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Resumo

O objetivo do presente trabalho final de mestrado, consiste na analise de
desempenho de dois motores aeronauticos, 0 CF6-80C2 e o motor da familia CFM56-7B
permitindo um melhor conhecimento para as empresas de manutencdo nesta area. E o
caso da TAP Air Portugal que ambiciona um maior dominio nesta tematica.

Para que a analise conduza a resultados mais precisos, 0 autor necessita de
conhecer as propriedades de funcionamento globais assim como as caracteristicas
termodindmicas do fluido de trabalho ao nivel modular. Sendo uma tematica onde a troca
de informacdo é praticamente inexistente entre o fabricante e as empresas de manutencao,
€ necessario recorrer aos ensaios de calibracdo do banco de ensaios pela sua maior
quantidade de informacdo, permitindo isolar os mddulos do motor, uma vez que a
informacdo relativa a pressfes, temperaturas e outras variaveis de desempenho sdo
medidas neste tipo de ensaio e por 0 mesmo ser efetuado num motor que apresenta as
condicdes necessarias para ser considerado representativo, 0 que vem permitir a
certificacdo do banco de ensaios. Ao longo da dissertacdo sdo também abordadas as
principais causas que levam a degradagdo do desempenho dos constituintes do motor

De forma a efetuar a simulacdo o autor recorreu a um dos poucos softwares de
simulacdo performance de turbinas a gas, denominado por GasTurb v11, desenvolvido
por Joachim Kurzke. Posteriormente a criagdo do mesmo € necessario efetuar a sua
validacao.

Ao longo da dissertacdo é focada a influéncia de determinadas acdes de
manutencdo no desempenho global dos motores.

Este trabalho fornece a equipa de engenharia da TAP, um maior conhecimento na
previsdo da performance dos reatores, apresentando dados que até aqui eram
desconhecidos, isto vem permitir reduzir os casos de ndo aceitacdo e, em situacdes que
ocorram, permite elaborar planos de trabalho de forma mais rapida, poupando recursos

de mao-de-obra e econdmicos, que sdo cada vez mais restritos.

Palavras-chave: Desempenho de turbinas a gas, CF6-80, Margem de EGT, degradacao

de compressores
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Abstract

The main objective of this final master's work is the performance analysis of two
aeronautical engines, the Nf6-80C2 and the CFM56-7b family engine allowing a better
knowledge for the maintenance companies in this area. This is the case with TAP Air
Portugal that aims to have a greater dominance in this issue.

For the analysis to lead to more accurate results, the author needs to know the
global operating properties as well as the thermodynamics at the modular level. Being a
thematic where the exchange of information is virtually non-existent between the
manufacturer and the maintenance companies, it is necessary to use the calibration tests
of the test bench for its greatest amount of information, allowing to isolate the modules
of the Engine, since the information on pressures, temperatures and other performance
variables are measured in this type of test and that it is carried out in an engine which has
the necessary conditions to be considered representative, which will allow the Test Bench
certification. Throughout the dissertation are also addressed the main causes that lead to
the performance degradation of the constituents of the engine to perform the simulation
the author has resorted to one of the few simulation software performances of gas
turbines, called by GasTurb V11, developed by Joachim Kurzke. After the creation of the
same it is necessary to validate it.

Throughout the dissertation is focused on the influence of certain maintenance
actions in the overall performance of the motors.

This work provides the TAP's engineering team with a greater understanding of
the performance of the reactors, presenting data that has hitherto been unknown, this has
allowed to reduce cases of non-acceptance and, in situations that occur, allows to
elaborate Work plans more quickly, sparing manpower and economic resources, which

are more and more restricted.

Keywords: Performance of Gas Turbines, CF6-80, EGT Margin, compressor degradation
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Capitulo 1

Introducao

Na atual sociedade industrializada em que vivemos, um dos setores com maior
peso estratégico € a industria aerondutica, onde existe o desenvolvimento e producéo de
produtos bastante evoluidos a nivel tecnologico e de grande valor acrescentado. Um
desses exemplos € o das turbinas a gas onde se observa uma grande evolugédo nos Gltimos
20 anos [1].

Com o primeiro voo dos irmaos Wright em dezembro de 1903 foi criada uma das
evolugdes mais marcantes do século 20, com a ambicdo pela possibilidade de um voo
controlado pelo ser humano. Por esta altura a aerodindmica era um conceito que se
encontrava na sua infancia [2], especialmente a forca de sustentacdo que era vista como
uma tematica que ndo era bem dominada cientificamente

Nesta época as principais formas de produzir trabalho mecénico eram
essencialmente a custa de motores a vapor e de combustdo interna. Desde cedo 0s irmaos
Wright perceberam que existia um enorme potencial e para tal desenvolveram uma versao
mais leve capaz de ser usada em aplicagdes de voo. Com o passar dos anos, por volta de
1909 os avides deixaram de ser vistos como algo utilizado para lazer, mas sim com o
potencial de armas.

Segundo Douhet, um general italiano, conhecido por enunciar os principios e
vantagens de utilizacdo da forca aérea na organizacdo tatica e de conflitos armados [3],

“Q céu esta prestes a tornar-se um novo campo de batalha, tdo importante quanto a terra e 0 mar
... Para conquistar o ar, é necessario privar o inimigo de todos 0s possiveis meios de voo, atingindo a
partir do ar as suas bases operacionais e centros produtivos. N6s devemos acostumarmo-nos com essa

ideia, e estar preparados”.

No decorrer da segunda guerra mundial verificou-se que os avides de combate
eram limitados para satisfazer o poder de aceleragéo requerido, tanto pelo tamanho do
motor e pela quantidade de energia capaz de ser extraida do combustivel. Foi com estas



limitacbes e com o aparecimento de exigéncias cada vez superiores que se tornou
oportuno o estudo de um novo sistema de propulsdo para as aeronaves [4].

No fim dos anos 30 e inicio dos anos 40, a utilizacdo de turbinas a gas na aviacéo
comecou a ser tida em consideracao e apareceu o primeiro motor do tipo turbojet. Com
este novo sistema de propulsdo eram alcangadas razdes de poténcia/peso na ordem de
trés, contudo com uma eficiéncia global bastante baixa face a geracao anterior de impulso

[2], esta comparacdo € apresentada na figura 1.1.
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Figura 1.1 - Tendéncias de poténcia por peso (hp / Ib) e rendimento global (no) dos sistemas de propulsao
aeronautica

As turbinas a gas usadas na propulsdo aeronautica sdo equipamentos nos quais
existe uma grande producéo de energia tendo em conta o tamanho e peso proprios, o seu
funcionamento tém por base a troca de energia entre o escoamento continuo de um fluido
de trabalho compressivel, neste caso o ar, e um sistema de rotores e estatores. Existem
diversas configuracdes construtivas, que apresentam uma alta fiabilidade, alto
desempenho, possibilidade de efetuar diversos ciclos e com uma operacédo flexivel ao
longo do flight envelope. As configuragdes mais utilizadas na aviagdo sdo denominadas
por turbojet (ilustrado na figura 1.1a) e turbofan (ilustrado na figura 1.1b). Estas duas
configuracBes apresentam no minimo um compressor, uma camara de combustdo e uma
turbina.

Um turbojet é a forma mais simples de turbina a gas onde € produzido o impulso
a custa da aceleracdo dos gases no interior do reator, o ar percorre inicialmente um canal
de admissdo onde posteriormente é elevada a sua pressdo e temperatura através do

compressor. Nestas condi¢des 0 gas é misturado com combustivel, processando-se a sua



queima. Os gases de combustdo passam por uma turbina que aproveita a energia do fluido
em que converte a energia cinética produzida em energia mecénica, parte desta energia é
transmitida por um veio para alimentar o compressor [5]. Apesar deste processo de
expansdo que ocorre na turbina reduzir a temperatura e pressao dos gases, existe ainda
uma quantidade remanescente de energia cinética, capaz de criar uma movimentagdo de
gases a alta velocidade, uma vez que expandem a pressdo atmosférica através da
passagem pela tubeira de escape. Este fendmeno cria uma forca oposta aos gases de
escape, 0 que na aviacgdo € designado por impulso (Thrust).

No caso dos Turbofans o principio de funcionamento é muito semelhante aos
anteriores, contudo na fase inicial uma parcela do ar efetua um Bypass ao ciclo descrito
anteriormente originando dois caudais, o primario e o secundario. Este caudal secundario
gera muito mais impulso que no caso anterior e representa aproximadamente 80% do ar
admitido [6], sendo possivel assim alcangar maiores eficiéncias no consumo de

combustivel resultando em melhores desempenhos.

(a) configuragdo turbojet (b) configuracéo turbofan

Figura 1.2 - Exemplos de turbinas a gas aplicadas na aviacdo

Com a evolucdo que ocorreu nos dltimos anos, as turbinas a gas sofreram
modificagdes na sua configuracdo de modo a permitir 0 maximo aproveitamento de
energia que o fluido de trabalho consegue fornecer, para tal existe um maior nimero de
componentes do motor, um esquema mais recente de uma configuracdo de turbofan é

apresentado na figura 1.3.
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Figura 1.3 - Esquema de um Turbofan

O ar ao entrar no reator atravessa a Fan, o Compressor (LPC, também designado
por Booster, e HPC), a Camara de combust&o e as turbinas (HPT e LPT). Onde cada um
destes componentes afeta de forma muito significativa o rendimento global da turbina a
gas. Torna-se assim vital o conhecimento profundo de cada um destes mddulos de modo
a avaliar a relacdo entre condicdo/desempenho. Cada reator aeronautico apos sair do
fabricante (OEM) ou de uma instalagdo de Maintenance Repair and Overhaul (MRO)
apresenta um nivel de desempenho que foi pré-estabelecido pelo cliente. Para garantir
esta exigéncia € necessario recorrer a um teste de aceitacdo (Acceptance Check).
Tecnicamente duas areas de funcionamento do motor devem de ser demonstradas para
provar que o motor cumpre a performance certificada. Isto €, que o motor seja capaz de
demonstrar os regimes de Takeoff (T/O) e Max Continuous Thrust (MCT) a uma
velocidade da Fan (N1), abaixo dos limites de Exhaust Gas Temperature (EGT) e de
velocidade do Core (N2) [7]. Com a entrada em servico do reator, existe uma degradacédo
dos componentes que se reflete numa diminuicdo de desempenho. Para contornar esta
degradacdo de eficiéncia, os sistemas de controlo do reator, nomeadamente o Main
Engine Control (MEC), realizam diversos ajustes no funcionamento, como por exemplo
aumentar a injecdo de combustivel de modo a garantir o nivel de impulso dentro de uma
gama definida. E nesta altura que se enfrentam efeitos adversos, como 0 aumento de EGT.
Surge consequentemente a questdo quanto a possibilidade de estimar os parametros de
funcionamento do motor através das analises de desempenho com base na informacéo
recolhida de ensaios.

Esta recolha de dados para além de ser efetuada em ensaios dos motores fora de

asa, também é efetuada em asa, e, portanto, na vida util do motor. Para tal algumas
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empresas de aviagdo dispdem nas suas equipas de técnicos que efetuam a monitorizacao
dos parametros de operacdo ao longo de determinados nimeros de ciclos. A principal
premissa que existe, é isolar cada mddulo do reator, para possibilitar a realizacdo da
monitorizacdo da tendéncia (Trend Monitoring) em condicgdes reais de voo e ndo em
banco de ensaio, quer seja em T/O ou MCT. Os reatores mais recentes estdo equipados
com um componente designado por Full Autority Digital Engine Control (FADEC), onde
através de uma programacao interna, ao receber sinais elétricos, permite realizar a
monitorizacdo dos parametros, foi assim desenvolvida a tecnologia de Performance
Multiplexer (PMUX) que apresenta canais dedicados a leitura de certos parametros de
funcionamento.

Como ja referido, aos primeiros sinais de degradacdo e mudanca das condicdes
Otimas do reator é injetado mais combustivel, mas uma vez que se esta perante um
fendmeno que ocorre na natureza, e ndo havendo a possibilidade de violar a terceira lei
de Newton, para cada acéo existe sempre uma contraria de igual magnitude. Desta forma
ao garantir o impulso constante leva a uma maior temperatura de EGT, que por sua vez
conduz a um maior desgaste das pecas a jusante da camara de combust&o. E por este
motivo que se torna importante isolar cada modulo a fim de perceber quais as variacées
que existem face a um reator modelo na sua fase inicial de vida. Uma regra de ouro
considerada pelas empresas de aviacdo é que para um aumento de combustivel de 1%
existe um aumento na temperatura de gases de escape de cerca de 10°C.

E de grande importancia existirem estudos de desempenho de reatores e respetivos
modelos termodinamicos [8], permitindo assim com a informacg&o de bancos de ensaio,
conhecer as caracteristicas termodindmicas do fluido de trabalho, estes estudos séo
divididos em duas etapas. Uma primeira designada por analise paramétrica do ciclo
(também chamada por design point ou on-design) e outra designada por andlise de
desempenho do reator (também conhecida por off-design). A informacéo destes estudos
é considerada crucial pelas MRO’s por forma a fazer uma anéalise de causa-efeito na
eventualidade de existir um funcionamento anormal do reator, poupando assim em fatores
seguranga, de tempo em tarefas de manutengdo/reparacdo e econémicos, estes ultimos
que tém vindo a ser mais restritivos nos ultimos anos [9].

O primeiro grande passo na criacdo de reator do tipo turbofan, é ter em
consideracdo a definicdo correta das propriedades termodinamicas no seu ponto de design

[10], onde a partir desses calculos existem fatores que devem ser levados em



consideracdo, como os rendimentos dos componentes, as purgas de ar, as propriedades
variaveis do fluido de trabalho, entre outros. Na figura 1.4 é apresentado o fluxograma do

procedimento de desenvolvimento de um motor aeronautico.
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Figura 1.4 - Procedimento tipico de desenvolvimento de uma turbina a gas [10]



1.1 Objetivo

O principal objetivo deste trabalho final de mestrado consiste na criacdo de um
modelo termodindmico do reator CF6-80C2, produzido pela General Electric.

De modo a cumprir o objetivo apresentado o autor da presente dissertacdo juntou-
se a equipa de engenharia da manutencao de motores da TAP M&E, com o proposito de
elaborar a modelacdo do reator em questdo. Numa primeira fase foi apresentada pela
equipa da TAP, os principais constituintes do reator tanto de hardware como dos sistemas
presentes.

Com base em trabalhos ja desenvolvidos, a TAP possui cartas de reatores da
familia CFM56, dados estes que ja foram correlacionados permitindo a criacdo do modelo
termodinamico para estes reatores. Existe agora uma tendéncia para seguir novos
caminhos e para tal desenvolver um novo modelo efetuando a simulagdo integral para o
reator turbofan CF6-80C2, assim como para o0 CFM56-7B. Estes modelos vém permitir
as equipas de engenhara da TAP um conhecimento mais profundo no impacto que uma
determinada intervencdo de reparacdo apresenta no funcionamento dos motores e no
aumento do tempo entre reparacgdes, permitindo assim uma maior fiabilidade e reducéo
dos custos no ciclo de vida dtil.

Para que a presente dissertacdo conduza aos resultados esperados, o0 autor terd uma
ajuda constante por parte da engenharia de reator, no fornecimento de dados e ainda um
contacto com os técnicos especializados do banco de ensaios presente nas instalacfes da
TAP M&E. Com estes dados o autor poderéa criar o modelo em condicGes de design-point
e de off-design, através do software de simulacio GasTurb v.11®. Numa fase seguinte
pretende-se abordar uma analise entre a performance dos motores ensaiados e 0 modelo
de referéncia, designado por Model Based Test Analysis (MBTA), ferramenta esta que
estd incorporada no software. Esta funcionalidade do software permite avaliar quais o
maodulos constituintes do reator apresentam uma maior diferenga no funcionamento face
ao modelo criado e desta forma se algum reator ndo apresentar condigdes que o permitam
passar os testes de aceitacdo, a equipa de engenharia da TAP pode logo definir acbes de
reparacao especificas para cada caso, uma vez que se conhece 0 componente que esta a

apresentar problemas no seu funcionamento.



1.2 Estrutura da dissertacao

Uma introducdo acerca da evolucdo das turbinas a gas é apresentada no capitulo
2. Serd apresentado o ciclo de funcionamento, conceitos de rendimentos dos constituintes
e ainda outras propriedades da operacdo das turbinas, como as caracteristicas do
escoamento.

No capitulo 3 séo apresentados os diversos modulos que fazem parte do reator.
Além disso sdo apresentadas as nog¢des principais de desempenho e solugdes tecnoldgicas
que estdo presentes no CF6. Sdo abordadas também as principais causas de degradacao
nos motores

No capitulo 4 é feita uma apresentacdo da empresa que possibilitou o
desenvolvimento da dissertagdo, comegando com a sua importancia no setor de MRO’s
existentes e apresentando as instalagdes do banco de ensaio da TAP, assim como quais
0s parametros retirados dos ensaios.

No capitulo 5 é apresentado o software de simulacdo que serd uma ferramenta
essencial no processo de desenvolvimento do modelo termodinamico, falando dos
recursos que a mesma possui e todas as funcionalidades que podemos utilizar. E focado
também o conceito de ensaio de correlacdo e qual a sua importancia para a criacdo do
ponto de referéncia do ciclo. Posteriormente é feita a passagem para condicdes de off-
design com a introducdo do conceito de map scaling que possibilita a adequacéo das
curvas dos mapas dos componentes ao caso de estudo do presente trabalho final de
mestrado, é também efetuada a validacdo do modelo de modo a verificar a sua precisao
na simulacao.

Por fim no capitulo 6 é feita a aplicacdo ao reator em estudo, utilizando a
informacdo de ensaios de banco e comparando com o modelo desenvolvido no capitulo
5, com o objetivo de ver as diferengas ao longo dos mddulos do motor concluindo se 0s
mesmos se apresentam em melhores ou piores condi¢des. Prevé-se também a realizagdo
de uma andlise comparada entre varios ensaios, utilizando uma folha de dados recorrendo
a um template ja desenvolvido em Excel Visual Basic (VBA) para avaliar o

comportamento entre reatores.



Capitulo 2

Bases termodinamicas de propulsdo aeronautica

2.1 Sistema de propulsdo aeronautico

Um sistema de propulsao é definido como uma unidade que se encontra rodeada
por um fluido e através da qual flui. No interior deste sistema existe um mecanismo de
transferéncia de energia, o qual acelera o fluido de trabalho aumentando assim a energia
cinética. Para este sistema de troca de energia € dado o0 nome de motor aerondutico [10].

Na figura 2.1 é apresentado o sistema de propulséo referido.

Figura 2.1 — Sistema de propulséo aeronautico

Segundo (Mattingly, 2006) para definir o impulso de um motor é necessario
conhecer a quantidade de fluido que percorre o sistema, ou seja, as pressdes e
consequentemente as velocidades, assim é escrita a seguinte equacdo que define o
Uninstalled Engine Thrust:

moVy—1o Vg

De modo a perceber qual o melhor sistema de propulséo que deve de ser empregue
num avido é necessario considerar o rendimento global que é dado pelo conjunto do
rendimento térmico mais o rendimento de propulsdo [11].

O rendimento de propulsdo, compara a energia fornecida para deslocar o aviao,

com a taxa de aumento de energia cinética do ar ao longo do reator.

_ V[(Mngrtmp) Vj—1ngy V]

v %[( Mar+1if) ij_mar V?] (22)
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No rendimento de propulséo definido em 2.2 existe a relagdo entre a taxa a qual o
trabalho é efetuado para propulsionar o avido com a taxa a que aumenta a energia cinética
do escoamento que atravessa o reator, contudo ndo inclui a energia térmica que é
produzida com a queima do combustivel, deste modo define-se a energia térmica da

seguinte forma [11]:

- y.2_p2
AEC marly;*-v?) ] ]

Nen = mp+PCI  mipxPCI

(2.3)

Uma vez que o rendimento global ¢é definido por:

Trabalho util

No = = Mp * N (2.4)

Energia termica do combustivel

Por outras palavras pode-se substituir as equacgdes de 2.2 e 2.3, ficando escrito da

seguinte forma:

__ Impulso+Velocidade _ Impuslo " Velocidade _ 1 *Velocidade

Mo mp*PCI mg PCI SFC PCI

(2.5)

Pode-se concluir assim que para melhorar o rendimento global de propulsédo de
um reator existem duas variaveis fundamentais, que sdo o consumo especifico de
combustivel e a velocidade dos gases ao longo do reator, o poder calorifico inferior sendo

uma propriedade interna ao combustivel, ndo pode ser alterada.

2.2 Turbina a Gas

Ao nivel de producéo de energia mecanica, as turbinas sdo em muitos dos casos a
forma mais satisfatoria [10], e no caso pratico do ramo aeronautico é vista como a
principal escolha nas fases de projeto, uma vez que produz grandes quantidades de
energia face as suas dimens@es e peso. Nos ultimos 20 anos tem existido um grande

crescimento ao nivel da tecnologia por detras das turbinas a gas, maioritariamente devido
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ao desenvolvimento dos materiais, dos revestimentos e sistemas mais eficientes de
arrefecimento dos motores [1].

As turbinas a gas com aplicacdo na industria aeronautica tém sido lideres no que
toca a tecnologia que apresentam, o critério principal de elaboracdo das mesmas assentam
essencialmente na alta fiabilidade, com elevado grau de desempenho, permitindo
elevados nimeros de arranques onde para um motor que apresente um valor de 3500 horas
entre acOes exaustivas de manutencédo é considerado como aceitavel [1], no caso de estudo
para o reator CF6-80C2, os mesmos ddo entrada em oficina com cerca de 3400 ciclos,
por razdes de cumprimento de limites das pecas de vida limitada (PVL). Estes motores
aeronauticos sdo conhecidos essencialmente pelas suas razdes de impulso/peso, 0
aumento desta razdo nos Ultimos anos deve-se principalmente aos desenvolvimentos de
altas razdes de geometria das pas dos compressores (razdo entre corda e altura) assim
como uma otimizacdo ao nivel das diferencas de pressdo nos compressores e das

temperaturas do fluido para possibilitar um méaximo trabalho por unidade de escoamento.

2.2.1 Ciclo ideal das turbinas a gas

Os reatores aeronauticos existentes na atualidade, apresentam cada vez mais uma
maior complexidade ao nivel de componentes, e sistemas interligados entre si de modo a
fazer uma correta gestdo da operacao de funcionamento dos mesmos. Apesar desta maior
complexidade o funcionamento de um motor do tipo turbofan baseia-se essencialmente
no ciclo simples de uma turbina a gas, denominado por ciclo a gas ou ciclo de Brayton.
No primeiro capitulo da presente dissertacdo, o0 autor apresentou as bases de
funcionamento destes motores e concluiu que cada componente influencia, de
determinada maneira, o funcionamento e consequentemente o rendimento global do ciclo.

O ciclo a gas ideal é composto essencialmente por trés processos sendo eles: (1) a
admissao de ar no compressor, geralmente nas condi¢fes atmosféricas, onde ocorrera a
compresséo isentropica do fluido de trabalho, levando assim ao aumento de presséo e de
temperatura, (2) Entrada do ar comprimido, na cdmara de combustdo onde ocorre a
mistura do ar com o combustivel, existindo 0 aumento de temperatura devido ao processo
de combustdo a pressao constante. (3) Por fim os gases resultantes do processo de
combustdo, que se encontram a alta temperatura, sdo admitidos numa turbina, onde se

inicia assim uma expansdo isentropica, que diminui a pressao dos gases até a pressao
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ambiente uma vez que atua nas pas da turbina gerando assim movimento das mesmas e
consequentemente a producdo de trabalho. Parte do trabalho que € realizado na turbina é
utilizado diretamente para alimentar o compressor, ndo sendo assim um trabalho que
possa ser aproveitado, desta forma quanto pior a eficiéncia do compressor menor sera o
trabalho que efetivamente é utilizado pela turbina. Na figura 2.2 é apresentado o esquema
do ciclo de Brayton simples, na figura 2.3 sdo ilustrados os diagramas P-V e T-S do ciclo.

comiboustor
2 3

'_,.'-""

=— W
turbing

1 M"""-x.‘t

Figura 2.2 - Esquema do ciclo de Brayton

compressor

] S
Figura 2.3 - Diagramas P-V e T-S do ciclo a gés [1]
Aplicando a primeira lei da termodinamica, onde se admite que existe conservagéo

de massa € possivel apresentar as seguintes equac@es referentes ao ciclo a gas ideal.

