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1. Empuje

1.1. Ecuaciones de empuje para motores cohete

La propulsion es el movimiento generado a partir de una fuerza que da impulso. En las aeronaves el
impulso generado por sistemas de propulsién debe poder acelerar el aparato o bien generar
suficiente fuerza para poder compensar la resistencia. Algunas aeronaves como los aviones de
transporte o de pasajeros suelen volar la mayor parte del tiempo en condiciones de crucero por lo
gue un exceso de potencia es menos importante que una buena eficiencia y bajo consumo.

Las ecuaciones de empuje de los motores cohete se basan en las leyes de newton. En especial la
tercera ley que es la de accidn y reaccidn. Se eyecta un fluido hacia atrds para que el fluido empuje
hacia delante el objeto.

Por definicion, el empuje es la proyeccidon en una direccién axial debido a la resultante entre las
fuerzas de presidn internas y las externas (esta Ultima se consideran constante e iguales a la presién
ambiente).

Se estudiara ahora el empuje generado por un motor cohete al ser este el elemento mas basico de
los sistemas de propulsidon por eyeccién de gas. En la Figura 1.1 se puede observar un diagrama
simplificado de cdmo es un motor cohete.

Pt lllllll4 o B4

=

Estructura del | Camara d% u \
vehiculoy combustid

carga util

o

rea de salida

Figura 1.1. Diagrama de un motor cohete

De la figura la Unica zona que no contiene fluido es la zona de estructura y carga util del vehiculo. Se
considera la zona que contiene la cdmara de combustidon y la tobera como el volumen de control. Se
aplica la teoria de cantidad de movimiento en ese volumen de control.

ffs s (—P)r_ids+ffs

LHS RHS

T-1ds = ff I_/)(pl_/) -1t)ds
SintUAe

int
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En esta ecuacién se han despreciado las fuerzas masicas (como por ejemplo la gravedad) debido a
gue influyen muy poco respecto a las demas. Las fuerzas viscosas solo estan presentes en la pared
(por eso no tiene Sj,: U 4,).

La parte de la izquierda de la integral es LHS (“Left Hand Side”), mientras que la derecha es RHS
(“Right Hand Side”). El RHS consiste de dos términos

=]

Pero el término de la izquierda se anula ya que el fluido solo sale por el area de salida A,. El término

I_/)(pl_/) -7)ds + ff I_/)(pl_/) -1)ds
Ae

int

de la derecha proyectado en la direccidn axial queda

RHS=H 7(p7-ﬁ)ds-i’=ff V?dm:—ff udm = —mi,
Ag Ag Ag

La parte de la izquierda (LHS) se compone de dos términos donde la Fj,; es la resultante de las
fuerzas interiores que suma el otro termino que son las fuerzas en la salida. La Fj;,; es la parte que
esta entre corchetes.

LHS = f | yids i+ [ f (=P)iids + f fs

La integral de la presion a lo largo del drea de salida es

j (—P)ﬁds-f:ﬂ pdA, =P, - A,
Ae Ae

Por lo tanto las fuerzas interiores se obtienen como

f-ﬁds]-?

Sint int

Fine = P_)eAe + mi,

La resultante de las presiones externas proyectadas en eje de la direccién es

Fop = f (—P)fAds - T = —PA,

Sext

Por ultimo se obtiene la fuerza de empuje del cohete

|F=Fint+Fext =mﬁe+(pe_Pa)Ae|

En esta expresidn se ha utilizado la siguiente igualdad integral

o=ff ﬁds=ﬂ ids — A, -1
SintUAe S

int

Se recuerda que P, y i, son respectivamente la presién media y la velocidad media axial. Se debe de
recordar que la presidon externa ha sido asumida constante (de hecho se ha asumido igual a la
presién ambiente) desde el principio del analisis. Las perturbaciones en la presidon producidas por el
chorro en el exterior tampoco se han tenido en cuenta.
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p—lﬂpd ——1ﬂ di
v N s Ue = — Aeum

1.2. Empuje de un flujo simple en un turborreactor

En el caso de turborreactor, calcular la ecuacién del empuje es muy similar. Se pueden de cierta
medida extrapolar los resultados anadiendo el término del flujo masico ingerido por el motor.

Fuel
Gases entrada A Gases expulsados
mg
Py ug m Py ug m+my

—

Figura 1.2.Diagrama de los flujos en un turborreactor de flujo simple

El problema es que los datos de entrada del fluido no son conocidos. Por ejemplo la presion de
entrada no es igual a la presion atmosférica. Se puede definir un tubo de corriente en la entrada del
motor que depende de la cantidad de aire que el motor succiona.

(0) (1) (9)

A; Superficie del
| tubo de corriente '
e T - [
Po 7 Py
S . E

Ug (L_ — ﬁl [
““““““ [
Flujo de corriente /

sin perturbar Entrada de aire
del motor

Figura 1.3.Diagrama de la entrada de fluido en un turborreactor

Si se crea un volumen de control englobando ese tubo de corriente. Por Bernouilli se puede observar
gue cuanto menor sea la seccién de entrada del flujo en la parte no perturbada, menor es la
velocidad de entrada del motor. En la zona no perturbada las condiciones son las atmosféricas. En
ese volumen de control se puede aplicar el teorema de cantidad de movimiento.

Aparte del flujo de aire de entrada a la ecuacion del empuje también se le afiade el término del flujo
de combustible que se inyecta dentro del motor. La resolucidon es muy similar a la que se hizo en el
apartado 1.1. La ecuacién del empuje queda
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F=(m+mf)ﬁg_mu0+(p9_P0)A9

Esta ecuaciéon se puede simplificar ain mds. Primero se puede despreciar el flujo masico del
combustible ya que es muy pequefio en comparacién con el flujo aire de entrada. Ademas se puede
también despreciar la diferencia de presiones de la entrada y de la salida. Cuanto menor sea la
diferencia de presiones mayor puede llegar a ser la velocidad de salida del gas, consiguiendo un
motor mas eficiente. La ecuacion simplificada queda

F=m-(ug—up)
El motor a reactor se compone de las siguientes etapas (también visibles en la Figura 1.4):

- Una zona exterior en la zona delantera donde ya aparece aire perturbado (debido a que
vuela en subsénico normalmente) (0-1)

- Lazona de entrada o también llamado difusor (1-2)

- Una zona de compresores que aumentan la densidad y presién del aire (2-3)

- Una camara de combustion donde se inyecta combustible y se aumenta la temperatura del
gas (3-4), durante el estudio de esta etapa se considerara que lo en vez de haber una
reaccién quimica lo que hay es un flujo de calor.

- Una turbina que extraiga del aire la energia necesaria para mover el compresor (4-5). En la
turbina se desea que la presion total disminuya lo menor posible aunque al extraer energia
siempre hay una pérdida de presién y temperatura del fluido.

- Finalmente una tobera se encarga de acelerar el fluido para su salida al exterior (5-9). La
temperatura total se mantiene constante y la presion total disminuye aunque mucho menor
qgue en la zona de la entrada.

Entrada ext. Entrada Compresor Camarade |Turbina Tobera
combustién

Figura 1.4. Secciones de un turborreactor
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1.3. Tipos de “Air breathing engines”

Existen multiples tipos de motores que se basan en el turborreactor, como por ejemplo:
a. Turbofan

El turbofan es una versién modificada del turborreactor. Se empezd a utilizar por los afos 60 para
mejorar el rendimiento de los motores (aunque se inventd en los afios 40). En este tipo de motor el
flujo de entrada se divide en dos caminos separados. Hay dos tipos de turbofdn en funcidn de si el
flujo primario o el flujo secundario salen juntos o no. Si el flujo es mixto la ecuacidn del empuje es la
misma que la del turborreactor.

En el turborreactor se acelera mucho una pequeiia cantidad de aire. Pero también se puede
conseguir un empuje sustancial acelerando poco una gran cantidad de aire.

El turbofan se diferencia a nivel de componentes ya que tiene un fan una carcasa exterior extra y
varios compresores mas.

1:3 .
| Tobera Secundaria

“rueseandro . MM TETT IR

Entrada exterior | Entrada | CBP (LPC) CAP (HPC) | Cam. AP| TBP Tobera
Comb. |HPT| LPT Primaria
0 1 2 25 3 4 45 5

Figura 1.5.Diagrama de las etapas de un turbofdn

b. Estatorreactor

Es un tipo de motor parecido al turborreactor que no lleva partes maéviles. Este motor solo puede
funcionar cuando el aire de entrada tiene velocidades muy altas (del orden del Mach 3). Debido a la
alta velocidad el aire se comprime dentro de la zona de entrada. Tiene una camara de combustién
gue inyectando combustible y quemandolo aumenta la energia interna del fluido para acelerarlo.
Estos motores suelen tener toberas convergentes-divergentes ya que se emplean para maniobras de
alta velocidad y con ondas de choque en la tobera.
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(
f

‘ Entrada | Camara de combustion ‘ Tobera ‘

Figura 1.6.Diagrama de las etapas de un estatorreactor

c. Turborreactor con postcombustion

Es igual que el turborreactor pero a la salida de la turbina se pone un postquemador. El
postquemador de un motor a reaccién es una seccidon que contiene inyectores de combustible
adicionales, y dado que el flujo anterior a la turbina emplea poco oxigeno, el postquemador es, en
esencia, un tipo de estatorreactor. Al igual que el estatorreactor estos motores suelen tener toberas
convergentes-divergentes.

——————— I
_______ ﬁ
Entrada Compresor Cdmara Turb. Postquemador| Tobera
Combustion Can-Div
0 2 3 4 5 6 T 8 9

Figura 1.7.Diagrama de las etapas de un turborreactor con postquemador
d. Otros tipos de motores

Se pueden hacer combinaciones con los motores ya descritos, como por ejemplo poner el
postquemador en un turbofan. El turbofan en este caso seria de flujo mixto y se juntarian los dos
flujos antes del postquemador. También se pueden afiadir multiples compresores y turbinas (de baja
y alta presion) para que tenga mejor rendimiento en distintas condiciones de vuelo.

-10 -
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2. Conceptos basicos de termodinamica

2.1. Gas perfecto y calorificamente perfecto

El gas perfecto es un gas que obedece a la ecuacion siguiente, donde la constante R; no es la
constante universal (8,314 ] /molK)

P = pR,T

La constante R, es la constante del gas en particular ya que es igual a la constante universal pero
dividida por la masa molecular del gas. Por ejemplo en el caso del aire R; = 287 ] /kgK.

También se definen las constantes especificas tanto para presion constante (c,) o volumen

constante (c,). Ambas dependen de la temperatura. Se cumplen las siguientes igualdades
Cp—Cy =Ry
du = ¢, dT
dh = ¢,dT

Las dos ultimas relaciones contienen la variable u que define la energia interna y h la entalpia. Si el
gas es calorificamente perfecto se puede definir la constante adiabdtica y como

V:c_p
Cy

Se cumple ademas que el ¢, es constante por lo que

Y también

2.2. La ecuacidn de la energia

Se considera un volumen de control (representado en la Figura 2.1) donde hay una entrada y una
salida de fluido, una entrada de calor y de trabajo. El trabajo se representa como W, y el calor como
Q. Para el fluido de entrada y de salida son importantes las variables:

- m, flujo masico
- h, entalpia
- v, velocidad

-11 -
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Entrada salida

Flujo masico  my; Volumen de .
Entalpia | VA control n
Velocidad v; y
/ \ e

Trabajo W Flujo de calor Q

Figura 2.1.Volumen de control

Se utiliza la teoria de conservaciéon de la energia o primera ley de la termodinamica. La cual
establece que, al suministrar una determinada cantidad de energia térmica a un sistema, esta
cantidad de energia serd igual a la diferencia del incremento de la energia interna del sistema menos
el trabajo efectuado por el sistema sobre sus alrededores.

AU=Q-W

De la ecuacion de continuidad (o conservacion de masa) se define que el flujo de entrada es el
mismo que el de salida.

m; = PiViA; = PeleAe = M,

Utilizando la teoria de conservacion de la energia se obtiene la siguiente ecuacion

. . . 1, ) 1,

Q+W=m, (he +§ve) —-m; (hi +§vi>
Como se puede observar de la ecuacion, la suma de la energia (de trabajo y de calor) es igual a la
diferencia entre la energia interna (entalpia y energia cinética) del gas de entrada y la de salida. El
trabajo es positivo ya que el volumen de control gana energia.

Se definen T; y P, como la temperatura y la presidn total respectivamente. Son la temperatura y la
presion que tendria el fluido si hubiese estado decelerado de forma isentropica hasta llegar a un
punto de remanso. Si hubiese una onda de choque T; se mantendria constante mientras que P; no.
También se define la entalpia total como

hy = cpT;

Por lo que se puede escribir la ecuacidon de la energia para un caso mas general con multiples
entradas y salidas de fluido como

m n
Q+W = Z Me,j(he)e,j — z My (Re) i ke
- =1

j=1

-12 -
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2.3. Casos particulares

Se veran ahora una serie de casos particulares aplicados a la ecuacién obtenida en el tema 2.2. Los
casos se simplifican utilizando solo una entrada y una salida de flujo.

a. Alvolumen de control solo se le afiade calor (no se afiade trabajo)
Q = 1(hee — hei)
= Q = mcy(Tre — Tri)
b. Alvolumen de control se le ejerce trabajo (no se afade calor)
W = m(hee — hei)
= W = mcy(Tye — Tei)

c. Al volumen de control no se le afiade ni calor ni trabajo

@ v
hte =hei = Tee =Ty = T, +E= Ti"'z

También se puede llegar a otra igualdad haciendo la siguiente simplificacion de la temperatura total.

