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Resumo

DA LUZ, Victor Branco, Propulsdo a jato em aeronaves: turbojato e turbofan,
Faculdade de Engenharia Mecanica, Universidade Estadual de Campinas,
Trabalho de Concluséo de Curso, (2020), 84 pp.

Nesse trabalho foram abordadas as principais caracteristicas das turbinas
a gas, dos motores turbojato e dos motores turbofan, assim como seus
principais componentes. Entre esses componentes estdo as turbinas, o0s
compressores, 0s bocais, as entradas e as camaras de combustdo. Além disso,
observou-se como esses componentes se relacionam entre si. Esse trabalho
foi realizado devido a relevancia dos propulsores a jato na area de engenharia
mecanica, principalmente nos dias atuais, onde é possivel observar um
crescente aumento do uso de aeronaves como meio de transporte. Os motores
turbojato e turbofan foram modelados no EES, onde se possibilitou a obtencao
dos parametros de desempenho desses motores e compara-los com

referéncias.

Palavras Chave: Propulsdo, Motores Turbojato, Motores Turbofan,
Desempenho, Empuxo, Eficiéncias, Turbinas, Compressores, Bocais, Camara

de Combustao
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Capitulo 1

Introducéo

Os temas abordados nesse trabalho foram as turbinas a gas e a
propulsdo em aeronaves. As turbinas a gas, que em sua maioria sdo motores
de combustdo interna, tiveram foco no ciclo Brayton, com e sem
irreversibilidades, assim como suas diferentes composi¢cdes. A propulséo a jato
teve foco nos principais parametros de desempenho, nos motores turbojato,
nos motores turbofan, nos principais componentes desses motores e na inter-

relacdo desses componentes.

A realizacdo desse trabalho se deu para um maior aprofundamento em
turbinas a gas, principalmente em motores turbojato e turbofan. O principal
objetivo desse trabalho foi a modelagem desses motores no EES, onde
possibilitou-se a obtencdo dos parametros de desempenho desses motores e

compara-los com referéncias.

O motor turbojato modelado foi o de eixo simples e o motor turbofan de
duplo eixo. Essas escolhas permitiram uma avaliacdo mais completa desses
motores, onde o motor turbofan escolhido apresenta como configuracdo um
ventilador, dois compressores, duas turbinas, dois bocais e uma camara de
combustéo, e o motor turbojato escolhido apresenta apenas um compressor,

uma turbina, um bocal, um difusor e uma camara de combustao.
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Capitulo 2

Revisédo Bibliografica

2.1 InstalagBes de Poténcia com Turbinas a Gas

As informacgfes apresentadas nesse capitulo referentes aos tépicos 2.1,
2.2 e parte do 2.3 foram retiradas da referéncia [1]. J& as informacdes
referentes ao topico 2.3 até o tépico 2.9 foram retiradas da referéncia [2], visto

gue essa referéncia apresenta um maior aprofundamento sobre motores a jato.

As instalacbes de poténcia com turbinas a gas podem operar tanto de
modo aberto como fechado, sendo o de modo aberto o0 mais comum. Trata-se
de um motor no qual o ar atmosférico € continuamente arrastado para um
compressor, onde é comprimido até uma pressdo mais elevada. O ar entdo
entra em uma camara de combustdo, ou combustor, onde é misturado com
combustivel, e a combustédo ocorre, resultando em produtos de combustéo a
uma temperatura elevada. Os produtos da combustédo se expandem atraves da
turbina e sdo, em seguida, descarregados nas vizinhancas. Parte do trabalho
produzido € usada para acionar o compressor, o restante fica disponivel para

gerar eletricidade, para impulsionar um veiculo ou para outros propositos.

No modo fechado, o fluido de trabalho recebe um aporte de energia por
transferéncia de calor de uma fonte externa, como, por exemplo, um reator
nuclear resfriado a gas. O gas que deixa a turbina passa por um trocador de

calor, onde é resfriado antes de entrar novamente no compressor.

Uma idealizacdo frequentemente utilizada no estudo de instalacdes de
poténcia com turbinas a gas é a de uma analise de ar-padrdo. Na analise de ar-

padrdao sempre sao formuladas duas hipoéteses:

e O fluido de trabalho é o ar, o qual se comporta como um gas ideal.
e O aumento de temperatura que resultaria da combustdo é realizado

através de uma transferéncia de calor de uma fonte externa.

12
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Figura 2.1. Turbina a gas simples. (a) Aberta para a atmosfera. (b) Fechada.
Fonte: [3]

2.2 Ciclo de Ar-Padrao Brayton

Um diagrama esquematico de uma turbina a gas de ar-padrao € mostrado
na figura 2.1. Com as idealizacbes do ar-padréo, o ar entraria no compressor
no estado 1 a partir das vizinhancas e mais tarde retornaria para as
vizinhancas no estado 4 com uma temperatura maior do que a temperatura

ambiente.

Apés interagir com as vizinhancas, cada unidade de massa do ar
descarregado finalmente retornaria ao mesmo estado do ar que entra no
compressor, de forma que se pode pensar no ar que passa através dos
componentes da turbina a gas como se ocorresse um ciclo termodinamico. O
ciclo resultante desta idealizacdo complementar € chamado de ciclo de ar-

padrao Brayton.

As expressfes para as transferéncias de energia em forma de calor e
trabalho que ocorrem em regime permanente sdo deduzidas por simplificacéo

dos balancos das taxas de energia e de massa do volume de controle. Essas

13



transferéncias de energia sdo positivas nos sentidos das setas na figura 2.1.
Supondo-se que a turbina opera adiabaticamente e com efeitos despreziveis
das energias cinética e potencial, o trabalho produzido por unidade de massa
em escoamento é:

% = h; — hy Equacéo 2.1

Com as mesmas hipéteses, o trabalho do compressor por unidade de

massa em escoamento é:
% =h,—hy Equacdo 2.2
O calor adicionado ao ciclo por unidade de massa é:
ernﬂ =hs; —h, Equacéo 2.3
O calor rejeitado por unidade de massa é:
% =h,—hy Equacéo 2.4

A eficiéncia térmica do ciclo na figura 1 é:

_ Wt/m—WC/m (h3—hy)—(hz—hq)

n= Qentra/m = h3—hy Equagao 2.5
A razao do trabalho reverso para o ciclo é:
We _

bwr = [m _ ho=hy Equacéo 2.6

Wt/m " ha—hy

Ignorando as irreversibilidades associadas a circulacdo do ar pelos varios
componentes do ciclo Brayton, ndo h& perda de carga por atrito e o ar escoa a

pressdo constante pelos trocadores de calor. Se perdas por transferéncia de

14



calor para o ambiente também forem ignoradas, 0s processos através da
turbina e do compressor sdo isentropicos. O ciclo ideal mostrado nos

diagramas p-v e T-s na figura 2.2 € coerente com estas idealizagdes.

P A TA

0 entrada

&
q entrada q,,‘“

alho

’q saida i
1 q saida

-
S

Log
v

P-v Diagrama T-s Diagrama

Figura 2.2. Diagramas p-v e T-s do ciclo de ar-padréo ideal Brayton. Fonte: [4]

Quando os dados das tabelas de propriedades termodinamicas do ar sao
usados para conduzir uma analise que envolva o ciclo Brayton ideal, as

seguintes relacdes aplicam-se aos processos isentropicos 1-2 e 3-4.

Pr2 = Pr1 5_i Equacao 2.7

Pra = Pr3 2_4 = DPr3 £ Equacao 2.8
3 b2

Quando um ciclo Brayton ideal é analisado com base em ar-padréo frio,
os calores especificos sdo considerados constantes. Assim as duas equacdes

acima sao substituidas, respectivamente, pelas expressfes abaixo:

T, =T, (p_z)(k—l)/k

Equacéo 2.9
P1

T, =T, (E)(k_l)/k =T, (Z—:)(k_l)/k Equac&o 2.10

Os principais pontos que representam os estados de uma turbina a gas
de ar-padrdo podem ser mostrados de maneira mais realistica como no

primeiro diagrama da figura 2.3.
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Por causa dos efeitos de atrito dentro do compressor e da turbina, o fluido
de trabalho pode sofrer aumentos de entropia especifica nesses componentes.
Devido ao atrito, também pode haver perdas de carga conforme o fluido passe
pelos trocadores de calor. Porém, pelo fato das perdas de carga por atrito nos
trocadores de calor serem fonte menos significativas de irreversibilidades, as
mesmas serdo ignoradas nas discussdes subsequentes e, para simplificar,
sera mostrado o escoamento através dos trocadores de calor como ocorrendo
a pressdo constante. Este comportamento € ilustrado pelo segundo diagrama
da figura 2.3.

A medida que os efeitos das irreversibilidades na turbina e no compressor
ficam mais pronunciados, o trabalho produzido pela turbina decresce e o
trabalho fornecido ao compressor aumenta, resultando em um decréscimo

acentuado no trabalho liquido da instalagéo de poténcia.

A) Ay

Figura 2.3. Efeitos de irreversibilidade na turbina a gas de ar-padréo. Fonte: [5]

Designando-se o0s estados conforme indicados na figura 2.3, as

eficiéncias isentropicas da turbina e do compressor sdo dadas por:

n, =2t Equacdo 2.11
h3z—hys

n, = tzs=h Equacdo 2.12
hy—hy

16



2.3 Turbinas a Gas para Propulsédo de Aeronaves

Antes da analise dos tipos de turbinas a gas usadas em sistemas de
propulsdo, é necessario analisar a equacao geral do empuxo e 0s parametros
de desempenho usados em sistemas de propulsédo. A figura 2.4 serd usada
para se obter a equacdo geral em relacdo a posicdo de um observador se

locomovendo junto com o dispositivo gerador de empuxo.

P

T \
T ———

A
RAM D | [ DY
PRESSURE ™ ]
— T
/ '\ PROPELLING

AIR INTAKE - v

.

NOZZLE

Figura 2.4. Dispositivo gerador de empuxo. Fonte: [6]

Aplicando a segunda lei de Newton e considerando as componentes da
guantidade de movimento e da forca na direcdo X, pode-se encontrar a
expressao abaixo:

JE, =7+ (po — Pe)A Equacédo 2.13

Apés a aplicar a conservacao da massa, pode-se rearranjar as equacoes

para encontrar a forca de empuxo do motor.
T=(pe — Po)A+m,[(1+ PV, — V] Equacéo 2.14

O empuxo especifico é definido como o empuxo produzido quando uma

unidade de massa de ar por segundo entra no dispositivo.

| =— Equacao 2.15

17



Para dispositivos geradores de empuxo trés parametros de desempenho
séo relevantes. Esses parametros sao a eficiéncia de propulséo, a eficiéncia

térmica e a eficiéncia global.

A eficiéncia de propulsdo € a razdo entre a poténcia de empuxo pela
poténcia do jato. A poténcia de empuxo € definida como o produto entre o
empuxo e a velocidade do voo. A poténcia do jato é a variacdo da energia
cinética dos gases que passam pelo dispositivo. A eficiéncia de propulsdo de

um dispositivo com um anico jato é:

__ poténcia do empuxo __ v

= = -
mp[(1+f)<7’>—(t/2/2)

Equacéo 2.16

p poténcia do jato

A eficiéncia térmica para o dispositivo de interesse é definida como a
razdo entre a variacdo da energia cinética dos gases que passam pelo
dispositivo e a taxa da energia que é adicionada ao dispositivo, onde |4H,.| é o
PCI.

2

Vi 2
mpa[(1+f)<7>_(v /2)

Nep = YT Equacao 2.17

A eficiéncia global é definida como o produto da eficiéncia térmica e a

eficiéncia de propulséo.
Mo = Nen My Equacédo 2.18
A pressdo ambiente e a temperatura variam com a altitude. Isso pode ser
visto na figura 2.5, onde a temperatura decresce a partir do nivel do mar até

cerca de 11.000 m, permanece constante de 11.000 m até 20.000 m, e entéo
aumenta de 20.000 m até 47.000 m.

18
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Figura 2.5. Perfil da temperatura atmosférica. Fonte: [7]

2.4 Motores turbojato

As turbinas a gas sdo particularmente adequadas para a propulsdo de
aeronaves devido a sua razdo poténcia/peso favoravel. O motor turbojato
costuma ser usado para esse proposito. Como mostrado na figura 2.6, esse
tipo de motor consiste em trés sec¢des principais: o difusor, o gerador de gas e

o bocal.
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Diffuser Compressor Burner section  Turbine  Nozzle

Figura 2.6. Esquema do motor turbojato. Fonte: [5]

O difusor colocado antes do compressor desacelera o ar de admissao
com relacdo ao motor. Um aumento de pressao conhecido como efeito pistéo
esta associado a essa desaceleracdo. A secdo do gerador de gas consiste em
um compressor, um combustor e uma turbina, com as mesmas func¢des que 0s
componentes correspondentes de uma instalacdo de poténcia a gas. Em um
motor turbojato, porém, a poténcia de saida da turbina precisa ser suficiente

apenas para acionar 0 compressor e 0s equipamentos auxiliares.

