presion y estos gases hacen que las valvulas se cierren, por lo tanto los gases son
expulsados hacia atras, creando un empuje.

Figura 3. Pulsorreactor.

CHARGING
(shutter valve open)

FIRING
(shutter valve closed)

JET PIPE AND
PROPELLING NOZZLE

AIR INTAKE COMBUSTION CHAMBER

Fuente: Aerospace group. The jet engine. England: Rolls Royce plc, 1986.p. 4.

e Compresion estética

Los de compresion estatica contienen compresores en donde, estos comprimen el
aire antes de que entren a la camara de combustion, se produce el empuje y el
aire sale expulsado a la camara de combustién con gran velocidad y mueve los
alabes de la turbina, entres estos estan:

» Turbo jet

Este motor funciona cuando se genera la admision en la toma de aire, en donde
este es sometido a una compresion por los compresores de alta y de baja, luego
de esto se genera la combustion en la camara de combustion y se expande en la
turbina y en la tobera de escape, captando la energia necesaria para mover el
compresor y generar un incremento de velocidad de la masa de aire que entro en
el motor en la tobera de salida.
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Figura 4. Turborreactor de compresor centrifugo
de una etapa y doble entrada.

Fuente: Aerospace group. The jet engine.
England: Rolls Royce plc, 1986.p. 5.

> Turbo fan

Este motor funciona cuando una parte del aire que entra al motor pasa por el
mismo procedimiento de un turbo jet creando asi un flujo primario y la otra parte
de aire no es sometida a una combustién sino que pasa por el fan, en donde este
comprime el aire y se expande en las toberas incrementando el volumen, creando
el flujo secundario, el empuje creado por este motor obtiene mayor gasto de aire,
pero con salida de gases de escape menor, por lo tanto disminuye el consumo de
combustible y el flujo de aire secundario refrigera al motor.

Figura 5. Turbo fan de triple eje con alto indice de derivacion.

y —

EECTE VS NS
&
—_—

Fuente: Aerospace group. The jet engine. England: Rolls Royce plc, 1986.p. 6.
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> Turbo hélice

Este motor es de igual funcionamiento de los demas la Unica diferencia es que
esta formado por un turborreactor y una hélice que se mueve por turbinas que
generan su movimiento por energia cinética de los gases después de la
combustion.

Figura 6. Turbohélice de doble compresor axial.

/—-"'

Fuente: Aerospace group. The jet engine. England: Rolls Royce plc, 1986.p. 5.

5.2.2 Partes del motor

5.2.2.1 Compresor

El compresor es el encargado de comprimir el fluido e incrementar la presién
antes de que se genere la combustidn; se tienen 2 tipos de compresor el axial y el
centrifugo.

e El compresor axial

El proceso del compresor axial es acelerar la corriente con el rotor y desacelerar la
corriente con el estator para que la energia cinética se convierta en presion y este
proceso se repita para cada escalon. Estos compresores tienen varios discos que
estan formados por alabes que van unidos al motor, entre rotor y rotor hay
espaciadores para introducir el estator correspondiente, cada disco de rotor y
disco de estator forma un escalon (etapa).

Este compresor esta formado por:

> Rotor

Esta compuesto por alabes que estan regularmente espaciados y van unidos al
eje del motor, existe rotor de tambor en donde los discos estan ensamblados unos
con otros y esta el rotor de disco que no estan ensamblados y se convierten en
rotores mas ligeros
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> Estator

Existe estator de pieza Unica que es cuando los alabes van montados en el carter
en donde estos van encastrados en unas ufietas y aprisionados por unos anillos
gue son los espaciadores en donde se tienen que ir montando un rotor un estator
y asi sucesivamente, esta el estator dividido en dos partes que los alabes estan
divididos en dos mitades y esta el estator de discos o anillos independientes que
son los alabes que van formando anillos independientes (rotor y disco de estator).

Figura 7. Compresor axial.

Alabes-guias.

Alabes del rotor.

Fuente: Motores de reaccion y turbinas de gas.
Madrid: C.S Tarifa, 1951.p. 66.

e El compresor centrifugo

Contiene un disco llamado impulsor en donde la corriente que entra por este se
introduce en el centro de las alabes de tal manera que sale con una gran
velocidad, entra al difusor y la energia cinética se convierte en presion, dejando
asi a la corriente pasar a la camara de combustion.

Las ventajas de un compresor centrifugo es que es mas pequefio, tiene menor
peso y es facil de construir.

Fuente: Aerospace group. Tﬁhe jet engine.England: Rolls Royce plc, 1986.p. 20.
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Este compresor esté constituido por:

» Rotor o impulsor

Es un disco metalico formado por alabes que suelen ser curvados para facilitar la
entrada de la corriente si estos fueran rectos habria turbulencia.

> El difusor

Canaliza el aire y transforma la energia cinética en presion, su funcidn mas
importante es disminuir la velocidad y aumentar la presion, este consta de una
serie de alabes o canales que van orientados en el sentido de la corriente.

> El colector

Tiene forma de espiral y contiene salidas individuales que ayudan a que la
corriente de aire entre a la camara de combustion de manera adecuada.

Figura 9. Componentes del compresor centrifugo.

Difusor

Colector

Fuente: VALBONA, Ernest. El motor de turbina. Cesda, 2011. P. 16.

5.2.2.2 Camara de combustion

El objetivo de la camara de combustion es realizar la mezcla de aire y de
combustible y extraer el maximo calor con presién constante todo esto para
entregar la energia resultante a la turbina para un excelente funcionamiento de
esta.
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Partes de la camara de combustion: el carter, el difusor de entrada que disminuye
la velocidad, el tubo de llama donde se realiza la combustion, alabes de
turbulencia hacen que la corriente de aire entre para tener une buena mezcla de
combustible, drenaje de combustible retira el combustible que no se ha quemado,
bujias realizan la chispa para que se produzca la combustidon, inyectores
pulverizan el combustible para una rapida combustion

Figura 10. Camara de combustién

Fuente: Aerospace group. The jet engine. England: Rolls Royce plc, 1986.p. 37.