V2

Tt == T + P

Zcp

a’M?
2Cp

R,TV?
_ry etV

=T+

Zcp

_T<1+L>
- 2-[y/(y — 1]

—T(1+ _1M2>
- 2

Obteniendo finalmente

—1 2 -1,
Te(l +TM9)=Ti(1 +TMi)

2.4. Entropia

En termodindmica, la entropia (simbolizada como S) es una magnitud fisica que permite, mediante
calculo, determinar la parte de la energia que no puede utilizarse para producir trabajo. Es una
funcién de estado de caracter extensivo y su valor, en un sistema aislado, crece en el transcurso de
un proceso que se dé de forma natural. La entropia describe lo irreversible de los sistemas
termodinamicos. La entropia fisica, en su forma clasica, esta definida por la ecuacion siguiente

_ 6Qrev
T

ds

-13 -
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1 dP
=7(dh‘7)
dT dP
ZCPT_E
_dT dP Ry
o F -

Utilizando ahora la ecuacion del gas perfecto vista en el tema 2.1.

dT dP
dS=c, =~ Ry
2.5. Proceso isentropico
En termodindmica, un proceso isentrépico es aquel en el que la entropia del fluido que forma el
sistema permanece constante. De la segunda ley de la termodindmica, se puede decir que
6Q <TdS

De esta ecuacidén se ve que la transferencia de calor es nula por lo que el proceso es también
adiabdtico. De la ecuacidn obtenida en el tema 2.4, se obtiene

A partir de esta ecuacién y utilizando la ecuacidn de los gases perfectos del tema 2.1 se obtienen las
siguientes tres igualdades

1

i L
P, (Tz)y‘l P, (Pz)y P2 (TZ)V‘l
Py Ty Py P1 P1 Ty
2.6. Movimiento isentropico casi unidimensional

El movimiento isentrdpico casi unidimensional se considera como el movimiento de un fluido dentro
de un tubo. Se utilizan las ecuaciones diferenciales de conservacién de masa, cantidad de
movimiento y energia, obteniendo las siguientes ecuaciones

d(prd) =0 pvdv+dp =0 dh; =0

A partir de estas ecuaciones se puede llegar a las siguientes relaciones
2

u -1
Tt=T+—=T<1+—M2)=ct
2¢y 2

)4
Tt ‘]/—1
By

P=P<
t T

2.7. Parametro de flujo de masa

La funcion m(M, y) se denomina parametro de flujo de masa. Se relaciona como el flujo de masa m
de la siguiente forma.

-14 -
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. m(MI V)PtA
m=———-
RT,

En el problema 2 del libro “Propulsion. Problemas” se desarrolla la forma de obtener esta expresién
y la obtencidn de la grafica y tabla con los valores de m en funcién del nimero de Mach.

La ecuacidn del pardmetro de flujo de masa es

My

m:ﬁ y+1

(1 )

El parametro de flujo de masa, con y constante, tiene maximoen M = 1.

+1 y+1

Y
dm y—1 20-1) y+1 y—1 20-1)
—= 1+—M2) — (1+ MZ) —1M?| =0
=V ( 2 20/ — 1) 2 =D

y—le_y+1

M2=0=>M=1
2 2

=>1+

Para un valor dado de y, en términos de nimero de Mach varia como se observa en la Figura 2.2
tabulada paray = 1.4. La Tabla 1.1 muestra valores de la funcidén y es muy util para otros ejercicios.

0.80000

0.70000

0.60000 //\\
© 0.50000 / \
& 0.40000

lujo de masa

od
o
w
o
o
o
o
\

g5, / N\
[
€ 0.20000
5 / \
& 0.10000 ~—
0.00000 . . . . : .
0.00 1.00 2.00 3.00 4.00 5.00 6.00

Numero de Mach

Figura 2.2. Grdfico de m en funcion de M
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M m M m M m M m M m M m
0.00 0.00000 | 1.00 0.57870 | 2.00 0.34294 | 3.00 0.13666 | 4.00 0.05399 | 5.00 0.02315
0.05 0.04993 1.05 0.57753 | 2.05 0.32881 | 3.05 0.13031 | 4.05 0.05164 | 5.05 0.02224
0.10 0.09940 | 1.10 0.57415 | 2.10 0.31504 | 3.10 0.12426 | 4.10 0.04940 | 5.10 0.02138
0.15 0.14799 1.15 0.56878 2.15 0.30164 | 3.15 0.11849 | 4.15 0.04727 | 5.15 0.02055
0.20 0.19528 | 1.20 0.56161 | 2.20 0.28863 | 3.20 0.11301 | 4.20 0.04524 | 5.20 0.01976
0.25 0.24085 1.25 0.55286 | 2.25 0.27604 | 3.25 0.10778 | 4.25 0.04331 | 5.25 0.01901
0.30 0.28437 1.30 0.54272 | 2.30 0.26387 | 3.30 0.10281 | 4.30 0.04147 | 5.30 0.01829
0.35 0.32549 1.35 0.53139 | 2.35 0.25213 | 3.35 0.09808 | 4.35 0.03972 | 5.35 0.01759
0.40 0.36393 1.40 0.51905 | 2.40 0.24082 | 3.40 0.09359 | 4.40 0.03805 | 5.40 0.01693
0.45 0.39947 1.45 0.50588 | 2.45 0.22993 | 3.45 0.08931 | 4.45 0.03646 | 5.45 0.01630
0.50 0.43192 | 1.50 0.49203 | 2.50 0.21948 | 3.50 0.08523 | 4.50 0.03494 | 5.50 0.01570
0.55 0.46114 155 0.47765 | 2.55 0.20945 | 3.55 0.08136 | 4.55 0.03350 | 5.55 0.01512
0.60 0.48704 | 1.60 0.46288 | 2.60 0.19983 | 3.60 0.07768 | 4.60 0.03212 | 5.60 0.01456
0.65 0.50959 1.65 0.44784 | 2.65 0.19062 | 3.65 0.07417 | 4.65 0.03080 | 5.65 0.01403
0.70 0.52880 | 1.70 0.43264 | 2.70 0.18181 | 3.70 0.07084 | 4.70 0.02955 | 5.70 0.01352
0.75 0.54470 1.75 0.41739 | 2.75 0.17339 | 3.75 0.06767 | 4.75 0.02836 | 5.75 0.01303
0.80 0.55739 1.80 0.40216 | 2.80 0.16534 | 3.80 0.06466 | 4.80 0.02722 | 5.80 0.01257
0.85 0.56698 1.85 0.38704 | 2.85 0.15765 | 3.85 0.06179 | 4.85 0.02613 | 5.85 0.01212
090 0.57362 | 190 0.37210 | 2.90 0.15032 | 3.90 0.05906 | 4.90 0.02509 | 5.90 0.01169
0.95 0.57746 1.95 0.35738 | 2.95 0.14333 | 3.95 0.05646 | 4.95 0.02410 | 5.95 0.01128
Tabla 2.1. Valores tabulados de m en funcion de M

2.8. Atmasfera estandar internacional

La atmosfera estandar internacional, mas conocida por sus siglas en inglés ISA, es un modelo
atmosférico terrestre invariante creado por la Organizacion de Aviacién Civil Internacional. Es muy
utilizado por la navegacidn aérea. Todas las ecuaciones de este modelo utiliza el sistema

internacional de unidades. Se toman los siguientes datos como constantes

g =981m/s

Raire = 287 m?/(s*K)

Las condiciones a nivel del mar son

T, = 288.15K

Py =101 325 Pa

A

Po

6.5-1073K/m

= 1.225kg/m3

En el estudio de esta asignatura se considerara que el motor no operara mas alto que la troposfera,
que va desde la superficie terrestre hasta 11 000 m (o FL360). Se considera un gradiente de
temperatura lineal con 1 = —6.5 - 1073 K/m, obteniendo las ecuaciones para las condiciones de la

altura de vuelo.

T(h)=Ty+A1-h

P(h) = po(

-9
TO + /1 * h)Rﬂ-
To

p(h) = Po(

1

—g_
TO + A * h)RA

To

Si se diese el caso que 11 000 < h < 25 000 m se utilizan las siguientes ecuaciones

T(h) = 216.65 K

P(h) =22614-¢

—g(h—11000)

RT
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3. Turborreactor de flujo simple

3.1. Hipoétesis

Como ya se dijo en el tema 1 (Empuje), el turborreactor estd compuesto de seis etapas que figuran
en la Figura 3.1. En este tema se estudiara el comportamiento de un turborreactor y de cada etapa
utilizando las teorias y ecuaciones de los temas anteriores.

Entrada ext. Entrada Compresor Camara de |Turbina Tobera
combustidn

Figura 3.1. Etapas del turborreactor de flujo simple

Como en la mayoria de los estudios en ingenieria se debe simplificar el modelo utilizando una serie
de hipdtesis:

a. Comportamiento casi unidimensional a lo largo del motor
El gas se considera perfecto y calorificamente perfecto donde ademas la constante R, se
mantiene constante a lo largo del motor

c. La constante adiabatica y, (cold) se considera conocida hasta la cdmara de combustién y una
constante y; (hot) a partir de la cdmara de combustidn hasta la salida

d. Las eficiencias de los componentes son conocidas

Para una vision general se puede observar el comportamiento termodinamico de las siguientes
etapas en la siguiente tabla.

-17 -
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Turborreactor ideal Turborreactor real
Etapa Flujo de Potencia Evolucion Flujo de Potencia Evolucion
P calor en el eje termodinamica calor en el eje termodinamica

0-1 0 0 Isentrépico gto - g” 0 0 Isentrépico To B ?1
to — ft1 to — ft1

Ty =T, No Ty = T,
_ | ‘o t1 t2 ~ - t1 t2
1 2 0 0 sentroplco Pfl = sz 0 0 |Sentr‘0pICO Ptl > Ptz

. T, <T, No T, <T,
_ | t A t2 t3 ~ ) t2 t3
2-3 0 >0 sentropico Py < Py3 0 >0 Isentrépico Py < Pig

Tz <T, T3 <T,
3—4 >0 0 P, =ct = >0 0 P, decrece 13 T 't4
‘ Pz = Pyy ‘ Pz > Py

. Ty > T, No Ty > T,
_ I . t4 ts ~ - t4 t5
4-5 0 <0 sentropico P,, > Ps 0 <0 lsentrépico  Pry > Pos
_ 2. Tt5 > Tt9 ~ No TtS = Tt9
D=0 0 0 Isentropico Pis > Pyg ~0 0 Isentrépico  Pis > Pyo

Tabla 3.1. Comportamiento de las distintas etapas

3.2. Condiciones del flujo libre, etapa 0-1

Segun las condiciones de flujo libre se definen las siguientes dos relaciones

a. Ratio de latemperatura de remanso y la estatica

Tro -
Op=—=1+ M;

b. Ratio de la presidn de remanso y | estatica

Y )4

Pro Ty\v-1 -1 -1

) =—=(—) =(1+—M2)
7 p, T \Ty 2 0

Cuando se estudian las partes del motor se utilizan las magnitudes de remanso. a diferencia de las

estaticas debido a que por definicidn es la temperatura que tendria el fluido si se desacelerara de

forma adiabatica. En el caso de la presion también por definicion si es de remanso es la presién que

tendria el fluido si se desacelerara de forma adiabatica e isentrdpica.

Se utilizan las magnitudes de remanso ya que no se pueden despreciar los términos cinéticos

(vinculados a la velocidad del fluido). Los términos en magnitudes de remanso tienen de forma

implicita una vinculacion a la velocidad.

3.3. Entrada o difusor, etapa 1-2

La eficiencia del flujo de entrada se define como
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Y normalmente se divide en dos factores

Tg = Ta,, ..

Donde 7, es el factor de recuperacidn. Este factor es siempre uno cuando My < 1, y cuando My > 1
es menor que uno, decreciendo en funcidn de M. El valor w4, €5 un valor constante y no
depende del nimero de Mach.

3.4. Compresor, etapa 2-3
En esta etapa hay dos relaciones importantes, la de presion y temperatura.

L = b S
c— c—
P, Ttz

Como se ha hecho la suposicién de que el proceso es isentrépico se pueden relacionar con dos
ratios. Al no ser del todo isentrépico se crean dos variables de eficiencia (la isentrépica 1. y la

polytrépica 1, p).
Y1
_ (Tt3)isent. — Ttz _ () Ye —1
‘ (Tt3)real — Tz Tc—1

Yc
Nc
—1'icp
— TYC

T, c

En esta etapa sdlo se afiade trabajo y no hay calor. Por lo que el trabajo queda
Wc = MyCp (Tes — Trz) = My Cp Ty (-1

3.5. Camara de combustion, etapa 3-4

Este proceso es una reaccién quimica, es un proceso instantdaneo. Aunque a nivel practico se puede
tratar como una adiciéon de calor. La presion total solo puede disminuir al no haber adicion de
trabajo. Se puede definir un ratio de presiones y de temperatura

T = Pt4-
p=—
Pi3
Tt4-

Gb = -
T

Este ratio de temperaturas no es tan comodo y a veces se utiliza otro ratio que compara la
temperatura de salida de la cdmara con la temperatura ambiente.

_ T

g, =

Se define también un factor de eficiencia de la combustidn, que es simplemente la diferencia de
entalpias entre la entrada y la salida, dividido por el calor generado al quemar el combustible. El
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poder calorifico del keroseno (h) es del orden de 43 MJ/kg y se considera como un dato en los
problemas.