Os gases de combustdo deixam a turbina a uma pressao
significativamente maior que a pressdo atmosférica e se expandem pelo bocal
até uma velocidade alta antes de serem descarregados na vizinhanca. A
variacdo global na velocidade dos gases em relacdo ao motor da origem a

forca propulsora, ou empuxo.

Alguns turbojatos sdo equipados com um pés-queimador. Este é
essencialmente um equipamento de reaguecimento no qual uma quantidade
adicional de combustivel € injetada no gas que esta deixando a turbina e
gueimada, produzindo na entrada do bocal uma temperatura mais alta do que
seria obtida de outra maneira. Como consequéncia, € atingida uma maior

velocidade de saida no bocal, resultando em um aumento de empuxo.

O diagrama T-s dos processos em um motor turbojato ideal € mostrado na

figura 2.7. De acordo com as hip6teses de uma andlise de ar-padrao, o fluido
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de trabalho é o ar modelado como um gés ideal. Os processos no difusor, no
compressor, na turbina e no bocal sédo isentrépicos, e o combustor opera a

pressao constante.

e O processo isentropico 1-2 mostra 0 aumento de pressao que ocorre no
difusor a medida que o ar desacelera ao passar por este componente

e O processo 2-3 € uma compressao isentrépica.

e O processo 3-4 € uma adi¢cao de calor a pressao constante.

e O processo 4-5 é uma expansao isentropica através da turbina durante a
qual o trabalho é produzido.

e O processo 5-6 € uma expansao isentropica, através do bocal, na qual o

ar se acelera e a pressao diminui.

Figura 2.7. Diagrama T-s de um motor turbojato. Fonte: [5]

Devido a irreversibilidades em um motor real, ocorreriam aumentos de
entropia no difusor, no compressor, na turbina e no bocal. Além disso, haveria
uma irreversibilidade na combustdo e uma perda de carga através do
combustor do motor real. Em uma analise termodinamica tipica de um turbojato
com base no ar-padrdo, devem-se conhecer as seguintes quantidades: a
velocidade na entrada do difusor, a relacdo de pressdo do compressor e a

temperatura de entrada na turbina.
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A eficiéncia do difusor adiabético é definida (de acordo com a figura 2.9)
como a divisdo entre a variacdo da entalpia real e a variagdo da entalpia

isentropica. Portanto,

hri—hg

Na Equacéo 2.19

0

Em termos das pressdes estatica e total, a eficiéncia do difusor se torna,

Po,—Po
pOO_pO

Equacéo 2.20

Na

3

Figura 2.8. Diagrama T-s para um motor turbojato com expanséao de bocal

de volta para a pressao ambiente. Fonte: [7]
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Figura 2.9. Diagrama T-s para um difusor. Fonte: [7]

A eficiéncia do difusor é geralmente mensurada pela razdo de
recuperacao, que é definida como,

P01

Ny Equacéo 2.21

pOO

Os estagios de entrada e saida do compressor, da camara de combustao
e da turbina que séo usados para definir as eficiéncias e as quedas de pressao
sdo geralmente as pressdes totais (estagnacédo). Na analise de ar-padréao, a
camara de combustdo € substituida por um processo de adicdo de calor.
Idealmente, ndo ocorrem quedas de pressdo na camara de combustao

(processo de adicao de calor). No caso real, as quedas de pressao ocorrem.

O trabalho real fornecido pela turbina € igual ao trabalho requisitado pelo

compressor. Portanto,

[Waa| = [Waql Equacao 2.22

Desde que o trabalho fornecido pela turbina seja igual ao trabalho
requisitado pelo compressor, a pressdo na saida da turbina € alta. O ar se
expande pelo bocal, onde a velocidade é aumentada resultando em um
decréscimo de pressdo. ldealmente o bocal opera isentropicamente. Na

realidade, o bocal opera adiabaticamente, porém de maneira irreversivel. A
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eficiéncia do bocal é definida como a razao entre as energias cinética real e
ideal quando ocorre expansdo do estado de estagnacdo para o estado de
mesma pressao estatica. Portanto,

_ hoy=hsg

NN Equacéo 2.23

ho,—hs;

Figura 2.10. Diagrama T-s para um bocal. Fonte: [7]

Em um motor real, combustivel é adicionado na camara de combustéo e
gueimado com ar saindo do compressor. Desde que a temperatura maxima do
ciclo seja 1600 K ou menos, o0 excesso de ar é elevado. Assim, a combustao é
completa e os produtos da combustdo possuem propriedades muito proximas

ao do ar.

Uma solucédo considerando um meio real seria utilizar ar como fluido de
trabalho através do compressor, e entdo os produtos da combustdo apds a
camara de combustdo. Isso envolve um numero consideravel de solucbes
tentativa e erro, especialmente quando as eficiéncias da turbina e/ou do bocal

sdo inferiores a 100%.
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Figura 2.11. Variacdo do empuxo com a razao de pressao para um motor

turbojato com um motor ideal e com eficiéncias realistas. Fonte: [7]

A figura 2.11 mostra como o empuxo realizado na decolagem varia com a
variacdo de pressdo do compressor. Essas curvas podem ser tracadas para
diversos valores de eficiéncias, tanto para a turbina quanto para o compressor.
A observacéo dessas curvas permite a identificacdo do ponto onde o empuxo
atinge o valor maximo. Assim, € possivel identificar qual o valor de razdo de

pressao do compressor a ser utilizado para diversas eficiéncias.

Um método muito mais simples que quase aproxima os valores
calculados quando um fluido de trabalho real € utilizado, é calcular a verdadeira

razdo ar-combustivel assumindo ar como fluido de trabalho saindo.

Quando a massa do combustivel adicionado na camara de combustao é
levada em consideracéao significa que para cada quilograma de ar que entra no
compressor, (1+f) quilogramas de ar deixam a camara de combustdo e

expandem através da turbina e do bocal. Portanto,
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mair,compressor J |Wcomp,act| = mair,turbine- |Wturb,act| Equagao 2.24

Um fator usado para julgar o desempenho dos motores turbojato € o
consumo especifico de combustivel (TSFC), que é a massa de combustivel

adicionada por unidade de tempo dividido pelo empuxo do motor, ou,

mg

TSFC = — Equacéo 2.25
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Figura 2.12. Variacdo do empuxo com a razao de pressao para um motor

turbojato para as eficiéncias de diversos componentes. Fonte: [7]

A figura 2.12 é um complemento da figura 2.11, onde € possivel observar
para mais valores de eficiéncia, o comportamento do empuxo do motor
turbojato em relacdo a razdo de pressdo do compressor. A linha do empuxo
maximo permite identificar o valor maximo de empuxo para cada curva de
eficiéncia, o que possibilita uma modelagem onde serédo alcancados melhores

parametros de desempenho.
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2.5 Motores turbofan

A eficiéncia de propulsdo de um motor turbojato € baixa exceto a altas
velocidades de voo. Isso € observado pela alta velocidade dos gases saindo do

motor.

Para aumentar a eficiéncia de propulséo, a velocidade de saida do bocal
deve ser diminuida. Isso pode ser obtido extraindo mais poténcia da turbina
sem aumentar a poténcia requisitada pelo compressor. Esse aumento de
poténcia pode ser utilizado para comprimir o ar, o qual sera utilizado na camara
de combustdo. Assim, aumenta-se a massa de ar comprimido sem aumentar a
guantidade de combustivel consumida pelo motor. O tipo de motor que realiza

0 processo citado anteriormente € chamado de motor turbofan.

Um motor turbofan & basicamente um motor turbojato no qual alguns
estagios do compressor foram removidos e repostos por estagios com grandes
diametros, usualmente chamados de fans (ventiladores). Um exemplo do motor
turbofan € mostrado na figura 2.13. Uma maior capacidade da turbina é
necessaria para funcionar a combinacdo entre ventilador e compressor. A
capacidade adicional depende da razdo de pressdo do ventilador e da

guantidade de ar de escape passando pelo gerador de gas de combustéo.

= —r—

Figura 2.13. Viséo geral de um motor turbofan. Fonte: [7]

A razao de pressao do ventilador varia levemente entre 1,0 e 3,0. A razao

de escape (BRP) é definida como a razao entre o fluxo de ar passando pelo
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ventilador e pelo duto e o fluxo de ar passando pelo motor gerador de gas de

combustdo. Portanto,

Mtotal

1+ BPR =

Mgas generator

Equacao 2.26

Geralmente, altas razbes de pressao do ventilador estdo associadas com

baixas razbes de escape, e altas raz0es de escape estdo associadas com

baixas razdes de pressédo do ventilador.

A figura 2.14 permite avaliar o empuxo especifico em relacdo a

velocidade de voo para diversas altitudes. Essa avaliacdo permite identificar

gual a velocidade de voo ideal para cada altitude, assim é possivel modelar o

motor turbofan de maneira a obter parametros de desempenho mais elevados.

Thrust (Ibg

Flight velocity, ft/s (m/s)
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Figura 2.14. Variacao do empuxo especifico com a velocidade de voo

para varias altitudes. Fonte: [7]
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O motor turbofan possui a vantagem que um grande aumento no empuxo
pode ser alcancado adicionando um ventilador a um turbojato j& existente. I1sso
diminui a velocidade de saida e aumenta a eficiéncia de propulsdo. O motor
turbofan, desde que ndo se aumente o fluxo de combustivel com esse aumento
de empuxo, possui mais empuxo por massa de ar entrando no gerador de gas

e assim um menor consumo de combustivel de empuxo especifico.

Existem dois tipos comuns de motores turbofan. Esses sdo denominados
motores turbofan sem mistura (vaz0es separadas) e os motores turbofan com
mistura de fluxo (presséo estéatica balanceada). Esses motores sdo mostrados

nas figuras 2.15 e 2.16.

Figura 2.16. Motores turbofan com mistura. Fonte: [7]

Nos motores turbofan sem mistura, o ar que passa pelo ventilador entra
no duto, e entdo passa pelo bocal. Nos motores turbofan com mistura de

fluxos, o ar que passa pelo ventilador € mandado para uma camara de mistura
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que antecede o bocal e se mistura com os gases do gerador de gas atras da
turbina. A pressdo estatica no momento da mistura deve ser a mesma para

ambas as vazdes. As vazdes misturadas, entdo passam pelo bocal.

O empuxo do motor turbofan pode ser avaliado através da razdo de
pressao do compressor para diversas razoes de escape, como observado na
figura 2.17. Para o motor turbofan a razdo de escape é necessaria para avaliar
a quantidade de ar que passa pelo motor gerador de gas de combustao, além
de afetar o empuxo total do sistema. Essa figura permite avaliar qual razéo de

escape sera necessaria para se obter o empuxo necessario.
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Figura 2.17. Variacdo do empuxo com a razao de pressao para um motor
turbofan com componentes fixos para varios escapes e razdes de pressado do

ventilador. Fonte: [7]
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2.6 Compressores

A eficiéncia de compressdo de grandes volumes de ar é essencial para o
sucesso de um motor de turbina a gas. Isso pode ser obtido com dois tipos de
compressores, o compressor de fluxo axial e o compressor de fluxo centrifugo.

Os dois tipos serao discutidos a seguir.

axial-flow compressar centrifugal-flow compressor

Figura 2.18. Caminho do fluxo para compressores de fluxo axial e de fluxo

centrifugo. Fonte: [7]

Compressores projetados para eficiéncia maxima nédo séo dificeis de
obter se a operacdo se mantiver restrita a uma condicdo de operacdo unica. No
entanto, compressores devem ter boa eficiéncia em relagéo a varios pontos de
operacao. O objetivo de um bom design de um compressor € obter a maior
guantidade de ar possivel que passa pelo diametro do compressor com um
namero minimo de estagios, enquanto se mantém eficiéncias relativamente
altas e uma boa estabilidade aerodinamica. A liberdade de design € geralmente
restrita pela parte mecéanica, geométrica, custo e tempo. A compatibilidade do
eixo de velocidade do compressor com um bom design da turbina também

deve ser considerada.

A figura 2.18 ilustra os caminhos tipicos do fluxo para compressores de
fluxo axial e compressores de fluxo centrifugo. O caminho do fluxo nos

compressores de fluxo axial é essencialmente paralelo ao eixo de rotagéo.
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Cada estagio inclui diversas pés rotativas onde energia € adicionada ao fluido.

7

Esse rotor € seguido por diversas pas fixas comumente chamadas como

estator. Varios estagios sdo necessarios nos compressores de fluxo axial para

se obter as razdes de pressao desejadas.

Em um compressor de fluxo centrifugo, o fluido entra pelo centro do

compressor e gira radialmente para fora. O componente de rotacdo de um

compressor de fluxo centrifugo € seguido por uma passagem difusiva, que

pode ou ndo incorporar pas estacionarias.

As

2.

ok W DR

vantagens do compressor axial em relacdo ao compressor centrifugo

Menor area frontal para uma dada quantidade de massa ou fluxo.

A direcdo do fluxo na descarga é mais adequada para estagios
multiplos.

Pode usar pesquisa de experimento cascata no desenvolvimento do
compressor.

Eficiéncias maiores para maiores razfes de pressao.

vantagens do compressor centrifugo em relacdo ao compressor axial

Maior razéo de pressao no estagio.

