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Resumen

El presente estudio se centra en la evaluacion energética de un turbofdn comercial y la
determinacion de sus eficiencias. La industria aeroespacial enfrenta desafios ambientales
debido a las emisiones de sistemas de propulsidn en aeronaves y vehiculos espaciales. La
optimizacién de la eficiencia y la reduccidn del consumo de combustible no solo disminuye
emisiones, sino también, amplia la autonomia de vuelo y alcance, mejorando la eficiencia
operativa. El turbofan, ampliamente utilizado en aviacidn, emerge como objetivo esencial
para afrontar estos retos. Este estudio busca establecer una metodologia sélida para la
evaluacién energética de un turbofan comercial y determinar sus eficiencias. Contribuyendo
a la comprension de los sistemas de propulsion en aviacion comercial y abriendo
oportunidades en la aerondutica regional. También, se abordan los componentes esenciales
del turbofan y su funcién en la generaciéon de empuje y rendimiento. Ademas, se analizan los
parametros operativos y ecuaciones relevantes. La evaluacion se realiza en un turbofan
comercial fabricado por General Electric, utilizando datos técnicos y la metodologia
desarrollada, lo que permitira una vision completa de su rendimiento. Posteriormente, un
analisis paramétrico se lleva a cabo para evaluar el impacto del bypass ratio y nimero de mach
en los rendimientos del motor. Esta investigacion persigue proporcionar un enfoque
secuencial para el andlisis de turbofanes comerciales, entendiendo sus condiciones operativas
y potencial en diversas aplicaciones aeronduticas. Los resultados del estudio destacan
beneficios en el consumo de combustible y la eficiencia global al aumentar el bypass ratio,
mientras que, también se observan efectos desfavorables en la eficiencia global al reducir la

velocidad de vuelo
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Introduccion

Los sistemas de propulsion desempeiian un papel crucial al impulsar el movimiento de
aeronaves y vehiculos espaciales. No obstante, la industria aeroespacial se enfrenta a desafios
medioambientales debido a las emisiones generadas por estos sistemas. La optimizacién de
la eficiencia y la reduccion del consumo de combustible no solo conlleva la disminucién de
emisiones, sino también la ampliacién de la autonomia de vuelo y el alcance, mejorando la
conectividad y eficiencia operativa. En este contexto, el turbofan, empleado en aviacién
comercial, militar y de carga, emerge como elemento critico para afrontar estos desafios;
debido a ser un motor de mayor uso dentro de la atmdsfera terrestre.

Este estudio se propone como objetivos principales establecer una metodologia sélida
para evaluar energéticamente un turbofdn comercial y determinar sus eficiencias de
propulsion, térmica y total. Considerando la urgencia de cuestiones medioambientales y la
relevancia de la industria aeroespacial en la sociedad contemporanea, este trabajo contribuira
a una comprension mas profunda de su funcionamiento, abriendo puertas en el ambito
aeronautico de la regién.

El Capitulo 1 se centra especificamente en el analisis de sistemas de propulsion, con
énfasis en el turbofan como objeto central de estudio. Se exploran los componentes
esenciales del turbofan y su papel fundamental en la generacién de empuje y en el
rendimiento integral del motor. Ademas, se introducen los pardmetros operativos y las
ecuaciones pertinentes para un turbofan de tipo "double — spool unmmixed Flow".

El Capitulo 2 abordara la evaluacidn de los parametros claves de un turbofan comercial
fabricado por General Electric (CF34-8E). Se utilizaran datos concretos extraidos de la hoja
técnica del motor como punto de partida. A través de la metodologia previamente
desarrollada en el primer capitulo, se calcularan y estableceran los parametros restantes del
motor. El andlisis de los resultados brindara una vision completa del rendimiento y las
caracteristicas del turbofan en estudio. Ademas, se llevara a cabo un estudio paramétrico
destinado a evaluar el impacto de diferentes variables en los rendimientos del motor.

En dltima instancia, esta investigacidon persigue proporcionar un conjunto de pasos
secuenciales para facilitar el analisis integral de un turbofan comercial. Este enfoque permitira
comprender las condiciones operativas y el potencial de utilidad en diversas aplicaciones
aeronauticas.






Capitulo 1
Analisis de sistemas de propulsién

El Capitulo 1 se centra en el analisis de sistemas de propulsién, con un enfoque
especifico en el turbofan. Se exploran los componentes principales de un turbofan y los roles
clave que desempefian en la generacién de empuje y el funcionamiento del motor. También,
aborda los parametros de funcionamiento y ecuaciones de andlisis relevantes para un
turbofan de tipo double — spool unmmixed Flow. Por Ultimo, se describen las fases de vuelo y
los indicadores de eficiencia.

1.1 Turbofan

Los motores turbofdn son una tecnologia de propulsién clave utilizada en la aviacién
moderna, que impulsa una amplia gama de aeronaves, desde aviones comerciales hasta jets
militares. Estos motores ofrecen un rendimiento excepcional, alta eficiencia de combustible y
bajos niveles de ruido, lo que los convierte en la opcidn preferida para una variedad de
aplicaciones. En este capitulo, se estudiard la teoria y el funcionamiento de los motores
turbofan, explorando sus principios de disefio y caracteristicas de rendimiento.

En esencia, un motor turbofan funciona segun los principios del ciclo Brayton, también
conocido como ciclo de turbina de gas. Este ciclo termodindmico involucra la circulacion
continua de aire a través de varios componentes, lo que resulta en la generacion de empuje.
A diferencia de los turborreactores (turbojet), los motores turbofan incorporan un ducto
bypass alrededor del nucleo central (Figura 1), que desvia una parte significativa del aire
entrante alrededor de la camara de combustidn.

Figura 1

Esquema de las secciones principales de un turbofdn

Ventilador Compresorde alta Turbina de alta
presion presicn

Eje de alta

presion

—
el
—
_-—>
Eje de baja
) presion 2 i g "
Compresorde baja Camarade Turbina de baja Tobera primaria
presion combustién presion odel nucleo

Nota. Adaptado de (El-Sayed, 2016)



18

El aire del bypass, conocido como flujo de aire secundario, pasa a través de un
ventilador ubicado en la parte delantera del motor. Este ventilador, impulsado por una turbina
de baja presién, acelera el aire, generando un empuje adicional. El aire restante, conocido
como flujo de aire primario, ingresa al nucleo del motor, donde sufre procesos de compresion,
combustién y expansién. La expansidn ocurre cuando los gases a alta presion pasan a través
de una serie de turbinas, que extraen energia para impulsar el compresor y el ventilador.

La combinacién del flujo de aire del bypass y el ndcleo en un motor turbofan ofrece
varias ventajas. El aire del bypass proporciona una parte sustancial del empuje total, lo que
contribuye a aumentar la eficiencia y reducir el consumo de combustible. Ademds, ayuda a
reducir el ruido, ya que actla como una capa absorbente de sonido alrededor del escape del
nucleo.

1.2 Componentes principales

Los motores turbofan estan disefiados teniendo en cuenta varios factores, incluidos la
aerodinamica, los materiales y los requisitos de rendimiento. Los componentes estan
disefiados de manera compleja para maximizar la eficiencia y la potencia de salida, al mismo
tiempo que cumplen con estrictos estandares ambientales y de seguridad.

1.2.1 Ventilador

El ventilador, ubicado en la parte delantera del motor, es responsable de aspirar un
gran volumen de aire. Impulsado por una turbina de baja presion, el ventilador acelera el flujo
de aire del bypass, proporcionando una parte significativa del empuje total.

