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PRESENTACION

"Disefio y Analisis Estructural para Turborreactores de Bajo Aujo Masico", es
un libro fruto del trabajo académico del Ingeniero Arnold Escobar Garzoén,
Investigador del Instituto Militar Aeronautico, la escuela de posgrados de

la Fuerza Aérea Colombiana.

Es motivo de orgullo presentar al medio académico, cientifico y aeronau
tico una obra que demuestra, una vez mas, que la educacion es el factor
potencializador de las capacidades del hombre, sustentada en procesos de

investigacion Uutiles, que aporten beneficios a la sociedad.

Los conceptos basicos de termodinamica, estatica, dinamica y materiales,
relacionados con el andlisis estructural y el disefio de un turborreactor
de relacibn de compresibn menor, no solamente se constituyen en los
fundamentos para su construccion y operacion, son ademas un producto
basado en la gestién del conocimiento y la doctrina.

Obras como ésta, sustentan la tesis que, en el escenario de la post vio
lencia, las Fuerzas Militares deberan asumir el reto del desarrollo técnico
y tecnoldgico en Colombia, razén por la cual , el fomento del saber y la
investigacion en ciencias aeroespaciales ocupan un lugar preponderante
en el Plan Estratégico Institucional 2006 - 2019 de la Fuerza Aérea, en el
que se ha definido como un objetivo macro a alcanzar: "Mejorar el clima
organizacional a través del impulso al desarrollo humano, cientifico, tecno

l6gico y cultural, para ser lider en el ambito aeroespacial nacional".



Este es un ejemplo de la capacidad e ingenio de los hombres y mujeres
de la Fuerza Aérea que invita a seguir documentando los conocimientos
adquiridos en el ejercicio diario de las funciones institucionales. De esta
manera se seguirda conformando y enriqueciendo el acervo de saberes

aeronauticos que nos hace lideres en el campo de la aviacion nacional.

Coronel RICARDO ISMAH. MEDINA TORRES
Director Instituto Militar Aeronautico



PROLOGO

B desarrollo alcanzado por la Ingenieria en Colombia exige realizacio
nes y creaciones propias, surgidas de la experiencia, la capacidad y el
conocimiento acumulados. Es indispensable que nuestros profesiona
les, en todas las disciplinas del saber, nos permitan conocer, a través
de publicaciones escritas, los conocimientos alcanzados en afios de

paciente labor intelectual.

Este libro Disefio y Andlisis Estructural para Turboreactores de Bajo

Hujo Masico, es un ejemplo a imitar.

Es un libro en donde se describe en forma detallada las etapas basicas
de la construcciéon de motores a reaccién de bajo flujo masico. B lec
tor encontrara las bases para la construccibn de un pequefio motor a
reaccion, Este motor se caracteriza por ser de un solo eje, de empuje
moderado, con un compresor centrifugo, camara de combustién anular

de flujo reverso y turbina axial de gas.

La construccion del motor fue realizada por primera vez en el afo 2004
en la Universidad de San Buenaventura, sede de Bogot4, y desde en

tonces ha generado evoluciones significativas.

B IMA -Instituto Militar Aeronautico- en su nueva dinamica de ges
tiébn, desarrolla una politica de generacion de nuevo conocimiento,
mediante un apoyo decidido a los procesos de investigacién aplicada.



Fruto de esta gestion es la publicacion de este libro, como aporte al

avance del conocimiento en el campo de la construccion de motores en
nuestro pais.

GABRIEL JAIME CARDONA OROZCO
Universidad de San Buenaventura, Bogota, D. C.

Decano Facultad de Ingenieria
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Este libro contiene la descripcion del proceso de analisis, disefio y cons
truccion de un motor de reaccidén de baja potencia. En el desarrollo del
libro se encuentran 15 capitulos que introduce al disefio y al andlisis

estructural de la siguiente forma:

+  Capitulo 1: en el se encuentra la historia y los diferentes tipos de

motores térmicos.

+  Capitulo 2: fundamentos matematicos y fisicos tales como tipos de
movimiento del flujo, ecuaciones de gases perfectos, ecuacién de
bernoulli, leyes termodinamicas, ciclo brayton, rendimientos de los

turborreactores, y rendimiento energético.

+  Capitulo 3: predisefio; se ilustra el proceso del analisis inicial para
el disefio del motor y los célculos térmicos ideales para establecer

la configuracién del motor.

+  Capitulo 4: una vez disefado el motor térmicamente se realiza del

disefio el compresor y sus etapas .

+  Capitulo 5: con los datos obtenidos en el calculo del compresor se
calcula y disefia la camara de combustion terminando con el capitulo
6 en el disefio de la turbina; al terminar estos disefios basicos de los
componentes principales del motor se desarrollan unos ejercicios del
disefio de disco de turbina y disefio de un posquemador.
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Al terminar la parte de geometria y relaciones geométricas del motor se
realiza un disefio estructural con andlisis de cargas, sistemas de unién
entre componentes, métodos de sellado, analisis térmicos relacionado
con la expiacion de la camara de combustién y turbina; al finalizar el li
bro encontrara los capitulos de andlisis de parametros o caza fallas y una
breve descripcion de los procesos de construccion de los componentes
disefiados, con esquemas que ayudaran a los investigadores a desarrollar
sus propios prototipos.

HISTORIA

La inquietud de desarrollar maquinas con el principio de reaccion para
generar propulsion no es nueva. Hero de Alejandria diseid un modelo de
turbina de vapor hace aproximadamente 2000 afos. Posteriormente Sr
Isaac Newton describié el principio del empuje de reaccién en sus tres
leyes de la dinamica en 1687.

+ Todo cuerpo mantiene constante su cantidad de movimiento (p), a
no ser que se le obligue a cambiarla mediante la accion de fuerzas.

+  Lavariacion de la cantidad de movimiento de un cuerpo en el tiempo,
es igual a la fuerza a la cual se somete Fd_"
1
+ Las fuerzas se presentan siempre por parejas; si un cuerpo A ejerce
una fuerza sobre un cuerpo B, el cuerpo B ejercera una fuerza igual,
pero opuesto sobre el cuerpo A (Ley de accion-reaccion).

En 1791, John Barber de Inglaterra obtuvo la primera patente de una
turbina de gas, pero su desarrollo se ve frenado durante 100 afhos ya
que los materiales necesarios, los disefios y las técnicas de fabricacion
llegan después, permitiendo construir una de estas turbinas. B motor
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de pistdén se desarrollé6 primero que la turbina de gas, pero carecia de
potencia, el desarrollo de la turbina de gas permiti6 generar mas po
tencia dutil.

Durante los afios 30 un ingeniero aleman, Hans von Ohain, y un ingeniero
inglés, Frank Whittle disefiaron un nuevo tipo de motor, cada uno por se
parado. Hacia 1938, Hans von Ohain y su mecanico Max Hahn ya habian
disefiado, construido y realizado pruebas de vuelo de un avién de propul
sibn a chorro. Su disefio incluia un compresor (rotor) y una turbina en el
mismo eje. B disefio de Frank Whittle también incluia un rotor accionado
por una turbina con un sistema de combustién. Su aviébn de propulsién de

reaccién vold con éxito en 1941.

Desde entonces, se han realizado muchos avances y variaciones de los
disefos del motor de reaccion. Ademas, motores mas livianos y eficientes
han hecho posible la fabricacion de aviones mas grandes y mas rapidos.
En menos de 100 afos, los aviones han jdo desde el primer avion de los
hermanos Wright y de su primer vuelo de 12 segundosy 120 pies, hasta los
aviones jamas imaginados como el A380 que son capaces de volar alrede
dor del mundo en unas cuantas horas. Todo esto se hizo posible gracias a
la invencién del motor de reaccion.

MOTORES TERM ICOS

Como se define en el articulol. Un motor térmico de la siguiente forma:
es una maquina de fluido que transforma parte de la entalpia de un gas
o vapor (fluido compresible que se encuentra a alta presion y alta tem

peratura).

1 ESPEJO M., Edgar. "Motores térmicos, funcionamiento y principales modelos en: Ingenium,
Revista de la Facultad de Ingenieria n.° 3, Bogota, D.C.: Universidad de San Buenaventura,
enero-junio de 2001.

17
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La palabra térmico, asociada con este tipo de maquinas, se debe a que
la forma en que comunmente se lleva a la condicibn de alta presion y
temperatura al fluido compresible, es a través de una adicién de calor. En
la mayoria de maquinas térmicas la adicién de calor con la cual se eleva
la energia almacenada en un fluido compresible, se realiza a través de un
proceso quimico de combustion, razén por la cual son comunes las desig

naciones: "maquinas de combustion" o "motores de combustién".

TIPOS DE MOTORES TERM ICOS

Como se mencion6 anteriormente, al hablar de motores térmicos se hace
referencia normalmente a motores de combustion, y es precisamente con
base en esta caracteristica que se clasifica este tipo de maquinas. Los
motores térmicos o de combustién se clasifican de acuerdo a si se realiza
directamente o no el proceso de la combustion en el fluido de trabajo
(fluido del cual toma la energia el motor), encontrandose la siguiente sub

division:

+  Motor de combustion externa: es aquel en el cual el fluido de trabajo
no es el que experimenta el proceso de la combustion, sino que ésta
se lleva a cabo en un segundo fluido que no le transfiere directamente
la energia al motor, sino al fluido de trabajo.

+  Motor de combustion interna: es aquel en el cual el fluido de trabajo
es el que experimenta el proceso de la combustion y a su vez le trans
fiere directamente la energia al motor.

En los motores de combustion externa el fluido que experimenta el pro
ceso de la combustion consta basicamente de una mezcla de aire y com
bustible, la cual al quemarse dentro de una caldera, le transfiere calor al

fluido de trabajo que ird posteriormente al motor térmico. En la mayoria

18
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de los casos el fluido de trabajo
de los motores de combustion
externa es el vapor de agua, pre
sentandose dos tipos de motores
basicos:

1. La maquina de vapor. Esta
consta basicamente de un
mecanismo biela-manivela,
unido a un pistbn que se
mueve dentro de una ca
misa bajo la accibn de la
presion del vapor, con lo

PRODUCTOS — <
DE LA COMBUSTION I

AGUA
COMBUSTI

AIRE CALDERA VAPOR

MAQUINA DE VAPOR-

MoV
ROTATORIO

Figura 1. Maquina de vapor.

cual se esta realizando el proceso de transferencia de energia. En la

figura 1 se muestra la maquina y la caldera que genera el vapor.

Figura 2. Turbina de vapor.

2. La turbina de vapor. Esta
consta de una serie de alabes
unidos radialmente a un eje,
los cuales la hacen rotar cuan
do incide sobre ellos una co
rriente de vapor, realizandose
de esta manera la transforma
cion de entalpia del fluido a

energia mecanica de rotacion

del eje. Lo anterior se muestra esquematicamente en la figura 2.

En los motores de combustion interna el fluido de trabajo experimenta

también el proceso de la combustién, constando béasicamente de una

mezcla de aire y combustible inicialmente, que al quemarse dentro del

motor se transforma en una serie de gases de combustién con alta energia
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(entalpia), la cual se transfiere pos

teriormente a la maquina.

Los motores de combustion interna
se clasifican de la siguiente forma:

1. Motores alternativos. Estos po

seen el mismo principio de funcio

namiento de la maquina de vapor,

sblo que aqui el fluido de trabajo

si experimenta el proceso de la

Figura 3. Motor alternativo, combustion y por lo tanto es su
entalpia la que se transforma en  trabajo (til del motor. En la figura

3 se muestra esquematicamente i motor alternativo.

2. Turbina de gas. Esta es en esencia la misma turbina de vapor, excepto
que en este caso el fluido de trabajo esta constituido directamente por
los gases producto de la combustion.

3. Turbohélice. Se trata de
una turbina de gas o de

entrada

un motor alternativo, que de combustibl e

i . Y ENCENDIDO

tiene conectado a su eje

principal un reductor de

velocidades, el cual a su

vez le entrega a un se

gundo eje el movimiento, productos de
, compresor turbina la combustién

para que éste por rota

cién de una hélice impul- Figura 4. Turbohélice

se el aire hacia atras, obteniéndose como respuesta desde el aire, una
fuerza de reaccion en el sentido opuesto (hacia delante), que origina

20
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el desplazamiento del motor. En la figura 4 se muestra un esquema de

una turbohélice.

4. Motores de reaccion. Son aquellos que adquieren un movimiento del
conjunto del motor, mediante la expulsion a alta velocidad del fluido
de trabajo (gases producto de la combustién) en el sentido contrario al
movimiento deseado, es decir, que utilizan el principio de accion-reac

cién directamente, sin elementos intermedios como hélices o ruedas.

Existen dos tipos basicos de

motores de reaccion: los ENTRADA DE

que toman el comburente

del medio que los rodea

(el aire), o los que no lo ha

cen (estos se conocen como

motores-cohete). Todos los

motores de reaccibn que

poseen admisibn de aire

. L. Figura 5. Motor a reaccion a nivel general.
del exterior, constan basi
camente de un conducto en el cual se realiza el proceso de la combustiéon
del fluido de trabajo, el cual posee una admisibn de aire externo, una
entrada de combustible, una bujia que enciende la mezcla y una abertura
para expulsar los gases de la combustion a alta velocidad. Esto se muestra

en la figura 5.
COMPONENTES PRINCIPALES DEL MOTOR DE REACCION

Los componentes basicos de un motor de reaccion son la toma de aire,
el compresor, la camara de combustion, la turbina, y la tobera o cono
de escape. Diferentes motores utilizan estos componentes en diversas

combinaciones. Algunos disefios de motor, incluso, eliminan uno o mas

21
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Inyector de
Toma de aire  combustible turbina
aire
gases
compresor camara de cono de escape

combustion

www.grc.nasa.gov/WWWY/K-12/airplane/shortp.html

Figura 6. Componentes basicos de un motor de reaccion.

de estos componentes. Pero estos son los elementos basicos de un mo
tor. En la figura 6, se muestra el disefio tipico de un motor de reaccién

y sus componentes.

TOMA DEAIRE

La toma de aire garantiza la cantidad de aire que entra al motor. Después
de establecer la velocidad de crucero del avion, se disefian la toma de
aire con la capacidad de aspirar aire como sea necesario. Las velocidades
de crucero subsonica, supersonica e hipersbnica, requieren cada una de
diferentes disefios de toma de aire. B componente siguiente es el compre
sor; funciona mucho mejor cuando el aire entra lentamente. Por lo tanto,
la toma de aire esta disefiada para disminuir la velocidad del flujo de aire

que entra al compresor.

22


http://www.grc.nasa.gov/WWW/K-12/airplane/shortp.html

Introduccién

COMPRESOR

B compresor se utiliza para aumentar la presion del flujo de aire (Pt2). Esto
es directamente proporcional al empuje del motor. Mientras mayor sea la
presion, mayor sera el empuje producido. Un compresor basico aumenta la
presion del aire de 15 a 30 veces mas, y para compresores pequenos esta
entre 1,5 a 5. Los disefiadores de motores eligen diversos compresores para
encontrar la mejor configuracién respecto a las necesidades de disefio.

CAMARA DE COMBUSTION

B aire que sale del compresor a baja velocidad vy alta presion entra después
a la camara de combustion donde se mezcla con combustible. B aire que
sale de la camara de combustion a alta temperatura y presién sera utiliza

do para generar empuje. Uno de los factores mas importantes es la mezcla
de combustible y aire; esto para conseguir la combinacién adecuada que
produzca la mejor combustion posible. S el combustible es demasiado
poco, cuando la mezcla se quema no alcanza temperaturas altas y el em

puje generado disminuye. Cuando hay demasiado combustible, la mezcla
no se quema totalmente; puede ser que el empuje generado sea suficiente,
pero el motor desperdicia combustible.

ETAPA DE TURBINA

Los gases salen de la camara de combustioén y pasan a la turbina donde la
presiobn es mucho mas baja. La alta presién de estos gases comienza enton
ces a disminuir. Cuando la presién disminuye, la velocidad del flujo de los
gases de escape, aumenta. Al salir del motor, estos gases generan empuje.

Parte de este flujo es utilizado para accionar el compresor.

Se debe prestar mucha atencion al disefio de la turbina debido a la alta
temperatura de los gases que salen de la camara. S los materiales con
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los que se constituyen las ruedas de la turbina no son los adecuados, las
ruedas pueden derretirse y deformarse y ser menos eficientes, o pueden
incluso romperse y destruir el resto de la turbina.

CONO DE ESCAPE O TOBERA

La geometria interior de la tobera esta formada de tal manera que los ga
ses de escape aumenten mas su velocidad mientras viajan hacia la salida
del motor. Cuanta mas alta sea la velocidad de la salida de los gases, mas
empuje podra ser generado. Algunos aviones de combate tienen toberas
de geometria variable, permitiendo que el piloto ajuste el empuje. Otras
toberas son de disefo fijo porque las condiciones no cambian lo suficiente
como para que sean de geometria variable. Al disefiarse se debe prestar
atencion a las temperaturas de los gases de escape en el cono de salida,
especialmente si hay un dispositivo de poscombustion (afterburner).

TIPOS DE MOTORES DE REACCION

+  Pulsorreactor. En este motor se coloca una serie de valvulas de admi
sion, las cuales se abren para permitir la entrada del aire y se cierran
cuando se inyecta el combustible y se produce el encendido. Un motor
de este tipo se muestra en la figura 7, este modo de operacién implica

un funcionamien-

24
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Estatorreactor. En este caso es la presion de los gases admitidos la que
asegura el correcto flujo dentro del motor, lo cual sblo se logra cuando
una alta velocidad de la aeronave en la cual se encuentra el motor,
asegure una alta
velocidad del aire
admitido (normal
mente esto se da
en regimenes su
personicos). En la
figura 8 se muestra
un estatorreactor.

Figura 8. Estatorreactor.

Turborreactor. En este motor es un compresor accionado por unaturbina,
la cual recibe energia de la camara de combustion, lo cual a su vez per
mite que el motor pueda arrancar desde velocidades nulas de movimien

to (condiciones
ENTRADA DE COMBUSTIBLE
que no se pue Y ENCENDIDO

den tener en el
estatorreactor).
En lafigura 9 se
muestra un tur

borreactor.

Figura 9.
Turborreactor.

Turbosoplante o turbofan. Este es un motor de reaccion donde los
gases expulsados a través de la parte trasera no sblo estan compues

tos por los gases de combustiéon, sino que también hay presencia de

25
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una cierta canti
dad de aire im
pulsado por una
serie de aspas
(soplantes), el
cual circula por
un ducto exte
rior a la conduc
cion de los gases
de combustion.

SOPLETE

AIRE DE
COMBUSTION

AIRE

AlR,.
IMPULSADO

COMPRESOR

PRODUCTOS DE
LA COMBUSTION

TURBINA Y AIRE IMPULSADO

Figura 10. Turbosoplante.

Cualitativamente el turbofan se podria calificar como una turbohélice

en la cual el aire impulsado por el propulsor se encuentra confinado a

una tuberia. Una de las ventajas que tiene esta configuracién es la de

obtener velocidades de expulsion de gases mucho mas altas, lo que se

traduce en un mayor empuje del motor. Un esquema de esta maquina

se muestra en la figura 10.

B unico motor que opera sin toma de aire exterior es el motor-cohete.

En este motor no se tiene una admision de aire, lo que implica que

la maquina que es movilizada por él, deba llevar tanto el combusti

ble como el comburente. Al no tomar aire del exterior, no existe la

TOBERA

CAMARA
DE COMBUSTION

GASES

DE COMBUSTION

26

dificultad constructiva
que hay en los demas
motores de reaccién:
impedir que los pro
ductos de la combus
tion salgan por la parte
delantera, lo cual hace
que este motor conste

Figura 11. Motor-cohete.
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simplemente de una camara de combustion y de una salida de gases
(tobera). En la figura 11 se muestra un motor-cohete.

Aunque la forma constructiva de un motor-cohete sea mucho méas simple
que la de un motor de reaccion con toma de aire exterior, el hecho de
tener que llevar tanto el combustible como el comburente acarrea las si

guientes consecuencias:

+ La maquina impulsada por el motor-cohete es mas pesada que la equi
valente en potencia propulsada por un motor de reaccion con toma de

aire del exterior.

+  La autonomia de vuelo de un motor-cohete es mucho mas pequeha
(del orden de segundos o unos cuantos minutos, maximo) que la de
un motor de reacciébn con toma de aire del exterior (del orden de
horas). Lo anterior se debe a que en el motor-cohete se consume la
masa de propelente muy rapido, mientras que en el motor de reaccién
convencional, el consumo del combustible es mucho méas bajo, ya que
los gases expulsados provienen de la combustién de una (1) parte de
combustible con noventa y nueve (99) del aire admitido (en el motor-
cohete el 100% de la masa proviene del propelente).

+ B motor-cohete posee la ventaja de poder funcionar en el espacio

donde no hay presencia de aire.

FUNDAMENTOS BASICOS

Compresibilidad: los fluidos son compresibles cuando su densidad aumen

ta en funcién del aumento de presion o viceversa.

Ecuacion de continuidad: determina la ley de conservacion de la masa

de un sistema, la masa por unidad de tiempo que pasa por la seccion 1
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en un conducto es igual a la masa por unidad de tiempo que pasa por la
seccion 2.

CONDICIONES:

* no existen fugas en la transiciébn de 1 a 2

*  movimiento estacionario.

| 2

; i
=1 P2
Al A2
Vi V2

p, X XA =p:<WxA2=rii = Aflujo masico K [Kg/j]
p = Densidad jAg//«]

V=c = Velocidad [Ww/.s]

A= Area

MOVIMIENTO TRANSONICO

Mach: es la relacion entre la velocidad del fluido en un punto y la veloci
dad local del sonido en ese punto.

28
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c=[»75] Velocidad del fluido

a=yjy xRxT[w/s] Velocidad local del sonido

y = coeficiente - adiabatico

TIPOS DE MOVIMIENTO

+  Movimiento subsbnico M<A1
+ Movimiento sbnico M=1

+ Movimiento supersbnico M>1

ECUACION DE LOS GASES PERFECTOS

/fxi
p = densidadiA'g/ m ]

p - presion[/V / «/]

R - constante - universal - del - los - gases\j! Xg°X]

T = temperatura’ K\

Primera ley de la termodinamica

B calor que como forma de energia fluye a un sistema es aprovechado por

el sistema en la realizacion de un trabajo externo y por otra parte en la

variacion de su energia interna.

O0=ILR-U+Ww
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Q- Calor
i/ = Energia interna

W - Trabajo

Se examinara el primer principio de la termodinamica2, aplicado a un vo
lumen de control en un proceso de estado estable y flujo estable, como lo
seria en un motor a reaccion en sus diferentes estaciones.

Donde:

(2= Calor por unidad de tiempo al o del sistema [v/¢]

ifes- Flujo masico de entrada o salida [Ag/s]

i = Entalpia del masico de entrada o de salida [T/A'g]
ce s = Velocidades del masico de entrada o de salida [w/s]
25 =

Ceopotencial del masico de entrada o de salida [«/]
IV = Potencial al o del sistema k]

WT = Potencial al o de la turbina k]

We - Potencial al o del compresor kJ

Hv = Poder calorifico del combustible

u', = Trabajo especifico a o de la turbina

it" = Trabajo especifico a o del compresor

MENDEZ, Aurelio. Termodinamica |. Bogota

- Colombia: Universidad de San Buenaventura,
Bogota, D. C.
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Recuerde que:

En todo el motor:

T, L,
gtl h +-< + g +-c; +W

O+t =m. ' -cit AT+ WL
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Seccion 1-2 "compresor"

1 2

LrinJ

Trabajo del compresor

Hl

rii

Seccion 2-3 "combustion"
2 3

Tt
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H,.=Rv (5 -O+Trfe“n)

ni

RM

N Ger

Seccién 3-4 "turbine"
3 4

~in

ni, = ni, = ni

. -l
w
W,+W. = Q, Ideal ir, = -<-
rii

Seccion 4-5 "exhaust"
5
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ECUACION DE BERNOUILLI PARA FLUIDO COM PRESIBLE

Bernouilli, establece la presion total del movimiento de un fluido compresi
ble sin viscosidad, sin recibir calor o trabajo del exterior, se define como:

X
ra-i V-l
P P

p, = Presion total
p = Presion estatica
----- M | = Presi6n dinamica
M = Namero Mach del movimiento
Presion total = presion estatica + presion dinamica

Bernouilli al estado termodinamico:

r=nC A1 |

7] = Temperatura total
T= Temperatura estética

14 =mne- A7: = Temperatura dinamica

Temperatura y presion en funcion de, ( calor especifico del gas a pre
sion constante, K= Cp/Cv relacién entre los calores especificos del gas
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a presion y volumen constante y 7 el equivalente mecanico del calor
[/fgnz/ Kilocalorja\

EMPUJE EN UN MOTOR A REACCION

Teorema del impulso; la variacion de la cantidad de movimiento por se
gundo de un sistema de particulas es igual a la suma de las fuerzas exte
riores que actlan sobre el sistema.

La fuerza de empuje es el resultado de la diferencia de presibn de cada
uno de los componentes del motor, la sumatoria de estas diferencias de
presion dan el empuje total del motor.

Ecuacion del empuje para un motor de reaccion

F= + Vv
g

iv= Casto masico de aire lkg/y]
~ Casto masico de combustible [A'g/6]
¢ = Velocidad de salida de los gases [/»/.y]

c = Velocidad de entrada del aire o velocidad de vuelo "ideal"
[zzz 1 y]
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CICLO BRAYTON

En estas maquinas rotativas, el aire aspirado a la presion atmosférica, se
comprime mediante un compresor C, elevando su temperatura, y es con
ducido a la camara de combustién D, donde se inyecta el combustible que
arde en forma continuada y suave; los gases calientes de la combustion
se expansionan en los alabes de la turbina, desarrollando un trabajo util
y salen a la atmosfera a través del escape; la turbina, una vez en marcha,
acciona el compresor; el ciclo desarrollado se conoce como ciclo Brayton;
tanto la compresidbn como la expansién se realizan en una sola etapa. Los
gases que se expansionan en la turbina, todavia calientes en el escape, se
pueden aprovechar para producir vapor de agua en una caldera, y utilizar
lo posteriormente en una turbina de vapor.

S los gases de escape se hacen llegar a una tobera de descarga, la turbina

de gas se convierte en una maquina de chorro.

Figura 12. Ciclo braylon de un motor de reaccion.

Para hallar en primera aproximacion el rendimiento térmico de una turbina
de gas, consideraremos un ciclo recorrido por un gas perfecto, en el que
las transformaciones (1-2) y (3-4) son isentrépicas, y las transformaciones
(2-3) y (4-1) a presién constante.
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CICLO SIMPLE

Figura 13. Ciclo ideal del turborreactor en el diagrama T-S, P-V.

La figura 14 muestra el ciclo real del turborreactor en el diagrama T-S.

B siguiente calculo muestra el comportamiento del turborreactor en el
punto de disefio, con cualquier variaciéon de velocidad y altura de crucero.

Figura 14. Ciclo real.
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Este es un gjemplo que sirve de guia para los disefiadores3.