Q—W =1tigr(hy — hy) +5(C° = C%) 2.7)
We = =gy (hy — hy) (2.8)

Qc = (Mg + Mpyer) (hs — hy) (2.9)
W, = (titgr + 1iyye)) (hs — ha) (2.10)

Com as expressdes anteriores, € possivel calcular o trabalho produzido, dado por:
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Weicto = Wy — W, (2-11)

Uma vez que a Unica fonte de calor do ciclo é na cdmara de combust&o (processo

2—3), tem-se:

Q253 = (Mg + mfuel)(hB) — Mg hy (2.12)

Pode-se concluir assim quanto ao rendimento do ciclo de Brayton ideal, que é

calculado da seguinte forma:

W ciclo

Nciclo = (2.13)

Q2-3

De facto, ter os processos a ocorrerem de forma reversivel e adiabatica é vantajoso
pois permite de uma forma mais expedita o calculo dos parametros termodinamicos em
cada componente do ciclo quer seja 0 compressor ou a turbina e considerando 0s

processos isentropicos tém-se as seguintes expressoes:

T, P, v

— (£\)\y—1
= Pl)y (2.14)
T3 P3 —11
T4. - P4-)y (215)

2.2.2 Propriedades do escoamento

Neste subcapitulo serdo apresentadas algumas nog¢des principais sobre a
compressibilidade do escoamento de modo a uma melhor compreensdo do mesmo por

parte do leitor.

2.2.2.1 Escoamento Incompressivel

Na mecéanica de fluidos um escoamento pode ser definido como incompressivel,
se forem desprezados os efeitos de compressibilidade do fluido, desta forma o fluido de
trabalho apresenta praticamente uma massa volumica constante, o que na préatica quando

se estuda o escoamento apenas se lidam com duas variaveis a velocidade e a pressdo, e
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geralmente despreza-se os efeitos da compressibilidade até velocidades de 1/3 da
velocidade do som, ou seja, Mach < 0,3 [12].

O numero de Mach é um conceito que caracteriza 0 comportamento de um
determinado escoamento em relacéo a velocidade do som. Este numero € definido pela

seguinte expressao:

Q0

(2.16)

Onde C é a velocidade do escoamento e a a velocidade do som que €é definida pela

seguinte equacao, isto se apresentar as propriedades de um gas perfeito:

a =./yRT (2.17)

Onde, y € arelacdo de calores especificos, R a constante do gas no qual se propaga

o0 som e T a temperatura absoluta do fluido.

2.2.2.2 Escoamento compressivel

Ao estudar um escoamento, e fazendo a aplicacdo da equacdo de Bernoulli, uma

simplificacdo possivel, é apresentada de seguida:

Ap = —p— (2.18)

Desde que as variagdes de pressdo e de velocidades sejam elevadas o efeito de
compressibilidade ja apresenta um peso importante devido as intensas variacdes de
energia cinética, o que leva a que a massa volimica seja uma funcdo da temperatura e da
pressdo. Neste tipo de escoamento as variaveis aumentam pela mudanga das propriedades
do fluido, passando a ter para além da velocidade e da pressdo, a massa volumica e a
temperatura.

Para escoamentos que apresentem uma elevada velocidade, por conseguinte uma
elevada energia cinética, esta ndo pode ser desprezada e ¢é apresentado assim um novo

conceito designado por entalpia de estagnacdo, apresentado pela expressao 2.19:
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CZ
ho=h+= (2.19)

Esta propriedade representa a entalpia de um determinado fluido levado ao
repouso por uma desaceleracdo adiabatica. Desde que o fluido de trabalho seja um géas
perfeito e partindo da equacdo 2.19 uma nova propriedade pode ser definida, sendo ela a
temperatura de estagnacao [13]. Esta propriedade representa a energia que um fluido

consegue atingir ao ser sujeito a uma paragem adiabatica.

CZ
To=T +— (2.20)

2Cp
Uma vez mais tendo por base a equacdo da entalpia de estagnacdo pode-se
escrever a equacao relativa a pressao ganha devido a uma imobilizacdo adiabética:

Ton——
Py,=P+ (?)Y_l (2.21)

2.2.3 Ciclo Real das Turbinas a Gas

No capitulo 2.2.1 foi apresentada a nocao de ciclo ideal das turbinas a gas, nesse
caso todos os processos sdo considerados reversiveis e adiabaticos, logo ndo existem
fugas de gas ao longo do motor nem atritos nas paredes do compressor e nas proprias pas.
Uma vez que na natureza 0s processos sao irreversiveis e que existem sempre trocas de
calor com o meio envolvente, o caso da turbina a gas ndo é excecdo. E desta forma que
devem de ser consideradas as irreversibilidades presentes nos trés processos do ciclo a
gas, o que levara a um aumento das quedas de pressdo. Considerando as irreversibilidades
existentes, o rendimento tanto do compressor como da turbina séo dados pelas seguintes

expressoes [11]:

Me = —W —n (2.22)
hs— hy

= — 2.23

Me hz—= hyis (223)

O subscrito is, representa a entalpia do ponto considerando o processo isentropico,

graficamente é possivel verificar estas evolu¢bes na figura 2.4 (linhas a traco
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interrompido), verifica-se também os termos 02, na figura que representam as
propriedades termodindmicas dos Vvarios pontos nas condicGes de estagnagdo que foram

abordadas no tépico 2.2.2.

-

a) Compressao b) Expanséo
Figura 2.4 - Evolucéo real vs. Isentropica [12]

Ao analisar a figura 2.4 verifica-se que as diferencas entre o ciclo real e ideal,
reside nas temperaturas e por consequéncia direta nos valores de entalpia dos pontos e
assim originando valores de W. e W diferentes dos obtidos para o ciclo ideal. Na mesma
figura os pontos antecedidos por 0, representam aqueles referentes as propriedades de
estagnacdo, o termo CZ/2Cp representa o ganho de temperatura do fluido devido a
imobilizacdo adiabatica.

A adicionar ao facto de que 0s processos ndo se comportam da maneira prevista
para 0 caso ideal, é necessario ter em consideracdo de que as transformacdes
termodindmicas existentes para 0s casos de reatores aeronauticos que possuam razdes de
pressdes de compressdo na ordem de 10:1 e razdes de pressdo dos ciclos de pelo menos
35:1 existe dois processos de compressao e dois de expansao, 0 que provoca uma maior
complexidade ao nivel de conhecer com precisao as propriedades termodindmicas de cada
ponto[10]. Na figura 2.5 é apresentado o esquema do ciclo de Brayton aplicado aos

turbofans.

£

ey B

]/ ~— T
LP HP HP LP

Figura 2.5 - Ciclo de Brayton aplicado a um motor de 2 veios
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De forma a analisar o ciclo real aplicado a motores aeronauticos do tipo turbofan,

é importante fazer determinadas consideragdes, quer para o funcionamento como para as
perdas, assim sendo, define-se [2]:

e O gas como sendo perfeito a montante da cdmara de combustdo;

e O gas como sendo perfeito a jusante da cAmara de combustéo;

e Os componentes apresentam comportamento adiabatico (ndo €

considerado a refrigeracdo na turbina);
e Os rendimentos tanto da Fan, compressor e turbina sdo apresentados

recorrendo ao rendimento politrOpiCo Ner, Neoe € Noor FESPEtivamente.

2.2.4 Rendimento politropico

Ao longo do trabalho desenvolvido e até esta fase, o autor ao referir os
rendimentos quer do compressor ou da turbina considerava ambos como um todo e para
uma determinada razdo de pressédo fixa, considerada 6tima, onde a mesmo se mantinha
constante em todo o funcionamento destes componentes. Para um aumento desta razéo
de pressdes existe a diminuicdo do rendimento do compressor e em OpoSi¢do 0
rendimento da turbina aumenta [10].

Aparece assim a questdo quanto a variacdo do rendimento em funcdo de um
aumento ou diminuicdo de pressbes. Para o caso dos turbofans, considerando o
compressor como axial e apresentando um determinado nimero de andares, segundo
(Saravanamuttoo, 1996) é aconselhavel a defini¢do do rendimento isentrépico para cada
andar individualizado, n,, o qual permanece constante ao longo do compressor. Desta

forma tem-se, pela figura 2.4 a):

s _ ZATs
Ne YAT;

(2.24)

Uma vez que YAT, é maior que Y AT, entdo 1, € inferior a n,, na prética traduz-
se num aumento de temperatura devido ao atrito num andar que ira resultar em mais
trabalho requerido para o seguinte, denominado por efeito de pré-aquecimento [10]. De

forma similar ao aplicar-se na turbina tém-se o rendimento da turbina maior que o
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rendimento por andar traduzindo-se num pré-aquecimento de um andar que ¢é
parcialmente recuperado na forma de trabalho, no andar seguinte. Com estas
considerac@es define-se o conceito de rendimento politrépico, 1.

Aplicado ao compressor o rendimento toma a seguinte expressao:

In(P,/P) ¥~ /Y
In(T/Ty)

Nooc = (2.25)

2.2.5 Processo de combustao

Outro fator que revela uma grande importancia na analise dos parametros do ciclo,
é o comportamento do processo de combustdo. O calor que é adicionado ao ciclo de
Brayton é originario da cAmara de combustdo, como apresentado no capitulo 2.2.1. e pode
ser calculado pela expressdo 2.9, onde recebe ar do compressor e apds a combustdo é
admitido na turbina a uma temperatura elevada, idealmente sem perdas de pressao e
geralmente considerando processos de combustdo pobres, com grande excesso de ar [1].

Ainda que o desenho geométrico da camara de combustdo permita minimizar
qualquer perda de energia, as mesmas sao inevitaveis. Idealmente pretende-se que no fim
do processo de combustdo todo o combustivel tenha sido queimado e para tal existe uma
zona que tem a funcdo de misturar os gases quentes com o ar de dilui¢do. Esta mistura
abandona a cdmara com uma alta temperatura e velocidade dirigindo-se assim para as
vanes da turbina de alta presséo.

De modo a obter o rendimento da cAmara de combustdo é necessario calcular a
sua eficiéncia que ira diminuir consoante o aumento das perdas de pressdo. A eficiéncia
de combustdo na verdade avalia o nivel de integridade do processo de combustdo, que
afetara diretamente o consumo de combustivel e na poténcia total que pode ser retirada
do reator, por norma o valor das perdas € entre 2-8% da pressdo estatica [1]. Desta forma

o rendimento vem dado pela seguinte expressao:

(ma"'mf) hz—mig hy

(2.26)

Necomb = mféPCI
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Capitulo 3
Reator CF6-80C2

Neste capitulo é efetuada uma apresentacdo de um dos reatores, sobre o qual
incidiu o estudo de desempenho, para tal serdo abordados os principais mddulos,
caracteristicas construtivas assim como outras informagdes consideradas como relevantes

pelo autor.

3.1 Familia de motores CF6

O CF6-80C2 pertence a familia de motores CF6, sendo do tipo turbofan, este
reator € produzido pela General Electric Aviation desde o final dos anos 70. A familia
CF6 apresenta desde entdo um registo operacional impressionante, totalizando
aproximadamente 430 milhGes de horas de voo, com certificagdo para operar em 13 tipos
diferentes de aeronaves, culminando assim num total de 115 milhGes de ciclos de voo
[14].

Na figura 3.1 é apresentado o desenvolvimento das vérias geracOes da familia
CF6, na figura 3.2 sdo apresentadas as aeronaves onde sao aplicados os reatores da familia

CF6. Na tabela 3.1 ¢ feita a apresentacao dos varios modelos CF6-80C2.

Generation 1 Generation 2 Generation3  Generation4 Generation 5
N1 thrust control PMC Digital electronics 3D Aero Swept Fan Blade
High bypass turbofan Composites Single crystal HPT Powdered TAPS.
Containment technology materials Metallurgy Turbine Airfoil Material
80 Large castings Turbine coatings
- |
iz’ In service ; g
70 W Committed %cruomu |
[
CF6-80E1A4
Thrust . . Pre-development
(K Ibs) CF6-80E1A2 e
' ! i ‘ [
60 - : | W
J » % CF6-80C2B8F \.U
P CF6-80C CF6.80C RESOT HPY NGens
; PMC!
: CF8.50 (PHC) (FADEC) !
50| {
% .‘ '
CF6-80A | ‘
CF6-6 |
40 1 | 1 { ] | 1 L 5] 1
1970 1980 1990 2000 2010

Figura 3.1 - Evolucéo do reator CF6
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Modelo Impulso (Ib) Aplicacdes

CF6-80C2A2 53500 A310-200/300
CF6-80C2A3 60300 A300-600
CF6-80C2A5 61300 A300-600R
CF6-80C2B1 56300 B747-200/300
CF6-80C2B2 52500 B767-200ER/300ER
CF6-80C2B4 57180 B767-200ER/300ER
CF6-80C2B6 60800 B767-200ER/300ER
CF6-80C2BTF 60800 B767-200ER/300ER/400ER

Tabela 3.1 — Diferentes rates do CF6-80 [15]

Boeing 767-200ER/300(ERHF)/400ER/AWACS Boeing 747-200/300/400 Boeing MD-11

Figura 3.2 - Aplicaces dos reatores da familia CF6 [15]

Os reatores da familia CF6 apresentam o design caracteristico de 2 veios. Esta
configuracdo efetua a ligacdo entre o LPC e a LPT no mesmo veio assim como a Fan.
Este reator foi introduzido inicialmente com a designacdo TF39, uma versdo militar do
motor que equipa o avido Galaxy C-5. A nivel de aviacdo comercial foi introduzido no
DC-10-10 com a designacdo CF6-6D apresentando um impulso de 39000 Ib. Esta
primeira versdo apresentava a seguinte configuragéo:

e 4 estagios de LPC;

e 16 estagios de HPC;

e 5estagios de LPT,;

e BPRde5,7;

e Devido ao BPR apresentava uma boa eficiéncia no consumo de fuel.

Subsequentemente foi criado o CF6-50C, desenhado para equipar o DC-10-30 e
as primeiras versdes do Airbus A300B com as variantes -B2 e -B4, a maior parte da sua
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configuracdo derivou do CF6-6D apenas apresentando alteracdes ao nivel do HPC, que
devido as melhorias de aerodindmica permitiu passar de 16 para 14 andares assim como
a reducdo de 1 andar na LPT com melhoria no sistema de arrefecimento da mesma.
Mantendo o didmetro da FAN, ocorreu um aumento do caudal primario, passando a ter
um BPR de 4,26, apresentando um impulso de 50400 Ib. Foi desenvolvida quase em
simultdneo uma versao designada por -50E onde é exatamente 0 mesmo reator, mas com
presenca de VSV's nos primeiros andares da HPC, o que aumentou o impulso para 51800
Ib.

Mais tarde foi apresentado o CF6-80C2, uma variante da familia CF6, que
segundo a International Aviation Services Group (IASG) [16] foi um motor que era a

definicdo da posicéo de lideranca na aviagéo:

“GE really broke into the market with the CF6-80C2 series and this engine was
the defining point in creating the leadership position”

Algumas caracteristicas técnicas sdo apresentadas de seguida:

e Com o objetivo de reduzir o consumo de combustivel e controlar a margem
de stall, o reator apresenta um sistema de VSV's, onde 0s primeiros cinco
andares podem alterar o angulo do estator de acordo com o regime de
funcionamento do motor;

e O motor apresenta um sistema de VBV’s no booster. Através deste sistema
uma percentagem de ar do caudal primario é transferida para o secundario
na fase de arranque do reator;

e Para otimizar o consumo de combustivel do reator e minimizar a sua
degradacdo, a HPT e a LPT sdo arrefecidas com uma purga de ar do HPC.
Pelo controlo das valvulas realizado através do Main Engine Control
(MEC) nas versdes mais antigas ou recentemente através do Full Authority
Digital Eletronic Control (FADEC), as folgas entre o carter e as pas da

HPT e LPT sdo otimizadas para cada regime de funcionamento do reator.

Na tabela 3.1 é possivel verificar a existéncia de vérias versdes dentro do reator
CF6-80C2, apresentando apenas uma letra caracteristica no fim da designagéo do modelo

(-C2XX), no fundo apresentam as mesmas caracteristicas, mas através de eletronica sdo
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efetuados derates!, de modo a obter mais ou menos impulso, todos estes rates sdo
apresentados no Engine Shop Manual. Na tabela 3.2 é apresentada as caracteristicas
globais para o CF6-80C2. No subtdpico 3.2 ¢é apresentada a analise mais detalhada dos

varios moédulos do motor.

Caracteristicas Componentes

LPC 1 estéagio Fan / 4 estagios Booster
HPC 14 estagios primarios (5 com VSV’s)
HPT 2 estagios
LPT 5 estagios
Diametro da fan (m) 2,69
Comprimento (m) 4,27
Peso (kg) 4300 - 4472
Overall Pressure Ratio 27,1-31,8
Razéo de Bypass 5-531

Tabela 3.2 - Principais caracteristicas técnicas do CF6-80C2 [16]

3.2 Constituicdo do CF6-80C2

Como é observado na tabela 3.2, um reator aerondutico apresenta diferentes
maodulos nos quais existe uma enorme quantidade de componentes e complexidade na
dependéncia entre si. O reator em causa foi desenhado, utilizando um conceito modular.
Este conceito permite uma maior facilidade nas acGes de manutencdo assim como uma
maior disponibilidade em casos de Overhaul [17]. No Engine Shop Manual (ESM), existe
a apresentacao exaustiva de cada componente do reator, num ambito mais oficinal. Uma
vez que no capitulo 5 sera realizada a modelacdo do motor, onde se assume de anteméo
alguns conceitos e fundamentos relativos ao normal funcionamento de um turbofan, como
ja adquiridos. O autor apresentara de forma sucinta a constituicdo do CF6. Na figura 3.3

é ilustrada uma representacéo lateral deste caso de estudo.

! Ajuste eletrénico dos parametros de funcionamento do motor
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Figura 3.3 - Representagdo do reator e seus modulos [15]

Da observacdo da figura anterior pode-se concluir que o reator é composto por
cinco modulos principais, sendo eles:

e Moddulo da Fan;

e Moddulo do Core;

e Modulo da Turbina de Alta Presséo;

e Modulo da Turbina de Baixa Pressdo;

e Modulo da caixa de acessorios.

O modulo da Fan (figura 3.4) produz aproximadamente 80% do impulso total do
reator através da aceleracdo do ar que sai pela descarga da Fan, fornecendo também ar
que vai alimentar o compressor de alta pressdao. Os componentes mais importantes deste
maodulo sdo os seguintes:

e Rotor da Fan composto por um Unico estagio, constituido por 38 pas em
titanio;

e Compressor axial de baixa pressdo com 4 andares (booster), ou seja,
conjunto de estatores e rotores. Este compressor esta ligado pelo mesmo
veio & Fan e & LPT, constituindo assim a seccdo de baixa presséo;

e Frame e Carter da Frame que serve de elemento estrutural para a Fan,

booster, rolamentos 1 e 2 e painéis acusticos. Este componente aloca
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também as Variable Bleed Valves (V.B.V’s). Estas valvulas permitem
desviar parte do caudal primério para o secundario em regimes transientes
de funcionamento do reator, de modo a evitar a ocorréncia do fenémeno
de surge;

Outlet Guiding Vanes (0.G.V’'s) que fazem o guiamento do caudal
secundario;

Fan Mid Shaft.

AFT FAN CASE

FORWARD

OUTER
LINERS

~-__AFT OUTER
\ LINERS

- AFT INNER LINERS

____—FAN FRAME

SPINNER
CONE

/ \ BEARING .

\ \
FAN ROTOR NO. 1 BEARING s
ASSEMBLY MANIFOLD

Figura 3.4 - Médulo da Fan [15]

O modulo do core (figura 3.5), situa-se numa parte do nucleo do reator, ao

contrario do médulo anterior, este faz parte da seccdo de alta pressdo do reator, e é

constituido por:

Compressor de alta pressdao (HPC), constituido por 14 estagios de
compressao;

Um andar de Inlet Guide Vanes (1.G.V’s), que faz o guiamento do ar a
entrada do HPC;

5 andares de Variable Stator Vanes (V.S.V’s), que variam o angulo em
funcéo do regime do reator;

Frame traseiro do compressor, um conjunto estrutural na zona intermédia
do reator que aloca os rolamentos 4 e 5 e a sump “B”’;

Conjunto de combustédo, onde existe a mistura entre o ar comprimido no

HPC e o combustivel injetado através de 20 injetores;
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e Estator do primeiro andar da turbina de alta presséo, que dirige os gases
provenientes da combustao para o bordo de ataque das pas do rotor do 1°
andar da HPT.

{ J 2 1) 4
\7- : OB ks R COMBUSTOR
v/ § S R
SIX STAGES VARIABLE NN
STATOR VANES R HPT STAGE
1 NOZZLE
|
G
v q s AR MANIFO\LDS
__l..\ o)
<
HIGH PRESSURE
COMPRESSOR ROTOR
NO. 4R NO.48  NO.SR

BEARING  peaminG  BEARING
Figura 3.5 - Mddulo do core [15]

O modulo seguinte é o da turbina de alta presséo (figura 3.6) que € constituido por

um rotor de dois estagios e um estator, conjunto de Nozzle Guide Vanes (N.G.V’s), faz

parte também deste conjunto os air seals traseiros.

T

) ?"(f(?ih i
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{1 \ ’H =39 d .
H I LN | 1
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Y e IS / N\
A K| ) /, \
|5 7: a | \
STAGE 2 HPT NOZZLE y H1
y ASSEMBLY “ﬁi. Y
HPTROTOR /

Figura 3.6 - Médulo da turbina de alta pressao [15]

Para fechar a secgdo de baixa pressdo, como dito anteriormente 0 modulo da Fan
encontra-se ligado mecanicamente atraves de um veio a LPT (Veio de N1), esta faz parte
do modulo da turbina de baixa (figura 3.7), que se divide fundamentalmente em trés
grandes conjuntos:
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e O conjunto de estatores, incluido o respetivo carter;

e O conjunto do rotor, constituido por cinco estagios;

e O conjunto do frame traseiro, designado por Turbine Rear Frame (TRF),
que se liga a LPT, fornecendo a estrutura de suporte para a suspensdo

traseira do reator. Contém ainda a tubagem para a lubrificacdo do sexto

rolamento.

LPT ROTOR

Figura 3.7 - Mddulo da turbina de baixa pressdo [15]

Por ultimo, mas ndo menos importante, existe 0 moédulo da caixa de acessorios,
localizado na parte inferior do compressor de alta pressdo que € constituido
fundamentalmente pela caixa de acessorios, pelo escudo de protecdo térmica, pelas
unidades instaladas (bomba de combustivel, bomba de 6leo, motor de arranque, entre

outros acessorios) e tubagem relacionada.

Figura 3.8 - Mddulo da caixa de acessorios [15]
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Nos reatores aeronauticos, todos os componentes tém um papel vital, contudo
existe um constituinte, onde a sua falha demonstra-se catastréfica para o reator, que séo
os rolamentos. Assim 0s mesmos sdo englobados dentro das denominadas Sump’s. Deste
modo o autor do presente trabalho ird abordar um sistema do reator que apresenta uma
enorme importancia, que é o sistema de ar. O sistema de ar engloba os caudais de ar
primario, secundario (bypass), parasita e os sistemas usados para efetuar um controlo de
caudal.