1.2.2 Compresor

El compresor sigue al ventilador y consta de multiples etapas de paletas giratorias y
paletas estacionarias. Su funcién principal es comprimir el flujo de aire del nucleo,
aumentando su presion y temperatura antes de que ingrese a la cdmara de combustidn. Los
compresores pueden ser axiales o centrifugos, siendo los axiales los mas utilizados.

1.2.3 Camara de combustion

La cdmara de combustion, también conocida como combustor, es donde se introduce
y quema el combustible. El aire comprimido del compresor se mezcla con el combustible, lo
gue da como resultado un proceso de combustidn que genera gases de alta presion y
temperatura. El disefio del combustor se enfoca en lograr una combustion eficiente y estable
mientras se minimizan las emisiones.
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1.2.4 Turbina

La turbina es un componente critico que extrae energia de los gases en expansién
producidos durante la combustién. Compuestas por sets de dlabes, las turbinas son
impulsadas por el flujo de gas, convirtiendo su energia en energia mecanica. Las turbinas se
clasifican en etapas de alta y baja presidn, y cada etapa alimenta componentes especificos,
como el compresor y el ventilador.

1.2.5 Tobera

La boquilla de escape es responsable de dirigir y dar forma a la corriente de escape,
optimizando la conversidn de gases de alta presién en empuje hacia adelante. Desempeiia un
papel importante en el control de la potencia de empuje del motor y la eficiencia del
combustible. Los disefios de las boquillas pueden variar, incluidas las boquillas convergentes,
convergentes-divergentes y de geometria variable, cada una de las cuales ofrece ventajas
especificas.

Cabe sefialar que los motores turbofan pueden tener componentes adicionales segun
los requisitos especificos, como intercoolers, postquemadores, paletas de estator variables,
etc. Estos componentes introducen una mayor complejidad en el disefio del motor, lo que
permite un mejor rendimiento en condiciones de funcionamiento especificas.

1.3 Parametros de funcionamiento

En un turbofan, el flujo masico de total aire (mo) y combustible (ms) son responsables
de la generacion de empuje. La figura 2 muestra un dibujo esquematico de un double — spool
unmixed flow turbofan que ayudara a comprender la secuencia de flujo y las ecuaciones a
tratar en adelante. Los puntos en el esquema tienen los siguientes significados: el punto 0
representa el aire no perturbado antes de ingresar al ventilador; el punto 2 estd en la entrada
del ventilador; el punto 13 representa la salida del aire en el ventilador y la entrada al
compresor; el punto 3 corresponde a la salida del compresor y la entrada al quemador; el
punto 4 representa la salida del quemador y la entrada a la turbina de alta presién; el punto
4.5 es la salida de la turbina de alta presion y la entrada de la turbina de baja presion; el punto
5 es la salida de la turbina de baja presion; y finalmente, el punto 9 representa la salida de la
tobera.
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Figura 2

Esquema de un turbofdn con escape separado (unmixed Flow)

Ventilador Turbina de baja Tobera primariao

Tobera del presién del nicleo
ventilador

Nota. Adaptado de: (Farokhi, 2014)

Estas multiples demandas de carga en las etapas de la turbina conducen a una
disposicion de ejes multiples (en este caso 2) denominados “spools”. En la figura 3 se puede
ver como el spool de la turbina de alta presion (HPT) es el encargado de accionar el compresor
de alta presién (HPC); mientras que, el spool de la turbina de baja presion (LPT), acciona el
ventilador que actia como un compresor de baja presion (LPC). También, se puede apreciar
como la entrada de aire en la cara del ventilador se separa en un flujo de bypass y un flujo de
nucleo.

Figura 3
Esquema de un turbofdn de doble eje (double — spool)

PRSI Ventilador Compresor

FPT_LPT
[ rnet , \

Flujo de aire en
la entrada

Nota. Adaptado de: (Gould & Weed, 2009)

Una vez entendidas las etapas en la figura 2, se procedera a analizar las caracteristicas
del medio que fluye a través del conducto. En este caso, el medio en cuestién serd considerado
como un gas perfecto, aire.
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1.3.1 Numero de Mach

El nimero de Mach (M) juega un papel importante en la determinacion del
rendimiento y el comportamiento del turbofan en diferentes condiciones de vuelo.
Representa la relacién entre la velocidad del avién (V) y la velocidad del sonido en el aire
circundante.

M = (1)

Vv
a

Donde “a” es la velocidad del sonido que depende de la temperatura absoluta local del
gas (T), de la relaciéon de calores especificos (y), y de la constante del gas (R). La velocidad del
sonido cambia con la temperatura del gas, por lo tanto, cae cuando el fluido acelera (expande)
y aumenta cuando se desacelera (comprime).

a= \/% = ,/YRT = ’(y — 1), T [m/s] (2)

A numeros de Mach bajos, el flujo de aire se comporta subsdnicamente y las etapas
del compresor y la turbina funcionan de manera eficiente. Sin embargo, a medida que
aumenta el nimero de Mach, alcanzando velocidades supersodnicas, el motor enfrenta
desafios relacionados con las ondas de choque y la compresion del aire entrante.

Los aviones comerciales equipados con motores turbofan operan a velocidades
subsdnicas con nimeros de Mach que oscilan entre 0.7 — 0.9 una vez en el aire.

1.3.2 Bypass ratio (a o bpr)

Es un parametro crucial que afecta significativamente el rendimiento y la eficiencia de
un motor turbofan. Representa la relacién entre el flujo de aire del bypass y el flujo de aire
central (que pasa por el nucleo), lo que indica la proporcién de aire que pasa por alto la cdmara
de combustion.

o= mfal.l—bypass ( 3)

mcore

Un bypass ratio mas alto significa que una porcién mas grande del aire entrante pasa
por alto el nucleo y fluye directamente a través del conducto del bypass. Este flujo de aire del
bypass contribuye a una parte significativa del empuje total del motor. Al desviar mas aire
alrededor del proceso de combustién, los motores turbofdn con altos bypass ratio logran una
mayor eficiencia de combustion, reduciendo el consumo especifico de combustible vy
aumentando la eficiencia general del motor.
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Sin embargo, existen desventajas asociadas con bypass ratio altos. Pueden conducir a
motores de mayor tamano y peso, lo que puede afectar las consideraciones de disefo de la
aeronave. Ademads, pueden dar como resultado una relacidn de empuje-peso reducida, lo que
afecta la capacidad del motor para proporcionar el empuje adecuado para los requisitos
especificos de la aeronave, como durante el despegue o el ascenso.

1.3.3 Empuje de despegue

Para realizar el calculo de este pardmetro, se comienza definiendo el concepto de
"empuje neto no instalado" en un turbojet, los cuales poseen solamente una Unica corriente
de escape. Este término se refiere al empuje que seria producido por el motor en ausencia de
pérdidas externas.

En el volumen de control representado en la figura 4, po y pg denotan la presion total
en la entrada y salida, respectivamente. Ag corresponde al area transversal en la tobera,
mientras que m, y m¢ representan el flujo masico total en la entrada y el flujo masico de
combustible, respectivamente.