El aire entra a la camara de combustidon con una velocidad muy alta por lo tanto es
necesario comprimirla, es decir desacelerar y elevar la presion estatica, para crear
una velocidad axial dentro de la cAmara que mantenga la llama para operaciones
del motor.

Existen 3 tipos de cAmara de combustion

e Tubular
Figura 11. Camara tubular

MAIN Fl
COMPRESSOR OUTLET FUEL MaNIFOLD

ELEOW FLANGE JOMT

EMGINE FIRESEAL

COMBUSTION CHAMBER

FRIMARY
AR SCO0OP

PRIMARY FUEL ALARIFOLD INTERCONMECTOR

Fuente: Aerospace group. The jet engine. England: Rolls Royce plc, 1986.p. 40.
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Tiene varias camaras expuestas alrededor del motor, cada camara tiene su propio
tubo, céarter e inyector y las camaras estas interconectadas para realizar la mezcla
y generar la combustion

e Anular
Figura 12. Camara anular

FLAME TUBE COMBUSTION
\ CUTER CASNG T
e NOZZLE GUIDE
/ VANES

/ FUEL MANIFOLD \
COMPRESSOR CASING DELUTION
MOUNTING FLANGE ah

Fuente: Aerospace group. The jet engine.
England: Rolls Royce plc, 1986.p. 42.

Solo tiene un tubo y un carter exterior e interior y los inyectores estan distribuidos
en toda la camara que aprovecha todo el espacio que tiene y realiza la
combustion.

e Tubo anular
Figura 13. Camara tubo anular

CUTER AIR CASH

\1/

SWIRL VANES

/
PRIATY AF SCO0P

CHFFUSER CASD

Fuente: Aerospace group. The jet engine.
England: Rolls Royce plc, 1986.p. 41.

Es la union de las 2 anteriores puesto que los tubos son los inyectores de
combustible que envian el aire a las cadmaras y aqui se realiza toda la mezcla.
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5.2.2.3 Turbina

La funcion de la turbina es convertir la energia estatica de los gases generados en
la camara de combustidn, en energia mecanica, la turbina esta conformada por
estator y rotor, donde el estator es el encargado de tomar la presion de los gases 'y
convertirlos en energia cinética dandole velocidad a los gases y disminuyendo su
presién, y el rotor serd el encargado de aprovechar la energia cinética de los
gases y convertirla en energia mecanica generando el movimiento del compresor.

Operacioén

Cuando el aire entra a los alabes del estator o alabes guia (Nossle Guides Vanes),
hace un proceso de expansién aumentando la velocidad absoluta, lo que hace que
se acelere el fluido, esto es gracias a que los pasajes del NGV son convergentes
iguales que los del rotor, en el rotor aumenta la velocidad relativa y disminuyen la
presiones estaticas.

El paso entre alabes es importante ya que; con un paso demasiado grande, el
fluido no estara bien guiado lo que ocasionara desprendimientos de la vena fluida,
y con un paso demasiado pequefio coaccionara un descenso del rendimiento

e Tipos de turbinas axiales

Segun sus alabes podemos encontrar:
» Turbinas de accion o impulso:

Toda la expansion del gas es generada en el estator, mientras que en el rotor no
habra ninguna expansion del fluido.
» Turbina de reaccion:

La expansion de los gases es generada tanto en el estator como en el reactor, en
el cual se producen variacion de velocidades del fluido segun el grado de reaccion.

Figura 14. Turbina de impulso y turbina de reaccion respectivamente.

=‘|‘| HeszE, ) T‘iF%fE | NoZZLE /TBINE
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|
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< (IEN Y - ﬁ

Fuente: Aerospace group. The jet engine.
England: Rolls Royce plc, 1986.p. 50.
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5.2.2.4 Tobera de escape

Se encuentra en la parte posterior del motor, después del ultimo escalén de la
turbina y Su objetivo consiste en la expulsion y el direccionamiento de los gases
generando asi el empuje.

Figura 15. Tobera de salida del Rolls-Royce Nene.

Fuente: Motores de reaccidn y turbinas de gas. Madrid: C.S Tarifa, 1951.p. 68.

Como se ve en la imagen la tobera tiene cuatro aletas para sostener el cono
exterior, ademas de esto tiene como funcion enderezar el flujo del aire, con el fin
de eliminar la turbulencia generada en la turbina.

en algunas toberas de salida la expansion de los gases se realiza en dos partes,
en la primera los gases circulan a presién constante y baja velocidad con el fin de
lograr enderezar la corriente del aire, y en la segunda la presion disminuye
rapidamente hasta llegar a la ambiente y la velocidad aumenta.
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Figura 16. Conjunto de la tobera de salida y 6rganos complementarios en el De Havilland Goblin
11.

Fuente: Motores de reaccion y turbinas de gas. Madrid: C.S Tarifa, 1951.p. 69.
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6. DESARROLLO CENTRAL

6.1 Metodologia

Este proyecto fue desarrollado en diferentes etapas mostradas a continuacion

6.1.1 Célculos termogasodinamicos

Se deben tener en cuenta los siguientes datos para los calculos
termogasodinamicos, los calores especificos son tomados a temperatura
atmosférica:

Calor especifico del aire Cpa = 1-004,;;—£k
Calor especifico del gas Cpg = 1.147k'g‘—ik
Calor especifico del combustible Cor = 1.63%
Constante adiabatica del aire y =133
Constante adiabatica del gas Yg = 1.4
Constate universal de los gases R = 0.287 k';—{ﬁ}{

El siguiente grafico muestra el proceso adiabético del microrreactor

n Figura 17. Ciclo de Brayton del microrreactor

Fuente: Autores.
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Para iniciar los calculos se usa el mapa del compresor t61 turbocharged de 8
alabes que y se encuentra fabricado donde la descarga del alabe esta inclinada
hacia atras, tiene 8 alabes completas y 8 alabes divisoras que estan recortadas a
la mitad (splitter vane), es de alto rendimiento y puede girar a altas velocidades a
continuacion se muestra el mapa del compresor.