O caudal primario ap6s a passagem pela fan, é admitido nos cinco andares do
compressor de baixa presséo, dependendo da velocidade de rotacdo do reator e, portanto,
da posicdo resultante das VBV’s que a baixas velocidades estdo normalmente abertas
purgando ar para dentro da conduta da fan, depois existe a entrada no compressor de alta
onde 14 andares comprimem o ar levando ao aumento da temperatura e da pressao. No
HPC, existem trés andares onde é efetuada a purga de ar que numa localizacdo mais
avancada do reator € usado para arrefecimento, sendo considerado um caudal parasita.

O caudal secundario é todo o ar admitido pela fan, que ndo foi admitido no
compressor de baixa pressdo, este caudal apresenta um movimento de rotacdo que é
corrigido pelas OGV's, este caudal como referido anteriormente produz cerca de 80% do
impulso do reator. Uma porcéo deste caudal é captado para efetuar o controlo de folga
ativa [18].

Os caudais extraidos dos caudais principais primario e secundario sdo parasitas
para 0 reator. Estes caudais destinam-se a pressurizacdo dos seals dos sumps,
arrefecimento localizado, pressurizagao da camara de equilibragem do rotor da turbina de
alta presséo e fungdes de instalacdo do avido. Na figura 3.9 sdo apresentadas as diversas

origens do caudal parasita.

11th Stage: 2nd stage HPTN cooling, Inlet Cowl Anti-icing

8th Stage: Customer Bleed 14th Stage: Customer Bleed, 1st stage HPTN,
1st & 2nd HPTR blades, HPT shrouds.

7th Stage: 1st stage LPT Nozzle, leading edge cooling

HP Recoup: 1st stage LPT Nozzle,
trailing edge cooling.
LP Recoup: Overboard

EITITNY

—

Figura 3.9 - Caudal parasita do reator [15]
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De modo a existir um apoio estdvel nos veios do reator sdo utilizados seis
rolamentos no CF6-80C2, onde é necessario que exista uma boa lubrificacdo, garantindo
que ndo seja perdido 6leo na mesma. Recorrendo ao caudal parasita existe a pressurizacdo
do sistema de sumps [19]. O sistema de sump seco abrange cinco subsistemas:

1. Alimentacdo de 6leo, através de injetores pressurizados por uma bomba
de alimentac&o que injetam 6leo sobre os rolamentos;

2. Recuperacdo de Oleo, feita por succao atraves de uma tomada no ponto
mais baixo da cavidade banhada por éleo;

3. Pressurizagdo do seal, fornecida por um caudal de ar parasita dirigida a
cavidade do sump por tomadas ou tubos na estrutura do reator;

4. Ventilacdo do sump, que mantém um caudal de ar de pressurizacao
dirigido para o interior do sump, cuja respiracao é feita por uma saida no
topo da cavidade de 6leo para a pressdo ambiente;

5. Dreno do sump, onde as fugas de 6leo para o interior da camara de
pressurizacao sdo drenadas através de uma linha de dreno ligada a uma
tomada exterior de drenos

Este subsistema € representado na figura 3.10, que apresenta a filosofia de

funcionamento das sumps.
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Figura 3.10 - Filosofia de funcionamento de uma sump [18]
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3.3 Efeitos da degradacado dos componentes do reator

As turbomaquinas séo sistemas mecanicos que por natureza propria experienciam
alteracdes do desempenho ao longo da sua utilizacdo [19]. Estas perdas séo classificadas
em dois tipos, (1) recuperaveis e (2) nao recuperaveis. As perdas recuperaveis estdo
geralmente associadas com sujidades internas e incrustacdes nos carteres do compressor,
causadas tipicamente por [21]:

o Sal;

e Poluicdo industrial como hidrocarbonetos;

e Ingestdo de vapores de 6leo do préprio reator;
e Depdsitos minerais.

As deposicdes que ocorrem podem ser parcialmente removidas efetuando uma
limpeza as pés e vanes dos compressores utilizando agua. As fugas causadas por este
fendmeno apresentam um impacto de 70 a 85% no global de perdas dos turbofans [21].
As perdas ndo recuperaveis, sdo devidas principalmente ao aumento de folgas tanto do
compressor como da turbina, mudancas no acabamento superficial das partes fixas e

maoveis do motor e alteracdes na geometria dos airfoils.

3.3.1 Conceito de margem de EGT

Posteriormente a uma acdo de manutencdo, 0s reatores devem ser
obrigatoriamente ensaiados em banco de ensaio (capitulo 4.2) com o objetivo de verificar
o funcionamento do mesmo, mas acima de tudo saber se cumpre 0s requisitos contratuais
do cliente, nomeadamente ao nivel dos pard@metros de funcionamento. Um dos parametros
considerado como dos mais importantes é a EGT que € a temperatura dos gases de escape,
medida nos primeiros andares da LPT. Consoante o rate que é pretendido para o reator
existem valores tabelados de valor maximo de EGT, denominado por EGT Redline.
Normalmente o OEM estabelece dois valores méaximos, consoante o regime de
funcionamento do reator, sendo eles T/O e M/C, por serem 0s regimes mais exigentes do
ponto de vista de funcionamento do reator. Assim pode-se estabelecer a diferenca entre o
pico de temperatura de gases de escape e o0 valor de redline. Esta diferenca é utilizada
para avaliar e monitorar o tempo em asa do motor e designa-se por EGT Margin. Na

figura 3.11 é apresentado em termos praticos este conceito de EGT Margin.
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TO =850 °C
EGT Margin °C = EGT Redline — EGT Take-off EGT RL = 950 °C

EGT Redline —

EGT Margin|= 950 °C - 850 °C = 100°C

EGT °C

Full Take-off Power

Time Since Initiation of Take-off

Figura 3.11 - Margem de EGT em T/O [22]

De notar que estes valores sdo apenas um exemplo, no capitulo 5 o autor apresenta
estas mesmas margens para o reator em estudo. Ainda assim mesmo com estes valores
ficticios ndo se pode esperar que 0 motor apresente sempre o mesmo valor de EGT
Margin, ao longo das horas de voo, e dependendo das condicdes de funcionamento existe
a deterioracdo do reator. Esta degradacdo ao longo do funcionamento do motor também
tem vindo a ser de grande preocupacdo para as companhias aéreas, pelo facto de que
conhecendo as mesmas é mais facil prever quando é que um reator deve de ser removido
para ser sujeito a uma Shop Visit, este topico serd mais explorado no capitulo 4.2.1 Na
figura 3.12 é apresentado o comportamento tipico da margem de EGT de um reator em

6timas condicBes de funcionamento versus um reator degradado.

THRUST
EGT REDLINE DETERIORATED ENGINE
EGT
NEW ENGINE
EGT / CORNER POINT OAT
OAT LIMIT

Figura 3.12 - Margem de EGT ao longo da vida Util do reator [23]

Esta degradacdo deve-se essencialmente as altera¢Ges funcionais que ocorrem no
hardware, como por exemplo aumento da folga entre o topo das pas e os seals ou 0s
shrouds, eroséo do airfoil, entre outros. Na figura 3.13 sdo apresentadas as principais

deterioracdes que acontecem no modulo do core.
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Figura 3.13 - Deterioracdo do modulo do core (HPC)

Com o aparecimento destes defeitos o rendimento do core vai claramente
diminuir, pois ocorre o aumento das perdas ao longo do caminho do gas de trabalho que
se traduz numa diminuicdo da margem de EGT. Por sua vez como o reator deve de manter
o0 impulso, existe 0 aumento da injecdo de combustivel na cdmara de combustéo, para que
o trabalho produzido pela LPT seja constante. Esta alteracdo efetuada pela unidade de
controlo do reator, faz com que 0 mesmo trabalhe na camara de combustdo com um
excesso de combustivel levando a uma diminui¢do do aumento de temperatura no inicio
do processo de expansao.

De acordo com as referéncia [15], quando uma determinada méaquina onde exista
um processo de combustdo trabalha com uma relacéo 6tima de ar/combustivel chamamos
gue opera com uma razao estequiomeétrica e, nessas condi¢des todo o combustivel e todo
0 oxigénio presente no ar sdo consumidos. No ponto de vista de transferéncia de energia,
é aconselhavel ter estas relagdes proximas da relacdo estequiométrica, para os materiais
das paredes da camara as temperaturas dai resultantes sdo muito penalizantes ou até
mesmo impossiveis de suportar. Com esta imposi¢ao o processo de combustao usa cerca
do dobro da quantidade de ar que é definida pela condigdo estequiométrica, sendo ainda
necessario um processo de arrefecimento que consiga proteger as paredes da elevada
temperatura. Desta forma existe uma quantidade de ar que ao sair do HPC efetua um
bypass a camara e arrefece as paredes através de um processo de Film Cooling
(arrefecimento por uma camada laminar) [21].

Por forma a arrefecer as chamas da combustdo antes que estas cheguem as HPT
nozzle’s e pas da HPT, faz-se uma introducdo de ar de diluicdo na zona posterior da

camara. Este ar de diluicdo é uma grande quantidade de ar que esta em excesso e que €
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misturado com os gases da combustdo para se obter um perfil de temperaturas adequado
a entrada da HPT, com vista a prolongar a vida Gtil dos materiais. Na figura 3.14 séo
apresentadas as relacdes tipicas de ar/combustivel e de que forma isso influencia as

temperaturas na camara de combustao.
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Figura 3.14 - Temperatura da combustdo em fung¢do da relagdo combustivel/ar

Uma deterioracdo que é tida em consideracdo pelo operador do motor consiste nas
perdas originadas pela folga que existe no topo das pas, que quanto maior for também
reduz a eficiéncia do compressor de baixa pois existe uma maior quantidade de ar que
ndo efetua trabalho atil. Para manter ou restaurar o nivel de desempenho, o fabricante
adotou técnicas de manutencdo especificas para reduzir as fugas de ar, sendo elas as
seguintes:

e Compatibilizacdo dos diametros exteriores dos estatores com o das pontas
das pés do rotor;

e Aplicagdo de silicone Room Temperature Vulcanizing (RTV) em diversos
locais durante a montagem do rotor e do estator com vista a reduzir as
fugas de ar;

e Utilizacdo de métodos de medicdo da concentricidade dos estatores
(Linipot);

e Medig&o atenta dos diametros dos Seals importantes no controlo de fugas

de ar no HPC.
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Na figura 3.15 sdo apresentados os principais caminhos de fugas de ar num
compressor de alta presséo.

Tip Clearance Leakage Shroud/Seal Toolh Leakage
s 1 \ ' Rolor
i S~ | Stalor | | —

Endwall

)

Alrdoll

Dovetall Leakage

Dovelall

Figura 3.15 - Principais fugas de ar nas pas do compressor de alta pressdo

3.3.2 Caracterizacao de danos nos compressores e turbinas

A degradacdo dos constituintes que fazem parte do hardware do reator, levam,
diretamente a uma diminuicéo do desempenho geral do reator [25], tal como apresentado
no inicio do presente subcapitulo. Particularizando dois médulos em concreto, o HPC e a
HPT, que tipicamente é onde ocorre uma maior degradacdo e como seré apresentado mais
a frente sdo os que mais contribuem para o pior funcionamento do motor.

Estes dois conjuntos sofrem um elevado efeito erosivo, causado pela ingestédo de
sal, nas fases de descolagem e aterragem dos avides. Adicionalmente podera ocorrer a
deposicdo de quantidades consideraveis de sal, ao longo da corda das pas do compressor.
Alguns danos tipicos no HPC, que podem ocorrer devido a estas deposi¢oes sao [25]:

e Dep0sitos nas superficies de ataque (Pas e Vanes);

e Deterioracdo da geometria dos aerofélios;

e Diminuicdo da espessura do bordo de fuga das pés, para um nivel abaixo
do limite reparavel;

e Diminui¢do do comprimento da corda, para um nivel abaixo do reparavel.
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Com o intuito de diminuir o impacto destes depdsitos existe uma acao que permite,
parcialmente, a sua minimizacdo que consiste na lavagem do nucleo do reator. Esta
lavagem permite, entre varios beneficios aumentar a eficiéncia dos compressores,
melhorar a margem da temperatura interna da turbina, diminuir o consumo de
combustivel e aumentar a vida Util da zona quente do motor que conduzird ao aumento
do tempo entre reparagoes.

Ao ocorrer a contaminacdo por areia e outras poeiras existe a reducdo da
transferéncia interna de calor, uma vez que os furos de arrefecimento presentes nas pas
da turbina ficam bloqueados impedindo assim o seu arrefecimento através do caudal de
arrefecimento. A consequéncia direta é a destruicao e posterior remogdo do revestimento
térmico presente nas pas. Na figura 3.16 a) apresenta-se 0s danos tipicos nas pas da
turbina de alta pressao, na figura 3.16 b) sdo apresentados os mesmos danos aplicados as

pas fixas da turbina de alta presséo.

a) Danos nas pas b) Danos nas vanes

Figura 3.16 - Danos tipicos na turbina de alta presséo

Este desgaste que ocorre nas pas da turbina, ao longo do tempo, leva a diminuicdo
das dimensdes das mesmas. Como consequéncia as condi¢6es de funcionamento do reator
passam por uma degradacdo bastante acentuada, e em casos mais extremos, se ndo existir
um correto plano de manutengdo poderd ocorrer uma falha do material originando a

fratura das pas do reator.
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Capitulo 4

TAP Air Portugal

No inicio do desenvolvimento da presente dissertacdo, o autor teve a possibilidade
de ingressar num estégio curricular na empresa TAP Air Portugal, com finalidade de obter
dados concretos baseados em ensaio de reatores, os quais ndo sdo fornecidos pelo
fabricante nem pelas empresas de manutencdo de aeronaves devido a questdes de
confidencialidade, mas que sdo essenciais para o desenvolvimento do trabalho
pretendido. Como ndo seria possivel o desenvolvimento do presente trabalho final de
mestrado sem esta oportunidade, torna-se imprescindivel a escrita de um capitulo
dedicado a organizacdo em questdo.

A TAP Air Portugal € uma companhia aérea portuguesa, a operar desde 1945.
Tem a sua sede no Aeroporto de Lisboa, e dedica-se a exploracdo do setor de transporte
aéreo de passageiros, carga, correio, prestacdo de servigos de assisténcia e efetua
trabalhos de manutencéo e engenharia para a propria frota e ainda para terceiros.

A data de 31 de dezembro de 2017, a estrutura acionista da empresa ¢ representada

pela figura 4.1.
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Figura 4.1 - Estrutura acionista do grupo TAP [26]
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Como o objetivo do trabalho a desenvolver recai sobre uma vertente mais técnica
e 0 estagio a realizar pelo autor foi alocado a &rea de manutencéo e engenharia (TAP

M&E), sera apresentado de seguida a missdo da area M&E.

4.1 TAP Manutencéo e Engenharia

A TAP M&E iniciou atividade em 1945, ¢ uma organizacdo de manutencdo
pertencente na sua totalidade ao grupo TAP Air Portugal, com aproximadamente 4000
técnicos especializados e qualificados para a prestacdo de servigos de manutencdo e
engenharia, em trés principais setores, sendo eles a parte de aviGes, motores e
componentes oferecendo qualidade, um servigco excecional e uma boa relagédo
custo/eficacia. Num mercado extremamente competitivo onde a seguranga € o fator
chave, apresenta uma qualidade internacionalmente reconhecida [26]. De modo a cumprir
as mais rigorosas exigéncias, a TAP M&E é certificada por varias autoridades
aeronauticas entre as quais a Europeia EASA e a Norte Americana FAA.

O mercado global de atividade de manutencao aeronautica apresenta um valor de
10-15% dos custos globais de operacdo aeronautica [27], com uma valorizacao de 42,2
mil milhdes de ddlares a data de 2001, dentro desta manutencdo os orcamentos pelos

varios tipos de manutencdo sdo apresentados na figura 4.2

Maintenance Expense Distribution

Airline Operating Costs

Airframe
40% -45%

Maintenance [kl
10% - 15% 35% -40%

Figura 4.2 - Custos associados & manutencao aerondutica [27]

Para satisfazer as necessidades de manutencdo a TAP M&E, esta dividida em

quatro areas que apresentam solugdes mais adequadas a cada caso e constituinte do avido.

Care?Airframe oferecendo uma vasta gama de servicos de manutencio cobrindo

acOes de pre-voo, em servico, verificagOes diarias de modo a monitorar as tendéncias dos
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constituintes o que permite uma répida resolucdo de problemas, sendo aplicada a frota
Airbus, Boeing e Embraer.

Care?Components esta focada na reviséo, reparacio, teste e modificages de mais
de 15000 componentes, como sistemas de Oleo, combustivel, pneumaticos e
equipamentos de aeronavegabilidade que equipam as frotas da Airbus, Boeing e Embraer
e seus reatores.

Care’Engineering oferece solugdes de manutencdo personalizadas que atendem
aos mais altos padrdes de qualidade, uma apresentacdo sucinta de alguns desses servicos
é feita de seguida:

A. CAMO (Part M) — Servicos Permanentes de Gestdo de
Aeronavegabilidade;

B. Reparac6es e modificacdes de reatores e fuselagens;

C. Servigcos técnicos e de engenharia — Certificacdo e instalagdo de
modificacGes em componentes elétricos e avionicos;

D. Solucdes de Logistica;

E. Formacédo técnica.

Care?Engines oferecendo servicos de reparacio e reviséo, certificada de modo a
poder intervir nos reatores apresentados na tabela 4.1. As intervengdes que séo efetuadas

nas instalacbes da empresa devem-se a trés principais fatores que sdao enumerados de

seguida.
1. Realizacdo de manutencdo preventiva;
2. Manutencdo operacional,
3. Manutencao corretiva.
Fabricante Modelo Acdes
CFMI CFM56-3C, -5A, -5B, Manutencao profunda do reator
Solug&o de Problemas
R Verificagbes de Entrega
General Electric CF6-80C2/A/B Consultoria técnica
: Monitoramento da tendéncia do
Pratt and Whitney PW4000 comportamento do reator

Ensaio do reator
Tabela 4.1 - Reatores para os quais a TAP M&E possui certificacdo [28]
Quando um reator entra em oficina, € sujeito a determinadas tarefas ao longo do
circuito oficinal, como a desmontagem, limpeza e inspecdo, reparacdo, montagem e
ensaio. Este circuito pode ser observado na figura 4.3, nesta mesma figura sdo também

apresentados, a distribuicdo de custos de uma intervencdo em oficina.
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Testing

Disassembly Shop Visit Cost (SVC)

Material Cost 60% -70%
Labor Cost 20% -30%
Engine modules are Restoredergineis
disassemblied and routed for
individually inspeaed Repair Cost 10%-20% operationaltesting
Clean & Inspect Repair Assembly

e

Removedparts are Parts requiring repair Moduleunits are
cleaned & inspected are sem to specaized reassembied & QEC

for serviceabilty workshops kitisreinstalied

Figura 4.3 - Processos e custos associados a uma Shop Visit [27]

4.2 Banco de Ensaio da TAP M&E

Apds a intervencdo num reator por parte das equipas de manutencdo da TAP e
antes de ser introduzido em servico, cada reator deve de ser testado em banco de ensaio
para aferir se cumpre a performance requerida para 0 mesmo e convencer o cliente que o
motor apresenta condi¢Oes perfeitas para ser introduzido em asa, desta forma deve
satisfazer os requisitos apresentados em 1.1, referentes ao teste de aceitacéo [4]. Este teste
é efetuado no banco de ensaio existente nas instalagcbes da TAP M&E. Existem dois tipos
de bancos de ensaio, ao nivel do mar que sdo apropriados para testar os regimes de
funcionamento como ldle, Take off e Approach e bancos em altitude (ATF) para avaliar
a alteracdo de operacgdo conforme as condicdes climatéricas resultantes da simulagdo de
uma determinada altitude e n°® de Mach, sendo que os primeiros podem ter instalagdes
interiores (figura 4.4 a) ou exteriores (figura 4.4b). Da linguagem anglo-saxonica temos
a designacdo Test Cell, que é uma instalacdo que apresenta um ambiente controlado
munido de instrumentacdo que permite avaliar o desempenho de um reator ap6s uma

revisdo ou outra acdo de manutencdo (quando especificada pelo OEM).
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a) Banco de ensaio interior da TAP M&E b) Banco de ensaio exterior

Figura 4.4 - Tipos de instalac6es de bancos de ensaio

Figura 4.5 - Sala de controlo do banco de ensaios presente na TAP M&E

Os dados relativos ao desempenho dos motores que séo adquiridos em banco de

ensaio sdo fortemente influenciados pelos acessorios do motor assim como a
instrumentacdo da sala de controlo, podendo levar a uma menor precisdo de dados. Os
seguintes sistemas tém influéncia no que foi referido anteriormente [29]:

1. Secdo de entrada de ar do reator (bellmouth);

2. Sistema que simula a ligacéo a asa (pylon);

3. Seccdo difusora;

4. Seccdo difusora de escape;

5. Sistema de aquisicao e tratamento de dados;
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6. Software utilizado na sala de controlo;
7. Sistema de fornecimento de combustivel,
8. Sistemas auxiliares (quando aplicaveis).

Outro fator que é sempre tido em consideracdo e que leva a uma das decisGes mais
importantes na fase de escolha do banco de ensaio é o seu Lay-out. Segundo (Ashwood,
1990), com uma escolha menos apropriada ao local em questdo, existird uma remota
possibilidade de formacéo de vortices, temperaturas e pressdes ndo uniformes na area
envolvente ao reator em teste, que afetam drasticamente o desempenho do reator. Existem
trés configuragdes de banco de ensaio [30], em “L”, em “U” e com entrada de ar curva

A configuragdo em “L” apresenta uma entrada de ar na horizontal e a saida de ar
na vertical. Deve de ser incluido pelo menos uma vane rotativa que tém como objetivo
proceder ao tratamento do caudal de ar, € necessario também a existéncia de uma grelha
na admissdo de ar que tem o objetivo de auxiliar no caminho seguido pelo escoamento
assim como garantir uma reducdo de ruido. Esta configuracao apresenta o defeito de ser
sensivel a orientacdo do vento dominante e perde eficiéncia caso ocorra uma mudanca de
direcao.

Por sua vez a configuragdo em “U” apresenta, tanto a entrada de ar como a saida
de gases de escape na vertical. Com a entrada de ar na vertical, o escoamento tende a
apresentar uma velocidade de entrada. Neste tipo de formato é menos suscetivel de
ocorrerem perturbacdes do ar. Como é esperado é necessario existir um dispositivo que
direcione o ar da horizontal para a vertical de forma uniforme.

Esta é a configuracdo utilizada pela TAP M&E, e é apresentada na figura 4.6.
Possui uma se¢o de ensaio de 8,65m X 9,75m. A entrada o ar € sujeito a passagem pelo
sistema de tratamento de ar ja descrito. Ao passar pelo volume de trabalho, os gases de
escape entram no sistema de extracdo do banco, composto por um difusor, que tem o
objetivo de diminuir a velocidade dos gases e de seguida entra na chaminé vertical. E
importante garantir que existe uma distancia consideravel antes da chaminé, para impedir
a recirculacéo e ingestéo por parte do reator de qualquer tipo de gases de escape.

No grafico 4.1, sdo apresentados os ensaios efetuados no ano de 2017 [31]. Com
a analise dos dados verifica-se que o nimero de reatores CF6-80C2, que foram ensaiados
é bastante reduzido face aos outros reatores. Este nimero de ensaios, indica logo a partida

uma limitacdo pois a informagao que o autor possui para posterior simulagdo € restrita.
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Figura 4.6 - Configurag8o do banco de ensaio da TAP M&E [31]

Ensaios de reatores em 2017

Unidades Ensaiadas

CFM56-3 CFM56-5A CFM56-5B  CFM56-5C CFM56-7B  CF6-80C2  PW4168-A
Tipo de reator

Gréfico 4.1 - Ensaios efetuados no banco de ensaios da TAP M&E [30]

4.2.1 Dados retirados em banco de ensaio

Com vista ao desenvolvimento do modelo termodindmico do CF6 é necessaria

determinada informacéo que serve de base, funcionando como inputs para o GasTurb, e
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séo valores que se sabe de antemao que precisam de ser concisos de modo a fornecer bons
resultados.