Calcule el empuje especifico y el consumo especifico de combustible de un
turborreactor con velocidad de crucero 50 m/s, a nivel del mar; los coefi
cientes de los componentes principales estan dados en el punto de disefio:

Grado de compresion 7it.: 16
Temperatura a la entrada de turbina 7-7 : 1.000k
Rendimientos isentropicos:

Rendimiento del compresor tq,: 0.74
Rendimiento de la turbina tq, 0.76
Rendimiento de la toma de aire iq, 0.93
Rendimiento del cono de escape tq: 0.95
Rendimiento mecanico tqm: 0.99
Rendimiento de la combustion tgh: 0.98
Pérdida de carga en la combustion 4%

La presion y la temperatura a nivel del mar por tablas:

=1.013Z7ar To = 288£

La temperatura y la presion total a la salida de la toma de aire se determi
nan por las siguientes ecuaciones de parada "totales":

C (50/w /1)3 _
2c, 2x1005

1,25k
C,

T =Ta+ 52— =288+ 1.25 = 289,
C

A c: ) 0.93x1.251
= = 1013 | 4 ---mmmmmmmes 1.027W
, = Pa 1+A 20,, *Ty A

3 SARAVANAMUTTOO. Teoria de las turbinas de gas, Metodologia Propuesta, Marcombo,
1983, p. 86.
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A la descarga del compresor:

p2 =1 —JA, = 1-6x1.027 = 1,646ar
zi
) 289
T == " 16% -1 55k
A 0.76

A, = 289 + 55 = 344/

v
Sendo IV, = —. entonces:
A,

J = trabajo - especifico

1005x55
= A - = 49,
Crg>In 1147x0.99
Ta. = 1000 - 49 = 951A
P, = P, = 1.64(1- 0.04) = \.51bar
vV Ny

1 49
KK = T3t---- (T3i - 74,) = 1000 - — = 9355k
j 0.76

’

<7 Azi L9355V
P<, =P» y = 1571 1000 ) = 1,20bar
y

La relacidbn de expansion del cono de escape es:

N-=z-N-=118

P 1-013

Con la siguiente ecuacidon determinamos la relacion de expansién critica:

= 1914
. 0.333

I VAr+\V 095\ 2333
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Como — < el cono de escape no esta obturado.
Pa  Pe

2 = 2x951 =8]52A.
»+1 2.333

C 5 ( \

™77

1.20
1Pa) L1.013J

1 1
Pa =P< =120 = 1.013W
P

AL PP 00x01s
RT. ~ 0.287x815.2

5 =(/A5)12 =(1 333 x 0.287 x 815.2x1000)/2 = 558.45«i /|

! = 0.004 J6w 27 Kg
m p,/cs 0.43x558.45

B empuje especifico:

Ke =(cs —CH — (A “A)
m

= (558.45 - 50)+ 0.00416(1.013-1.013)I05
= 508.457Vs/Ag

Como 7,i=344°K y 75-7\(=656°K, con la figura 15 (ver la figura 15
en la pagina siguiente), se toma la relacién combustible/aire tebrica
requerida, que es 0.0176. Con este coeficiente calculamos la rela

cioén real:

0.0176 0.01796
0.98

B consumo especifico de combustible:

= L IR 0.1 IKg/hN
Ke 508.45
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AUMNTO DE TEMPERATURA EN LA COMBUSTION [°K]

INTRODUCCION

RELACION COMBUSTIBLE-AIRE TEORICA

0.016 0.018 0.020 0.022 0.024 0.026

0.004 0.006 0.008 0.010 0.012 0.014
RELACION COMBUSTIBLE —AIRE TEORICA

Figura 15. Variacion del incremento de temperatura de la combustion
con la relacion combustible - aire.
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CONFIGURACION

Se muestra en la figura 1 de este capitulo, la configuracién establecida para
el desarrollo del motor, en donde se toma la configuracibn mas sencilla
posible para un motor a reaccion, que consta de una etapa de compresion,
y una etapa de turbina.

Para tener una sola etapa de compresién, es necesario disefiarlo con un
compresor centrifugo, ya que éste permite un mayor grado de compresion
con una sola etapa, que si fuese axial.

En la camara de combustion se establece una configuracion anular, de flu
jo reverso. Esto permite utilizar al maximo el espacio comprendido entre
el compresor y la turbina, haciendo al eje mas corto, y la combustion se

desarrolla con mayor eficiencia.

Figura 1. Configuracion del motor.
1- Compresor centrifugo, 2- Difusor, 3- Camara de combustién de flujo reverso,
4- Estator de turbina, 5- Disc de turbina axial y 6- Tobera.
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La etapa de turbina se plantea de flujo axial por ser mas facil de di

sefiar y construir, su peso es menor que una rueda centripeta.

Una vez establecida la configuracion del motor, es necesario recurrir
al analisis de motores similares, con los cuales se puedan prome
diar pardametros y asumir una posible tendencia del motor que se

disena.

Principalmente es necesario tomar como valor de partida el empuje
que se busca para el motor, con lo cual se analiza en la tendencia de
motores similares, y se observa la posible relacibn entre el empuje y
parametros como el gasto de aire, consumo especifico de combusti
ble, temperaturas de salida de camara de combustién, etc.

ESTADISTICAS

En la tabla 1, son analizados cinco motores a reaccion, en los cuales se
estudian sus caracteristicas, y se promedian para Hallar los datos inicia

les que se utilizaran en el software de calculos termogasodinamicos a

desarrollar.

MOTOR FD3/64  MICRO-TURBINE T 250 MARBORE
CONSTRUCTOR Schreckling Kamps  JPX Turbomeca GE, MT
ANO 1990 1993 1995 1952 1983
EMPUJE (N) 30,00 50,00 59,00 3.900,00 262.500,00
MASA (Kg) 0,75 1,14 1,55 146,00  4.066,00
TIC 1,50 2,00 2,15 4,10 32,00
TEMPERATURA T3t(cC) 700,00 650,00 740,00 780,00  1.280,00
EMPUJE ESPECIFICO (N/Kg) 40,00 44,00 38,00 27,00 65,00
CONSUMO ESPECIFICO (Kg/N‘b) 0,32 0,20 0,18 0,12 0,04

Tabla 1. Estadistica de motores de reaccion
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CALCULOS TERM OGASODINAM ICOS

B fin principal de los calculos termogasodinamicos! de un motor a reac
cion consiste en la determinaciéon de los parametros necesarios para el

calculo posterior y proyecto de todos sus elementos.

Los datos iniciales para el proyecto del motor de aviaciébn se fijan segun
la velocidad de disefio y altura de vuelo, el empuje y gasto especifico de
combustible. Aparte de esto, el motor debe satisfacer una serie de exigen
cias con respecto al peso, dimensiones principales, sencillez de construc

cion y seguridad de servicio.

B turborreactor consta de un dispositivo de entrada, de un compresor, de una

camara de combustién, de una turbina de gas y de una tobera de escape.

B aire que incide en el motor, se comprime, a través del dispositivo de ad
mision y pasa al compresor. En éste, el aire se comprime gracias al trabajo
suministrado por la turbina.

En la camara de combustion se aporta el calor al aire, a presion casi constante
(o disminuyendo algo la misma), gracias al combustible que se quema en ella.

La temperatura de los gases a la salida de la camara es de 900-1000° abs.
Los gases calientes a la salida de la camara de combustion poseen gran
reserva de energia potencial, temperatura y presion elevadas. Esta energia

se convierte en trabajo mecanico en la turbina de gas.

B rotor de ésta va montado sobre el mismo eje que el compresor y el tra

bajo de la turbina se emplea en su totalidad en accionar el compresor.

1 STECKIN B. C; KAZANDZAN P. K; ALEKSEEV L. P; GOVOROV A. N; KONOVALOV N. E;
NECAEV JU.N; FEDEROQV, R. M, "Introduccion", en: Teoria de los motores de reaccion, Dossat,
1964, p. 206.
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B desarrollo del turborreactor se debe a las propiedades de turbina de gas
y mas que nada a la gran potencia que puede obtenerse con una turbina de
dimensiones y pesos reducidos. A la salida de la turbina el gas posee aun
reserva de energia potencial, su presiébn es mayor a la atmosférica y su tempe
ratura es igual a 700-800°C abs. Esto explica por qué, gracias a la adicién de
calor al aire comprimido, el trabajo de expansion del gas en el motor es muy

superior al trabajo necesario para la compresién del aire del compresor.

La energia potencial del gas se transforma en la tobera de salida, durante
el proceso de expansién, en energia cinética. La velocidad de salida en el
turborreactor en condiciones estéticas llega a ser hasta de 550-600 m/s,
y aun mayor. Con las velocidades de vuelo corrientes hoy en dia el turbo
rreactor es capaz de crear enormes potencias de empuje, que sobrepasan
en mucho las potencias de los motores de aviacion de piston. Gracias a
esto, asi como gracias a que posee mejores caracteristicas de velocidad

que los motores de piston de aviacion.

B proceso de funcionamiento de un turborreactor como se ha di
cho, se realiza con adicibn de calor a p = const. En teoria con la
adicion de calor a v = const. Se consigue elevar el rendimiento y
mejorar la economia del turborreactor en comparacién con la adi
cibn de calor a p = const.

HIPOTESIS

*  No existe intercambio calorifico.

+ B gas cumple con la ecuacion de estado.

+  Los perfiles de velocidades y temperaturas, en cada seccién caracte
ristica del motor son uniformes.

*  No existe disociacién térmica de los gases de combustion.

+ B aire refrigerante regresa al conducto de paso.
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+ No se tiene en cuenta la caida de temperatura de los gases de com

bustion cuando se mezcla con el aire refrigerante.

DIAGRAMA DE FLUJO Y SOFTWARE

B andlisis del motor se establece por estaciones, en la ilustracion 2, se
muestra la numeracion de las estaciones, las cuales concuerdan con la

secuencia del diagrama de flujo.

B siguiente diagrama de flujo2, es programado en Matlab, con lo cual se
pueden realizar los calculos y sus posibles correcciones de una manera

mas precisa y mas rapida, que de ser realizadas a mano.

B software, requiere como datos de entrada cuatro valores tentativos de
grado de compresion ftc, y dos valores tentativos de temperaturas a la
salida de la camara de combustiéon Td, con los cuales el software realiza
los calculos y emite graficas que relaciona el consumo especifico de com
bustible con el grado de compresion, y el empuje especifico con el grado

de reaccion.

2 COLMENARES, Fernando. Teoria de Motores I, Bogota D. C.- Colombia: Universidad de San
Buenaventura.

49



DIStNO Y ANALISIS ESTRUCTURAL RARA TURBORREACTORES DE RAJO ELUJO MASICO = Ar NOLD ESCOBAR

Con estas graficas se elige el grado de compresion y la temperatura Tk, que
mejor rendimiento genere, y se recalcula en el mismo programa, obtenien
do asi los datos finales de disefio del motor.
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CONSTANTES
th=288; Temperatura segun la altura
ph=1.013e5; Presion segun la altura
mh=0; Mach de vuelo
k=1.44; Cociente de calor especifico del aire
ddif=0.98; Coeficiente de pérdida de presion

nca=0.74; Rendimiento (eficiencia) del compresor



hv=43300;
Ecc=0.98;

[t=14.9;

dcc=0.98;

nta=0.75;
viu=0.025;

nm=0.90;
gte=0.98;

k1=1.33;
ko=66.2
r=287;

r1 =289.3;
yts=0.98;

Capirifmo 1 * Prioisifio

Poder calorifico del combustible segun combustible

Grado de transmisibn de calor en la camara de

combustion

Cantidad de aire tebrica para quemar un Kg. de
combustible

Coeficiente de pérdida de presién en la cdmara de
combustion

Rendimiento de la turbina

Gasto masico relativo utilizado para la refrigeracion
de turbina

Rendimiento mecéanico

Grado de pérdida de presion total en la tobera de
salida

Cociente de calor especifico de los gases
Empuje de despegue [daN]

Constante de los gases (nivel del mar)
Constante universal de los gases

Coeficiente de pérdida de velocidad

CONDICIONES DE OPERACION DEL MOTOR

B motor debe ser calculado siguiendo las siguientes caracteristicas de

operaciéon, en donde es necesario establecer los valores mas criticos, para

obtener la operacién extrema de la maquina.

a. Méaximos esfuerzos centrifugos.

Maximos esfuerzos térmicos.

H=0
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PH = 1.013 (105) [Pa] = PH
Th = 288 [°K] = TH,

b. Motor estético

c. Maximo tiempo en el que opera el motor
MANEJO Y ANALISIS GRAFICO DEL SOFTWARE

Para realizar los célculos del motor, se utiliza el software siguiendo los
pasos que son requeridos por el mismo programa, en donde se eligen los
posibles grados de compresion con base en la estadistica de motores a
reaccion, asi como también las posibles temperaturas de la salida de la
camara de combustion.

CALCULOS TERMOCASODINAMICOS PARA MICROTURBINA

.15
n ;16
.18
71, . 215
l
T3t: 900
T3t: 1.000

Figura 3. Pantalla inicial del software para Insertar valores tentativos iniciales.

Tras los céalculos realizados por el software, se generan las siguientes figu
ras 4 y 5, en donde se pueden analizar los comportamientos del consumo
especifico de combustible y del empuje especifico con relacién al grado
de compresién, y en las dos temperaturas tentativas de salida de gases de

la cAmara.
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Habiendo analizado lo anterior, se procede a escoger los valores de grado
de compresion, y temperatura T , que se acomoden mejor a las exigencias
del proyecto. Para este caso se escoge la maxima temperatura de 1.000 K
lo que asegura los calculos para situaciones mas criticas, y con una seguri
dad mas alta, ya que por ser un motor que sera de experimentacion en un
principio, se elevara la temperatura hasta que se logre tener control sobre

los parametros de operacion.

EMPUJE ESPECIFICO
50

45

"55 40

T3
® 35

30

J !

GRADO DE COMILRESION

Al ' .

Figura 4. Empuje especifico (Ke) vs. Grado de compresion (c).

Figura 5. Consumo especifico de combustible (be) vs. Grado de compresién (c).
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Figuras 4 y 5. Empuje especifico y consumo especifico de combustible vs. (c).

B software inmediatamente pide los valores finales de 7ICy "3 .

INSERTE B. VALOR H.EGIDO PARA H. GRADO DE COMPRESION Tic : 1.6
INSERTE BH. VALOR HEGIDO PARA LA TEMPERATURA 7/ : 1.000

Figura 6. Datos escogidos introducidos en el software.

Enseguida arroja los resultados iniciales para la etapa de disefo.
Valores de disefio arrojados por el software

7/ Temperatura a la salida de la camara de combustion [°A']

tic = Relacibn de compresién = P2
Ke = Empuje especifico  9aN*5
Ag
- ifi Ag
be - Consumo especifico
daNxh

rii - Casto masico [Ag/s]

rlo - Rendimiento global
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COM PRESOR CENTRIFUGO

B compresor centrifugo o rodete centrifugo consiste fundamentalmente
en una carcasa inmévil que contiene en su interior un rodete que al girar
imprime una velocidad al aire. B aire es aspirado al interior de la seccién
de entrada del rodete y los alabes le hacen girar a gran velocidad. En
cualquier punto del flujo de aire en el rodete, la aceleracion centripeta
es consecuencia de una diferencia de presiones, de forma que la presiéon

estatica del aire aumenta.

Fgura 1, entre las secciones de entrada y de salida del rodete. B aumento
restante de la presién estatica se consigue en el difusor.

Figura 1. De O-A presion dinamica y estatica. De M-B presién estatica. De M-C presion dinamica.
De N-E presién dinamica. De N-F presion estatica.
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Una vez obtenidos los datos del software (grado de compresion tce y gasto
masico m) en el disefio del compresor se analiza el rendimiento ideal para
el componente teniendo en cuenta, proceso de construccién y costos de

manufactura.
CLASIFICACION DEL COMPRESOR CENTRIFUGO

Los compresores se clasifican, segin la direccion del flujo, en los tres tipos
siguientes.

E — U | ———— C

Figura 2.a) Radiales; b) Diagonales (semlaxiales, radio axiales o de flujo mixto); c) Axiales

B compresor escogido es el tipo (a) radial centrifugo; este compresor es
ideal para motores de empuje moderado ya que da mejor rendimiento que
el compresor axial y nos reduce el tamafno del motor. Sus ventajas son:

+  Construccibn compacta

+  Volumen reducido de maquina

+  Seguridad de funcionamiento

+ Mantenimiento nulo practicamente
+ Carencia de desgaste

+ Marcha exenta de vibraciones

+  Regulacién progresiva facil
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+  Carencia de vibraciones en los conductos de gas
+ Mayor zona de estabilidad de funcionamiento, por lo que respecta al

fenbmeno de bombeo.

Estas ventajas justifican la clasificacion del compresor centrifugo. Las ma
yores dificultades encontradas en el desarrollo de los compresores axiales
provienen del proceso de flujo, ya que cuando un fluido se acelera rapi
damente en un conducto experimental genera una pérdida moderada de
la presion total, mientras que si experimenta una rapida desaceleracion,
da lugar a gradientes adversos de presion, que se pueden traducir en des
prendimiento de la capa limite de la corriente y en consecuencia provocar
grandes pérdidas. Por ello, para limitar las pérdidas durante la difusion, la
relacion de deceleracion del flujo a través de las etapas tiene que mante
nerse en valores bajos, circunstancia que implica el que para una relacion
de compresion dada, un compresor axial tenga muchas etapas.

FORMA DHE. RODETE

Fgura 3 se muestran los cuatro tipos principales de rodetes.

| — d

Figura 3. a) abierto, b) semiabierto de simple aspiracion, c) semiabierto de doble aspiracién, d) cerrado.

B tipo b) es el seleccionado por las siguientes caracteristicas:

+ es ideal para desplazamientos volumétricos elevados,
+ alto desempeno de operacion,
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+  facil construccioén,
+ econdbmico en su manufactura,
+ seguridad de funcionamiento,

+ mantenimiento practicamente nulo.

altur a del Alabe

Para alcanzar la presidon p2 deseada se necesitan altas velocidades, lo que
implica que el compresor centrifugo sea potencialmente capaz de despla
zar grandes caudales volumétricos; el volumen desplazado (medido en las
condiciones de entrada) es funcion de la velocidad de giro y del tamafo
de los pasajes, entre alabe y alabe, del rodete.

Figura 4. Capacidad Volumétrica.

En la figura 4 se representan dos rodetes A y B que desplazan volimenes
diferentes de gas pero generan la misma presion p2 de descarga. B com
presor B desplaza, cuatro veces lo que desplaza el compresor A, tendra
una capacidad 4 veces mayor.
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Esta es la razobn para elegir el tipo B de mayor desplazamiento volumétrico
con pérdidas similares al tipo A y su costo de fabricacion con poca dife

rencia respecto al tipo A.
GEOMETRIA DEL ALABE

B parametro fundamental que caracteriza el adlabe de un rodete centrifugo

es el angulo de salida , figura 5.

Figura 5. Clasificacion segun su angulo de descarga
Seglin él, se clasifican los alabes en:
a) Alabes curvados hacia atras, p, < 90.

b) Alabes curvados hacia adelante, P2 > 90.

c) Alabes de salida radial, P2 = 90.
Todos éstos con giro en sentido horario

Los compresores centrifugos con pn < 90, permiten:
a) Velocidades periféricas maximas, 450 500 m/seg.
b) Angulos p, entre 259 y 90°.

c¢) Relaciébn de compresion, 1.5 4 (algunas veces hasta cinco).
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Una vez analizados estos parametros se escoge el compresor con alabes
curvados hacia a atras por su buen rendimiento, su gran trayectoria 'y bue

nos resultados entre angulos p2 de 350 @ 602

DISENO DE. RODETE

Este es un método que sirve de guia para los disefiadores.

Uno de los componentes con mayor dificultad de disefiar es el compresor
centrifugo, por lo que se disefia con la teoria de semejanza de maqui
nas centrifugas, ya que el movimiento del aire en la cavidad de paso del
compresor centrifugo es bastante complicado. Por esta razon, el calculo
preciso de los elementos de trabajo del compresor centrifugo, representa

grandes dificultades.

Al disefiar el compresor centrifugo se utilizan ampliamente los datos expe
rimentales obtenidos durante el desarrollo de los compresores centrifugos

analogo a éste.

Una de las condiciones de semejanza geométrica consiste en la igualdad
de angulos semejantes y en la constancia de las relaciones de las magnitu
des geométricas semejantes; figura 6.

a b

Figura 6. Compresor (a) semejante, compresor (b) a disefiar.
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Para el disefio se utilizan las caracteristicas de un compresor centrifugo,

que es semejante al que se quiere disefiar; este compresor cumple con las

leyes de semejanza; las caracteristicas del compresor (a) son (figura 7):

Figura 7. C aracteristicas del compresor.

d2 = 0.066m
P = 572
Tte = 2.0

Rp.m. = 90.000

Datos iniciales a nivel del mar:

Tu = 288°X
pl =1.Tlkglwj}
pl = 1013Z%7r

R = 287.7 lkg®°k - constante.

Datos de disefio obtenidos por el programa, calculos Termogasodinamicos
en Matlab.

rc=16
m = O.\6kgls
O =0SW>m} ls

pl =1 fakglmj
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MAPA DEL COM PRESOR IDEAL

B disefio se realiza teniendo en cuenta los parametros ideales y respe
tando los limites de la maquina; para esto, todos los datos calculados se
comparan con el mapa del compresor ideal, figura 8; manteniéndose los
parametros dentro del limite permitido, con esto se consigue una buena
aproximacion al disefio del compresor, una vez disefiado el elemento se

toman mediciones propias y se genera su propio mapa.
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Aplicando teoria de semejanza se tienen las siguientes ecuacionest:

Ecuaciéon 1

az x b

Ecuacion 2

Con la ecuacion 1 se determinan las revoluciones por minuto (r.p.m.) del

motor.

= \l.6bad9°mrpm'f = 80000,',™
v 2.0bar

La teoria experimental relaciona la velocidad del rodete (c,.2) con el valor
medio de Con este valor medio se determina la densidad y tempe
ratura en el punto (2), figura 9, luego se determina la velocidad (tr2) del
rodete. Con la velocidad (cr2) se determina el caudal (Q).

Figura 9. Estaciones de la etapa de compresion.

1 CHERKASSKI, V. M. Bombas, ventiladores, compresores. Moscu: Mir, 1984, p. 48.
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Vit? - Valor medio de 7t

Ecuacién 3
Ecuacion 4
Ecuacion 5
m
p2xnxd2xbl
Ecuacion 6

0O = nxd2xb2xcr2xrjc

Ecuacion 7
1.26

&T = — (1,260286 — 1) = 26.23 A"
0.75v 7

T) = 2885 + 2623A- = 314.23&

------------------- = 135kg/m]

323% x 2877 'kg°k
Con estas ecuaciones, de forma iterativa se determina el valor del diametro
externo del rodete (¢A), en funcion del caudal (Q) obtenido por el progra
ma de MATLAB, Tabla 1.



 2asu

0,1 0,006

0,09 0,006
0,086 0,006

Capitulo 2 * Compresor

m =G iveZ 1 b, xcrli’tit
px, xnxd, /b

o =
/5
57 0,08
74,85 0,08
73 0,09

o =0.0977"1V

no

no
si

Tabla 1. Iteracion para hallar el diametro externo del compresor.

Los valores que cumple con esta condicidon impuesta por el caudal son:

@ = 0.080W
6, = 0.006w
o2 =Tim!s

Se tiene la relacion del diametro (d} en funcién de d22:

— =145
d,
Ecuacion 8
_ 0.086//; 0.059/w
’ 1.45
= 0.059m

La relacién del diametro del cubo en funcién de <7, y su longitud Lo,

2

— =45, [n =d-x045

CHERKASSKI, V. M. Bombas, ventiladores, compresores. Moscu: Mir, 1984, p. 49.
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Ecuacién 9
d,
d = 21 ’; = 0.019/77, ¢, = 0.086x0.45 = 0.0387777
c )

1+2+3

Figura 10.1 - Movimiento del aire sobre la rejilla inmovil. 2- Movimiento vortiginoso en los canales entre
los alabes. 3- Movimiento circulatorio alrededor de los alabes. 1+2+3 = suma de los tres efectos.

Figura 11 relaciona los tres movimientos de pérdida que sufre el aire a tra
vés del rodete; con esto se busca el nimero de alabes ideal para el rodete,
utilizando la ecuacion 10 en funcion de los angulos, velocidades, ecuacion

12, ecuacion 13 y relacion de diametros ecuacion 11.

En la figura 10 se muestran los tres movimientos de pérdida que sufre el
rodete.

La Ecuacion 10 determina el nimero de alabess.

Ecuaciéon 10

3 CHERKASSKI, V. M. Bombas, ventiladores, compresores. Moscu: Mir 1984, p. 48.
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Ecuacion 11
=0>
P, = tan-'
«0
c 47?

7C X X (d2 -d*)

Ecuaciéon 12

>>’?,
o H0097Ts 49wy

0.75xttx (0.059 -0.0192)

7T X if, X <«
Ecuacion 13
n x 0.059 x 80000 247 137/s
60
497/ s o
A, = tan’ =1
247.13m/s
A =11°
0.086
0.059
2=65x 1541 X sen 11%+57 =16
1.5-1 2

Con estos valores se tiene la geometria principal y se rectifica el niumero

de alabes en funcion del angulo medio (' +72 ), y de la relacion de dia-

rl, . 2
metros ( —), figura 11.
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10 20 30 40 SO 60 70 80 00

Figura, numero de alabes en funcién del angulo medio y relaciéon de diametros.

DATOS GEOMETRICOS PARCIALES DEL RODETE

Figura 12. Ceometria principal del rodete.
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bl = 0.006/7? A =14°

d) = 0086/7/ A =57°

i1, = 0.059/7; L =0.0387/77
dc = 0.019/77

CALCULO DE POTENCIA Y ANGULOS

Con los siguientes datos:

a) se calcula la potencia requerida para su accionamiento, suponiendo

que la velocidad del aire a la entrada es axial4.

Con la tabla 2 determinamos el factor de potencia V:
p? 20° 25’ 39° 35’ 40° 50° 60’ 70° 80° 90°
\Y 0.7 08 08 092 098 14 123 135 148 16

Tabla 2. Factor de potencia.

b) se calcula el angulo de entrada de los alabes al rodete en los bordes
interiores y exteriores de la seccion de entrada.

c) calculo cw2, y rectificacion de la relacion de compresion.

Datos:
Factor de potencia V. 1.04
Coeficiente de deslizamientoo. o=|—-------- = 0.87
z
Velocidad de giro rpm. 80.000 rpm

4 SARAVANAMUTTOO. Teoria de las turbinas de Cas, Metodologia Propuesta, Marcombo,
1983, 118.
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Diametro exterior del rodete ! 0.086m
Diametro exterior de la secciébn de entrada d 0.059m
Diametro interior de la seccion de entrada dc 0.019m
Casto masico de aire iii 0.16 Kg/s
Temperatura a la entrada 7j, 288K
Presién a la entrada Pn 1.013bar
Rendimiento del compresor q, 0.75

a) Velocidad periférica a la salida del rodete

o, _nX00B6XBO000_ .. .