Maior simplicidade na construcao.

Menor queda no desempenho com a aderéncia de poeira nas pas.
Menor comprimento para a mesma razao de pressao.

Direcdo do fluxo na descarga de ar € conveniente para a instalacéo de
dispositivos para inter-resfriamento e/ou aquecedor de calor.

Maior possibilidade de estabilidade de operacdo entre limites dada

uma velocidade de rotacao.

Desempenho do compressor

A

analise dimensional deve ser aplicada ao desempenho de um

compressor para determinar quais grupos adimensionais sdo relevantes para o
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desempenho. Testes mostram que o desempenho tanto do compressor
centrifugo quanto do compressor axial pode ser descrito pelas grandezas
abaixo:

e Temperatura de estagnacao na entrada (T,,).

e Pressao de estagnacao na entrada (p,q).

e Constante de presséo especifica do gas (c,).

e Dimenséo caracteristica — geralmente o diametro (D).

e Velocidade rotacional do rotor (N).

e Fluxo de massa do gas (m).

e Presséo de estagnacao na saida (p,,).

e Temperatura de estagnacao real na saida (T,,,)-

e Viscosidade absoluta do gas ().

e Densidade do gas na entrada (p).

Ao invés da densidade, um dos parametros pode ser a constante dos
gases (R), a massa molecular (M) ou a constante do calor especifico (k).
Selecionando T,4, ¢,, po1 € D como as variaveis que se repetem nos termos

dos seis grupos adimensionais a seguir tem-se:

Examinando cada um dos termos adimensionais:
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-mm1: Representa o numero de Mach na ponta do rotor, porque D é o

diametro do rotor e ,/c,T,; € 0 termo proporcional a velocidade sonica.

7

-2 Representa o parametro do fluxo de massa e € uma fungdo do
namero de Mach do fluxo do compressor na entrada.

-1r3: E a raz&o de pressédo do compressor.

-114: E a mudanca de temperatura pelo compressor. Quando combinado
com T3 resulta na forma da eficiéncia do compressor.

-1rs: Representa o nimero de Reynolds.

-6: E igual ao calor especifico dividido pela constante dos gases e define

0 gés sendo comprimido.

Como o fluido de trabalho geralmente é o ar, 1¢ geralmente nao é
considerado. Ja 115, que contém a viscosidade, geralmente é apresentado na

forma de curva mostrando a mudanca na eficiéncia do compressor.

Para se obter uma maior facilidade de entendimento dos valores dos
outros quatro termos. A temperatura na entrada To: € dividida pela temperatura
ao nivel do mar (288 K), e a presséo total na entrada é dividida pela pressao ao
nivel do mar (101,325 kPa).

Os termos resultantes séo 6, e 8o, que séo definidos como:

temperatura total na entrada do compressor  T,1, K
0~ =

temperatura no nivel do mar "~ 288,15

pressao total na entrada do compressor  p,kPa

o pressao ao nivel do mar "~ 101,325
O desempenho dos compressores axiais e centrifugos € geralmente
apresentado como um mapa que cobre o alcance de operacdo de um motor.

Os parametros geralmente incluidos séo:

1. Razé&o de presséo do compressor (p, outiet /Do, iniet)-

2. Fluxo de massa corrigido para a entrada (m\/eo,m,et/%mlet).

3. Velocidade de rotacéo corrigida para a entrada (N /./0, iniet)-
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4. Eficiéncia adiabéatica do compressor. (1.).

1/ Py

compressor pressure ratio, p

30.0 35.0 40.0 450 50.0 550

corrected mass rate of flow, ri, ‘-."7'; 8, (b, /5)

Figura 2.19. Mapa de desempenho para um compressor hipotético. Fonte:

[7]

A figura 2.19 ilustra um mapa de desempenho de um compressor
hipotético. O mapa inclui a surge line que representa o limite da operacéo
estavel. Acima e a esquerda dessa linha, instabilidades aerodinamicas se
tornam maiores do que as toleraveis. Vale ressaltar, que o mapa do
compressor ndo mostra o0 efeito do numero de Reynolds. Outra coisa
importante a ressaltar € que a eficiéncia maxima ocorre proxima a linha e a

velocidades moderadas, e ndo a velocidade méaxima do rotor.

2.7 Turbinas
A analise de turbinas é semelhante a analise de compressores. A

termodinamica e a mecanica dos fluidos utilizadas para entender as turbinas

sdo basicamente as mesmas utilizadas para entender os compressores. A
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equacédo abaixo é a equacdo geral para o trabalho de um compressor ou de

uma turbina.

w = U1Vu1 - U1_5Vu1.5 Equagao 2.27

Se o termo U,:sV,,s for maior que o termo U,V,,, entdo o trabalho é
realizado no fluido, e portanto, trata-se um compressor. Se o termo U, 5V,,; s for
menor que U,V,;, entdo o trabalho é realizado pelo fluido, e portanto, trata-se

de uma turbina.

Em um compressor, um estdgio consiste em um rotor e um estator ou
difusor. Em uma turbina o estagio também consiste em uma parte estacionaria
e uma parte rotativa. A parte estacionaria € comumente chamada de bocal, e

precede a parte rotativa.

Existem dois tipos de turbinas, as turbinas de fluxo radial e as turbinas de
fluxo axial. As turbinas radiais sdo similares aos compressores centrifugos,
exceto pelo fato do fluxo possuir entrada tangencial e saida radial. A figura 2.20

mostra as visoes lateral e frontal de uma turbina radial.

__nozzles
— ~

/ rotor vanes \\\\‘\J / /

direction of
rotation

Figura 2.20. Turbina de fluxo radial. Fonte: [7]

Turbinas de fluxo radial sdo usadas apenas para poténcias extremamente
baixas ou onde a compactacdo € mais importante que o desempenho. Turbinas
axiais sdo quase sempre utilizadas em motores de turbina a gas. Essa turbina
consiste em um ou mais estagios, onde cada estagio consiste em uma fileira de

bocais e uma fileira de rotores.
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As velocidades relativas em turbinas axiais sdo, em geral, bem maiores
das que ocorrem em compressores axiais, com uma grande variacdo na
entalpia por estagio. Na fileira dos bocais a velocidade tangencial € aumentada
na direcdo da rotacdo com uma queda na pressa estatica. Na fileira dos

rotores, a velocidade tangencial € diminuida.

Consideravelmente menos estagios sdo necessarios em turbinas axiais
do que em compressores axiais. ISso se deve, pois em compressores axiais o
fluxo é desacelerado nas passagens com um respectivo aumento na pressao,
enquanto o gas é acelerado na turbina. A acao difusora do compressor permite
apenas variagbes moderadas nas passagens do compressor para evitar

separagéo.

Desempenho da turbina

Os principios da analise dimensional serdo aplicados para o fluxo através
de uma turbina para determinar os grupos adimensionais utilizados para
descrever o desempenho de uma turbina. Sera assumido que a entrada da

turbina se dara no estagio 3 e a saida no estagio 4.

e Temperatura de estagnacao na entrada (T,3).

e Pressao de estagnacao na entrada (p,3).

e Constante de pressao especifica do gas (c).

e Dimenséo caracteristica — geralmente diametro (D).
e Velocidade rotacional do rotor (N).

e Fluxo de massa do gas (my).

e Pressao de estagnacao na saida (p,,).

e Temperatura de estagnacao atual na saida (T,,,).

e Viscosidade absoluta do gas (p).

e Densidade do gas na entrada (p).
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As constantes dos gases R, a massa molecular M ou a taxa do calor
especifico do gas k poderiam ser utilizadas ao invés da densidade. Também é
necessario incluir o efeito da refrigeracdo da turbina, pois a maioria dos

motores de turbina a gas utiliza refrigeragéo na turbina.

Os parametros utilizados podem apresentar diversas formas. As formas

utilizadas serao:

Taxa de expansao (p,3/Pos)-
Parametro de fluxo na entrada (my /Ty3/Pos A)-
Velocidade rotacional (N //T,s3).

Eficiéncia adiabatica da turbina (n7).

AR S

Fluxo de ar na refrigeragéo da turbina.

O desempenho das turbinas geralmente é apresentado utilizando dois
graficos ao invés dos mapas de desempenho utilizados para os compressores.

Isso é mostrado nas figuras 2.21 e 2.22.

F
-;'., = constant

@l

Turbine efficiency, i,

Expansion ratio, p,/p,,

Figura 2.21. Desempenho da turbina pela razdo de expanséao para alguns

valores corrigidos da velocidade do rotor. Fonte: [7]
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i

N
7+ = constant

i i

Turbine efficiency, m

Expansion ratio, p,./p.

Figura 2.22. Parametro de fluxo na entrada da turbina pela razéo de

expansao para alguns valores corrigidos da velocidade do rotor. Fonte: [7]

Observando a figura 2.22, observa-se que a curva se aproxima daquela
para o fluxo através de um bocal convergente. Essa similaridade ocorre porque
o0 estrangulamento pode ocorrer tanto no bocal quanto no rotor da turbina,
fixando o parametro de fluxo para a turbina. Também é importante lembrar que
guando a turbina estd estrangulada, o parametro de fluxo permanece
constante. Isso ndo quer dizer que a razdo de expansao é€ fixada, ou seja, a

razdo de expansao continua a variar mesmo quando o parametro de fluxo &

D

constante. Também € importante observar que o parametro de fluxo

dependente da velocidade do rotor.
A &rea usada para o parametro de fluxo € a minima area do fluxo na

primeira fileira de bocais da turbina. Isso ocorre na garganta dos bocais da

turbina.
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2.8 Entradas, camaras de combustao e bocais

Entradas subsdnicas

Sabe-se que existem diferentes tipos de dutos de entrada de ar para
motores de turbina a gas em aeronaves. Motores de aeronaves podem ser
localizados embaixo das asas da aeronave, na base do estabilizador vertical,
ou na fuselagem da aeronave com a entrada localizada na base da asa ou

embaixo da fuselagem.

Cada uma dessas instalacdes pode causar problemas associados com
entradas subsonicas. Entre esses problemas estdo a distorcdo na entrada do
compressor e perdas na pressdo total. Entradas também podem ser
classificadas como entrada simples, como as que ocorrem com motores
instalados na parte inferior das asas da aeronave, ou podem ser classificadas
como entrada dividida, como as que ocorrem em avides de combate, onde as
entradas estdo localizadas na base das asas da aeronave. A configuracédo de
entrada dividida pode levar a distorcdo (variagdo de presséao e/ou temperatura)

na entrada do motor.

Entradas subsénicas sédo projetadas de maneira fixa. As entradas para
motores com a mesma razao de desvio sao projetadas com portas de sopro, no
gual pecas com molas sdo instaladas no perimetro do duto de entrada,
projetado para entregar um ar adicional na face do motor de turbina a gas com

alta poténcia de saida e baixa velocidade de avanco da aeronave.

A superficie interna de uma entrada subsonica é uma secdo difusora
presente no compressor. O padrdo de ar na entrada a uma velocidade de
avanco zero (operacao estatica) € mostrado na figura 2.23a. O padrdo de ar na
entrada a baixas velocidades de avanco € mostrado na figura 2.23b. E para
altas velocidades de avanco, o padrdo de ar é mostrado na figura 2.23c. E
essencial que a entrada seja projetada dessa forma para ndo ocorrer a

separacao da camada limite.
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Figura 2.23. Padrdo do fluxo de ar para diversas velocidades de avanco.
(a) Operacao estatica. (b) Baixa velocidade de avanco. (c) Alta velocidade de

avanco. Fonte: [7]

A figura 2.24 ilustra o efeito da mudanca do angulo de ataque na entrada
do duto.
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Figura 2.24. Efeito do angulo de ataque na entrada. (a) Operacao normal.

(b) Alto angulo de ataque. Fonte: [7]

Camaras de combustao

Esforcos para produzir uma camara de combustédo eficiente, compacta e
com baixa emissdo de gases sdo dificultados pelas diversas condi¢cdes de
operacao que o sistema pode operar. A variedade de operacao inclui a partida,
a parada, a aceleracdo, a desaceleracdo e a operacdo a poténcia maxima.
Motores de aeronaves devem operar com condi¢cdes no nivel do mar e a altas

altitudes.
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Requisitos para um sistema de uma camara de combustdo em motores de
turbina a gas incluem:

1. Aliberacdo da energia do combustivel no menor espaco possivel.
Minima queda de pressdo em relacdo ao espectro de operacéo.

3. Operacgéo estavel e eficiente em relagdo a uma larga variedade de

razBes ar-combustivel, altitudes, velocidades de voo, e/ou niveis de

poténcia.

Confiabilidade igual ou maior do que a reviséo da vida atil do motor.

Capacidade de reativagdo em altitude para motores de aeronave.

Boa distribuicdo de temperatura na entrada do estator da turbina.

N o o A

Baixas emissoes (alta eficiéncia de combustao).