Para dar inicio ao ensaio € fundamental cumprir um procedimento especifico,
estipulado pelo OEM, que recomenda determinadas tarefas de pré-ensaio, onde uma das
exigéncias e realizar um primeiro arranque do motor, denominado por crank, realizado
apenas com o starter a trabalhar, que indica aos operadores se existe algum problema de
facil observacdo, como por exemplo, fugas de 6leo e parafusos mal apertados, é
necessario manter o motor numa condicgdo estavel por 5 minutos antes de iniciar qualquer
medicéo [32].

No decorrer do ensaio, séo retirados diversos dados que permitem aferir o estado
do reator, tanto a nivel de varidveis de desempenho como de vibragdes. Durante o teste
sdo efetuadas recolhas de dados relativos a velocidade de rotacdo da Fan e do core, N1 e
N2 respetivamente, do caudal de combustivel (Ws), do impulso (Fn), do consumo
especifico de combustivel (SFC), do caudal méssico de ar (W2), humidade relativa (Rh),
entre outros dados mais especificos. Sdo também registados os valores de temperatura e
pressdo nas varias estacOes aerodinamicas ao longo do reator, estas localizacGes sao

apresentadas na figura 4.7.
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Figura 4.7 - Estac6es termodindmicas do CF6-80C2

Na tabela 4.2 sdo apresentados os principais dados associados ao desempenho,
que sdo retirados no decorrer de um ensaio de aceitacdo [33], e que serdo utilizados pelo

autor ao longo do capitulo de modelagéo dos reatores.
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Pardmetro Unidades Localizagdo da leitura

T, [°C] Temperatura total de entrada na Fan
P, [psia] Pressdo de entrada na Fan
N1 [rpm] Velocidade de rotacdo do veio dos componentes de baixa
pressdo (LPC e LPT)
N2 [rpm] Velocidade de rotacdo do veio dos componentes de alta
pressdo (HPC e HPT)
FN [1b] Impulso
EGT [°C] Temperatura dos gases de escape
EPR - Razéo de pressdo do motor
Ps3/P2 - Razéo de pressdo da compressao
Tys [°C] Temperatura a entrada do HPC
PT,¢ [psia] Pressdo total de entrada no HPC
Ps; [psia] Pressdo estatica a saida do HPC
PT,q [psia] Presséo total no andar da LPT
Ts [°C] Temperatura a saida da LPT
P [psia] Pressdo a saida da LPT
H.R. [%] Humidade Relativa
SFC [pph] Consumo especifico de combustivel
W2 [pps] Caudal méssico de ar

Tabela 4.2 - Dados recolhidos em banco de ensaio

Durante o ensaio de aceitacdo o reator é testado em diferentes regimes de
funcionamento, por um periodo definido pelo ESM, por forma simular os diferentes tipos
de condi¢es de voo, reproduzindo o seu flight envelope. O autor passara a apresentacao
de algumas definicbes dos power settings utilizados em banco [34]. Na figura 4.8 é
apresentado um exemplo de flight envelope

e Take-off Rating — Impulso estatico maximo certificado ao nivel do mar,
que pode ser alcangado por um periodo de até 5 minutos;

e Max. Continuous Rating — Impulso estatico méximo certificado ao nivel
do mar, sem limite de operagéo;

e Max. Cruise — Maximo de impulso que pode ser fornecido em voo de
cruzeiro;

e Flight Idle — Minimo impulso produzido pelo reator em condi¢6es de voo.
Esta configuragdo é determinada pela estabilidade do compressor e do
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conjunto de combustdo, assim como o tempo de aceleracdo em caso de
necessidade.

e Ideal Thrust — O valor hipotético de impulso que pode ser obtido ao
eliminar as perdas na entrada e escape do reator;

e Net Thrust — O impulso que o motor consegue fornecer, descontando o

momento causado pelo escoamento a entrada, definido como ram drag.
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Figura 4.8 - Exemplo de ciclo de ensaio de reator em banco de ensaio

Com esta informacéo o banco de ensaios presente na TAP, apresenta os dados sob
a forma de relatorio com as leituras nos seguintes regimes: duas leituras em Min. Idle,
duas leituras em Max. Climb, uma leitura em T/O e uma leitura em Approach. Na figura

4.9 é apresentada a estrutura tipica de um relatério do banco de ensaios da TAP M&E.
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Figura 4.9 - Relatério de ensaio de reator do banco de ensaios presente na TAP M&E
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Esta informagcé&o € vital e indispensavel para a concluséo sobre o estado do reator,
permitindo averiguar a performance de cada médulo do motor. Outra informacdo que é
retirada, e 0 autor aproveita para fazer a introducdo do tépico é averiguar acerca de

margens de EGT, SFC e FN. Este assunto sera analisado com mais detalhe no capitulo 5.

4.2.2 Limitac6es do banco de ensaio da TAP M&E

Como supracitado em 4.2.1. para a elaborac¢do de um bom modelo de simulacéo é
necessario o conhecimento de inUmeros parametros de desempenho de cada componente,
por outras palavras saber as condi¢des a entrada e saida de cada médulo, esta ambicéo é
partilhada tanto pelo autor como pela equipa de engenharia da TAP, todavia esta
informacdo ndo é conhecida nem divulgada pelo OEM[6] e outra dificuldade de analisar
motores turbofans é a dificuldade em determinar com exatiddo os caudais de ar primario
e secundario em cada estacdo do motor (Kurkze, 2005). O conhecimento do caudal
primario que entra no HPC seria vantajoso pois permitiria calcular a temperatura a saida
da camara de combustdo. Uma simplificacdo que podia ser aplicada (Ridaura, 2014) é o
facto de que segundo o fabricante a razdo de bypass é de aproximadamente 5, logo
sabendo o caudal total de ar que € admitido no reator, valor que é medido em banco, e
aplicando a razdo de 5, teriamos o caudal que pretendemos, contudo, esta sugestdo nao
pode ser tomada pois 0 BPR é apenas uma referéncia e ndo é aplicado em todos 0s regimes
do motor.

Outro parametro que é conhecido pelo OEM e é crucial para o desenvolvimento
do modelo é a temperatura media a saida da cdmara de combustéo (T4), porém a TAP
M&E ndo consegue medir em banco por duas razdes. Em primeiro os elevados gradientes
de temperatura que se devem a turbuléncia dos gases resultantes da combustéo,
provocados pelos swirlers que permitem uma melhor mistura entre combustivel e ar [16].
Em segundo lugar por ser uma zona do reator que apresenta as temperaturas e pressoes
mais elevadas [36] e compromete a integridade dos sensores de leituras provocando a sua
inutilizacdo. Com este pardmetro o estudo termodinamico desenvolvido no reator teria
um dado chave que é o ponto exato do ciclo onde comega a expansao [36].

Outra limitacdo que o banco de ensaios da TAP apresenta € a auséncia de um

sensor quer de temperatura como de presséo, que registe o caudal de ar secundéario. Sendo
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que este caudal é responsavel pela maior parte do impulso seria benéfico ver o impacto
das propriedades do fluido conforme as caracteristicas de desempenho mostradas.

Por ultimo, mas ndo menos importante, existe o sensor da posi¢do aerodinamica
25, que tem sido alvo de estudo de vérias teses de mestrado e trabalhos académicos
desenvolvidos. Este sensor que regista a temperatura e pressao a entrada do compressor
de alta pressdo juntamente com o sensor da estacdo aerodindmica 3 (saida do HPC)
permitiria a determinacdo do rendimento da compressdo, esta etapa do ciclo apresenta
uma importancia muito relevante. Existem equac6es presentes no manual do reator [16]
que com recurso ao Schedule de funcionamento das VSV's e VBV'S, juntamente com as
velocidades de rotagdo dos modulos de alta e baixa pressdo (N2 e N1 respetivamente)
permitiriam calcular a temperatura nesta zona ainda que com uma incerteza associada.
Pelo manual do reator tem-se [37]:

Ty5 =T, + AT,5 4.1)

Onde AT,s € um valor tabelado, apresentado no ESM, para uma determinada
velocidade de rotacdo de N1.

Como referenciado no capitulo 2 os reatores, sdo muito sensiveis a temperatura
ambiente, que por sua vez influenciara o comportamento no resto dos modulos do CF6.

Para além da temperatura T, ser calculada através da equacdo 4.1, existe um
sensor no modulo da Fan denominado por Compressor Inlet Temperature Sensor (CIT
sensor), que para além de fazer esta leitura de temperatura, envia dados para o MEC. O
principio de funcionamento deste transdutor baseia-se na mudanca de temperatura de
entrada do compressor, que responde com uma regulacdo a pressao de combustivel. O
sensor apresenta uma bobina que no meio envolvente é preenchido com hélio, com a
mudanca de temperatura do ar que passa na bobina existe uma mudanca na pressdo do
hélio. Para um aumento de temperatura a pressdo do hélio aumenta. Esta variacdo de
pressao exerce uma forca numa mola que esté no interior do CIT sensor, que por sua vez
atua numa valvula. A reducgéo no caudal através do sensor, provoca uma diminuicao de
pressdo e consequentemente um aumento de pressdo de combustivel, até se verificar um

balanceamento de pressdes. A configuracdo deste sensor é apresentada na figura 4.10.
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Figura 4.10 - CIT Sensor [38]

4.2.3 Correcdo de dados para valores de Standard Day

Ao longo dos ensaios existe uma preocupacdo pelos técnicos responsaveis que se
encontram a conduzir o teste, verificando cada parametro e as margens que existem até
aos valores maximos permitidos para cada medicao. Estes valores sdo retirados atraves
de um programa pré-configurado pela equipa de engenharia da TAP, e que seja certificado
pelo fabricante, para cada rate e regime de teste. Todas as turbinas a gas sdo afetadas
pelas condi¢cBes ambientais em que operam. De considerar também que as existéncias de
gradientes da temperatura do ar admitido provocados pela recirculagéo de gases de escape
afetam o funcionamento do motor assim como a sua correlacdo [38]. De seguida sera
introduzido o conceito de correcdo de valores para Standard Day e na altura de tratar os
dados do relatério de correlacéo de banco o autor efetuara uma maior abordagem ao tema
(capitulo 5). A primeira normalizacdo a ser efetuada é a passagem para condi¢des de dia
padrdo segundo a ISA, onde se comeca por alterar a temperatura e pressao de ar de
admisséo do reator. Os valores padrdo para temperatura e pressdo sao definidos segundo
a ISA, como 288,15 K e 101,325 KPa respetivamente.

T,
0= . 4.2)
Tcorrigida = % (4.3
Py
8= Poen (4.4)
Pcorrigida = % (4.5)
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Com base nas equacdes 4.2 e 4.4, podemos também fazer a corre¢do aos valores
de caudais massicos tanto de combustivel como de ar [39].

. VO
Meorr = mT (4-6)

Deste modo para cada valor de temperatura e de pressdo, devera existir a corre¢do
apresentada nas expressdes 4.3 e 4.5. Ndo sdo apenas estes 0s parametros medidos em
banco que necessitam de ser calculados, é necessario corrigir também a velocidade de
rotacdo, o caudal de combustivel, impulso e caudais de ar. Apds cada correcdo a
nomenclatura ¢ seguida pela letra “K”, por exemplo o impulso que apresenta a
nomenclatura de FN passa para FNK. Para além das corre¢des para dia padrdo, também
existe um fator que tem em consideracao o efeito da humidade, pois afeta adversamente

0s reatores, por ser um processo termodinamicamente irreversivel que causa o aumento

de entropia. Na tabela 4.3 sdo apresentadas as correcoes efetuadas.

Parametro Correcéo Fator de correcéo Expoente Expoente
relativo a humidade (7] o
Pressdo P P 0 1
Peorr = g Peorr 5
Temperatura _ T P p 1 0
COTT‘_G COTT‘_X*G
Velocidade de N N 0,5 0
N, =— N, =
rotacdo G VX * 60
Caudal massico W /0 WX *6 0,5 1
Weorr = 5 Weorr = T
Caudal de . W - W 05 1
f,corr — f.corr —  —
combustivel VO * 8 VX %0 %6
Impulso F F 0 1
P Feorr = g Foorr = E

Tabela 4.3 - Correcéo efetuadas em banco de ensaio [39]
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Capitulo 5

Modelacao do reator CF6-80C2

No presente capitulo, € apresentada a modelacdo termodinamica para um dos
reatores em estudo, utilizando para tal o software de simulagdo Gasturb 11, desenvolvido
por Joachim Kurzke, que desde 1976 trabalhou no tema de predigcéo de performance de
turbinas a gas. Segundo (Kurzke, 2005) as analises de desempenho efetuadas aos reatores
nas fases de desenvolvimento, contém informacdo considerada como valiosa para as
companhias que executam ac¢fes de manutencao nos reatores. Com esta informacéo que
¢ “ocultada” das MRO, as mesmas podiam estimar e planear as agdes de reparacao,
overhaull e performance restoration. Pode ainda ser feito um estudo na fase de recegéo
do motor em oficina (pré-inducdo), onde através de um ensaio em banco, obtém-se
parametros de funcionamento, que ao serem comparados com o modelo termodinamico
do reator permitem saber quais os modulos e mini-mddulos que apresentam uma maior
variacdo face ao estado considerado como 6timo que o motor deveria de ter, o que permite
assim saber onde esta presente o defeito e qual o caminho tomar na fase de reparacéo.

O software utilizado para o desenvolvimento do modelo termodinamico,
apresenta trés modos distintos de simulagéo [40]. Estes modos séo Basic utilizado apenas
para questdes fundamentais, neste modo o input de dados é limitado para as propriedades
realmente importantes como por exemplo razdes de pressdo, temperatura de entrada da
camara de combustdo e os rendimentos dos componentes. O segundo modo é designado
por Performance, que é o mais adequado para estudar os ciclos das turbinas a gas, assim
como o0 seu comportamento do ponto de vista de off-design. Por fim, mas ndo menos
importante existe a funcdo More, caso se pretenda efetuar um estudo da configuracéo
geométrica do reator [40].

Nos préximos subcapitulos sdo apresentadas as etapas que devem de ser seguidas
para criagdo de um modelo termodinamico que reproduza com elevada exatiddo o
funcionamento do reator em estudo. Com foco nesta condi¢do deve-se recolher o maior
namero de dados caracteristicos do motor em estudo, informacéo que pode ser obtida de

diferentes locais, quer por dados técnicos que o fabricante fornece, em cursos de formagéo
49



sobre o reator, ensaios realizados pelos operadores do reator [8, 33]. Nestes ensaios deve-
se utilizar um reator que tenha sido ensaiado com 0 maximo nimero de sensores ao longo
das estacOes aerodinamicas, a solucdo encontrada consiste na utilizacdo de dados de um
ensaio de correlacdo efetuado nas instalacdes da TAP Air Portugal, em 1991 ao reator
CF6-80C2 no rate A5. O processo de criagdo do modelo termodindmico comega com a
modelacdo do ponto de referéncia do ciclo e posteriormente existe a passagem para a
simulacdo em condicdes de off-design.

O software referido efetua uma analise recorrendo a parametros de funcionamento
ndo dimensionais ou de dimensdo zero (OD). Este tipo de analise é muito frequente
quando aplicada a turbinas a gas, e a sua razdo assenta no facto de que para duas condi¢oes
de funcionamento distintas a velocidade, razdes de pressdo e aumentos de temperatura,

mantém-se 0S mesmos se o reator apresentar um funcionamento préximo do design point.

5.1 Design

O passo inicial no desenvolvimento do modelo computacional do reator é
estabelecer o design point [41]. O design point contém as equagdes termodindmicas
basicas e de compatibilidade que permitem calcular os parametros desconhecidos para
este ponto do ciclo. Esta sera a principal dificuldade do autor, ou seja, a falta de
informacdo pelo que € necessario arbitrar algumas variaveis que sdo necessarias para o
Input de dados, como por exemplo as razdes de pressdo, temperatura de saida da camara
de combustdo, caudais massicos, entre outros, tendo sempre em vista a sua coeréncia com
as leis da fisica e da termodinamica. Por conseguinte, nesta fase ndo € recomendavel a
criacdo de um modelo muito sofisticado, que contenha muitos detalhes. Assim numa
primeira analise, dados como a descricdo do sistema de ar interno, perdas na caixa de
acessorios, desgaste dos componentes entre outros ndo serdo considerados. Pretende-se
apenas criar um ponto que vai funcionar como uma ancora do ciclo e sobre o qual é

extrapolado o resto das condigfes termodindmicas.
5.1.1 Ensaio de correlacdo do CF6-80C2
Ao criar um modelo termodindmico de um determinado reator existem vérias

etapas que devem de ser abordadas, como referenciado no inicio do capitulo cinco, séo
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necessarios dados de funcionamento de um reator representativo que possa servir de base
e que evidencie o funcionamento do reator estavel, apresentando condigdes Otimas de
funcionamento.

Apols uma acdo de manutencdo nas instalacbes da TAP M&E, os reatores
aeronauticos sdo submetidos a banco para efetuar o ensaio em condigdes Otimas de
funcionamento. Uma vez montado em asa e ap6s um determinado nimero de ciclos é
observada uma degradacdo consideravel nas condi¢es de funcionamento do mesmo,
quer seja por folgas que se moldam ou seals que se adaptam e apds este acontecimento
existe uma estabilizagdo do reator em termos de desempenho.

Para tal a manutencéo e engenharia da TAP assim como outras MRQO’s recorrem
a ensaios de correlacdo, que servem essencialmente para certificacdo do banco de ensaio,
uma vez que € utilizado um motor que inicialmente é testado nas instalaces do fabricante,
e ao ser ensaiado novamente na TAP espera-se que nao degrade de performance entre 0s
dois ensaios.

Segundo a Federal Aviation Administration [29], as principais razdes a que levam
as diferencas existentes entre instalacdes, sdo as seguintes:

1. Configuragdo do banco de ensaios, especialmente da zona de entrada de
ar;
Posi¢do do motor no banco;
CondicGes ambientes;
Areas do meio envolvente;

Sistema de medicao do impulso;

o g~ w D

Propriedades do combustivel usado;
7. Caudais parasitas de ar ao longo do banco de ensaios.

Qualquer variacdo destes fatores origina diferencas existentes nas leituras de
dados, pelo que é assim necessario estabelecer fatores que possam relacionar as
instalacOes entre si, garantindo que em qualquer altura as leituras serdo consistentes.

Uma vez realizada a correlagdo para um determinado motor, deve-se garantir que
os resultados sejam mantidos tendo em consideragéo que qualquer que seja a modificagéo
ou reparacédo a que o banco seja sujeito ou mesmo na configuracdo do motor ensaiado vai
conduzir a dados que ndo sdo precisos, uma vez que ndo se esta perante a condi¢do para

a qual foi efetuado o ensaio de correlagéo.
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Na figura 5.1 apresenta-se as curvas tipicas de impulso e EGT que existem entre

as duas instalagdes que estdo sujeitas a correlacao.
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Figura 5.1 — Diferencas entre duas curvas impulso vs. EGT [29]

Com a comparacdo entre 0 OEM e a empresa ha qual o autor efetuou o estagio,
sdo criados os Facility Modifiers (FM) aplicados principalmente ao impulso, EGT,
consumo especifico de combustivel, velocidades de rotacdo e EPR que permitem uma
comparacao direta entre os dois locais. Posteriormente o que o software Gasturb realiza
¢ tomar por base um determinado tipo de turbina a gas, e de seguida ajustar a curva tipica
que é definida por um polindmio que se vai ajustando a curva tipica de funcionamento do
CF6-80C2 em analise. Este polindmio é definido através de varios fatores e coeficientes
que tém por base os fatores de corre¢do do banco também chamados de correladores de
banco, e serdo estes fatores que permitem construir 0 modelo em estudo. O que o
programa de simulagdo efetua é a possibilidade de permitir utilizar uma determinada
configuracdo de turbina a géas, presente na sua biblioteca, e ajustar a curva tipica desse
mesmo reator, a0 motor em estudo através desses mesmo fatores. Na figura 5.2 ¢

apresentado graficamente a metodologia que o software utiliza nas suas simulacdes [33].
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Figura 5.2 - Processo de criagdo de modelo termodindmico [33]
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Para o CF6-80C2 em estudo ja foram efetuados dois ensaios de correlacédo (CTR)
para o banco de ensaios da TAP, um em 1991 para o rate -A5 e outro em 2012 para o rate
-B7F.

Com vista a realizacdo de um estudo baseado em dados mais recentes,
inicialmente foi utilizada a informacdo deste ultimo ensaio, contudo apds iniciar a
modelacdo foi verificado pelo autor que ndo apresentava as informagdes necessarias para
aproximar a simulacéo a realidade, existindo assim a necessidade de utilizar o primeiro
ensaio para a versao do CF6 que equipa a Airbus (CF6-80C2A5) [38].

No relatorio de correlacdo, sdo retiradas leituras de determinados parametros e
corrigidas para valores de dia padrdo, como apresentado em 4.2.3. S&o apresentados
também os FM para FN, EGT, caudal de combustivel, N2 e EPR. O polinémio que define
o modificador que permite fazer a comparacao entre os dados da TAP e da GE (OEM) ¢

dado pela seguinte equagéo:
Modificador = ((C3 * FN + C2) * FN + C1) * FN + C0 (5.1)

Onde CO, C1, C2 e C3 sdo os coeficientes tabelados para cada parametro definido
anteriormente. A variacdo destes fatores em funcdo da poténcia é apresentada na figura
5.3 para o caso especifico do modificador aplicado ao impulso (FMFN).

uuuuu

Maodificador de banco
[y
cJ
I
Ln
[

Impulso (Ib)
Figura 5.3 - Variagdo do modificador de impulso [38]
Como apresentado anteriormente, para efetuar a correcao para dia padréo, o autor
da presente dissertacdo desenvolveu uma folha de calculo em Excel, que reproduz o
software de aquisicdo de dados do banco de ensaio, desta forma s&o retirados

determinados fatores que séo dependentes das condi¢es atmosféricas do dia de ensaio,
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do rate ensaiado e consequentemente do impulso do mesmo entre outros, assim sendo e
como um dos parametros mais importantes da anélise do comportamento de um reator é
a EGT o autor iniciou a abordagem na variacdo desta mesma variavel.