Figura 4
Volumen de control de un turbojet

g ala - T

e

Volumen de control Pylon -
Empuje F <
\. ——— - F(Reaccian al empuje)
i =
I e m; Af====
Vi 'I__" || B Mator F————* V (Velocidad de escape)

Nota. Adaptado de: (Farokhi, 2014)

Realizando el balance de masas se obtiene la siguiente formula:

Fr)uninstallea = (g + mg) Ve —mhoVy + (Pg — po)Ag (4)

Esta ecuacion es aplicable para un flujo de corriente Unica en el motor; el cual asume
un flujo continuo y uniforme en el tiempo. La contribucién de la tobera en el empuje viene
dada por el “empuje bruto” Fg, que son los componentes positivos en la ecuacion. El empuje

negativo que se produce en la admisién se conoce como “arrastre ram” D,,,,- Reemplazando
en ecuacion (4):
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Fn)uninstalled = Fg — Dram (5)

En el caso de un turbofan, donde el flujo de entrada se compone de una corriente Unica
(figura 5) y las corrientes de escape se dividen en primaria y de ventilador (figura3), se puede
expresar el empuje neto no instalado de la siguiente manera:

F1)uninstalled = MoVo + M19Vi9 + (P9 — Po)Ag + (P19 — Po)A1g9 — MinetVo (6)

La ecuacion (6) se puede separar en dos tipos de empujes, el empuje neto no instalado
qgue aporta el ventilador:

Fyo—fan = Fg—fan - r.nfan—bypassvo =1y9Vi9 + (P19 — pO)A19 - rhfarl—bypassvo (7)
Y el empuje neto no instalado que aporta el nucleo:
Fh_core = Fg—core — MeoreVo = MoVy + (Pg — Po)Ag — McoreVo (8)

Los componentes de estas formulas se describiran mas a detalle en los préximos
apartados.

Figura 5

Esquema de un turbofdn con escape separado y ventilador frontal

ventilador Tobera del

ventilador
Inlet

\\Kf_ s T-:rherafpr'lmar'la
R & o del nacleo
o ( Nucleo del T
o motor ————
————— i
-\' . l--l
s
: @

(9)

Nota. Adaptado de: (Farokhi, 2014)

En el momento del despegue, a menudo se ignora la contribucion de la velocidad de
vuelo V, en el calculo del empuje, lo que implica que se desprecia la influencia de D,y en el
motor. Ademas, en el caso de una tobera perfectamente expandida, los términos de empuje

de presién (en tobera primaria y tobera del ventilador) se anulan y se obtiene el siguiente
resultado:

Frakeofr & MgVy + My9Vig 9)
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1.3.4 Empuje especifico

Es considerado un parametro de rendimiento del motor. El tamafo del sistema de
admisién de aire es un pardmetro de disefio que establece el flujo masico total de aire en la
entrada (en adelante m,;;). En consecuencia, la bomba de combustible es responsable de
establecer el caudal de combustible en el motor. La relacion entre el empuje Fy el flujo masico
de aire es denominado empuje especifico y viene dado por:

F
Fep = — [N.s/kg] (10)
alr
En un andlisis de ciclo, este pardametro suele ser maximizado con el fin de producir
empuje utilizando la menor cantidad de flujo masico de aire; o de manera equivalente,
producir empuje con una minima de area frontal del motor.

1.3.5 Consumo especifico de combustible

Al igual que el empuje especifico, también se considera un pardmetro de rendimiento
en un motor, pues representa la capacidad de producir empuje con un determinado consumo
de combustible. En aviacion comercial, por ejemplo, este parametro es de suma relevancia,
pues tiene un impacto directo en los costos operativos de los motores. En cambio, para fines
militares, este pardmetro pasa a segundo plano y se prioriza la maniobrabilidad, agilidad,
sigilo, etc. El consumo especifico de combustible “TSFC” se define como:

TSFC = % [mg/s/N] (11)

1.4 Ecuaciones de andlisis de un double — spool unmixed Flow turbofan

Con el objetivo de establecer una secuencia logica de pasos, se llevara a cabo un
analisis de las diferentes secciones del turbofan, tal como se muestra en la figura 2.

1.4.1 Condiciones de vuelo

Para poder analizar la seccidén inicial en el turbofdn, es necesario conocer el nimero de
Mach de vuelo M, (o velocidad de vuelo V,), temperatura estatica T,, y presién p,
relacionados a la altitud de vuelo. El analisis de la seccidn inicial proporcionard la base para
analizar las secciones subsiguientes, ya que los parametros de las etapas posteriores seran
determinados en funciéon de los resultados obtenidos en las secciones anteriores.

1.4.2 Ecuaciones termodindmicas bdsicas

Para procesos isentrdpicos, la ecuacién de Gibbs relaciona la relaciéon de presiones y
temperaturas por un exponente isentrépico.
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P2

y
T,\v-1
. - <—2) (valido para gas perfecto) 12)
1

Ty
Para el estado de estancamiento, conocido también como el estado total del gas, se
usara el subindice t. Basado en la definicidon de estado de estancamiento, la energia total del
gas no cambia en el proceso de desaceleracién, por lo tanto, la entalpia h; toma la forma de:
2
he=h+— (13)
2
Asumiendo un gas perfecto, se puede simplificar la entalpia total de ecuacion anterior
dividiendo por c,, para obtener una expresion para la temperatura total. Esto es:

2
T, =T+ e (valido para gas perfecto) (14)
p

Dividiendo ambos lados de la ecuacion (14) entre la temperatura estatica, se tiene:

Tt_1+ V2
T 2T

(15)

Reemplazando el denominador del segundo término de la derecha en funcion de la
velocidad del sonido y la relacion de calores especificos en la ecuacion (15), se tiene:

T Y — 1\ V? -1
B () (e 16
T 2 Ja 2

De las relaciones de presiones y temperaturas isentrépicas que se obtuvieron
anteriormente en base a la ecuacién termodinamica de Gibbs, ahora se puede relacionar la
relacion de estancamiento sobre la presidn estatica y el nUmero de Mach.

GRS

1.4.3 Laentrada (The inlet)

La funcidn basica de la entrada es entregar el aire al compresor en el nUmero de Mach
M, vy calidad correcta, es decir, con baja distorsién. Para el caso de vuelos comerciales que
manejan numeros de Mach en vuelo mayores que 0.5 — 0.6, se requiere que la entrada
desacelere (funciona como difusor) el aire de manera eficiente.

En este contexto, se asume que una entrada ideal brinda una compresion isentrdpica
del aire, es decir, reversible y adiabatica. El proceso de compresién en una entrada real se
muestra en el diagrama h — s de la figura 6, donde se distinguen 4 isdbaras.
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Figura 6

Diagrama h-s en la entrada del turbofdn bajo condiciones reales e ideales

Nota. Adaptado de: (Farokhi, 2014)

Mencionadas de menor a mayor se tiene, p,, presion estatica a la altura de vuelo, p,,
la presidn estatica en la cara del motor, py,, la presion total en la descarga de la entrada (o
cara del compresor), y pio, la presion total de vuelo. También, se notan cinco estados
termodindmicos identificados como, vuelo estatico (0), vuelo total (t,), cara del compresor o
descarga estatica de la entrada (2), total (t,) y estado de estancamiento (t,g).

Utilizando el estado ficticio t,5 para definir la eficiencia adiabatica de la entrada, se

tiene:
VZ
Ng = htZS - h0 _ ( /Z)ideal (18)
d = =
hy; —hy Voz/
2
Dividiendo el numerador y denominador de la expresidn anterior entre h, resulta:
y-1
htZS_l h—l (&)Y—l
_hy _To _ \Po 19
Na = = = (19)
b 0 e 0 ¥Y—1yo
h, h, 2 0
Por ultimo, separando el termino pt,/po €n la ecuacién (19), se obtiene la siguiente
expresion:

-1 y-1
P2 _ {1 g Moz} (20)
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El siguiente parametro relevante en la entrada es la relacidén de presién total entre la

cara del compresor y la presién total de vuelo. Esto es:
Mg = — (21)

Es importante mencionar que, para numeros de Mach bajos o condiciones de
despegue, la entrada funciona como una tobera y no un difusor.