Uma tipica camara de combustédo é mostrada na figura 2.25. Trés zonas

séo identificadas na figura, o difusor, a zona primaria e a zona secundaria.

fued

diffuser ‘L;urimary —secondary —wd
| 2one zone

Figura 2.25. Camara de combustéo convencional para uma turbina a gas.
Fonte: [7]

A zona de difusdo é uma area de transicao entre a saida do compressor e
a entrada da camara de combustdo. E importante para reduzir a velocidade
uma vez que a queda de pressao é funcéo da velocidade ao quadrado. Manter
tipicas velocidades axiais para o compressor (150-170 m/s) pode levar a

grandes quedas de pressao.
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A zona primaria possui vérias fungdes. Primeiro, essa € a regido onde o
combustivel € adicionado e a ignicdo ocorre. O combustivel deve ser injetado
de maneira que fornega, aproximadamente, uma mistura estequiométrica do ar
e do combustivel que seja uniformemente distribuida. O sistema de injecdo do
combustivel deve ser capaz de realizar isso para todas as condi¢cdes de
operacgdao. A velocidade do ar, para todas as condi¢des de operacao, deve ser
inferior a velocidade da chama para que a chama néo saia da camara de

combustao.

O tamanho da goticula do combustivel, que é funcdo da pressédo do
combustivel, é importante. Um combustivel liquido deve evaporar antes de
poder queimar. A taxa de evaporacdo é aumentada se o combustivel liquido
possui uma grande area de superficie e se 0 combustivel é injetado com uma
alta velocidade. Injetar um combustivel a uma alta velocidade quebra o
combustivel em goticulas menores, aprimorando a evaporacdo. Um meétodo

alternativo é aquecer o combustivel.

Se as goticulas sdo muito pequenas, elas ndo penetrardo a corrente de
ar. Ja se as goticulas sdo muito grandes, o tempo de evaporagcédo é aumentado,

levando a uma combustéo pobre.

Ar primario entra préxima ao combustivel do bocal. Ar adicional, as vezes
chamado de ar secundario, € introduzido como mostrado na figura 60 para
garantir uma combustdo completa. A razdo ar-combustivel deve estar entre
certos limites para a combustdo ocorrer. Esses limites variam com a pressao,
temperatura do ar e velocidade, mas geralmente, estdo entre uma razéo

equivalente de 0,6 e 2,5. Essa razao equivalente € definida como,

(p _ (f/2) actual

" (f/Dstoich Equac&o 2.28

E importante notar que se a razdo de equivaléncia € menor que 1,0, trata-
se de uma mistura pobre. Ja se a razdo de equivaléncia for maior que 1,0,

trata-se de uma mistura rica.
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A funcéo da zona secundaria é introduzir o ar remanescente para reduzir
0s gases da camara de combustéao, e assim alcancar a temperatura de entrada
na turbina desejada. Além disso, a zona secundaria providencia a mistura
adequada para se obter uma distribuicdo uniforme na temperatura na entrada

do bocal da turbina.

Muitas turbinas a gas possuem sistemas de combustdo com um ndmero
fixo de bocais de combustivel com tamanhos fixos. Isso significa que o
combustivel tanto na poténcia minima quanto na poténcia maxima, é injetado
através do mesmo numero de bocais de combustivel. Essa injecdo de

combustivel leva a condi¢des indesejadas que serdo discutidas abaixo.

A baixos niveis de poténcia, camaras de combustdo de um Unico estagio

possuem as seguintes caracteristicas indesejaveis:

1. Pobre atomizacao e distribuicéo.

2. Baixa estabilidade de combustédo, principalmente devido a baixas
presséo e temperatura do ar na entrada.

3. Possivel resfriamento dos gases de combustdo antes da combustao

ser completa.

A baixos niveis de poténcia, a temperatura na entrada da turbina € baixa.
Isso significa que uma camara de combustdo com um Unico estagio de queima
sera rica em combustivel na zona primaria apresentando uma baixa
vaporizacdo e uma mistura com grande diluicdo na zona secundaria, 0 que leva

a formacéo de monoxido de carbono e hidrocarbonetos totais.

A altos niveis de poténcia, a eficiéncia de combustdo € virtualmente
100%, e os niveis de monodxido de carbono e hidrocarbonetos totais sdo
extremamente baixos. Oxidos de nitrogénio se tornam um problema devido as

altas temperaturas maximas das camaras de combustao.

44



Bocais de escape

Projetar um sistema de escape para uma aeronave comercial subsonica
geralmente envolve o uso de um bocal convergente de area fixa, enquanto que,
projetar um sistema de escape para uma aeronave supersonica geralmente
envolve um sistema de escape com geometria varidvel. O sistema de escape
selecionado para uma aeronave supersdnica € uma harmonizacao entre peso,

complexidade e desempenho.

Varios tipos de bocais séo utilizados em aeronaves. Entre esses tipos

estéo.
1. Bocais convergentes de area fixa.
2. Bocais convergente-divergente de area fixa.
3. Bocais convergente-divergente de area variavel.
4. Bocais de tomada.
5. Bocais bidimensionais.

Um bocal de escape para motores de turbina a gas em aeronaves deve:

1. Combinar com outros componentes do motor para todas as condi¢cdes
de operacédo do motor.

Providenciar a razdo de expanséao 6tima.

Ter perdas minimas para as condi¢cdes de design.

Ter baixo arrasto.

Providenciar empuxo reverso se necessario.

o 0 A~ WD

Ser capaz de incorporar material de absorcao de ruido.

O sistema de escape mais simples é o bocal convergente com area fixa.
Esse tipo de sistema de escape ndo possui partes moveis, ndo necessita de
mecanismo de controle, e geralmente, é utilizado em aeronaves comerciais
subsbnicos. Quase todos 0s contornos suaves na regido convergente irdo
providenciar um bom desempenho devido ao gradiente de presséo favoravel na
regiao.
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E importante lembrar que um empuxo adicional pode ser obtido se um
bocal convergente-divergente for utilizado. Um bocal de érea fixa € projetado
para uma razdo de expansdo e uma taxa de massa do fluxo. Para outras
razdes de expansao, o bocal ira expandir demais ou expandir pouco. Um bocal
convergente-divergente de é&rea fixa adiciona peso, comprimento, e

possivelmente arrasto, para o sistema de escape.

Muitos motores de aeronaves, incluindo todos os motores pds-queima,
exigem um sistema de escape onde a area da garganta do bocal varia. Um

bocal convergente-divergente de area variavel € ilustrado na figura 2.26.

apen
‘_F._.__..,_-—f
-

Figura 2.26. Diagrama esquematico de um bocal convergente-divergente

de area variavel. Fonte: [7]

2.9 Correspondéncia de componentes

Conceitos Gerais

Um estudo de correspondéncia € uma investigacdo da inter-relacdo da
geometria do motor e dos parametros do motor como razéo de pressao, fluxo
de ar, velocidade do rotor, eficiéncia dos componentes, quedas de presséo,
areas e outros. Esse estudo deve ser conduzido para responder perguntas

sobre o estado constante e transiente de um motor de turbina a gas.
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A maior parte das discussOes a seguir trata de uma operagao em regime

permanente para um motor turbojato e tenta responder as questdes abaixo:

1. Para um motor com geometria fixa, 0 que acontece com 0s parametros
dos componentes e a correspondéncia dos mesmos, quando uma
turbina a gas é operada em condi¢fes fora do projeto?

2. Como a variagao na temperatura de entrada da turbina influencia na
combinacdo dos componentes?

3. O ponto de correspondéncia dos componentes muda quando a area
do bocal de um motor turbojato muda? Se sim, como se determina o
novo ponto de correspondéncia?

4. Quais efeitos a condicdo de pos-queima tem no ponto de
correspondéncia para um gerador de gas no motor turbojato? E
possivel para um motor turbojato com pds-queima operar no Mesmo
ponto de correspondéncia com a pés-queima tanto na condicdo de
operacao, quanto na condicao de néo operacao?

5. Como a injecdo de agua no difusor ou a operacdo de um gas com
baixo Btu influencia no ponto de correspondéncia?

6. Como a variacdo na éarea do bocal da turbina influencia na
combinacao do motor?

7. Como o vazamento do motor, a extracdo de poténcia, e/ou 0

resfriamento da pa da turbina influenciam na combinacdo do motor?

As respostas para essas perguntas envolvem a inter-relacdo de um
grande numero de variaveis. As equacdes desenvolvidas para responder essas
guestdes contém um numero de suposi¢cdes que seriam questionaveis se um
motor real for utilizado. A correspondéncia no motor, por causa da sua
complexidade, é feita quase exclusivamente em computadores digitais de alta

velocidade.

A geometria e as areas do fluxo sao estabelecidas no “ponto de design”.
Em todas as outras condicOes de operacdo, os componentes devem ser

combinados para determinar a razdo de presséao, o fluxo de ar, a velocidade do
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rotor, a eficiéncia, entre outros. O ponto de correspondéncia é definido na
operacao de regime permanente para uma turbina a gas quando o compressor

e a turbina sao balanceados na velocidade do rotor, poténcia e fluxo.

Ndo importa qual o tipo de motor esta sendo considerado, as
conservacdes de massa, energia € momento devem ser satisfeitas. Para

satisfazer a conservagcdo de massa € necessario:

1. O fluxo que passa pela turbina deve ser igual ao fluxo que passa pelo
compressor mais a adicdo de combustivel, subtraindo qualquer ar
extraido. Deve se tomar cuidado com qualquer ar extraido e onde
esse ar volta para o sistema.

2. As caracteristicas de fluxo para o sistema de escape devem ser

satisfeitas.

Para satisfazer a conservacdo de energia € necessario que a poténcia
desenvolvida por cada turbina deva ser igual a poténcia requerida por cada

compressor, considerando perdas e a poténcia que é extraida.

Como apenas tendéncias gerais de combinacdo de um motor turbojato
estdo sendo consideradas, algumas simplificacbes devem ser assumidas.

Essas simplificacdes sao:

1. Nenhuma perda de pressao por queima ou pelo sistema de escape
deve ser incluida. Ou seja, é assumido que a pressao permanece
constante através da caAmara de combustéo e da saida da turbina até
a entrada do bocal de exaustéo.

2. O fluxo de massa é assumido para ser o mesmo através do
compressor, da turbina e do bocal de exaustdo. Isso significa que a
massa de combustivel adicionada sera negligenciada, nenhum ar é
extraido do compressor e o resfriamento da turbina ndo sera utilizado
no motor estudado.

3. Nenhuma poténcia € extraida e nenhuma perda ocorre entre a turbina

€ 0 compressor.
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4. As areas dos bocais da turbina e do jato possuem valores constantes,
determinadas pelas condi¢des de projecao.

5. E assumido que o ar € o fluido de trabalho e que a taxa de calor

especifico possui um valor constante de 1,4.
Conservacao de massa
Para facilitar o entendimento, serd considerado um motor turbojato de

rotor Unico. A figura 2.27 € um diagrama esquematico de um motor turbojato de

rotor Unico mostrando 0s varios componentes e niumeros de estagoes.
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Figura 2.27. Diagrama esquematico de um motor turbojato de rotor unico.
Fonte: [7]

As caracteristicas do fluxo da turbina que sera utilizada na analise sao
mostradas na figura 2.28. E possivel notar nessa figura, que a variacdo dos
parametros de fluxo da turbina como funcéo da razdo de expansao € mostrada
como uma curva simples sem a correcao das linhas de velocidade rotacional

da turbina. Essas caracteristicas do fluxo foram assumidas:
1. Para simplificar a analise.

2. Por causa do pequeno efeito que a velocidade rotacional da turbina

possui no parametro de fluxo da turbina e na eficiéncia.
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Figura 2.28. Caracteristicas do fluxo de uma turbina. Fonte: [7]

A turbina de um motor turbojato simples opera engasgada sob uma larga
regido do espectro de operagdao. Assim, na maioria das vezes, o ponto de
operacao da turbina sera no lado direito do ponto A, como mostrado na figura
2.28.

Quando o parametro de fluxo da turbina se torna uma constante (a turbina
engasga), a razdo de expansado da turbina ainda consegue aumentar. Para
uma temperatura de entrada fixa na turbina e para uma eficiéncia da turbina
também fixa, o trabalho da turbina € dependente da razdo de expansao.
Qualquer que seja o ponto de correspondéncia da turbina, o0 mesmo depende
das caracteristicas do fluxo que segue a turbina, ou seja, as caracteristicas do

fluxo do bocal de escape para um motor turbojato.

A relacdo entre as caracteristicas do fluxo da turbina e do compressor &

expressa pela equacéo abaixo:

Mg3yToz _ |Ma14/601| |To3 (mg3 [ 1 ] E ~
= /— — uacao 2.29
Po3A3 801 001 mal) (03/P02)P02/D01)DstaAs quag

Para uma perda de pressao constante na camara de combustdo, para um

fluxo de massa no compressor igual ao da turbina (my; = r1,;), para uma area
fixa do bocal da turbina (4; = constante) e para uma turbina engasgada

(g3 \/To3/Po3As3), @ €quacdo acima se torna:
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Pz _ (. ’"JH_] [Tes Equacéo 2.30
Do1 801

Para o termo T,5/6,, fixo, a expressao se reduz para:

Ma1y/ 601

Pz — ¢, Equacéo 2.31

Po1 801

Projetando a expressao acima em um tipico mapa de compressor resulta

na figura 2.29.