60

B equivalente de temperatura del trabajo realizado por unidad de gasto
de aire es:

Ecuacion 14

Py A ~1) 60 i, Q.75:]6.67k

--------------- = 253

Pi, Vi 288
Ecuacién 15

Potencia necesaria = (7j, - 7j,)= 0.16 x 1,005 x 116.67k = 18.76ATF
Ecuacién 16

b) Procedimiento iterativo:

7-(0.059; -0.0192)

4 4

0.0024/72

Ecuacion 17
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Se parte de las condiciones de parada:

pu _ 1.013barx 100

A R~ 2ssitxozsr | ooord/m
Ecuacion 18
" ©-6kg/s 54.37wi/j
A, x 1.226/cg/w3 x 0.0024/77,
Ecuacién 19

Como ( =i la temperatura dinamica equivalente es

4 54.372/178

O 1.47*
2c, 2x1005
Ecuacién 20
I =T, ——j- = 288-1.47 = 286.53*
2c
Ecuacion 21
1.013
' = 0.99bar
P A IY"(F-I) 288
v.F 286.53
Ecuacién 22
0.99x100
A - X 1,2kg /m}
RT, 0.287x286.53
Ecuacion 23
Comprobacién col:
" 0AGkg/s 55.55m/s

P,XA, 1,2kg/m} x 0.0024w?
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Ensayo final:

Se prueba ¢, = cal = 55.55m/s

La temperatura dinamica equivalente:

2i =5555n,/,=15M
2¢cp 2 %1005

T ~T - = 288-1.53 = 286.47A
2c.

Pu 1.013 — 6.09%ar
s 2) g eg
1286.47
Ty
| 0.99x100
p. - X 2kg!mi
RT. ~ 0.287x286.47
Probamos ¢ ¢

om 0.16kg !5

=* =55m/5
pl xAr  1.2/rg/wi x0.0024w?

Esta es una buena aproximacion de acl = 55m/s
b) calculo de los angulos de los alabes.
Velocidad periférica en el borde exterior de la seccibn de entrada:

0.059x80000
60

U.

= 287w I's

Ecuacion 24

Velocidad periférica en el borde interior de la secci6bn de entrada:

Ur :325.9_-916%’5?9999: 79m 5
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—tn 295 qosse
241m/ s
55m/s

al - tan = 34°
19m/s

¢) calculo de ony rectificacion de n ,:
c,2 = or x 172 = 0.87 X360m/s = 313w/s

Ecuacién 25

2¢p  2x1005 2x1005

Se consideran las pérdidas producidas por el compresor, las cuales equi
valen a un 40% de las producidas de todo el motor. En consecuencia el

nuevo rendimiento efectivo del rodete es:

Ter = *+7C
7 =0.75

x = 04(1 -rjc)

Ecuacién 26

Tir =0.75+ (0.4(1-0.75)) = 0.85

Ecuacién 27
- P, *(T3,-I.J _  0.85x11667A: V5 _j 3
A, 2887¢c )
Ecuacién 28
y ) yi- V5§
Como %7 “’ 'y TI -73 = 116,67 + 288 = 404i con lo que:

rP3y V\TZ/y
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T, =T, = --/ .= 404-51.39 = 3526
] 2 Tr
Ecuacion 29
P2, 404/: )
!/ _I ' .
Por lo tanto, como 1e —|— ﬁlc
JE. J
Ei 3526"y5
o 404* J
Ecuacion 30

p-, = 1.6x 1.013bar = l.obar

Con estos datos calculados se realizan los triangulos de velocidades, figura

13 y se obtienen los angulos finales en funcién de las velocidades

Figura 13. Triangulo de velocidades a la salida del rodete.

DATOS FINALES GEOM ETRICOS DEL COM PRESOR

d! = 0.086/7?
d - 0.059w
de = 0.019w

b = 0.006w
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N°alabes — 16

A = 57°
al =13°
0-, =12.55°
ac = 34°

FUERZAS AXIALES Y RADIALES EN E. RODETE

Fuerza axial5:

Estas fuerzas surgen en los compresores centrifugos como resultado de las
presiones, de igual valor y direccidon, que actuan en el rodete por los lados
delantero (dirigido hacia la admisién) y trasero. Ademas la fuerza axial sur

ge como resultado de la accién dinamica del flujo que entra en el rodete.

Durante el calculo de las fuerzas centrifugas que actuan sobre las superfi
cies curvilineas de la rueda de trabajo se deben examinar las proyecciones
de estas superficies sobre un plano perpendicular al eje geométrico del
rodete. Se supone que en la cavidad de entrada al rodete la presién es
igual a A, figural4. Como existe la tapa inmoévil del rodete la presion final
/2 se propaga a través de la holgura a las cavidades b y ¢ delante y detrés
del rodete. La presién axial real p en cualquier punto.

5 CHERKASSKI, V. M. Bombas, ventiladores, compresores. Moscu: Mir, 1984, p. 61.
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De la superficie exterior del rodete, que se encuentra a una distancia ar
bitraria del centro, es el resultado de la accion de dos presiones: ,
creada por la accidn de la fuerza centrifuga del aire que gira en la cavidad

entre la superficie exterior del rodete y del difusor, es decir,

P=P2+Pu
Ecuacion 31

Por via experimental se ha demostrado que en ausencia del gasto a través
de las holguras, la velocidad angular media de rotacién del aire en las cavi
dades entre las superficies de la rueda giratoria y el cuerpo inmoévil es igual
a la mitad de la velocidad angular del rodete. A base de este razonamiento
se puede calcular pK

Se separara en la cavidad ¢ un volumen anular del aire con una anchura
igual a la unidad, y los radios r y r+dr. Al girar este volumen angular con
una velocidad angular t6/2 en su superficie cilindrica interior actua la

fuerza centrifuga del aire.

dpc = p2m-dr ~~r

Ecuacion 32

La presién, condicionada por esta fuerza centrifuga, es

dPc

17 .
P Inri

Ecuacion 33

B signo negativo de dpu indica que bajo la influencia de la fuerza centri
fuga del aire en las secciones cilindricas de la cavidad ¢ surge disminucion

de la presion:
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Ecuacion 34

De la Ecuacion 31 y Ecuacion 34, se desprende que:

Ecuacién 35

La tapa inmoévil a la entrada del rodete condiciona el equilibrio de las
presiones exteriores sobre la rueda de trabajo por los lados delantero y
trasero. Entre los limites de R¥e a 77, las presiones sobre el rodete no estan
equilibradas, puesto que por el lado delantero del rodete actia la presiéon
de aspiraciéon /7, y por el lado posterior, la presion p, distribuida segun la
ley expresada por la Ecuacion 35. Bvidentemente, la fuerza condicionada

por estas presiones, que actla sobre el rodete, es igual a:

Ecuaciéon 36

La integracién y la transformacion algebraica llevan a esta Gltima ecuacion

a la forma:

Ecuacion 37

B flujo en la rueda de un compresor centrifugo cambia la direccién de mo
vimiento. Al entrar en la direccion axial él abandona el rodete, moviéndose
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en los planos, perpendiculares al eje del rodete, por lo cual surgen presio
nes dinamicas sobre el rodete. La fuerza condicionada por esta presion se
determina aplicando la ecuacion de la cantidad de movimiento,

P, A< - W,C2 cos|™MA/

Ecuacion 38

Donde Az =Is. entonces

Pdi, = PQCa'
Ecuacion 39

La direccion de la accién de la fuerza pdm, corresponde a la direccién de
la velocidad col a la entrada del rodete.

La fuerza axial que actua sobre el rodete se obtiene por adiciébn algebraica

de las fuerzas pp y pdin:
Pax -R3e\Pz -ck -0577%+)]- N,
Ecuacion 40

Como se ve en la Ecuacion 40, la fuerza axial depende de distintos facto
res. Los principales son: las dimensiones radiales del rodete R y A\, la
frecuencia de rotacion y la presién a la salida del rodete 7tc

Con la Ecuacion 40 y los datos ya calculados se obtiene la fuerza axial:

=/"-(0.02952 -0.0042)(i60-1.01)-7rxI'22x8377- x
8

X (0.02952 - 0.0042 Jo.043?2 - 0.5(0.02952 + 0.0042)]-1.22 x 0.098 x 55
N = 1107V
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Fuerza radial:

Esta fuerza se calcula por la Ecuacion 41 en funcién de la masa del com
presor y el coeficiente de excentricidad k (2....5)6, g = gravedad

Prad = ™gk
Ecuaciéon 41

N = 0.40x9.8x5 PmJ=20N

6 DOROSHKO, Sergey. Construccion de Motores |, Bogotd, D. C., Colombia: Universidad de San
Buenaventura.
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DIFUSOR






DISENO DEL DIFUSOR

B rotor incrementa la energia cinética del fluido absorbiendo energia me
canica del gje. La energia mecanica se emplea en vencer el par resistente

que provoca la diferencia de presion entre las caras de los alabes.

Para completar la funcion del compresor es necesario convertir la energia ciné

tica en energia de presion, lo que se logra por medio del difusor (figura 1).

B problema que se plantea al disefiar un sistema de combustién eficaz se
simplifica, haciendo que la velocidad del aire a la entrada de la cAmara de

combustién sea lo més baja posible.

Para lograr lo anterior, se disefia un difusor con canales divergentes, con los
cuales se desacelera el flujo y se aumenta la presion garantizando la baja
velocidad del flujo, a la entrada de la camara de combustion, cumpliendo

con el proceso de difusion con pocas pérdidas y buen rendimiento.

DESCARGA

Figura 1. De O-A presion dinamica y estatica. De M-B presion estatica.
De M-C presion dinamica. De N-E presion dinamica. De N-F presion estatica
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Con estas condiciones se disefia un difusor con éalabes, del cual puede

verse un esquema en la figura 2; es méas costoso, pero tiene mejor rendi
miento que el difusor sin alabes.

Siempre que haya, 179 < oq < 23-, conviene instalar alabes en el difusor.

Para los anchos y diametros del difusor (figura 3), se utilizan los siguientes
valores experimentalest:

ij7'2 - 67&4-0.5/n/H
al = 1.12x
al - 165xal
bA=(]....2)xP2
b3 = (I....2)x¢!

1 KAMPS, Thomas. Model Je! Engines, Traplet Publications Ltd., 2002, p. 87.
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B angulo a, materializado en los alabes directrices a la entrada es igual a
a, mas la deflexion del aire causada por la velocidad absoluta a la salida
del rodete; esta deflexion suele ser 3Q...5¢, la experiencia ha demostrado
que los valores 6ptimos de a, estan entre (T7-...23e) para motores con

empujes moderados,

B angulo de salida de los dlabes directrices ct4, esta entre 30°... 40°

Con estas formulas se calculan los valores geométricos principales del

difusor.

o2 = 86/77/77 + 0.5/77/77 — 86.5/77/77?

a3 =1.12X86/77/7? = 96/77/77
a4 = 1.65 X 86/77/77 = 142/77/77
bA = | .66 X 6/77/77 = 10/17/77

b} = 1 X 6/77177 = 6/77/77

a3 =13°+5°=18Q
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B angulo calculado con la teoria de motores grandes es 18° pero la teoria
experimental para motores pequefios sugiere, utilizar el angulo de 21°

Para poder tener un andlisis se disefian dos difusores; uno con 18- y otro
con 21° pudiéndose obtener dos parametros comparativos. Como priori
dad el de 21°

crd = 30°

Teniendo estos valores, el difusor se desarrolla por gomeria descriptiva, figura 4.

TRAZADO DE LOS ALABES DEL DIFUSOR

Para el trazado de los dlabes se han determinado hasta el presente so
lamente los angulos & y ar En un fluido ideal, la forma del &labe seria

indiferente; en el fluido real es preciso buscar la curvatura del alabe mas

[l
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favorable que reduzca las pérdidas a un minimo. Por su sencillez de célculo

y construccién se utiliza el alabe de un solo arco de circunferencia.

Para hacer este trazado basta con determinar el centro C de una circunferen
cia que corte a las circunferencias de diametros d3 y d4 respectivamente bajo
los angulos a, y a3; en un punto cualquiera B de la circunferencia d4 se cons

truye el angulo a,; el centro del arco buscado se encuentra en la recta (BC).

A continuacién se traza el radio (BO). A partir de él se construye un angulo
igual a (a, + aj) y se traza la recta (BD) que se prolonga hasta A. En el

punto A se construye el angulo a,, con referencia (AO).

B punto C en que se cortan las rectas (BC) y (AC) es el centro del arco
de circunferencia, que constituye el alabe, y (BC) = (CA) su radio. Para
demostrarlo, basta ver que los angulos en By en A del triangulo (CBA) son
jguales, por lo que, (CB) = (CA) = radio.

Con este alabe construido se reproduce la cantidad de alabes. En las
construcciones convencionales el nimero de alabes es de 18@28 con la
condicion de que el numero de alabes no puede ser igual al nimero de

alabes del rodete ni multiplo.
NUMERO DE ALABES DEL DIFUSOR

B ndmero de alabes del difusor se soporta con la ecuacion experimental2,

t,="c._.,,=c=z=1.29
d, 96

A=63x-+ sena-, = A - 6.3x "+ sen(21°) =19
e-1 2 1.27-1

2 ESCOBAR GARZON, Arnold, Ecuacién experimental, Bogota, D. C. - Colombia: Universidad
de San Buenaventura.
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Con el célculo de A=19, y con los valores anteriores se disefia la geometria
principal del difusor, figura 5.

Figura 5. Matriz polar de los alabes.

ECUACION EXPERIMENTAL PARA EL CALCULO
DEL NUMERO DE ALABES EN EL DIFUSOR

Al disenar el difusor nace la necesidad de plantear una ecuacion para de
terminar el numero de alabes del difusor, donde sus variables relacionen
los rendimientos, en funcion del angulo y la relacion de diametros.

Esta ecuacion es un aporte a las teorias aplicadas a motores pequefios,
donde se plantea una buena aproximacion de la ecuacion.

PROCESO

Mediante una variacibn a una ecuacidbn empirica ya existente, compro

bada mediante la confrontacion de resultados tedricos y experimentales,
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se obtiene la siguiente ecuacion para calcular el numero de alabes del

difusor.
G+l i ] )
A = Ex—é———.sena, NUmero de alabes del difusor
Ecuaciéon 1
E=63
G - — = BRelacién de diametros
Ecuacion 2

Las variables de esta ecuacion determinan el nimero de alabes ideal,
considerando el angulo de entrada del aire al difusor, y la relacibn de

diametros.
B andlisis desarrollado demuestra que el nUmero 6ptimo sera tal niUmero

de alabes, donde su distancia media (md) entre alabes es aproximadamen
te la mitad de la longitud del &labe (L), figura 6.
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En la figura 7, muestra el comportamiento de la ecuacién para diferentes
relaciones de didmetros, su comportamiento tiende a ser lineal para angu

los de trabajo, lo que permite operar en diferentes motores.

NUMERO DE ALABES DEL DIFUSOR POR LA. ECUACION EXPERIMENTAL

Figura 7. Craficacién de la ecuacion.

NUMERO DE ALABES DEL DIFUSOR POP LA ECUACION EXPERIMENTAL

Angulos fuera de disefio

Figura 8. Comportamiento de la ecuaciéon con angulos fuera de trabajo.
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CAPITULO 4

CAMARA DE
COMBUSTION






La combustiéon en turbinas de gas tiene lugar en la camara de combustion,

ubicada entre el compresor y la turbina.

La camara consiste en un recipiente al cual ingresa el aire comprimido,
al que se le ahade el combustible que quemara en forma continua. Los
gases producto de la combustion dejan la camara a elevada temperatura
y velocidad, para ser utilizados en impulsar la turbina o proveer un chorro

de empuje.

Las turbinas de gas tienen su uso principal en la aviacion, ya sea como pro
pulsoras por reaccibn o como maquinas turbohélice (aviones de ala fija) o
turbo eje (helicopteros). Entre las aplicaciones de superficie se cuentan las
navales (turbo eje), y aplicaciones industriales (generacion de electricidad,

bombeo de gas).
CONDICIONES DE OPERACION

Las turbinas de gas operan en diferentes condiciones, que requieren especial

consideracion en el disefio de la camara de combustién. Podemos citar:

Ambiente: desde STP (Standar Temperature and Pressure) hasta 0.2 ata,
con temperaturas entre 50e Cy +50Q C.

Descarga del compresor: de 1 a 20 atmosferas, temperaturas entre 300 y
900 K, numeros de Mach entre 0.1 y 0.2.

1 BUENO C., Jaime. Propuesto: Disefio y construccién de una micro turbina, Bogota, D.C.
- Colombia: Universidad de San Buenaventura, 2004.
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Condiciones de combustiéon: de 1.500 a 1.700 K a 20 atmésferas, M=0.2.
Para cubrir estos requisitos y a la vez obtener un disefio liviano para
aplicaciones aeronauticas se recurre a la filosofia de disefio de dividir las
solicitaciones por medio de una doble carcasa; una externa, que soporta la
presion y esta protegida de las altas temperaturas por una carcasa interna,
perforada, que aisla del calor pero no soporta una diferencia de presion.

REQUISITOS DE OPERACION Y DISENO

Los requisitos a cumplir por una adecuada realizacibn de la camara de
combustién son:

+ Combustién completa.

+ Poca pérdida de presion total.

+  Estabilidad de la combustion.

+  Buena distribucion de temperaturas en la salida.

+  Corta y minima seccion.

+  Operacion aceptable en un amplio rango de riquezas de mezcla.
*  Reencendido.

+  Excelente pelicula de aire.

TIPOS DE CAMARA DE COMBUSTION

Figura 1. Camara de combustion tubular.
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Figura 2. Camara de combustién tubo anular.

Aire secundario Arre terciario

Eje del compresor-tuibina

Figura 3. Camara de combustion anular.

Las camaras primitivas consistian en cadmaras separadas, aproximadamente
cilindricas, denominadas tubulares o can (figura 1), interconectadas para
asegurar el encendido. Para alivianar el disefio y uniformizar la presion se
adopt6 luego el disefio de latas para el tubo de llama y envoltura anular
para la caja de aire, forma que se llamé tubo-anular; en inglés "cannular"
(figura 2). FAnalmente, cuando se pudo asegurar la simetria del flujo y la

combustion se adoptaron las camaras totalmente anulares (figura 3).

Entre estos tipos de cdmara de combustion, la universalmente utilizada
para los mini-turborreactores es la denominada "anular", como su nombre
lo indica tiene la forma de dos anillos concéntricos (ver la figura 4 en la

siguiente pégina).
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Figura 4. Camara anular utilizada en mini-turbinas.

B flujo en las camaras puede ser directo en la direccién del compresor a la
turbina, inverso, o bien de retorno, con la entrada y la salida adyacentes.

Las figuras 5 y 6, muestran realizaciones de camaras directas y de retorno,
antiguas y modernas.

Las camaras plegadas o de retorno permiten acortar el largo del motor,
utilizando ejes mas cortos y rigidos. Al ser los nimeros de Mach tan bajos
en la entrada no hay gran pérdida de presion al invertir el flujo.
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Pratt & Whitney Canada - PT6T, T.M.

Figura 6. Camara moderna de flujo inverso indirecto.

1. Compresor
2. Camara de combustion
3. Turbina.

ANALISIS DEL PROCESO DE COMBUSTION

B proceso de combustion tiene lugar en su totalidad dentro de la camara
de combustién, a fin de evitar que los alabes de la turbina estén sometidos

a elevadas temperaturas de las llamas.

Tipicamente los combustibles son hidrocarburos liquidos 0 gaseosos; entre
los hidrocarburos liquidos se pueden citar el gasoil y dieseloil, fuel oil, ke-
roseno y nafta, y entre los gaseosos el gas natural y el gas licuado, y otros

gases de proceso.
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Diesel Petroleo  Jet-A JP4 Propano Metanol

Densidad [kg/1] 0.85 0.76 0.804 0.76 0.5(1) 0.79
Calor especifico 428 425 433  >426 463 195
[MJkg]
Punto de ebulliciébn 190 80 160 60 <4 65
(SC) - 334 - 130 - 260 - 240
Capacidad tanque
combustible (mi) 880 990 920 990 1380 2080
(5minutos, empuje
30 N)(2)
Inflamabilidad . . Muy

Al Alto Alto
Peligro incendio Bajo to Bajo Alto

(1) liquido bajo presion
(2) Suficiente para cinco minutos de vuelo con un empuje de 30 Newtons

(consumo especifico = 0.3 kg/Nh motor Thomas Kamps)

Tabla 1. Especificacion de posibles combustibles.
CALCULO PARA RELACION ESTEQUIOMETRICA
Este es un gjemplo que sirve de guia para los disefiadores.
La masa de aire real necesaria para la combustion de 1 kg de combustible
es igual al 26.76% o 0.045kg/s de flujo masico entregado por el compresor
a la zona primaria, se determina a partir de las relaciones estequiométricas

de la combustién.

Composicion de Jkt-A1  (C12H4)

Carbén (%) 86.5
Hidrogeno (%) 13.2
Oxigeno (%) = 0.01
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Composicion aire seco:

Nitrégeno (%) = 79
Oxigeno (%) = 21
Cc0o2 despreciable

Balance de la Ecuacion 1

c22/ % + a02 —> bCO 2 + cH 20

Los valores de a, b, y ¢ se pueden calcular equilibrando el niumero de ato

mos de cada elemento a ambos lados de la Ecuacion 1:

Carbono: 12 =0
Hidrégeno: 24 = 2c
Oxigeno: 2a=2b + ¢

Se encuentra entonces:

b= 12
c= 12
a= 18

La Ecuacion 1 completa se convierte en:
c7/m + 18<31 > nco2+UHlo

De la Ecuacion 2

168AgC12//24

1738

<<518.4

=7z7z2g(Cl)H),
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0.045

aire 15

Kg combustibl e 0.003

masa

Relacion estequiométrica real 15:1

Cantidad de aire teéricamente necesaria para quemar 1 kg de combustible

es igual a:

CI2HM + a0l + (/3.76)V] -==bCO] + cH10 + a3.16N!

La Ecuacion 3 completa se convierte en:

C12//2%4 +180, +67.687V1 > 12c01 +12H]O+67.68N:

Por tanto,
masadaire = 18(32)+ 67.68(28) _14 ?
combustible ~Teal 168

COEFICIENTE DE EXCESO DE AIRE (a)

La temperatura de la combustibn y en consecuencia, la velocidad de
propagacion de la llama, dependen del coeficiente de exceso de aire ob
teniéndose:

a_ . = 1, aproximadamente

a< 1, mezclas ricas, la temperatura disminuye debido a la combustién
incompleta.
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ot> 1, mezcla pobre, la temperatura también disminuye debido a la

dilucion por el aire de los productos de combustion.

B coeficiente de exceso de aire entonces es igual a;

masan

umbuitibie Jteorico
a-~ \

masa

\ combustible ) reaj

DIMENSIONAMIENTO DE LA CAMARA DE COMBUSTION

Las dimensiones principales de una camara de combustion se eligen, fun
damentalmente, tomando como base datos experimentales de camaras

similares ya existentes2.

Como ejemplo en las siguientes tablas se muestran algunos tipos de mini

turbinas de diseno aleman.

P80 P120 P160
Diametro 4.4 in 44 in 44 in
Peso (incluye Estarter) 29 Lb. 3.2 Lb. 34 Lb.
Maximas r.p.m 117000 120000 123000
Idle r.p.m. 35000 33000 33000
Maximum Exhaust 580 G 620C 660 C

GasTemperature.

2 http://www.metallube.es/rc/turbinas.asp
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Fuel Consumption

9.5 fl 0zZ/min 12 fl oz/min 16 fl oz/min
@ max. r.p.m.

Fuel types. Kerosene - Paraffin - Jet A1 - White Spirit

Tabla 2. Modelos de turbinas JETCAT (Alemania).

ESCALA DE LONGITUD

La longitud de la camara es inversamente proporcional a la presion y la raiz
cuadrada de la temperatura, y no es funcion de la potencia.

pjr
Ecuacién 5

Asi la longitud de la camara de combustion se puede determinar en base a
un motor similar tomando como referencia los valores de presion y tempera
tura a la salida de la camara de combustion del motor de Thomas Kamps.

Camara anular Motor Thomas Kamps

P3 = 1.92bar P3 = 1.52bar
T3 = 973eK T3 = 1000eK
L = 0.07 m (longitud) L=Xl

D = 0.1 m (diametro) De = XD

Tabla 3. Datos camara de combustion de referencia.
Usando la Ecuacién 5 se obtiene la longitud L = 0.09m.

La experiencia demuestra que las camaras de combustion que tienen un
disefio similar, mantienen aproximadamente la misma relacion longitud-

didmetro entonces De = 0.128 m.
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Para seleccionar el area de seccion transversal se define el concepto de

velocidad de referencia (cref) en la forma:

_ Guire
'~ I8

Ecuacién 6

Donde:

G : gasto masico de aire

p2: densidad del aire a la entrada de la camara de combustién,

salida del compresor

Qnj: es el area de la seccidon transversal maxima de la camara que, para

camaras anulares y tubo-anulares es:

Ecuacion 7

En la que De y Di son los didametros exterior e interior ilustraciones 7

y 8, respectivamente, de la camara de combustion.

Dj = 7(d2 -6.8xc/2 xA) = 0.057

Ecuacion 8

B area de la seccion transversal (Q ) entonces es:

ni

Q, = 0.010m2
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Y la velocidad de referencia entonces es igual a:

Cref 0-16/rg/5 9.876/77lj
7 1.6k 1 113 X 0010/772

La velocidad de referencia (C ) es un parametro teérico y puede que no

llegue a alcanzarse en ninguna seccién de la camara.

DISPOSICION DE ORIFICIOS EN LA CAMARA DE
COMBUSTION

B objetivo principal de cualquier disposicion de los orificios del tubo de
llama va encaminado a conseguir, en la zona primaria, un coeficiente de
exceso de aire proximo a la unidad, mezcla estequiométrica, lo que supo
ne que el flujo secundario es aproximadamente tres veces el primario, para
valores medios de riqueza de 60/1, en efecto:

Riqueza del flujo total: aire/combustible = 60/1 = 99.14%
Riqueza del flujo primario: aire/combustible = 15/1 = 26.76%
Riqueza de flujo secundario: aire/combustible = 45/1 = 73.24%

Dimensionado de los orificios

La influencia de la posicién y del tamafo de los orificios del tubo de la
llama en las condiciones de flujo en la zona primaria es muy dificil de cal
cular, si no imposible.

En la practica se ha observado que estos orificios no deben tener un dia
metro mayor de 1/10 del diametro del tubo de llama.
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Para obtener la distribucion y tamano de los orificios de la camara de
combustion se utiliza la Ecuacién 9, por medio de la cual obtenemos un
factor de escala que permite determinar la cantidad y tamafio de los
orificios.

7= y](3030xd2xh)

Ecuacién 9

Donde, nh = nimero de huecosy D = diametro del orificio



>RAR

Figura 8. Area total de orificios camara de combustion

77, = 1 D~ x nh = 1.582 1 x 24 = 4.705£'%?

Hé = Z D2 x nh = 2.382 z x24 = 1,067£'4m?

773

77,

ZDQ xw//=3.162 2 x12=9.411£5/M

7 £52 X717 = 6.612 " X2 = 4105E~4/M

775 = Z D2 x nh = 2.382 2 x24 = 1.067£°4/7

AN 77l =0.000765/ 7?2
Area total de orificios cAmara de combustién
ANT77nt + He, = 0.000765 + 0.00193 = 2.69£’3m?2

B area de flujo primario esigual a la suma de Hv H2, H3 externosy Hv H,
internos que es igual al 26.76% 6 0.0072m2
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B area de flujo secundario es igual a la suma de H4, Hs, HG externos y H3,
H4, Hs internos que es igual al 73.24% 6 0.0019m2.

En la figura 9, se muestra la geometria de los orificios de dilucibn que nos
permite enfriar los gases producto de la combustion y mantener un perfil
de temperatura ideal para la etapa de turbina, también proporciona una

pelicula de aire en la camara para su refrigeracion.