1.4.4 Ventilador (fan)
La relacion de presion en el ventilador (my o fpr) es la presion total a la salida del

ventilador sobre la presion total a la entrada del ventilador. Esto es:

" Pr

La termodinamica en el ventilador serd tratada de la misma manera que en un
compresor. Se caracteriza por su relacién de presion y eficiencia. Se puede definir también,
una eficiencia adiabatica de ventilador n¢ y una eficiencia politrépica de ventilador es.

El proceso de compresién en el ventilador se representa en el diagrama h — s de la

figura 7.
Figura 7

Diagrama h-s del ventilador

Nota. Adaptado de: (Farokhi, 2014)

La eficiencia adiabatica del ventilador se define como:



28

Te13s _ y-1
_hygzs—he /th omp Y —1
nf - ht13 — htZ - Tt13 1 - Tf - 1 (23)
/Ty~
Donde t¢ es la relacidon de temperatura total en el ventilador. Esto es:
Ti13
T = — 24
(=T (24)

La relacion de presion en el ventilador 1t¢ se puede reescribir en funcion de la eficiencia
adiabatica y relacidon de temperatura del ventilador. Esto es:

Y
e = {1 +ne(te— DIY? (25)
Por ultimo, se define la relacién de presion total en la tobera del ventilador. Esto es:

Pt19
T = —— (26)
Pt13
La relacién de temperatura total en el ventilador t¢, se puede expresar también en
términos de la relacion de presion del ventilador ¢ y la eficiencia politrépica ey.

y-—1

— (27)

1.4.5 Compresor

El proceso termodinamico en un generador de gas comienza con la compresién
mecanica del aire en el compresor. El flujo de aire en el compresor es considerado
esencialmente como un proceso adiabatico, el cual asume como despreciable la transferencia

de calor entre el aire interno y el aire del ambiente afuera del motor.

La medida de irreversibilidad en un compresor puede definirse termodindamicamente
a través de eficiencia adiabdtica del compresor 1. (algunas veces referida como “eficiencia
isentrépica del compresor”) y eficiencia politropica del compresor e..

Para definir la eficiencia adiabatica del compresor se utilizard el diagrama h —s de la
figura 8, donde t, representa el estado total (o estancamiento) del gas entrando al compresor.
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Figura 8

Diagrama h-s del compresor
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Nota. Adaptado de: (Farokhi, 2014)

El estado total real del gas se designa con t; en la figura 8 y la relacidn de presion total
del compresor (incluye ventilador) viene dado por:

Pt3
T, = — (28)
Pt2
Asi mismo, la relacién de temperatura total en el compresor se expresa como:
Tis
T, = — (29)
¢ Ty

Una vez definido Tt y T se obtiene 1, que al igual que en el ventilador, utilizando las
relaciones isentrdépicas de presiones y temperaturas se tiene:

y—1

_ hizs —hey _ MY —1 (30)
e hiz —hy, T —1

La relacion de temperatura total en el compresor T, se puede expresar también en
términos de la relacion de presion del compresor 1. y la eficiencia politrdpica e..

Yec (31)
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Donde valores tipicos para la eficiencia politrépica e. estan en el rango de 88-92%. El

diagrama de la figura 9 muestra la variacion de la eficiencia adiabatica del compresor, a partir

de la relacion de presidon del compresor y su eficiencia politropica.

Figura 9

Variacion de la eficiencia adiabdtica del compresor con la relacidon de presion y e
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e,.=0.92
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Relacion de presion total del compresor

Nota. Adaptado de: (Farokhi, 2014)

1.4.6 Combustor

El combustor o camara de combustion, es el siguiente componente relevante en un

generador de gas. Se mezcla el aire con el combustible generando una reaccién quimica

exotérmica. Se considera que un combustor ideal se comporta como un calentador reversible,

lo que implica una combustién lenta y sin pérdidas por friccion en las paredes. Bajo estas

circunstancias, la relacion de presion total en el combustor (1) se conserva.

M, =1 "Camara de combustion ideal” (32)
Pt4 " . "
Ty = — <1 "Camara de combustion real (33)
t3

El flujo en el combustor sélo se analizard en la entrada y en la salida (figural0). Por lo

tanto, no se considerardn los detalles de los procesos de combustién como la atomizacién,

vaporizacién, mezcla, reaccidén quimica, formacién de contaminantes, etc.

Con el propésito de tener expresiones mas compactas, la figura 10 muestra el flujo

masico total de aire en la entrada en funcidn del bypass ratio. Donde m es el flujo masico de
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aire en el nucleo y am,, es el flujo masico de aire que atraviesa por el bypass. Adicionalmente,
el flujo masico en la salida del combustor (m, + my) se representa en funcién de la relacion
combustible — aire (f). Donde:

My
my
bosqueja la distribucién de flujos en un turbofadn de escape separado (unmixed Flow)
Figura 10

Distribucion de flujo de aire en el turbofdn de escape separado

Nota. Adaptado de: (Farokhi, 2014)

En la figura 11 se aprecia de manera simplificada la entrada y la salida del combustor.
Realizando un balance de energias, se tiene:

mohes + meQrny = (g + me)hy, = my(1 + Hhyy (35)

Figura 11

Diagrama de bloque del quemador
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Nota. Adaptado de: (Farokhi, 2014)

Donde Qg es el poder calorifico del combustible y 1, es la eficiencia del quemador.
Dividiendo ambos lados de la ecuacién (35) por myh, y despejando f, se obtiene:
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hy _he
o fo Mo _ T -Tle  Cprlu ~ el (36)
QrMb _hes  QrNp - QrMb — CptTia
hy hg  hy A
De la expresidn anterior, t; se define como la relacién de entalpia limite de ciclo:
Cpt Tta
t}\ = —p (37)
CchO
Y 1, es la relacion de temperaturas ram. Esto es:
hyy hey
T, = — = — 38
" hy hy (38)

Por ultimo, c,¢ ¥ Cpe son los calores especificos a presion constante del aire en la

turbina y en el compresor respectivamente.

El combustible se caracteriza por su contenido energético por unidad de masa (Qgr), es
decir, la cantidad de energia térmica inherente al combustible capaz de ser liberada en una
reaccion quimica. El calor ideal de reaccién o poder calorifico de hidrocarburos tipicos es:

Qg = 42,000 k] /kg

Otro pardmetro comun en esta seccidén es T, que representa la relacidn entre la
entalpia total en la entrada de la turbina y la entalpia estatica de vuelo.

1.4.7 Turbina

Es el Ultimo componente en un generador de gas. El gas a alta presion y temperatura
gue sale de la cdmara de combustion se dirige a una turbina. La turbina se puede considerar
como una valvula, pues, en un lado tiene un gas a alta presion y por el otro uno a baja presién.