Increasing

T %
\ —23z Constant
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Surge line

Compresser pressure ratio, p ,/p,,

27 = Constant

ity Ty
Caorrected air flow =
el

Figura 2.29. Equacao projetada em um tipico mapa de compressor.
Fonte: [7]

A equacao mostra que a razao de pressao é zero quando o fluxo de ar é
zero. Porém, isso é impossivel, ja que a equacdo assume uma turbina
engasgada. Quando se tem baixos fluxos de ar, a turbina desengasga. Assim,
as linhas da constante T,3;/6,, se curvam a uma razao de pressao 1,0 quando

nao ha fluxo de ar. Isso é mostrado na figura 2.29 através das linhas

tracejadas.
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Trabalho do compressor

O trabalho de compressao ideal para um motor turbojato simples,
ilustrado na figura 2.27, é dado pela expressédo abaixo,

wei = Bhoc; = cpec(Tozi — To1) Equacéo 2.32

A expressdo acima, quando dividida pela temperatura de entrada do

compressor, se torna, para calores especificos constantes,

AhoC,i

—c T (”ﬂ)(k_l)/k—l Equacio 2.33
—CpC std guacao Z.

001 Po1

A equacdo acima mostra que o trabalho de compresséo ideal € funcéo
apenas da razdo de pressdo. Quando calores especificos variaveis séo
considerados, o trabalho de compressao ideal é aproximadamente funcdo da

razao de pressao.
Trabalho da turbina

O trabalho ideal de uma turbina para um motor turbojato simples, ilustrado

na figura 2.27, é, para calores especificos constantes,

AhoT,i

(1-k)/k
= cprTsta [1 — (pﬁ) ] Equacao 2.34

003 Poa

A expressdo acima ilustra que o trabalho ideal desenvolvido por uma
turbina é funcédo apenas da razédo de pressao. O trabalho de uma turbina real
depende da eficiéncia da turbina.

, (1K) /k
AhoT 0 Ahor i p°3) ] Equa(;éo 2.35

Oos = KUT = CprTstallT [1 - (_

Poa
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Balancgo de energia turbina-compressor

Foi visto anteriormente, que para uma turbina engasgada, a razdo de
pressdo do compressor é funcdo da temperatura de entrada da turbina e do

fluxo de massa corrigido do compressor.

ra1/Oor) [T, «
Poz — ¢, (M) o3 Equacéo 2.36
Po1 801 o1

Os resultados em diversas linhas séo ilustrados na figura 2.29, onde cada
linha é para uma diferente temperatura de entrada da turbina. A equacéo acima
€ baseada na conservacdo da massa e, como mostrado na figura 2.29, néao

permite uma pessoa determinar se 0 motor ira operar no ponto A, B, C ou D.

O ponto de operacdo real para regime permanente ocorre quando a
poténcia da turbina é igual a poténcia necessaria pelo compressor, onde isso é
determinado por um balanco de energia. Baseado em suposicdes anteriores
(sem extracdo de poténcia, sem perdas entre o compressor e a turbina, e
Mgy = Thg3)1

Bhoca _ Ahora (To_3) Equagéo 2.37

001 603 \To
Combinando as equacdes do trabalho do compressor, do trabalho da

turbina e do balanco de energia, para o caso onde ¢, = ¢, ,

[(&)(k_l)/k _ 1] - [1 _ (Zﬁ)(l_k)/k] (T"—3) Equac&o 2.38

Po1 04 To1

Essa equacdo ilustra o fato da razdo de pressdo do compressor ser
funcdo da eficiencia do compressor, da eficiéncia da turbina, da razdo de
expansao da turbina, e da razéo entre a temperatura de entrada da turbina e da

temperatura de entrada do compressor, ou
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2oz = f (e, g, 222, 22) Equagéo 2.39

Po1 Po4 ’ To1

A expressao acima mostra que para T,3/T,; fixo e valores constantes de
ne € nr, a razdo de pressao do compressor € uma funcdo da razdo de
expansdo da turbina. A razdo de expansao da turbina € fixa pelas
caracteristicas de fluxo do bocal de escape.

Bocal de escape

Os parametros de fluxo da turbina e do bocal de escape, quando

combinados, formam a expresséao abaixo:

MgayTosa _ MgsyTos (pﬁ) Tosa (A—3) Equacéo 2.40
Poady Do3A3  \DPos Toz \As '

Para uma eficiéncia politrépica da turbina, a razado de temperatura real da
turbina esta relacionada com a razao de expanséao da turbina de acordo com a

expressao abaixo:

Tosa _ (pﬂ)ﬂp(k—l)/k
Tos Po3

Equacao 2.41

Combinando as duas equagdes anteriores e assumindo gz = 1y, = 11,

tem-se que:

"gyTosa _ TgyTos (pﬁ)l—%”(k—l)/k (A3)

PosaAs Do343

Equacao 2.42
Ay

Poa

A equacdao acima mostra que, para bocais de escape e da turbina de area
fixa, a razdo de expansdo possui um valor constante, desde que os bocais de
escape e da turbina engasguem. Porém, isso se torna verdade apenas se a

eficiéncia politrépica da turbina seja uma constante.
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Linha de operagéo

E importante determinar o que acontece com as condi¢cbes de operacgio
em regime permanente de um motor se a temperatura de entrada da turbina
e/ou as condicbes de voo variar. Isso serd feito assumindo um mapa de
compressor hipotético para um motor turbojato simples, fixando as areas no
ponto de projecédo, e entdo determinar 0 que acontece com a operagdo do
motor com a variacdo da temperatura de entrada da turbina. Isso € ilustrado

com o mapa do compressor hipotético da figura 2.30.

steady-state
operating ling

Py

sure ratio, p;

4.0

Compressor pres

[N}
w

3.0

| |
30.0 35.0 40.0 45.0 5C.0 55.0

Corracted .mass rate of tlow, 72 ./0_, 8, (Ib/s)

Figura 2.30. Hipotético mapa de um compressor com a linha de operacéo

em regime permanente. Fonte: [7]

Procedimento geral de combinar componentes

O procedimento geral de combinacdo deve levar em conta calores
especificos variaveis, os produtos reais da combustdo, o fato do ar poder ser
extraido em um estagio intermediario ou na saida do compressor, que 0

resfriamento da turbina pode ser utilizado, a adicdo de combustivel, a queda de
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pressdo na camara de combustdo, as caracteristicas do fluxo da turbina como
funcdo da velocidade do rotor, o fato da eficiéncia da turbina ndo ser uma

constante, e assim por diante.

Seré assumido que o motor turbojato de duplo eixo possui 0 nimero de
estagios mostrados na figura 2.31 e que as caracteristicas de desempenho do

compressor, da turbina e do bocal sdo mostradas na figura 2.32.

———————————— HP‘:: f:: ¥ :D

7 & »li: % 4 ‘i
| |
f N 5/—\:

I | | |
(3) (3.5 (4) (3)

e 11l ——l-'— COMPressor —,*-‘u combustion —»+‘— turbines .+7 ~NOZzIes _*{

chamber

Figura 2.31. Diagrama esquematico de um motor turbojato de duplo eixo.
Fonte: [7]
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LPTL T4

"\5" P '.lpor-u&

Figura 2.32. Caracteristicas dos componentes para um motor turbojato de
duplo eixo. (a) Compressor de baixa pressao. (b) Compressor de alta pressao.
(c) Turbina de alta presséo. (d) Turbina de alta presséo. (e) Turbina de baixa

presséao. (f) Turbina de baixa pressao (g) Bocal de escape. Fonte: [7]

Os topicos abaixo descrevem o procedimento geral de combinacdo de
componentes. E assumido que as condi¢bes de voo (altitude e velocidade) e a

temperatura de entrada da turbina sdo conhecidas.

1. Sabendo as condi¢des de voo fixar T,; € p,;-
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. Assumir um ponto de operacdo LPC (assumir p,15/po1 €

Ma1+/001/801). Desde que 1,pc € Nipc/+/0,1 S0 conhecidos do mapa
LPC (figura 2.32a), Nypc, Mqq1, Ahppc g, Ma1s, To15a € Pors PODEM SeEr

calculados.

. Assumir uma razdo de pressdo LPC, p,./pois- Calcular

Ma15y/0015/0015, € entdo ler do mapa HPC (figura 2.32b), nypc €

Nypc/+/0015- Calcular Nypc, Ahypc g, Mgz, Toza € Poz-

. Desde que T,; seja conhecido, determinar a razdo ar-combustivel e a

queda de pressao na camara de combustdo. Calcular 13 € pys.

. Assumir uma razdo de expansdo HPT. Calcular Nypr/\/0,3.
Determinar das caracteristicas de desempenho da turbina nypy (figura

2.32d) e 1iyy3+/T,3/P034s5 (figura 2.32c). Calcular Ahypr, € Mys.

. Checar se Ahypr, € my; €stdo com uma tolerancia predefinida. Se

nao, repetir os passos 3, 4 e 5 até uma correspondéncia existir.

. Uma vez que o eixo de alta pressao for combinada, 1ys s, Pos.s: Tozsa:

e Nypc sdo conhecidos. Assumir uma razdo de expansdo LPT,

Do3s/Pos- Determinar n,pc (figura 2.32f) e my; 5/ T03.5/p03.5A3.5 (figura

2.32e). Calcular Ahypr g € 1i1g3 5.

. Checar se Ah;pr, € my; estdo com uma tolerancia predefinida. Se

nao, repetir os passos 2 até o 7 até uma correspondéncia existir.
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9. Uma vez que um eixo de baixa pressao for combinado, mg,, pos, €
T,4q, S@0 conhecidos. Determinar das caracteristicas de fluxo do bocal
de escape (figura 2.32Q), mg4M/po4A4. Calcular A, e comparar com
o A, conhecido do bocal de escape. A existéncia da combinacdo do
motor, 0 empuxo, o consumo de combustivel do empuxo especifico, e
outros valores desejados podem ser calculados com uma tolerancia
predefinida. Se uma correspondéncia nédo existir, repetir os passos 2

até o 9 até uma correspondéncia ser alcangada.

Observando o procedimento de combinacdo mostrado acima, conclui-se
gue o estudo de combinacdo de componentes para uma turbina a gas é um
problema complexo. O procedimento descrito € para um motor turbojato de
duplo eixo. A complexidade do problema aumenta para o estudo de um motor

turbofan.
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Capitulo 3

Simulacao da operacao de turbojatos e turbofans

3.1 Modelo Base para um Motor Turbofan

O modelo utilizado foi um ciclo de andlise termodindmica completo,

construido utilizando o EES para o célculo das temperaturas, pressoes,

desempenho e parametros de eficiéncia que podem ser modificados para

acomodar mudancas de calor. Esse modelo foi realizado utilizando os

conceitos apresentados no capitulo 2 e a analise utilizada para a modelagem

teve como base a referéncia [8].

Nesse arranjo, a turbina de alta pressédo (HPT) conduz o compressor de

alta pressdo (HPC), enquanto a turbina de baixa pressdo (LPT) conduz o

compressor de pressédo intermediaria (IPT) e o fan. O ciclo do motor turbofan

com dois eixos pode ser visto na figura 3.1.

Bypass

Fan IPC

Combustion Chamber

Figura 3.1. Motor turbofan de dois eixos

LPT

L J

Nozzle

As seguintes eficiéncias e parametros fornecidos por [9] foram utilizados

para o modelo base. Para o ponto de design, baseou-se em um motor General

Electric 90 de um Boeing 777 a uma altitude de voo de 10,668 km com

velocidade do ar Mach de 0,85. Esses valores foram escolhidos para posterior
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comparacdo dos parametros de desempenho encontrados a partir da
modelagem com os valores observados nas referéncias [8] e [9].

B ettt bbb 93%
2 PP PPPTRPIN 91%
PP PP P PP TPPPRN 93%
P 95%
L/ PR 99%
V188 TR T PRSP 215
7P T TP 40,44

/OO 0,239 bar

PO PPPPPPPPPI 218,82 K

D H e E e e bbb e bbbt 5%
L 1,65
7107 Y TP TPTPPP 1,14
B 8,1
U+ vvennnnreneenaneeeesensesssssnsssssnnn s eeeaaeaeeeeeeaeeeeeessnnnnnnnnenn e e e e aeeeaaeeeenes 576 kg/s
08 TP 98%
A e 1,0111 m2
A e 3,5935 m?

Dado o fluxo de massa total m,,;, 0 fluxo de massa do centro 71, e o fluxo
de massa by-pass rz podem ser determinados usando as Equacdes 3.1 e 3.2.
— Mot

m, = Equacao 3.1

¢ 1+B

mg = Bm, Equacéo 3.2
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3.1.1 Anélise do Ciclo para o Motor Turbofan

Para analisar o ciclo, a abordagem padrédo para um ciclo Brayton foi
utilizada. Além da entrada do fan e dos bocais frio e quente, propriedades de
estagnacédo foram utilizadas. Para cada estacdo termodinamica, relacdes e
eficiéncias isentropicas sdo usadas para obter a temperatura e pressao de

saida do fluxo. Um cédigo no EES do modelo base pode ser encontrado nos

anexos.
~ L. P. y—-1 2 V/]/—l ~

Relagbes Isentropicas: P—1 = (1 +5 M, ) Equacéo 3.3
(¢}
T, P, )// -1
Tors _ (Ll) 14 Equac&o 3.4
To1 Py

Eficiéncia Isentropica: n = -2~ Equagdo 3.5

To1-To

Desde que as eficiéncias da turbina e do compressor sdo dadas em
termos politropicos, a Equacédo 3.6 foi usada para a conversao em eficiéncia

7z

isentropica, onde t € razdo de temperatura e "e" é a eficiéncia politropica.