VELOCIDAD DE LA LLAMA

La llama es de difusion turbulenta, por lo que su velocidad no esta defi
nida y depende del nivel
de turbulencia. La figura
10 muestra velocidades
tipicas de llamas de ke-
roseno segun la riqueza
de la mezcla, y una ve
locidad tipica en la zona
primaria de la camara de
combustiobn del orden de

los 40 m/s:

Figura 10. Velocidad de la llama.
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La velocidad tiene valores usualmente en numero de Mach de M = 0.05 a
la entrada (zona primaria), M = 1 en la salida de la camara.

MATERIAL DE LA CAMARA DE COMBUSTION

Por las condiciones operativas de la camara de combustién, se deduce que
los materiales empleados en este componente del motor deben tener los

siguientes requerimientos:

Estabilidad a altas temperaturas (1.4509C)
Resistencia a la fatiga térmica

Resistencia a la oxidacién y corrosiéon
Baja densidad

Siempre que sea posible, se emplearan con ventaja aquellos materiales que
poseen valores elevados de conductividad térmica, para aliviar los fuertes

gradientes térmicos locales, y reducidos coeficientes de dilatacion.

Las cargas mecénicas a las que estan sometidas las camaras de combus
tibn son bajas; ello permite la construccién en chapa muy fina, que llega a

veces a espesores hasta de 0.5 mm para mini-turbinas.

Los primeros materiales que se usaron en los forros de combustion fueron
los aceros inoxidables, los cuales han sido sustituidos por las aleaciones en
base de niquel.

En la actualidad se emplean casi exclusivamente dos aleaciones:

Hastelloy X (base de niquel)
Haynes Alloy 188 (base de cobalto)

B material utilizado para la construccion de la mini-turbina es acero inoxi
dable 304 de 0.5mm de espesor.
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ESTIMACION DE EXPANSION TERMICA

B coeficiente de expansién térmico, del material usado en la camara de
combustién para el acero inoxidable 304 es 18.5x10 6/K (ver Tabla 4) en un

rango de temperatura de 20-5009 C.

B material presenta un cambio de longitud por la expansion térmica, el

cual se puede calcular con la Ecuacion 10:

A/ =1 xATxo00
A/ = 0.09m x 6579K x 0.0000185/9K = 1.094x10 3m

Donde:

L = longitud de la camara de combustién
AT = la diferencia de temperatura a la entrada y salida de la camara

de combustion (T - T2)
00 = coeficiente de expansion del material

Ndmero de AlSI 303 304 304L 316 316L 430

Coeficiente de la expansion
10-6mm 9 C (209 Ca 1009 C) 165 16.5 16.5 15.2 15.2 10.0

190a 190 a
. . . 112
(20s C a 5009 C) 18.5 185 185 8002 8009

Tabla 4. Coeficiente de expansion del material.

VAPORIZADORES

La mayoria de los mini-turborreactores usan diversos métodos basados
en el pre-calentado del Keroseno que ingresa a la camara para permitir la
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evaporacion o vaporizacion del combustible liquido; en algunos modelos
esto se logra con una serpentina enrollada en el interior de la camara, otros
usan unos tubos en forma de gancho en la tapa frontal de la camara en
cuyo interior se inyecta el combustible (figurall) aunque actualmente el
método mas usado es el que utiliza unos tubos vaporizadores que cruzan
la camara desde atras hacia adelante inyectandose el keroseno en el ex

tremo posterior de la camara de combustion, figura 12.

Este sistema en el que se inyecta el combustible a baja presién a través
del tubo vaporizador permitiendo una mezcla rica de vapor de combus
tible y aire en sentido contrario al flujo. Con este sistema se consigue
superar la dificultad de obtener una buena distribucién de la mezcla a lo
largo de todo el margen operativo de gasto de combustible. B problema
fundamental que se presenta es el de evitar la formacién de depésitos de
carbon por el combustible en los tubos del vaporizador, que traen como

consecuencia sobrecalentamientos locales de los mismos.
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Célculo del numero de tubos vaporizadores por medio de la Ecuacion
1

NUmero de tubos = 18.200 x d2 x h = 10

Ecuaciéon 11

Este numero de tubos es distribuido uniformemente en la parte posterior

de la camara de combustion.

Para ayudar en la estabilidad de la llama, el tubo vaporizador es doblado
30 grados a un tercio de su longitud que es determinada por la longitud de
la cdmara. Garantiza asi la vaporizacion del combustible y la inflamacién

de la mezcla fresca.

MATERIAL DE LOS VAPORIZADORES

Al igual que la camara de combustion los tubos vaporizadores deben
cumplir con las mismas caracteristicas del material empleado para la cons
truccion de la camara, por lo cual estos tubos son en acero inoxidable de

6mm de didametro.

INYECTOR DE COMBUSTIBLE

B combustible se inyecta en la camara a través de un tubo en forma de
anillo que tiene diez inyectores distribuidos uniformemente alrededor del
tubo; el numero de inyectores se determina de acuerdo al niumero de
vaporizadores (Ecuacion 11). B diametro del inyector es menor que el dia
metro del tubo alimentador con el fin de aumentar la velocidad del flujo,
pulverizando la cantidad de combustible, y asi garantizar la evaporacion
del combustible a la entrada del tubo vaporizador figura 13.
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B combustible se inyecta en direccién contraria al flujo, pero a través del
tubo vaporizador que permite la operacion de éste a baja presion.

La bomba de combustible es de pifiones de velocidad variable con un mo
tor de 12v, la cual cumple con los requerimientos del mini-turborreactor. B

control de la bomba se logra por medio de un regulador de velocidades.

CALCULOS DEL SISTEMA DE INYECCION

Por medio de los calculos termogasodinamicos se determina el consumo

especifico de combustible (be) y asi determinar el rango de operacién de
la bomba en funcién del caudal.

Por medio de la Ecuacion 2 se conoce la cantidad de combustible nece
sario para operar el motor en kg/s, esto dividido por la densidad del com
bustible dara como resultado el caudal de operacion utilizando la Ecuacion
12 de la mecanica de fluidos:
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0.003kg/s

2/ = = 3.5'liE~bmi /s= 3.57ml/s
P, 840/rg ! nr
Ecuacion 12
Voltaje Tiempo Volumen Caudal (ml/s)
3.5 118 300 2.542
4 100 300 3
45 92 300 3.260
5 71 300 4225
55 68 300 4.411
6 56 300 5.357
6.5 53 300 5.660
7 47 300 6.382
75 45 300 6.666
8 43 300 6.976
8.5 39 300 7.692
9 37 300 8.108
9.5 35 300 8.571
10 33 300 9.090
105 32 300 9.375
11 30 300 10
115 29 300 10.344
12 28 300 10.714

Tabla 5. Rango de operacion de la bomba.

Caudal vs Voltios

Voltios |V]

Figura 14. Caudal vs. Voltaje.
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MATERIALES DEL SISTEMA DE INYECCION

B material utilizado para construir el sistema de inyeccion de combustible

es el tubo de cobre de 5mm, el cual cumple con los siguientes requisitos:

B tubo de cobre no sufre corrosién.

No se degrada con el tiempo.

Conserva inalterables sus caracteristicas fisicas y quimicas.

Resiste las grandes presiones, no se deforma ante el calor extremo gra
cias a su alto punto de fusion y los actuales sistemas de unién (solda
dura por capilaridad y unidén por presién) hacen que las conducciones
sean herméticas.

Es un material seguro que resiste el ataque de los fluidos que transpor

ta a la vez que los protege.

Los inyectores son de acero inoxidable con un diametro de 1.2mm, los
cuales van insertados y soldados al anillo de cobre.



CAPITULO 5

DISENO DE LA ETAPA DE
TURBINA






La etapa de turbinal es la zona del motor en la cual se utilizan los gases
calientes de la salida de la camara de b combustién, para generar torque
en el eje del conjunto rotor, convirtiendo la energia calorifica de los gases
calientes en energia cinética aplicada al rotor. La energia de los gases es
utilizada en un 80 a 85% para la produccion de torque en el ejey un 15 a

20 % para el empuje final del motor.

La etapa de turbina consta de un estator, y de un rotor, a cada uno de los cuales
se le analizara su geometria con base en el comportamiento de los parametros

de operacion a través del mismo.

1 SAAD, L. Ceorge. Propuesto: Disefio y construcciéon de una microturbina. Bogota D. C.: Uni
versidad de San Buenaventura, 2004.
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ESTATOR DE TURBINA

Este componente tiene como funcibn aumentar la velocidad de la corrien
te de gas caliente que sale de la camara de combustion y dirigirla con el
angulo apropiado al disco de turbina. Esta pieza esta expuesta a las mas
altas temperaturas, en algunos casos superan los 700°C, por lo tanto se
construyen en aleaciones inoxidables para alta temperatura, basicamente
consta de una serie de alabes "estatores" que se cierran hacia la parte
trasera (conducto convergente), también difieren si son para turbina radial

o axial.

Figura 2. Estator para turbina radial (izquierda), y para una turbina axial (derecha).

Para el disefio que se trabaja en este proyecto, se escoge la etapa de tur
bina de tipo axial, que presenta mayor facilidad de construccién y, por no
ser tan robusta como la radial, presenta una reduccién de peso significa
tiva. Cabe aclarar que la turbina radial o centripeta es mas eficiente para
operacion de motores pequenos, y por tener compresor de tipo centrifugo
no se afectaria el area frontal del motor, ya que ésta no superaria el area
anular de la etapa de compresor, pero su construccion es mas complicada

y costosa.
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ROTOR DE TURBINA

Es la parte encargada de extraer parte de la energia de la corriente de gas
para convertirla en movimiento; su Unica funcion es hacer rotar el com
presor al cual se encuentra unido por medio de un eje; la turbina se halla
sujeta a elevadas temperaturas y lo que es peor a elevadas cargas centrifu
gas que unido a la disminucién de resistencia del material por causa de la
temperatura hacen que éste sea el elemento que mas importancia tiene en
cuanto a la eleccibn de materiales; sin excepcion se utilizan aleaciones con
elevado contenido de niquel y cromo (comercialmente tienen diferentes
nombres como son Inconel, Nimonic, etc.) aunque en los primeros mode
los de turborreactores se utiliza acero inoxidable con buenos resultados.

Existen dos tipos de discos de turbina:

Los axiales: son los mas utilizados, pues poseen excelentes caracteristicas
de aceleracion y un peso bastante reducido; su Unica contra es que deben
respetarse estrictamente las temperaturas y velocidades maximas, sino se
corre el riesgo de que el disco se "desintegre" literalmente; este tipo pue
de ser fabricado con herramientas comunes o con sofisticados sistemas
(control numérico, electro erosion, etc.) o bien comprados a diferentes
fabricantes para su uso especifico en turbinas de aeromodelismo, aunque

su precio no es nada econémico.

Figura 3. Rueda de turbina axial.
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Las radiales: si bien se utilizan menos por ser bastante pesadas y por lo
tanto tardan mas en acelerar, tienen la particularidad de ser muy robustas,
soportan mas revoluciones a mayor temperatura y tal vez como "ventaja"
adicional para el constructor principiante, es que estas turbinas son las
utilizadas por los turbo compresores de auto, lo que las hace mas faciles

de obtener (en cualquier casa que se dedique a turbo cargadores).

Para entrar en los calculos geométricos de la etapa de turbina, es necesario
analizar el triangulo de velocidades que se genera a través de ella. Para
esto tomamos los datos que establece el software de célculos termogaso-
dinamicos del motor.

Figura 4. Rueda de turbina centripeta.

Siguiendo la tendencia mundial, para motores pequefios, la configuracion
de la turbina escogida para este motor es de una sola etapa (un estator y
un rotor), y de flujo axial.

En la figura 1 se muestran los puntos de medida de parametros en la eta
pa de turbina. Sendo uno la zona ubicada justo antes de la entrada a los
alabes del estator, dos la salida del estator (entrada al rotor) y tres, la salida
del rotor de turbina.
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B disefio de la etapa de turbina varia en el disefio de la etapa de compre

sor por diferentes razones, como:

La densidad del fluido de trabajo cambia drasticamente, asi que los
efectos de compresibilidad deben ser tomados en cuenta.

La turbina, genera, en vez de absorber potencia.

Por la alta temperatura de entrada se debe analizar la transferencia de

calor.

No existen reglas para escoger la geometria del perfil ni el flujo, como
si existe el factor de difusion del compresor.

Las ondas de choque y otros efectos causados por el niumero de Mach,

deben estar bajo control.

Para el disefio de una turbina de estas dimensiones, no se enfoca el estu
dio en la economia del motor, ya que por su corto tiempo de operacion
entre reabastecimientos, no requiere tener un bajo consumo especifico
de combustible, aunque no se deja del todo aparte. Es mas importante
trabajar sobre el empuje que se requiere, para lo cual se disefia el rotor
de turbina en base al diametro medio de los alabes. En rotores con alabes
largos, como es el caso de motores grandes, esto no es posible, ya que
se debe calcular a diferentes alturas del alabe; pero en este caso por ser
alabes cortos se puede calcular el flujo en base al diametro medio del

alabe.

DATOS INICIALES PARA EL CALCULO DE LA GEOMETRIA
DE LA ETAPA

La configuracién que se tiene en cuenta para el proceso se muestra en la
figura 5, junto con el disefio del triangulo de velocidades durante la etapa

de turbina.
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Figura 5. Triangulos de velocidades de la corriente en la etapa.

Los siguientes calculos geométricos de la etapa de turbina se realizan de
acuerdo al procedimiento planteado en el libro2, a partir de los calculos
del ciclo, obtenidos de los calculos termogasodinamicos.

Este es un giemplo que sirve de guia para los disefiadores.

Gasto mésico m 0.16
Temperatura de entrada TJ 1000 K
Salto de température T(=TJ-T3 122 K
Rendimiento isentropico rlZ 0.75

Las constantes utilizadas para estos calculos son:

Constante especifica del gas R 289.3 JKg K
Capacidad térmica especifica del gas Cp 1152 JKg K
Razon de calores especificos y 1.33

Se toma la velocidad de giro N, calculada para el compresor, y se asume
una velocidad media del alabe U, maxima, por encima de la cual habra
problemas de resistencia del material.

2 SARAVANAMUTTOO. Teoria de las turbinas de gas. Marcombo, 1983, p. 229.
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=2
1l

80000 RPM = 1333 RPS
300m/s

Por Gltimo se asume un coeficiente de pérdida del estator n de 0.05, lo

que constituye una aproximacién inicial razonable.
La presion total de entrada p1t es calculada iterando en la Ecuaciéon 1.

Z-|
Pu C,

y-i
= I+ = 1.699bar
A, =P 2a r
Que se obtiene de las ecuaciones 1-2/3/4/5.

T=T+:

2c,

Ecuaciéon 2

Ecuacién 3

c L

P71

Ecuacion 4
p=p-RT
Ecuacion 5
Se parte de los supuestos:

a) Ca2 = Ca3
b) Cl = C3
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Como la turbina es de una sola etapa, se asume al = 0, lo que significa
que la entrada del flujo en la etapa es completamente axial.

Asi, el coeficiente de salto de temperatura 41 estara dado por la Ecuacion 6.

2c/AC( 52 JIKg Kk \22K . in
= S 22T iy Ml = 3.13
v (300 w/. s)
Ecuacion 6
Se asume un coeficiente de flujo ¢ = 0.8,y a = 0, para disefiar con base

en el supuesto de que la turbulencia a la salida de la etapa de turbina es
nula, ya que esto aumenta las pérdidas en el tubo de salida.

GRADO DE REACCION DE LA ETAPA DE TURBINA

B grado de reacciéon es la relacion entre el trabajo que se desarrolla en el
estator de la etapa y el trabajo realizado por el rotor.

Teniendo en cuenta los supuestos a) y b), y aplicando la Ecuacién 07,
.0 1
tga, =igP, ~ ~
Conociendo que cq = 0, se calcula
tgp, = - = — =1.25
P & 0.8
Ecuacion 8

Asi, el grado de reaccion de la etapa estara dado por:

=2/M2"' +2A) - L2S= 2x0 ='-426 > A = 022
Ecuacion 9

1.30
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Un grado de turbulencia mas realista, dara un valor de reacciébn mas ra
zonable, de tal manera se toma a3 = 10° y se recalcula A dando como
resultado 0.36.

TRIANGULO DE VELOCIDADES DE LA ETAPA

Pueden ahora establecerse los angulos de la corriente de gas para el trian

gulo de velocidades

a3 = 10°, p3 = tg’d.426) = 54.97°,
1?7 = ' 1 1tv-2A1= ' f—=--2x0221=052 > /A W 27.73°
2 2N2 J 2x08< 2 )
Ecuaciéon 10

tga- =19l + = = 19(21.78)+ — = .n~" & =6061

Ecuacién 11

Con estos datos se dibuja el triangulo de velocidades como se muestra en

la figura 6.

Figura 6. Desarrollo del triangulo de velocidades de la etapa de turbina.
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De la geometria del triangulo de velocidades, se halla G2 (Ecuacién 12) y
Q (Ecuaciéon 13).

Co2 = Ikp = 300m/sx 0.8 = 240w/5

Ecuacién 12

C2 240m/s
Cosa  Cos(60.61°)

489.09/77/ 5

Ecuacién 13

B equivalente de la temperatura de la velocidad de salida es

(4HM9.A)' =10382,g

S 2x1 1527/Kg°K
Ecuacion 14
Ahora
2, =Ty=7\+" =\000°K+ (243 7w/5)---- = 1025.12°K
2cp 2x11527 / Kg°K
Ecuacion 15

De donde se calcula la temperatura a la salida del estator y entrada al rotor
T2=921.95K. Entonces se asume un N = 0.05, admitiendo que los con
ductos del estator son convergentes, y esto genera pérdidas aproximadas
de un 5%, para asi calcular el valor de:

£1 .O_O5>> <<<<M *llll)1
2cp 2x115271 Kg°K

5.19°X

Ecuacién 16
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2'=T) - (?) - T2") - 921.95°K - 5.19°K = 916.76°K
Ecuaciéon 17

CALCULO DE LAS AREAS EFECTIVAS POR SECCIONES

De acuerdo con los datos anteriores, se calcula p? utilizando la siguiente
relacion isentropica de la Ecuacion 18.

A, =(ZicF =f1025.77°* Wi =] 5?
pl 1 916.76°* J

Ecuacién 18

1.699W
Pi =
1.57

1,08;>ar

Al hallar la relacion de expansion critica por la Ecuacion 19,

=—+rx—1H1.333 + 1> 33-.

A:
2 J

A v 2,

Ecuacion 19

Se observa que la relacion de expansion real de 1.57, es muy inferior, lo
que indica que los conductos del estator no estan obturados y que la pre

sion de la garganta es igual a p.,.

Ahora es necesario calcular la densidad en la seccion 2 para buscar el area

de la secci6bn anular del estator.

100x | O& bar
p- ) 0406kg /m'
rt]  0.28937 | Kg°Kx921.95°K
016kg/s 0.00164w?

0.406kg ! m3 x 489.09m /5

Ecuaciéon 20
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Asi, la superficie de garganta que requieren los conductos del estator es:

AN = A2 -Cosa? = 0.00164/ 7 x Co.s(60.61 °) = 0.00081 w2

Ecuacion 21

De igual manera que para la seccion 2, se calcula la densidad y el éarea
para la seccion 1.

100x1.52f

P 00x|.52few 0.525kg/ mi
AT 0.28937 /Kg°Kx]O00°K

A - QAbkgls 0.0012/w2

PG 0.525kg/m3 x243.7m/s

Para la seccién 3 (la salida del escalonamiento), se tendra:

B, =TH-& TS =]025.n°K-]22°K =903.H°K

Ecuacién 22
903.77°Ai (243.7m/.1)2 878°K
2x11527/Kg°K
Ecuacion 23
1.697Aorf 878°X V-i
--------------------- = 1.049A0r
144 A 9Q03.77°K]
Ecuacién 24
100x1.049 ;<37-
p £ 0.4\kg/mj
) RT, 0.28937/ Xg°X
m 0A6kg/s
al = 0.0016W

Pye, 0O.4]kg/m} x240m/s
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Pueden ahora establecerse los diametros internos de las secciones, teniendo en
cuenta que para la etapa se tom6 un diametro externo constante, de la misma
medida que se tiene en el rodete del compresor que es de 86mm = 0.0086m.
Las areas se toman en promedio de las calculadas anteriormente, para
Hallar las areas del estator y rotor respectivamente.

EXPANSION TERMICA DEL ROTOR DE TURBINA

Antes de calcular los diametros finales de la etapa de turbina es necesario
el andlisis de deformacién térmica que se lleva a cabo tanto en el estator
como en el rotor, ya que a diferentes temperaturas de trabajo se presenta
ran diferentes separaciones entre la carcasa y los componentes internos del
motor. Para ello se calcula principalmente la expansion radial de la pieza, y
en especial, en el rotor, ya que sobre él también actuan fuerzas centrifugas
que lo hacen mas critico.

De la Tabla 1 se toma el coeficiente de expansién que aplica para diferen
cias de temperaturas de 27-816°C que equivalen a 300-1089°K. Obtenien
do un coeficiente de 135 x 106/°C =135 x 106 /°K.

In./In./*F x 10 [mmimmfC x 10 )
80-200'F (27-93*0) 5.8 (10.4)
80-400"F (27-204*0) 6.3 El 1.3)
80-8007F (27-427*0) 6.9 12.4)
80-1200%F (27-640%0 7.3 513. 1;
80-1500°F (27-818*0 1.5 13.5

Tabla 1. Coeficiente de expansion térmica acero H133

Para calcular la expansion circunferencial del rotor de turbina, que se en
cuentra dentro de la carcasa de 0.086m de diametro, se toma el rango de

temperaturas a las cuales se sometera, siendo Tmjn la temperatura en frio,

3 http://www.imsteel.com/h13.htm
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al estar apagado, y Tmo la temperatura maxima de operacioén, y se calcula
la diferencia de temperaturas AT

\7=T_-T. =1089°A'-300°A'= 789°A'

max

Ecuacién 25

Teniendo en cuenta que la separacién entre el rotor y la carcasa debe ser
la menor posible, se asume que el diametro del rotor de la turbina es igual

que el diametro de la carcasa y se utiliza la Ecuacién 264

AN = GWD/ x AT x e = 0.0867» x 789°K x 0.0000135/ °K = 0.000916»? = 0.916» 77

Ecuacién 26

Y se repite la operacion con un diametro inicial de 0.085m para comprobar
si con el milimetro que se expande permite una tolerancia aceptable entre

el rotor y la pared.

AN = x AT x £ = 0.085»? x 789°T x 0.0000135/ °Al = 0.0009057» = 0.9057»»?

Esto indica que, por la expansion, se hara necesario que el diametro
externo del rotor de la turbina sea al menos un milimetro menor que el
diametro de la carcasa para asi garantizar que en operacion (en su maxi
ma temperatura de disefio) los alabes del rotor no rocen con la pared y se
deformen.

En cuanto a la expansion del disco y alabes debida a los esfuerzos, princi

palmente centrifugos, se asume con una aproximacion de un décimo de la

4 SCHRECKLING, Kurt. Gas turbine engines for model aircraft, Traplet Publications, p. 50.
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expansion debida a la diferencia de temperatura, ya que calcularla con las
ecuaciones pertinentes es muy dispendioso, y su exactitud es muy baja,
pues no es posible medir parametros de operacion verdaderos en todos
los diametros de las piezas, conociendo que hacia el centro del disco de
turbina, se presenta una temperatura menor que la que se alcanza en los

alabes del rotors.

Por otra parte, la carcasa de la etapa de turbina (anillo externo del estator),
también presenta deformaciones térmicas que por lo general aumentan las se
paraciones entre ella los alabes del rotor, lo que se analiza al calcular carcasa de
la misma manera que con el rotor, pero tomando el coeficiente de expansion
del acero 304, con el que se construye este elemento, de la tabla 26:

NUmero de Aisi 303 304 304l 316 3161 430
Coeficiente de La Expansion

10-6mm °C (20° Ca 100 °C) 165 165 165 152 152 10.0
(20° C A 500° C) 185 185 185 19.0 a 800° 19.0 a 800° 112

Tabla 2. Coeficientes de expansion térmica aceros.

Y calculando la deformacién por:

<> =<

i carscasu ¢ inicial

X A7x £ = 0.086»? x789°Ex 0.0000185/°A) = 0.00125»? = 1.25»%?

Con lo que se comprueba que la deformacion del diametro interno de la
carcasa, es mayor que la del rotor de la turbina, y esto genera un aumento

en la separacion que existe entre ellos.

5 DOROSHKO, Sergey. Construccion de Motores |, Bogota, D. C. - Colombia: Universidad de
San Buenaventura.

6 http://wwwgrupo.com/caracteristicas_acero,htm
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De tal manera que, habiendo concluido que el diametro externo del rotor
es de 85 mm y el diametro externo del estator es de 86 mm, se procede
a calcular, con el promedio de las areas A, - A, para el rotor y A, - A, para
el estator, los diametros internos (en la raiz de los alabes) de cada compo
nente mediante la Ecuacién 277.

$2 /15 0.00161m2 + 000164/ _ nnniAQ_ 2

An,r =223 =“\ ~  eemmmeceeaees = 0.001 63/77
Ecuacion 27
) .+
b oAy 000125m2 +000164m2 o
Ecuacion 28
=\
f sin(cr) X +i X t
Ecuaciéon 29
m d,V (0.085m)2 .4x0.00163m2 . 0.0603m
- sin(35)x n x 0.95
. 4x0.00145m?
i00semy  X000148mI ) eorrr

sin(30)x 7i x 0.95

1 2 3

d,-. <!, <j,

Figura 7. Diametros de las secciones de la etapa de turbina.

7 KAMPS, Thomas. Model jet engines. Second Ed. p 63.
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Con los diametros respectivos del estator y el rotor, se conoce la altura del

los alabes.
0.086/77-0.059/77
h — 0.01 35/77 = 13.5/77777
¢ 2
Ecuacion 30
0.085/77 = 0060377 _ 106177 = 1 25177777
2 2
Ecuacién 31

DISENO DEL PERFIL DEL ALABE

En la figura 8 se muestra un perfil convencional de base T6 para alabes
de turbina construido a partir de angulos de circunferencia y lineas rectas.
Este perfil es simétrico respecto a su eje medio; presenta una relacién
espesor/cuerda (t/c) de 0,1, un radio de borde de ataque de 12% de t y un
radio de borde de salida de 6% de t.

Incidencia 7

0 10)

Antjuto,, c?e|.’\£>
ssiirfa'X, 00085

00072
PssO s

Radio del borde de ataque 0,121
Radio del borde de salida 0,06!
Simétrico respecto de f

Figura 8. Perfiles de alabe convencional: seccién de un alabe de turbina de perfil aerodinamico T6.
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Para el disefio del alabe, es necesario decir que los angulos calculados
anteriormente son de la corriente del flujo y no de los alabes. En la figura
98 se muestra el efecto producido por el angulo de incidencia en el coefi
ciente de pérdida del perfil Yp para alabes de impulso y de reaccion. H
angulo de incidencia en los alabes de reaccion puede variar desde -15° a

+15°, sin que por ello Yp aumente.

Figura 9. Efecto producido en Yp por ia incidencia.

En la préactica para las turbinas suele tomarse el angulo de la corriente
como igual al angulo del alabe, y se define por cos-1(abertura/paso), lo que
es aceptable sblo para alabes de angulo de salida, pequefos, que trabajen
con velocidades bajas de gas. En la figura 109 se representa la relaciéon
existente entre el angulo de salida de la corriente y el angulo del alabe

definido por eos Xo/s).