Se acostumbra a analizar un modelo de turbina sin refrigerar en las etapas preliminares
de diseio. El proceso termodindmico para una turbina sin refrigerar se muestra en el diagrama
h —s (figura 12).
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Figura 12

Diagrama h-s de la turbina (sin refrigerar)

Nota. Adaptado de: (Farokhi, 2014)

El proceso de expansion real en la turbina estd representado por la linea continua que
conecta los estados totales (o de estancamiento) t, y ts. La salida isentrépica alcanzada en el
estado tgg representa el flujo ideal, libre de perdidas por expansion, en la turbina. Como los
estados termodinamicos tsg y t, estdn en la misma linea isentrdpica, las relaciones de presidn
y temperatura (al igual que en la entrada y el compresor) estan relacionadas por:

—=m Y (39)

Donde T es la relacion de presion total en la turbina. Esto es:

_Ps

T = 40
¢ Pta (40)

La eficiencia adiabdtica de la turbina puede ser expresada en términos de relacion de
presion y temperatura totales:

hy —his 1 Tis 1-1

= = = (41)
hy, —h
4 —ess 1 T 1-m v

Nt

Donde T, es la relacién de temperatura total en la turbina. Esto es:

_Ts

Ty = 42
v, (42)

También se puede definir, al igual que en el compresor, una eficiencia de etapa
pequefa para una turbina (o eficiencia politrépica e;) y se puede reescribir T, como:



(yv—Det (43)

1 - Tt
Ne=—""1 (44)
1 - Ttet

La ecuacion (42) se representa en la figura 13 para una eficiencia de etapa pequefa de
90%, esto es, e, = 0.9. Se observa que la eficiencia adiabatica de la turbina 1, crece con la

inversa de la relaciéon de temperatura total 1/1. Inicialmente, podria parecer ilégico que la
eficiencia de la turbina aumente al agregar mas etapas, pues, lo légico seria pensar que
aumentarian las perdidas. Lo contrario a esto ocurrié en el compresor, es decir, la eficiencia
adiabatica del compresor para un determinado tamafio; fue menor que para uno de etapa
pequeiia. La explicacién es que la transferencia de energia ocurre desde el fluido al rotor en
la turbina; por lo tanto, mds etapas ofrecen mas oportunidades para convertir la energia del
fluido en potencia del eje. En un compresor sucede lo contrario, pues, las etapas del
compresor consumen potencia lo que significa que etapas adicionales agregan perdidas al

proceso.
Figura 13

Variacion de la eficiencia adiabdtica de la turbina con el inverso de tr
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Nota. Adaptado de: (Farokhi, 2014)

En un andlisis de ciclo simple, se acostumbra a agrupar toda la disipacidn y extraccion
de energia en un solo término llamado eficiencia mecdnica n,,. El cual, se multiplica por la
potencia del eje en la turbina para obtener la potencia del eje en el compresor:
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Pc = NmPr (45)
Donde:
$r = my(1 + ) (hey — hyis) (46)
#. = my(hz —hy,)  (sinconsiderar el ventilador) (47)
1.4.8 Tobera

La funcidn principal del sistema de escape es acelerar el gas de manera eficiente. El
parametro de la tobera mas importante en la propulsion es el empuje bruto Fg. Recordando

la ecuacidn del empuje no instalado en la seccién 1.3.3:
Fg = mgVy + mygVig + (Po — Po)Ag + (P19 — Po)A1o

A medida que el fluido atraviesa ambas toberas (convergentes) y se acelera, se produce
una disminucion en la presion estatica. Esto genera un gradiente de presién favorable. En
contraste, en un difusor, se produce un gradiente de presidn adverso, donde la presién
estatica aumenta a medida que el fluido se desacelera.

Para una salida subsdnica (Mg<1), el proceso de expansion de la tobera continuard
hasta la presién ambiental p,. Se establecera que, para jets (fluidos que emergen de la tobera)
subsénicos, existe un equilibrio de presién estatica entre el flujo de escape y el ambiente, esto

es
SiMg = Mg = Mje < 1, entonces Pg = P19 = Pjet = Pambiente
Logrado esto, el flujo en la tobera se expande perfectamente y el empuje bruto es
maximizado.

Por ultimo, se define la relacién de presién total en la tobera primaria. Esto es:

Pto
M, = -2 48
" (48)

1.4.9 Potenciasy pardmetros especificos

Con el fin de obtener una expresién alternativa a la relacion de temperatura total en
la turbina, se puede llevar a cabo el equilibrio de potencia entre la turbina y el compresor
(incluyendo al ventilador), resultando:

NmMo(1 + f)(hey — hys) = my(hg — hep) + amg(hyz — hey) (49)

Dividiendo ambos lados de la ecuacién (49) entre myh, se tiene:
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h h
Nm(1 +f) h— (1-1) = h— [(te = 1) + a(te — 1)] (50)

Finalmente, despejando t; se puede obtener la relacion de temperatura total en la
turbina. Esto es:

_ T1‘[(Tc - 1) + O((Tf - 1)]
Nm(1+ DTy

Teniendo en cuenta los parametros desarrollados hasta el momento, se puede
reescribir la ecuacion (6) de la siguiente forma:

Fi)uninstalled = Mo (1 + HVy + arhgVig + (pg — po)Ag + (P10 — Po)A1o

— (1 + )m,V, 52)

De igual manera, se puede hallar la formula extendida del empuje especifico en la
ecuacion (10), dividiendo el empuje neto no instalado sobre el flujo masico total en la entrada.
Esto es:

F — l:‘n)uninstalled
My;r (1 + a)my
@+ o (P9 — Po)Ag

= Vo + Vig—Vo + 53
1+ ° (A4+a ¥ % @A+ wm, 53]
(P19 — Po)Ai1o
(1+ a)ry
Por ultimo, la ecuacién (11) se puede reescribir en funcion del bypass ratio a.
f
I fri /a
TSFC = — = L = (et ) (54)
F l:n)uninstalled Fn)uninstalled

(1+ om,

En el estudio de propulsidon, es comun centrarse en el rendimiento "interno" del motor,
es decir, sus caracteristicas “no instaladas” en vez de las “instaladas”. Esto se debe a que el
arrastre externo del motor no solo depende de la geometria de la géndola, sino también de
como se integra el motor con la estructura del avion. Para obtener calculos mas precisos, es
necesario realizar analisis de dindmica de fluidos computacional (CFD) y pruebas en tuneles
de viento para diferentes nimeros de Mach de vuelo y ajustes del acelerador.

1.5 Fases de vuelo

Se distinguen 6 fases de vuelo principales, en las cuales las condiciones de vuelo
mencionadas en 1.4.1 experimentan cambios especificos.

1.5.1 Despegue o “Take off”



37

Es el momento en el que el avién adquiere velocidad y elevacion suficiente para
separarse del suelo y comenzar a ascender.

1.5.2 Ascenso o “Climb”

Durante esta fase, el avidén contintia ganando altura y velocidad vertical mientras se
aleja del suelo. El objetivo es alcanzar la altitud de crucero.

1.5.3 Crucero o “Cruise”

En esta etapa, el avidn se mantiene a una altitud constante y velocidad de crucero. Es
la fase mas larga del vuelo y donde se consume la mayor cantidad de combustible.

1.5.4 Descenso o “Descent”

El avion inicia el descenso desde la altitud de crucero hacia tierra. Durante esta fase,
se reduce la velocidad y la altitud gradualmente.

1.5.5 Aproximacion o “Approach”

Es la fase en la que el avidn se acerca a tierra y se prepara para aterrizaje. Se reduce
aun mas la velocidad y se ajusta la altitud para alinearse con la pista de aterrizaje.

1.5.6 Aterrizaje o “Landing”

Es el momento en el que el avidn toca tierra y reduce su velocidad hasta detenerse por
completo.