Um dos parametros que mais afeta a temperatura de EGT, é a temperatura de
entrada na LPT, uma vez que é medida nos primeiros andares desta Gltima, contudo a T45
é dependente da temperatura de saida da cAmara de combustdo (T4), dos caudais de

arrefecimento utilizados nas pés e rotores da HPT

Mid Compr.Bleed

Compr
Exit
Bleed

Annulus __-/7
Meanline "\4

Volume

back side
disc windage

Figura 5.4 - Eficiéncia de refrigeracdo das HPT [39] _

Uma vez que os caudais de arrefecimento usados na HPT, s&o desconhecidos e de
dificil obtencdo, € apresentado pela referéncia [39], que este modelo contém um grau de
complexidade elevado para determinar com precisdo a eficiéncia de refrigeracdo dos
estatores e rotores, desta forma € necessario passar para um sistema equivalente, onde o
calculo seja mais simples e correto do ponto de vista termodindmico, obedecendo as
seguintes condi¢oes:

e O ar de arrefecimento do estator do primeiro andar (Ws1) ndo efetua
trabalho em ambos os rotores, logo nédo apresenta efeito no desempenho
do motor;

e O ar de arrefecimento do primeiro rotor W1 e do segundo estator Ws, ndo
realizam trabalho no segundo rotor;

e O ar de arrefecimento do segundo rotor Wi, ndo realiza trabalho;

e A temperatura equivalente de saida do estator é calculada através da
mistura de Ws; e (Wrn+Ws2) / 2 a montante do equivalente para o rotor com

0 caudal principal;
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o (Wnt+Ws) / 2+Wi2 ndo produzem trabalho e sdo misturados com o caudal
principal apos a turbina.
ApOs estas consideragdes foi definida a expressdo para o rendimento de
arrefecimento da turbina, que é dado pela seguinte expressao:

PWsp
Ne = —m/7
C 7 WeqdH;s

(5.2)

Como apresentado no topico 3.3 é através do valor de T45, que é definido a EGT,
por sua vez este parametro € utilizado para calcular a margem de EGT, que ndo é nada
mais do que a diferenca entre o valor de EGT Redline, apresentado nos testes de aceitacao
do fabricante e o valor de EGT observado em banco, ja com as corre¢oes efetuada. Estas

correcOes podem ser observadas nas seguintes expressoes:

XT
EGTK, = <((EGTOBS —32) % SF +32+459,67) x5 * HEGT  Cygr * EGTFM> (5.3)

EGTK, = EGTp, + (AEGT — 459,67) * 32 (5.4)
__ EGTk1+EGTk;
EGTKsp = — % (5.5)

Onde HEGT, CEGT e EGTFM, séo respetivamente os fatores de correcdo da
humidade, condensacdo a entrada e da instalacdo usada. Na expressdo 5.4, EGTPA e
AEGT sdo as correcdes efetuadas que estdo associadas a sec¢do de entrada de ar do reator,
ou seja, o dispositivo usado para simular a entrada de ar do reator, e a diferenca que existe
entre o N1 do rate em teste e 0 N1 medido. Calculando agora a margem de EGT tendo
por base o teste de aceitacdo presente no ESM [7] chegamos a:

EGTSDyargem = EGTSDyimite max — EGTSDopservado (5.6)

Uma vez que o ensaio de correlagdo apresenta 23 leituras e duas delas séo
desprezaveis pois foram efetuados num regime proximo de IDLE, o autor apresentara um
valor médio das margens de EGT em condig¢des de dia padrdo. Pelo manual do fabricante
o0 valor maximo de EGTSD, é de 1146,15 K, assim temos uma margem média de 84,10°C.
Pelo contacto que o autor obteve com a equipa de engenharia da oficina de motores, um
reator, pode-se considerar em boas condi¢des se apresentar uma margem maior ou igual
a 30°C em condicdes de HOT DAY.

Para se obter dados mais concretos, no teste de aceitacdo o valor méximo de N1

em T/O e M/C é de 3498 e 3390 rpm respetivamente, assim procedeu-se a procura no
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CTR de valores semelhantes para tentar simular estes mesmos casos em concreto, onde
séo verificados para valores de N1R de 3475 e 3394 rpm. Usando a expressao 5.6 para 0s
valores de margens de EGT destas leituras obtém-se 37,88°C e 23,68°C.

5.1.2 Criacéo de ponto de referéncia do ciclo

Este subcapitulo da tese faz a introducdo e uma breve explicacéo passo a passo do
que é necessario efetuar e as consideragdes que foram efetuadas pelo autor, para
reproduzir o modelo termodinamico do reator em estudo. Uma vez que a simulacdo deve
ser 0 mais fiel possivel a realidade, foi escolhido na janela principal do programa o0 modo
de simulac@o Performance e uma vez que a simulagéo é feita do zero o modo de célculo
escolhido foi Design. A proxima fase é a escolha do tipo de turbina a gas que se pretende
simular, para reproduzir o CF6-80C2, a escolha foi feita através da vista em arvore, que
assim permitiu excluir o que nao se adequava ao reator em estudo. Com estas exclusdes
chegou-se a configuragéo denominada por Geared Unmixed Flow Turbofan, uma vez que
este motor apresenta Booster. A relacdo de engrenagem € igual a 1, este valor deve-se ao
facto de que a Fan e o Booster apresentam a mesma velocidade de rotacdo, N1. Na

imagem 5.5 € apresentada a selecdo efetuada.

# Gas Turbine Performance - www.gasturb.de Floating License Registered to TAP Portugal - X

File Run Options.. Help

Configuration List [& Configuration Tree View @ About

~ - Aircra

oage=s

i With Booster

Scope
+ Basics

Z2 More

Calculation Mode

% Off-Design

P Run

Exit Program &
Figura 5.5 - Escolha da configuracdo utilizada para o CF6 [40]
Uma vez que o objetivo da presente dissertacdo é a criagdo de um modelo
termodinamico, capaz de representar o funcionamento de um reator ja existente nas suas
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condicGes de on-design, as caracteristicas dos componentes ja estdo fixadas, como por
exemplo as areas das pés e estagios de compressdo quer dos compressores e turbinas, e
deste modo o foco de estudo é na informacéo contida no CTR. E também referenciado
por (Kurzke, 2005) que ndo é recomendado criar um modelo inicial muito sofisticado e
que apresente demasiados detalhes, entre eles temos o sistema de ar interno (usado para
arrefecimento), perdas mecanicas nas engrenagens da caixa de acessorio e outras perdas.
De notar que a informacéo que esta ao alcance do autor é reduzida e que varias assuncoes
tém de ser realizadas.

Também (Philpot, 1992) alerta para o facto de que o modelo de um reator deve
assentar essencialmente em quatro requisitos:

1. Flexibilidade: A simulacdo deve ser capaz de lidar com alteracfes no
funcionamento do motor, como por exemplo os schedules de aceleracdo e
outros dispositivos de variacdo de geometria,;

2. Credibilidade: A simulagdo necessita de ser de facil interpretacdo, quer
para técnicos de manutencdo quer para outas pessoas, alocadas ao
desenvolvimento e controlo, as quais podem nao ser especialistas em
simulacéo, para tal deve produzir resultados de forma similar aos motores
em caso real;

3. Disponibilidade: Uma vez efetuada a validagéo da simulagéo esta deve ser
capaz de estar pronta a usar sem grandes desperdicios de tempo em
personalizar as funcdes;

4. Fiabilidade: E essencial um elevado grau de fiabilidade e repetibilidade de
modo a garantir 0o seu correto funcionamento, especialmente para
simulacdes complexas de reatores.

Como referido em 5.1.1. 0 ensaio de correlacdo que serve de base para o presente
estudo, apresenta 23 leituras efetuadas, portanto numa primeira observagéo o autor dispde
de uma grande variedade de pontos que podem servir para realizar a simulacdo, contudo
é importante ter em atencdo as seguintes consideragdes: (1) Efeito de VSV’s e VBV’s na
geometria do reator e (2) Influéncia do nimero de Reynolds no escoamento.

Para a primeira consideracdo, pela analise do ESM verifica-se que para uma
determinada gama de valores de velocidade de rotacdo existe um Schedule que controla
a posicdo das mesmas e assim nessa mesma amplitude de rotacdo ndo existe uma

geometria fixa do CF6, o que tem influéncia nas propriedades do ciclo principalmente no
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caudal primario do reator. E apresentado no ESM que para baixas velocidades de rotag&o
as VBV's estdo abertas e as VSV's fechadas [37], 0 que leva a um menor valor de caudal
massico a entrar no core. Por oposicao para valores de rotacdo mais elevados a posicédo
das mesmas € a contraria e assim existe 0 maximo de caudal massico a efetuar trabalho
no interior do motor. Na figura 5.6 € apresentada a mudanga do percurso de ar causado
pelas VSV’s.

1 t
\c“'_ O ”'1\ ’.(;';)C;-' ’(5\
%\ 3) e »,
O DN

Figura 5.6 - Principio de operacéo das VSV's

Na segunda consideracdo ha que observar a influéncia do nimero de Reynolds
sobre o0 escoamento, existem diversos estudos acerca do impacto do mesmo no
funcionamento dos motores. A eficiéncia politropica depende fortemente do numero de
Reynolds [42], onde os autores chegaram a conclusdo de que para baixos valores de n° de
Reynolds a capacidade de o escoamento resistir a separacao laminar € inferior levando
assim a formacé&o de bolhas de recirculacdo no escoamento, onde as perdas causadas pelo
fluido de trabalho aumentam nitidamente levando a um comportamento menos eficiente
do reator. Por oposicéo, para maiores numeros de Reynolds a camada limite apresenta um
comportamento turbulento e a superficie é hidraulicamente rugosa, o que diminui as
perdas no escoamento.

No que toca a influéncia nos compressores por parte do nimero de Reynolds,
(Kurzke, 1992) apresenta que o impacto no caudal massico € menos pronunciado, e uma
regra de ouro frequentemente utilizada é que a troca no caudal massico é cerca de metade
da experienciada na eficiéncia politropica. A relacdo que existe entre o rendimento e a

correcdo do numero de Reynolds pode ser definida pela seguinte equacéo:
(1-1,,) =kRe™ (5.7)

Na figura 5.7 é representado o estudo, onde se verifica a variacdo do rendimento

politrépico em fungdo do numero de Reynolds[42].
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Figura 5.7 - Influéncia do nimero de Reynolds no rendimento politrépico [42]

Com base em (Kurzke, 2005), (Ebmeyer et. al., 2011) e (Tian et. al., 2017) a
escolha do ponto de referéncia foi definida para o maior valor de rotagédo de N1 presente
no CTR, que corresponde a leitura com N1K=3506 rpm [39]. Com maiores valores de
velocidade de rotacdo atinge-se normalmente maior exatiddo nas medicGes, assim como
se estd num regime onde as tensGes térmicas e mecanicas sdo mais elevadas fazendo-se
sentir mais cedo. Uma nota importante € que este ponto que foi escolhido pelo autor da
dissertacdo certamente ndo coincidira com o ponto escolhido pelo fabricante, o qual
corresponde a zona de maior eficiéncia durante a operacao do avido.

Tendo assim sido definida a leitura que contém os dados que vao servir de base
ao desenvolvimento do modelo, a proxima etapa, € aplicar as corre¢es dos dados para
valores de dia padréo, que foram apresentadas em 4.2.3., deste modo na tabela 5.1 séo
apresentados os valores lidos no CTR, a sua posterior passagem para as unidades
utilizadas pelo software e por fim corre¢éo aplicada para dia padrdo segundo as condicdes
ISA.

De modo a ndo tornar o desenvolvimento do modelo muito complexo, as perdas
de presséo devem de ser desprezadas nesta fase, assumindo apenas 5% para a camara de
combustdo, valor aceitavel de acordo com a referéncia [1] e apresentado no subcapitulo
2.2.5.
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Variavel Valor lido Unidades do Valor em Dia

CTR Software Padrao
Caudal de combustivel 20924 pph 2,6364 kg/s 2,64 kgls
Temperatura a saida da LPT (T5) 525,8 °C 798,95 K 801,17 K
Ps3/P2 31,93 31,93 31,93
Temperatura a saida do HPC (T3) 559,6 °C 832,75 K 835,75 K
Pressdo a entrada do HPC (P25) 37,576 psia 259,0774 kPa 260,70 kPa
Impulso 57226 Ib 254,5535 kN 254,55 kN
Pressdo a entrada da LPT (P45) 110,81 psia 764,0081 kPa 768,01 kPa
Pressdo a saida da FAN (P13) 25,023 psia 172,5275 kpa 173,53 kPa
Temperatura a entrada do HPC (T25)  111,5°C 384,65 K 388,05 K

Tabela 5.1 - Dados retirados do Ensaio de Correlacdo

Tendo agora definidas as principais propriedades termodindmicas que seréo
introduzidas no software, é possivel efetuar a criagdo do ponto de referéncia do ciclo,
desta forma foi sequida a referéncia [8, 40]. Utilizando a funcionalidade iterations, é
possivel iterar uma determinada variavel de forma a que se tenha um alvo exatamente
com o valor que se pretende, por exemplo, no estudo em causa na primeira iteragdo
pretende-se saber a temperatura a saida da cdmara de combustdo, por forma a ter um
caudal de combustivel de exatamente 2,636 kg/s. A conjugacdo Variable/Target deve
fazer sentido e uma depender diretamente da outra, garantindo também intervalos
aceitaveis para ser possivel alcangar convergéncia, por exemplo ndo definir um intervalo
para uma eficiéncia de um componente onde o limite superior € maior que o valor

unitario. Foram utilizadas as iteraces presentes na tabela 5.2.

“Variable |min |ma:-c |Ta rget |‘-.-’a|ue |
Burner Exit Temperature 1000 2000 Fuel Flow 26364
De=sign Bypass Hatio 1 5 LPT Exit Temperature TS 20 17
HP Compressor Pressure Ratio 3 15 P=a/F2 31593
lzentr. HPC Efficiency 0,7 0,59 HPC Exit Temperature T3 835,75

IP Compressor Prezsure Hatio 15 5 HPC Inlet Pressure P25 260,70
Bypass Nozzle Thrust Coeff 0 5 Met Thrust 254 55
lzentr. HPT Efficiency 0 1 LPT Inlet Pressure P45 763,01
COuter Fan Pressure Fatio 1 3 Fan Outer Exit Press P13 173,53
lzentr.IPC Efficiency 0,3 0,59 HPC Inlet Temperature T25 388,05

Tabela 5.2 - Iteraces utilizadas na simulagdo

Uma vez definidas as iteracbes da tabela anterior, é necessario fornecer ao
software as velocidades de rotacdo nominal em baixa pressdo (N1K=3506 rpm), assim

como para 0os modulos de alta pressdo (N2K=10408 rpm). Outra condi¢do que €
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necessario conhecer é a configuracdo do sistema de ar de todo o reator, o0 CF6 assim como
as restantes turbinas a gas aplicadas a aeronautica baseia a sua operacao na utilizacdo do
fluido de trabalho, como definido em 3.2 onde a maior quantidade produz impulso e o
restante € utilizado para arrefecimento, fornecimento ao cliente (que engloba a
pressurizacgdo da cabine do avido, sistema de anti-gelo, ar condicionado), pressurizagcao
das sumps e controlo de folgas [15]. De modo a ndo definir muitas complexidades no
modelo pois 0 mesmo so ira trazer maiores dificuldades nesta fase inicial das condi¢fes
de design [8] apenas a configuracdo dos caudais de arrefecimento deve de ser estipulado.

A grande duvida é saber qual o valor destes caudais, uma vez que ndo existem
sondas que possam medir o seu valor, nem informacéo que seja fornecida pelo OEM pois
a mesma é propriedade intelectual dos fabricantes. Uma alternativa para a qual o autor
recorreu é a consulta de informacdo acessivel ao publico, onde é apresentado que 0s
valores dos caudais de arrefecimento, representam cerca de 20%-25% do caudal primario,
desta forma arbitrando os valores dos mesmos temos o seguinte [43] e [36]:

e Caudal de HPTCC — 10%j;

e Caudal de arrefecimento de NGV’s da HPT — 5%;
e Caudal de arrefecimento de Pas HPT — 2%;

e Caudal de arrefecimento NGV’'s da LPT — 5%

Com esta informacdo introduzida, é possivel fazer a primeira simulacdo do ponto
de referéncia do ciclo, na figura 5.8 é apresentado os resultados da simulacdo com as
condigdes fornecidas ao programa, a qual ndo apresenta problemas de convergéncia. Os
valores delimitados a verde sdo 0s que necessitavam de ser cumpridos de modo a
reproduzir a leitura n°® 27 do ensaio de correlacéo.

Na representacdo de dados de Output do programa, sdo exibidas as condicdes de
pressdo, temperatura e caudal de ar nas estagdes aerodinamicas do reator, com o objetivo
de existir uma facil interpretacdo dos resultados, é apresentado na figura 5.9 as

localizagdes das mesmas ao longo do motor.
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w T P WRstd

station kg/s E kFPa kg/s FN =
amb 287,35 101,325 TSFC = 10,3565 g/ (kN*s)
2 800,882 287,35 100,212 810,110 WE =
13 667,505 342,55 426,159 s NOX = 1,2108
21 133,377 312,97 130,405 108,308
22 133,377 31z, 97 130, 405 108,308 Core Eff = 0,4886
24 133,377 388,05 266,025 58,119 Prop Eff = 0,0000
25 133,377 388,05 | [ 260,705 | 60,325 BER = 5,0046
3 126,709 3290, 561 6,663 P2/P1 = 0,9%00
31 117,372 835,75 322950, 56l p3/p2 = 32,80
4 120,009 1581,81 2126,033 9,138 P5/P2 = 1,6268
41 126,677 1545,47 3126,033 9,535
43 126,677 1148, 64 783,681 FlE/EE = 1,04724
44 129,345 1142,56 783, 681 Ple/P2 = 1,68664
45 136,014 1118, 82 35,472 PE/PS = 0, 95000
49 136,014 601,17 163,190 ag = 0,62834 m*
5 136,014 163,190 141,198 nl8 = 1,83287 m*
8 136,014 BOL,17 161,558 142,624 KMB = 0,85712
18 667,505 342,55 169,189 437,086 XM18 = 0,88851
Bleed 0,000 835,75 3250,558 wWBld/wW2 = 0,00000
CD8 = 0,97178
Efficiency isentr polytr RNTI e/e cDls = 1,00000
Cuter LEC 0,8780 0,8870 0,99%3 1,730 PWX = 0,0 kw
Inner LEPC 0,8700 0,8747 0,99%3 1,300 v1g/v8,id= 0,68114
IF Compressor 0,9358 0,%418 1,167 2,040 WELD/W22 = 0, 00000
HP Compressor 0,8643 0,9%012 1,805 12,622 Wreci/W25= 0, 00000
Burner 0,95955 0,550 Loading = 100,00 %
HE Turbine 0,937% 0,%27¢ 4,338 3,989 e444 th = 0,92809
LE Turbine 0,9000 0,8808 1,542 4,706 WBLD/W25 = 0,00000
HP Spool mech Eff 0,9%%00 Nom Spd 10408 rpm WHNGV/W25= 0, 05000
LP Spool mech Eff 1,0000 Nom Spd 3506 rpm WHcl/W25 = 0,02000
P22/P21=1, 0000 P25/P24=0, 9800 P45/P44=0, 9800 PE/ES = 0,9500
Ple/P12 = 0,9750
hum [%] warld FHV Fuel
92,0 0,00932 43,124 Generic

Composed Valuss:
1: ps3/e2 = 31,933
2: p4s5/p2 7,63621

Figura 5.8 - Ponto de referéncia do ciclo
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Figura 5.9 - Estac@es aerodindmicas do motor
Com o célculo do ponto de referéncia do ciclo efetuado, é agora apresentada na
tabela 5.3 a comparacdo dos valores do software com os dados que s&o conhecidos do
ensaio de correlacéo, apenas os dados que ndo foram utilizados como objetivos pois, nesse

caso teriamos garantidamente o mesmo valor. Verifica-se da analise da mesma que o
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valor que apresenta uma maior diferenca é a pressdo de saida da LPT. Pressdo esta que o
autor percebeu logo que teria problemas, uma vez que no ensaio de correlagdo temos
leituras negativas para esta posi¢cdo aerodindmica, indicando assim que poderia existir
algum problema no sensor ou simplesmente na leitura escolhida para ponto de design.
Outro valor que ndo é apresentado no ensaio de correlacdo é o valor de pressao
total P3, mas sim a pressao estatica Ps3, devido a dificuldade de medir a pressdo dindmica
nesta localizacdo aerodindmica. Segundo a referéncia [31], uma boa aproximacéo para

efetuar o célculo estimado deste valor de presséo € utilizando a formula 5.8.

p3=22 (5.8)

" 0,97
Para o valor da presséao estética de saida do HPC presente no relatério do ensaio
de correlacdo (Ps3=3191,81 kPa) temos um valor muito proximo ao da simula¢do, como

se pode verificar na tabela 5.3.

Gasturb 11 Ensaio de correlacédo

BPR (-) 5,0046 5 (Referéncia OEM)

SFC (g/ (KN. s)) 10,3569 10,3569
EPR 7,656 7,690
P13/P2 1,730 1,737
T3/T2 2,908 2,897

EGT (K) 1119,92 1118,76

P3 (kPa) 3290,56 3290,53

P5 (kPa) 163,19 138,79
Nupc 0,8643 0,8690

Nupr 0,9379 0,9320

Tabela 5.3 - Comparacéao dos valores obtidos na simulagdo com o teste de correlacdo do CF6

Uma indicacdo dada por (Boyce, 2002) é de que os rendimentos isentropicos dos
compressores rondam valores de 85% e para o caso das turbinas em torno de 90%. Para
efetuar o calculo o programa utiliza as equacdes 2.22 e 2.23 adaptadas para as condic¢oes
em causa. Verifica-se que na figura 5.8 o programa apresenta valores que séo validos para

esses mesmos rendimentos.
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5.2 Modelacdo em condicdes de Off-Design

No capitulo anterior foi criado o ponto de design, para o qual obtém-se o ponto no
qual o aproveitamento da energia dos componentes € maximo, com determinadas
caracteristicas fixas, como por exemplo as razfes de pressdo de cada médulo do motor,
as temperaturas e caudais de ar que os atravessam [10]. A questdo de interesse ndo é
estudar o motor a trabalhar nessas condigdes pois 0 mesmo apenas se encontra com este
regime de funcionamento num reduzido numero de minutos a cada ciclo, mas sim
conseguir prever o mesmo quando existe uma variacao no desempenho ao longo de uma
linha de operagdo, como apresentado no inicio do capitulo 5, por condi¢6es de off-design.

O ponto de partida para tal abordagem esté definido e seré a partir desta &ncora do
ciclo que todo o resto do estudo sera abordado, segundo (Kurzke, 2005) deve-se agora
fazer uma previsdo do desempenho de cada componente do motor, requerendo que 0s
mapas sejam adequados aos compressores e turbinas do caso de estudo para prever o
comportamento dos constituintes ao nivel do seu rendimento dos mesmos. De acordo com
(Kurzke, 2005), ter os mapas originais dos integrantes do reator muitas vezes é dificil e
segundo (Saravanamuttoo et. al., 2002) uma vez que 0s mesmos estejam interligados no
seu funcionamento a gama de pontos de operagdo € mais reduzida.

Numa primeira abordagem as linhas de operacéo é expectavel que o componente
que esteja mais restringido no seu funcionamento seja o compressor de alta, uma vez que
pela ligacdo a turbina de alta, a proximidade a linha de surge € apreciavel, e transposta
esta linha o motor ndo sera capaz de entrar em regimes de alta rotagéo.

Na figura 5.10 a) é apresentado 0 mapa Standard do compressor que no estudo em
questdo é o que melhor se adequa as condi¢bes termodindmicas do processo de
compressdo de alta pressdo. No mapa é mostrada a variacdo das razdes de pressdes do
HPC, em funcéo do caudal corrigido de ar que o atravessa, apresenta também as ilhas de
rendimento do compressor e ainda da velocidade de rotacdo. Na figura 5.10 b) e feita a

apresentacdo do mapa da turbina de alta que apresenta as mesmas variacoes.
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Figura 5.10 - Mapas padrdo dos componentes

Pela analise das figura anteriores, que se baseiam na funcdo de Operating Line
presente no GasTurb onde é realizado uma extrapolacdo do funcionamento dos
componentes para diversas condi¢Oes, fazendo variar o caudal que os atravessa e
consequentemente diminuindo as razdes de pressdes, tendo sempre como ponto de partida
o cycle reference point. No estudo desenvolvido por (Kurzke, 2005), os pontos ao longo
das linhas de operacdo calculadas apresentardo mais ou menos desvios dependendo da
informacdo lida nos mapas dos compressores (baixa e alta pressdo), onde um dos
parametros que mais é afetado é o SFC que € altamente dependente dos rendimentos lidos
nos mapas anteriormente referidos. A linha de operacéo no mapa do compressor necessita
assim de sofrer uma correcéo, que é dada por [44]:
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AT,
crel = (N/‘/T_t)design

Nesta etapa o autor tem definidas as condi¢Ges de operacdo do CF6 modelado,

(5.9)

mas uma vez que o presente estudo pretende reproduzir com a maior exatidao possivel é
necessario efetuar determinados ajustes que possibilitem a convergéncia de resultados
para uma simulagdo mais precisa. Seguindo a metodologia apresentada por (Kurzke,
2014) o segundo passo da modelacdo assenta da adicdo dos mapas dos componentes e
realizar a sua adaptacdo de tal maneira a que coincida com o ponto de referéncia e com a

informacao presente no ensaio de correlagéo.