8 SARAVANAMUTTOO, Teoria de las turbinas de gas. Marcombo, 1983, p. 261.
9 SARAVANAMUTTOO. Teoria de las turbinas de gas. Marcombo, 1983, p. 262.
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Figura 10. Relacién entre los angulos de salida de la corriente (a2 - p3) y de los alabes.

La curva es aplicable a alabes convencionales de dorso recto que trabajen
con un numero de Mach a la salida menor de 0.5, asi que se calcula la
velocidad del sonido a, a la salida del estator (a2), y a la salida del rotor
(ad), para analizar la velocidad Mach en la salida de cada serie de alabes.

Ecuacion 32

a = N 77 = V133 x 289.37/Ag°/Lx 921,95°/L = 596.27r,/s
& = JpyRAT = N33 x 2& 93/kg°Kx 878°K = 581.88//2/s

M = Ca
a
Ecuaciéon 33
M —— 240m/s .o
2 596.27/»/5
Ce/, »
v == 240/ »/5 — 041

581.88/77/5
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Hasta no haber establecido el paso y la cuerda, no es posible dibujar a
escala una seccion del dlabe, determinar la abertura y proceder mediante
tanteos a encontrar los angulos de salida de la corriente requeridos. Para

elegir el paso y la cuerda adecuados, debe considerarse:

a) el efecto que produce la relacién paso/cuerda (s/c) en el coeficiente de
pérdida del alabe.

b) el efecto que ejerce la cuerda en la relacion de aspecto (h/c).

c) el efecto que ejerce la cuerda del alabe del rotor en las tensiones de
los &labes.

Para la relacion pasocuerda s/c, y la relacion de aspecto h/c se analizan
motores con las especificaciones similares a las planteadas para este motor.
Con este fin se realizan las tablas 3 y 4, en donde se mide la geometria de
los alabes del motor FD3/64 de Kurt Schreckling y del motor realizado por
Thomas Kamps, y con estos datos se calculan las relaciones s/c y h/c.

Estator ti c S s/c h/c
FD3/64 17 29 19.5 0.67 0.59
Kamps 9.9 22 16 0.73 0.45

Tabla 3. Mediciones y relaciones de paso/cuerda (s/c) y de aspecto (h/c),
de alabes de estator de turbina en motores similares

Rotor h ¢ s s/c h/c
FD3/64 10,00 9.90 9,70 0.98 1,01
Kamps 10,65 11,71 9,00 0,77 0.91

Tabla 4. Mediciones y relaciones de paso/cuerda (s/c) y de aspecto (h/c),
de alabes de rotor de turbina en motores similares

De las tablas, se asumen valores que se encuentren dentro del rango de
los dos motores, en donde se puede tomar:

-sc = 0.67 h/c = 0.55
-s/lc = 0.85 h/c = 0.96
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Asi, conociendo las alturas de los &labes, tanto del estator h , como del
rotor hr, se puede conocer s y ¢ respectivamente, logrando completar la
Tabla 5, con la que posteriormente se podra establecer el perfil a escala

de los éalabes de la etapa.

TURBINA h [mm] c [mm] s [mm] s/c h/c
Estator 12.80 23.27 15.59 0,67 0,55
Rotor 13,00 13,54 11.51 0,85 0,96

Tabla 5. Medidas geométricas de la etapa de turbina.

Conociendo ahora la geometria de los alabes del estator y del rotor, se
procede a calcular el nUmero de alabes que cada uno debera tener. En
donde para el estator se procede graficamente, analizando, por mode-
lamiento del componente, la minima cantidad de alabes que produzca
completamente el efecto de direccionamiento del flujo, lo que se observa
en la figura 11, en donde se modela el mismo componente con 11, 13y 15
alabes respectivamente, apreciandose que en los dos primeros modelos,
el direccionamiento del flujo no sera completo debido al espaciamiento de
los alabes que permitiria el paso de parte del flujo sin direccionar, o por
lo menos no en el angulo establecido. Por esto se escoge la opcién de 15
alabes, que ofrece la mejor solucién, teniendo en cuenta la necesidad de
ser minimo el numero de alabes, por generar menos pérdidas y presentar

menor peso.

Figura 11. Modelamiento del estator de turbina con 11, 13, y 15 alabes.

143



DIStNO Y ANAFISIS ESTRUCTURA! PARA TURBORRIAI 10RES Di BAJO RUJO MASICO = ARNOLD ESCOBAR

Esto se puede corroborar utilizando la Ecuacion 3410, en la cual se calcula
el nimero de alabes en funcion del radio medio rm y el paso s.

Ecuacion 34

2 x nx36.57/71/7?

15.59/77/77

14.74 « 15

Para establecer el nUmero de alabes que debe tener el rotor, también se
utiliza la Ecuacion 34.

2 X TTX 36/77/77
19.65 = 19

1 1.5 1/77/77

Donde se debe aproximar a 19 y no a 20, debido a la restriccibn de poner
numeros de alabes con comun divisor entre el estator y el rotor.

TENSIONES EN LOS ALABES DEL ROTOR

Es necesario analizar las tensiones a las que se someten los alabes del rotor
de turbina, ya que comprometen su disefio estructural y mecanico. Hay
tres tipos de tensiones principalmentefi:

a. Lastensiones de traccion centrifugas

b. Lastensiones flectoras del gas

Con la Ecuaciéon 38, se calcula la tension de traccion centrifuga mas critica,
que es la producida en la raiz del alabe, en donde b es la densidad del

10 SARAVANAMUTTOO. Teoria de las turbinas de gas. Marcombo, 1983, p. 264.
1 SARAVANAMUTTOO. Teoria de las turbinas de gas. Marcombo, 1983, p. 265.
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material del alabe (7800 Kg/m3), obtenida de la tabla de propiedades del
acero H13, ¢ es la velocidad angular que se calcula con la Ecuacién 35, ar
y a son las areas del perfil del alabe en la raizy en la punta respectivamen
te. Para estas areas se toma en cuenta uno de los métodos de construccién
utilizados en este tipo de motores, para el disco de turbina, que consiste
en sacar de una platina de acero, por medio de mecanizado, el disco con
los alabes incluidos como se muestra en la figura 12, teniendo en cuenta
los diametros interno y externo calculados previamente, con los cuales se
mide el perimetro respectivo, y se divide en la cantidad de alabes nr, lo
que da la longitud de cada alabe.

Figura 12. Desarrollo del disco de lurbina a partir de una platina.

Los alabes se rebajan de la platina hasta obtener un espesor j de 1 mm,
con lo que se posibilita el doblado posterior de ellos. Conociendo ahora
el espesor y la longitud respectiva a los diametros, se calcula arr y art me
diante la Ecuacién 37.

co - InN

Ecuaciéon 35

_ 2x1ix 80000
60

co 8377.58

Ecuacion 36
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2 x71x0.0295/7?

L 0.00976/77
19
2x1ix 0.0425//7 0.0141/7/
19
a=Lj
Ecuacion 37

ar = Lrj - 0.00976/t1 x 0.00/77 = 9.76¢’6/72

a, — L,j=00141777 x 0.001/7; = 1.41c*57n2

 max (@j/-1ll-

Ecuacién 38

425

7800/Eg//??3 X8377582 JI .41c’5/772r.6//- = B69ALV /

leu ymax

9.76c’6///1

177

La fuerza que genera el par util en el disco de turbina, genera también un

momento flector del gas con respecto a la direccion axial.

B esfuerzo flector o(lec es de traccion en los bordes de ataque, y de com

presion en el dorso de los alabes; su maximo valor suele darse en el borde
de ataque o el de salida de la raiz. Asi se puede calcular una aproximacion

de esta tensibn mediante la Ecuacion 39, en donde se asume que el angulo

¢ de la figura, es muy pequefioi2

I°C,2+Q,) h

f flec ) max
Slec a zC

Ecuacion 39

12 SARAVANAMUTTOO. Teoria de las turbinas de gas. Marcombo, 1983, p. 267.
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Ya que el angulo de curvatura del alabe es préacticamente igual a la de

flexion de la corriente, se puede decir que
Pz + =27.73+54.97=82.7 ~ 83°

Lo que analizado en la figura 13, arroja los valores de B y n que se utilizan
para hallar z por medio de la Ecuacion 40, asumiendo un t/c de 0.2, como

se muestra en la figura 8, y tomando la cuerda c de la unidad.

Figura 13. Regla aproximada para médulos de seccionest!.

B = 645
n= 133
Ecuacién 40

13 SARAVANAMUTTOO. Teoria de las turbinas de gas. Marcombo, 1983, p. 268.
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(10x 0.2)4,2
= 0.00389/77/773 / mm.de.cuerda
645

Por otra parte se puede tomar la Ecuacion 41

0M(C,2 +c.3) = mCu ([£«2 + 8®3)

Ecuacién 41

De donde m esta dado por la Ecuacion 42.

Ecuacion 42

1”7 = 1800>~#£,1 31.001/// x£ x ((0.0425»])] - (0.03w)?2 )= 0.0011694

/W(Cp2 + A=3) = 0.001169/rg x 2400t 7 s¢/2(60.61) + Zgaoy = 0.5515kg.m! s

0:5525°2/72./. 8y _Q:013//7 !
(& flee ) max = 19574.3127/// ;'
19 2 0.00389 x 0.01354

B esfuerzo flector es muy bajo en comparacion con el esfuerzo de tension,
asi que se debe concentrar el andlisis en la tensién del disco y alabes de
turbina, en donde se analiza la Tabla 6, de donde se obtiene que la tension
maxima que soporta el acero H13 a 877°C (1150 K), que es 503.3 MPa, lo
que comparado con el esfuerzo de tensibn maximo que se genera en el
rotor de la turbina, que esta en 369 Mpa, indica que sblo alcanza un 73%
del esfuerzo maximo que soporta el material.

Con los parametros establecidos hasta el momento, se puede ahora calcular

las fuerzas que el disco de turbina transmite a través del eje, para los cal

culos de los componentes del rotor restantes. Se deben calcular las fuerzas
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axial Pa, radial P, y tangencial P del rotor de turbina. Para la fuerza axial
se utiliza la Ecuacién 43, en donde se suma la fuerza estética, debida a la
diferencia de presiones a lado y lado de la rueda de turbina, con la fuerza
dinamica, debida a la velocidad de los gases que impactan con el rotor.

Room
Tip tw . <l Tiliirf Temperature Elongation in
o o ) hardness Ulti mate Strength Yield Strength 2" (50 8mm) Reduction
O i Rockwell C LPii | (MPa) (psi) (MPa) of .Area

700 (371) 51 264,000 (1820.3) 229.000 (1579 0) 12.5 23.0
500 (280) 48 210.000 (1447 0): Not Determined 11.0 35.0
750 (399) 48 197.000 (1358 3) Not Determined 13.0 46 0
1000 (533) 43 158,000 (1089 4) Not Determined 17.0 820
1250 (877) 48 73.000 (503.3) Not Determined 951 5) 24.0 800
800 (427) 44 171.000 1179 0) 138.000 (882.6) 17 0 58.0
200 (432) 44 156.000 (1075.8) 128.000 (724.0) 20.0 85.0
1000 (538) 44 };‘(5):338'(999-8) (758 4) 105,000 (608 8) 190 85.0
1100 (593) 44 88,000 22.0 89.0

Tabla 6. Propiedades de tension a elevada temperatura.

po="(Ca2) + A-3(P3-")

Ecuacion 43

?, = 0.174g/sx240/h / s + 0.00163m2 (I .O%ar - 1.08W)* 100000P=a/ bar = 3591N

La fuerza radial P se calcula por medio de la Ecuacién 44, donde k es una

constante que se asume entre 2—5, y es relativa a la excentricidad del ro

tor. Para motores pequefios se recomienda el rango de 2—3.

P, = bwg

Ecuacion 44

Pr = 3x0.084gx9.81m/s2 = 2.357V

Finalmente se analiza la fuerza tangencial del rotor, donde se aplica la
Ecuacién 46, para la cual se toma el valor de la potencia P, requerida por
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el compresor, y se calcula el torque que debe generar la turbina en su
operacion por la Ecuaciéon 45.

a
Ecuacién 45

19730EF
8377.58rar//.v

2.235Nm

Ecuacion 46

2.235Nm
0.0425/ «

52.6N
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La mision fundamental de los conductos de entrada consiste en recuperar al
maximo la presion total del aire y enviarla al compresor con un minimo de pér
didas a lo largo del mismo figura 1, se conoce como efecto de recuperacion de
presion; el conducto de entrada no debe presentar fenémenos de turbulencia,

ni resistencia y el factor mas importante sera garantizar el gasto masico.

Figura 1. Parametros en la toma de aire.
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La condicion a tener en cuenta para el disefio es que el motor opera ini
cialmente en un banco de pruebas, por lo que el conducto de entrada no
se disefia para angulos de vuelo diferentes, con esto el conducto es mas

sencillo.

Para su disefio se toman ciertos valores del compresor centrifugo; calcu
lamos el nUmero Mach; como este valor serd <1 el conducto sera subsbd

nico.

Se calcula la velocidad axial a la entrada del compresor, con la velocidad,
el gasto masico y la densidad a nivel del mar, se calcula el area frontal
minima para garantizar el gasto masico; con estos valores se obtiene la

geometria principal de la toma de aire.

Figura 2. Geometria principal de la toma de aire.

i/)=1452mm este valor se toma por el calculo del difusor.

Velocidad de entrada axial

Ecuacién 3-1
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C, =-mcmmmideniiiillll =5%7n/5
2
m=0xp
0=A *c
A4, = 1.5x—
pXxc,
Ecuacién 3-2
4 O0AGkg/ s 0.0038W?

52m/sxl .22kg/ mj

a

1,5 - factor de aumento frontal

a=y;/x RxT\
Ecuacién 3-3

a=Vi-4x287 x 288 = 340w /s

M= S _o15Mm
340m/ s

Vn

Ecuacién 3-4

r= 0.0038 0.0348/w =34.77mm

7
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CONO DE ESCAPE







Este es un ejemplo que sirve de guia para los disefiadores.

Con el cono de escape se busca aumentar lo maximo posible la velocidad
de salida de los gases, para que, al implementar la teoria de Euler, se alcan
ce el mayor empuje posible. Esto se limita con la presiéon de salida que no
debe ser menor que la presién atmosférica, ya que de ser asi, se produciria
una recompresién de los gases a la salida del motor, lo que generaria un

efecto inverso en la generacion de empuje.

Ui r3i rdt r3

Figura 1. Zonas de la tobera de salida y radios respectivos.
De acuerdo con la ecuacion de Bernoulli (Ecuacion 1), se puede conocer

la velocidad maxima posible del gas, a la salida del cono de escape, y con

ésta, se halla el area requerida en la garganta.
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AP (Co; - (xa2)
+9'Ay=0
P 2

Ecuaciéon 1

De donde se despeja Ca4, despreciando el término 9 ay, ya que éste se
refiere a la altura de la columna y en este caso se plantea el flujo axial de

forma horizontal.

2&P
Cii, + Cs3,
P
Para esto se asume P4 = 1 bar, de tal manera que la diferencia de presion

APt se calcule por la Ecuacion 2.

AP, =P4- P}

Ecuacién 2

AP, = (\bar —1.04966ar) x 100000Pa/bar = -0.0496Pa

Ca= +(240m/5) = 285.65wW/s

Con la velocidad a la salida de la tobera calculada, se procede a calcular
el area respectiva en ese punto (A4), que se puede conocer mediante la
Ecuacion 3, donde igualmente se desprecia el término que incluye la altura

y, y se despeja el area a calcular.

+g9 Ay=0

Ecuacion 3
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N " +g'Ay=0

Ecuacion 3

" 2\P,

A= A .
/\pCOAn

A,

. (0.001613/7%)} xi _2_)_(_(-_0__9_41'_9_6_39811_1_0_(?9(_)_0_F_’a/f (8

0.41£g/wlJ x (285.65/77/ )

i 2
)4 1= 0.001356/77¢

Con base en la figura 1, calcula los radios de la salida, teniendo dos ecua

ciones con dos incognitas (Ecuacion 5 y Ecuacién 6, la primera ecuacion

es el desarrollo de la relacion de los radios de la entrada de la tobera rk/r3j,
que debe ser igual a la relacion de radios de la salida rde/r4 (Ecuacion 4)

y la segunda ecuacién relaciona geométricamente el area de la seccién 4

con los radios.

Ecuacion 4
d , 0.086/7)
0.043//7

d_r o.085/77 0.029/2/
ry _ ? ’ )
- 0 »<«"" =, . 483
r3, 0.029//7

= 1.483

Ecuaciéon 5
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Al =n.rj-n.rj
Ecuaciéon 6

Despejando /© de la Ecuacion 5, y reemplazandolo en la Ecuacion 6, se

calcular,.

rie =1.483rd,

0.001356/w2 = zrx(1.483r4,)2 -K.rJ
rdi = 0014/77

Después de hallar el radio interno de la salida de la tobera r4;, se reemplaza

en la Ecuacion 5,y se calcula r .
rde = 1.483r4j = 1.483x0.014/77 = 0.021»?

Habiendo obtenido los radios del conducto de salida de la tobera, se cal
cula la longitud de la tobera I, utilizando relaciones trigonométricas. En
primer lugar se analiza el cono externo de la tobera, como se muestra en
la figura 2 y se calcula Are. Se utiliza la funcidon tangente para hallar la lon

gitud, asumiendo un angulo ae de 15° como lo recomienda H. Cohén.
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VARIABLES UTILIZADAS EN EL DISENO

NS

72t

les

Cgs —

w —

Wf —

7. =

Flujo masico

Densidad

Velocidad

Area

Numero de Mach

Velocidad local del sonido

Coeficiente adiabatico

Presion estatica

Presion total

Constante universal de gases

Temperatura

Calor por unidad de tiempo al o del sistema
Flujo masico de entrada o salida

Entalpia del masico de entrada o de salida
Velocidades del masico de entrada o de salida
Geopotencial del masico de entrada o de salida
Potencial al o del sistema

Potencial al o de la turbina

Potencial a o del compresor

Poder calorifico del combustible

Trabajo especifico a o de la turbina

Trabajo especifico a o del compresor
Relacion de masico aire/combustible

Calor especifico del gas a P O V constante
Equivalente mecanico del calor

Empuje
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Empuje especifico

S.F.C. = consumo especifico de combustible Ag/AXA]
pic=Tic= Grado de compresion
P = Temperatura total a la entrada de la turbina M
Ti = Temperatura total segun altura A%
a = Coeficiente de exceso de aire.
Presion total segun altura [vm]
hc = Trabajo del compresor P Kdl
772_' = Temperatura a la salida del compresor centrifugo M
/= Presion a la salida del compresor
CPeal =  Calor especifico real en la camara de combustion [4V. Agx’K]
X = Consumo especifico relativo de combustible
p> ‘= Presién a la salida de la camara de combustién [v/-2]
ler = Trabajo de la turbina P
Temperatura a la salida de la turbina K1
TI? — Grado de expansioén de la turbina
"= Presion a la salida de la turbina [aw]
Cra — Grado de expansion del cono de escape
C) = Velocidad de los gases de salida [mij]
SH = velocidad de vuelo " d
nP Rendimiento propulsivo Yo
nr Rendimiento global %0
no Rendimiento propulsivo %
Empuje especifico [a:x5.a,7]
m — Gasfo masico pg/s]
SFC.=b,= Consumo especifico de combustible [A? /ixv]
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Ot = Coeficiente de exceso de aire

L — Longitud de la camara de combustion fe]

De — Diametro externo camara de combustion fe]

Z) = Diametro interno camara de combustion fe]

b-, —h = Altura del alabe de compresor fe]
C , — Velocidad de referencia fe ']
G,, =W ~ Gasto masico de aire fe ']

Area de seccion transversal de la camara fe]

/ = Factor de escala para determinar orificios camara de combustion fe]

Ht — Area de los orificios de la camara de combustién

nh = Numero de huecos de la camara de combustion fe]
/) = Diametro de los orificios
/Zinl Area total de los orificios internos camara
Hexl Area total de los orificios externos camara kl

AY = Numero de Mach

= Presion a la salida de la camara de combustion R or
7, = Temperatura a la salida de la camara M
A/ Cambio de longitud por la expansion térmica fe]
A T Diferencia de temperatura de la camara (T3 T2) fe]
00 Coeficiente de expansion del material feAl
(2/ Caudal de combustible fed
IJ11 Gasto masico de combustible fe d
Pt Densidad del combustible Jet A-1 fe m‘]
Tu— Temperatura de entrada total fe]
Tsl — Salto de temperatura fe']
/3= Temperatura a la salida del rotor de turbina total fe]
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vV —
oL —
\r7 —
Pt —
C, -
C2 ~
C3 —
Ca2 =

Ca3 -

d —

7'min —
Tmax =
ZICit —

(Ninicial
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Rendimiento isentrépico

Velocidad maxima a la altura media del alabe
Resistencia del material

Coeficiente de pérdida del estator

Presion total a la salida a la entrada del estator
Velocidad relativa a la entrada del estator
Velocidad relativa a la salida del estator
Velocidad a la salida del rotor de turbina
Velocidad axial entre el estator y rotor de la turbina
Velocidad axial a salida del rotor

Angulo del flujo de entrada al estator
Coeficiente de salto de temperatura
Coeficiente de flujo

Grado de reaccion, trabajo de estator/trabajo en rotor
Temperatura total a la entrada del rotor
Temperatura a la entrada del estator
Temperatura a la salida del estator

Presiéon entre el estator y la turbina

Densidad en seccion 2

Area de la seccion anular del estator 2

Area de la seccién anular del estator 3
Densidad en la seccion 1

Temperatura en frio la estar apagado
Temperatura maxima en operacion

Expansioén radial

Diametro inicial
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dj_r — Diametro interno de rotor M
d,_e — Diametro externo del estator M
de_e = Diametro externo del estator M

.z n
de r — Diametro externo del rotor [ ]

Te = Seccion de alabe de turbina de perfil aerodinamico T,
(t/C) = Relacion espesor / cuerda

YP = Coeficiente de perdida del perfil (alabes impulso y reaccién)

| = Incidencia H

d2~ Velocidad del sonido salida del estator [w/s]
d3 = Velocidad del sonido salida del rotor 1

(S/c) = Relaciéon paso / cuerda estator

(h/c) — Relacion aspecto / cuerda

fs/C,J — Relacion paso/cuerda estator

fs/cj — Relacion paso / cuerda rotor

(h/Ce) — Relacion aspecto / cuerda estator

(h/cr) = Relacion aspecto / cuerda rotor

he — Altura estator

hr — Altura rotor

i I =

rm = Radio medio

S = Paso

n = Numero de alabes
I~le. — Numero de alabes estator
Dr — Numero de alabe rotor
Pt, — Densidad del material del alabe P' "'3]

€0 Velocidad angular [rad;.s]

J = Espesor [»/ni]

drr = Area raiz rotor P]
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3t — Area punta rotor P]
— Radio del rotor en la raiz de los alabes P]

rmt — Radio del rotor en la punta de los alabes P]

3, = Area de la seccion del alabe en la raiz P]

d, — Area de la seccion del alabe en la punta p]
(Jjen — Maximo esfuerzo de tension [y ml]
(Jjie — Esfuerzo flector

((Jfie)max= Maximo esfuerzo flector vwi]

Pa = Fuerza axial del rotor de turbina P]

Pr — Fuerza radial del rotor de turbina

Pj = Fuerza tangencial del rotor de turbina [A]

P — Potencia requerida por compresor P]

T= Troqué turbina [Vxhi]
P4 = Presion de salida de la tobera [Y ,,I"]
AP, = Diferencia de presion a través de la tobera [V
A4 — Area de la seccién de salida de la tobera k]
r3e/r3i — Relaciéon de radios en la entrada de la tobera
r7r4 = Relacion de radios en la salida de la tobera

rdi = Radio interno salida de tobera P]

7i4e — Radio externo salida tobera P]

Ge = Radio externo entrada de la tobera P]

r3 = Radio interno entrada de la tobera P]

it = Longitud tobera p]
zlre = Diferencia de radios externos P]
ZJ,- = Diferencia de radios internos P]

CXe= Angulo cono externo fl

Cii= Angulo cono interno ﬂ

169






CAPITULO 8

ANALISIS ESTRUCTURAL







ESTRUCTURA CONSTRUCTIVA!
CONCEPTOS GENERALES

1. TIPOS DE CARGAS

Las cargas son fuerzas que actlan o pueden actuar sobre una estructura.
Con el propésito de predecir el comportamiento resultante de la estruc
tura, las cargas, o influencias externas, incluyendo las fuerzas, los despla
zamientos consecuentes y los asentamientos de los apoyos, se suponen
conocidos. B tipo de carga tiene una influencia considerable sobre el
comportamiento de la estructura en la cual actua. De acuerdo con esta
influencia, las cargas pueden clasificarse en estaticas, dinamicas, de larga
duracién, o repetitivas.

B concepto de fuerza es un concepto primario, su definicion no es sencilla.
La nocion de fuerza es fundamentalmente intuitiva: se ejerce una fuerza
sobre un cuerpo por medio de un esfuerzo muscular; una locomotora
ejerce fuerza sobre los vagones que arrastra; un resorte estirado ejerce
fuerza sobre las piezas que fijan sus extremos etc. En todos los casos son
fuerzas por contacto.

Eay también fuerzas de accién a distancia, es decir, sin contacto, debidas

a la existencia de campos gravitatorios, eléctricos, magnéticos, etc.

1 Aranguren, Felipe Andrés; Bejarano Ortiz Oscar, Rodriguez Martinez, Juan ANALISIS ESTRUC
TURAL DE UNA MICRO TURBINA.
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De todas maneras la nociéon intuitiva sugiere que la fuerza es una can
tidad vectorial, es decir, con direccibn, magnitud o intensidad y sentido

(figura 1).

2. Momento de una fuerza

En general, una fuerza aplicada sobre un cuerpo produce una traslacion, si
esta en reposo y no impedido su movimiento. En el caso de la figura 1, hay
un punto O impedido de trasladarse, entonces el cuerpo girara alrededor

del punto O por accion de la fuerza P.

Figura 2. Momento (http://www.unal.edu.co/).

La rotaciébn se mide por el momento que es el producto de la intensidad
de la fuerza P por la minima distancia que va desde el punto O hasta la
linea de accién de la fuerza:

M= Pxd


http://www.unal.edu.co/
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(La minima distancia desde un punto hasta una recta se mide sobre la

perpendicular a dicha recta).

3. BELEMENTOS LINEALES

Son elementos rectos o curvos, donde una dimension, la longitud, pre
domina sobre las otras dos. En cada elemento podemos distinguir su eje
centroidal y la seccién transversal recta. Gemplos de estos elementos son
la viga, la columna, el arco. Ensamblando estos con conexiones articuladas
o0 rigidas, podemos construir cerchas, poérticos y parrillas en dos y tres di
mensiones. Al ensamblaje total se le llama estructura reticular o esqueletal
y es utilizado ampliamente en puentes, edificios, torres de transmision e

iluminacion, aviones y naves espaciales.

4. HEMENTOS BIDIMENSIONALES

Son elementos curvos o rectos, para los cuales dos dimensiones son mas
importantes que su espesor. Estos elementos estructurales son continuos
como por ejemplo las placas, los domos, cascarones y los tanques de al

macenamiento en general conocidos como estructuras laminares.