1.6 Indicadores de eficiencia
1.6.1 Eficiencia térmica

La capacidad de un motor para convertir la energia térmica inherente al combustible
(desencadenada en una reaccidn quimica) a una ganancia neta de energia cinética del medio
de trabajo, es llamado eficiencia térmica del motor 1. La eficiencia térmica de un ciclo ideal
viene dada por:

1
Nih = 1— =1- Y—1 55
trite a+Y= LMy, 7 (55)

Para un motor turbofan real (no ideal) y perfectamente expandido, se puede escribir

la eficiencia térmica 1y, como:

. . Vio? . Vo2 . V2
AKE  amg—5—+ (1 + Hrig—5-— (1 + &)t —5-
T] = " = N
o meQr meQr (56)

a4+ DVo® = Vo | a(Vie® = Vp?)
h 2fQgr 2fQg
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Para el caso de un turbofan real que no esta perfectamente expandido, se utilizan las
velocidades de escape efectivas Vygefr Y Voerr €N lugar de Vi y V. Se definen las velocidades
de escape efectivas como:

F
g—fan
Vigetr = 0 (57)
19
Fo_
Voefr = gﬁ: = (58)
9

1.6.2 Eficiencia de propulsion

La fraccidn de salida mecanica neta del motor que se convierte en empuje es llamada
eficiencia de propulsién y viene dada por:

_ FnVO
~ AKE
[(1+DVs + aVig — (1 + a)Vp + (P — Po)Ag + (P19 — Po)A19]Vo (59)
Vo
2

"p

2 2
1+ f)V9§ff n aV192eff 1+

Asumiendo que la tobera (del ventilador y primaria) estan perfectamente expandidas
y la relacion de combustible — aire es despreciable comparada con 1. Se puede reescribir la
ecuacion anterior de la siguiente manera:

ZVO [V9 + O(V19 - (1 + O()Vo]
Mo T aVigZ — (1 + V2

(60)

Para el caso donde la velocidad de la tobera del ventilador V,4 es igual a la velocidad
de la tobera primaria Vy. Se tiene que:

~ 2
Mp ~ /(1 Vs /Vo> (61)

Tener en cuenta que, siambas toberas no estan perfectamente expandidas, se tendran
gue usar las velocidades efectivas como se explicd anteriormente.

1.6.3 Eficiencia global

El producto de la eficiencia térmica con la eficiencia de propulsidn es llamada eficiencia
global y estd dada por:

AKE FV, FV,

- S = o (62)
mQr AKE m¢Qg

Mo = Nth-Mp =
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La eficiencia global es, por lo tanto, la fraccidén de la energia térmica del combustible
gue se convierte en la potencia de empuje de la aeronave.






Capitulo 2
Evaluacion de un turbofan CF34 — 8E

En este capitulo, se evaluaran los parametros mas relevantes de un turbofan comercial
fabricado por la marca General Electric (figura 14). Para ello, se emplearan datos especificos
extraidos de la hoja técnica del motor como referencia inicial. A partir de estos datos, se
aplicara la metodologia presentada en el capitulo 1 para calcular y determinar los demads
pardmetros relevantes del motor. Por ultimo, se analizaran los resultados obtenidos, los
cuales proporcionardn una vision integral del rendimiento y las caracteristicas del turbofan en
cuestion.

Figura 14

Turbofdn CF34-8E de General Electric

Nota. Adaptado de: (General Electric, 2010)
2.1 Caracteristicas

El turbofan CF34-8E es utilizado principalmente como motor de propulsién en los
modelos de aviones Embraer E170 y E175. Estos aviones forman parte de la reconocida serie
E-Jet fabricada por la prestigiosa empresa brasilena Embraer y se encuentran entre los mas
utilizados en el mundo para vuelos comerciales.

A continuacién, se presentan los datos mas relevantes del turbofan CF34 — 8E (tabla 1)
extraidos del datasheet en la pagina de General Electric.
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Tabla 1

Datasheet de turbofdn CF34-8E

Especificaciones de rendimiento

Empuje maximo de despegue 14,500 lb
Bypass ratio () 5
Relacion de presion total maxima 28.5
Relacion de empuje - peso 5.6
Diametro del ventilador 46.2 pulg
Diametro maximo 53 pulg
Largo 121 pulg
Peso 2600 lb
TSFC en crucero (35,000 pies y 0.8 Mach) 0.68 Ilbm/h/1bf

Nota. Adaptado de: (General Electric, 2010)

2.2 Aplicacion de metodologia

Se iniciara seleccionando la fase de vuelo de crucero, ya que esta etapa proporcionard
una vision mas completa de las eficiencias del motor debido a su mayor duraciéon en
comparacion con otras fases. Ademas, se utilizard la figura 2 para referenciar los distintos

estados termodinamicos en cada seccion.

La tabla 1 muestra que la fase de crucero se lleva a cabo a una altitud de 35,000 pies y
a un numero de Mach de 0.8. Estos datos son fundamentales para determinar las condiciones

de vuelo, que son las siguientes:
MO = 08
A 35,000 pies de altura de la figura 15 se t

Figura 15

iene:

Grdfica de temperaturas y presiones atmosféricas a distintas alturas de vuelo
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Nota. Adaptado de: (U.S. Department of Transportation, 2022)
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Ty = —52.5°C=220.5K
po = 25 kPa

Obtenidas las condiciones de vuelo, se iniciara el analisis de las diferentes secciones en
orden secuencial iniciando con la entrada. Para esto, se utilizara la tabla 2 que proporcionara
parametros de disefio y eficiencias (describe alcance de pérdidas o irreversibilidades) de los
componentes en las distintas secciones del turbofan.

Tabla 2

Consideraciones de disefio generales para un turbofdn comercial

Poder calorifico del combustible Jet & Qg 42800 kl/kg
Calor especifico a presion constante en el compresor Coc 1.004 kJ/kg.K
Calor especifico a presion constante en la turbina Cpt 1.152 ki/kg.K
Relacion de calores especificos en el compresor ¥e 1.4
Relacion de calores especificos en la turbina ¥e 1.33
Relacidn de entalpia limite de ciclo T; 8
Relacion de presion total entre la cara del compresor y la presion total de vuelo gy 0.955
Relacion de presion en el ventilador Ty 1.6
Relacidn de presion total en la tobera del ventilador (convergente) Mrn 0.95
Relacidn de presidn total en el combustor Th 0.95
Relacion de presion total en la tobera primaria (convergente) Mn 0.98
Eficiencia politropica del ventilador Ef 0.9
Eficiencia politropica del compresor £ 0.9
Eficiencia politrdpica de la turbina =R 0.85
Eficiencia del quemador My 0.992
Eficiencia mecanica Mm 0.95

Nota. Adaptado de: (Exxon Mobil Corporation, 2022), (Farokhi, 2014)

a) Entrada (theinlet)

Se inicia utilizando la ecuacidn (2) para obtener la velocidad del sonido a 35000 pies:

ap = 297.58m/s

Luego, utilizando la ecuacion (1) se obtiene la velocidad de vuelo:

V, = 238.06 m/s

La presidn total de vuelo se calcula utilizando la ecuacién (17):

Pto = 38.11 kPa

Después, la temperatura total de vuelo se puede hallar utilizando la ecuacién (16):

Ty = 248.72 K

Finalmente, la presion total en la entrada del ventilador se obtiene de la ecuacién (21):

Ptz = 37.92 kPa




44

Debido que la entrada es adiabdtica, la temperatura total en Ty, es igual a Ty,.
T, = 248.72K

b) Ventilador (fan)
Se inicia utilizando la ecuacién (22) para hallar la presion total a la salida del ventilador:
P13 = 60.67 kPa
La relacion de temperatura en el ventilador se puede hallar utilizando la ecuacién (27):
= 1.16
Finalmente, la temperatura total a la salida del ventilador resulta de la ecuacion (24):
T3 = 288.75K

c) Tobera del ventilador

Se inicia utilizando la ecuacion (26) para el calculo de la presién total a la salida de la
tobera del ventilador:

pt19 = 5763 kPa

Como la tobera del ventilador es de modelo convergente, el nUmero de Mach maximo
gue puede alcanzar es de 1. A continuacion, se verificara si la tobera alcanza el Mach 1. Para
esto, se hallard la presidn estdtica a la salida de la tobera del ventilador utilizando la ecuacion
(17) y asumiendo un M=1:

P19 = 304‘5 kPa

Debido a que p19 > Py, €l flujo en la tobera del ventilador esta subexpandido; por lo
tanto, la tobera del ventilador ha alcanzado su pico maximo de velocidad (M9 = 1).