Figura 18. Mapa del compresor t61 turbocharged.
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Fuente: turbocharged.com/catalog/compmaps/t61.html.

Teniendo en cuenta el mapa anterior se obtienen los siguientes datos:

Relacion de compresién . = R, = 2.22
Revoluciones por minuto 80000 rpm
Flujo masico del aire m = 0.1512 ks—g

La lectura con que se obtienen los anteriores datos esta dada por las revoluciones
por minuto se toman 80000 rpm, que es un dato experimental tomado de
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diferentes microrreactores, ya que si se toman a altas revoluciones podriamos
tener temperaturas demasiado altas, y si se toman rpm muy bajas tendriamos
temperaturas bajas.

Siendo v; = vy y my = m,
v; = Velocidad de entrada.

Teniendo el compresor previamente ya fabricado y disefiado en el software se
inicia con los calculos tomando los datos de la siguiente figura.

Figura 19. Compresor (rotor)

#2075
720,70

Fuente: Autores.

Se halla la velocidad a la entrada del compresor teniendo:
Diametros a la entrada del compresor

e Diametro ext De = 0.06070 m
e Diametro int Di =0.02120m

Ay =Apes = Area de referencia a la entrada del compresor

_ mx (D)? = (De)?
L 4
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7 * (0.06070m)? — (0.02120 m)?
1 =
4

A, = 2.540x1073m?

k
h=0.1512 =

p2 = 1.225"—g3 Densidad a temperatura ambiente
m

m

V=
P2 *Aref

0.1512k—g
s

171 S kg
1.225 3 * 2.540x1073m?

m
vy = 48.59—

Se halla el numero mach 1 para demostrar que el motor es subsoénico teniendo:
M; = Numero mach 1

Vobjeto = 48.59%

m
Usonido = 340?

v .
M1 — objeto

VUsonido

4859
Ml ==

340

M; = 0.143 subsonico
Se halla la presién total 1 teniendo:
Pr; = Presion total 1
P; = 101325 pascales = Presion en condiciones normales

M; = 0.143 subsonico
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-1,
PT1:P1*(1+TM1 )y

— 1.4
0.1432)1-12

Pry = (1
T1(‘|‘2

Py = 102782.82 pascales
Se halla la presion total 2 teniendo:
Pr, = Presion total 2
Pry = 102782.82 pascales
m, =R, =2.22

Pry = Py * 1,
Pr, = 102782.82 pascales * 2.22

Pr, = 228177.87 pascales

Se halla la temperatura total 1 teniendo:

Tr1 = Temperatura total 1

]
kg*K

Cpa = 1004

T, = 288 K Temperatura ambiente

m
v, = 48.59?
1 2
T = (Cpa *Ty) +7v1
T1 Cpa

_J 1 my;
(1004727 +288K) +5(48597)

J
1004 * 2

Try =

Ty, = 289.17 K

Se halla la temperatura total 2 teniendo:
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Tr, = Temperatura total 2
Tri = 289.17 K
Py = 102782.82 pascales

Py, = 228177.87 pascales

y =133
Try
TTZ = ‘y—l
(h)T
PT2
_— 289.17 K
27 102782.82 pascales 1331
(328177.87 pascales)
Tr, = 352.44 K

Se deben hallar las siguientes variables para determinar el tridngulo
velocidades del compresor.

Se halla ¢ teniendo:
o = Coeficiente de deslizamiento.

n = 8 Siendo n el numero de alabes del compresor

0.63 1
o=1-
n
—1 0.63 xm
o= 8
o = 0.7525

Se halla la velocidad periférica teniendo:
U = Velocidad periférica
D, = 0.0909 m

RPM = 80000 rpm
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Uzn*Der*RPM

60
T * 0.0909 m * 80000 rpm
U=
60
m
U =380.76 —
S
Se halla U’ = o * U teniendo:
o = 0.7525
m
U =380.76 —
S
U =0cxU

m
U' = 0.7525 * 380.76?

m
U' = 286.52 5

Teniendo a = 13° (****) valor experimental se usa pitagoras y ley de sen y cos
para realizar el triangulo de velocidades

w' =tana * U’
m
w' =tan13° * 286.52 "
m
w' =66.15—
s

Se halla

(****)ESCOBAR Arnold. Metodologia de disefio para turborreactores de bajo flujo masico. Bogota
D.C. Colombia: universidad de san Buenaventura, 2005, p80.
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m
w = 294.06 5

Se halla
Cpa =W + (U—U"?

2 m m
+ (380.76? — 286.52 ?)2

2 m
Cpa® = 66.15—
S

m

Cus = 115.14—

Triangulo de velocidades del compresor

Figura 20. Triangulo de velocidades (compresor)

Cwa

UI

Fuente: Autores.
Se toman datos de la siguiente figura para continuar los

termogasodinamicos.

Figura 21. Difusor

| R&0,95

135,95

Fuente: Autores.
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Se halla la velocidad 2 teniendo:

v, = Velocidad a la salida del compresor y a la entrada de la camara de
combustion

A, = 2.540x1073m?
m

v, = 48.59 —
S

Diametros a la salida del compresor

e Diametro ext De = 0.13590 m
e Diametro int Di =0.12190m

A, = Area a la salida del compresor

_ mx (D) — (De)?
2T 4

m* (0.1359m)? — (0.1219 m)?
2 =
4

A, = 2.834x1073m?