5. BLEMENTOS TRIDIMENSIONALES

Son aquellos cuyas dimensiones son del mismo orden, como los muros de

contencion, las presas y los bloques.

Las cargas suelen modelarse de acuerdo al espacio que ocupan como car
gas puntuales concentradas, como la accién de la rueda de un camién so
bre la cubierta de un puente, cargas distribuidas lineales, expresada como
fuerza por unidad de longitud, como el peso de una pared divisoria que
actua sobre una viga de apoyo y cargas distribuidas superficiales que se
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dan como fuerza por unidad de area de un sistema de piso para un salon

de clases, de una biblioteca o de una bodega.

Una vez elegida la estructura, se determinan las cargas que le seran apli
cadas mientras esta este sirviendo a la finalidad para la cual fue disefiada
durante su vida util. Las cargas se suelen agrupar segun su naturaleza, en
tres clases:

1. Cargas muertas debidas al peso propio del sistema estructural y de
los elementos sujetos a él de manera permanente. En el caso de un
puente de carretera, la carga muerta la constituyen las vigas, los por
ticos principales, las vigas de piso y largueros del sistema de tablero,
las losas de calzada, los sardineles, las aceras, barandillas y postes de
iluminacion y otro equipamiento.

2. Cargas vivas, que pueden ser movibles, aquellas que se pueden cam
biar de posicion y las méviles, las que se mueven por su propia energia
como los vehiculos.

3. Cargas ambientales, las causadas por efectos del ambiente, como el
viento, la nieve, los cambios de temperatura y los temblores de tierra.

Una vez definidas las cargas de disefio que actuaran en un sistema estruc
tural, se debe considerar las posibles combinaciones de cargas que podrian
actuar sobre ella en un momento dado de manera simultanea, para resistir
la més desfavorable de todas las combinaciones. Es improbable por ejem
plo que un temblor de tierra y las cargas maximas de viento se presenten

simultaneamente.

6. DEFINICION DE FUERZA AXIAL

Cuando suponemos las fuerzas internas uniformemente distribuidas, se

sigue de la estatica elemental que la resultante P de las fuerzas internas

176



Capitulo 8 * Analisis estructural

debe estar aplicadas en el centroide de C de la seccion. Esto significa
que una distribucion uniforme de esfuerzos es posible Unicamente si la
linea de accion de las cargas concentradas Py P' pasa por el centroide
de la seccion considerada. Este tipo de carga se conoce como carga axial
centrada y supondremos que se produce en todos los elementos sujetos a
dos fuerzas que encontramos en cerchas y en estructuras conectadas por
articulaciones.

7. DEFINICION DE ESFUERZOS CORTANTES

Deben existir fuerzas internas en el plano de la seccion y que su resultante
debe ser igual a P. Estas fuerzas internas elementales se llaman fuerzas
cortantes y la magnitud P de su resultante es el cortante en la seccién.
Dividiendo la fuerza cortante P por el area A de la seccibn obtenemos en
el esfuerzo cortante promedio en la seccion. Los esfuerzos cortantes se
presentan normalmente en pernos, pasadores y remaches utilizados para
conectar varios miembros estructurales y componentes de maquinas.

8. DEFINICION DE MOMENTO FLEXIONANTE

Un diagrama de fuerzas cortantes o un diagrama de momentos flexionan-
tes es una grafica que muestra la magnitud de la fuerza cortante 0 momen
to flexionante a lo largo de la viga.

CONJUNTO ZONA FRIA

1. ANALISIS ESQUEMATICO

11 ESQUBMA DHE. ROTOR DH. COMPRESOR

B compresor es un rotor de compresor centrifugo con entrada simple.
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Componentes del rotor

[y

Inducer (Inductor)

Impeller blade (Alabe)

Impeller (Pala)

Ball bearing (Rodamiento de Bola)
Impeller disc (Disco de la Pala)
Shaft (Be).

o oA w N

Figura 3. Esquema del rotor del compresor.

1.2 TIPO DE COMPRESOR

B compresor utilizado es de etapa simple en el cual se conforma un solo
elemento entre el disco y los alabes por su proceso de fabricacion ya que

es una fundicién de aluminio vy silicio.

Disefio del conjunto de zona fria

[y

Inducer (inductor)

Impeller blade (Alabe)

Impeller (pala)

Ball bearing (Rodamiento de Bola)

Impeller disc (disco del rotor)

Shaft (eje)

Diffuser (difusor)

Compressor casing (Carcasa del Compresor)

© 0o N o0k~ 0D

Vaneless diffuser (Nombre del Tipo de Difusor).
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8\

Figura 4. Conjunto zona fria.

1.3 ESQUEBEMA DH- ALABE

Disefio de alabe

1. Impeller Blade (Alabe)
2. Disc (Disco).

14 IMPELER

Disefno actual

1. Impeller
2. Impeller Disc.
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Figura 6. Forma del Impeller.

Debido al proceso de manufactura de este componente es importante
resaltar que por el tipo de disefio se compone de una sola pieza por lo
que la unién del disco con el alabe se representa de esta forma, en caso
contrario, es decir una union entre el disco y el alabe, seria muy complica
do proveer los adecuados parametros como angulosy al igual proveer una

fijacion correcta del alabe.

Disefio de la unién entre disco y alabe

Inducer (inductor)
Impeller blade (alabe)
Impeller

0D

Impeller disc (disco).

Figura 7. Unién entre el disco y el alabe.
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1.5 Uniones

Disefio de la unién entre en el eje y compresor

Impeller disc (disco)

Ball bearing (rodamiento de bola)
bushing (Buje)

Impeller

Inducer (inductor)

Nuts (Tuerca)

Shaft (eje).

N o oo kN

Figura 8. Seccion de unién entre el eje y el compresor.

Torque:
E6-D-3
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1.7 TRANSMISION DE FUERZA AXIAL

Figura 10. Transmisién de fuerza radial.

Fuerza Axial: 3-B-8-A 7
C-4

1.8 CENTRADO DH. COMPONENTE

B centering o centrado se da debido a que el eje esta asegurado en la esqui
na izquierda por unas tuercas (6) que aprisionan el compresor al momento
del movimiento dandole una seguridad y centrado. (Ver figura n.° 10). Cuan
do el motor entra en operacién estas tuercas aseguran el eje contra el buje
que los separa axialmente del rodamiento, y al igual pero en sentido contra
rio sucede con la turbina, por tanto se asegura y se centra por componentes
por llamarlo Tight Ftting suministrado por el roscado y configuracion del eje.

1.9 DIFUSOR

Esquema del aseguramiento del difusor

1. Inner Wall (Protector del He)

Ball Bearing (Rodamiento de bola)

Diffuser (Difusor)

Cascade Vanes (Alabes del Difusor)
Compresor Casing (Cubierta del Compresor)

o o M 0D

Inlet (Dispositivo de admission)
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7. Tight Ftting Bolt (Tornillo)

Torque: 2-A-1 - B-3-C- 7- D- & 6
5

Figura 11. Configuracién de aseguramiento del difusor.

B difusor forma parte de la estructura principal sirviendo de elemento de
unién para el inner wall y por tanto al eje, también este componente se
acopla al envelope por medio de un bolt asegurandolo al elemento de la
tapa delantera del motor y por ende a la cubierta o envelope.

Esquema del difusor

Vanes diffuser (Alabes del difusor)

Vaneless diffuser (Nombre del tipo de difusor)
Impeller

Inlet (Dispositivo de admisién)

Impeller blade (alabe)

o ok~ 0N =

Diffuser (Difusor)

Figura 12. Forma esquematica del difusor.
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2. ANALISIS CUANTITATIVO

Este parte del motor esta expuesta principal y significativamente a presion,
y especificamente hablando del compresor esta expuesto ademas de la pre

sién a la fuerza centrifuga por las revoluciones a las que opera el motor.

Este analisis cuantitativo pretende cuantificar algunas de las variables a
las cuales esta expuesta esta zona del motor, los componentes que son
analizados entonces en esta parte son el compresor y el difusor, teniendo
mayor atencién al compresor.

2.1 COMPRESOR

Como se menciono anteriormente este componente esta sometido a la
presiobn generada por su geometria a lo largo del conducto entre sus ala
bes. Ademas este componente como gira a 80.000 RPM esta sometido a
una fuerza centrifuga.

«  Fuerzas por la presiébn en el compresor!

Figura 13. Cargas en el compresor.

2 Escobar Garzén, Arnold. Metodologia De Disefio Para Turborreactores De Bajo Flujo
Masico. Bogota. Universidad De San Buenaventura. 2005.
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. Fuerza axial

Estas fuerzas surgen en los compresores centrifugo como resultado de las
presiones, de igual valor y direccion, que actian en el rodete por los lados
delantero (dirigido hacia la admision) y trasero. Ademas la fuerza axial sur

ge como resultado de la accion dinamica del flujo que entra en el rodete.

P

Como se ve en anterior ecuacion, la fuerza axial depende de distintos fac
tores. Los principales son: las dimensiones radiales del rodete "2 y A1, la

frecuencia de rotacion y la presion a la salida del rodete 7ic

Con la ecuacion anterior y los datos ya calculados se obtiene la fuerza axial:

par = z1(0.0295) - 0.0042)(160-1.01)- Xi 8377 x

x (0.02952 - 0.0042)[0.0432 - 0.5(0.02952 + 0.0042)]-1.22 x 0.098x 55

= 111N

. Fuerza radial

Esta fuerza se calcula con la siguiente ecuacién en funcién de la masa vy el
coeficiente de excentricidad £ (2....5), para motores pequefios este coefi

ciente es 33.

Prad = ™Sk

Prad =0.12x9.8x3
N =3.52Af

3 Doroshko, Sergey. Construccion De Motores |. Bogota. Universidad De San Buena
ventura, 2004.
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+  Fuerza centrifuga

Esta fuerza se genera debido a que las particulas estan girando con base
a un punto de rotaciéon y ellas logran una energia cinética que ejerce una

fuerza sobre el compresor.

Pc - mrw~
m = 0.1 kg
r = 43mm
w=2n* N

Nc = 80.0007¢W

w = 8377,5Rad | seg

Pc =0.12£g* 43ww*8377.75) Rad/ seg
Pc = 362A4MN

Figura 14. Fuerza centrifuga en el compresor.

2.2 DIFUSOR

Este componente esta sometido a cargas por la presibn que salen del
compresor, la cuales se aplican sobre las paredes de cada conducto que
se forma por el ensamble de los alabes.
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Figura 15. Carga en el Difusor.
Como se observa en la anterior figura el elemento significativo al que
recaen las cargas por la presion es propiamente los alabes o aletas ensam
blados en el disco.
CONJUNTO DE LA ZONA CALIENTE

1. ANALISIS ESQUEM ATICO

11 ESQUEMA DE LA CAMARA DE COMBUSTION

—_

Inner wall (Protector del eje)
Bearing (Rodamiento 2)
Bearing (Rodamiento 1)
Stator vane (Estator)

Bolt (tornillo)

Vaporization (Vaporizador)
Spark plug (Bujia)

Fiame tube (Tubo de llama)

© ® N o o bk~ 0D

Outer wall, envelop (carcasa)
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10. Sip joint (Unidn)
11. Diffuser (difusor)
12. Securing and expansion device, Thermal Compensator (compensador
térmico)
A. Diffuser Zone (Zona de difusion)
B. Burning Zone (Zona de combustién)
C. Dilution Zone (Zona de dilucién).

1.2 TIPO DE CAMARA DE COMBUSTION

Esta camara de combustion es anular de flujo reverso con sistema de in
yeccion de combustible por vaporizadores.

1.3 ESQUEMA DH. DIFUSOR
Envelope (Cubierta)

Diffuser (Difusor)

Hame tube (Tubo de llama)

> 0N o=

Diffusion hole (Hueco para Difusién)

n

l
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5. Vaporization (Vaporizador)

6. Inner Wall (Protector del eje)

7. Bearing (Rodamiento)

8. Bolt (Tornillo de aseguramiento para el Frame)
9. Bolt (tornillo)

10. Axial Pin (Pin axial)

11. Forward Cover (Tapa delantera)

12. Radial Pin (Pin Radial)

Figura 17. Esquema del Difusor.
1.4 TIPO DE DIFUSOR

Difusor cénico el cual disminuye la velocidad del flujo de aire y ademas
toma parte en la accién de division del flujo de aire primario y secundario.
Este difusor es de Smooth Expansion y es llamado "less vane difusser"4. Es
un componente estéatico el cual guia el aire del compresor a la camara de
combustidn, que a su vez estd conectado con el inner wall por medio del

Bolt 8 para conformar el Frame del motor.

4 Doroshko, Sergey. Construccion De Motores |. Bogota. Universidad De San Buena
ventura, 2004.
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2 FLAME TUBE

21 ESQUBEMA DH. FLAME TUBE

—_

Manufacturer joint (Acople de fabricacion del flame tube)

Diffusion hole (hueco para difusiéon)

hueco para diluciéon

Hole to fuel inyection system (hueco para vaporizadores e inyectores)
Nozzle box (Campo de expulsion de gases)

Dilution hole (Orificio de Dilucion)

N o o kD

Hame tube wall (Tubo de llama)

Figura 18. Esquema del Flame tube.

22 FLAME HOLDER

B fiame holder es toda la parte de la carcasa interior de la camara de
combustién que le quita velocidad al flujo.

2.3 SISTEMA DE DILUCION

Figura 19. Orificios de Dilucion.
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B sistema de dilucién estd conformado por huecos los cuales permiten
que el aire secundario entre en el flujo del fiame tube especificamente a la
zona de dilucion y se convierta en un flujo terciario y complete el proceso

de combustion del gas.
2.4 SISTEMA DE REFRIGERACION (COOLING)

Al realizar un minucioso analisis resulta que esta camara de combustion
posee un método de enfriamiento no muy apropiado con solamente un
método de conveccién, ya que el aire que viene del difusor (compresor)
hace contacto con el fiame tube, pero no posee adecuados componentes

para generar un Optimo proceso de enfriamiento.

Figura 20. Sistema de Refrigeracion.

Se analiza que por su proceso de construccion se tienen dos alternativas

para mejorar este sistema:

B primero y de mas facil construccion, se puede realizar un fiame tube con
aletas (ribs) parar canalizar este aire frio y poseer mas area de contacto con

el flujo secundario.

Figura 21. Flame Tube Ribs.
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Otro método puede ser la construccion de la camara por anillos para asi
generar por medio de huecos un método de enfriamiento de pelicula o
mejor llamado FIm Cooling y a su vez construir condensadores térmicos.
Sn embargo debido al tamafio de la camara de combustion esta opcidn
es muy complicada de fabricar.

2.5 SEGURIDAD DE LA CAMARA DE COMBUSTION

Figura 23. Seguridad en el Flame Tube.

La seguridad del tubo de llama o bien llamado fiame tube en el Inner wall
y en el Outer wall esta dada en tres direcciones ya que el movimiento de
la camara puede ser axial, radial y tangencial, debido a las explosiones y
aceleracion de los gases que producen un choque del gas en las paredes
de la cdmara y en toda la seccion generando un movimiento en las direc
ciones antes mencionadas.
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+  Seguridad Axial:

En la direccion axial la seguridad en el Fiame tube es dada por el circulo de
nominado "E' el cual estd compuesto por la bujia o Spark Plug que impide
que el tubo de llama se mueva en la direccidn axial ya que esta entra en la
camara asegurandose sobre el outer wall (Ver figura 24), ademas propor
ciona seguridad la seccion "F' la cual es un seguro que suministra fuerza de
rozamiento sobre el outer wall dando fuerza de retencién en la direccién
axial, sin embargo en la operacion del motor esta fuente de seguridad se di
lata y proporciona menos seguridad y permite mas expansion y movimiento

pero nos sigue aportando una fuerza de retenciébn no muy grande.

B Outer Wall o Envelope soporta altas cargas por estabilidad debido a
una variacion de presion de aproximadamente 0.6 Bar. La retencion axial
esta dada por el Bolt "C' en la parte trasera que esta expuesta a mayores

cambios de presion y temperatura y por el Bolt "G" en la parte delantera.
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B Inner Wall es asegurado axialmente en la parte delantera bloqueando
el movimiento en la direccidn axial. Este componente esta soportando la
presibn emergente de la combustién para asi proteger al eje y los compo
nentes aledafios como lo son los rodamientos y resorte para el ajuste en
la corrida del motor. Para su retencion se cuenta con el bolt "H" el cual

asegura el inner wall con una parte del difusor.

Figura 26. Seguridad del Inner Wall.

+  Seguridad Radial:

La retencion en la direccion radial del fiame tube esta dada por tres fuen
tes de retencion "F' ubicadas simétricamente a 120Q cada una las cuales
aseguran el fiame tube al envelope en la direccion radial generando una
retencibn antes de operar buena. Sn embargo en operacion estas aletas
en forma de resorte se dilatan y permiten un moderado movimiento amor

tiguado en la direccion radial.

B Outer Wall o Envelope debe tener una retencién radial ya que la presion
que esta adentro de esta camara es mayor que la de ambiente en aproxi-
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madamente 0.6 Bar, por tanto esta presion actua en forma conspicua sobre
las paredes internas y es necesario contenerla para no crear fugas, y por
ende perdidas de presion que se ven reflejadas finalmente en el empuje,

dicha retencion esta dada por el Bolt "G" y "C".

B Inner Wall al igual que el outer Wall estan expuestos a alta presion y es
necesario proteger al eje de elevadas temperaturas porque maneja alrede
dor de 80.000 RPMj y ademas para evitar fugas; la seguridad radial esta
proporcionada en la seccion delantera por el bolt "H" que conecta el inner
wall con el difusor y en la parte trasera con el acople "D" de este con el

estator de la turbina.

La bujia aporta seguridad en dos direcciones (axial y radial) por tanto esta
sometida a grandes esfuerzos y debido a esto esta fabricada en materiales

ceramicos los cuales permiten una gran rigidez y ademas poca dilatacién

térmica.
\/ /J 1
---------------------------------------- M J—D
Figura 29. Seguridad Radial del Envelope.

5 Escobar Garzén, Arnold. Metodologia De Disefio Para Turborreactores De Bajo Flujo

Masico. Bogota. Universidad De San Buenaventura. 2005.
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+  Seguridad tangencial:

La seguridad tangencial es necesaria debido a la torsibn generada por el
torque del movimiento de la turbina. En el caso del fiame tube es dada
por el Spark Plug "E' y las fuentes de seguridad "F' que proporcionan una
fuerza de retencibn moderada ya que estan soldados con TIG6; durante
operacion estan ejerciendo una fuerza sobre el outer wall produciendo
una fuerza de resistencia al movimiento cuando el fiame tube intente mo
verse en esta direccion.

En el caso del Outer Wall la retencién tangencial estda dada en la parte
trasera por el bolt "C" que se acopla con el estator y el bolt "G" que pro
porciona retencién en la parte delantera.

6 idem.
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B jnner Wall o protector del eje esta sometido a una retencién tangencial

en su seecion delantera por el Bolt "H".

H K

1281
nzr

Figura 32. Seguridad Tangencial del Inner Wall.

2.6 EXPANSION TERMICA

La expansion térmica es generada por la liberacion de energia calorifica
producto de la combustién, y esta proporciona un aumento de tempera
tura en la camara de combustiébn que por su composicién y coeficiente
de reactividad térmica se expandira o dilatara ya que esta expuesta a una

temperatura aproximada en el disefio de 10009 K.

+  Expansiéon térmica Axial:

La libre expansion térmica en la
direccion axial del fiame tube
se proporciona por la unién Slip
Joint "B" y "A" con el estator de
turbina la cual permite que la
camara se expanda en la direc
cion axial.

Figura 33. Expansiéon Térmica Axial
del Fiame Tube.

7 Idem



DIStNO Y ANALISIS ESTRUCTURAL PARA TURBORREACTORES DE BAJO ftUJO MASICO = ARNOLD ESCOBAR

La expansion térmica en la direccion axial del Inner Wall cuenta con otra
union del estator de la etapa de turbina con esta, dada por el Sip Joint
permitiendo que se expanda libremente en la direccibn axial pues este
componente esta sometido también a altas temperaturas al igual que el

Fiame tube.

Figura 34. Expansion Térmica Axial del Inner Wall.

La expansion térmica del outer wall en la direccion axial esta bloqueada por
los diferentes componentes ya que en esta parte de la seccién caliente es ne
cesario que se tenga un buen sellado para que no permita fugas de presion.

+  Expansién térmica radial

La libre expansion térmica en la direccion radial en el Flame Tube estd dada
en primer lugar por el acople entre el Spark Plug y el Flame Tube denominado
"E', el cual permite que haya una expansion libre pues este acople no tiene
un aseguramiento en el fiame tube y por tanto deja que este se expanda en
direccion ascendente y descendente radial. Otro acople que da libre expan
sion térmica en esta direccion es el slip joint "B" y "A" antes nombrado; ya
que por su configuracion permite que el fiame tube se expanda en direccio
nes radiales extrinsecamente de el conducto de fuga del flujo de gas.

La expansion térmica radial que sufre tanto el outer Wall como el Inner
Wall esta limitada por diferentes componentes como el Bolt "G" y "C" y
por el bolt "H" y la unién "D" respectivamente. B envelope no requiere
de una expansion libre en la direccion radial ya que como esta expuesto

a una temperatura ambiente se crea una refrigeracion por convecciéon. Por
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otra parte la expansion térmica del fiame tube tiene buenas fuentes de

expansion radial que no provocan esfuerzos por expansion térmica.

Figura 35. Expansion Térmica Radial del Flame Tube.
+  Bxpansion térmica tangencial

La expansién térmica tangencial esté limitada en todos los componentes 'y
es importante tener canales para dilatacion tangencial especialmente en el
fiame tube y se pueden fabricar tanto en los huecos de dilucibn como en
los acoples Sip joint "A" y "B". Sin embargo en el inner wall y en el outer
Wall no es necesario tener este tipo de configuracion ya que esta pieza
debe estar disefiada para soportar estos esfuerzos con las propiedades
mecanicas suficientes del material. Asi mismo resulta que en la parte de
lantera vemos que se da una retencion por el Bolt "H" y por tanto no hay

una libre expansion térmica tangencial en la parte delantera de la seccion.
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La anterior figura muestra un método para permitir la expansién térmi
ca tangencial en el fiame tube de la camara de combustién que consiste
en un espacio pequefio en algunos de los huecos para difusion que
permite que el material se expanda tangencialmente actuando como
compensadores térmicos. Sin embargo este modelo puede presentar
problemas para el proceso de difusibn ya que se altera el area de en
trada de aire en la camara pero se puede construir un modelo similar
con la construccién de anillos que es la mas conveniente mostrada en

la figura 22.

Para concluir con esta parte del andlisis estructural de la camara de com
bustion se presenta a continuacion un esquema en el cual se puede obser
var la seguridad y expansion de la camara de combustion.

En esta figura se resume en una cierta medida el analisis de retencién
axial, radial y la libre expansiébn térmica en las mismas direcciones. Las
lineas rojas indican la seguridad dada por un componente marcando
su posicion por el eje y las lineas verdes muestran la libre expansidn

térmica.
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ANALISIS CUANTITATIVO

1. ENVBELOPE

Este componente no es necesario evaluarlo térmicamente ya que no se
permite su libre expansion por razones ya antes mencionadas, pero si tiene
que ser evaluado en cuanto a su estabilidad; ya que si el cambio de presiéon
de operacion real es mayor al tedrico, el componente estaria soportando

grandes esfuerzos y podria fallar en cualquier instante.

Figura 38. Estabilidad en el Envelope.

En este componente la expansion térmica esta retenida ya que por su fun
cion de cubierta tiene que retener la presion sin dejar pasar flujo por fugas
y ademas no expandirse ya que la presion disminuiria por que el volumen
aumentaria y por ende el trabaj del compresor se perderia y ademés po-

dria provocar una explosion.



Disino y anai.isis estructural paraturborreactores de bajo fiujo masico * Arnold Escobar

Patm

Figura 39. Estabilidad en Perspectiva Frontal al Motor.

Con el fin de analizar la estabilidad se calcula el cambio de presién critico
del material y después se compara con el cambio de presidén real que sufre
el componente para observar si la pieza soporta estos saltos de presion.

+  Salto de presidon critico

EA2
“~critico = 0.918
R*L

Ecuaciéon 1

Tomando en cuenta las propiedades del material enunciadas en la tabla
No 2 y con un grosor de lamina de S = 0.5 mm, un radio de 71.205 mm

y un largo de 175 mm se obtiene8:

Nnnio 185 G Pa * 0.5e - 03 m2 10.5e-03w

Merjtico — 0.918
71.205e-03m*175e-03m V 71.205™

AFPrritico = 285.519 KPa

8 idem
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Una aproximaciéon teorica del cambio de presion que sufre el componen
te en operacion es dada por la exposicion de la lamina a la presion de la
camara que aproximadamente es de 160 KPa y por la exposicion del otro
lado de la lamina a la presibn ambiental de aproximadamente 101.3207
KPa como se muestra en las figuras 66 y 67.

+  Salto de presion de operacion

~OPERACION = _ NMTM |
Ecuaciéon 2
APUPERACION = 58.68 KPa

La estabilidad del outer wall es buena ya que APoperacion €s menor que el
APCRTICO esto quiere decir que el cambio de presion de operaciéon real no

alcanza a llegar a el salto de presion critico del material.

Ahora se analiza la estabilidad con respecto al torque transmitido por el
movimiento del compresor y a su vez el de la turbina, de la misma manera

que analizamos la estabilidad de la presion del componente:
+  Momento critico
M,

crmco = 49%1073 % E* R* 8)

Ecuacion 3
Wewr/ro = 4.9 1073 * 185 * 10°Pa * 71.205 *10-"/« * (0.5 *10"m))  0-5%107m*71.205%10 w
Gy [ek)

Mermico = 0 55 Atw
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. Esfuerzos

Debido a la relacion de compresion del motor que es77 = 1.8 y es muy
pequena los esfuerzos axiales y tangenciales no son significativos pero son

cuantificados.

Figura 40. Esfuerzos en el Outer Wall.

a. Esfuerzo axial

AP'R

2*<S

&K AXIAL

Ecuacién 4

Por perdidas hidraulicas la presién con la que sale el flujo del difusor es de
160 KPa (1.6 Bar) y se reduce a 152 KPa por tanto se deduce que el salto
de presion al que esta expuesto es de 8 KPa.

_ S*¥103P0*71.205*%10'3w

— 2 * 0.5 103w

569.640A75a

o'twjz.

9 idem

204



Capitulos * Analisis estructural

b. Esfuerzo tangencial

_AP*7?
CZTANGENCIAL ~ '

Ecuacién 5

B cambio de presién tangencial se toma como 0 ya que no podemos medir
ni aproximarnos a este valor por tal motivo aT4ngenciai. = , Sin embargo
tomamos un salto de presion igual al axial para homogenizar el flujo y

normalizar las presiones.