5.2.1 Ajuste a modelacédo em condicdes de off-design

Até esta fase do trabalho foi considerado um regime de trabalho do reator num
regime elevado de funcionamento, uma vez que para esta condicdo, 0 comportamento é
de geometria fixa por apresentar as VBV's fechadas e as VSV's abertas. Nos regimes de
rotacdo mais baixos a geometria do CF6 comporta-se como sendo varidvel, de modo a
que por exemplo no arranque do motor uma maior quantidade de caudal primério efetue
um bypass ao HPC, dirigindo-se para a zona de caudal secundario de modo a impedir 0
fendmeno de surge que ocorre preferencialmente na presenca de racio de pressdo baixos
em velocidades de rotacéo elevadas e ainda quando existe um aumento de presséo de tal
modo elevado que ndo é compativel com a velocidade de rotacdo do compressor.

De modo a controlar a margem de surge do compressor, o software possui uma
ferramenta denominada por automatic handling bleed, que simula o mecanismo de
funcionamento das VBV's, descarregando uma porcédo de ar no ducto de bypass e assim
baixando a linha de operacdo evitando o fendmeno de surge que é extremamente
prejudicial para 0s compressores.

O reator possui um programa interno ao MEC, que com a pressdo de combustivel
proveniente do MEC a atuar como meio hidraulico das VSV, o célculo das posi¢cdes das
VSV’s € realizado em funcéo de N2 e o valor do CIT sensor [18]. O valor deste sensor é
importante pois é necessario ter em consideracéo a densidade do ar, uma vez que o ar frio
é mais denso, portanto uma maior massa de ar frio € comprimida para um dado valor de
N2. Na figura 5.11 é apresentado o Schedule tipico destas valvulas, verifica-se que para

regimes elevados estas valvulas ndo induzem alteracdo no funcionamento do reator. Na
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figura 5.12 ¢é apresentada a Operating Line com consideracdo do schedule apresentado

em 5.11 versus a linha de operagdo sem considerar o efeito destas valvulas.

s B

CF6-80C2
Booster

26
O Reference
= 2nd operating line
24 peraing

P24g22 IPC Pressure Ratio

20 40 60 80 100 120
Mass Flow W22RStd [kg/s]

Figura 5.12 - Impacto das VSV’s na linha de operacéo do Booster

5.2.2 Ajuste dos mapas dos componentes

Nas condicGes de off-design, para ser possivel a simulagdo do funcionamento do
reator, € necessario o programa fazer a leitura dos mapas dos componentes para que a
simulacdo tenha informacéo que permita extrapolar a operacéo, contudo nédo é possivel o
programa ter na sua base de dados mapas para todos os reatores existentes na aviagao,
mais precisamente para todos os rates de funcionamento.

Segundo a comunicagao de (Kurzke, 2010), séo fornecidas algumas diretivas de
gue passos devem ser tomados por forma a ajustar os mapas de cada um dos componentes.

De seguida s@o apresentadas as conclusdes do criador do software:
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5.2.2.1 Mapa da Fan

A linha de operacdo em velocidades de cruzeiro, deverdo passar na regidao do mapa
com maior rendimento, pelo que apenas se deve de colocar o ponto de referéncia do ciclo

ligeiramente acima dessa regido [31].

5.2.2.2 Mapa do Booster

Ao analisar o mapa Standard que esta contido na biblioteca do Gasturb, é possivel
verificar uma maior razdo de presséo. Isto porque a linha de operacdo de um compressor
transonico é muito mais escalonada que a linha equivalente para um compressor
subsonico. Nota-se, segundo (Kurzke, 2010) que as linhas de velocidade se tornam
semelhantes para baixas velocidades e as diferencgas entre as razdes de presséo diminuem.

Conclui-se assim que o0 mapa Standard do Booster ndo se adequa muito bem para
a simulacdo de Turbofans convencionais com um BPR igual a 5. Ainda assim ¢é
apropriado para a simulacdo de booster’s para Geared unmixed flow turbofan, porque

estes rodam com maiores velocidades circunferenciais e nimeros de Mach.

5.2.2.3 Mapa do HPC

O mapa Standard do compressor de alta pressdo utilizado pelo programa é de um
compressor constituido com VGV'’s. E muito adequado para fazer a calibracdo do modelo

numa primeira analise de simulago.

5.2.2.4 Mapa da HPT

A razdo de pressdo T4/T45 é constante assim como para qualquer turbina a gas.
A velocidade corrigida Ny, //6, tem uma pequena variagdo. Como a linha de operagéo da
HPT é muito reduzida, isto leva sempre a rendimentos praticamente constantes. Segundo
Kurzke, o formato das “ilhas” de rendimento do mapa ndo influéncia a precisdo da
simulacdo. No caso do CF6 o mapa standard com as coordenadas padrdo é torna-se
apropriado.
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5.2.2.5Mapada LPT

A linha de operagéo da LPT é muito maior que ada HPT. O rendimento varia com
as razdes de pressoes e a velocidade corrigida N, /,/6,5 € assim sendo a forma que o mapa
apresenta é importante. A troca do caudal W45Rstd ao longo da linha de operacéo afeta
a posicgéo da linha de operacdo do HPC. Diminuir o caudal W45Rstd a uma velocidade
constante de Ny/,/6,s ndo aumenta apenas o racio de pressdo do compressor, CoOmo
também as temperaturas na zona quente do motor. O formado da funcdo W45Rstd =
f(P45/P5) € um fator importante para uma boa simulagdo ao nivel de EGT e T5

5.2.3 Validacao do modelo

Uma vez ajustado o modelo com os mecanismos das VBV's e realizando o scaling
dos mapas, é necessario averiguar a credibilidade do mesmo, com o objetivo de verificar
0S pontos a corrigir caso existam de modo a proceder a futuras alteracfes. Assim €
comparada a simulagdo com as restantes leituras do ensaio de correlagéo, leituras estas
que ja devem estar na forma corrigida para dia padrao segundo a ISA. Pela referéncia [31]
os trés principais critérios de validacédo: (1) SFC vs. W2Rstd, que se traduz no rendimento
térmico do mesmo. (2) W2Rstd vs. EGT e (3) W2Rstd vs. T5, segundo (Kurzke, 2013)
esta é a validacdo mais problematica pois é geralmente o parametro com resultados menos
precisos, devido a dificuldade existente em banco de ensaio de adquirir esta leitura.

Ao analisar as figuras seguintes, conclui-se que a simulacdo é muito precisa para
zonas de alto caudal méassico, um pouco pior na zona de caudais intermédios e ndo usada
para caudais massicos inferiores a 500/550 kg/s, isto deve-se ao facto de que o modelo
foi criado com a referéncia para um ponto de regime de funcionamento mais elevado,
regime este que corresponde as condicdes 6timas de funcionamento. Na figura 5.13 sdo
apresentadas as principais validagdes ao modelo, os pontos a amarelo sdo do modelo que
0 programa estabelece e 0s pontos roxos sao os valores do ensaio de correla¢do. Para uma
melhor andlise, no anexo Il sdo apresentadas as restantes validagdes da simulagdo

efetuada pelo autor.
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Figura 5.13 - Validagao do modelo criado

Na figura 5.13 a) e b) é apresentada para alem da validacéo, os dados que o autor
teve de manipula por forma obter uma boa precisao de resultados.

As condicdes de Input 0 GasTurb simula, inicialmente uma linha de operagéo para
toda a gama de operacdo do motor, mas apresenta uma variagdo consideravel dos
resultados lidos no ensaio de correlacdo. Seguindo as indicacOes de (Kurzke, 2005) e

alterando os mapas de cada componente, a curva do modelo alinha-se com os dados
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experimentais. Uma das condicGes que deve essencialmente de ser garantida é a da figura
5.13 b).

Uma vez que os resultados da simulacdo séo idénticos aos do ensaio de correlacao,
existe assim um forte indicador da qualidade do modelo. Nesta simulacdo sdo
apresentados diversos resultados, como por exemplo as condi¢des termodinamicas em
locais de dificil medigcdo, um deles a temperatura de saida dos gases do processo de
combustdo (T4). Um estudo mais exaustivo pode ser agora efetuado, onde seja estudada
a influéncia de uma alteracdo de um valor no resto do reator, mais importante ainda é
fazer a aplicabilidade da simulacdo nas tarefas de engenharia na MRO da TAP Air

Portugal, de modo a aferir a degradacéo dos componentes do motor.
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Capitulo 6

Aplicacdo do modelo termodinamico

No presente capitulo sdo apresentadas as potencialidades que o software incorpora
de modo a que possa ser aproveitada toda a informacéo util do modelo desenvolvido no
capitulo 5. O ensaio de correlagdo do reator utilizado apresentava um reduzido nimero
de ciclos, logo a degradacao dos componentes € minima, uma vez que 0s reatores que sdo
intervencionados nas instalacbes da TAP M&E ao sairem de uma intervencao técnica
apresentam as mesmas condigfes, existindo assim a possibilidade de comparar os
mesmos. Mesmo com as ac0es de manutencdo a que 0S motores Sd0 sujeitos,
pontualmente pode ocorrer que estando um reator nas melhores condi¢des no que toca a
degradacdo de componentes, ndo consiga satisfazer os requisitos dos testes de aceitacdo
presentes no manual do fabricante. Nos préximos subcapitulos o autor realiza dois
estudos de modo a comparar os dados do modelo, com o de outros turbofans que foram
sujeitos ao banco de ensaios da TAP. (1) Analise de sensibilidade, que avalia a troca de
um determinado parametro interno ao funcionamento com os restantes, (2) Analise
comparada utilizando o Model Based Test Analysis (MBTA), recorrendo a funcionalidade
dos modifiers?.

Com estas ferramentas é possivel simular os fendmenos de desgaste dos

constituintes do motor, apresentados em 3.3. fazendo alterar o rendimento dos mesmaos.

6.1 Analise de Sensibilidade

Uma vez que as condicGes de operagdo vao variar consoante o estado de
funcionamento de cada componente em especifico que integra o turbofan, é interessante
nesta fase do trabalho tentar perceber de que forma essas alteragcdes influenciam os
parametros fundamentais, ou seja, EGT, T5, consumo de combustivel e impulso. Isto

pode ser simulado no programa de Kurzke utilizando a analise de sensibilidade que

2 Propriedades que permitem realizar uma alteracdo face ao modelo, quer seja de geometria ou de
desempenho dos componentes. Um modificador de valor igual a 1 representa a consisténcia com o modelo.
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mostra o efeito de uma varidvel num determinado pardmetro. Assim foi analisado qual o
efeito de reduzir 1% do valor de rendimento base para cada médulo do motor calculado

em 5.1.2. e ver a sua influéncia nas propriedades anteriormente referidas. Na tabela 6.1

sdo apresentados os resultados da simulacéo.
Médulo AEff. T25(K) T3(K) T45(K) T5(K) SFC Impulso (KN)

Fan -1% +0,37 +0,72 -0,30 -0,65 +0,01 -0,11
Booster = -1% +0,81 +1,59 -0,66 -1,43 | +0,03 -0,23
HPC -1% +0,00 +0,00 -4,16 -4,57  +0,11 -0,73
HPT -1% +0,00 +0,00 +0,00 = +0,00 +0,44 -0,43
LPT -1% +0,00 +0,00 +0,00  +0,00 +0,53 -0,53
T4 +10 K +0,00 +0,00 +9,66 +10,44 | +0,65 +0,85

Tabela 6.1 — Andlise de sensibilidade ao motor de referéncia

Analisando os resultados obtidos, verifica-se que o componente que apresenta
uma maior influéncia nos parametros é o compressor de alta pressdo. Outra concluséo,
que mostra o0 quanto o reator é dependente das condi¢des de entrada, é o facto de que a
EGT é medida a entrada da LPT e a T5 a sua saida, contudo estas temperaturas alteram-
se com a reducdo de eficiéncia da Fan. Verifica-se também que o consumo especifico de
combustivel € afetado negativamente por qualquer que seja a degradacdo de
funcionamento dos componentes, mas especialmente pela diminuigcdo do rendimento da
LPT. Estas variacdes sdo comprovadas pelo manual do fabricante do CF6 que para cada
sintoma realiza uma isolacdo de falha para identificar o principal problema.

Para o caso da temperatura T4 foi escolhida, ndo uma diminui¢cdo, mas sim o
contrario para o seu valor, uma vez que as degradacdes a montante na camara implicam
sempre um aumento desta temperatura, assim € estudado a sua implicacgdo direta, isolando
apenas este parametro. O aumento desta temperatura significa a partida um aumento do
combustivel queimado, o que aumenta assim o SFC. Uma maior quantidade de caudal de
combustivel implica maiores temperaturas nas turbinas e um maior impulso. E esta
implicagdo que o motor faz uso de modo a tentar colmatar os efeitos adversos de um
menor rendimento nos modulos de compresséo.

Nesta simulacéo foi efetuada uma analise de sensibilidade com base no motor que
serviu de modelo a simulacéo, é importante para o sucesso da presente dissertagdo, assim
como para a empresa onde foi alocado o estagio, efetuar uma comparagéo deste modelo
que se encontrava em condi¢fes Otimas de funcionamento com os reatores que s&o

ensaiados em banco de ensaio, ap6s uma acao de manutengao.
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6.2 Model Based Test Analysis

No capitulo 2 e 3 as no¢des de desempenho das estacdes aerodinamicas relativas
aos componentes foram apresentadas. No capitulo 5.1 foi criado o design point para o
turbofan de alto bypass em estudo. Neste ponto de referéncia do ciclo os rendimentos dos
compressores atuam entre si para estarem numa zona ideal. Infelizmente os componentes
dos reatores nunca funcionam exatamente de acordo com suas especificagdes
aerodindmicas e temos de ter em conta este fator.

Nesta fase do trabalho é de grande interesse tentar fazer uma analise comparada
entre 0 modelo criado e os dados obtido em reatores semelhantes que tenham sido
analisados em banco de ensaio. Existem dois tipos de programas que possibilitam efetuar
esta andlise, os quais se dividem em: [45]

e Programas de analise, que calculam os parametros de desempenho dos
componentes usando valores diretamente medidos e aplicando as leis de
conservacao de massa e de energia;

e Programas de sintese, que efetuam uma predicdo da performance
descobrindo por iteracdo os pontos de operacdo nos mapas dos
componentes que satisfazem as leis de conservacao de massa e energia.

No caso concreto do Gasturb é efetuada a anélise por sintese, denominado por
ANalysis by SYNthesis (ANSYN), sendo um método que é largamente utilizado na
industria, que é usada para avaliar o comportamento em funcionamento dos motores
através de ensaios e criar a partir dos mesmos os fatores de correcdo chamados também
de modificadores, que alteram certos parametros caracteristicos dos componentes com
vista a reproducdo do comportamento real do motor partindo do calculo por sintese [45].

Idealmente de modo a existir um maior controlo dos parametros ao longo da vida
uatil do motor devia-se efetuar o teste de aceitacdo, que como ja referido ao longo da
dissertacdo serve para aferir se 0 motor atinge os valores de recertificacdo e qualquer
outra exigéncia, contudo devia-se realizar o controlo de parametros em asa e
posteriormente proceder ao ensaio dos reatores na chegada a uma oficina de manutencéo.
Com estes dados a variacdo do comportamento de cada modulo é comparado com o
modelo o que permite assim identificar areas especificas de degradacao por modulo e para

a operacdo inerente ao motor (Rotas elaboradas, programas de limpeza do motor, etc...)
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restaurando assim a performance de forma individual. Na figura 6.1 é apresentado este

mesmo ciclo de monitorizacao [25]

Ensaios de Operacao
aceitacao em asa

Ensaios de
pré-inducdo

Figura 6.1 - Operagéo de um reator entre a¢fes de manutengdo

Voltando aos programas de analise modular de desempenho, resumidamente e de
forma gréfica é feito o calculo dos rendimentos através de inputs de banco e de maneira
individual permite estimar o seu funcionamento e assim ver quais os médulos que
apresentam uma maior diferenca face ao modelo previamente definido, também
designado por Modular Performace Synthesis (MOPS). Na figura 6.2 é apresentada a

estrutura destes programas.

FAN HPC Burner HPT LPT Mixer Nozzle
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FiQhra 6.2 - Estrutura de um programa de Synthesis [40]

De modo a calcular os modificadores para cada reator comparado, o software leva
em consideracdo dois pardmetros fundamentais, sendo eles o rendimento e o caudal de ar
para uma determinada razdo de pressdo existente, fazendo a comparacdo para uma
determinada velocidade nominal constante (B=const). Na figura 6.3 € apresentada essa
mesma comparacao efetuada pelo GasTurb.
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Figura 6.3 - Comparacao entre dados lidos e o modelo

Com o intuito de iniciar a analise MBTA, a primeira a¢do que deve de ser tomada
é a introducdo de dados em condicGes de dia padrdo, esta condicdo é facilmente
ultrapassada pois em banco de ensaio, o sistema de aquisicao de dados efetua essa mesma

conversdo de forma automatica, assim € necessario recolher os seguintes valores

Test Data  Turbine(s) Air System Nominal Conditions Deviations from Model Model Parameters  Sensor Check Scan Sequence ND :
Sensor unit value tolerance [%] 238830

Scan Identification No. z s

WMeas. Rel. Humidity @ T2&P2 [%] 7795 5 Core Flow Analysis Method
Meas. Mass Flow W2 kg/s 357,023 5 HP Turbine Capacity
Meas. LP Spool Speed [RPM] 52156 5 LP Turbine Capacit
Meas. HP Spool Speed [RPM] 14482 5 %
Meas. Inlet Temperature T2 K 288,15 5 T5 Heat Balance
Meas. Inlet Pressure P2 kPa 101,325

Meas. Fan Exit Temp. T13 K 341,208

Meas. Fan Exit Press. P13 kPa 173,065

Meas. Fan Exit Temp. T21 K 312,86

Meas. Fan Exit Press. P21 kPa 130,585 5

M. Booster Exit Temp. T24 K 385,16 5

M. Booster Exit Press. P24 kPa 259,861

Meas. Compr.Exit Temp. T3 K 8306

Meas. Comp. Exit Press. P3 kPa 2868 22 5

Meag. Fuel Flow WF kg/z 14184 5

Meas. HPT Exit Press. P44 kPa 707,339

Meas. LPT Inlet Temp. T45 K 12205

Meas. Turb. Exit Press. PS5 kPa 170,008

Meas. Turb. Exit Temp. TS K 563,557

Meas. Amb. Pressure Pamb kPa 101,007

Meas. Gross Thrust kN 118,062 5

Meaz. Bleed Mass Flow kg/z 0 5

Meas. Power Offtake L) 0

Meas. Fuel Heating Value MAikg 42124

Measurement X1 112515

Measurement X2 118415

Measurement X3 11,8131

Measurement X4 0

Measurement X5 0 5

Figura 6.4 - Dados de input para andlise MBTA

Pela anélise exaustiva da figura 6.4 é possivel verificar que uma das op¢des que
deve ser tomada por forma a iniciar a simulagéo, € o método de anélise do caudal do core.
O GasTurb possui quatro metodos de analise: (1) No método HP Turbine Capacity,
garante que o caudal de entrada na HPT medido é igual ao do modelo, (2) no método LP

Turbine Capacity por analogia, garante que o caudal de entrada na LPT medido é igual
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ao do modelo, (3) pelo método T45, é esta temperatura que apresenta igualdade face ao
modelo e por Gltimo em (4) é a temperatura T5 que é coincidente com o0 modelo

Uma vez que o ensaio de correlacdo foi efetuado num reator com o rate CF6-
80C2B7F, apenas se pode realizar a comparacdo de dados com ensaios que tenham
testado reatores no mesmo rate, caso contrario o modelo ndo é adequado para a anélise
de MBTA. Outra consideracao que deve de ser feita e que apresenta um grande impacto
na simulacdo € em que regime de funcionamento do motor se deve fazer a selecdo de
dados, para tal existem duas condi¢fes que influenciam esta escolha, em primeiro lugar
temos que a escolha do ponto de referéncia do ciclo foi efetuada numa fase de T/O, pelas
razBes enunciadas em 5.1.2., outra causa é o facto de que o parametro com maior interesse
de avaliacao nos testes de aceitacdo é a EGTHD medida em T/O assim apenas 0s ensaios
com os reatores nestas condi¢des devem de ser tidos em consideracao.

Ao iniciar a simulacdo e na fase de recolha de dados para reatores que cumpram
as exigéncias previamente definidas, verifica-se que a amostra € reduzida e que a maior
parte dos CF6 ensaiados estdo no rate A2, configuracdo esta que apresenta condi¢oes de

funcionamento consideravelmente diferentes do modelo definido

6.3 Caso de estudo para o reator CFM56-7B

De modo a que o estudo que foi desenvolvido ao longo do processo de escrita da
presente dissertacdo seja mais consistente e enriquecedor do ponto de vista cientifico, foi
desenvolvido também um modelo para o reator CFM56-7B, onde toda a simulagéo foi
realizada de forma semelhante que a j& apresentada para o CF®6.

O reator CFM56-7B assim como o CF6 é um turbofan de tecnologia avancada,
concebido para a frota Boeing 737 de nova geragdo, anteriormente equipada com o
CFM56-3. Todas as versdes deste motor tém exatamente as mesmas particularidades, a
diferencga de impulso gerado por cada modelo é conseguida pura e simplesmente a custa
de sistemas, especificamente através de um plug que apresenta determinada configuracéo
em funcéo do rate solicitado pelo cliente.

Do ponto de vista da constituicdo mecénica este reator € semelhante ao CF6, uma
vez que é do tipo turbofan, contudo apresenta menores dimensdes. E constituido por 1
andar da Fan, 4 andares no booster, 9 andares no compressor de alta presséo, 1 andar na

turbina de alta presséo e 4 na turbina de baixa.
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Este reator apresenta condi¢des de funcionamento ligeiramente diferentes das que
foram apresentadas para o caso do CF6, nomeadamente as velocidades de rotacdo dos
veios de baixa e alta pressdo que sdo na ordem de 5000 rpm de N1 e 14000 de N2,

comparativamente aos valores do reator da General Eletric apresentados na figura 5.7.

Na tabela 6.2 sdo apresentadas algumas caracteristicas de desempenho do -7B.
-7B18 -7B20 -7B22 -7B24 -7B26 -7B27

Condicgoes de Take Off (nivel do mar)
Maximo impulso em Take Off (Ib) 19500 | 20600 & 22700 24200 26300 27300

Caudal de ar (kg/s) 307 316 330 341 353 355

Ré&cio de Bypass 55 55 5,3 53 51 51
Condicgoes de performance em voo 35000 ft/Mach 0,8/1SA

Maéaximo impulso em subida (Ib) 5962 @ 5962 | 5962 | 5962 | 5962 | 5962

Racio de pressao Ps3/P25 32,8 32,8 32,8 32,8 32,8 32,8

Maximo impulso em cruzeiro (Ib) 5420 5450 = 5450 = 5480 5480 @ 5480
Tabela 6.2 - Caracteristicas do reator CFM56-7B

No que toca as margens de EGT, verifica-se que apresentam valores médios na
ordem de 32,29° C, para o rate ensaiado no relatorio de correlacdo, ou seja, B27.

As condicdes de input selecionadas para o desenvolvimento do ponto de
referéncia do ciclo que foram aplicadas a este reator foram as mesmas que as aplicadas
em 5.1.2., e foram retiradas do ensaio de correlagdo aplicado ao CFM56-7B [46] Na
tabela 6.3 € possivel verificar os valores utilizados no programa de simulacdo Gasturb.