_ (1 + iy )Ry — TR

Mp iy A

3.6. Turbina, etapa 4-5
La formulacidon de ratios y factores de eficiencia son similares a los calculados en el compresor.

Los ratios de presion y temperatura son

_Iis
Tea

_ P

Ty =
Pey

Tt
Igual que en compresor al no ser un proceso perfectamente isentrépico se crean dos factores de
eficiencias.

Tea — (Tes)rear _ 1-1

T = Ye-1
Tt4 (TtS)Lsent 1— (T[t)ty—t

Ne

Yt
_ Ve—Dnep
Ty = Tt

En la turbina el proceso es casi adiabatico por lo que se considera que solo hay un intercambio de
trabajo

Wt = m4-cpt(Tt4- —Tys) = m4cptTt4(1 —T¢)

La turbina sirve para generar la potencia necesaria del compresor y también para algun sistema
auxiliar como bombas de combustible o generadores eléctricos... A nivel practico de esta asignatura
se considera que toda la potencia se destina a mover la turbina y para compensar las pérdidas
mecanicas en la transmisidn de la potencia (la eficiencia mecanica es 1,,).

|VVC| =77m|Wt|

Los rendimientos mecdnicos son muy altos y en esta asignatura se podrian llegar a considerar igual a
uno. Ahora se hace el balance de trabajo de la turbina y se iguala al del compresor.

ML+ f)epeTea(1 — 7¢) = ey Tp (T — 1)

Y ahora simplificando la expresidn, se crea una expresién adimensional y resulta muy comodo el uso
de ella.

Cpt 0;
Cpc 0o

1+1) A-7)=(—-1

3.7. Tobera etapa 5-9

Una tobera es un dispositivo que convierte la energia potencial de un fluido (en forma térmica y de
presidn) en energia cinética. El aumento de velocidad que sufre el fluido en su recorrido a lo largo de

-20-



Andrés Zarabozo Martinez Propulsion. Teoria

la tobera es acompafiado por una disminucién de su presién y temperatura, al conservarse la
energia. En la tobera hay una pérdida de presion de remanso. La presién de remanso en la salida es
un dato del problema.

_FPe

T, =
" P

En el estudio de este tema se veran toberas convergentes. En el caso de toberas convergentes solo
se pueden tener dos condiciones de salida de flujo, tobera adaptada o critica’, condicionados por el
numero de Mach en la garganta. Normalmente se desea tener condiciones de tobera adaptada,
donde la presion de salida es igual a la presidn ambiente. El empuje mds alto se obtiene siempre
cuando la tobera esta adaptada.

Las toberas convergentes se utilizan para flujos subsdnicos. Si la tobera es convergente se cumple
que:

- En la tobera adaptada se tiene la condicién de Py = P,. La variable que se buscaria en el
problema es el nimero de Mach (< 1) en la salida.

- En la tobera critica, la salida del flujo tiene condiciones sénica (Mg = 1) y se buscaria el
cociente Py /Py (> 1).

Para una tobera convergente la condicién necesaria y suficiente para que la tobera sea critica es que
se cumpla esto
Yt
Piqy (1 + yt)n—l
—_ 2 R
Py 2

En el caso de tenery, = 1.4

1.4

Piq 1+ 1.4\1T4-1
= P_O = (T) = 1.893
Las toberas convergente — divergente utilizan flujos de salida con nimeros de Mach mayores que
uno, por lo que no puede haber condicién de tobera critica. Se crean toberas de este tipo para poder
tener condicién de tobera adaptada para condiciones de flujos muy rapidos. En el cuello de la tobera
se alcanzan condiciones sénicas y para poder acelerar mas el flujo y disminuir la presién hasta llegar
a la condicién de Py = P, se utiliza una parte divergente. Este tipo de tobera se busca siempre
adaptada. Por lo que Py = P,y ademas Mg > 1.

Al final lo que importa es si la tobera es critica o adaptada. Los tipos de tobera se estudian a
continuacién.

a. Tobera critica (solo para toberas convergentes)

Se conoce que My = 1. Utilizando la formulacién de la temperatura total

! Recordar que en inglés: matched nozzle es tobera adaptada y chocked nozzle es tobera critica.
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-1
Trg = T9(1+V 5 M&)
Tro Vet
5> —"=—
Ty 2
Como el proceso es isentrdpico
Yt

Py (T9 )yt—l
Prg  \Tio

e
Pg PII9 ( 2 )yt—l
ye +1

Po Py

b. Tobera adaptada

De este tipo de tobera se sabe que Py = P,. Al ser un proceso isentrépico se obtiene.

Teo y—-1 .,
>—=1+——M
T, 2 7
P\ 1
t9) Yt Y — 2
= (= =1+———M
(PO) T
) p ye—1
Y
:>M9: (L‘)) ‘ —1
Ye — 1|\ P

En todos los casos se puede escribir

= —— = § MM T TT

Py Py PrgPry PPy Pps O 4 CTPTEM

Mo p Ll To g yliLys
1+ 55— M; 1+ 55— M;

3.8. Ecuacion del empuje del turborreactor

Del tema 1 se recuerda que la ecuacion del empuje del turborreactor es

F=(Ti1+mf)u9—mu0+A9(P9—P0)

Propulsion. Teoria

Para adimensionalizar esta expresidn lo primero que se hace es dividir la fuerza por ma,. Donde a,

es la velocidad del sonido en la entrada del tubo de corriente (ag = /¥TRy).

F u AgP P
— =1+ f)=— My +— 9(1——0)
ma a, m

0 Qo Py

-22 -



Andrés Zarabozo Martinez Propulsion. Teoria

Recordando que

Ug
ay =+/YRT, Mo=a_0 f=ﬁ

Ahora se busca adimensionalizar la parte de la derecha. Los factores no dimensionales pueden
escribirse como

Ug YeRTo
Qo YcRTy

T
— My Y2
Ye | To

AgPy (1 + f)AgpgRT,
mag  PoligAgay
_ (14 f)RTgay
- UgQg a_o
_ (1 + f)RTqay
- u9chT0

_ a+xn 1 |To
M, YeVe | To

La fraccion del combustible f puede encontrarse haciendo un balance de energia en la combustion,

asumiendo que es adiabatica, h es el poder calorifico de la combustion y 1, es la eficiencia de la
combustion.

thes + iygnph = (i + 1y ) hey
= CchtB + fnph = 1+ f)cchm

_ CotTea — CpcTt3

= f
nph — Cpt Tta

Se puede ahora encontrar una expresion para f agrupandolo en términos adimensionales.

o
pt
o 0: — ot
f="0—n—
nph  Cpt 9
CchO Cpc

3.9. Turborreactor ideal

El turborreactor ideal es un modelo de referencia. Se utiliza para comparar el turborreactor real con
uno que seria de mdaxima eficiencia. Se utilizan las siguientes suposiciones:

- Eficiencias unitarias en cada componente

- Elratio de la presidn total es igual a la unidad para cada uno de los componentes estaticos
- Lamasa de combustible que se inyecta es negligible
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- La constante adiabatica es constante, ademdas tanto para la zona fria como caliente es la
misma
- Latobera estd adaptada

Si se utilizan todas estas suposiciones aplicadas a las ecuaciones descritas para cada etapa se obtiene
un ciclo ideal visible en la Figura 3.2 (donde también se puede comparar con el ciclo real). En esta
figura las lineas discontinuas describen isdbaras (presidén constante).

Como se puede comprobar en la Figura 3.2 (en la siguiente pagina), en un motor ideal tanto la
presion como la temperatura de remanso se mantienen constantes hasta la entrada de la cdmara de
combustién. En el motor real solo se mantiene la temperatura de remanso, la presidon de remanso
disminuye un poco. En el motor ideal, el proceso de combustidn sigue una isébara. Una vez llegado a
la turbina, el trabajo se saca de una disminucion de temperatura. En las siguientes etapas las
magnitudes de remanso no varian.

Se puede comprobar como los procesos del ciclo real se desvian de un poco del ideal. El ciclo ideal
ayuda para el disefio de los procesos del motor no ideal. Por ejemplo la T3 se busca que coincida con
la isdbara del proceso ideal. También se puede observar un comportamiento muy similar entre las
etapas5y9.

El ciclo no ideal genera mas entropia que el ciclo ideal aunque esta puede verse que es pequeiia
entre etapas.

Cirla ideal

Cicla nn ideal

Figura 3.2. Ciclo ideal vs ciclo no ideal
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3.10. Ecuacion del empuje para el turborreactor ideal
Al igual que con el turborreactor, se adimensionaliza la ecuacién del empuje.
Ty

——E—M =My |/m— M
may, Qg 0 ? Ty 0

Como el motor es ideal la relacién de presiones queda como 8,77, Y que en las otras etapas no hay
perdidas de presion.

2 5 y-1
My = yTl[( 0TcTe) ¥ — 1]

2
— [OotcT: — 1]

y—1
To 1
—_—= 06,7
T -1 ttt
o 1+f=m?
BTy
B HOTcTt
B BoTc
Introduciéndolo en la ecuacién del empuje
F 2 0,
— = |——[6gT.Ts — 1] -M
ma, Y — 0ctt oTe 0

Introduciendo el balance de potencia entre el compresor y la turbina

0o
T = 1 _Q_t(TC — 1)
Finalmente el empuje adimensional queda
= 2 [9 +0,—6 i ] M
ma, y—1 t 0 ofc Oo7, 0

Como se puede ver este ratio es del empuje entre un flujo masico lo que nos daria una idea de lo
grande que debe ser el motor.

La fracciéon de combustible puede calcularse mediante el balance de energia de la combustion. Y
después calcular el empuje especifico. Este empuje se define respecto al flujo de combustible ya que
es lo que realmente cuesta dinero en las operaciones.

T
f =526~ 601
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Esto permite calcular el impulso especifico

F

Isp = m—fg
_ay Fm
g ma, my
_a F 1

g mag f
Finalmente
2 0,
aoh \/y -1 [et + 90 90‘[ GOTC N MO
P gepTo 0; — Ootc

3.11. Optimizacion del turborreactor

Propulsion. Teoria

Un primer planteamiento seria optimizar el impulso especifico. De la ecuacién del empuje, dadas

unas condiciones de vuelo (M, Ty ...) y la temperatura a la salida de la cdmara de combustion 8;, se

puede seleccionar un 7. de forma que se maximice el impulso especifico.

0,
(91? + 90 - 00'[(; - 00‘[ )
Cc

max

9 0,

0lc
p 1
oF 90 (Tc)opt
0
= (Tc)opt = 9_\/0—

si se dice que el motor ha sido optimizado para maxima empuje adimensional se utiliza la férmula

(T)opt = 1/t9t/t90. En caso contrario esta férmula no se utiliza.

Sustituyendo la relacion de temperaturas en la ecuacién del empuje se obtiene

max

O = e

2
—[90 +0, — 2,/6,] — M,

14

2(90—1) (6o— 1) (J_—l)
-1 (90—1) 6, — 1

JZ 60+ (\/6: - 1)—1]220_1)

-26 -
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|, GE Y’

-M
0, — 1 0

El impulso especifico para maximo empuje es

e

1 =
( Sp)Fmax ngTO et _ \/e_t

<1+(\/__1) )—1
_ = Duoh %1
99§ 0, — /0

(o -1)"

=(y—1)u0h 1 90—1
99 0=B I (B - 1)
(1R
1L
_(y=DhM, 2 Jo:
B g aO(y_l)Mg 1
(5=
Finalmente
1L

(1), =2 /O
P Frnax guo\]< (\/H_t—l)z)
1+90—_1 +1

Este impulso queda en funcién de dos pardmetros (6; y 8,). Para maximizar el impulso se intenta

optimizar para ;. Se deriva respecto a ,.”

N jewet—zﬁm’
6, + 6 — 2,/6,
on (90_1)\/ 90_1

Frmax guy
262 J—HO + 0. = 2//6; +1

0
5_9t (ISp)

? Esta derivada es un poco complicada y larga de desarrollar. Para una posible resolucion visitar este link:
http://www.wolframalpha.com/input/?i=derivate+(1-1/sqrt(x))/(sqrt(1%2B(sqrt(x)-1)*2/(a-1))%2B1)
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Jo (/8 - 1) L [Bot0-2/0

o
00— 1
o - ”J & +9{ff— = 2
2
WA [ere-2e
0o + 6, — 2,/6; Pt
(90_1) 2 9(:—1
= —\/6.(/0. — 1) +(90—1)(9°+9t J_> -1 JH”:‘_lJ_

= — 08 = 1) + (8, + 0, — 2,/85) +J(90 —1)(6 + 6, —2/8;) = 0

= BB~ 1) + B0~ D + (B~ )]+ 8~ D [0~ D + (B~ )] = 0

> —(/Bi-1)" + O -1 = —J(ao —1)2 4 (0, - V(B — 1)
= (0 —1) = 2(y8 —1) (8o — 1) + (8o — 1)? = (B — 1)? + 8y — (/8 — 1)
= (\/e_t—1)4—2(\/9_t—1)(90—1) =(6y—1)

Finalmente
2\/_ 1
Sustituyendo este valor en el impulso especifico maximo queda
1L
(), =20 L
sp
maxlg, .. guy \](1 N (\/-— 1) )
6p—1
L L
2h NCR

guo -
j(1+(f/9_f—_1;2)+1
_ 2h (1_\/%>(\/9—t_1)
0 (B~ 1) + 28~ 1) + (B - 1)
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_ 2h \J6,-2+1/6,
" g o + (JB ~ 1)
_2h J6,-2+1/,/6,
Cguw 2,6, -1

()

_a\' T

Frnax _guO Z_L
Vor

= [(ISp)max]

Resumiendo, dado el turborreactor ideal éptimo (optimizando doblemente), se utiliza el siguiente
diagrama para resolver 7., para un nimero de Mach dado.