810§ Po * 71.205 * 10’3nz
515 m

&KTANGENCIAL ~

&TANGENCIAL ~ \AANMS

B esfuerzo tangencial es de 1.14MPa, es un valor grande sin embargo no
alcanza a producir algo critico en el material ya que su modulo de elasti
cidad es de 185MPa, si se sobrepasara este valor si se produciria fluencia

en el componente e incluso llegar a la rotura.
+  Hongacion

Se analiza ahora la elongacion esférica y cilindrica que sufre el componen

te debido a la presién:

a. BHongacién esférica

AP*R

£y _esfeérica o *§* E

Ecuacién 6
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Sendo o la relacion de Poisson que para los aceros como lo podemos
ver en la tabla No 2 que es igual a 0.3 y tomando como salto de presidn
8 KPa:

_ 8*103PfI*71.205*1Q-3m | 1
N —gder'co 2*0.510"3w*185*109Pa

£o_esferico = 2.15539E 06

Tomando como salto de presién 58.68 KPa

__58.68*103/>a*71.205* 10~ 3ffl X

2*0.5*10“3w * 185 * 109 Pa

E8 esférico = ' -58098E- 05

b. BHongacién cilindrica

\P*R ,
£07cilindrica o 5% E (2_ L>)

Ecuacién 7
Tomando como salto de presion 8 KPa

Pa*i'/\'205*\ V'qm
2%0.5*%10_3ni*185*109T'a

(22033

cilindrico

£6 cilindrico 5.2345E - 06

Salto de presidon 58.68KPa

58.68*103Pa*71.205*10~3/Ti
&6 _ cilindrico (2'0-3)
2*0.5%10 3w*185*109/,a

= 3.83953E - 05

0 cilindrico
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2.2 INNER WALL

B jnner wall esta soportando altas temperaturas para que no alteren al gje,
ya que por su alta velocidad angular de 80.000 rpm seria catastrofico que
recibiera bruscamente la temperatura generada por la combustién. Como
se dijo anteriormente este componente esta expuesto a alta temperatura y

por tanto esta sufriendo deformaciones térmicas.

Como se puede observar en el andlisis esquematico de este componente
se observa que tiene una libre expansion térmica en la parte trasera del
jnner wall, en la union en forma de slip joint con el estator de la turbina.

Figura 41. Expansién del Inner Wall.
+  Expansién térmica
e, =a* AT
Ecuacion 8

Siendo a el coeficiente de expansién térmico que se puede examinar en
la tabla No 2 el cual es de 9.2213*10 8 K y AT10 el cambio de temperatura

al cual esta expuesto.

10 idem
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£, =9.2213 * 108 * (1000°K - 314.230K)

£e, = 6.3237 *10°5

Af = (%,
Ecuacion 9

A/' = 143.15/77/77 * 6.3237 *10-5

Ai = 9.05 * 1 o0-3mm

Figura 42. Tolerancia para Expansion del Inner Wall.

Por tanto como se muestra en la gréfica la tolerancia que debe existir es de
0.009 mm+0.3 mm para que el inner wall pueda desplazarse libremente.

Figura 43. Tolerancia del Inner Wall.
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Como se puede ver en la figura el disefio actual cuenta con una tolerancia
de 6.54 mm que es una tolerancia muy grande la cual esta siendo mante
nida por un buje acoplado al eje y teniendo al disco de la turbina.

. Esfuerzo térmico

Ecuacion 10

or, = 6.3237*10-5 *70* 109 Pa
¢y, = 442659 M/D

. Presién térmica

P, —a, *2*x*PES

Ecuacién 11

B espesor promedio de lamina es de 6.31mm del ya que presenta varias

secciones con distintos espesores.

P, = 4.42659*106Pa* 2 *it *71.205 *10~3w™ 6.31 *10_3w

P, = ]2.495kN

+  Estabilidad

En cuanto a la estabilidad del componente se observa que no sufre un
salto de presion ya que la camara del eje y la cAmara de combustién estan
conectadas por un orificio por tanto el cambio de presién es cero y por

ende una hay estabilidad buena.

De la ecuacion 1 obtenemos
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CRITICO

mAP = 796.89M Pa

De la ecuacién 3 obtenemos

M 4.9%10° * 70%10°Pa* 6.31 * 10-1»/* 14.7 * HP’m
-4 a

MCRjtico = 13.506M))

. Esfuerzos

Este componente no tiene definido el cambio de presion al cual esta ex
puesto por tanto no es posible determinar con precision si estos esfuerzos,
sin embargo se sabe de la primera investigacibn como se menciono ante
riormente que el flujo sale del difusor con una presion de 1.6 Bar y por per
didas hidraulicas (debido a la configuracidbn de la camara de combustién)
el flujo pierde presion y queda con al final de la camara de combustion
con una presion de 1.52Bar; por tanto se deduce que el cambio de presion
axial que esta sufriendo este componente al igual que el envelope es de
0.08 Bar es decir que en nuestro sistema de medidas es 8 KPa.

a. Bsfuerzo Axial

AP* R
2*8

&K AXIAL

%kPa * 14.7ww

&KAXIAL ~
2* 6.3 \mm

174x1ar = 9.3\8kPa

b. Esfuerzo tangencial
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&P*R
5

17TANGENCIAL.

Y%kPa * 14.7/77/7?

TANGENCIAL
6.3 /77177

&rancencur & .631kPa

- HE.ONGACION

a. Hongacion esférica

MPa*14dnm *8 n A
Brenca 2> 1OGF= ' t
EB esférica = -3] *10 §

b. BHongacion cilindrica

8N 7 *147/77177 >/ X

2*6.3lmm *10GPa V :

EO cilindrico
2.3 A AME TUBE

Esta parte del motor y especificamente de la seccibn caliente es la que
tiene que soportar mas altas temperaturas ya que es donde se genera la
combustiébn por tanto la liberacion de energia calorifica es muy grande y

este componente esta sufriendo deformaciones térmicas muy grandes.

En cuanto a la presién el fiame tube no es un componente que soporte
presidn ya que por su configuracién los orificios de difusiéon, dilucidn y su
orificio de escape de los gases se confabulan para que el flujo se ha des
pedido por la zona de escape y siga hacia la turbina y por esto no sufre

esfuerzos significativos en su estructura con respecto a la presion.
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+  Hongacién térmica
£ =a*hT
£, =0.01268675

Para determinar cuanto es ia elongaciébn en metros se toma la siguiente
ecuacion. Sn embargo para determinarla se divide este estudio ya que el
fiame tube lo conforman dos cilindros de diferente radio y longitud, ade
mas se soportan en partes distintas sobre el estator de la turbina, lo que
hace que las elongaciones sean diferentes. También es necesario tomar
en cuenta la tolerancia en cada parte del fiame tube y determinar si en
el disefio real existe el Clearance adecuado para que este componente se
expanda libremente.

AT =7*q,

a. Cilindro interno

AT =113.8/77177* 0.01268675
AL = 1.4437/77/77

b. Cilindro externo

AT =119.3/77/77%0.01268675
AT = 1.5135/77/77

Figura 44. Tolerancia para expansion del flame tube.
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En la figura 44 se observa que el espacio para que la camara de combus
tibn se expanda libremente en la direccion axial no esta dada en el slip
joint sino que este componente puede expandirse en la parte delantera
por el difusor y tiene 12.16 mm de espacio para expandirse, sin embargo
este espacio no puede ser reducido ya que esta zona de difusiébn hace
parte del flame holder y debe mantener esta medida.

. Esfuerzo térmico

cr, = 0.01268675*185677/
o-, = 2.3476/7/

+  Presion Térmica

a. Cilindro externo

P, — 2.341GPa *2% 77* \32mm * O.5mm

P =913.291kN

b. Cilindro interno

P =2341GPa *2%* 71* 54mm * O.5mm

P =398.158/CV
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TURBINA

ANALISIS DE ESQUEMATICO

Esquema de la Parte Rotatoria con el Frame

Cover Del Compresor
Compresor Centrifugo
Bolt

Componente Del Cover
Difusor

Bolt

Inner Wall

Estator De La Turbina
Rodamiento De Bola
Envelope

Buje

Componente Del Frame

—
® N

Turbina

e

—
&

Figura 45. Parte Rotora con el Frame del motor.
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Este ensamble rotatorio es dado por 2 rodamientos de bola en el esquema se

Aalados por el nimero 9, los cuales soportan fuerzas en todas las direcciones.

TIPO DE RODAMIENTO Y CARGAS

Figura 46. Corte del Rodamiento.

Los soportes en la parte delantera y trasera del motor estan dados por
rodamientos de bola de igual dimensién. Estos rodamientos estan sopor
tando fuerzas axiales y radiales generadas por la presién, deformaciones

térmicas y rotacién de los componentes como el compresor y turbina.

215 ;



DISfNO V ANALISIS ESTRUCTURAL PARA TURBORREACTORES Di RAJO EILi)O MASICO = Ar NOLD ESCOBAR

ESQUEM A DEL SOPORTE

1. Be

2. Rodamiento Trasero De Bola

3. Inner Wall

4. Hemento Del Frame (Estator De Turbina)
5. Estator De La Turbina

6. Rotor De Turbina

7. Buje

RODAMIENTO

B rodamiento es un rodamiento de bola SKF 609, marca lider a nivel
mundial en rodamiento. Este tipo de rodamiento es muy versdtil y facil de
montar.

Los rodamientos rigidos con una hilera de bolas soportan cargas radiales
y axiales, ademas son apropiadas para revoluciones elevadas. Por su gran
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variedad de aplicaciones y debido a su econémico precio, los rodamien
tos rigidos de bolas son los mas utilizados entre todos los tipos de roda
mientos. La adaptabilidad angular de los rodamientos es relativamente
pequena.

PARTES DEL RODAMIENTO

1. Outer race (carrera externa)
2. Bola

3. Inner race (carrera interna)

Figura 498. Partes del Rodamiento.

La outer race (guia externa) o carcasa esta sefialada por el N.° 1 en la an
terior figura, esta parte del rodamiento es la mas caliente ya que el outer
race y la bola estan mas cerca al eje y esta lubricado. La otra parte del
rodamiento la comprende la bola y la parte que esta en contacto con el

eje del motor es el inner race enumerado como 3.
SEGURIDAD DEL RODAMIENTO EN SU LUGAR DE ACOPLE
RODAMIENTO DELANTERO

1. Compresor
2. Difusor (frame delantero)

3. Inner wall
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4. Rodamiento de bola
5. He

Figura 50. Rodamiento Delantero.

B rodamiento mostrado cuenta con dos elementos que dan seguridad al
rodamiento; en primera instancia el buje No 6 el permite que el roda
miento no tenga un desgaste en su carrera inferior por contacto con el
disco del compresor, asi mismo esta asegurando el rodamiento al espacio
creado entre el inner wall y el eje, el otro componente que asegura el
rodamiento es el espacio 0 caja maquinada en la parte inferior del inner
wall y la parte superior del eje. Este tipo de acople asegura al eje en todas

las direcciones.

RODAMIENTO TRASERO

—_

Inner wall

Resorte

Rodamiento de bola
Buje

Disco de turbina

e

o 0w D
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Figura 51. Rodamiento Trasero.

Este rodamiento ya tiene un valor agregado para su aseguramiento en
comparacién con el rodamiento delantero el cual es el resorte. Como se
puede observar en la anterior figura el buje N.° 4 proporciona seguridad
axialmente, imposibilitando que el rodamiento haga contacto con el disco
de la turbina, otro componente que da seguridad es la parte superior del
inner wall al igual que la parte inferior del eje; como se dijo anteriormente
a diferencia del primer rodamiento se cuenta con un resorte que nos ayuda
a que la carrera exterior del rodamiento no se mueva al igual que la carrera
inferior, ya que por las altas revoluciones y temperatura de operacion del
motor el eje sufre una deformacion axial, por tanto en el tope superior del
eje donde se acopla la carrera interior del rodamiento sufre una elongacién
llevandose esta carrera, por su parte el resorte empuja la carrera exterior

del rodamiento para que no se desalinee el rodamiento.

—_

Inner wall

Resorte

Rodamiento de bola
Buje

Disco de turbina

He

o ok 0D
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Figura 52. Reaccién del resorte en el Rodamiento Trasero.
LUBRICACION DEL RODAMIENTO

La lubricacion del rodamiento se da por salpicadura por medio del com
bustible combinado con lubricante, es decir como se ve en los dibujos hay
un conducto que lleva el combustible con lubricante en una proporcion de
16:1 (16 de partes de combustible por una de lubricante)i! . La separacion de
camaras (aire-lubricacion) se da por el inner wall por tanto la camara de aire
y cdmara de lubricacion estan divididas lo que hace que el lubricante sigua
una trayectoria hasta el rodamiento trasero y se evacue a la atmoésfera.

Figura 53. Conducto de lubricacion.

1 Escobar, Arnold. Disefio de una Microturbina. Universidad de san Buenaventura. Noviembre, 2004
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ENTRADA DE ACHTE

La entrada de lubricante se proporciona por medio de un conducto que
entra por la parte frontal del motor, el cual transporta el lubricante que es
el mismo combustible Jet A-1 con aceite, pasa por un vane del difusor y
luego se adapta por la parte trasera de este y se mete por un conducto ver
tical entre el difusor y el inner wall, llegando al rodamiento con la misma
presion con la que llega el combustible a los inyectores ya que es la misma
bomba la que suministra el combustible; luego sigue hacia el rodamiento
trasero con menor presién entre el conducto o camara de lubricacién ge

nerado entre el eje y el inner wall.
Para mostrar esquematicamente la entrada de aceite a los dos rodamientos
se mostraran dos esquemas, unos para el rodamiento delantero y otro para

el rodamiento trasero.

RODAMIENTO DELANTERO

Figura 54. Lubricacién del Rodamiento delantero.
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RODAMIENTO TRASERO

Figura 55. Lubricacién del Rodamiento Trasero.

SALIDA DE ACHTE

La salida de aceite se genera por la diferencia de presiones, ya que después
de pasar por el primer rodamiento el fluido lubricante pasa al segundo
rodamiento y luego pasa por el buje y el extremo trasero del inner wall,
posteriormente proporciona una refrigeracion, aunque minima, al disco de
la turbina, después pasa'al flujo de gases de salida del motor y finalmente
se fuga a la atmosfera con los gases de salida.

Figura 56. Salida de Fluido de Lubricacion.
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SH.LADO

B sellado de la camara de lubricante y aire es proporcionado por el inner
wall, al igual la tolerancia entre el compresor y el difusor no afecta para
que el lubricante se fugue por ahi ya que al lado de la tolerancia pasa aire
con una presibn mayor, a su ves esta tolerancia se disminuye debido a al
expansion sufrida en el disco del compresor y por otra parte por la viscosi
dad del fluido lubricante no pasa por este espacio este sistema de sellado
es sin contacto.

PROTECCION CONTRA EL CALOR EN EL SOPORTE

La proteccion contra el calor o fuego en los soportes esta dada por siste
ma activo que es dado por la lubricacibn quien enfria los soportes con el
aceite. También posee un dispositivo de proteccion contra el calor que
es proveido por el inner wall quien no permite que el fuego producto de
combustién pase a la camara de lubricacion (aceite), este elemento es de
paredes gruesas por tanto la diferencia de temperatura es grande. Este mo
tor no posee un sistema de conveccion ya que no hay aire frié en contacto
con el inner wall para enfriar el mismo y por tanto proveer refrigeracion a

los rodamientos.

ESTRUCTURA DE. ENSAMBLE ROTATORIO

Esquema del Ensamble Rotatorio

1. Compresor centrifugo (disco)
Buje

Rodamiento de bola delantero
Be

Rodamiento de bola trasero
Buje

2 e
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7. Rotor de turbina
8. Nut
9. Nut

Figura 57. Ensamble Rotatorio.

TIPO DE ENSAMBLE ROTATORIO

B tipo de ensamble de la parte es llamada taff Joint, en algunos casos es
por Splines pero en este caso no es necesario del uso de estos ya que
cuando el motor empieza a operar los nuts 8 y 9 aprietan al compresor y
a la turbina respectivamente, ademas porque es de un solo eje.

TIPO DE ACOPLE ENTRE B COMPRESOR Y LA TURBINA

1. Disco de turbina

2. BHe
3.  Nut
4. Buje

5. Inner wall

6. Rodamiento de bola
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Figura 58. Acople entre Turbina y Compresor.

Como se menciono anteriormente el tipo de acople es Stiff joint

Ahora se muestra el diagrama de cuerpo libre de la estructura rotatoria
para entender los movimientos y restricciones de los rodamientos como ya
antes se habia explicado. En la Figura 64 se puede ver que el rodamiento
delantero esta restringido para moverse, pero el segundo rodamiento,
el trasero, puede tener un movimiento de la carrera externa (outer race)
axialmente apoyado sobre un resorte cuando el inner wall se expanda,
por tanto la tolerancia existente entre el rodamiento (outer race) y el inner
wall en la parte trasera es lo suficientemente grande para permitir que este
acople no sea tan rigido y la carrera exterior puede tener una porcién de

movimiento moderado.
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TRANSMISION DE TORQUE

Figura 60. Transmisién de Torque.

Transmision de la Fuerza Axial

Figura 61. Transmisién de la Fuerza Axial.

ESTRUCTURA DE LA SECCION ESTATICA DEL MOTOR

Esquema de la Estructura Estética

1. Cover del compresor
2. Bolt
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Componente del cover
Bolt

Difusor (frame)

Inner wall

Envelope

Rame tube

© ® N O o A ®

Estator de turbina (frame)
10. Tobera de salida (jet nozzle)
11. Ogv (outlet guide vane)

12. Rodamiento de bola

ESTRUCTURA COMPLETA DE. MOTOR

Figura 63. Estructura Completa del Motor.
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DESCRIPCION DE LA ESTRUCTURA DEL MOTOR

La micro turbina es un turbojet sencillo de un solo eje (single spool engine)
que tiene un factor de compresién de 1.6; su parte rotatoria incluye un
compresor centrifugo de una sola etapa, también posee una sola etapa
de turbina. Esta soportada por dos soportes, el primer rodamiento es
de bola (radial/thrust), el segundo también es de bola. B acople entre el
compresor y la turbina es dado por una unién sencilla llamada "Stiff joint",
la unién consta de superficies cilindricas que permiten el centrado de los
componentes, también tiene tuercas (fiutas) y bujes para la separacién de
los componentes y evitar el desgaste excesivo, los anteriores componentes
permiten que halla una transmision de torque, transmisién de la fuerza

axial y radial.

La estructura estatica del motor esta compuesta de "frames"; frame delan
tero y frame trasero; el frame delantero compuesto por el difusor, ubicado
en el compresor esta soportado por el rodamiento delantero, también esta
conectado por medio de bolts a el inner wall para llegar al rodamiento y
conectado por bolt o tornillos a la tapa frontal del motor y mas arriba co
nectado a la carcasa o Envelope.

B frame trasero compuesto por el estator de la turbina y esta soportado
por el rodamiento trasero del ensamble rotatorio y se une por medio de
bolts y flanges a el envelope del motor; en la parte inferior se une al inner
wall para después conectarse al rodamiento trasero por medio de un Sip
joint.

De este analisis resulta que el motor carece de ubicacién de los Engine
Mounts los cuales sirven para que se ensamble el motor a una estructura
como la de una aeronave, y de aqui es de donde colgara y se soportara
el motor en vuelo por tanto se propone que la ubicacién de estos engine
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mounts deben ser en donde estan ubicados los frames. B principal seria en

el frame delantero y el adicional seria ubicado en el frame trasero.

Figura 64. Ubicacion de los Montantes del Motor.

ANALISIS CUANTITATIVO

En este andlisis se intenta cuantificar las fuerzas que acttan en la estructura
principal del motor haciendo énfasis en el eje quien es uno de los princi
pales componentes en el frame.

Se tienen varias fuerzas actuando en la estructura del motor como lo son:
las cargas del gas, cargas internas, cargas por la deformacién térmica y
cargas de interaccion; a continuacion se destacaran las cargas pero su
cuantificacidbn especifica en cada componentes esta en el andlisis de cada
seccion, en esta seccion se analiza el gje.

CARGAS DHEL GAS

Las cargas del gas son aplicadas gracias a los gases que fluyen por el motor,
estas cargas en su mayoria son axiales y es el mismo empuje. Por tanto en
las anteriores secciones se analizo con base a la presion existente en cada
zona y en conjunto con la temperatura critica a la que estaba sometido
cada componente por tanto su andlisis esta en las secciones anteriores y no

es relevante volverlo a resolver ya que se encuentra en paginas atras.
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U = Ga(C2fl- aifl) + (P2F2a- P,Ho)

Ecuacién 12

CARGAS INTERNAS

Las cargas internas son generadas por el peso denotado por la formula:
G = mg
Ecuacion 13

Este peso principalmente es el de el compresor y la turbina que recae
sobre el eje, sus masas son de 0.12 kg y 0.36 kg respectivamentel2. Por
tanto las cargas que se ejercen sobre el eje son de 1.17N y 3.53 N respec
tivamente. B eje es de acero 4130, y como se puede observar este tipo de
acero tienen propiedades mecanicas de alta resistencia.

También estan generadas por las fuerzas de rotacion existentes ya que el
eje rota a 80.000 rpm y por tanto se generan cargas internas:

pc = mdcp

Ecuacion 14
JoP = ™2

Ecuacion 15

Que es la aceleracion centripeta y por tanto:
Pc =mrw?

Ecuaciéon 16

12 idem
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También las cargas internas estan generadas por una fuerza de inbalance

que es denotada por la siguiente expresion:
An =mew2 = i
Ecuacion 17

S=me

Ecuacion 18

Esta expresién nos da el inbalance siendo "e" la excentricidad. Es imposi
ble identificar y medir la excentricidad producida en el eje, ya que no es
un valor promedio ni estadistico sino es una medida que hay que tomar
instantaneamente durante la operacién del motor. En la siguiente figura se
ve la excentricidad en el eje la cual es conceptualizada como la desviacion
que tiene el eje fisico con respecto al eje correcto de rotacién ya que las
cargas a las cuales esta sometido pueden variar su geometria haciendo que
se pierda la concentricidad de la rotacién convirtiéndola en excentricidad.

Figura 65. Deflexion del eje.

Esta fuerza centrifuga depende de la masa como se puede ver en la ecua
cion por tanto si se quiere que el motor soporte poca carga de este tipo
es necesario que los pesos de los componentes a los extremos sean los

minimos para asi no flectar el gje.
CARGAS DEBIDO A LAS DEFORMACIONES TERMICAS

Estas cargas se deben gracias a que hay una generacion de calor la cual

penetra en los componentes del motor haciendo que se elongen y tengan

231



DISfNO V ANALISIS ESTRUCTURAL PARA TURBORREACTORES DE RAJO FLUJO MASICO * ARNOLD ESCOBAR

una deformacion térmica. Cuando hay una libre deformacion térmica las
cargas debido a la deformacion térmica es igual a cero. Pero si por algin
motivo Hay restricciones de deformacion térmica se somete a la pieza a un
esfuerzo térmico:

e = =al

Es necesario tener las suficientes tolerancias para que estas cargas no se
generen por tanto en las anteriores secciones se conocid que estas toleran
cias son las adecuadas para no infringir en este concepto y que no hayan
restricciones, sin embargo no es posible controlar todas ya que también se
generan restricciones internas en el material como por ejemplo la defor

macion desigual en si mismo.

B eje esta entonces esta a dos cargas estaticas principales las cuales son
las de los pesos de los componentes y que estan acoplados a el, con dos
soportes que son los que lo sujetan en la estructura que estan dados por
los dos frames por medio de los rodamientos.

Figura 66. Frames del Motor.

B frame trasero y delantero (de color verde) sostienen el eje (achurado de

color ro0jo), que tiene dos apoyos. Por tanto en la siguiente figura se extrae
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el eje y sus componentes acoplados a sus extremos para poder analizar

cuantitativamente el eje y entender a que cargas esta sometido.

Figura 67. Cargas en el Eje.

B eje esta sometido a estas dos fuerzas de las cuales puede generarse una
flexion, generando un esfuerzo cortante, con reacciones que estarian ge
neradas por los frames. Para resolver matematicamente este problema se
deben conocer las masas del compresor y de la turbina para asi aplicar las
respectivas cargas al eje que se hallaron anteriormente.

117 N ® ’

Figura 68. Cargas en el eje.

La fuerza por la rotacion del eje:
P=mrw!

Por el compresor:
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P(.= 362.14 MN

Por la turbina:
P(= 1.071 MN

Ahora bien hallaremos el imballance
Py =mew2=§w]

Ecuacion 19

B coeficiente de excentricidad "Para motores pequefnos se recomienda el
rango de 2~3"13.

Por el compresor

Pm = OA2kg*3*83T1.532

Pn = 25.265MN

Por la turbina
Pm = Q.36kg*3*SB3T17.53

Py =75.797MN

13 idem
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CONSTRUCCION DE COMPONENTES

En este capitulo se muestra como se construyen los componentes mas
relevantes del motor; siendo el motor un prototipo de los costos de cons

truccién, deben ser en lo posible los mas econémicos.

DIFUSOR EN ALUMINIO

Figura 1. Difusor en aluminio virtual
Con los planos ya determinados y su material, se construye el nicleo princi

pal utilizando el torno, dando precisién en las dimensiones principales y la

superficie cilindrica, ya que ésta da la concentricidad del conjunto rotor.
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Figura 2. Nucleo principal (izquierda) y vista trasera del difusor terminado (derecha).

Ubicando una plantilla en el nicleo con el nUmero de alabes y espesor,
se realizan las ranuras para anclar los alabes; como cada ranura no es
concéntrica con el plato divisor respecto al punto de la fresadora, se di
sefia y construye una herramienta porta nucleo para realizar un desfase
de concentricidad para asi realizar el desbaste de las ranuras, utilizando
escariadores del espesor de la ranura, si se quiere precision de un 99% se

emplea control numérico CNC.

Ubicando el nucleo en forma vertical, con una sierra se abren las ranuras
de los alabes en posicion de descarga, hacia la camara de combustion.

Figura 3. Fresado del nucleo del difusor.
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Con el nucleo elaborado se construyen los alabes, con dos milimetros
de mas, para poder rectificar y dar mas precision en su ensamble; con
cada alabe construido se adhiere uno por uno al nucleo principal con
pegamento epoxico que cumple con las caracteristicas necesarias para su

operacion.

Figura 4. Vista frontal (izquierda) y posterior (derecha) del difusor terminado.

Los factores principales de la construccién del difuso son los acabados de
la parte frontal, otro factor es la construccion e instalaciéon de los alabes
en las ranuras; la calidad de éste se refleja en el rendimiento del conjunto
del compresor. Estos alabes deben quedar sujetados para evitar algun dafio

interno por desprendimiento del alabe.

Figura 5. Difusor detallado.
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ESTATOR DE LA ETAPA DE TURBINA

B estator de turbina inicialmente se plantea para ser fabricado por fun
dicion, y para esto es necesaria la producciéon del modelo en estereo
litografia, pero por su elevado costo, que se encuentra alrededor de USD
300, se decide buscar otro método de construccion. Igualmente el contra
tar un modelista que generara el modelo, significaba un costo de USD70,
reduciendo la precision de la pieza a un 95%. Quiza la jdea del molde por
estereolitografia no fuera tan errada, pero por el hecho de ser una pieza
experimental sujeta a cambios durante el disefio, implicaria generar este
modelo varias veces, y en ese caso seria muy costoso cualquier rediseno.

B mecanizado resulta ser el método mas apropiado para su construccién,
principalmente por costos, pero también por el tiempo de fabricaciéon, y
por la facilidad de cambiar el disefio o parte del mismo.

La construccion del estator se divide en tres partes. En primer lugar se tra
baja el anillo interno del componente, el cual se desarrolla en acero H13
para trabajo en caliente. Este acero fue escogido por la temperatura de los
gases a la salida de la camara de combustiéon, que se estima a un maximo
de 1000 K. Esta pieza se desarrolla por mecanizado en el torno. Para el
trabajo de este acero en el torno, se hace necesaria la consecuciéon de bu
riles de tungsteno por la alta dureza del material. Adicionalmente requiere
de lubricacion continua debido a la cantidad de energia transformada en
calor por el desprendimiento de la viruta.