Equacéo 3.6

A equacao de fluxo constante € usada para obter as propriedades de
estagnacdo do ambiente e calcular a velocidade de saida, caso o fluxo na

saida do bocal se expanda até a pressdo ambiente.

¢y(Toy — T,) = Vexit” Equacéo 3.7

2
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3.1.2 Fan (Estacéao 2-3)

Inicialmente, a temperatura de estagnacao na entrada do fan (T,) pode
ser calculada utilizando a Equacdo 3.7. A medida que o ar passa, certa
guantidade de pressao é perdida. O Fator de Recuperacdo de Presséo (m,;)
guantifica isso e deve ser considerado quando se calcula a pressao na entrada
do fan, P,. A pressao ambiente (P,) pode ser convertida em termos de

estagnacéo, P,, utilizando a Equacgéo 3.3 com a incluséo do fator m.

Tendo obtido a presséo na entrada do fan, a pressé@o na saida do fan, (P;)
pode ser obtida utilizando a razéo de pressédo conhecida no fan, m; que é a
razao entre P; e P,. Para a temperatura na saida do fan (Ts,), a Equacéo 3.4 foi

utilizada.

A temperatura real de estagnacéo na saida do fan (T;) é obtida usando a

Equacao 3.5 com a eficiéncia isentropica do bocal.

3.1.3 Compressores de Pressdo Intermediaria e Alta Presséo
(Estacéo 3-5, Estacéao 5-6)

A secdo do compressor comeca do compressor de pressao intermediaria
(IPC) progredindo até o compressor de alta pressédo (HPC). Usando a razao de
pressdo do compressor pré-definida (m;pc), a pressao na saida de IPC (Ps)

pode ser obtida conhecendo o valor de Ps, que € a pressao na saida do fan.
A temperatura recebida em IPC (T;) pode ser obtida usando relacGes
isentropicas (Equacao 3.4), onde a temperatura ideal (Ts,) pode ser encontrada

usando a eficiéncia isentropica IPC (Equacao 3.5).

Para o HPC, a pressdo na saida (Pg) foi calculada utilizando a razédo de

pressdo HPC pré-definida (ryp-), conhecendo a pressao de saida IPC (Ps). O
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calculo da temperatura recebida no HPC (T,) é realizado de forma similar ao da

temperatura recebida no IPC.

3.1.4 Camara de Combustéo (Estacao 6-7)

Imediatamente apés o HPC vem a camara de combustdo. Assumiu-se
que a camara de combustio opera com 100% de eficiéncia de queima. E
crucial considerar a perda de presséo total (4,) na camara de combustéo
devido aos efeitos de turbuléncia provenientes da friccdo das paredes e do
aumento de temperatura dentro da camara de combust&o. Portanto, a presséo

na saida da camara de combustéo (P,) é calculada com a Equacéao 3.8.
P, =(1-4,)P, Equacéo 3.8

Tendo calculado P,, a razdo de ar-combustivel (f) da camara de
combustéo pode ser obtida com a Equacédo 3.9, onde a temperatura da camara
de combustao (T,) é a temperatura de entrada da turbina pré-definida. A razéo
ar-combustivel é essencial para calcular o empuxo e o0 consumo de
combustivel. Dessa sec¢do em diante, um valor melhorado de calor especifico

denotado com um subscrito “g” € utilizado para lidar com temperaturas mais

elevadas: c, 4, cyy.

C , T7_C T6 ~
f=2E 22 Equacéo 3.9
Qr—Cp,gT7

3.1.5 Turbinas HPT e LPT (Estacéo 7-8, Estacao 8-9)

A turbina consiste em duas secOes: turbina de alta pressdo (HPT)
seguida pela turbina de baixa pressdo (LPT). Para ambas as turbinas, o
balanco de trabalho teve que ser realizado para calcular a temperatura de

saida de ambas as secdes da turbina.
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Turbina de Alta Presséo (HPT):

Como o HPT comanda o HPC, ambos realizam o mesmo trabalho. No
entanto, parte do trabalho realizado pelo HPT é perdido devido a eficiéncia
mecanica (n,,) do eixo e isso € incluido no balanco do trabalho mostrado na
Equacao 3.10. Além disso, a razao de combustivel (f) é também incluida no
trabalho realizado pelo HPT. A Equacéo 3.10 foi utilizada para determinar a

temperatura do HPT (Tg).
trabalho HPC = n,,(trabalho HPT)
mecy(Tg —Ts) = (1 + fnyricy ,(T; —Tg) Equacao 3.10

Apos obter Tg, a pressao de saida de HPT (Pg) pode ser obtida utilizando
as relacdes isentropicas (Equacédo 3.5) e a eficiéncia isentrépica do HPT
(Equacéo 3.6).

Turbina de Baixa Pressao (LPT):

Nesse ciclo turbofan, o LPT conduz o IPC e o fan. Um balanco de
trabalho é realizado para obter a temperatura no LPT (T,), como mostrado na
Equacéao 3.11. Dois parametros diferentes de fluxo de massa sédo usados para
os trabalhos do fan e do IPC devido a natureza do fluxo.

trabalho Fan + trabalho IPC = n,,(trabalho LPT)

Thtoth(T3 - Tz) + mCCp (TS - T3) = (1 + f)nmmccp'g (T8 - Tg) Equa(;aO 3.11

Apbs calcular (Ty) com a Equacédo 3.11, a pressdo LPT (P,) pode ser

calculada similarmente ao céalculo realizado para a presséo de saida HPT (Pg).
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3.1.6 Bocais Frio e Quente (Estacado 3-4, Estacao 9-10)

Existem dois bocais em um turbofan, um bocal frio para o by-pass e um
bocal quente para o nucleo. O duto by-pass do turbofan fica a jusante do fan.
Portanto € assumido que a temperatura do by-pass (T,) € igual a temperatura

na saida do fan (T5). O mesmo raciocinio se aplica para a pressao do by-pass
(Ps).

Como o ar que passa por ambos 0s bocais pode ser supersonico, 0S
efeitos de fluxo engasgado precisam ser considerados. Comparando a razéo
das respectivas pressoes e 0 ponto da pressao ambiente (P,) para a razdo de
pressao critica (Equacéo 3.12), pode ser estabelecido se o fluxo € engasgado
ou nédo. n, €& a eficiéncia isentropica do bocal. Esse processo foi realizado

utilizando fungcbes no EES e se aplica para ambos os bocais.

Pu;;)str.eam — 1 v, Equa(;éo 3.12
crit [1_i(y_—1)] y-1

Mn\y+1

Py Perit

O bocal esta engasgado. A pressdao de saida sera igual a presséo
critica (P.-;;). Propriedades isentrépicas (Equacdo 3.4) sdo utilizadas para
determinar T, que € a temperatura de saida real. Desde que o bocal esteja
engasgado, a velocidade de saida do by-pass (V,) € igual a velocidade do som

(Mach) e é calculada usando a Equacéo 3.13.

V19 = /YRT1q Equacéo 3.13

Py Py
_<_

Py Perit

O bocal esta desengasgado. Como consequéncia, o fluxo de saida do
bocal pode ser expandido até a pressdo ambiente (P,). Como esta
desengasgado, a temperatura real na saida do by-pass (T,) pode ser calculada
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usando as equacdes 3.4 e 3.5 sendo conhecida a eficiéncia do bocal (n,). Por

fim, a velocidade de saida do by-pass (V,) € obtida utilizando a equacgéo 3.7.

Para calcular o empuxo, a contribuicdo no empuxo especifico do bocal
by-pass e do bocal do nucleo sado determinados separadamente usando as
Equacglbes 3.14 e 3.15, que séo provenientes da equacao geral do empuxo.

Empuxo Especifico Bypass:

Aeold (p, — py) Equacdo 3.14
Mot

Fsp =—sb = ( - )mb(V4 — Vo) +

Mot

Empuxo Especifico do Nucleo:

E. = e - (L) e ((1+ f)Vig — Vo) + 22 (Pyg — Py) Equacdo 3.15
m Meot tot

m

Pode ser notado que a equacado do empuxo especifico do nucleo possui
um termo adicional de razao ar-combustivel (f). Isso serve para incluir a

contribuicdo do processo de queima de combustivel na camara de combustéo.

Por fim, o empuxo total F; proveniente de ambas as contribuicdes pode

ser obtido utilizando a equacao 3.16.

Fr = tivor(Fsp + Fyc) Equacio 3.16

3.1.7 Desempenho

Primeiramente, a razdo do fluxo de massa do combustivel (1) precisa
ser calculada. Comparado com o SFC, o fluxo de massa de combustivel ndo é
uma funcdo do empuxo total (F;), portanto é um parametro avaliativo melhor
em termos do combustivel requerido. Isso se da pelo fato de um baixo SFC,

ndo impedir um alto s, dependendo do empuxo produzido pelo motor. Porém,
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um baixo m; infere diretamente em um baixo consumo de combustivel. SFC se

refere ao combustivel consumido por empuxo impulsivo.

me = fm, Equacao 3.17
SFC =1 Equacéo 3.18
Mg

Sendo conhecido o empuxo produzido, é util obter também a razéo de
empuxo (FR). FR é uma medida que descreve a razao entre o empuxo do
nacleo pelo empuxo do by-pass, o que pode ser utilizado para determinar qual

possui uma maior contribuicdo para o empuxo total.

Fre/
FR =7 e Equacéo 3.19
mp

Finalmente, as eficiéncias podem ser determinadas. A eficiéncia térmica
(ns) quantifica o quanto do calor € convertido em poténcia para o motor. A
eficiéncia propulsiva (1,) quantifica o quanto da poténcia total do motor é

convertida em empuxo.

. FTV0+1/2(1+f)mc(‘:210;l‘/0)2+1/2mb(V4_V°)2 Equacéo 3.20
RS

_ Fr¥o
FrVo+1/5(1+)mc(Vig—Vo)2+1 /51y (Va—V)?

My Equacéo 3.21

A eficiéncia geral (n,) do motor é o produto das eficiéncias térmica e

propulsiva.

Mo = Ntnllp Equacéo 3.22
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3.2 Modelo Base para um Motor Turbojato

Como foi modelado um motor turbofan de duplo eixo no tépico 3.1,
decidiu-se aqui modelar um motor turbojato de eixo simples. Portanto, esse
trabalho apresentar4 um cddigo para um motor de eixo simples e outro codigo
para um motor de duplo eixo, permitindo assim, uma analise mais completa dos
propulsores aeronduticos. O modelo utilizado também foi realizado no EES e
permitiu o calculo das temperaturas, pressdes, desempenho e parametros de

eficiéncia.

O motor turbojato de eixo simples pode ser observado na figura 2.5, e
apresenta em sua composicdo um difusor, um compressor, uma camara de
combustéo, uma turbina e um bocal. Os valores utilizados para a modelagem
foram os valores ao nivel do mar na condicdo de decolagem. Esses valores
foram escolhidos para posterior comparacdo com a referéncia [2], e assim
poder validar o codigo. Os seguintes valores apresentados foram os valores

utilizados no exemplo 6.1 da referéncia [2].

/PP PRP T UPPRTPTPRN 100%
/TP VP PPPPOUPPPPPRP 87%
/T PO PTPPPPR P 89%
/T PP UPRPP 100%
1T PP UPRRPPPTRP 12
PP PP PPUPPPTPPPR 101,325 kPa
/TP PUPPRPPPP 288,15 K
T o nr QA EUTDIN@ -+ + e+ s seeereeerreesresaises et e s b e st e e se e s s e s e e 1400 K
U+ vvnnnnnaneeneeesesseeeeessssnsssa s aaeeeeeeeaeeeeeeeaeeeeesannnn e e eeeeeeeeaeeeeenenaenrrras 1 kg/s

3.2.1 Compressor (Estacédo 1-2)

Como a velocidade de entrada foi considerada igual a zero, as

condi¢Bes na entrada do compressor sao iguais as condicdes ambiente. Logo,
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a pressdo P, é igual a pressao ambiente (P,) e a temperatura T, € igual a

temperatura ambiente (T,).

Utilizando a razéo de pressdo do compressor pré-definida (), a pressao
na saida de compressor (P,) pode ser obtida conhecendo o valor de P,, que é a
pressédo na entrada do compressor.

A temperatura na saida do compressor (T,) pode ser obtida usando
relacdes isentropicas (Equacdo 3.4), onde a temperatura ideal (T,s) pode ser

encontrada utilizando a eficiéncia do compressor (Equacéo 3.5).