My
Resolver para 6,
— o &
mag max

AP (/S
26~ 1 20 (1),

N

TC= 90 ‘L'C=1—0—t(‘[c—1)

Figura 3.3. Diagrama de resolucion

La siguiente tabla muestra como los parametros de disefio para un turborreactor ideal éptimo
cambian de acuerdo al nimero de Mach de disefo. Se debe notar que tanto el empuje como el
impulso especifico para las condiciones de disefio crecen de forma mondétona respecto al nimero de
Mach. Ademas se puede observar que el turborreactor ofrece buenas opciones propulsivas para
altos numeros de Mach.

M, 0.5 1 1.5 2 2.5 3 3.5
0o 1.05 1.2 1.45 1.8 2.25 2.8 3.45
0, 2.4719 3.4544 4.3869 5.3052 6.2214 7.1410 8.0666
T, (K)3 543.8 760.0 965.1 1167.2 1368.7 1571.0 1774.7
T, 1.4974 1.5488 1.4444 1.2796 1.1086 0.9544 0.8232
Ty 0.7887 0.8093 0.8531 0.9051 0.9607 1.0179 1.0756
F (no dim.) 0.8738 1.1647 1.3605 1.5345 1.6730 1.7940 1.9020
I, (modim.) | 0.1942 0.2919 0.3587 0.4090 0.4489 0.4817 0.5095

Tabla 3.2. Pardmetros de disefio del turborreactor en funcion de M,

* Asumiendo Ty, = 220 K (temperatura de crucero tipica).
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4. Turbofan

4.1. Hipotesis

El turbofan es un motor basado en el turborreactor. Se divide el flujo del difusor en un flujo primario
y flujo secundario. El turbofdn que se ve en la Figura 4.1 es de flujos separados. Las condiciones de
salida de los dos flujos no tienen por qué ser las mismas. El flujo primario penetra al nucleo del
motor (compresores y turbinas) y el flujo secundario se deriva a un conducto anular exterior y
concéntrico con el nucleo. Los turbofanes tienen varias ventajas respecto a los turborreactores:
consumen menos combustible, lo que los hace mas econdmicos, producen menor contaminacién y
reducen el ruido ambiental.

1.3 . 1.9
| Tobera Secundaria ‘

Entrada exterior| Entrad CBP ‘ CAP (HPC) ‘ Cam. TAP| TBP ‘ Tobera
a e Comb. HPT' LPT Primaria
0 1 2 2.5 3 4 4.5 B

Figura 4.1. Etapas de un turbofdn

Como en la mayoria de los estudios en ingenieria se debe simplificar el modelo utilizando una serie
de hipdtesis:

e. Comportamiento casi unidimensional a lo largo del motor

f.  El gas se considera perfecto y calorificamente perfecto donde ademas la constante R, se
mantiene constante a lo largo del motor

g. Laconstante adiabdtica y, (cold) se considera conocida hasta la cdmara de combustion y una
constante y; (hot) a partir de la cdmara de combustidn hasta la salida

h. Las eficiencias de los componentes son conocidas

Es importante que paramétricamente el i, ya incluye el efecto de compresién del fan. Asi queda
una expresion similar a la del turborreactor.

_FPa

T, =
¢ Pt2

El parametro a es la relacidn de derivacion del Fan. El flujo primario es 1 y el secundario es « - m.
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La potencia de expansion global de la turbina se destina ahora no solo al compresor (que pueden ser
varios), pero también al fan.

Potencia de la turbina = compresion del flujo primario + compresion del flujo secundario
M1+ f)epeTea(1 — 1) = Micy T (te — 1) + amcpCth(Tf - 1)

_1_Spcbo 1 _ _
=>1,=1 Cpt9t1+f[(TC 1)+a(rf 1)]

4.2. Ecuacion del empuje del turbofan

Al haber dos flujos en el turbofan el empuje total es la suma de los flujos.
F=FE+FK
Donde
E, = (mh + iy Jug — mhug + Ag(Py — Py)
Fs = am(uy9 — ug) + A19 (Pro — Py)

De forma similar al estudio del turborreactor se adimensionaliza la ecuacién del empuje.

u P oA P
(22 ) iy
ao mag Piq

F Ug PyAq Py
—=1+f)——My+-= (1——>+a
mag ao ma Py

Para el flujo primario, el factor adimensional de la parte derecha de la ecuacién es similar al del

turborreactor, dadas por las siguientes ecuaciones.

u T
e R L
Qo Ye A To

ma, My YeVe A To

Cpt

Z gt_'QOTc
C.

e

Tl _ ot
CpCTb Cpc

De forma similar, para el flujo secundario se pueden definir las siguientes ecuaciones.

U9 T19

— =My |7

Qo To
AigP1g T19

ma YeMio || To
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De forma similar al estudio del turborreactor, todos los pardmetros adimensionales pueden ser
expresados como funciones del nimero de Mach y otros pardmetros adimensionales basicos. Las
expresiones dependen mucho de las condiciones de operacion de ambas toberas (criticas o
adaptadas) ambas son independientes de la otra.

El andlisis de la tobera del flujo primario es el mismo que en el turborreactor. Hay que recordar que
para saber si la tobera es critica se tiene que cumplir
Yt
E S (1 + yt)yt—l
Py 2

Para el flujo primario
a. Tobera critica (solo para toberas convergentes)

Se conoce que Mgy = 1. Utilizando la formulacidn de la temperatura total
-1 )
Tt'9 = T9 (1 +TM9)

Tro Vet
> — =
Ty 2

Como el proceso es isentrdpico

Ye
Py (Tg )yt—l
P \Tio

Yt
Pg Ptg ( 2 )yt—l
yet+1

Po Py
b. Tobera adaptada

De este tipo de tobera se sabe que Py = P,. Al ser un proceso isentrépico se tiene

Ttg - 1

=>—=1+-——M,*
T, 2 7
R~ 1
t9\ Yt Y — 2
== =14+ ——M
(PO) T M
2 | poi
Y
=>M9= (ﬁ) t _1
Ye — 1|\ P

En ambos casos se puede escribir
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T 1 Tt 1
T_ = ——1T_ = Ty 1 0,7
I L A R VE
Para el flujo secundario
a. Tobera critica (solo para toberas convergentes)
Se conoce que Mg = 1.
Trag _Yet1
Tig 2
_Yc
P9 Pt19( 2 )VC‘1
Py Py \y.+1
b. Tobera adaptada
Se sabe que Py = P,.
2 P, Yol
Y
= My = ((22) ™ -1
Ye — 1 PO
En ambos casos se puede escribir
Pt19_Pt0Pt2Pt13Pt19 Y -
- =5 5 5 75 - d
Po Py Py P Pus T
T1o _ 1 Tt19 _ 1 0.1
19 _ - - - oTf
To 4 +”2—11\/1129 To 14 %Mfg

Recordar, el balance expansién — compresién

T —1_%@ 1
t Cpt O 1+ f

[(TC -1+ a(rf — 1)]

También hay que acordarse de que los ratios de presion del compresor y de la turbina estdn
relacionados con sus respectivos ratios de temperaturas a través de las relaciones isentrdpicas o
politrépicas.

Finalmente se consigue una ecuacion adimensional para el empuje, escrita como una funcién de
parametros adimensionales.

F

- h
—=F My a,te71,,0, ——
ma, < A A cpCT0>

Esta ecuacion es util para el disefio del motor, tomando los pardmetros a, 75, T, y 6; por separado
como parametros independientes. Una vez estos parametros se fijan para unas condiciones de
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vuelo de referencia My y Ty, el motor estd completamente determinado (incluyendo el flujo de
masa, que define su tamano).

4.3. Maximizando el empuje

El maximo empuje se consigue cuando las dos toberas estan adaptadas. En el caso de la ecuacion del
empuje es

F =m(+ f)ug + amue —m(1 + a)uy

El incremento en energia cinética del flujo es

1. , 1, 1 )
AE = Em(l + fus + - amuzy — Em(l + a)ug

Se define el rendimiento propulsor como

_ Fu,

= AR

_2[(1 4+ ug + auge — (1 + @)uglug
A+ Hud +audy — (1 + a)ud

A la hora de maximizar este rendimiento para unas condiciones dadas de a y AE, se tiene que tener
en cuenta que la funcién depende de dos variables uqg y u 9. Se toma primero la ecuacién del
incremento de energia y se pone una de las dos variables en funcidn de la otra, por ejemplo
Ug = Ug(U;9). Se deriva la ecuacion respecto uqq.

m(l + f)U9du9 + amulgdulg = 0

= dug = ftho d
O A Dy
La condicién de maximo empuje es
dF 0
dugg
F o+ =0
= = =
duyg m f duqg am
1+ Qs L w=0
= =
f duqg *
o (49 L g=0
— a =
1+ Hug

Obteniendo que el empuje méximo se obtiene teniendo las mismas velocidades de salida para los
dos flujos.

= U9 = Ug
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El mismo resultado puede obtenerse calculando las derivadas parciales de la eficiencia respecto a uq

Y Ugg.

d 0 (F oF J0(AE
(ﬂ=_<ﬂ>=0:>_AE_ ( )F=0
Jug Odug \ AE Jdug Jdug
d d (F oF J0(AE
T _ (u°>=0:> s = 28E) e g
Jui9 Ouqg \ AE duqq duqq

1+ HAE =21+ fHlugF =0
: {
aAE — 2auqoF =0
Finalmente u;9 = uo.

4.4. Turbofan ideal

Como un modelo de referencia, el turbofan ideal estd basado en las siguientes suposiciones:

Eficiencias unitarias para cada componente

Ratios de presidn total iguales a uno para cada componentes estaticos

Fraccién de fuel negligible, 1 + f = 1

La misma constante adiabatica para todo el motor, y; =y, = 1.4

Toberas adaptadas tanto para el flujo primario como secundario, Py = Py y Pig = P,

SO oo T oo

Velocidades de salida iguales para ambos flujos, ug = 144
La ecuacidn del empuje adimensional queda

F Ug Uig
—=——-My+a——aM,
may ag ag

Como las velocidades de escape de ambos flujos son iguales, esta ecuacidn se puede dejar solo en
funcion de uqo.

F Uqg
— = (1+a)(——M0)
hag a,

T19
= (1 + a) M19 —_— MO
To

Donde

M,y = Jyzj[(aonf)y?'l—1]= Jyzj[eorf—q

E_ 1 QOTf_l

=———1 Oty =
To 14 7/2_11|/[129 Ootr
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Se necesita explotar la igualdad de velocidades de salida de ambos flujos.

T9 T19

M f—:M /—
9 TO 19 TO
T T

279 _ 2 119
:M9T_—M19_
0 0

2 0, 2
= )/Tl (GOTCTt - 1)@ = yTl(GOTf - 1)

_ 7c(0,7c +1) — 6,/0
= Tf =

0o

El balance de potencia entre compresor y turbina es
0
T = 1—0—0[TC—1+(X(Tf—1)]
t
Cuando 7; se sustituye en la expresion para t¢

7 [0, (1 - z—(t’[rc —1+a(t—1)]) + 1] - 6,/6

= 90‘[0
0 —Oo(tc —1+aty —a) +1—0:/(0o7.)
= e
0 +0g(l+a—1)+1—-0./(6g7
1y < Pt O D)+ 1= 0:/(6y7)

6o

0+ 01 +a—1)+1—-6./(67)
B 0o(1 + )

= Tf
Sustituyendo ahora esta expresion en la ecuacién el empuje, se obtiene finalmente

F
—=(1 Mo — M
Thag 1+ a)(Myq 0)

F 2
:>m—aO=(1+CZ) )/Tl[aon—l]—MO

_ 2 0:+0(1+a—1.)+1—6:/(0y7.)
= avo ot -,
F _ 2 [0+ 60(1—1)—0:/(0p7) + (b — 1) M
eyt ) |y -1 A +a) o
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4.5. Disefo para maximo empuje

En la ecuacion el empuje, dadas unas condiciones de vuelo (M, y T), una relacién de derivacién a y
un ratio de temperaturas de combustién 8, seleccionando un 7. para maximizar el empuje
adimensional. Para maximizar el empuje adimensional se debe maximizar lo siguiente

[9t + 90(1 - Tc) - Qt/(eo‘[c) + 05(90 - 1)]max
Se deriva respecto a 7. para obtener (z.) ;-
9]
F [6; + 60(1 — 1) — 0./(00Tc) + (B — 1] =0
C

6y
= —90 +_

=0
90T§

= 021, = 6,

N

= (Tc)opt = 9_0

Sustituyendo ahora este (7.) op¢ en la ecuacion del empuje queda

( F ) :\/ 2 _0t+00(1_\/Q_t/eo)_et/(QO\/e_t/Bo)+“(90—1)]_M
max y 0

may(1+ @) -1] 1+ a)

J 2 '9t+90—\/9_t—\/?t+a(90—1)]_M
0

y—1| 1+ a)

|2 [6:+6,-26,+(1-1)+a(6,—1) "
B y—l[ (1+a) ]_ 0

2 |(fo-1) +a+a@-D|
y—1 1+ a) 0

RN )]
S ly—-1] (+a) 6= D= Mo

Sabiendo que
-1
90 =1 +YTM5

2 M3
> — =
y—1 6,—-1
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Reemplazando en el empuje

__F | M |(E-1)
(Thao(1+a)> " 6,1 A+ + (6o — 1| — M,

max

= M, J1+ (o - 1) 1

1+a)@,—1)

El empuje especifico para mdximo empuje es

Wo-1"

1+ -
_ (1+0()a0M0h\/ (1+a)(90_ 1)
Frnax ngTO 9t — /9t

1+ (‘/E_l)z -1
(A +a)y - Dugh 1+ - 1)

2
(/7 - 1)

_(+a)y-Duh 1 L+ 00— D

gag gt_\/e—t 2
PP L7k S N

1+a)6—-1)

(ISP)

1--L

_(y—=DMeh 2 Jo:
B gap (v — 1)M§ 2
jl A 75 ) R

1+a)B,—1)

Finalmente el impulso especifico queda

1L

2 7e:
Fmax _guo 2
j1+ (o-1) .,

1+a)B,—1)

(Isp)

Esta expresion a su vez se puede optimizar para 8;. Se deriva el empuje especifico

0
a_gt(lsz?)p =0

max

Propulsion. Teoria

Esta derivada y su posterior resolucion para encontrar la expresion del (8;)mqx SON casi iguales que
en el estudio del turborreactor. Simplemente hay que sustituir (6, — 1) por (1 + a)(6, — 1), donde

ambos se consideran constantes. Obteniendo finalmente
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_We-1)'
2,/6, -1

Sustituyendo esta expresion en la ecuacion del impulso especifico se obtiene

(a+1)(6,—1)

L

2h Jb:
guo\/(1+M)+1

0, — 1

[(ISp)max]Fmax -

L

2 7

j(w[_))

o (1) w1

9 [(Ja -1+ 2ym - 1) + (B - )
_ 2h \/Q_t—2+1/\/9_t

g \/9_t+(\/9_t_1)

_ 2k Jor—2+1/,/6,

T gu, 2,/6, -1

2

1 _;>
_a\'" e
Fmax gup Z_L

NCH

= [(ISP)max]

Esta expresion es idéntica a la obtenida para el turborreactor.