Variavel CFM56-7B27  CF6-80C2A5 ‘
Caudal de combustivel 1,3904 kg/s 2,6364 kg/s
Temperatura a saida da LPT (T5) 889,60 K 801,1743 K
Ps3/P2 28,694 31,933
Temperatura a saida do HPC (T3) 823,92 K 835,75 K
Presséo a entrada do HPC (P25) 264,816 kPa 260,7048 kPa
Impulso 123,84 kN 254,5535 kN
Pressdo a entrada da LPT (P45) 712,142 kPa 768,0081 kPa
Pressdo a saida da FAN (P13) 177,089 kPa 173,5275 kPa
Temperatura a entrada do HPC (T25) 399,77 K 388,05 K

Tabela 6.3 - Condic@es de Input para o -7B

Uma vez definido o ciclo é importante realizar uma analise MBTA para reatores

que tenham sido ensaiados no rate -7B27 o que d& a possibilidade a equipa de engenharia
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da TAP M&E de ter um maior conhecimento também sobre o motor em questdo. Na

figura 6.5 sdo apresentados os resultados obtido para o reator com 0 S/N XXX830.

TeatData Turbine(s) Ar System Hominad Condiicns [Deviations from Mosel  Miosel Pararwions  Sensor Check oo Sequence N2

Fam Fiow Fator 02413 l. | B
Fan Outer Efficiency Facter 100185
Fam rner Efficiency Factor 0558191 i Cere Flow Analysis Mathod
Boowler Florw Factar 0562629
Booster Efficency Factor 050 4e HP ]"":""e Capacity
HFC Fiow Factor 1,00048 | ﬂp Turbani Capacity
HPC Effciancy Factor 0AT0%ET [ | td 5 Heat “ﬂ
HE Turkbine Flow Factor 141348 15 Heal Balance
HP Turane ETAcency Factor 101656
LP Turting Fiow Facior 1 0044
L? Turbine Efficency Factor 053220 [
Core Mozzhe Ares Factor 055652
Bypass Nozze Ares Factor 102185 I-
Gress Threst Facior 0580873 [ |
TAL mgaaured - TES caltulptpd K -3, D0BETITA
TS messured - TS caicubried K |-5483% [ ] |
0.9 1 1.1
-5 [ e

Figura 6.5 - Exemplo de analise MBTA para um reator CFM56-7B27
Neste caso é possivel verificar que as diferencas face ao modelo sdéo menores, uma

vez tendo estes modificadores é possivel utilizar uma base de dados j& desenvolvida por
antigos estagiarios na oficina de motores, a qual permite carregar os modificadores e
analisar os parametros de EGTHD e SFC em funcéo da variacdo do rendimento global de

cada motor ensaiado face ao modelo criado previamente.

6.4 Analise de Resultados obtidos

De modo a ter uma maior preciséo nos resultados obtidos, foram considerados 21
ensaios de reatores do tipo -7B27, que foram intervencionados na oficina de motores e
todos ensaiados no mesmo rate. Da amostra considerada é importante analisar o que causa
as maiores diferencas face ao modelo padrdo criado pelo autor, pois serdo estes que
podem evidenciar a causa-efeito associada ao tipo de acdo de manutencdo e seu

comportamento em banco de ensaio.

6.4.1 Impacto das a¢6es de manutencdo no rendimento dos modulos

Ao analisar os resultados obtidos verifica-se que um dos reatores apresenta
grandes variacOes nos rendimentos dos componentes, e por oposi¢do um rendimento do
HPC e da turbina de alta superiores ao modelo. Na figura 6.6 é apresentado o resultado
obtido para o reator em causa. Na figura 6.7 s&o apresentadas as a¢des técnicas efetuadas

sobre o reator em causa. Para este caso, o reator foi removido de operagdo devido a
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necessidade de efetuar um Top & Bottom Case, que € a abertura dos carteres do

compressor de alta por forma a inspecionar e reparar 0s constituintes internos do motor.

TesiData Tirbineds) Ar Spnden  Komingl Condbions
Fan Flow Facior aRIEQTE
Fun Quler Etfcisncy Facior LExREM
Fan imrser Effcency Fachor O S SCE
Eseeiter Flow Faeior £, 550140
Buseeiter E sy Facioe BETHIES
HPC. Fiaw Faciod 8 5T
HPL. £y Fadisr 1, 0800%E
2 Turting Ficw Facior D870
WP Turking [ 1hcancy Fach 100454
LP Tiarbira Florvs Facior BT
LP Tiarra EFfigisncy Faoior . 50E201
Core Moz Area Facior B, 55304
Biypass NazTe Ared Facor 85287
Jrana Thiuak Facier 1,043
T4h mbaiuned - TEl cacumied K -0 OO0 40
TY maadored - TS calcolited K -58 ETHE

|,

L-L
S a

Curvaionn from Wedel  pdel Pyrpmaters  Sensoe Chect

11
L

Scan Sequence Mo 18
B
Core Flow Analysis Method

HF Tuiteng Capaeily

LP Tuitens Capacily
w

TS Heat Balance

Figura 6.6 - MBTA aplicado ao reator 777

Levels of Maintenance
Module Name SIN Inspection MIN/TOP Case Performance Full
01 Fan & Booster v
02 #1 & #2 Brg Support v
03 IGB v
04 Fan Frame v
05 HPC Rotor v
06 HPC Front Stator v
07  HPC Rear Stator v
08  Combustion Case v
09 Combustion Chamber v
10 HPT Nozzles v
11 HPT Rotor v
12 HPT Shrouds / LPT Stg 1 Nozzles v
13 LPT Rotor / Stator v
14 LPT Shaft v
15 Turbine Rear Frame v
16 TGB v
17 AGB v
Inspection — Minimum Without Module Removal; Minimum — Minimum With Module Removal; Performance — Performance; Full — Full.
¥ - Actual Level of Maintenance; RevXX — Previous Level of Maintenance.

Figura 6.7 - Niveis de manutencdo aplicados ao motor 777

Ao analisar a figura 6.7 é possivel observar que a maior parte dos constituintes

sofreu apenas um Top Case, contudo dois dos minimédulos sofreram uma restauracao de

performance. O HPC Front Stator e os HPT Shrouds. Por comparacdo com a figura 6.6

verifica-se que sdo precisamente 0 HPC e a HPT que apresentam um rendimento superior

ao modelo. O que uma vez restaurados, através de diminuicdo de folgas e fugas de ar do

escoamento leva assim a um melhor comportamento do ponto de vista termodinamico.

Para os restantes parametros verifica-se na generalidade um comportamento menos

eficiente que o modelo previamente desenvolvido, isto deve-se ao facto de que os

restantes componentes ndo foram intervencionados, e uma vez que o reator ja apresentava

5863 ciclos [47] desde a ultima intervencéo, a sua degradacao ja € consideravelmente

superior ao do motor que serviu para criar o ciclo de referéncia.
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Analisando o caso do motor 127, o qual foi removido de asa por forma a garantir
0 nimero de ciclos méximos das pecas de vida limitada, essencialmente as partes méveis
do reator, verifica-se que o rendimento do HPC, HPT e LPT sao superiores ao modelo.
Isto é esperado, uma vez que o reator efetuou um restauro de desempenho derivado ao

facto de terem sido substituidas as PVL.

TestDala Twbne(s) Ar System Mominsd Condigona Deviations from Model  uWodel Parametens  Sensor Chsck Sean Eequen{e Mo 5

Fan Flaw Facior 0989959 .12‘?

Fan Cuter Efhcsncy Facior 0979082

Fan lnser Efficiancy Eacior 0561514 Core Flow Analysis Mathod
Bepter Flow Facior 0853568

Boaster Effciency Factor 0,782771 HP Turbine Capacity
MR Figw Factor 102456 L
HRC Efficiency Facior 1,04283 b HE:

MR Turbine Fiow Factor 0551455 2

MR Turbine E Hiciency Facior 0597283 |

LP Turbine Fiyw Factor 0853282

LP Turbine Effciency Facior 100118 | |

Ciore Nozzie Ares Factor 0969558 e

Bypass Nozzie Area Factor 1,0426 | ]

Giross Theust Factor 0881854 ]

T45 measured - T4S caiculated K 00482527

TS messured.- TS calculated K 287203 |

09 1 1.1
<50 ] 0

Figura 6.8 - MBTA aplicado ao reator 127

Para ser possivel utilizar as folhas de calculo do excel que permitem efetuar a
andlise de todos os reatores, é necessario efetuar um levantamento de todos os desvios
face ao modelo, ou seja, os coeficientes apresentados na figura 6.6 e 6.8, onde o valor 1
significa a consisténcia com o modelo, para valores superiores a um, significa que o
maodulo em questdo apresenta melhores condicBes que o reator de referéncia. Na tabela
6.4 é apresentado o levantamento efetuado, relativamente as variacfes de rendimentos
face ao modelo criado, as células que apresentam a cor verde representam uma variacao
de rendimento entre -5 % < Arendimento < +5%, variagdo esta que ¢ consideravel como
aceitavel pelo autor.

Na tabela seguinte o leitor pode verificar que sdo apresentados dois ensaios aos
quais ndo existe nenhuma informacéo relativa ao rendimento, uma vez que foram usados
apenas como meio de comparagao, por parte do autor, para ter uma nogédo entre rates
diferentes e condicdes de voo distintas. As leituras relativas ao ensaio 16 séo para um
reator na mesma configuracdo de poténcia que o estudado até agora, contudo num regime
de subida denominado por Max. Climb. Por sua vez a leitura 17 foi retirada de um motor
com a configuracdo -7B26, que apresenta um menor valor de impulso para qualquer
condicgéo do envelope de voo do motor. Esta variacdo ao nivel de descolagem, situacédo
que tem vindo a ser analisada ao longo da presente dissertacdo, pode-se quantificar em

cerca de -3,7% de impulso.
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Ne° Fan Fan Booster HPC HP LP Turbine

Ensaio® Outer Inner Efficiency Efficiency  Turbine Efficiency
Efficiency Efficiency  Factor Factor Efficiency Factor
Factor Factor Factor

1 0,9888 0,9578 0,8902 1,0267 1,0007 0,9787
2 1,0095 0,9958 0,8953 1,0115 1,0115 0,9525
3 1,0386 0,9591 0,8932 1,0003 1,0223 0,9774
4 0,9371 0,8760 0,9206 1,0004 1,0173 1,0692
5 0,9763 0,9592 0,8045 1,0482 1,0065 1,0046
6 0,9928 0,9574 0,8084 1,0423 1,0017 1,0043
7 0,9726 0,9592 0,7954 1,0400 1,0092 1,0257
8 0,9725 0,9581 0,8170 1,0367 1,0016 1,0551

9 0,9728 0,9563 0,8138 1,0451 0,9992 1,044
10 0,9754 0,9579 0,9558 0,9790 1,0247 0,8946
11 0,9733 0,9581 0,8525 1,0073 1,0157 0,9080
12 0,9773 0,9595 0,8089 1,0420 1,0038 1,0252
13 0,9768 0,9573 0,7066 1,1066 0,9845 1,0624
14 0,9761 0,9602 0,8239 1,0379 1,0055 1,0327
15 0,9825 0,9630 0,7384 1,0892 0,9855 1,0446

16 N/A N/A N/A N/A N/A N/A

17 N/A N/A N/A N/A N/A N/A
18 0,9309 0,9495 0,7953 1,0449 1,0153 0,9855
19 0,9460 0,9591 0,8285 1,0189 0,9997 1,0886
20 0,9352 0,9594 0,9015 0,9946 1,0061 1,0532
21 0,9161 0,9595 0,9436 0,9751 1,0189 1,0573
22 0,9258 0,9564 0,8777 0,9953 1,0103 1,0788

Tabela 6.4 — Modificadores de rendimento obtidos pelo GasTurb ao comparar com 0 modelo criado

Observando os dados da tabela 6.4 pode-se verificar que 0s motores dos ensaios
10 e 11, apresentam um rendimento da turbina de baixa presséo inferior ao modelo de
cerca de -10%, esta condicao deve-se ao facto de que a semelhanca do motor 777 estes
dois realizaram apenas um Top Case, onde os modulos da turbina ndo foram
intervencionados.

Os motores das leituras 4 e 19 contrariamente as anteriores, apresentam um
elevado rendimento em ambas as turbinas, e tal comportamento pode-se justificar pela
substituicdo das pas destes modulos. Pode-se assim afirmar que o estado das pas da
turbina influencia, como esperado, o rendimento final do reator.

Com a informacédo da tabela 6.4 e utilizando os modificadores do GasTurb, é
possivel identificar as causas possiveis da variacdo de um parametro de funcionamento,

permitindo assim que para um determinado sintoma se possa isolar a causa provavel.

% Os ensaios sdo apresentados em funcio do S/N do reator, contudo por razdes de confidencialidade estes
dados foram omitidos e apresentados pela ordem que foram introduzidos no GasTurb.
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Avaliando a variagdo de funcionamento na temperatura de gases de escape, as razdes de

pressdao do motor, da velocidade de N2 e por Gltimo, mas ndo menos importante do

consumo de combustivel.

Parametros

Relativo
ao normal

Causa Provavel segundo ESM

Nominal

Boa Performance do HPC

EGTK

Alto

Baixa Performance da HPT

Baixa Performance do HPC

Baixa Performance da LPT
Alto caudal de arrefecimento da HPT

EPRK

Nominal

Boa performance do HPC

Baixo

Area elevada dos nozzles da LPT
Bypass de Ar
VBV’s Abertas

Alto

Area reduzida dos nozzles da LPT

Baixa Performance da LPT

N2K

Baixo

VSV’s abertas
Alto caudal de arrefecimento da HPT
Baixa Performance da HPT
Baixa Performance do HPC
Baixo caudal massico da FAN

Alto

VSV'’s fechadas, VBV’s abertas
Area elevada dos nozzles da LPT
Baixa Performance da LPT

Baixa Performance da FAN

WFK

Alto

VSV's abertas, VBV’s fechadas
Baixa Performance do HPC
Baixa Performance da HPT
Baixa Performance da LPT

Baixa Performance da FAN

Tabela 6.5 - Variacao de parametros de funcionamento do reator em fungéo da performance modular

Focando a analise concretamente nos rendimentos relativos ao booster, presentes

natabela 6.4, verifica-se que existem consideraveis varia¢Oes face ao modelo, para avaliar
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a razéo destas discrepancias pode-se relembrar as equagdes do rendimento para o HPC,
que é dada por, tendo por base a nomenclatura do GasTurb:

T3,iscp3,is_ T25Cp25

Nupc = (6.1)

T3¢p3— T25Cp2s

Uma das causas que esta subjacente é a falta de leitura de banco de ensaio relativa

a pressdo P25, como foi referido no capitulo 4.2.2, surgindo a questdo: Sera que 0 sensor

esta a recolher dados imprecisos ou algum componente do motor estad degradado? Para

responder a esta questdo o software de simulacdo possui uma funcgdo, designada por

Sensor Checking. Esta fungdo assume que apenas um dos sensores considerados funciona

de forma imprecisa, para tal numa primeira fase efetua a soma de todos os desvios, que
deve de ser igual a 1, e é calculada da seguinte forma:

Qo = X (freartn-1)° (6.2)

Posteriormente, para cada um dos sensores, é feita uma otimizacéo onde a variavel

de otimizacéo é a leitura do sensor e a figura de mérito. De forma automatica o programa

elabora um gréfico que representa quais 0s sensores que se estdo a desviar mais do

modelo, o qual pode ser visto na figura 6.9.

8 ToEm

Fzad

Model Match Improvement Indicator

Rl

A&. P PsO
0 o
0

1 2 3 4 5
|Reading-Postulated|/Tolerance

Figura 6.9 - Verificacéo de leituras dos sensores

Como previsto sdo 0s sensores relativos a posicdo 24 quer de pressdo e
temperatura que estdo a desviar mais do modelo, focando principalmente no sensor T25,
que efetua uma leitura, mas é no MEC que é feito o calculo, utilizando a expressdo 4.1, 0
que como referido é uma forma de calculo, mas néo é totalmente precisa.

Uma vez introduzidos os parametros que descrevem o funcionamento dos ensaios

que foram considerados importantes para analise, ou seja, ensaios de reatores que
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estiveram sujeitos a uma a¢ao de manutencgéo para os quais, motores removidos de avido
e contratos de fim de aluguer, ndo sdo considerados validos e sdo excluidos. Procede-se
a utilizacdo da folha de calculo aplicada ao reator CFM56-5B, desenvolvida por outro
estagiario na oficina de motores, sendo exigida a reformulacdo da mesma de modo a ser
possivel introduzir os dados e retirar conclusoes relativas ao motor abordado.

Nesta folha sdo feitas as analises com base na temperatura dos gases de escape e
do consumo especifico de combustivel. Ao iniciar a analise a folha de calculo utiliza os
coeficientes que se obtém na simulacdo do GasTurb e com esses modificadores fazem-se
diferengas, apresentadas sobre a forma de percentagem, relativamente ao modelo.

Uma vez que a quantidade de dados é considerével e levaria a que a dissertacéo
ficasse extensa, o autor comecou por definir os valores médios de margem de EGT em

funcdo da acdo efetuada em oficina. Os dados sdo apresentados na seguinte tabela:

Acdo de Manutencéo Média de margem de EGT

Restauro de performance 34,75 °C

Pecas de vida limitada dos compressores 27,7°C
Pecas de vida limitada 34,4°C

Outras acoes 32,58 °C

Tabela 6.6 - A¢Bes de manutencdo vs. Margem de EGT

Pela observacdo da tabela 6.6 conclui-se sobre quais os trabalhos que mais
impacto apresentam na margem de EGT. Uma vez que o restauro de performance
teoricamente conduz a um melhor comportamento do motor, seré analisado um motor que
tenha sofrido este tipo de manutencdo. Por oposicao serdo selecionados outros dois, um
relativo a substituicdo de pecas de vida limitada do core e outro que seja integrado na
categoria de “outras ac¢des”, que engloba fraturas nas pas, reclamagdes de garantia,
consumo de 6leo excessivo, entre outros fatores.

Iniciando a andlise recorrendo ao ensaio n° 4, introduziu-se os modificadores
resultantes do programa de simulacdo utilizado até agora na base de dados. Com os dados
introduzidos a base de dados efetua a apresentacdo dos dados de forma gréfica,
representando o rendimento do HPC, HPT e LPT, mddulos estes que apresentam um
maior impacto no comportamento total do reator. No grafico 6.1 apresenta-se os resultado
finais para o reator em estudo, os circulos com maior dimenséo apresentam a margem de
EGT HD, em funcéo dos desvios dos rendimentos dos componentes face ao modelo ja

criado. A ferramenta usada apresenta no grafico uma linha verde a tracejado que
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representa a EGT HD para o caso padrdo, onde pontos a direita desta marca apresentam
um comportamento superior ao padrdo e a esquerda, um desempenho inferior.
Rapidamente o leitor pode verificar que o motor n°4 apresenta 0 comportamento das
turbinas, superior a0 modelo, 0 que vem apoiar a ideia de que a acdo de restauro de

performance resulta numa condigéo 6tima de funcionamento.
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Gréfico 6.1 - Margem de EGT HD vs. Desvios face ao modelo

Utilizando este gréfico e a restante informacao de entrada considerada na base de
dados, foi elaborada a tabela 6.7, a qual para os componentes ja mencionados apresenta
informacdo relativa aos rendimentos, na primeira coluna é apresentado a valor de
eficiéncia isentrdpica, na segunda coluna é mostrado o fator obtido pelo GasTurb (fatores
que podem ser observados nas figuras 6.5 e 6.6). A coluna seguinte mostra a variagédo de
eficiéncia em percentagem do motor em andlise face ao modelo, na préxima coluna é
mostrada a variacdo média em percentagem face ao padrao e por fim é mostrado o desvio

da média em percentagem.

Fator de eficiéncia Gasturb  Variagio de eficiéndia (%) Variagio média de eficiéncia (%) WRE{EECGEEN U FL o =)

HPC 0,84131 f 0,592% 3,240% W -2,648%
HPT 0,89573 ) 1,688% 0,682% i 1,006%
LPT 0,97215 ) 5387% -0,540% I 5027%

Tabela 6.7 - VariacGes de eficiéncia do motor n°4 relativos ao modelo

Mediz EGT HD ]
EGT HD (K] 128,25 1165.93
Margem EGT HD (K] 6,30 3.22 i 3TEE
Diferenga Margem EGT HD (K} 34.13 -3.49
Média TSFC [gf(N" s])
TSFC Igi(N"s]) [ 11,1546 11,408 [

Tabela 6.8 - Diferencas de margem de EGT do motor n°4 comparativamente com o modelo
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Na tabela 6.8, o leitor verifica que o motor analisado apresenta um TSFC menor
que o do ensaio de correlacdo, o que indica que o0 motor estd a consumir menos
combustivel por unidade de poténcia, 0 que € consistente com o apresentado no capitulo
3.3, a0 aumentar a degradacéo, ou seja, diminuir o rendimento existe a necessidade de
aumentar o caudal de combustivel, o que para este caso temos o oposto. TEff.
— | W¢— | TSFC

De forma a perceber qual a média de desvios existentes dos motores analisados
face a motor de correlacgéo, utilizou-se as linhas de tendéncias para as quais se calculou o
valor médio o que leva o autor a concluir sobre os seguintes valores:

e Desvio médio do rendimento do HPC — 0,104%;
e Desvio médio do rendimento da HPT — 0,188%;
e Desvio médio do rendimento da LPT — 0,554%.

Passando para o proximo motor onde a a¢do efetuada consiste na troca das pecas
de vida limitada do core, leitura n°9, espera-se que 0 mesmo nao apresente propriedades
de performance ao nivel do analisado anteriormente uma vez que o trabalho efetuado
consiste no cumprimento de uma obrigacdo que ndo esta inteiramente ligada ao restauro
das condi¢des do motor. De forma pratica isto traduz-se numa menor margem de EGT
HD (27,7°C) que as observadas para os restauros de performance, como apresentado pela
tabela 6.4. De forma analoga para o reator nimero 4, tem-se o seguinte grafico:

@ HPC Eff. Delta Perc HPT Eff Delta Perc. LPT Eff. Delta Perc Av. HPT = Av. HPC
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Gréfico 6.2 - Margem de EGT HD vs. Desvios face ao modelo para reator n°9

Para este motor é possivel verificar que os trés componentes em estudo,
apresentam desvios positivos face ao modelo desenvolvido, embora a margem de EGT
seja inferior. Aparece assim a questdo de qual o motivo que leva a que tendo uma

eficiéncia melhor que o modelo, apresenta uma menor margem de temperatura de gases
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de escape? E aqui que deve ser introduzido o conceito de capacidade dos componentes
definido pelo programa de simulagéo de Kurzke, como a quantidade de ar em condicdes
do nivel do mar, que pode ser comprimido ou expandido, dependendo se o estudo é
realizado sobre o compressor ou a turbina, para uma determinada pressdo. Conforme o
valor da capacidade diminui, tanto as razfes de pressdo como os caudais de ar que
atravessam o componente diminuem.

No reator em causa a sua capacidade é superior a do exemplo anterior, contudo o
bindmio rendimento e capacidade jogam em conjunto, pelo que um reator que tenha um
desempenho inferior ao modelo, mas a sua capacidade também siga uma determinada
distribuicdo, leva a um bom comportamento do motor. No grafico 6.3 é mostrada a
comparacdo da capacidade do HPC vs. rendimento do HPT, para os dois reatores

considerados.