A * vy
Uz =
A,

2.540x1073m2 * 48.59%
V2 = 2.834x10-3m?

m
v, = 4‘355 ?

Se halla la temperatura 2 teniendo:

T, = Temperatura a la salida del compresor

_ ]
Cpa = 1004
Ty, = 352.44 K

m
VU, = 4‘355_
S

42



1
B (Cpa *Tr2) + jvzz

T
2 Cp a

J 1 m.»
5 =

I
10041

T, = 353.38 K
Se halla la velocidad del sonido 2 teniendo:

C, = Velocidad del sonido 2

T, = 353.38K
J
R = 287
kg x K
y =133
C, =Y *R=*T,
C, = J1.33 * 287 / * 353.38 K
kg * K
m
C, = 367.27?

Se halla el nimero mach 2 teniendo

M, = Numero mach 2

m
172 = 43.55_
S
m
C, = 367.27—
S
Uy
M, = 2
2 CZ
43.55%
M, =
2 367.27 %
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M, = 0.118 subsonico
Se halla la presién 2 teniendo:
P, = Presion a la salida del compresor.
y =133

Py, = 228177.87 pascales

Ty, = 352.44 K
T, = 353.38 K
PTZ
P, = T, X
—T2\y-1
(Tz)
b — 228177.87 pascales
27 35244 K 133
(35338 7)1

P, = 230640.55 pascales
Se halla la temperatura 3 teniendo:

T; = Temperatura a la salida de la cAmara de combustion

Ji
Cpg = 1147 Y
T, = 353.38 K
My + 10
RM=—""%_120
mg

Poder calorifico del jet A1 HV = 4.32x107 k]—g

HV

Ty =———
7 RM * Cp,

+ T,

4.32x107kL
T, = Y +35338K

J
120 = 1147 kg K
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Ty, = 667.24 K
T, = 850 K

Se toma 850K como T; para evitar deformaciones a altas temperaturas
Se halla la presién 3 teniendo
P; = Presion a la salida de la cAmara de combustion.
2 % (*****) de perdida de P, porque es un perdida de carga
P, = 230640.55 pascales

Py =P, %098

P; = 230640.55 pascales * 0.98
P; = 226027.73 pascales

Se halla la potencia del motor teniendo

W = Potencia del motor.

J

Cpa = 1005 —
k

= 0.1512-2
S

T, = 353.38 K

T, = 288 K Ambiente
W=m*Cpa*(T2—T1)

W = o1512k—g*1005 J
' S kg * K

% (353.38 K — 288 K)

3W = 9934.88 wats y 13.32 hp

Se halla la temperatura 4 teniendo

(*****)H COHEN, GFC ROGERS, HIH SARAVANAMUTTO. Gas turbine theory. Longman group
limited, 1972.
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T, = Temperatura a la salida turbina.

Cpg = 1147 kg]* %
n; = 0.95

n, = 0.98

T; =850 K

W = 9934.88 wats

T, = W +T
T N * Ny * Cpg 3
—9934.88 wats
T, = 7 + 850 K
0.95 % 0.98 * 1147kg—*K
T, = 840.69 K

Se halla la presién 4 teniendo

P, = Presion a la salida de la turbina.
P; = 226027.73 pascales

T, = 850 K

T, = 840.69 K

Ps

P4_ =
Tyl

—2\y-1

@

_226027.73 pascales

Fa = 850 K 14
(7060 )*

P, = 217480.87 pascales
Se halla la temperatura 5 teniendo

Ty = Temperatura a la salida de la tobera.
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T, = 840.69 K

P, = 217480.87 pascales
Ps = P, = 101325 pascales
y =14

T
T5 = 4

p, Y1
7

840.69 K

217480.87 pascales %
( 101325 pascales )T

T5 =

T, = 675.87 K

Se halla la velocidad de salida teniendo

v = Velocidad a la salida de la tobera

J
Cpg = 1147 Y
T, = 840.69 K
T, = 675.87 K

vy = JZCpg * (T, —Ts)

J
v, = j21147 o k" (BH0.69K — 67587 K)

m
vy = 614.89 —
S

Se halla la Fuerza de empuje teniendo

F =Empuje del motor
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kg

= 0.1512-2
S
m
v, = 614.89 —
S
m
v, = 48.59 —
S

F=mx(v;—vy)

kg  m m
F = 0.1512? * (614.89 P 48.59 ?)

F =85.62N
Se halla la diferencia de temperaturas en la combustion teniendo
AT =Diferencia de temperaturas en la combustion
T, = 850K
T, = 353.38K
AT =T; — T,
AT =850 K — 353.38K

AT = 496.62 K

Se halla la relaciéon aire-combustible teérica teniendo
freorico =Relacion aire-combustible tedrico
AT = 496.62 K

T, = 353.38 K

Combustible
fteorico =

aire
fteorico = 0.0127

Se uso la siguiente grafica para poder obtener el resultado anterior
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Figura 22. Grafica de la temperatura de combustién de aire-combustible
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Fuente: H COHEN, GFC ROGERS, HIH SARAVANAMUTTO. Gas turbine theory. Longman group
limited, 1972.
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Se halla la relacion aire-combustible real teniendo
freas =Relacion aire- combustible real

fteorico = 0.0127

n, = 0.98
freori
freal = e;)l:)lco
0.0127
freal = 0.98
oqy = 0.013
Se halla el empuje especifico teniendo
F, =Empuje especifico del motor
F =85.62N
k
m= 0.1512—g
S
F
ks =~
_ 85.62N
=
0.1512 kg
S
F, = 566.26

Se halla el consumo especifico del combustible teniendo
S.F.C.= Consumo especifico del combustible
frea: = 0.013

F, = 566.26
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freal * 3600

S.F.C.=
F,
P 0.013 * 3600
T 566.26

S.F.C.= 0.082 X9
Nxhr

Se disefia la camara de combustion tomando datos similares a la turbina guia
(kj66), y se colocan los orificios de cada cAmara de combustion.