Propulsion. Teoria

Dado un Mach de vuelo M, y una relacion de derivacidon a los parametros del turbofan éptimo ideal

se encuentra aplicando el siguiente algoritmo.
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M,
Resolver para 6, \L
F
0 -
0 (mao)max
(a+ 1) -1 = (ZJ— i Jug
Vi - T l00) el
0
0
\/_ TC=1—9—(:[TC—1+0:(Tf—1)]
e =g, 0+ 01+ a—1)+1—6,/(8,)

= (1 + a)

Figura 4.2. Diagrama de resolucion

La siguiente tabla muestra como los parametros de disefio para un turbofan ideal éptimo cambian
con respecto a la relacién de derivacién a para un Mach de disefio (M, = 0.8). Se asume que

Ty, = 220k, una temperatura tipica de crucero. Notar que tanto el empuje como el impulso
especifico para las condiciones de disefio crecen de forma mondtona con la relacién de derivacion.

a 0 2 4 6 8 10 12
0o 1.128 1.128 1.128 1.128 1.128 1.128 1.128
0, 3.012 4.1756 49182 5.5188 6.0380 6.5028 6.9280
T (K) 675.7 918.6 1082.0 1214.1 1328.4 1430.6 1.1817
Tf 1.5020 1.3217 1.2629 1.2305 1.2092 1.1936 1.1817
T, 1.5536 1.8115 1.9660 2.0826 2.1784 2.2607 2.3334
T¢ 0.7967 0.7808 0.784 0.787 0.7799 0.7813 0.7829
Foq (nodim.) | 1.0631 0.7667 0.6570 0.5929 0.5490 0.5161 0.4902
Foa(1+a) 1.0631 2.3001 3.2849 4.1506 4.9408 5.6772 6.3721
I, (nodim.) | 0.2580 0.3452 0.3892 0.4190 0.4415 0.4596 0.4747

Tabla 4.1. Pardmetros de disefio del turbofdn en funcion de
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5. Componentes estaticos

5.1. Difusor subsénico

La funcién del difusor como ya se explicd brevemente en el tema del turborreactor sirve para
suministrar de aire al compresor o fan a un numero de Mach (subsénico y a ser posible constante)
para el correcto funcionamiento del motor. También mantiene un flujo limpio y por lo tanto con
minimas perdidas en el rango de numeros de Mach, incluyendo condiciones estaticas.

Los difusores son virtualmente adiabaticos (74 = 1), pero los efectos de viscosidad y compresibilidad
a velocidades supersénicas hacen que la presién de remanso disminuia. Como recordatorio se
repiten las ecuaciones del difusor que ya se habian visto para el turborreactor.

Mg = P Tg = Mg a T
to
Donde el factor de recuperacion
=1paraM; <1
Nr

<lparaMy;>1

Para un numero de Mach dado, despreciando pérdidas en la presidon de remanso, utilizando las
ecuaciones de continuidad del flujo, vistas en el libro “Propulsién. Problemas” se obtienen las
siguientes igualdades, se recuerda que m es el parametro de flujo de masa.

My m
Ay = Ag— Ay =A; —
m m;
A,: area de captura Linea de flujo divisoria

Figura 5.1.Turbofdn

Para evitar efectos transoénicos, M; no debe exceder 0.8. Este limita el drea en el punto mas estrecho
del difusor. Como M, se considera constante (alrededor de 0.5), se obtiene

A, m
1-"2x078
A, my
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Las lineas de corriente del flujo de entrada dependen de la velocidad de vuelo, asi como del régimen
de operacidn (este ultimo tiene menor transcendencia) Ay,/A; = M, /M,. En las siguientes figuras se
muestra claramente como el ratio de arias varia.

= Linea de flujo divisoria
//f
I

s
s/
/
!
/
!
!
!

!

Figura 5.2. Operacion estdtica o con baja velocidad: A,/Ay = Mmy/Mmy = 0

Linea de flujo divisoria

Figura 5.3. Operacion con velocidad media: A{/A, = My/My =~ 1
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Linea de flujo divisoria

Figura 5.4.0peracion con velocidad alta: A,/A, = my/my > 1

Empuje instalado

Como su nombre lo indica, el empuje no instalado es simplemente el actual empuje producido por el
motor instalado en el avidn. Se recuerda que para un vuelo subsdnico el diagrama del aire que
precede al motor se representa mediante la siguiente figura.

1 9
A; Superficie del

| tubo de corriente '
e T [
Po 7 Py

— ~ o —

uo /L_ ﬁﬁﬁﬁﬁﬁ ul :
| T i

Flujo de corriente /4 \,’_/

sin perturbar Entrada de aire
del motor

Figura 5.5. Recordatorio del diagrama de entrada del aire

Se recuerda también la ecuacion del empuje calculada al principio de este libro.
F(no instalado) = (m + mf)u‘) - muo + (P9 - PO)A‘)

EL empuje calculado no es el empuje real porque el empuje implicitamente incluye la integral de la
sobrepresién a lo largo de los limites del tubo de corriente. Obviamente esta superficie no es una
pared solida del motor, de ahi que la integral de la sobrepresién debe sustraerse del empuje.

Inlet Drag = f (P —Pynds - T
AL
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Esta integral se llama resistencia de entrada porque el tubo de corriente diverge, la velocidad
disminuye y la presidon aumenta. De ahi que la presion dentro del tubo sea mayor que la presion
ambiente (del flujo sin perturbar) y la resultante de la fuerza apunta en direccién contraria al
empuje. Hay que tener en cuenta que esta fuerza no esta generada en el motor y por lo tanto este
no se entera de que esta. De ahi que una primera correccidn a la fuerza instalada es restar este
término a la fuerza no instalada.

En caso de un numero Mach bajo (incluyendo condiciones estatica) el factor P — P, es negativo pero
el producto escalar 71 - T es negativo (tubo convergente), asi que la integral sigue siendo negativa.

Una segunda correccion tiene que con el flujo aerodinamico (tridimensional) en la punta de entrada
del difusor. En condiciones de crucero, el punto de remanso esta situado en la cara interior, lo cual
fuerza una aceleracién del flujo para rodear la punta. Eso reduce la presion local, produciendo una
fuerza de succidn, de ahi que la segunda correccién de la fuerza instalada se denomine en inglés
“Forebody suction” o succion delantera. Esta succion va en la direccién del empuje por lo que se
debe sumar.

Punto de remanso
Linea de flujo divisoria

Figura 5.6. Succion delantera

Una tercera correccidn tiene que ver con los efectos de presidn en la parte posterior del carenaje del
motor. En condiciones transoénicas el flujo (localmente supersénico) debe pasar por una expansiény
sistema de choque para rellenar el espacio que no ocupa el motor rapidamente y ademas
realinearse con la direccion axial. Como consecuencia se forma una baja presidn que genera una
succidn trasera o en inglés “Forebody Suction”.

Flujo expulsado
por la tobera

Figura 5.7. Succion trasera
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La cuarta y ultima correcciones tienen que ver con las interacciones entre el motor y el resto de la
aeronave. En particular, la causa mas influyente es la interaccién entre el flujo alrededor del ala y el
flujo alrededor del carenaje. Este efecto crea lo que se denomina como resistencia de interferencia y
puede ser positiva o negativa.

Concluyendo la fuerza instalada queda
Finst = Fpno inst — (Inlet Drag — Forebody Suction) + Aft. Body suction + Intefg. Drag

5.2. Difusor supersénico

Compresion externa

Este tipo de difusor disminuye el nimero de mach en el difusor hasta convertirlo en subsdnico
cuando llegue al fan o al compresor. La onda de choque suele estar fuera del motor lo que genera un
flujo de aire del tubo de corriente que no entra en el motor (“spilled airflow”). Se suele tener un
factor de recuperacién aceptable hasta M, = 1.6. Debido a la onda de choque hay una pérdida de la
presién de remanso (1, < 1).

- Flujo expulsado

\

Onda de choque normal \ \

-
~—

Figura 5.8.Compresion externa debido a vuelo supersonico
Compresion externa e interna

Este tipo de difusor se utiliza para nimeros de Mach por encima de M, = 2.5. Al tener velocidades
muy altas el aire se comprime en el difusor y no requiere de compresor. Los estatorreactores son un
claro ejemplo de motores que utilizan este sistema.

Los temas de onda de choque no se verdn en este libro. Simplemente se va a ver una pequefia
muestra de los distintos dispositivos.

Un ejemplo es el que se puede ver en la Figura 0.9. En este difusor se tienen tres ondas de choque
oblicuas. Se pierde mas presién de remanso con tres ondas de choque oblicuas que con una, eso
significa que tiene un factor de recuperacién mayor lo que lo hace mas eficiente para estas
condiciones.
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Onda de choque normal

Ondas de choque oblicuas

MO = 3.5

Figura 5.9.Ejemplo de compresion externa e interna con tres ondas de choque oblicuas

Existen tres tipos de modos de operacién:

- Operacién supersonica
critica o condicion de
disefio

- Operacién supersonica
subcritica

- Operacidén supersonica
supercritica

Figura 5.10.Modos de operaciones de compresion externa e interna

5.3. Toberas

Como ya se dijo, las funciones de la tobera son:

- Convertir la energia térmica del fluido en energia cinética

- Crear la presidn correcta para el 6ptimo funcionamiento de las turbomdquinas que la
preceden

- Producir el empuje, y en algunos casos empuje en otras direcciones (como la reversa en el
aterrizaje)

- Promover la mezcla interior de los chorros de los dos flujos en unos tipos de turbofan

Las toberas son virtualmente adiabaticas (7,, = 1). Pero se tienen ciertos problemas debido a la
viscosidad del fluido, se forman gradientes negativos de presion alrededor de los bordes creando un
area de flujo menor de la actual. Ademas se genera una pequefia perdida en la presidn total. Se
mide la eficiencia como
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P
<1 Mps = —2 < 1
PC13

P
e = P

Generalmente el valor de estas eficiencias es de 0.99 para ambas toberas.

Tobera convergente

La presién neta (P — Py) actuando en la superficie interna de la tobera empuja hacia atras. Como se
puede ver en la siguiente figura.

Ms <1

P9=PO—)M9S1

Figura 5.11. Tobera convergente

Tobera convergente — divergente

El empuje de una tobera convergente critica (Mg = 1) podria se incremente utilizando un conducto
divergente al final de la tobera. En la garganta se forman las condiciones sdnicas.

M; <1 Flujo expulsado

P9:P0_)M9>1

Figura 5.12. Tobera convergente divergente
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Si la tobera es adaptada se cumple

e = —[ -, (o) _To

Si el ratio Ag/Ag es mayor que el correspondiente al de Py = P, entonces en alguna porcién del
conducto la presién disminuiria hasta la presion ambiente, y la diferencia entre Py — P, seria
negativa. En este caso se dice que la tobera estd sobre expandida. En la siguiente figura se puede
observar la zona sobre expandida, donde el drea rallada succiona.

5 8 9 Succidn

Onda de choque

Ms <1

Figura 5.13. Succion trasera en una tobera sobreexpansionada

A diferencia de las toberas convergentes, estas pueden tener otras condiciones que no sean las de
condiciones criticas o adaptadas.

Para calcular este tipo de tobera pero conociendo el ratio Py/P, se hace lo siguiente.