Después de ser torneado el anillo, se procede a mecanizarle las ranuras de
los alabes por la parte posterior. Esto se hace con una sierra de corte de
1.2mm de espesor. Se monta el anillo en el plato divisor de la fresadora,
dandole los 60 de inclinacién para la salida de los gases del estator, calcu
lados en el Capitulo.
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En segundo lugar esta la construccion de los alabes del estator, que por
facilidad se desarrollan en acero 304, cortado por LASER lo que repre
senta una precision excelente. Su curvatura se realiza por medio de un
troquel sencillo, que simplemente da un radio uniforme en la seccién
inicial del alabe. Su sujecion al anillo interno se realiza por soldadura
TIG (Tungsten Inert Gas), después de haber sido insertados en las ranu

ras mecanizadas en la fresadora.

Figura 6. Estator de turbina.

Tras haber ensamblado los alabes al anillo interno, se coloca el
componente dentro de un tubo con diametro interior de 90mm, y
se vacia el elastomero de poliuretano de alta dureza. Esto con el fin
de ser montada la pieza en el torno para rectificarle los diametros
externos al componente, sin que se deformen los alabes, y asi meca
nizarle las guias a los alabes para su ensamble con el anillo externo
del estator.

B elastomero de poliuretano es retirado del estator, calentandolo
con la boquilla del equipo de oxi-acetileno, y golpeandolo suave
mente con un martillo de caucho. Las rodajas de elastOmero se des

prenden facilmente, casi sin dejar residuos en la pieza.
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Figura 7. Elastomero de poliuretano vaciado en el estator de turbina para ser mecanizado.

Por ultimo esta el anillo externo que se desarrolla de un tubo de acero 304,
al cual se le suelda una platina circular a manera de flanche, y se rectifica
su pared interna en el torno. En caso de ser mecanizado el tubo y poste
riormente soldado el flanche, se producen deformaciones que afectan las
dimensiones internas del estator y se generan puntos de rozamiento por

parte del rotor de turbina con la carcasa.

Figura 8. Anillo externo del estator de turbina.
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Este anillo debe ser posteriormente montado en el plato divisor de la fre
sadora para perforarle los orificios al flanche, y realizarle las ranuras, con la
sierra de corte, al tubo por la parte delantera, para la insercion de las guias

de los alabes y el ensamble final de todo el componente.

Una vez realizadas las anteriores piezas, se procede a su ensamble, en
donde se encajan las pestafias de los alabes, sujetados al anillo interno, en

las ranuras del anillo externo.

Figura 9. Ensamble del conjunto estator virtual (izquierda y real (derecha).

RUEDA DE TURBINA

La construccion del rotor de turbina completo se realiza a partir de una
platina de acero H13, que es mecanizada en el torno hasta sus dimensio

nes finales (ver figura en la siguiente péagina).

Se hace necesaria la fabricacion de un eje para su trabajo en el torno, el cual
debe ser lo suficientemente largo, para que al ser montado en las mordazas,
permita el trabajo por lado y lado del material, y debe ser preciso su diametro

en la posicién del disco, para que no se deslice el disco durante su trabajo.
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Figura 10. Rueda de turbina completa virtual.
Al igual que para el anillo Interno del estator, es necesario el uso de buriles

de tungsteno, para su trabajo. Es necesario dejar el diametro externo, 0.5mm

a Tmm por encima del diametro deseado, para su posterior acabado.

Figura 11. Platina mecanizada en torno.

B disco resultante es Instalado seguidamente en el plato divisor de la fre
sadora, donde con la sierra de corte de 1.2mm, se realizan las ranuras de
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las divisiones de los alabes; se debe tener especial cuidado con el modo de
trabajo de la fresadora, ya que la penetracion de la sierra de corte debe ser
siempre en el sentido de giro de ella, ya que de no ser asi, los dientes de
la sierra se perderian. Adicionalmente el movimiento de la pieza a través
de la sierra debe ser muy lento y lubricado, debido a su pequefio grosor y
la dureza del material de la pieza.

Figura 12. Platina después de mecanizado en fresa.

Finalizado el mecanizado de las ranuras de los alabes, es necesario perfo
rar orificios de 2mm en la posicion de la raiz de los alabes, donde se pre
sentara concentracién de esfuerzos tanto en el troquelado de los alabes,

como también durante su operacion.

Para el troquelado de los alabes se prueba el comportamiento del mate
rial que debe ser doblado en caliente, y se utiliza un disco inservible del
mismo material, calentando hasta alcanzar una tonalidad roja, y con unas
pinzas disefiadas se prensa la punta y se torsiona. Enfriar posteriormente el

material, analizar la raiz de la torsién, para observar si presenta fisuras.
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ubicados a 120 grados, los cuales van insertados entre ambas partes que
garantizan la concentricidad de ambas partes.

Figura 15. Tobera de escape durante la corrida del motor.

La union de todo el componente se hace con soldadura especial, se utiliza
soldadura con gas tipo TIG (soldadura de arco con proteccién de gas iner
te). La misma empleada para la camara de combustion

OPERACION DEL TURBORREACTOR

A continuacion se muestran los primeros intentos de encendido con sus
dificultades y soluciones, esto con el fin de enriquecer al lector en el cam
po de la practica.

Tras el ensamble total del mini turborreactor, y verificando que todos los
componentes se encuentran correctamente ajustados y que no existe ro
zamiento de las partes méviles (compresor y turbina), el procedimiento a
seguir es encontrar dénde se va a montar la mini turbina para comenzar

las pruebas de encendido.
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Figura 16. Motor instalado en el banco de pruebas.

Para esto es necesario colocar el mini turborreactor en un montante
(banco), el cual permite la operacion de la mini turbina, y se le instalan
los sensores electronicos de medicion y los accesorios externos del mini
turborreactor (tanque de combustible, bomba de combustible, filtro de
combustible, valvulas manuales de paso de combustible y gas, y mangue

ras de alimentacion de combustible y gas).

Los datos tomados por estos sensores, son enviados a unatarjeta electronica

que los procesay registra en una base de datos para su posterior andlisis.

Esto facilita el encendido y operacion del mini turborreactor ya que al es
tar midiendo los parametros mas importantes (temperatura, rpm, presion
y empuje) se logra establecer en qué punto exacto es posible poner en
marcha el motor, al mismo tiempo que se controlan los rangos maximos y

minimos de operacion.
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PRIMERA PRUEBA DE ENCENDIDO

Para encender el turborreactor es necesario garantizar un lugar seguro,
el cual debe contar con un area despejada especialmente en la parte de
atras del motor, pues existe riesgo de desprendimiento de algun compo
nente del motor debido a la vibracion. También es indispensable disponer
de un extintor contra incendios debido al riesgo que existe por el uso de

combustibles.

Figura 17. Tarjeta electrénica instalada al banco de pruebas.

Para poner en marcha el turborreactor después de instalar el sistema de
control, un cable con polo a tierra, el sistema de alimentacién de gas, el
sistema de alimentacion de combustible, y después de tomar las medidas
de seguridad pertinentes, el siguiente paso a paso describira con més de

talle el procedimiento de encendido.

En la primera fase se pone a girar la parte rotora del turborreactor por

medio de una fuente de alimentacién de aire, externa, que se inyecta al
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compresor haciéndola girar entre 10000 y 12000 r.p.m., luego se abre
paso al sistema de gas el cual se enciende por medio de una bujia de
tipo incandescente utilizada en los motores reciprocos para aeromodelos,
por la poca experiencia y debido a una prueba que se habia hecho de
preencendido del gas con este tipo de bujia, la cual habia sido exitosa; se
esperaba que en el momento de inyectar el gas y de energizar la bujia se

iniciara la combustion, lo cual no ocurrié.

Debido a varios intentos fallidos de iniciar la combustion por medio de
este método y sin obtener resultados, se decidi®6 emplear los métodos
utilizados por los fabricantes de mini turbina conocidos, el cual consiste
en encender la camara externamente, y de este modo dar inicio a la com
bustién.

Figura 18. Fallo en intento de encendido.

B siguiente paso era llevar la llama al interior de la camara de combustion,
lo cual en un principio no se cumplia; en los intentos por hacerlo se apa

gaba la llama por el exceso de aire que ingresaba al motor.
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Figura 19. Encendido de llama fuera del cono de escape.

Después de intentarlo en repetidas ocasiones y sin conseguir el objetivo,
se presentd un problema que daria por terminada la primera prueba de
encendido; éste fue, que al estar la llama por fuera del turborreactor, ca
lentd las mangueras de alimentacion de combustible y gas lo que las llevo
a derretirse. Debido a este problema se decidié cambiar las mangueras por
tuberia de cobre, la cual garantizaria mayor confiabilidad y menos riesgos
de este tipo.

Otro aspecto que debia tenerse en cuenta, era no permitir elevarse
demasiado la temperatura de la turbina; esto se logra por medio de una
termocupla instalada a la salida del motor, la cual mide la temperatura
de salida de los gases; si se supera la temperatura permisible del mate
rial de la turbina, éste presentara deformacion pléastica, lo que llevara
a la fundicion del material con la parte estatica y parada instantanea
del motor.
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Figura 20. Mejoramiento de la linea de combustible.

SEGUNDA PRUEBA DE ENCENDIDO

Después de mejorar los problemas que surgieron en la primera prueba, y
siguiendo el mismo procedimiento de seguridad y de instalacion del equi
po para el encendido, se prepar6 la segunda prueba, en la cual esta vez se
inyectaria combustible a la camara de combustion después de precalentar

el motor con gas.

Al igual que en la prueba anterior se lleva el turborreactor entre 10000 y
12000 r.p.m., por medio de una fuente de aire externa aplicada en la en
trada del motor se abre el sistema de alimentacion de gas el cual también
presentaba una modificacion; estaba conectado al mismo sistema de ali
mentacion de combustible separado por medio de dos valvulas manuales
que permitian el cierre de un sistema y la apertura del otro para hacer el

intercambio segln conveniencia de la operacion.
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Figura 21. Mezclador combustible gas.
En esta prueba, el inicio de la combustion también se hizo colocando una
chispa en la parte trasera del motor; después de iniciar la combustion se

tendria que llevar la llama al interior de la cadmara, lo cual en esta prueba

si se consiguio.

Figura 22. Llama fuera del motor.
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Después de tener la combustién en el interior del motor y de obtener una
lectura a la salida de los gases de 400 Cy 12000 r.p.m., la operacién del
motor fue totalmente autébnoma, lo que quiere decir que ya no habia una
fuente de aire externa que impulsara el conjunto rotor.

Figura 23. Llama dentro de la cdmara de combustién, operacion autosuficlente.

B tiempo de operacion autobnoma del motor se prolongd mas o menos por
30 segundos y su parada se debio al cierre de alimentacion de gas.

B siguiente objetivo de esta segunda prueba era operar el motor utilizando
combustible, pues en los anteriores intentos sélo se habia utilizado el gas.
Al igual que en los anteriores intentos se seguiria el mismo procedimiento
de encendido, pero precalentando la cAmara de combustion con gas, para
que al inyectar el combustible éste se vaporice al entrar a la camara de
combustion. Este objetivo no se logré pues se presentd un problema en
el sistema de alimentacion; como ambas fuentes de alimentacion (gas y
combustible) estaban conectadas al mismo sistema de inyeccién, cuando
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se intentaba pasar de un sistema a otro tardaba mucho en hacer el cambio,
lo que producia extincion de la combustion y como consecuencia paraba
el motor.

B problema en un principio, se creia era deficiencia de la bomba de com
bustible, pero después de hacer pruebas a la bomba, se concluyé que era
por tiempo de intercambio de un sistema a otro.

TERCERA PRUEBA DE ENCENDIDO

Para esta prueba el objetivo era poner a operar el motor con combustible,
siguiendo el mismo procedimiento que en las anteriores, pero esta vez con
la experiencia adquirida de las anteriores pruebas daba mas confianza y
probabilidades de éxito.

Figura 24. Operacion autosuficiente con combustible Jet A.

Los problemas en el sistema de alimentacion se habian mejorado, lo cual
garantizaba que no iba a ocurrir el mismo problema; asi entonces, se sigui6
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el mismo procedimiento para iniciar la operacién del motor, fuente de aire
externa que pusiera a girar el conjunto rotor a 12000 r.p.m., precalenta
miento de la camara de combustion con el sistema de gas y cambio del

sistema de alimentacion a inyecciéon de combustible.

Después de hacer el cambio de un sistema de alimentacién a otro el motor
oper6 de forma autbnoma por un periodo de 2 minutos y cumpliendo con

los objetivos esperados.
EL HUMO

B color del humo que desprende también es sumamente importante.
Cuando aparezca humo de color blanco, es producido por el keroseno
no quemado y delata el paro del motor. Cuando por el contrario es de
color azul, significa que se estd quemando demasiado aceite. S se excede
en la proporcién de aceite suministrada al motor, éste petardea (se notan
pequenas explosiones). Esto tiene facil solucion, dosificando el paso hacia
la turbina. B consumo correcto de aceite por litro de keroseno es de alre
dedor de 10 cm3".

ANALISIS POR ELEMENTOS FINITOS
DEL CONJUNTO ROTOR

BHementos finitos es una herramienta para la validacion de los calculos
tedricos que se realizaron anteriormente, por medio de este método se
puede calcular ciertas dimensiones, que no se calcularon en el proceso
tedrico ya que estas dimensiones corresponden mas a la experiencia en
construccion; con esto se evita el ensayo y error en construccion, este pro

cedimiento lo aplicamos virtualmente por medio de elementos finitos.

En las siguientes figuras se analiza el comportamiento estructural de los
componentes mas relevantes del motor (conjunto rotor-compresor, e€je,
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rotor de turbina), con este analisis se confirmaran los ajustes entre compo

nentes rotores y estatores, a causa de las dilataciones térmicas y la fuerza

centrifuga.

Figura 26. "red" Geometria.

Figura 25. Geometria.
La figura 25 corresponde a la geometria realizada en CAD.

En la figura 26 se establecen las condiciones de contorno y equilibrio a
través de los nodos. Asi se cumple el Unico enlace posible para la solucion

de los elementos finitos.
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Figura 27. Tension equivalente de elasticidad.
En la figura 27, se muestran las tensiones en el compresor por causa de la

velocidad angular, los alabes sufren las mayores tensiones por su intento

de desprenderse del cubo.

Figura 28. Deformacion total.
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En la figura 28 se representa la deformacion total en el compresor centrifugo
causada por la fuerza centrifuga en funcion de su masa y velocidad angular-
la escala de colores representa las deformaciones minimas (azul) y maximas
(rojo) en toda la estructura del compresor, con este andlisis se establece que el
alabe sufre la mayor deformacién en su parte superior con esta informacion se
puede controlar el espacio que esta entre el compresor y la toma de aire.

Figura 29. Temperatura.
La figura 29 muestra la distribucion de la temperatura en la estructura del

compresor causada por el aumento de presion y la radiacion de la camara
de combustién.

Figura 30. Tenciones térmicas.
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La figura 30 muestra las tensiones térmicas distribuidas en la estructura del
compresor dando como maximo la zona del cubo; por esta razén el cubo
se disefia con una geometria robusta para que pueda soportar las cargas
centrifugas, térmicas y aloje el eje para la transmisiobn de troque que viene

del disco de turbina.

La figura 31 corresponde a la geometria

realizada en CAD.

En la figura 32 se establecen las condi
ciones de contorno y equilibrio a través
de los nodos. Asi se cumple el Unico
enlace posible para la solucién de los

elementos finitos.

Figura 32. "red" Geometria.

La figura 33 representa las tensiones
producidas en el eje por las rp.m., esta
velocidad causa un estiramiento del eje,
concentrando las mayores tensiones en su
centro; por esta razon el eje se disefia con

mayor diametro en el centro.

Figura 33. Tension por elasticidad.
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La figura 34 muestra la deformacién total del eje causada por las altas RPM
que se encuentran entre 50000 a 150000 para motores pequefios; estas
elevadas RPM llevan a que el eje se estire en sentido axial, por esta razbn
se disefia con un nucleo de diametro superior respecto a los diametros de
los extremos, este nucleo soporta la mayoria de las deformaciones y cargas.

0.00 55.07 110.14 (mm)

Figura 34. Deformacion total.
La figura 35 corresponde a la geometria realizada en CAD.

En la figura 36 se establecen las condiciones de contorno y equilibrio a
través de los nodos. Asi se cumple el Unico enlace posible para la solucion

de los elementos finitos.

Figura 35. Geometria y Figura 36. "red" Geometria.
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La figura 37 muestra que la zona mas critica del disco es su parte inferior o cen
tro del disco, ya que esta sometida a las mayores tensiones; por esta razdn se
disefa esta parte del disco més robusta para que pueda soportar las cargas.

0.00. 32.29 64.58 (mm)

Figura 38. Deformacion total.

La figura 38 muestra la deformacion total distribuida en la estructura del
disco de turbina, causada por la fuerza centrifuga en funcién de su masa,
velocidad angular y por las elevadas temperaturas provenientes de los
gases de combustién, como se ve en la figura la punta (tip) de los alabes
son las que sufren la mayor deformacion; con estos datos revalidamos el

espacio que se encuentra entre el disco de turbina y la carcasa.

Figura 37. Tensiones.
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La figura 39 muestra la distribucion de temperatura en la periferia del disco
de turbina; como se ve en la gréfica la temperatura aumenta a lo largo del
disco, la temperatura aumenta en la cara que recibe los gases de combus
tiébn directamente.

Figura 39. Distribucion de Temperatura.

La figura 40 muestra las tensiones causadas por la distribucién de tempe
ratura, las cuales generan unas tensiones en el disco; estas tensiones son
de gran importancia en el disefio estructural, aunque son complicadas de
calcular se debe tener claridad de sus efectos en la estructura; para reducir

estas tensiones se utilizan métodos de refrigeracion en el disco.

Figura 40. Tenciones térmicas.
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20
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18

16

15

14

13
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LISTA DE MATERIALES

ESTATOR EXTERNO

ESTATOR INTERNO

CAMARA DE COM. INTERNA

INYECTORES

TUERCA M8

TORNILLO M3

COMPRESOR CENTRIFUGO

CONO DE ESCAPE

BUJE TRASERO

DISCO TURBINA

RESORTE

BUJE DELANTERO

EJE

RODAMIENTO SFK 608 609

VAPORIZADOR

CAMARA DE COMB. EXTERNA

CARCASA

ALOJAMIENTO RODA. SKF 608

DIFUSOR

TOMA DE AIRE 2

TOMA DE AIRE 1

ACERO 304

ACERO 304

ACERO 304/H13

COBRE/ACERO

CATALOGO

CATALOGO

ALEACION AL-SILICIO

ACERO 304

ACERO 4130

ACERO H13 R. ERAMICO

CATALOGO

ACERO 4130

ACERO 4340/4130

CATALOGO

ACERO 304

ACERO 304

ACERO 304

ALUMINIO 1100

POLIURETANO/ALUMINIO

ALUMINIO 100

POLIURETANO
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SISTEMA INTERNACIONAL DE UNIDADES (SI)

ALGUNAS UNIDADES BASICAS (SI)

CANTIDAD FiSICA NOMBRE DE LA UNIDAD  SIMBOLO

longitud metro m
maso kilogramo kg
tiempo segundo S
corriente eléctrica ampere

temperatura termodiném jca kelvin k
cantidad de sustancia mol mol

ALGUNAS UNIDADES DERIVADAS EN EL (Sl)

CANTIDAD FISICA NOMBRE DE LA UNIDAD SIMBOLO UNIDAD §I
frecuencia hertz Hz 5-

energia joule J kgm) /s~
fuerza newton N kgm /52
presion pascal Pa kg /ms~
potencia watt w kgm2/s}
carga eléctrica coulomb C Axs
potencial eléctrico volt kgm "/ Asj
resistencia eléctrica ohm Q kgm’ 1Als
capacitancia farad F Alsd jkgm
inductancia henry H kgm2/A42s
flujo magnético weber Wb kgm? / Asl
densidad de flujo magn. tesla T kg/AS2
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LONGITUD:

centimetro (era) = 10 ~ni

kilébmetro (km) = 10/7)

fermi = 10 IS/7?

Angstrom (A) = 10 k)m

pulgada (jn o ") = 0.0254//7

pie (ff) = 0.3048/7?

millo (mi) = 1609.3/w

unidad astronoémica jUA) = 1.496x1011//?

afio luz (al o ly) = 9.46 x 1015 ///

parsec (ps) = 3.09 x 1016/w

ANGULO:
1 grado (°) = 1.745x 10-2 rad

{ min () = 2.909 x 10"4 rad

1 segundo (") = 4.848 x 10O6rad

VOLUMEN:

{ litro (L) = 10-317%

POTENCIA:
1 kilowatt (kW) = 103JF

1 caballo de fuerza (hp) = 745.1TW

PRESION:

1 bar = 105 Pa

1 atmosfera (atm) = 1.013 x 105 Pa
1 libra por pulgada cuadrada (Ib/pulg?) = 6.895 x 10} Pa

1 kg fuerza/cm2 = 1.02 x105 Pa
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OTRAS CANTIDADES FiSICAS EN EL (Sl)

CANTIDAO FISICA UNIDAD S$l

velocidad m/s

aceleracion mis!

velocidad angular rad!s

aceleracion angular rad! g

par Vxm

entropia J kkgm 'k2,Nm !k
conductividad térmica W/mk

ALGUNAS CONVERSIONES DE OTRAS UNIDADES AL (SI)

ENERGIA:
1 electrén volt (eV) = 1.6022x10 197

1erg= 10 14

unidad térmica britanica (BTU) = 10557

caloria (cal) = 4.1867

kilowatthora (kWh) = 3.6x] 06 7

MASA:
1 gramo (g) = 10" kg

1 unidad de masa atémica (urna;) = 931.572 = 1-661 x10"27lfeg

i Mev \ =1.783x10'3%g
C

FUERZA:

i dina= 10 SN

i libra (Ib o #) = 4.448 N
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TIEMPO:
1 afo (a) = 3.156x 107s
1 dia (d) = 8.640x10"5

1 hora (h) = 3600 s

1 minuto (min) = 60 s

VELOCIDAD:

1 milla por hora (mi/h) = 0.447 m/s

CAMPO MAGNETICO:

1 gauss = 10 T



10.

11.

BIBLIOGRAFIA

Doroshko, Sergey. Automatics of aircraft engines. Bonaventuriana,
2004.

Saravanamuttoo. Teoria de las turbinas de gas. marcmbo, 1983.
COHEN. Teoria de las turbinas de gas. marcmbo, 1983.

Schreckling, Kart. Cas turbine engines for model aircraft. Traplet
p,2000.

Kamps, Thomas. Jet engines. Traplet p, 2002.

Steckin, B.S. Teoria de los Motores de Reaccion. Dossal, 1964.
Jones, JB. Ingenieria termodinamica. Prentice Hall, 1997.
Cherkasski, V.M. Bombas, Ventiladores, Compresores. MIR, 1986.

Okiishi, Munson. Fundamentos de Mecanica de Huidos. Limusa,
1999.

Esteban Onate, Antonio. Turborreactores: teoria, sistemas y propul

sion de aviones, grefol, 1981

Nino, J. Aplicacién de la filosofia on condition y del analisis vibratorio,
para la detencién de fallas en los motores allison T-56, Universidad de
San Buenaventura, 2004.

277



12.

13.

14.

15.

16.

17.

18.

19.

Imgenium, revista de la facultad de ingenieria, Universidad de San
Buenaventura, Bogota D. C.- Colombia.

Nakamura, shoichiro. Analisis numérico y visualizacion gréfica con
MATLAB, pearson educacién, 1997.

Appold, Feiler, Reinhard, schmidt. Tecnologia de los materiales, reverte.
Cuesta Alvarez, Martin. Motores de reaccion, Paraninfo, 1995.

Doroshko, Sergey. Construction and strengh of aircraft engines. Bona-

venturiana, 2005.

Escobar, Arnold. Metodologia de disefio para turborreactores de bajo

flujo masico. Bonaventuriana, 2005.

Arangure, Felipe Andrés; Bejarano Ortiz Oscar; Rodriguez Martinez,
Juan; Andlisis estructural de una mricoturbina. Universidad de San
Buenaventura, Bogota 2005.

Revista, Ciencia y Poder Aéreo, Instituto Militar Aeronautico - FAC.

278



AUTOR

ARNOLD ESCOBAR GARZON, naci6 el 28 de julio de 1980, Bogota, D.C,,
Sus estudios secundarios los realizo en el Instituto Técnico Industrial Piloto,
donde obtuvo su grado como mecéanico automotriz especializandose en
motores reciprocos. En 2005 recibe su titulo de Ingeniero Aeronautico en
la Universidad de San Buenaventura, Bogota.

Su Tesis obtuvo el grado de Laureada gracias a la Investigacién que inicio
tres afios atras sobre el Disefio y Construccién de una Micro turbina. Titulo
otorgado por los jurados: Doctor Prof. Sergey Doroshko, Ingeniero Aurelio
Méndez, su asesor Ph. D. Fernando Colmenaresy el Rector, Fray Fernando
Garzon Ramirez, O.F.M.

Desde este mismo afo
hace parte de los inves
tigadores de la Univer
sidad de San Buenaven
tura, desempenando el
cargo actualmente como
director del Grupo de In
vestigacion Motor Com
bustiéon - GIMOC, en el
2006 ingresa como asesor
del Instituto Militar Ae
ronautico - Fuerza Aérea



Colombiana, en este mismo afo recibe el titulo de Especialista en Peda
gogia y Docencia Universitaria con mencién de honor "tesis meritoria"
actualmente adelanta su estudios de maestria en la Universidad de los
Andes desarrollando como tema de investigacion sistemas energéticos

con turbinas a gas.

Sus trabajos mas relevantes son, la publicacibn de su primer libro publi
cado por la Universidad de San Buenaventura, Bogota ""Metodologia de
disefio para turborreactores de bajo flujo masico ", 2005, En este libro
aporta su primera ecuaciobn matematica para la teoria de turborreactores.
Sus estudios actuales estan enfocados al desarrollo de micro motores (p/T,
p/MP). Para la generacién de energia, dentro de estos estudios a publicado
diferentes paper nacionales e internacionales con investigadores de "Mi
chigan State University, USA, y "Warsaw University of Technology.

280



Este libro se termind de imprimir
en la Hitorial Instituto Militar Aeronautico de la
Fuerza Aérea Colombiana, Bogota, D.C.
en agosto de 2008.



T . zC.
Estimado usuario tenga en cuenta:

« Durante el tiempo de préstamo, es responsable del uso y cuidado del
material, cualquier anomalia Informarla antes de retirarse de la
Biblioteca.

» Usted puede renovar el material personalmente, por Internet, correo
electrénico o teléfono, para mas Informacion contacte al personal de la
Biblioteca.

« Evite retrasos en la devolucion del materia! que lo conlleven a multas y
mora en los paz y salvos de la Escuela.

RED DE BIBLIOTECAS FAC

501000505
BIBLIOTECA EPFAC



The gas turbine is being continually developed to provide improved
performance for each new generation of aircraft. This book has
been written to provide a simple and self-contained description of
miniturbine engine design and construction. It will be noted that the
emphasis in this second edition has been revised and expanded to
include structural analysis on turbo jet engine.

Sahily Tamara
Aeronautical Engineer

ISBN 978-958-44-4394-

6
9‘7895 43946‘

8414