Figura 23. Camara de combustién interna

~

Fuente: Autores.

Se halla el area que ocupa cada orificio de la camara de combustion interna
Dy =2mm

nh, = 26

D, =2.5mm

nh, = 26

D; =4mm
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Tlh3 S 14

D, = 6.5mm
Tlh4 = 14
A=2p2snn
= — £
4 n
Area de cada orificio
T 5
Al = ZDl * nh1
T

A= ZO.OOZm2 * 26

A, = 8.17x1075m?

A, =2D.%xnh
=— * N
2 4 2 2

s
A, = ZO.OOZSmZ * 26

A, = 1.28x10™4m?

T2
A3 =ZD3 *nh3

s
Az = ZO.OO‘Lm2 * 14

A = 1.76x10™*m?

T2
A4 :ZD4 *Tlh4

s
Ay = 20.00652 * 14

A, = 4.65x107*m?
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Figura 24. Camara de combustién externa

Fuente: Autores.

Ds =2mm
nhs = 26
D¢ = 3.5mm
nhg = 14
D, =4.5mm
nh, = 26
Dg = 6.5 mm
nhg = 14
A=2D2unn
4
Area de cada orificio

A—nD2 h
frr— *
5= 355 nhs

53




T
Ag = ZO.O()Z?TL2 * 26

As = 8.17x1075m?

A —nDz h
=— * N
6 =36 6

T
Ag = 10.00357712 * 14

Ag = 1.35x10~4m?

T2
A7 =ZD7 *nh7

s
A, = 20.00452 * 26

A, = 4.14x10™*m?

T2
A8 :ZDg *nhg

T
Ag = 10.00657712 * 14

Ag = 4.65x10~4m?

Figura 25. Turbina (rotor)

A

Fuente: Autores.

Se deben hallar las siguientes variables para determinar el triangulo de
velocidades de la turbina.
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Se halla el coeficiente de salto de temperatura teniendo:

) = Coeficiente de salto de temperatura.

m
U = 380.76 —
S
_ Jj
Cpg = 1147 v
T; = 850K
T, = 840.69 K
2 *x ATs * Cpg

J
2+ (850 K — 840.69 K) 1147 7L

V= (380.76=)2

Y = 0.147

Teniendo a; = 10° (******) valor experimental se hallan los siguientes datos para *

poder realizar el triangulo de velocidades.

¢ = 0.8 es un valor experimental para motores de bajo flujo masico y se asume
que la turbulencia a la salida de la etapa de la turbina es nula.

1
¢

fs = tan"!(tanaz +

)

1
= tan"!(tan 10° + —
3 = tan” " (tan + 0.8)

B3 = 54.96°
Teniendo
¢ =038
Y = 0.147

(- ESCOBAR Arnold. Metodologia de disefio para turborreactores de bajo flujo masico. Bogota
D.C. Colombia: universidad de san Buenaventura, 2005, p130.
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Bs = 54.96°

A o anfar2e $)—3+ P
2

= Grado de reaccion de la turbina.

tan 54.96° x 2 * 0.8) — 1 x 0.147
2
A=
2
A=1.10
Se halla
tan~! (s (2 % 9 — 2% A))
= —_—% (— %k _— *
tan™1! L 0.147 — 2 % 1.10
= * (=x* 0. —2x1.
B =tan" s+ 5 ))
B, = 53.88°
Se halla
1
a, = tan"(tan B, + )
(0]
=t ‘1<t 53.88° + 1 )
a, = tan an 53. 08
a, = 69.74°
Se halla
Cop = U ¢
m
Caz = 380.76— % 0.8
m
Caz = 304.608 —
Se halla
C
Cz — a2
cos a,
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304.608 %

c,=— 5
27 0s69.74
m
C, = 879.65—
S
Se halla
CaZ
C. =
3 7 sin80°
304.608
C3 = —S
sin 80°
m
C; = 309.30 -

Triangulo de velocidades de la turbina

Figura 26. Triangulo de velocidades (turbina)

YA
L~ -

a;

a3

4‘

Fuente: Autores.

Para el disefio de la tobera se toman algunos valores del compresor ya disefiado e
iniciamos con sus respectivos diametros.
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Figura 27. Tobera

Fuente: Autores.

Figura 28. Diagrama P-V final.

\

Fuente: Autores.
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T K Figura 29. Grafica de temperaturas.
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O 1 2 Fuente: Autores. 3 4 5

P( Pa) Figura 30. Grafica de presiones.

Fuente: Autores.
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6.1.2 Planos
De acuerdo a los célculos realizados se obtienen los siguientes planos

Figura 31. Compresor (rotor)

Fuente: Autores.

Figura 32. Compresor (stator)

]
| EFFEF I BT AT
! A1 T I

Fuente: Autores.
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Figura 33. Eje

e R

TECBE A

Fuente: Autores.

Figura 34. Eje estatico

LI
!”'

e estafica °

Fuente: Autores.
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Figura 35. Camara de combustién interna
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Fuente: Autores.

Figura 36. Camara de combustién externa
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Fuente: Autores.
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Figura 37. Turbina (rotor)

Fuente: Autores.