Al ser un proceso isentrépico

Yt
T, -1 P To \7:—1
o_(1422hyg) B (D
T9 2 Pt9 Tt9

Por lo que se puede relacionar con la relacién conocida Py /P, de la siguiente forma

Py _ P 1

P et
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Y el nUmero de Mach de salida es

Poo P\ e 2
to o\ 7t
o= (2R
Py P Ye—1

La relacion de temperaturas queda

Ty 1

B =
0 (Ptg PO) Ve
Py P

Recordar que en el caso del flujo secundario esta relacién seria

Tyo 1
- = =
Ty

00Tf

14 YLy,
Efecto de la inadaptabilidad de la presion en el empuje

Motores disefiados para vuelo supersdnico suelen tener toberas complejas con seccidn variable para
mantener las condiciones de tobera adaptada. Los motores para vuelo subsdnico normalmente
tienen toberas convergentes fijas (mas ligeras), teniendo condiciones criticas y el flujo esta poco
expandido (teniendo expansién externa), con Py > P,.

Para estudiar solo el efecto de la inadaptabilidad de la presion en el empuje, se define el empuje
bruto para un turborreactor como

Fe¢ = Fpruto = Fno inst + Muy = (m+mf)u9+(P9_P0)A9

Para los pardmetros dados 8, 7. y 6, para los cual el ratio de presiones P;y /P, es mayor que el
valor critico, el empuje dependera solo del tipo de tobera, y entonces tiene sentido computar el
empuje bruto como

Fg

— <1
(FG )mat

Donde

Fg  mug+ (Py — Py)Ag
FGad ThU()ad

u Po\ AoPy a
=_9+<1__0)99 0

Ug,, Py/ ma, Uy,

_ My \JY¢RTy +<1 Po (1+f) 1 Ty Ao
Ms,, JV¢RTs 9 122%: To My, ,a9,,
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_| M T To (1- Po 1+ Ty ¥RTo
Mgad TO Tgad P9 M9M9ad YcVe TO 1/thTg ad

_ |To[ My | To +(1 Po a+£ To Ve
To Mo, |To, P 9/ MoMy,,, \| VeVt | Touq Ve

Los diagramas siguientes se refieren a un turborreactor, y se han graficado asumiendo

comportamiento ideal, con 8; = 6.25 y buscando el 7, éptimo para cada nimero de Mach M,,.
Recordando que

Jo

(Tc)opt = 8,

Se consideran cuatro escenarios

- Tobera convergente (en este ejemplo siempre es critica)
- Tobera poco expansionada con Py = 2P,

- Tobera adaptada (con Py = P)

- Tobera sobre expansionada con Py = 1.5P,

30
25

20 \

nc 15 \

10 \

Figura 5.14. Ratio de presiones del compresor
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35
3 M
2.5
2 —¢— Adaptada
Mg sy .
15 === Critica
=== P9 = 2-PO

=>=P0=1.5-P9

0.5
0 T T T T 1
0 0.5 1 1.5 2 2.5
MO
Figura 5.15. Numero de Mach de salida
12
10
8
—¢— Adaptada
P9/PO 6 )
== Critica
4 = P9 = 2:-P0
=>=P0 = 1.5-P9
2
O T T T T T 1
0 0.5 1 15 2 2.5
MO

Figura 5.16. Ratio de presiones
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1.02
AN
0.98
0.96
—¢— Adaptada
FG/FGad 0.94
= Critica
0.92 —#—P9 =2-P0
0.9 == P0 =1.5-P9
0.88
0.86 T T T T 1
0.5 1 1.5 2 2.5
[\ [0)
Figura 5.17. Ratio de empuje bruto
1.1
1.05
1
0.95
== Adaptada
F/Fad 0.9
== Critica
0.85 —#—P9 =2-P0
0.8 == P0 =1.5-P9
0.75
0.7

Figura 5.18. Ratio de empuje neto

Similarmente el efecto de la inadaptabilidad de la presidn para un turbofan se analiza en el siguiente

ejemplo con

Se consideran dos escenarios:

a=7.5 T = 1.9

0, =75

- Tobera convergente, con ambas toberas criticas

- Tobera adaptada
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Se ve de los graficos que el efecto de la inadaptabilidad en el empuje decrece cuando crece el
numero de Mach. Pero la caida del empuje (respecto a la tobera adaptada) es del orden del 2.1%
para My, = 0.8y 2.5% para M, = 0.85. Desde un punto de vista practico, estos valores son
aceptables y no justifican la necesidad de unas toberas mds complejas y pesadas con geometria
variable.

Gross thrust ratio

1.002

0.998

0.996

0.924

%
£
5 0.992
B e 3t ched
0.99 =i Chocked
0.988
0.986
0.984
0.982
0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1
MO
Figura 5.19.Ratio de empuje bruto
Net thrust ratio
1.005 T
1 - rY - - - - - Y - - - rY - -
0.995
0.99
0.985
%
E o098
o == Matched
0.975 el Chocked
0.97
0.965
0.96
0.955

o 0.1 0.2 0.2 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1
Mo

Figura 5.20.Ratio de empuje neto

-53-



Andrés Zarabozo Martinez Propulsion. Teoria

5.4. CaAmara de combustion

Las funciones y requerimientos de las cdmaras de combustién son:

- Asegurar que el motor se puede encender tanto en el suelo como en altitudes de crucero.
Debido a la baja densidad del aire, puede ser casi imposible encender un motor que se haya
apagado (causado por el apagado de la combustién en la camara).

- Asegurar una estabilidad en la combustién, pese a que la relacién de flujos de combustible y
aire es muy bajo este puede estar rozando los limites de estabilidad de la combustion.

- Tener vidas utiles muy elevadas (unas 20 000 horas y 5 000 ciclos), a pesar de los choques
térmicos extremos que tiene.

- Reducir lo méximo posible la generacidn de gases contaminantes (como hidrocarbonos,
mondxido de carbono, éxidos de nitrégeno...) durante todas las posibles condiciones de
operacion.

- Producir una temperatura de salida de la cdmara que, aparte de ser constante y que no varie
con fluctuaciones temporales, tenga una distribucion radial para un mejor funcionamiento
de la turbina que precede.

- Conseguir todo lo descrito pero con un minimo volumen y masa. Como medida de la
intensidad de combustidn en un turborreactor, la potencia quimica por unidad de volumen
normalmente excede los 1 000 MW /m?3

Las siguientes figuras muestran los componentes de una cdmara de combustidn y sus distintas

etapas.
Bujia
Carcasa externa
Turbina o tobera
. Inyector de / Carcasa interna

Difusordela  combustible / \
camara de \
combustién '/ /

e N
\.//Fﬁ_—

Carcasa frontal Orificios de

Interna dilucion
Salida del combustible

Orificios primarios Orificios de refrigeracién

Figura 5.21. Partes de la cdmara de combustion
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Zona primaria Zona de dilucidn
20% | 60% !
) |

- >t >

! crear recirculacion y
| / dilucién
T

_______ ./ . —
Zona de recirculacion ix\/

Aire de dilucién 20%

Aire de refrigeracion 40%
Aire primario 20%

Figura 5.22. Flujo en la cdmara de combustion

El ratio de presiones de la cdmara y su eficiencia son

B (1 + 1y ) ey — TR
B meh

_ Pra
Py3

Ty Np

Unos valores tipicos en motores reales son i, = 0.96 yn, = 0.99.
Tipos de cdmaras de combustion

Existen tres tipos de cdmaras de combustion

Anular Multiples camaras Cannular

Figura 5.23. Tipos de cdmara de combustion

Dimensionalizacion del combustor

Para el siguiente estudio se supondra que el combustor es de tipo anular, de cilindro vacio solo
limitado por las paredes interior y exterior.
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Figura 5.24. Cdmara de combustion simplificada

La seccidn de paso del fluido en la camara es

A. =2nR,H,
Donde
o o (RE=FD)
2H,

Por lo tanto el volumen de la cdmara es
V.=L. A, =2nR,L,
EL flujo mdsico en el combustor es
m = paUucAc = PaUc 2Ry L,
Donde p, es la media entre la densidad del aire y la de la camara

Ptz t Pra
pa~ 2

Reaccion en la camara

La reaccidn quimica que tiene lugar en la cdmara de combustion es extremadamente compleja.
Tiene un flujo altamente turbulento en donde grandes torbellinos se rompen en muchos pequefios.
Se deben usar dos tiempos caracteristicos: el tiempo de mezclado y el tiempo de la reacciéon
guimica.

El tiempo de mezclado (7,,) es un tiempo caracteristico obtenido por la velocidad de un gran
torbellino u; (del orden de la velocidad axial media del combustor u.) y la escala integral de la
turbulencia I, (del orden de la longitud del grosor del combustor H,.).

L
Uy

Tm
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El tiempo de reaccion (T,¢4c) un tiempo caracteristico obtenido de la velocidad de reaccion 7,4,
siendo esta una funcion de la presién y de la temperatura. Para una combustidn con hidrocarbonos y
airea = 2.

flprod X Paf(T)e_A/RT

Se pueden hacer dos analisis asintdticamente cualitativos, el primero asumiendo que 7, K 1,
(combustor de mezclado limitado) y el segundo que 7,- > 1, (combustor de velocidad de reaccion
limitada).

Para el primer caso, el combustor de mezclado limitado, la potencia quimica generada por unidad de
tiempo puede estimarse como

P_(E/M)
Voo,
Con
E 1iyh  frih
vy Ty T rdh
P
o P _ pafhi
v l,

Introduciendo unos valores tipicos como los siguientes
pq = 3kg/m3 f =0.027 h =43-10°]/kg U = u, = 50m/s l;~H,~01m
Se obtiene, sabiendo que la potencia de una central nuclear es de 1 GW
P
= v ~ 1.7-10°W/m3 = 1.7 GW/m3
La longitud se puede estimar como

L V. 1P 1 mfh 1 paucAcl; o
¢ A. AcP/V A (pafhup)/le  Ac  pauy

H

El resultado muestra que para un combustor de mezcla limitada, la longitud se escala con el grosor
L. < H,.

Para el caso opuesto, un combustor con velocidad de reaccién limitada, la potencia quimica
generada se obtiene dividiendo por el otro tiempo caracteristico.

P (E/V)

V Treac

El tiempo de reaccién se puede estimar como

- nprod
Treac =
nprod
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Donde 1,4 €s el numero de densidad de las moléculas del producto (h,0, CO;), que es
proporcional a p, y por lo tanto también es proporcional a la presién P.

T . nprod Pa
reac ﬁprod sz(T)e —A/RT

1
x—C(T)
Pa

Donde C(T) es una funcién decreciente respecto a la temperatura.

La longitud se obtiene

V 1 P 1 paucAcfh 1 C(T)u
Lc — _c _ o Palc cf C(T) — ( ) c
Ac AcP/V Ac pafh pg Pa

Asi, para un combustor con velocidad de reaccidn limitada, su longitud es independiente al tamafio
del motor. En particular, bajo los requerimientos de disefio usuales que aseguran que el motor
pueda reencenderse a gran altura (con baja p,), muchos motores con diferentes tamafios pueden
tener cdmaras de combustidn de longitudes similares.
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6. Compresores

6.1. Funcién

Las funciones del compresor son:

- Aumentar la presion del aire antes de introducirlo en la cdmara de combustidn
- Minimizar las perdidas e intentar que el proceso sea lo mas parecido a un proceso
isentrépico posible

Los compresores son casi adiabaticos para un ratio de temperaturas 7., pero los efectos de
compresibilidad y viscosidad causan una perdida en el ratio de presiones de remanso 7.

La eficiencia se consigue minimizando pérdidas al paso de una isobara a otra. Cuanto menos se
tenga que incrementar la temperatura total para ese cambio de isobara menos energia se habra
utilizado.

La eficiencia del compresor se puede expresar de dos formas:

- Eficiencia isentrdpica

y-1
ALY
e .—1
- Eficiencia politrépica
—1lnm
Mp.c Y £~ 0.90
’ y Int,
La relacion entre ambas es
e — 1
r]c - TC _ 1

Existen dos tipos de compresores:

- Compresor axial: es el mas utilizado en los motores actuales incluyendo todos los turbofanes
y turbohélices de tamafo medio y grande y la mayoria de los pequefios. Tienen eficiencias
altas y capacidad para grandes cantidades de flujo de aire.

- Compresor centrifugador: se utiliza en los pequefos motores para las ultimas etapas.

Los turbohélices no se van a estudiar en este libro.
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Figura 6.1. Compresor combinado, en la izquierda se ve el compresor centrifugador y en la parte de la
derecha se puede observar la parte del rotor de compresor axial

6.2. Compresor Axial

Los compresores axiales comprenden un nimero de etapas, cada una de las cuales consiste en una
rueda movil o rotor y una fija o estator. Los alabes del rotor estdn montados sobre un tambor y del
estator sobre la carcasa. La accién difusora del estator convierte la energia cinética absoluta del
fluido en un aumento de presiéon mientras que el rotor reduce la energia cinética relativa
aumentando la absoluta. Para simplificar, el rotor aumenta la energia cinética del fluido para que el
estator la utilice y aumente la presién.

La ecuacion de Euler es una consecuencia de la ecuacién de la energia en régimen permanente
aplicada a un volumen de control encerrando la entrada y salida del rotor.

Volumen anular de

control - — dr,

\ dry /

L]

> |

\)

~y
N

— //

Pala del rotor

gl

Figura 6.2.Esquema del tubo de entrada y de una pala del compresor
De la ecuacidn de continuidad se tiene

adm = pyuy 2nrdry = pyu, 2nr,dr,
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Con ausencia de transferencia de calor, la ecuacion de la energia queda
oW = m(he; — hey)
La potencia mecanica producida por un elemento de pala es
oW = woM

Donde dM es el momento axial. Se puede encontrar encontrando las velocidades tangenciales en la
entrada y la salida.