3.2.2 Camara de Combustéo (Estacao 2-3)

Imediatamente ap0s o0 compressor vem a camara de combustéo.
Assumiu-se que a camara de combustdo opera com 100% de eficiéncia de
gueima e as perdas devido aos efeitos de turbuléncia provenientes da friccdo
das paredes foram desconsideradas. Assim, a pressao na saida da camara (Ps)
foi considerada igual a pressdao na saida do compressor (P,). Outra
consideracdo assumida foi que a razdo de ar-combustivel (f) da camara de

combustéo é igual a zero.

3.2.3 Turbina (Estacgéo 3-4)

Como a turbina comanda o compressor, ambos realizam o mesmo
trabalho. Assumindo que a eficiéncia mecanica (n,,) do eixo € igual a 100%,
pode-se obter o balanco do trabalho, como mostrado na Equacao 3.10. Além
disso, considerando a razdo de combustivel (f) igual & zero € possivel obter a

temperatura na saida da turbina (T,) utilizando a equacéao 3.10.
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Ap6s obter T,, a pressdo de saida de turbina (P,) pode ser obtida
utilizando as relagdes isentropicas (Equacdo 3.5) e a eficiéncia isentropica da

turbina.

3.2.4 Bocal (Estacao 4-5)

Para o bocal é possivel obter a pressao critica utilizando a Equagéo 3.12,
onde a eficiéncia do bocal (n,,) assumida foi de 100%. A partir da presséo
critica e da pressédo na saida da turbina (P,), calculou-se a pressdo na saida do
bocal (Ps).

Em seguida, obteve-se a temperatura real na saida do bocal (Ts)
utilizando as Equagbes 3.4 e 3.5 sendo conhecida a eficiéncia do bocal (1,,).

Por fim, a velocidade de saida do bocal (V;) é obtida utilizando a Equacgéo 3.7.

Para o calculo do empuxo, obteve-se inicialmente a area na saida do
bocal (Ag) utilizando a Equacao 3.23. Aléem disso, considerou-se a razéo de
combustivel (f) igual a zero e a velocidade inicial (V,) também igual a zero. Por

fim, obteve-se o0 empuxo a partir da Equacéao 3.15.

— MtotRTs

A
5 Vs Ps

Equacao 3.23
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Capitulo 4

Resultados e Discussfes

4.1 Anélise dos Resultados Obtidos para o Motor Turbofan

Apb6s a finalizacdo do codigo para o motor turbofan de duplo eixo, o

programa foi compilado para a obtengao dos resultados. A partir dos resultados

obtidos foi possivel compara-los com as referéncias [8] e [9], e assim obter as

diferencas em porcentagem para esses resultados. As tabelas 4.1 e 4.2

realizadas no Excel demonstram qual a diferenca percentual entre os

resultados.

Tabela 4.1. Comparacéo entre os resultados obtidos pelo modelo base e

pela referéncia [9]

Parametros Modelo base | Referéncia [9] | Diferenga com referéncia [9] %
Empuxo (kN) 66,63 69,2 3,71
Taxa do fluxo de combustivel (kg/s) 1,193 1,079 10,57
SFC (mg/kNs) 17,91 15,6 14,81

Tabela 4.2. Comparacao entre 0s

pela referéncia [8]

resultados obtidos pelo modelo base e

Parametros Modelo base | Referéncia [8] [ Diferenga com referéncia [8] %
Empuxo (kN) 66,63 66,628 0,003
Taxa do fluxo de combustivel (kg/s) 1,193 1,1935 0,042
SFC (mg/kNs) 17,91 17,913 0,017

Como pode ser observado na tabela 4.1, o modelo gerou um valor de

empuxo bem proximo a [9], sendo observada uma diferenca de 3,71%. No

entanto, os parametros de combustivel calculados pelo modelo é 14,81% maior

para SFC e 10,57% maior para taxa do fluxo de combustivel. Essas diferencas

podem ter ocorrido devido aos passos e premissas de célculo tomadas durante

a analise do ciclo entre esse modelo e o modelo utilizado em [9].
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Para o comparativo entre o modelo base utilizado e o modelo de [8],
verifica-se uma grande semelhanca entre os valores obtidos para o empuxo,
para o SFC e para a taxa do fluxo de combustivel, como observado na tabela
4.2. Como o ciclo de analise foi modelado no EES e o ciclo de [8] foi modelado
no Matlab, concluiu-se que apesar dos diferentes softwares utilizados, a
proximidade dos valores encontrados demonstra que o ciclo foi modelado

corretamente no EES e a anélise é valida.

Ap6s a validacdo do cddigo para o motor turbofan, verificou-se quais
valores sdo encontrados para os parametros de desempenho no momento da
decolagem. Para isso, considerou-se o numero de Mach (M) sendo igual a
zero, a temperatura ambiente (T,) sendo 288K, a pressao ambiente (P,) sendo
igual a 101,3 kPa e razdo de escape (B) sendo igual a 2. Para os outros
parametros de entrada, os valores considerados foram os mesmos do topico

3.1. Os resultados encontrados podem ser observados na tabela 4.3 abaixo.

Tabela 4.3. Parametros de desempenho encontrados quando o motor

turbofan foi avaliado nas condi¢cdes de decolagem.

Parametros Modelo base
Empuxo (kN) 222,5
Taxa do fluxo de combustivel (kg/s) 3,064
SFC (mg/kNs) 13,77

Em seguida, verificou-se como o empuxo total do motor varia com a razédo
de pressdo do compressor para trés valores de razdo de escape (B). Esse
procedimento foi realizado para verificar se as curvas obtidas através da
modelagem se comportam de forma similar as curvas apresentadas na figura
2.17. As figuras 4.1, 4.2 e 4.3 mostram as curvas equivalentes para as razoes

de escape igual a 1, 3 e 5 respectivamente.
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Figura 4.1. Comportamento do empuxo em relagéo a razao de pressao do

compressor para uma razéo de escape (B) igual a 1 em um motor turbofan.
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Figura 4.2. Comportamento do empuxo em relacdo a razao de pressao do

compressor para uma razdo de escape (B) igual a 3 em um motor turbofan.
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Figura 4.3. Comportamento do empuxo em relacdo a razéo de presséo do

compressor para uma razéo de escape (B) igual a 5 em um motor turbofan.

Observando as figuras acima, verificou-se que as curvas apresentam
comportamentos similares a figura 2.17, assim o codigo realizado simula de
forma satisfatoria um motor turbofan na decolagem. Os valores observados nos
graficos sdo diferentes, pois as configuracbes dos motores utilizados no
exemplo da referéncia [2] e na modelagem também sédo diferentes. Soma-se a
isso, o fato dos valores de entrada utilizados no coédigo também serem
diferentes aos valores do exemplo. O importante a ser analisado aqui € o
comportamento das curvas, onde o comportamento encontrado é similar ao da
figura 2.17.

4.2 Analise dos Resultados Obtidos para o Motor Turbojato

Analogamente ao processo utilizado para o motor turbofan, apds a
modelagem do motor turbojato de eixo simples, comparou-se 0s resultados
obtidos através do cédigo com o exemplo 6.1 do livro do Bathie [2]. A tabela
4.4, também realizada no Excel, mostra os valores obtidos com o cédigo, assim

como a diferenca percentual entre esses valores e o exemplo.
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Tabela 4.4. Comparacao entre os resultados obtidos pelo modelo base e

pelo exemplo da referéncia [2].

Parametros | Modelo base Referéncia [2] Diferen¢a com referéncia [2] %
T 1(K) 288 288 0
P_1 (kPa) 101,3 101,3 0
T 2(K) 630,6 623 1,22
P_2 (kPa) 1216 1215,6 0,03
T 3(K) 1400 1400 0,00
P_3 (kPa) 1216 1215,6 0,03
T 4(K) 1100 1109 0,81
P_4 (kPa) 404 408,2 1,03
T _5(K) 943,2 948 0,51
P_5 (kPa) 218,1 219,9 0,82
A_5(m?) 2,067 2,053 0,68
V_5(m/s) 600,5 604 0,58
Empuxo (N) 841,8 848 0,73

Analisando a tabela 4.4, verifica-se que os valores encontrados utilizando
0 codigo no EES se aproximaram bastante dos valores encontrados no
exemplo. A maior diferenca encontrada foi de 1,22% para a temperatura de
saida do compressor (T,). Essas pequenas diferencas se deram por algumas
consideracbes e  simplificacbes assumidas, além de possiveis
arredondamentos realizados pelo exemplo do livro ou pelo EES. Portanto,
conclui-se que para as condicfes assumidas e para as condi¢cdes ao nivel do
mar, o codigo realizado é valido para avaliar o funcionamento de um motor

turbojato simples.

No entanto, a tabela 4.4 avalia o cddigo para valores especificos de
eficiéncia da turbina (87%), de eficiéncia do compressor (89%) e de razdo de
pressdao do compressor (12). Portanto, realizou-se alguns gréficos, onde é
possivel avaliar o comportamento do empuxo em relacdo a razdo de pressao

do compressor para alguns valores de eficiéncia da turbina e do compressor.

Esse procedimento foi realizado para comparar as curvas obtidas através
do EES com as curvas apresentadas nas figuras 2.11 e 2.12. A figura 2.11

by

mostra o comportamento do empuxo em relacdo a razdo de pressédo do
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compressor para eficiéncias da turbina e do compressor de 87% e 89%
respectivamente. Como pode ser observado na figura 4.4, a curva obtida para
essas eficiéncias apresenta um comportamento muito similar ao da curva

representada na figura 2.11.
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Razdo de pressdo do compressor

Figura 4.4. Comportamento do empuxo em relacéo a razao de pressao do
compressor para eficiéncias do compressor e da turbina de 87% e 89%

respectivamente.

Em seguida, realizou-se curvas para as eficiéncias da turbina e do
compressor iguais a 100, 90, 80 e 70%. Assim, possibilitou-se a comparacao
dessas curvas com as curvas apresentadas na figura 2.12. E possivel observar
nas figuras 4.5, 4.6, 4.7 e 4.8 que as curvas obtidas pelo EES se aproximam

bastante das curvas presentes na figura 2.12.
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Figura 4.5. Comportamento do empuxo em relacdo a razéo de presséo do

compressor para eficiéncias do compressor e da turbina de 100%.
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Figura 4.6. Comportamento do empuxo em relacédo a razao de pressao do

compressor para eficiéncias do compressor e da turbina de 90%.
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Figura 4.7. Comportamento do empuxo em relagcéo a razao de pressao do

compressor para eficiéncias do compressor e da turbina de 80%.
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Figura 4.8. Comportamento do empuxo em relacédo a razao de pressao do

compressor para eficiéncias do compressor e da turbina de 70%.

Analisando a tabela de resultados e as curvas realizadas a partir do

cbdigo, conclui-se finalmente, que a modelagem realizada nesse trabalho para
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um motor turbojato simples é valida para a avaliagdo dos parametros térmicos

desse motor.
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Capitulo 5

Conclusodes

Nesse trabalho foi realizada, inicialmente, uma breve introducdo as
turbinas a gas, onde se observaram algumas instalacdes de poténcia com
essas turbinas, além da andlise do ciclo Brayton. Para o ciclo Brayton foram
estudados os casos com e sem irreversibilidades para o compressor e para a

turbina.

Posteriormente, observaram-se turbinas a gas para propulsdao de
aeronaves com uma analise inicial na equacdo do empuxo e nos trés
parametros de desempenho (propulsédo, térmica e global). Além disso, foram
estudados especificamente os motores turbojato e turbofan, assim como suas

principais caracteristicas e funcionamento.

Na sequéncia, estudaram-se alguns componentes desses motores, como
compressores, turbinas, entradas, camaras de combustdo e bocais, assim
como as principais caracteristicas e aplicacbes desses componentes. Além
disso, foi observado como € a relacdo entre esses componentes e como se
comportam para motores turbojato e turbofan, que por sua vez, foram o foco de

estudo desse trabalho.

Apés a revisao bibliografica, modelou-se dois programas no EES a partir
de diversas equacbes termodinamicas que permitiram o célculo dos
parametros de desempenho para um motor turbofan de duplo eixo e para um

motor turbojato de eixo simples.