Entonces, conociendo M4, se puede calcular la temperatura estatica a la salida de la
tobera del ventilador utilizando la ecuacion (16):

T

Tyo = —2 = 240.62 K

La velocidad del sonido a la salida de la tobera del ventilador se puede hallar utilizando
la ecuacion (2):

a;9 = 310.86 m/s

Debido a que el nimero de Mach a la salida de la tobera del ventilador es 1, se tiene
que Vig = ajg.

Vio = 310.86 m/s

Por ultimo, en la ecuacion (6) se observa que el empuje bruto que aporta el ventilador
esiguala Fg_gan = my9Vig + (P19 — Po)Aqg, donde g = py9Vy9A14. Debido a que la tobera
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del ventilador no estd perfectamente expandida, se puede hallar la velocidad efectiva a la
salida de la tobera del ventilador utilizando en conjunto las ecuaciones (2), (6) y (57):

Vioerr = 350.59 m/s

d) Compresor
Se inicia utilizando la ecuacién (28) para hallar la presién total a la salida del compresor:
Ptz = 1080.66 kPa
La relacion de temperatura total en el compresor se calcula utilizando la ecuacién (31):
T. = 2.89
Finalmente, La temperatura total a la salida del compresor resulta de la ecuacion (29):
Tz =720.4K

e) Combustor
Se inicia utilizando la ecuacién (33) para hallar |la presién total a la salida del combustor:
prs = 1026.63 kPa
La temperatura total a la salida del combustor se obtiene utilizando la ecuacién (37):
T, = 1537.38K
Después, la relacion combustible — aire se puede hallar utilizando la ecuacion (36):
f=0.026

f) Turbina

Se inicia utilizando la ecuacion (49) para el calculo de la temperatura total a la salida
de la turbina:

Tis = 936.55 K

La relacion de temperatura total en la turbina se obtiene utilizando la ecuacién (42):
T, = 0.61

Luego, la relacion de presion total en la turbina resulta de aplicar la ecuacién (43):
m, = 0.095

Por ultimo, la presidn total a la salida de la turbina se puede hallar utilizando la
ecuacioén (40):

Ptz = 97.9 kPa
g) Tobera del nucleo

Se inicia utilizando la ecuacion (48) para el célculo de la presidn total a la salida de la
tobera primaria:
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pt9 = 95.95 kPa

Al igual que en la tobera del ventilador, la tobera primaria es de modelo convergente.
El nUmero de Mach maximo que puede alcanzar es de 1. Se procederd a verificar si la tobera
alcanza el Mach 1. Para esto, se hallara la presidon estdtica a la salida de la tobera primaria
utilizando la ecuacién (17) y asumiendo un M=1:

po = 51.85 kPa

Debido a que pg > py, el flujo en la tobera primaria esta subexpandido; por lo tanto,
la tobera primaria ha alcanzado su pico maximo de velocidad (Mg = 1).

Entonces, conociendo My, se puede calcular la temperatura estatica a la salida de la
tobera primaria utilizando la ecuacion (16):

, = -5 = 803.9K
1.165

La velocidad del sonido a la salida de la tobera primaria se puede hallar utilizando la
ecuacion (2):

ag = 552.82m/s

Debido a que el nimero de Mach a la salida de la tobera primaria es 1, se tiene que
Vg - ag.

Vo = 552.82m/s

Por ultimo, en la ecuacién (6) se observa que el empuje bruto que aporta el nucleo es
igual a Fg_core = MoVy + (Pg — Po)Ag, donde mg = pyVyAq. Debido a que la tobera del
nucleo no esta perfectamente expandida, se puede hallar la velocidad efectiva a la salida de
la tobera del nucleo utilizando en conjunto las ecuaciones (2), (6) y (58):

V9eff = 768.05 m/s

Pardmetros de rendimiento

De la ecuacion (6), (57) y figura 10, se puede reescribir el empuje neto no instalado del
ventilador de la ecuacién (7) en funcién del bypass ratio:

Fr—fan = Fg_fan — oV = amngVigesr — arngVy
El empuje especifico adimensional del ventilador se puede hallar dividiendo la
expresion anterior entre (1 + a)mgya,, resultando:

Fn—fan __ a(Vigerr—Vo)

(1+a)mpag (1+a)ag

Sustituyendo datos en el lado derecho de la ecuacion se tiene:

_Tofan_ _ (315

(1+(X)l'hoao
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Igualmente, de la ecuacién (6), (58) y figura 10, se puede reescribir el empuje neto no
instalado del nucleo de la ecuacién (8) en funcién de la relacién de combustible - aire:

Fr—core = l;‘g—core — 1MoV = (1 + D)y Voerr — o Vp

El empuje especifico adimensional del nucleo se puede hallar dividiendo la expresion
anterior entre (1 + a)mya,, resultando:

Fn—core — (1+f)v9eff_vo
(1+a)mpag (1+a)ag

Sustituyendo datos en el lado derecho de la ecuacidn se tiene:

_Fn—core_ _ 9308

(1+0L)Ih0a0

Luego, la relacién de empujes ventilador — nucleo se puede expresar como:

nsfan — 1,023

n-—core

Donde el porcentaje de empuje neto no instalado que contribuye el ventilador en el
motor se calcula utilizando la ecuacién (6) y (7):

Fn-fan _ 50 580

Fn—total

Y el porcentaje de empuje neto no instalado que contribuye el nicleo en el motor se
calcula utilizando la ecuacion (6) y (8):

Fn-core _ 49 420

Fn—total

Finalmente, el consumo especifico de combustible se puede calcular utilizando la
ecuacién (11):

TSFC = 23.15 mg/s/N = 0.8173 lbm/h/Ibf

Eficiencias en el turbofan

La eficiencia térmica se determina mediante la ecuacién (56), donde se emplean las
velocidades efectivas Vigefr ¥ Voefr- ES importante destacar que estas velocidades se
consideran debido a que tanto el ventilador como el nulicleo no experimentan una expansién
perfecta en sus respectivas etapas finales.

Nn = 39.9%

La eficiencia de propulsion se puede calcular utilizando la ecuacion (59):
np = 60.21%

Por ultimo, la eficiencia global se calcula utilizando la ecuacion (62):

Mo = 24%
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En las tablas 3,4 y 5, se presentaran de manera estructurada los resultados obtenidos,
agrupandolos segun sus caracteristicas comunes para facilitar su compresién y andlisis.

Tabla 3

Tabla de presiones y temperaturas en las diferentes secciones del turbofdn

Entrada (the inlet) Ty 220.5K| o 25 kPa
Tin 2B T2E| Pro 38.11 kPa

Ventilador (fan) Tin 248,72 K| Pez 37.92 kPa
Tiis 28872 K| Pr1a 60.67 kPa

Compresor Teq T20.39 K| Pes 1080.66 kPa
Combustor Tia 1537.38 K| Pea 1026.63 kPa
Turbina T, 936.55 K| Pes 97.90 kPa
Tobera del ventilador Tig 240.62 K| Mo 30.45 kPa
Prig 57.63 kPa

Tobera del nacleo Ty 803,904 K| Po 51.85 kPa
Pra 95.95 kPa

Tabla 4

Tabla de velocidades

Entrada (the inlet) g 297.58 m/s
Vp 238.06 m/s
Tobera del ventilador g 310.86 m/s
Vis 310.86 m/s
Vieess 350.59 m/s
Tobera del nucleo g 552.82 m/s
Vs 552.82 m/s
Voorr 768.05 m/s
Tabla 5

Parametros afectados principalmente por el bypass ratio

Parametros directamente relacionados con el bypass ratio
Relacion Combustible - aire i 0.025752377
Contribucion del ventilador al empuje neto |Fo—fan/Fa-torar 50.58%
Contribucidn del nacleo al empuje neto Fr-core/Tn-toral 49,42%
Consumo especifico de combustible TSEC 0.8173 lbm/h/Ibf
Eficiencia térmica e 39.90%
Eficiencia de propulsidn Mo 50.21%
Eficiencia global Mo 24.03%
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2.3 Analisis de parametros

En esta seccion se llevara a cabo un estudio paramétrico destinado a evaluar el impacto
del bypass ratio y numero de mach en los pardmetros de rendimiento y eficiencia del turbofan.