OM = om(ryv, —1ryv1)
Finalmente se obtiene la ecuacién de Euler para turbomaquinas.
hiz — her = w(rpv, — 1104)

Si el gas es calorificamente perfecto

Cp(TtZ —Tp) = w(rpv, —1vp)

El radio medio se define como

prad Th

Figura 6.3.Diagrama del rotor

6.3. Modelo del compresor: cascada de alabes

El compresor se modela en un analisis de cascadas bidimensional de alabes. Si las velocidades
radiales de los flujos radiales apreciables debido a las variaciones del radio son omitidas y las
superficies de corriente son cilindricas, el desarrollo de una seccion cilindrica, como la mostrada en
la siguiente figura, se pueden desarrollar en un plano de cascadas bidimensional.

-61 -



Andrés Zarabozo Martinez Propulsion. Teoria

Rotor y

T

Uy

4

Figura 6.4. Modelo de cascada de dlabes
Las velocidades absolutas y relativas se relacionan de la siguiente forma
Vi=VR+U  V,=VE+U
Las velocidades tangenciales pueden variar a lo largo del compresor. El compresor se disefia para
que la velocidad v, sea mayor que v3. De la figura se ve que las velocidades tangenciales son
u, = Vjcosay vy =Visina; = uqtanay
u, =V, cosa, v, = V,sina, = u, tan a,

La relacion de temperaturas de remanso, asumiendo que el radio medio del compresor se mantiene

constante, es

_Ta_Te_, UW—w)
s Tyy Ty Cth1

Se debe recordar que en ausencia de transferencia de calor, la temperatura total se mantiene

constante a lo largo del compresor.

Tanto la velocidad relativa a través del rotor, como la velocidad absoluta a través del estator
decrecen. Asi, en ambos caso la presion estatica aumenta.
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Figura 6.5. Perfiles de dlabes del rotor (izquierda) y estator (derecha)

La energia cinética (absoluta) del flujo aumenta por a través del rotor. Asi, la presidon de remanso
también aumenta. Pero los efectos viscosos causan una disminucién de la relacién de presién. De
forma similar este efecto se percibe en el estator.

Para una fila de estator la perdida de presidn se define como

Py — Pi3

Pos = P, — P,

Para una fila de rotor se aplica la misma definicién, pero considerando la presion total de forma
relativa

R R
_ PPy

Por = R,

Tanto ¢, ; depende de los dngulos de incidencia del flujo, en el caso del rotor, ¢, ,- depende del
angulo de incidencia relativo. Se puede demostrar que la perdida de presién implica un incremento
global de entropia para la etapa igual a

AS —R[q) (1 P1)+¢ (1 PZ)]
et. Cc, v P}; C,S PtZ

y—-1
Y
| y—1 7 Py ( 2 )
= =1-— 1—-— |+ 1——
Net TS 1 Yy T — 1 [¢c,r ( Pg ¢c,s Ptz

También la eficiencia politrépica se define como

_h _b
y —1llnmg 1_y—1¢c'r<1 Ptﬁ)-l_d)c's(l Ptz)

Moet. = y Intg - y In 7

A veces se utiliza una eficiencia politrépica del rotor 7y, y otra para la etapa completa ngt. Las
relaciones de temperatura y presion de remanso se relacionan de la siguiente forma
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- Paraelrotor

Zp YMp
P _ (E)V‘l _ 1
S
Ptl Ttl
- Para la etapa competa
yngt ynet
p
Pes _ (&) U _ T
S
Py \Ty

Teniendo muchas etapas se puede ver en la siguiente figura como se relacionan las temperaturas y
presiones totales

etapal etapa 2
Rotor 1 Estator 1 Rotor 2 Estator 2
® (¢} (€Y) @ _ p@ _ 5@ (2) @) @) _ @) _ 53
Ty Ty <Tg Ty =Ty =Ty Ty <Tg Ty =Ty =Ty
(€Y} (€] D D L _ p@) @) (2) 2 @) _ p®
Py Py <Py Py > Ps =Py Py~ <Py Py >P3” =Py

Figura 6.6. Evolucion de las presiones y temperaturas a través de varias etapas

Normalmente compresores estan creados para que las condiciones de disefio de los tridngulos de
velocidad para todas las etapas sean idénticas. A esto se le llama etapas repetidas. Obteniendo las
siguientes similitudes entre etapas

Vl(l) — V1(2) S — Vl(n)
e = @ = = g

Una simplificacion menos importante, es el uso de la misma geometria para el rotor y el estator,
denominada filas repetidas. Dejando

1 1 1 1
a£)= 2() 1()=a§) v, =U—-1

6.4. Grado de reaccion

El grado de reaccion se define como

incremento de la entalpia estatica del rotor

" incremento de la entalpia estatica de la etapa

Para un compresor de filas repetidas se tiene

_ Cp(TZ - Tl)
Cp(TS - Tl)
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V2 V2
T, — _2) _ (T _ _1>
( t2 2¢c, t1 2c,

/4 V2
T — _3) _ (T _ _1>
( t3 ZCp t1 ZCp

T

~Tn  VP-12

T3

— Ty 2¢,(Ti3 — Typ)
u? + (U —vy)? —u?—v?

2¢y (Tez — Te)

U - 2v,)
2¢, (Tez — Tq)
U(v, —vq)

2¢, (Tez — Teq)

Propulsion. Teoria

Para filas repetidas entonces las temperaturas estaticas y de remanso pueden calcularse facilmente

de la siguiente forma

Tt(lj ) = Tt(11) + (j — DAT,

Tt(zj ) = Tt(11) + jAT,

Tt(3j ) = Tt(11) + jAT,

e

MY

6.5. Distribucion radial

\

+

((+(j ,
T =1 + (j - DAT,

AT,

1
2 :T1(1)+<'_§)ATf

L7—13(]') — Tl(l) + AT,

&y
- M@ h
) + (j — DAT,

@
_ oy |k

TN + jAT,

El modelo estudiado hasta ahora (cascadas de alabes) se representa como el flujo alrededor de radio

medio del alabe (r,).

T+ 1t
Tm = >
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Th

Figura 6.7. Distribucion radial en el modelo de cascadas de dlabes

Si la diferencia de velocidades (v, — v;) fuese el mismo para otra seccién radial, de acuerdo con la
ecuacion Euler (¢, (Ti, — Ty1) = wr(v, — vy1)) la temperatura total se incrementaria mas por la
punta del alabe que cerca eje.

La diferencia de presiones (P, — P_t1) crearia un flujo recirculatorio (hacia atras en las puntas).
Para prevenir esto, la mayoria de compresores se disefian para que el producto del radio por la
diferencia de velocidades (r - (v, — v;)) se manga constante en la direccidn radial.

r(vy —v1) = r_mWyym — V1)

Esto se podria conseguir con cualquier distribucidn del tipo

v = 17(7”) - (v2m - vlm) Z

1
v, =0(r) — (Vom — Ulm);

Para mantener el flujo axial con deflexiones radiales negligible, debe haber un gradiente de
presiones radial positivo para contrarrestar la fuerza centrifuga.

dP_ pv?
dr  r

La variacion radial de la entalpia se define entonces como
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Para una variacién radial de la entalpia de remanso (h;) nula y una velocidad axial constante (u) se
debe cumplir

1
ht=h+§(u2+v2)

2
v
0=dh+udu+vdv=7dr+vdv

La solucién general de esta ecuacién diferencial es

<
Il
I

Donde k es una constante que depende del caso particular, por lo que se obtiene

U_kl U_kz
1= 2=
r r

6.6. Operaciones fuera de disefio

Normalmente el compresor se disefia para que, en operacion de disefio, la velocidad sea constante
a través del compresor. De la ecuacion de continuidad aplicada entre la primera y Ultima etapa se
tiene

W, _ (),
pi, A1 =Py As

Por lo que se fija la variacidn de area de la siguiente forma

1
45" _ <p§ ))
\
Aj P3 "/,
Cuando la velocidad del compresor estd por debajo de la de disefio (o nominal) entonces la relacion
de presiones decrece, y entonces también lo hace la densidad. La ecuacién de continuidad queda

[CORERNCON W EY

u(n) p(l) p(n)
pil)Agl)u:(Ll) — p?(,n)Agn)ugn) = 3 _ M 3 >1
Uy Pz \P1 /)

Por lo que la velocidad axial se incrementa a lo largo del compresor.

En la siguiente tabla se pueden ver los distintos triangulos de velocidades para distintas operaciones.
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Primera etapa (f) ‘ Etapa media (m) ‘ Ultima etapa (i)

Disefo
w = wp
Uf =Un
= ul

Baja
potencia
w < wp
Us <up,
< u,

Bajo 1,
pero
W= wp
uf <up,

<y

Tabla 6.1. Triangulos de velocidades para distintas operaciones

Para una operacién de baja velocidad (caso de operacidn de baja potencia) la velocidad axial crece a
lo largo del compresor, de ahi que el dngulo relativo 5; de las ultimas etapas es menor que en las
primeras. El angulo de incidencia de las etapas delanteras puede ser tan alto que se genere una
entrada en perdida del flujo.

En el tercer caso (bajo m.) se tiene velocidad de giro nominal pero con operacion de baja relacién de
compresidn, esto se puede conseguir en ensayos en el que el compresor funciona gracias a un motor
externo y el flujo de aire se puede controlar con una palanca.

h. e
" [ Plenum i
— Pe3™ /_’J’— —»
r Compresor Palanca
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P
P 7 |
Linea de pérdida
6 o
+0.82
5 1.0
il
0.85 ' Linea de operacién nominal
3 | | |

0.6 0.7

0.8

m,

(o (i8,/5,),

1.0

Figura 6.8. Diagrama del aparato del ensayo y resultados del mapa del compresor

Empezando por la Ultima etapa, la velocidad axial aumenta en respuesta a la palanca (si se abriese),

pero la presion y la densidad decrecen, por lo que no significa necesariamente que aumenta el flujo

masico (simplemente se ha aumentado el drea de paso). Las etapas que estdn mas adelantadas

tendran perdidas de presiones menores que la tGltima etapa, y cuando la informacion, sobre este

aumento de drea de salida, llega a la entrada del compresor, la velocidad y presion estaran muy

poco afectadas (asi que la palanca no afecta en la entrada). La pérdida en la relacién de presidn total

se tiene casi con flujo de entrada constante.

Soluciones de baja potencia

Las configuraciones, para relaciones de presiones bajos (de unos 4), pueden llevar a la pérdida de

rotacion. Esto no es un gran problema siempre que no se llegue al surge que es mucho mas grave. En

todo caso se deben tomar estrategias cuando la relacion pasa los 6. Se suelen usar dos soluciones

gue intentan reducir el angulo de incidencia en las primeras etapas:

- Sistema de doble compresor: se tienen dos compresores independientes, el compresor de

baja presion (en la parte delantera) y el compresor de alta presidn (justo después). Ambos

compresores ajustan sus respectivas velocidades de rotacién, asi se puede tener menores

velocidades en el primer compresor y mayores velocidades en el compresor trasero
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- Palas variables en el estator: para configuraciones de baja potencia, se pone este dispositivo
en las primeras etapas. Se utilizan para aumentar el angulo o, y de ahi el angulo relativo 3, y
el dngulo de incidencia.

Limitaciones del compresor

Grandes angulos de incidencia pueden causar una separacion del flujo en las palas. Para una
velocidad rotacional dada, el dngulo de incidencia es dngulo de incidencia es alto cuando la
velocidad axial es baja, y entonces incrementando la relacién de presiones. En mapas de
compresores, las pérdidas se forman a lo largo de una linea definida (linea de pérdida o “stall line”)
gue es casi paralela a la linea de disefio. Esta linea operacional tiene que ver con la continuidad de
flujos entre el compresor, la turbina y la tobera

Perdida de rotacion

La incipiente separacion primero causa que las secciones del rotor en perdida operen sin casi flujo,
mientras que el resto funcione en condiciones normales. Las regiones en perdida se mueven hacia
atrds en el marco rotaciones a unos 0.4 — 0.6 w.

La pérdida de rotacién no tiene mucha importancia desde el punto de vista dinamico, que tiende a
despreciarse debido al rdpido movimiento. Pero, las perdidas en la actuacién del compresor crecen
fuertemente, y ademas no es facil de rectificar, excepto parando y reiniciando la maquina.

Surge

El surge una oscilacidn global que afecta a todo el sistema de bombeado (compresor y la tobera de la
turbina critica), que tiene que ver con la relacion entre la inercia del flujo y la capacidad de paso del
flujo.

A diferencia de la pérdida de rotacidn, el surge involucra muy bajas frecuencias de oscilacion,
incluyendo reverso del flujo a través del compresor que pueden llegar a ser destructivos
mecdanicamente.

Cuando se llega a la pérdida, el motor puede llegar a perdida de rotacién o surge. Se define el
parametro B de Gretzer como

wr Vp
a |V

Donde

- aeslavelocidad del sonido del combustor
- Vp es el volumen del combustor

- V. es el volumen del flujo del compresor

Para un compresor de una sola etapa los valores de B por debajo del valor critico (Bj; = 0.8)
tienden a la perdida de rotacién, mientras que valores mucho mas por debajo tienden al surge. Para

compresores multietapa el valor de B, se reduce con un factor entre VN y N.
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6.7. Fan y diferentes compresores

En los turbofanes y algunos turborreactores existen varios compresores que se denominan como
compresor de baja presion (o “booster”) y compresor de alta presidn. Normalmente para mover
estos compresores se tienen también dos turbinas diferenciadas que se denominan turbina de alta
presion y turbina de baja presidn. La turbina de alta presién mueve el compresor de alta presidény la
turbina de baja presién mueve el compresor de baja presion y el fan si se tiene uno, esta turbina
tiene muchas etapas ya que requiere extraer mucha potencia.