Figura 38. Turbina (stator)

Fuente: Autores
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Figura 39. Cono de salida

“Zoro de sdicda @

Fuente: Autores
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6.1.3 Ensamble de los componentes
Con el software usado se realizO el ensamble de los componentes que se
muestran a continuacién

Figura 40. Rotores

Fuente: Autores

Figura 41. Estatores

Fuente: Autores



2, IO

Al

P

Figura 42. Camara de combustiéon

Fuente: Autores

Figura 43. Carcaza

Fuente: Autores
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Figura 44. Ensamble completo

i

Fuente: Autores

6.1.4 Simulacion
Con el software se realizaron las simulaciones pertinentes de los componentes,

donde se obtienen los resultados y el analisis de nuestro proyecto.
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Realizando

7. RESULTADOS Y ANALISIS

la metodologia podemos dar
mostrando asi los esfuerzos mecénicos y el comportamiento estructural de los
componentes como los son el compresor, el eje y el rotor de la turbina.

Figura 45. Compresor

resultados de

A continuacion se muestran los datos y propiedades del compresor

Nombre del modelo: Compresar (rotor)
Configuracidn actual: Predeterminado

Fuente: Autores

Tabla 1. Propiedades del compresor.

Nombre de documento y
referencia

Tratado como

Propiedades volumétricas

Ruta al documento/Fecha
de modificacion

Cortar-Extruir3

Criterio de error
predeterminado:
Limite eldstico:
Limite de traccion:

lineal

Tensién méxima de
von Mises

620.422 N/mm”2
723.826 Nf/mm"2

Masa:0.417578 kg G:\Finish

Volumen:5.42309e-005 m*"3 Proyec\Componentes

Sélido Densidad:7700 kg/m"3 rotores\Compresor
Pes0:4.09227 N (rotor).SLDPRT

Nov 19 17:34:20 2015

Propiedades de material
Referencia de modelo Propiedades Componentes
Nombre: Acero aleado Salido 1(Cortar-
Tipo de modelo: Isotrdpico eldstico Extruir3)(Compresor (rotar))

Fuente: Autores
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A continuacion se muestra informacion de los detalles de la carga

Tabla 2. Detalles de carga del compresor.

NMombre de

e Cargar imagen Detalles de carga
Entidades: 16 cara(s)
Tipo: Mormal a cara
seleccionada
Walor: 102782
Presicn-1 Unidades: MN/fm™2

Fuente: Autores

A continuacion se muestra el comportamiento del modelo en sus limites y

equilibrio a través de los nodos, y asi podemos mejorar el disefio del componente
realizado.

Tabla 3. Informacion de la malla del compresor.

Tipe de malla Malla sdlida

Mallader utilizade: Malla estandar

Transicion automatica: Resactivar

Incluir bucles automaticos de malla: Diesactivar

Puntos jacobianos 4 Puntos

Tamare de slementos 3. 78632 mim

Tolerancia 0189316 mm

Calidad de malla Flementos cuadraticos de alto orden

nformacion de malla - Detalles

NHumero total de d 272484
Numere total de elementos 12315
Cociente maximo de aspecto 48. 454
%% de elementos cuyo cociente de aspectoes <« 3 52.2

% de el CUuyo iente de asp es>10 | 0.317

% de elementos distorsionados (Jacobiana) a
Tiempo para completar la malla (hh;mm;s=z): 00:00:14

JOHANA-PC

Fuente: Autores

Figura 46. Compresor

Fuente: Autores
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A continuacion se muestra los resultados de los esfuerzos mecanicos

Figura 47. Compresor (simulacion)

Noembre Tipo Min. Max.
Stress WOMN: Tension de won Mises 0.182971 N/mm”™2 (MPa) 32.59471 N/Smm”™2 (MPa)
Modo: 43 Modo: 17784

o Misas (Min ™2 (MPal}

a2504
' o
L zrasz

. 2eam

21 790
19083
15309
13508

| 10087

EE

5585
2s8e
s

* Limte stistico; 620422

Compresor (rotor)-SimulationXpress Study-Tensiones-Stress

Fuente: Autores

Figura 48. Compresor (simulacién)

=
Nombre Tipo Min. Max.
Displacement URES: Desplazamiento resultante 0 mm 0.0184181 mm
MNodo: 1186 Modo: 2198

momDre de moden: Compresor (rotor)
Honbire de estuco: S isonkpre 1T Study
T ement

Escsia de delrmackin 5455565

Compresor (rotor)-SimulationXpress Study-Desplazamientos-Displacement

Fuente: Autores

En los resultados anteriores se muestra la deformacién y esfuerzo mecanico que
sufre el compresor por la fuerza centrifuga que ejerce el motor. La imagen muestra
una escala de colores indicando las deformaciones siendo el color azul una
deformacion minima y el color rojo deformacion maxima, los resultados arrojan
que es un compresor que logra soportar el comportamiento de todas las variables

gue interactuan sobre él.
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A continuacion se muestran los datos y propiedades del eje.

Figura 49. Eje

Nombre del modelo: eje
Configuracién actual: Predeterminado

Fuente: Autores

Tabla 4. Propiedades del gje.

Nombre de documento y
referencia

Ruta al documento/Fecha

Tratado como Propiedades volumétricas Ao moditicacitn

Cortar-Extruird

Masa:0.243684 kg

Volumen:3.16472e-005 m*3 | G\gi“is" .
sélido Densidad: 7700 kg/m™3 royecit.omponentes
Peso:2.3881 N rotores\eje.SLDPRT

Oct 27 20:49:02 2015

Propiedades de material

Referencia de modelo Propiedades Componentes
Nombre: Acero aleado sdlido 1(Cortar-Extruir2)(eje)
Tipo de modelo: |sotrdpico elastco
lineal

Criterio de error  Tensidn maxima de
predeterminado:  von Mises
Limite elastico: 620.422 N/mm”2
Limite de traccion: 723.826 N/mm”2

Fuente: Autores
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A continuacion se muestra informacion de los detalles de la carga.