2.3.1 Andlisis paramétrico del bypass ratio

Con el propdsito de analizar cdmo el bypass ratio afecta a los parametros de
rendimiento y eficiencia del turbofdn, se ha elaborado la tabla 6. La cual, presenta valores de
bypass ratio que van desde 2 hasta 8, con incrementos de 1, mientras se mantienen
constantes los parametros de disefio mencionados previamente.

Tabla 6

Impacto de la variacion del bypass ratio en los pardmetros de rendimiento y eficiencia del

motor
Bypass ratio @ 'F;:—fmz .':Fn—::.':at E:—COJ'E-::F?‘!—:CIGE TSFC [Ibm/h/lbf] Nen Ny Mo
2 24.84% 75.16% 1.003| 40.80%| 47.97%| 19.57%
3 34.45% 65.55% 0.93] 40.71%| 51.98%| 21.16%
4 42.91% 57.09% 0.867| 40.42%| 56.05%| 22.65%
5 50.58% 49.42% 0.817] 39.90%| 60.21%| 24.03%
6 57.76% 42.24% 0.778| 39.13%| 64.50%| 25.24%
7 64.76% 35.24% 0.747| 38.12%| 68.92%| 26.27%
8 71.89% 28.11% 0.726| 36.87%| 73.36%| 27.05%

De la tabla anterior, se distingue que, a medida que aumenta el bypass ratio, el empuje
gue aporta el ventilador al empuje total del motor, aumenta. La figura 16 muestra esta

tendencia.
Figura 16

Diagrama bypass ratio vs Fventilador
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Este incremento en el empuje del ventilador resulta en una disminucién del aporte de
empuje del nucleo. Esto conlleva a un menor consumo de combustible, evidenciado en la
reduccioén del TSFC (figura 17).

Figura 17

Diagrama bypass ratio vs TSFC

1.2

o
[ed]

TSEC [Ibm/h/1bf]
= =
IS o

0.2

2 3 4 5 6 7 8
Bypass ratio

Por ultimo, considerando la ecuacién 62, la reduccion en el consumo de combustible
sugiere un aumento en la eficiencia global y esto se confirma en la figura 18.

Figura 18
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30.00%
25.00%

20.00%

—_
vt
(=}
S
=

10.00%

Eficiencia global no

5.00%

0.00%
2 3 4 5 6 7 8
Bypass ratio



51

2.3.2 Andlisis paramétrico del numero de Mach

De manera similar al analisis anterior, se ha creado la tabla 7, en la cual se ha
modificado el nimero de Mach desde 0.7 hasta 0.9, con incrementos de 0.2. Durante este
proceso, se han mantenido constantes los demas parametros.

Tabla 7

Impacto de la variacion del nimero de Mach en los pardmetros de rendimiento y eficiencia del

motor
NUumero de mach M F;:—fmz.-:Fn—::.':c.' F;‘:—CO:"E-':'F;!—:.".TG.' TSFC [Ibm/h/lbf] Nen I}P Mo

0.7 50.63% 49.37% 0.783| 39.63%| 55.40%( 21.95%
0.72 50.59% 49.41% 0.789| 39.69%| 56.39%| 22.38%
0.74 50.57% 49.43% 0.797| 39.74%| 57.37%| 22.80%
0.76 50.56% 49.44% 0.803| 39.80%| 58.33%| 23.22%
0.78 50.56% 49.44% 0.81| 39.85%| 59.28%| 23.62%
0.8 50.58% 49.42% 0.817] 39.90%| 60.21%| 24.03%
0.82 50.61% 49.39% 0.824| 39.95%| 61.13%| 24.42%
0.84 50.65% 49.35% 0.831| 39.99%| 62.04%| 24.81%
0.86 50.70% 49.30% 0.838| 40.03%| 62.94%( 25.19%
0.88 50.77% 49.23% 0.845| 40.06%| 63.83%| 25.57%
0.9 50.84% 49.16% 0.852| 40.08%| 64.70%| 25.94%

En la tabla anterior, se observa que, a pesar del incremento en el nimero de Mach, no
se evidencia un cambio significativo en el empuje proporcionado tanto por el ventilador como
por el nucleo. En contraste, se aprecia un aumento en el consumo de combustible (figura 19).

Figura 19

Diagrama numero de Mach vs TSFC
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El incremento en el nimero de Mach se traduce en un aumento en la eficiencia de
propulsién, lo cual puede ser verificado al observar la ecuacion 59, donde una mayor velocidad
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de vuelo esta asociada a un mayor numero de Mach. Este incremento en la eficiencia se
presenta en la figura 20.

Figura 20
Diagrama numero de Mach vs eficiencia de propulsion
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En dltima instancia, se observa que a medida que el niumero de Mach aumenta,
también lo hace la eficiencia global (figura 21). Esto es coherente, ya que al revisar la ecuacién
62, se puede ver que la velocidad de vuelo en el numerador aumenta con el nimero de Mach.

Figura 21

Diagrama numero de Mach vs eficiencia global
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Conclusiones

El bypass ratio se destaca como uno de los factores mds trascendentales en los
motores turbofan utilizados en la aviacion comercial. Su influencia directa en los costos
operativos de las aerolineas, especialmente con relaciéon al consumo de combustible, lo
convierte en un parametro de alta relevancia. El incremento del bypass ratio de 5 a 6, por
ejemplo, conlleva una significativa reduccion del 5% en el Consumo Especifico de Combustible
(TSFC). Este avance se traduce en un aumento del empuje con un menor consumo de
combustible, consolidando una eficiencia operativa vital.

Del mismo modo, este aumento del bypass ratio resulta en un incremento de la
eficiencia propulsiva en un 4%, demostrando la capacidad del motor para generar mayor
empuje con una menor ingesta de combustible. Cabe destacar que existen motores turbofan
con bypass ratios de 10, disefiados para vuelos de largo alcance debido al tamafo de la
aeronave y las demandas operativas.

La influencia del nimero de Mach, por su parte, no impacta de manera significativa en
la contribucién de empuje por parte del ventilador o el nucleo, pero si en el consumo de
combustible. En este sentido, se observa una correlacion directa entre el aumento del nimero
de Mach y un incremento en el consumo de combustible, acompafiado de una elevacién en la
eficiencia global.

La fase de crucero se destaca como el escenario éptimo para el nimero de Mach,
donde se logra la maxima eficiencia global. Debajo de esta velocidad, el rendimiento del motor
se ve disminuido.

Conforme a las expectativas, el nimero de Mach influye directamente en la eficiencia
de propulsién, ya que una mayor velocidad implica una mayor cantidad de combustible
inyectado al nucleo, reforzando el enfoque anterior.

En linea con los principios inherentes a cualquier generador de gas, la relacion de
compresidn surge como otro parametro critico. Esta relacion incide en la temperatura de
combustidn, y, por consiguiente, en el rendimiento. Una relacion de compresién mas alta
impulsa temperaturas de combustidn superiores, lo que aumenta la eficiencia y el trabajo en
el eje de la turbina. Lo cual, resulta en el aumento de las tres eficiencias del motor.
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