El fan se utiliza para separar el flujo en el primario y secundario, pero también funciona como un

compresor de un sélo rotor. De ahi que las dos variables mas importantes del fan sean la relacién de
derivacion a y la relacion de presiones 7.

Al tener palas de radios muy elevados se tienen velocidades muy elevadas en las puntas de las palas,
eso puede llevar a tener problemas debido a la compresibilidad del aire. Se suele jugar con las

geometrias de las palas para intentar disminuir este efecto, aumentando mucho el coste de estas
piezas.

Compresor de Combustor

alta presion
Fan

.. _-_;"”””‘“‘\\ .

Turbinar de
Turbina de baja presion

. alta presion
Spinner P

Compresor de baja presion

Figura 6.9. Componentes de un turbofdn
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7. Turbinas

7.1. Ecuacion de Euler en el modelo de cascadas de alabes

Las turbinas extraen energia de los gases de alta presidn y temperatura, provenientes de la cdmara
de combustién, para utilizarla en los compresores (y el fan si se tiene uno). Cada turbina esta
formada por un cierto nimero de etapas, en general, bastante inferior al nimero de etapas del
compresor al que le da la potencia. Eso se debe a que en las turbinas el gradiente de presiones es
favorable, lo que reduce el riesgo de desprendimiento de la capa limite de los dlabes, siendo posible,
altas relaciones de expansidn por etapa (y por tanto mas trabajo por etapa).

Cada etapa de turbina consta de un estator y un rotor. La disposicién es al revés que en los
compresores. La siguiente figura muestra la nomenclatura que se utilizard para el modelo de
cascadas (similar a la estudiada en los compresores).

Estator

Figura 7.1.Modelo de cascada de dlabes de la turbina
La ecuacidn de Euler, aplicada en el rotor de la turbina (sabiendo que U = wr) es
Cp(Tt3 —T) = U(vz — v,)

A diferencia del estudio del compresor, la diferencia de velocidades (v3 — v,) es negativa, por lo
tanto la temperatura de salida serd menor que la de entrada (T¢3 — Tt,). Eso es debido a que el flujo
pierde energia pero se la da a la turbina en forma de trabajo.

La mayoria de turbinas se disefian bajo el criterio de que, a la salida del rotor, el flujo sea axial. En la
prdctica la componente de velocidad tangencial es pequeiia en la salida del rotor (v3 < v,). Se
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puede hacer entonces la simplificacién que a3 = 0, y por tanto también que a; = 0. La ecuacién de

Euler queda

Cp(th - Tt3) = U'Uz = UVZ sin a,

T,
= ¢,Te (1 - T—tz) = UM, [y.RT; sina,
t

Se definen los siguientes pardmetros para una etapa de la turbina

Ty3 u U
Ty = — =
‘ Ttz ! YtRT,
Y recordando que
Ve ( Yt — 1 2)
=— Ty, =T, |1 M
Cpt ve—1 t2 2(\1+ > 2

La ecuacidn de Euler queda

T,
Ttz (1 — T—”) = UM, [y.RT; sina,
t2

= (y Ye - R) T,,(1 —1,) = My(y,RT,)M, sina,
=

:>( ! )(1— ) = =~ M;M,sina
. 1 T¢ » TMo Sl 2

Finalmente

(ve — DMrM; sina,

ﬁl_Tt=

Ye —1
1+H5—M3

7.2. Grado de reaccion
Se define el grado de reaccidn (del criterio de Kerrebrock) como

hy — hg

R =
hy — hs

Se hace la suposicién de que la turbina tiene etapas repetidas, teniendo V; = V.

V2 5
htl_ht3=h1+7_h3_7=h1_h3

Por otro lado, si la componente axial de la velocidad u es constante, se tiene
V7 =v3 +u? Vi =vZ+u?~u?

Obteniendo entonces
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VZ2 2 UZZ
hy — h3 :ht2_7_ht3+v3 :htZ_ht3_7
El grado de reaccion finalmente queda
v3
R _hy—hs _htz—ht3—7_ 1 vy 1 M, sina,
" hy—h;  h;—hy 22U 2My

En la practica el grado de reaccidn suele estar muy cerca de 0.5.

7.3. Diseiio para maxima potencia

Como las turbinas no estdn sujetas a las mismas limitaciones que el compresor en el tema de las
relaciones de presiones por el tema, tiene sentido intentar maximizar el trabajo que se puede
extraer por etapa (dado un flujo masico m). Se recuerda la ecuacidn de Euler calculada en el
apartado 7.1.

(ve — DMrM; sina,

1_Tt:

Ye—1
1+—t2 M2

Se considerara un valor dado para el parametro M. Por tanto, la potencia serd maxima cuando
también lo sea el parametro y definido como

1—1 M, sina,
y = =
(e — DMy

—1
1+ 0= m?

Se definen las secciones de entrada (s1) y salida (s,) del estator como se muestran en la siguiente
imagen.

Figura 7.2. Secciones de paso del flujo en el estator
A través del estator se tiene que la relacién de areas es

A;  Hps, H,
— = =—cosa
Ay Hys; Hy 2

Se define X como la relacion de alturas de la salida y la entrada del estator, es un parametro libre de
disefio.
_H

X =
Hy
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Considerando la aproximacion de que las magnitudes de remanso se mantienen a través del estator
(realmente la presion total disminuye ligeramente), se tiene

1 \ZheD
_ Ye — 2\ 2(re—1
A1 7’712 MZ 1+ ytz_ 1 M12
]/t+1
pomz 1+l g\
= cos’ay = —=— —
X* M5 1 _l_VtZ M?
Vt+1
1M2 1+Yt_1M22 -1
= sina, = 1——2—12 41
X“ M3 1 _l_)/tz— M?
La funcidn que se debe maximizar (y) queda
M, sina,
y=—""7 .
1+ 1= M3
1 ]/t+1
Ye — 2\re1
X2\ 4 YLy
= y? = 2
Ye—1,- 2
(1+X5—=m3)

Para un valor dad de M;, el maximo se encuentra derivando® la expresidn anterior respecto a M2 y

seigualaaO.
d 2
>
dM;
1 Yetl
yt - 2 )/t_l
(ol y M
3—]/t 2 Zopt X2 1+yt2—1M12
Que da un valor de para Y, gx
2 Ye—1
2 _ _rt 2
2 Mzopt 3—v; (1 2 Mzopt)
Ymax = ¥ 1 2
t — 2
(1 ) Mzopt)

* La derivada se puede ver en la siguiente pagina web:
http://www.wolframalpha.com/input/?i=derivate+(x*2+-+a(b%2Bc*x"2)*d)/(b%2Bc*x)"2

-75 -



Andrés Zarabozo Martinez Propulsion. Teoria

_B-yoME,, —[2- (- DM, |
_ S
G-ro(1+l—m )

2M3, + (A —yME,, — 2+ (v — DME,,

: 1\/[20191:)2

(3—]/1;)( +Yt2

2 M3, —1

3-7; (1 L1 - 1 Mzopt)z

En funcidn de My, teniendo en cuenta la relacién que liga Mzopt con M; y X, se puede comprobar

que la funcidn y tiene una tendencia a decrecer. Llegado a este punto, aun se tiene la libertad de
escoger M;. Una forma de hacerlo es fijar R y My, y determinar M; a partir de la expresion del grado
de reaccidn (R). Pero, por otro lado, incrementar M, implica incrementar la relacion r/A;
suponiendo M; < 1 (de la férmula de m,). Por tanto, en vez de fijar R, un criterio alternativo para
elegir M, podria ser maximizar el siguiente cociente

W, W
A, mA;
Con
UM;,\/Y¢RT; sina, m Py _
=cpTr,(1—174) = - i \/?ml(Ml)
1+ 8= mz ! r
Resulta

Wt W m UMZ./ththsmoc2 Py

Ay mA1 \/1+yt2 1M22 \/RTtl

my (M)

Sabiendo que

Se obtiene

% _ MT\/VtRTzMZ\/VtRth sina, Py

A 1+ ytz— 1yz JRTH

my (My)

Asi, para unos valores dados de My, Ty (igual a T¢z) y Py se tiene que el pardmetro w a maximizar
es
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We/ Ay

 J¥eMrPu [y RT,

MT\/thTZMZ\/thTtZ sina, Py

1 _I_Vt 1 \/RTtl

\/V—tMTPtl\/ YR f

my (M)

M, sina, My

Ye—1 Yetd

1 M2 1 NZhD
M (g e P

2

El primer factor es precisamente el pardmetro y, que ya esta maximizado. Si ahora se quiere
maximizar el parametro w teniendo en cuenta la relacién

Yet+l
. (1—“_1 2 ):M_f LT_lMZZ "
Se obtiene la relacién
vé—1 4 Ye 31t
2 Mzopt_<2 +7— 1>M20pt+2yt =0

La siguiente tabla muestra resultados numéricos de la optimizacidn para valores distintos de y;.

¥ 13 1.4
Mlopt(X =1) 0.4112 0.4293
Mlopt(X =1.379) 0.8190 0.7071
1.319 1.291

20pt

s, 46.16° 45°

O/ X 0.2833 0.2637
MT(I_Ropt) 0-4‘780 0-4564

=0. 5M20pt sina,

Tabla 7.1. Resultados numéricos

Hay que destacar que el valor 6ptimo del nimero de Mach de salida es siempre
supersoénico, Mzopt > 1.
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8. Actuaciones

8.1. Actuaciones de turborreactores

El desarrollo de este tema es solo para turborreactores de flujo simple. Para el turbofdn se hace de
forma analoga pero obteniendo mas ecuaciones.

Se parte de la fuerza adimensional sin considerar sangrado de aire.

F —(A+ )2 M+ 1+ )1T9a°(1 P")
mao_ ! Qo 0 ! Ye To Ug Py

Se dedujo en el tema de turborreactores de flujo simple que esta fuerza adimensional se puede
poner en funcién de los siguientes parametros.

o f(My, 6¢, 7., f, T;, geometria, param. efic. )
0

Se consideran que los pardmetros de geometria y eficiencia estan fijados.

F
:_= Mﬁgl ) )
Thag f(My, 0,7, f, 1)

Del estudio del turborreactor se toman tres expresiones:

- La expresion para la fraccién de masa de combustible es

o
pt
z 0= botc

c
_ _p¢
/= ph ﬁg
CchO Cpc

- lLaigualdad de potencia del compresor y turbina es

Cpt 0
.=1+(1+HZEL1-1)
Cpc Bo

- Lacontinuidad de flujos en la entrada de la turbina y la garganta de la tobera es

}%4A4 — F%BAB
=m(Mg,V¢)

Se puedes obtener formalmente estas expresiones de forma que sean una funcidén que sea igual a

ﬁa(A44'yt)

cero.

f1(M0'9t' T¢, fm h/Ccho) =0 f2(Mo, 6,7, f, 1) =0 f3(M4ngvA8/A4th) =0

Como hipdtesis se fija la seccion caracteristica de la turbina en un lugar del estator donde se tiene
numero de Mach unitario.

M4_:1
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Si la tobera es convergente divergente se puede afirmar que en la garganta hay condiciones sénicas
(sino no tendria sentido poner esta tobera). Si la tobera fuese convergente y adaptada el calculo de
actuaciones es mas complejo. Por lo tanto se hace la hipdtesis que las condiciones de la garganta
son criticas.

Mg = 1
Al utilizar estas hipotesis utilizando la tercera expresion se obtiene una funcién que solo depende de
f3(Ag/As, 7)) =0

Como el primer término es constante, significa que 7; también es constante. Por eso
independientemente de las condiciones de vuelo, las condiciones de la turbina son constantes,
siempre recordando las dos hipétesis que se han hecho.

Tt =ct
Las otras dos ecuacidn se transforman ahora en

Tc = gl(MOJgt:h/Cpc To) f= gZ(MO'atrh/Cpc To)

Por lo tanto el empuje adimensional se puede dejar en funcién de solo tres variables.
F (Mo, 6., h/cpcTp)
- = ) ] c
ma, 0 Yt pcto
Como el nimero de Mach va ligado a la temperatura ambiente T, y para un combustible dado

(h = 43 M]/kg), para un numero de Mach de vuelo dado, la Unica variable independiente es 8;.

Al final lo que se quiere obtener es el valor de 7, para distintas condiciones de vuelo.

Cpt O¢
T.=1+(1+f)Z—1-1)
Cpc Bo
En caso de hacer andlisis rapidos, para ahorrar calculos largos, se suele ignorar f en la ecuacidn de la
igualdad de trabajo entre turbina y compresor. En analisis mds precisos no se debe hacer esta
suposicion.

Si se diese el caso que My < 1, se tendria el t, en funcidn de ese numero de Mach por lo que se
deberia corregir ese valor para cada cambio de Mg.

Para encontrar el caudal masico se parte de las condiciones de referencia (por ejemplo las de
disefo).

JRTe

. _ Py,
mref(l + fref) =m(M, = 1:Vt)< )
ref

Tomando unas condiciones arbitrarias

Pt4-A4—

JRT

m(l+f) =mM, =1,y,)
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Se dividen las dos expresiones obteniendo

1+ fref Pt4 (Tt4)ref
14 f (Peadres Tia

= M = Myep

Si se hace la aproximacidon de que se puede despreciar la fraccion del combustible (solo para analisis
rapidos) todos los valores adimensionales anteriores (excepto f) solo rependen de M, y 6;.
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