E por fim, foi possivel comparar os parametros obtidos a partir das
modelagens com os valores de algumas referéncias bibliograficas, permitindo
assim, a validacdo das duas modelagens, visto que os valores encontrados

foram muito satisfatoérios.
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Anexos

Anexo | — Codigo para o motor turbofan de duplo eixo

“Funcdes”

Function funA{P_o4Po;P_o4crit;P_o4:P_o)

if (P_o4Po > P_odcrit) then

P_4=P_o4 /P_odcrit “Pressdo de saida do bocal frio”
else

P4=Po

endif

funA:=P_4

end

Function funB{P_o4Po:P_o4crit;T_od;P_4;P_o4:gamma;N_n)

if (P_o4Po > P_odcrit) then

T 4=T_o4 *((P_4/P_od) * ((gamma - 1) / gamma)) “Temperatura real na saida do bocal frio"I
else

TA4s=T_ o4 *((P_4/P_od)* ((gamma - 1) / gamma))

T4=T 0d-(N_n*(T_od -T_4s))

endif

funB:=T_4

end

Function funC(P_o04Po;P_odcrit:gamma:T_4;R:c_p:T_o4)

if (P_o4Po > P_odcrit) then

V_4 = sqrt(gamma * R * T_4) "Velocidade do jato frio”
else

V 4=sqi(2*c_p*(T_od-T_4))

endif

funC:=V_4

end

Function funD(P_o10Po;P_o10crit;P_9:P_o)
if (P_o10Po = P_o10crit) then

P_10=P_9/P_o10crit "Presséo de saida do bocal quente”
else

P 10=P_o

endif

funD:=P_10

end

Function funE(P_o10Po;P_o10cnit.T_%:P_10:P_9;gamma_g:N_n)

if (P_o10Po > P_o10crit) then

T10=T9*((P_10/P_9)*((gamma_g- 1) / gamma_g)) “Temperatura real na saida do bocal quente”
else

T10s=T9*((P_10/P_9)*((gamma_g - 1) / gamma_g))

T_10=T_9-(N_n*(T_9-T_10s))

endif

funE:=T_10

end

Function funF(T_9:T_10)
if (T_9 > T_10) then
DeltaT = (T_9-T_10)

else

DeltaT =(T_10-T_9)
endif

funF-=DeltaT

end

Function funG(P_o010Po;P_o10crit;c_pg:T_10;gamma_g;R;DeltaT)

if (P_o10Po > P_o10crit) then

V_10 = sqri{gamma_g * R * T_10) “Velocidade do jato quente”
else

V_10 =sqrt(2 * c_pg * DeltaT)

endif

funG:=V_10

end



"Parametros”

gamma =14
gamma_g = 1,333

h = 10668 “Altitude em m"

M=10.85 “Numero de Mach”

pi_o=4044 “Razéo de pressédo geral”
pi_f=1,65 "Razéo de pressédo do fan”

B=861 “Razdo de escape”

T_7=1380 “Temperatura de entrada na turbina”

e f= 0,93 “Eficiéncia politropica do fan"

“Convertendo para eficiéncia isentropicas”
N_f= ((pi_f * ((gamma - 1) / gamma)) - 1) / ((pi_f * ((gamma - 1) / (gamma * e_f))) - 1)

pi_lPC=114 “Razdo de pressdo IPC"

pi_HPC =215 “Razédo de pressdo HPC"

e c=091 “Eficiéncia politropica do compressor”
“Convertendo para eficiéncia isentropicas”
“IPC"

N_IPC = ((pi_IPC * ((gamma - 1) / gamma)) - 1)/ ((pi_IPC * {(gamma - 1) / (gamma * e_c))) - 1)
"HPC"

N_HPC = {(pi_HPC * ((gamma - 1) / gamma)) - 1) / ((pi_HPC * ((gamma - 1) / (gamma * e_c))) - 1)

e t=0093 “Eficiéncia politrdpica da turbina”
N_n=10,95 “Eficiéncia isentropica do bocal”
N_m=0299 “Eficiéncia mecanica”
delta_p = 0,05 “Perda de presséo total”
prf=098 “Fator de recuperacéo da pressdo”
P_o=0,239*100 "Pressdo ambiente”
T_o=218.82 “Temperatura ambiente”
m_dot_tot = 576 “Fluxo de massa total”
m_dot_c = m_dot_tot / (B + 1) "Fluxo de massa principal”
m_dot_b=B * m_dot_c "Fluxo de massa de escape”
A_h=10111 Area do bocal quente”
A c=35935 "Area do bocal frio"
c_p=1005
c_pg = 1148
Q_r=43100000
R =287
Fan"
V_o=M * sgrt(gamma *R * T_o) “Velocidade do fluxo livre”
T2=To+((V_o*2)/(2*c_p)) ‘Temperatura de entrada no fan"
P 2=prf* P_o 1+ (((gamma 1)/2) *(M*2))) » (gamma / (gamma - 1)) "Pressdo de entrada no fan"
P3I=sP2"p £ "Pressdo de saida do fan"
T 3s=T_2*((P_3/P_2)*((gamma - 1) / gamma)) “Temperatura ideal na saida do fan"
T3= ((T 3s-T 2)/N_f)+T_2 "Temperatura real na saida do fan"

"Bypass (bocal frio)"
"Sem perda de pressdo”

Pod=P3

To4=T3

P _odcrit=1 /((1-((1/N_n)* ((gamma - 1) / (gamma + 1)))) » (gamma / (gamma - 1)))
P 04Po=P_o4/P_o

P_4 = funA(P_o4Po;P_o4crit;P_o4;P_o)

T 4= funB(P_o04Po;P_o4crit:T_o4;P_4;P_o4;gamma;N_n)
V 4 = funC(P_o4Po; P_ _odcrit;gamma; T 4:R;c_p:T_od)
"Empuxo especifico do bypass”

F sb=(B/(1+B)*(V4-Vo)+(B/(B+1)*(R*T_4)/(P.4*V_4)*(P_4-P_o)
F_tb = m_dot_tot * F_sb "Empuxo real do bypass”
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“Nucleo”
"Compressor”

"IP Compressor”

P 5=pi_IPC*P_3 "Pressdo de saida do compressor”
T Bs =T 3*((P_ 5P '_3) * ((gamma-1) / gamma)) “Temperatura ideal na saida do compressor”
T 5= ((T 65 -T_3)/N_IPC)+T_3 “Temperatura recebida na saida do compressor”

“"HP Compressor”

P_6=pi_HPC *P_5 “Pressdo de saida do compressor”
T Bs = T 5*((P_ 6/P '_5) * ((gamma-1) / gamma)) “Temperatura ideal na saida do compressor”
T 6= ((T 6s-T_5)/N_HPC)+T_5 “Temperatura recebida na saida do compressor”

“Camara de combustéo”
“Assumindo queima com 100% de eficiéncia”

7=(1-delta_p)*P_6

f= ((c_pg*T_T)-(c_p*T_6))/ (Q_r-(c_pg*T_7)) “Razéo do fluxo de massa ar-combustivel”

"Turbina”

"HP Turbine”

“Trabalho HP Compressor = Trabalho HP Turbine*eficiéncia mecanica”

T8=TT-(c_p/ {{1+f) N_m* c_pg)) *(T_6-T_5)) "Temperatura na saida da HPT"

tao HPT=T_7/T_8

N_HPT =(1- “tao HF'T){(1 (tao_HPT ~ {1/ e_t))) "Conversao da eficiéncia politrépica em isentripica”
T_8 s=(T_8-T_T)/N_HPT)+T_7 “Temperatura ideal na saida da HPT"

P_8 = ((T_ Bs/T ) (gamma_g.’(gamma g-1))*P_7 "Pressdo real na saida da HPT"

“LP Turbine”
"Trabalho do fan + trabalho LP Compressor = Eficiéncia mecanica*trabalho LP Turbine”

T_9=T_8-((c_p*((m_dot_tot*(T_3-T_2)) + (m_dot_c*(T_5-T_3)))) / ((1+f) * N_m*m_dot_c*c_pg))  “Temperatura na saida da LPT"

tao_LPT= T 6/T_9

N_LPT = (1 - tao_LPT) / (1 - (tao_LPT * (1 / e_t))) “Conversdo da eficiéncia politrépica em isentrdpica”
T9s=(T_9-T_8)/N_LPT)+T_8 “Temperatura ideal na saida da LPT"

=((T_9s/T_B) * (gamma_g / (gamma_g - 1))) *P_8 "Pressdo real na saida da LPT"
"Bocal quente”

“Razdo de pressdo critica para o bocal quente”

P_o10crit =1 /((1 - ((1/ N_n)*((gamma_g - 1) / (gamma_g + 1)))) * (gamma_g / (gamma_g - 1)))
P_o10Po=P_9/P_o

P_10 = funD(P_o10Po:P_o10crit:P_3:P_o)

T_10 = funE(P_o10Po;P_o10crit;T_9;P_10;P_9;gamma_g;N_n)

DeltaT = funF(T_9.T_10)

V_10 = funG(P_o10Po;P_o10crit;c_pg;T_10;gamma_g;R;DeltaT)

"Empuxo especifico do nicleo”

Fse=((1/(1+B)*((1+0)*V_10)-V o)+ (1/(B+1)* (1 +H)*R*T_10)/(P_10 *V_10)) * (P_10 - P_o))
F_tc = m_dot_tot * F_sc “Empuxo real do nicleo”

"Empuxo”

"Empuxo especifico total = empuxo especifico do nicleo + empuxo especifico do bypass”
F s=F_sc+F_sb

"Empuxo total”

F_t=m_dot_tot *F_s
F 12 F_t /1000 "Convertendo para kN"

“Consumo especifico de combustivel”
sfe=f/(F_s*(1+8)

sfc_2 = sfc * 1000 *1000 “Convertendo para mg/kNs"
= (F_tc / m_dot_c) / (F_tb / m_dot_b)
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"Eficiéncia térmica”

N_th=((F_t*V_o) + (0.5 * (1+f) * m_dot_c * ((V_10-V_0)*2)) + (0,5 * m_dot_b ™ ((V_4 -V 0)*2))}/ (F* Q_r * m_dot_c)
N_th100 = N_th ™ 100

"Eficiéncia propulsiva”

N_p=(F_t*V_ o)/ ((F_t*V_a)+ (0.5 " (1+) * m_dot_c * ((V_10 - V_o) * 2)) + (0,5 * m_dot_b *((V_4 - V_0) * 2)))
N_p100 = N_p * 100

"Eficiéncia global"

N_o=N_th*N_p
N_0100 = N_o * 100

"Taxa do fluxo de massa de combustivel”

m_dot_f=f*m_dot_c
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Anexo Il — Codigo para o motor turbojato de eixo simples

"Parametros”

gamma =14
gamma_g = 1,333

M=0 “Numero de Mach”

V_o=10 “Velocidade inicial”

T 3= 1400 "Temperatura de entrada na turbina”

pi_c=12 "Razdo de pressdo do compressor”

N_c=087 "Eficiéncia isentropica do compressor”

N_t=0,89 “Eficiéncia isentrdpica da turbina”

N.n=1 “Eficiéncia isentropica do bocal”

N.m=1 “Eficiéncia mecanica”

delta_p=0.05 "Perda de presséo total”

P_0=1,01325"100 "Pressdo ambiente”

T_o = 288,150 “Temperatura ambiente”

m_dot_tot = “Fluxo de massa total”

c_p=1005

c_pg = 1148

Q_r=43100000

R =287

"Compressor”

P1=Po "Pressdo de entrada do compressor”

T1=To “Temperatura de entrada do compressor”

P2=p_c*P_1 "Pressédo de saida do compressor”

T2s=T 1" (( P_2/P_1)* ((gamma-1) / gamma)) "Temperatura ideal na saida do compressor”

T 2= ((T_25 1) /N_c)+T 1 “Temperatura recebida na saida do compressor”
"Céamara de combustdo”
"Assumindo queima com 100% de eficiéncia”
P3=P2
f=((c_pg *T_3)-(c_p*T_2))/(Q_r-(c_pg*T_3)) "Razéo do fluxo de massa ar-combustivel"

“Turbina”
T4=T3-(c_p/((1+)*N_m*c_pqg)) *(T_2-T_1)) "Temperatura na saida da turbina"
TA4s=(T4-T_3)/N_t)+T_3 "Temperatura ideal na saida da turbina"
=((T_4s/T_3)* (gamma_g / (gamma_g - 1))) *P_3 "Presséo real na saida da turbina"

“Bocal”

P_5crit =1/ ((1-((1/N_n)((gamma_g - 1)/ (gamma_g + 1)))) * (gamma_g / (gamma_g - 1))) "Pressdo critica do bocal”
P_5=P_4/P_5crit "Presséo real do bocal”
T 5s=T 4*((P_5/P_4)*({(gamma_g - 1)/ gamma_g)) "Temperatura ideal do bocal”
T5=T4-(N_n*(T_4-T_5s)) "Temperatura real do bocal"
V_ 5=sqrt(2*c_pg *(T_4-T_5)) “Velocidade na saida do bocal"
A =(m_dot_tot*R*T_5)/(V_5*P_5) "Area na saida do bocal"
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"Empuxo especifico”

F_sc=(P_5-P_o)*A_5+m_dot_tot* (((1+f)*V_5)-V_o)

"Empuxo”

F s=F_sc

"Empuxo total”

F_t=m_dot_tot *F_s

F t2=F t /1000 "Convertendo para kN"

"Consumo especifico de combustivel”

sfc=f/F_s
sfc_2 = sfc * 1000 *1000 “Convertendo para mg/kNs"

"Eficiéncia térmica”

N_th=((F_t*V_o)+ (0,5 " (1#) * m_dot_tot " ((V_5-V_0)*2)))/(f* Q_r * m_dot_tot)
N_th100 = N_th * 100

"Eficiéncia propulsiva”

N_p=(F_t*V_o)/((F_t*V_o)+ (0.5* (1+) * m_dot_tot * ((V_5-V_o0)* 2)))

N_p100 =N_p * 100

"Eficiéncia global”

N_o=N_th*N_p
N_o0100 =N_o * 100
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