Tabla 5. Detalles de carga del eje.

NMombre de

e Cargar imagen Detalles de carga

Entidades: 1 cara(s), 1 plano(s)
Referencia: Alzado

Tipo: MNormal al plano
Valor: 16
Unidades: Ns/m™2
Presion-1

Fuente: Autores

A continuacion se muestra el comportamiento del modelo en sus limites y
equilibrio a través de los nodos, y asi podemos mejorar el disefio del componente
realizado.

Tabla 6. Informacion de la malla del eje.

nformacién de malla

Tipo de malla Malla sélida

Mallador utilizado: Malla estandar

Transicién automatica: Desactivar

Incluir bucles automaticos de malla: Desactivar

Puntos jacobianos 4 Puntos

Tamano de elementos 3.16418 mm

Tolerancia 0.158209 mm

Calidad de malla Elementos cuadraticos de alto orden

nformacion de malla - Detalles

Numero total de nodos 14119
Nimero total de elementos 8481
Cociente maximo de aspecto F21.11

% de elementos cuyo cociente de aspectoes < 3 96

% de elementos cuyo cociente de aspecto es > 10 0.295

% de elementos distorsionados (Jacobiana) ]

Tiempo para completar la malla (hh;mm;ss): 00:00:19
Nombre de computadora: JOHAMNA-PC

Fuente: Autores

Figura 50. Eje

Fuente: Autores
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A continuacion se muestra los resultados de los esfuerzos mecanicos

Figura 51. Eje (simulacién)

Nombre Tipo Min. Mac.

Stress VON: Tensidn de von Mises 6.71585e-012 N/mm™2 0.00820281 N/mm™2
(MPa) MPa
Modo: 2485 Modo: 11810

o Mises (Rknm T (P}

u
IERERERE R RN

b Limae siksticor 520,422

eje-SimulationXpress Study-Tensiones-Stress

Fuente: Autores

Figura 52. Eje (simulacién)

Nombre Tipo Min. Max.
Displacement URES: Desplazamiento resultante 0 mm 2.25806e-006 mm
Modo: 5 Modo: 815

Paombee de maddo e
Pooemisen che matha o Stulatio nXprs s Sudy

T de resuoco: Desplazamiento esbico i splacement
Excal de geformacion: 5.7 266006

LRES (merih
2 2580-006

| [p—
1 582006
1 B94e-005
1 505006
1 3176-006

. 1.1290-005
92090007
7 5270007
58458007
37630007

1 Ba2e-007

1.0008-030

eje-Simulatonxpress Study-Desplazamientos-Displacement

Fuente: Autores

En los resultados anteriores se muestra la deformacion y esfuerzo mecanico que
sufre el eje por las rpm. La imagen muestra una escala de colores indicando las
deformaciones siendo el color azul una deformacion minima y el color rojo
deformacion maxima, los resultados arrojan que las tensiones se condensan en su
centro y que se debe hacer un eje un poco mas ancho para poder soportar el
comportamiento de todas las variables que interactian sobre él.

A continuacion se muestran los datos y propiedades del rotor de la turbina.
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Figura 53. Turbina (rotor)

Nombre del medelo: Rotor Turbina
Configuracion actual: Predeterminado

Fuente: Autores

Tabla 7. Propiedades de la turbina.

Nombre de documento y

Ruta al documento/Fecha

e Tratado como Propiedades volumétricas de modificacion
Cortar-Extruir2
Masa:0.101269 kg G:\Finish
Volumen:1.31518e-005 m*3 Proyec\Componentes
Sdlido Densidad:7700 kg/m"3 rotores\Rotor
Pes0:0.992433 N Turbina.SLDPRT

Jan 06 16:57:04 2015

Propiedades de material

Referencia de modelo

Propiedades

Componentes

Nombre: Acero aleado
Tipo de modelo: |sotrdpico eldstico
lineal
Criterio de error  Tensidn maxima de
predeterminado: von Mises

Limite elastico:
Limite de traccidn:

620,422 N/mm"2
713.826 N/mm"2

Sélido 1(Cortar-
Extruir2)(Rotor Turbina)

Fuente: Autores
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A continuacion se muestra informacion de los detalles de la carga.

Tabla 8. Detalles de carga de la trubina.

HNombre de

e Cargar imagen Detalles de carga

Entidades: 23 cara(s)
Tipo: Mormal a cara
seleccionada
Valor: 221537
S Unidades: M/sm™2
Presion-1 T

Fuente: Autores

A continuacion se muestra el comportamiento del modelo en sus limites y

equilibrio a través de los nodos, y asi podemos mejorar el disefio del componente
realizado.

Tabla 9. Informacién de la malla de la turbina.

Informacién de malla

Tipo de malla Malla solida

Mallador utilizado: Malla estandar

Transicicon automatica: Desactivar

Incluir bucles automaticos de malla: Desactivar

Puntos jacobianos 4 Puntos

Tamano de elementos 237392 mm

Telerancia 0. 118696 mum

Calidad de malla Elementos cuadraticos de alto orden

nformacién de malla - Detalles

Numero total de nodos 21361
NMumero total de elementos 10895
Cociente maximo de aspecto 64.311

% de elementos cuyo cociente de aspecto es < 3 85

%% de elementos cuyo cociente de aspecto es > 10 0.193

%% de elementos distorsionados (Jacobiana) (o]

Tiempo para completar la malla (hh:mm:ss): 00:00:25
Mombre de computadora: JOHAMNA-PC

Fuente: Autores

Figura 54. Turbina (rotor)

Fuente: Autores
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A continuacion se muestra los resultados de los esfuerzos mecanicos.

Figura 55. Turbina (simulacion)

Nombre Tipo Min. Max.
Stress WOMN: Tension de wvon Mises 0.36902 N/mMm”™2 (MPa) 449.068 M/MM™2 (MPa)
Modo: 17074 Modo: 1669

o
s
|
i
e

2o9 s02

zez2a10
' 24790
| se7zar
1eag3s

112508

rsas2
37781
039

» Limte stietico: 620 422

Rotor Turbina-SimulationXpress Study-Tensiones-Stress

Fuente: Autores

Figura 56. Turbina (simulacion)

Nombre Tipo Min. MaEx.
Displacement URES: Desplazamiento resultante 0 mm 0.278492 mm
MNodo: 30 Modo: 1228

URES ()
27850001
l 25530001
L 23210001

. 2058001

Rotor Turbina-SimulatonXpress Study-Desplazamientos-Displacement

Fuente: Autores

En los resultados anteriores se muestra la deformacion y esfuerzo mecanico que
sufre por la fuerza centrifuga y la temperatura que arroja la camara de combustion.
La imagen muestra una escala de colores indicando las deformaciones siendo el
color azul una deformacién minima y el color rojo deformacién méxima, los
resultados arrojan que el rotor de la turbina logra soportar el comportamiento de
todas las variables y temperaturas que interactian sobre él.
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8. CONCLUSIONES

La realizacion de este micro reactor incidié positivamente para la industria
colombiana ya que el disefio y resultados obtenidos definid que en
Colombia si se puede construir un micro reactor para la propulsion aérea
teniendo un apoyo economico significativo para crear un mercado
competitivo.

El triangulo de velocidades de un dnico compresor centrifugo permite
determinar condiciones de operacion del compresor cercanas a la realidad,
por lo tanto esto hace que el disefio del mismo sea mas facil.

Los inyectores de la camara de combustion para que tengan una
combustion estable y la operacion del motor aumente deben tener un area
reducida.

Evidenciamos que la presion a la salida de la tobera es la misma que la
presién ambiente lo cual es favorable dado que si la presién es mayor, la
tobera tendera a romperse por la onda de choque generada en el momento
en que una mayor presion sale a la presion ambiente.

Las simulaciones realizadas en el software nos permitieron identificar los
puntos criticos en los que los componentes del micro reactor reciben mayor
carga, lo cual nos ayuda para el momento de la fabricacién de los mismos.

Este proyecto de grado muestra la viabilidad que se puede tener en
Colombia y que estamos en la capacidad de hacer microrreactores para la
propulsion en aeromodelos y esto nos muestra que en Colombia se puede
crear motores a escala real para la aviacidbn comercial.
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ANEXO 1 Tabla internacional atmosferica
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ANEXO 2 Plano del rotor del compresor centrifugo
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ANEXO 3 Plano del estator del compresor centrifugo
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ANEXO 4 Plano del eje estatico
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ANEXO 5 Plano del eje
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ANEXO 6 Plano de la camara de combustion externa
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ANEXO 7 Plano de la camara de combustion interna
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ANEXO 8 Plano del rotor de la turbina
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ANEXO 9 Plano del estator de la turbina
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ANEXO 10 Plano de la tobera

Jo T
] 1T
£ "-‘-‘-F--
H""‘--...
dlr
[ IR
MeT
qre
[ Th
i
-
mii
{
= T
P Tl : i
; i!g ;
! ! z

!
i
b
i
it
Eg! ‘
> ;
e
. i
B
]
= i
o]

88



89



	LISTA DE TABLAS
	LISTA DE FIGURAS
	NOMENCLATURA
	INTRODUCCION
	ABSTRACT
	1. PROBLEMÁTICA
	1.1 Antecedentes
	1.2 Descripción y formulación del problema 

	2. JUSTIFICACIÓN
	3. OBJETIVOS
	3.1 Objetivo general 
	3.2 Objetivos específicos

	4. ALCANCES Y LIMITACIONES DEL PROYECTO
	4.1 Alcances 
	4.2 Limitaciones 

	5. MARCO DE REFERENCIA
	5.1 Marco teórico
	5.2 Marco conceptual
	5.2.1 Clases de los motores a reacción 
	5.2.1.1 Sistemas autónomos
	 Propulsantes líquidos
	 Propulsantes solidos 
	5.2.1.2 Sistemas no autónomos
	 Compresión dinámica 
	 Estatorreactor 
	 Pulsorreactor 

	 Compresión estática 
	 Turbo jet 
	 Turbo fan 
	 Turbo hélice 


	5.2.2 Partes del motor 
	5.2.2.1 Compresor 
	 El compresor axial 
	 Rotor 
	 Estator 

	 El compresor centrifugo 
	 Rotor o impulsor
	 El difusor 
	 El colector 

	5.2.2.2 Cámara de combustión 
	 Tubular
	 Anular
	 Tubo anular 
	5.2.2.3 Turbina
	5.2.2.4 Tobera de escape 


	6.1 Metodología
	6.1.1 Cálculos termogasodinámicos
	6.1.2 Planos 
	6.1.3 Ensamble de los componentes
	6.1.4 Simulación 


	7. RESULTADOS Y ANALISIS
	8. CONCLUSIONES
	BIBLIOGRAFIA
	ANEXO 1 Tabla internacional atmosferica
	ANEXO 2 Plano del rotor del compresor centrifugo
	ANEXO 3 Plano del estator del compresor centrífugo
	ANEXO 4 Plano del eje estático
	ANEXO 5 Plano del eje
	ANEXO 6 Plano de la cámara de combustión externa
	ANEXO 7 Plano de la camara de combustión interna
	ANEXO 8 Plano del rotor de la turbina 
	ANEXO 9 Plano del estator de la turbina 
	ANEXO 10 Plano de la tobera