Capacidade do HPC vs.Eficiéncia da HPT y=0,0678x - 0,0092
R*=0,0032
3,50%

N29 @

1,50%

-12,00% -10,00% -8,00% 6,00% -3,00% 2,00% %5%%, 0 2,00% 4,00% 6,00% 8,00%

-2,50%
Ne4
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HPC Flow Delta
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-14,50%
HPT Efficiency Delta

Gréfico 6.3 - Capacidade do HPC vs. Rendimento do HPT

Analisando agora um caso valido para um motor que esteja abrangido pela
categoria de “outras a¢0es” da tabela 6.6, tem-se 0 motor n°21. Para este caso foi efetuada
apenas uma inspec¢do ao rail da LPT de modo a verificar desgastes e fraturas, e nos
restantes mddulos nada foi efetuado, espera-se, portanto, um comportamento ainda
aceitavel dado ao reduzido numero de ciclos decorridos desde a Gltima Shop Visit (771
ciclos/1679 horas) [47]. Ao analisar este terceiro caso recorrendo ao grafico de margem
de EGT HD em fungéo dos desvios de eficiéncia face ao modelo, temos:
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Gréfico 6.4 - Margem de EGT HD vs. Desvios face ao modelo para reator n°9

No gréafico anterior verifica-se que 0s componentes como a LPT e HPT
apresentam uma eficiéncia superior ao modelo, condi¢do que é esperada, uma vez que 0
motor apresenta poucos ciclos de utilizacdo. Uma conclusdo que se tira também é que o
valor de margem de EGT HD deste reator € muito semelhante a do reator usado no ensaio
de correlagéo, condigdo que vem validar que um motor de correlacdo é ensaiado apds uma
primeira degradacdo inicial, com isto existe mais uma validacdo de que o motor de
correlacdo, serve para caracterizar o funcionamento de todos os outros motores, sendo

este que serve de modelo.

Fator de eficiéncia Gasturb ~ Variagdo de eficiéncia (%) Variagdo média de eficiéncia (%) [ETE R R g W F0 g @) 1200
HPC 082153 th 0,98053 -1,947% 3,240% th -5,187%
HPT 0,89625 L] 01841 1,841% 0,682% i 1,159%
LPT 096113 L 104213 4.213% -0,540% i 4.753%

Tabela 6.9 - VariacGes de eficiéncia do motor n°21relativos ao modelo

Average EGT HD

EGT HD (K)

1174,35

1165,93

EGT HD Margin (K)

31,90

31,66

= 0,24

EGT HD Margin Difference (K)

-2,81

-3,05

Average TSFC [g/(N*s))

TSFC (g/(N"s]) |

11,3641

11,408

£70,389%

Tabela 6.10 - Diferencas de margem de EGT do motor n°21 comparativamente com o modelo

Na tabela 6.9 as variagdes de rendimento face ao motor de base s&o apresentadas.
Por sua vez na tabela 6.10 verifica-se que tanto a margem de temperatura de gases de
escape, como o consumo especifico de combustivel apresentam reduzidas variagdes
relativas ao turbofan utilizado para modelar o ciclo é conveniente tragcar um grafico que

apresente a margem de EGT em condicdes de dia quente vs. TSFC, para o qual se obtém
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o gréafico 6.5. A informagdo que se pode retirar € que 0 motor n°21 situa-se exatamente
sobre a linha de tendéncia das duas variaveis em questao.
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Margem de EGT HD

Gréfico 6.5 - Margem de EGT HD vs. TSFC

6.4.2 Analise de Sensibilidade das leituras de banco de ensaio

No capitulo 6.1 foi abordado uma das funcionalidades que o software de
simulacdo apresenta, onde o autor analisou qual o impacto direto que uma variacao no
rendimento de um determinado modulo apresenta em determinados parametros de
funcionamento do motor. E com a criagio do modelo que ja foi efetuada, que se pretende
perceber, de facto o que leva a que ocorram as varia¢Ges dos rendimentos dos modulos,
e qual a sua relacdo com os dados que sdo adquiridos em banco de ensaios.

O GasTurb apresenta outra ferramenta que nesta fase € utilizada e que permite em
concreto efetuar esta analise, partindo dos dados medidos nos diferentes sensores de
banco e a essas leituras aplicar uma variacdo, escolhida pelo utilizador, que resultara em
determinadas alteracdes nos fatores calculados anteriormente na analise MBTA. No
anexo IV é apresentada a tabela completa desta analise.

Numa primeira anélise o autor escolheu uma valor de alteracao de parametros de
1%, no qual é possivel retirar que os rendimentos que mais variacdo sofrem em funcao
das condi¢des de entrada dos ensaios dizem respeito ao mddulo do booster e do HPC.
Para uma variacdo de 1% da temperatura de T25, que para a leitura n°2 corresponde a
3,952 K o fator de rendimento diminui em cerca de 17,63 % e para o caso do HPC, resulta

num aumento deste mesmo fator de 9,91%. E compreensivel que mesmo sendo uma
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variacdo relativamente pequena, ou seja, apenas 1%, que parece uma diferenca
insignificante de apenas 3,952 K face a amplitude para esta mesma temperatura nos dados
obtidos que é de 29,92 K, pode-se identificar uma das causas que justifica os fatores de
rendimento do booster apresentarem uma maior variacao em relacéo a condi¢do nominal
do modelo.

Outra conclus&o que se pode retirar é que o desempenho dos reatores aeronauticos
além de depender de todas as caracteristicas construtivas, é fortemente influenciados
pelas condi¢des atmosféricas do local, uma vez que as temperaturas alcancadas nos
diferentes modulos dependem sempre das condic¢Bes de entrada dos mesmos, por sua vez
estas dependem das propriedades termodindmicas a entrada da Fan, ou seja, praticamente
as condicOes atmosféricas. A relacdo entre as condi¢Ges atmosféricas e as condigdes de

entrada da Fan sdo apresentadas na figura 6.8.

a To=Ty
© X
S Yo
= 2
e l o pamb
S Tamb N
Entropy

Figura 6.6 - Relacdo entre condi¢Oes atmosféricas e de entrada da Fan

Focando assim os parametros de temperatura a entrada do reator que para a
variacdo escolhida apresentam alteracdes de 2,875 K, respetivamente, verifica-se que a
temperatura com uma reduzida alteracdo provoca ganhos no rendimento da Fan, contudo
para 0 motor manter o trabalho constante, isto implica que a turbina que alimenta este
compressor despenda mais trabalho para compensar o ganho na Fan, o que leva a que o
rendimento da LPT reduza em cerca de -4,46 % 0 que por conseguinte reduz a

temperatura da posicéo aerodindmica 5 em cerca de 13,93 K (-1,57%).
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Capitulo 7

Conclusoes

Este capitulo culmina com todo o trabalho realizado anteriormente, tendo como
principal objetivo apresentar ao leitor os objetivos que foram alcancados no decorrer do
trabalho final de mestrado. Apresenta de forma sintética as conclusfes que possam ser
retiradas do trabalho, dando énfase aos objetivos propostos no inicio do trabalho e que
conseguiram ser alcancados. Sdo também abordadas as principais dificuldades que o autor

enfrentou e recomendados possiveis trabalhos futuros a desenvolver nesta tematica.

7.1 Conclusodes Finais

No inicio da elaboragdo do presente trabalho final de mestrado, existiu a
possibilidade de o autor realizar um estagio de seis meses na area de manutencao de
motores da empresa TAP Air Portugal, onde foi proposto o desenvolvimento de um
modelo para o qual fosse possivel conhecer com elevado grau de precisdo o
comportamento termodindmico de dois motores aeronduticos, onde o principio de
funcionamento é semelhante, embora sejam utilizados em aplica¢des diferentes.

A TAP sendo uma empresa de transporte aéreo, apresenta também um setor
economicamente estratégico de instalacdes de manutencdo e reparacdo. Uma vez que é
um mercado muito concorrencial, um dos principais custos que se pretende eliminar é o
desperdicio de recursos. Por forma a contornar este problema a TAP ambiciona a
elaboracdo de modelos de calculo que consigam replicar com exatiddo o funcionamento
dos motores, isto vem permitir a fcil identificacdo de problemas e elaborar rapidamente
planos de trabalho mais eficazes quer em termos de tempo, qualidade de servigo prestado
e principalmente de custos.

Foi com as indicacdes fornecidas por parte da empresa que o autor iniciou a
presente dissertacdo. O primeiro passo consistiu na recolha de dados que pudessem

caracterizar os reatores, rapidamente se percebeu que esta informacdo ndo é de facil
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acesso e o fabricante pretende manter a informagdo confidencial das empresas de
manutencao por ser parte do seu know how.

Uma forma de contornar o problema foi a utilizacdo de dados dos ensaios de
calibracdo do banco, designados na industria por ensaios de correlacdo. Para estes testes
os reatores podem ser considerados como representativos uma vez que a informacgéo a
disposicéo é maior, o reator apresenta condigdes consideradas como estaveis e sdo dados
confiaveis uma vez que servem para efetuar a certificacdo do banco de ensaios de reatores.

Recorrendo ao modelo desenvolvido ao longo do processo de escrita da presente
dissertacdo, consegue-se obter de forma simples e rapida uma comparacéo entre os dados
que sdo adquiridos dos reatores analisados e os respetivos modelos, para este caso do
reator CF6-80C2 e do CFM56-7B. Estes modelos apresentam erros de calculo, os quais
foram considerados pelo autor como desprezaveis, um deles por exemplo € os caudais de
arrefecimento que foram arbitrados com base em dados médios para determinados
motores, 0s quais podem n&o ser os mais adequados para 0s motores em estudo na
presente dissertacao.

De considerar que os dados utilizados para a definicdo do modelo, foram
adquiridos pelo autor, e que em momento algum existiu troca de informacdo entre os
fabricantes e o departamento de engenharia de reator da TAP Air Portugal, desta forma
estdo associados erros numéricos, mas que podem ser considerados como insignificantes
uma vez que apresentam uma boa tendéncia.

Este modelo vem permitir a empresa, um maior conhecimento dos parametros
intrinsecos ao motor que até aqui eram desconhecidos , possibilitando que nos casos de
motores ndo serem aceites em banco de ensaio se possa recorrer ao trabalho do autor para
rapidamente fazer a identificacdo da falha e proceder a sua correcdo, levando a que o
minimo de tempo seja despendido a identificar a causa raiz do problema, o que em
situacOes que j& ocorreram levaram & desmontagem desnecessaria de um determinado
motor, o que implica mao de obra a ser utilizada de forma menos eficiente assim como

custos associados apreciaveis.
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7.2 Objetivos Cumpridos

Os principais objetivos que foram alcangados com o desenvolvimento do estudo

efetuado, sdo enumerados de seguida:

1.

Elaboracéo do modelo termodindmico para dois reatores intervencionados
em oficina por parte da TAP Air Portugal;

Validacdo de ambos os modelos, utilizando para tal os dados presentes nos
ensaios de correlacdo dos respetivos motores;

Comparacdo entre os dados obtidos em banco de ensaio, para diversos
motores, com 0 modelo criado;

Analise relativa ao tipo de manutencao efetuada aos reatores e seu impacto
direto no comportamento em banco de ensaios;

Anélise da influéncia das propriedades atmosféricas no rendimento dos

moddulos do reator.

7.3 Trabalho Futuro

Com a criagdo dos modelos desenvolvidos ao longo do presente trabalho final de

mestrado a TAP M&E encontra-se um passo a frente no que toca a estimativa das

condicdes de funcionamento aplicadas aos motores estudados. E reconhecido pelo autor

que a tematica sobre a qual incidiu o presente estudo apresenta uma vasta gama de

matérias a serem abordadas, desta forma sdo apresentadas de seguida algumas sugestes

de trabalhos futuros:

1.

2.

3.

Efetuar uma andlise as pas do compressor, quando as mesmas sao sujeitas
a uma acao de restauro de performance, medindo as suas dimensodes antes
e depois por forma a relacionar com o desempenho do motor;

Adicionar o efeito na folga entre o topo das pas e 0s carteres do compressor
(Tip Clearance);

Analisar uma maior amostra de reatores, recorrendo a extrapolagdo dos

dados para as restantes variantes dos motores, ndo estando cingido a
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configuracgdo do ensaio de correlagéo, isto permitiria analisar as restantes
versoes do CF6-80C2;

4. Utilizacdo de uma maior instrumentacdo nos testes de aceitacdo dos
reatores, nomeadamente no que toca as condicOes de entrada do HPC e de
saida da LPT, com posteriores ajustes se necessario nos modelos

desenvolvidos.

Com estes novos tépicos que foram apresentados, o trabalho do autor pode ser
utilizado como base, e aprimorado de tal forma que permita efetuar as analises e estimar
0s parametros dos motores aeronauticos com o maximo de precisdo possivel. O que vem
fornecer a TAP a ferramenta que necessitam para proporcionar aos seus clientes um

servico de exceléncia dentro do setor de negdcio da manutencdo de motores.
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Anexo |

Resultados da Simulacdo do CF6
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Temperature [K]

w T F WRstd

Station kg/s E kPa kg/s FN = 254,55 kN
amb 287,35 101,325 TSFC = 10,3569 g/ (kN*s)
2 800,882 287,35 100,212 810,110 WF = 2,6364 kg/s
13 667,505 342,55 173,527 426,155 s NOX = 1,2108
21 133,377 31z, 57 130,405 108, 308
22 133,377 31z, 57 130,405 108, 308 Core Eff = 0,488¢6
24 133,377 388,05 266,025 59,119 Prop Eff = 0, 0000
25 133,377 388,05 260,705 €0, 325 BER = 5,004¢6
3 126,705 835,75 3290,561 6,663 P2/P1 = 0,9%00
31 117,372 835,75 3290,561 P3/P2 = 32,80
4 120,005 1581,81 3126,033 9,138 E5/P2 = 1,6268
41 126,677 1545,47 3126,033 9,535
43 126,677 1148, 64 783,681 Ple/PE = 1,04724
44 129,345 1142,5¢6 783,681 Ple/P2 = 1,68664
45 136,014 1119, 92 7€8,008 35,472 PE/P5 = 0,99000
45 136,014 801,17 163,190 Z8 = 0,62834 m?
B 136,014 801,17 163,150 141,198 r18 = 1,83287 m*
8 136,014 801,17 161,558 142, 624 palis = 0,85712
18 667,505 342,55 169,185 437,086 XM18 = 0,88851
Blesd 0,000 835,75 3290,558 WBld/W2 = 0, 00000
-—= [udal = 0,97178
Efficiency isentr polytr ENI B/P cDls = 1,00000
Cuter LEC 0,8780 00,8870 0,993 1,730 EWX = 0,0 kw
Inner LEC 0,8700 00,8747 0,993 1,300 v18/vE, id= 0,68114
IP Compressor 0,9358 10,9418 1,167 2,040 WEBLD/W22 = 0, 00000
HP Compressor 0O,8643 0,9012 1,805 12,622 Wreci/W25= 0,00000
Burner 0,5555 0,550 Loading = 100,00 %
HP Turbine 00,9379 0,9276 4,338 3,989 e444 th = 0,9280%9
LP Turbine 0,%000 0,8808 1,542 4,706 WEBLD/W25 = 0, 00000
HP Spool mech Eff 0,5%5%00 Nom Spd 10408 rpm WHNGV/W25= 0, 05000
LP Spool mech Eff 1,0000 Nom Spd 3506 rpm WHel/W25 = 0,02000
p22/p21=1,0000 P25/P24=0,9800 P45/P44=0,5800 PE/P5 = 0,9%00
-—= Ple/P13 = 0,9750
hum [%] war( FHV Fusl
92,0 0,00932 43,124 Generic

Composed Values:
1: Ps3/p2 = 31,933
2: Pp45/p2 = 7,65621

Figura 1.1 - Ciclo de Referéncia do CF6-80C2
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Figura 1.2 - Diagrama T-S para ciclo CF6
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Anexo |1

Resultados da Simulacéo do -7B
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T
E
288,15
288,15
345,73
313,84
313,84
399,77
399,77
823, 92
823, 92
1662, 89
1622,11
1243,54
1220,14
1209,78
889, 60
889, 60
889, 60
345,73
823,52

P
kPa
101,325
100,312
177,089
130,405
130,405
270,221
264,816
2556,856
25956,856
2809,013
2809,013
726,675
726,675
712,142
170,632
170,632
168, 926
172, 662
2556,854

WRstd
kg/s=

362,826
185, 822
50, 850
50, 850
27, 696
28,261

3,561

4,848
5,056
18, 686
66,875

67,551
130, 587

W
Station kg/s
amk
2 358,280
13 255,732
21 62,547
22 2,547
24 €2,547
25 62,3547
32 €1,25¢6
31 54,416
4 55,806
41 58, 934
43 58, 934
44 €2, &87
45 €3,938
49 €3,938
3 €3,938
8 63,938
18 255,732
Bleed 0,000
Efficiency
Cuter LPC
Inner LPC
IP Compressor
HP Compressor
Burner
HP Turbine
LP Turbine

00,5995
0,8800
0,5053

0,8623 3,684 3,866
0,8%35 1,308 4,174
HP Spocl mech E£f 0,9500
LE Spocl mech Eff 0,9%00

Nom Spd
Nom Spd

14465 rpm
5282 rpm

hum [%] war(
0,0 0,00852

]

Temperature [K]

1800+

1600

1400

1200

1000

800

600

400

200

F
43,1

HV Fusl

24 Generic

N =
TSFC
WE =
5 NOX

Core Eff =
Prop Eff

EFR =
P2/P1
p3/E2
ES/B2

PlE/PE =
Ple/P2
PE/P5S
as =
nls
®MB =
®M18B
WBld/wz =
fud a1z
cDls
PWX =
v18/Vv8,id=
WELD/WZ22 =
Wreci/W25=
Loading =
444 th
WELD/W25

WHNGV/W25
WHcl/W25

PE/PS
Ple/P13

Figura 11.1 - Ciclo de Referéncia do CFM56-7B

123, 84

kN

11,2276 g/ (kN*s)

1,3904 kg/s

1,0932

0,4530
0, 0000
4,7281
0,95900
29, 48
1,7010

1,02212
1,72125
0,95000
0,28853
0, 79836
0, 50209
0, 50726
0, 00000
0,599489
0,99756

0,0
0, 63309
0, 00000
0, 00000
100, 00
0,85328
0, 00000

0, 05000
0, 06000

0,95900
0,9750

kW

4

6 8

Enﬁopy[kJﬂkg K]

Figura I1.2 - Diagrama T-S para o ciclo do CFM56-7B
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Anexo |11

Validacdo do modelo
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Sp. Fuel Consumption [g/tkN*s])]

LPT Inlet Temperature T45 [K]

Overall Pressure Ratio P3/P2

X Ensaio Correlaggio 1991 X Ensaio Correlagio 1991
15 151
1 "
=
108 £ 105
° 1 3
= =
k] ¥
= a 10 xB
o X £ x
b3 3 0
o X 4 o X
=] 3 X
95 ox O 95 5 o
=] o @ a
@ g0 8 ['F s 9aaf °F
& o
85 85
8
2 400 600 800 1000 80 120 160 200 240 280 320
Engine Corr Flow W2Rstd [kg/s] Net Thrust [kN]
840
1200 X Ensaio Correlacfio 1991 X Ensaio Correlagio 1991
x|
x 800 &
1100 E z ;
x
£ IF
. £ 760 x
1000 I _ z
o 2 R
o 2 720 3
o ® o
900 - 2 o
o g 680
g g o
800 e L
o = g
x 640 5
s " w B
o g oo
700 )
600
x x
600 560
500 520
200 400 0 800 1000 200 400 600 800
Engine Corr Flow W2Rstd [ka/s] Engine Corr Flow W2Rstd [kg/s]
4 200
X Ensaio Correlagfio 1991 X Ensaio Correlacio 1991
35
180
o
z
£ &
30 X ol
og —_ o
©
ox i 160 5
5 a o I
X o
o o o
o
20 - & 1o .
o E o
0
15 = g 8
g 12 a
o
o - L@
o 5 o
10 o
=] x X
° 100
X
80
- 200 200 0 300 1000 200 400 600 800 1000

Engine Corr Flow W2Rstd [kg/s]

e) W2Rstd vs. P3/P2

111

Engine Corr Flow W2Rstd [kg/s]

f) W2Rstd vs. P13
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Figura I11.1 - Valida¢Ges do modelo
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Anexo IV

Analise de Sensibilidade
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Test Analysis Method = T45 Heat Balance FAN OUT | FAN INN BOOSTER HPC HPT LPT
w2 fE213 T E221 f W22  fE2224 W25 TE253 fW443 fE943 fWA55 TfE455 fFg d_T45 d_Ts
Parametros medidos GasTurb  Unidades Referéncia Variacdo (1%) % k] % % % % % % k] % % % K K
Humidade iva @ T2&P2 [%] humid! 77,95 0,7795 0 0 0 0,01 0 0,01 0 0 0,01 0 0,01 0 0,06 0,06
Caudal massico W2 wa! ke/s 357,02 3,570 0,96 0,17 0,17 0 0 0 0 0 0 0 0,85 -0,8 0 2,64
Velocidade de rotacde de baixa pressao[RPM]  XN_LP_A! 5215,60 52,156 -0,53 0,77 0,77 -0,92 0,64 o 1] 1] 0 0,06 -0,06 1] o 1]
Velocidade de rotacdo de alta pressdo [RPM]  XN_HP_A! 14483 00 144 82 0 0 0 0 0 1,18 0,43 0,04 -0,15 0 0 0 0 0
Temperatura de entrada T2 T21 K 287,52 2,875 0,82 6,37 13,86 0,05 0,18 0,04 -0,09 0,12 0,05 0,11 4,46 0,23 0,01 -13,93
Pressdo de entrada P2 pa1 kPa 100,95 1,010 -1 -1,96 4,03 0 0,01 0 0 0,01 0 0,01 0,01 0 0,01 -0,01
D 3 saida da Fan T13 T13! K 341,21 3,412 0 -6,05 0 0,01 0,01 0,01 0 0,01 0 0,01 4,56 -0,14 0,07 14,11
Pressdo a saida da Fan P13 P13! kPa 173,07 1,731 0,06 1,85 -0,15 0,01 0,01 0,01 0 0,01 0 0,01 0 -0,68 0,07 0,05
Temperatura a entrada do booster T21 T211 K 312,86 3,129 0 0 11,26 1,03 5,18 0,01 0 0,01 0 0,01 0,01 0 0,07 0,08
Pressdo 4 entrada do booster P21 p211 kPa 130,57 1,306 0 0 4,07 -0,98 -1,6 0,01 0 0,01 0 0,01 0 0 0,07 0,05
Temperatura a saida do booster T24 T241 K 395,16 3,952 1] o 1] 2,31 -17,63 8,46 291 2,04 -3,25 2,36 3,63 -0,09 0,01 11,26
Pressdo 4 saida do booster P24 p241 kPa 259,86 2,595 0 0 0 0 0,69 -1,02 -0,6 0 0 0 0 0 0,01 0,01
Temperatura a saida do HPC T3 T3! K B30,60 8,306 0 o 0 -0,03 -0,03 -0,03 -197 0,23 1,63 -0,03 0,02 0 0,01 0,08
Pressdo & saida do HPC P3 P31 kPa 2868,22 28,682 0 0 0 0 0 0,02 0,52 1,1 0,67 0 0 0 0,01 0,01
Caudal de ivel WF WE! kefs 1,42 0,014184 0 0 0 1 0,97 1,01 0,09 1,11 0,07 1,04 0,82 -0,16 0 26
Pressdo a saida da HPT P44 p44] kPa 707,34 35,367 0 o 0 0 o o 0 0,03 3,18 -5,22 -2,86 o o 0
Temperatura a entrada da LPT T45 Ta5! K 1220,50 12,205 0 0 0 1,68 1,53 17 0,12 1,48 -0,85 1,23 0,39 0,07 0,01 8,61
Pressdo a saida da LPT P5 P5! kPa 170,01 1,700 0 o 0 0 0 o 0 0 0 0,07 0,6 -0,25 -0,01 -0,01
Temperatura & saida da LPT T5 51 K 863,56 8,636 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0,01 8,63
Pressdo ambiente Pamb Famb! kPa 101,01 1,010 0 ] 0 0 0 ] 0 0 0 '] 0 0,92 -0,01 -0,01
Impulso FG! kM 119,06 1,191 1] o 1] 0 1] o 1] 1] 0 1] 1] 1 -0,01 -0,01
Caudal massico de bleed ZWBLD! ke/s 0,00 0,276731 0 0 0 0,22 0,21 0,22 0,02 0,24 0,35 -0,24 0,25 0,1 0,01 0,79
Meas. Power Offtake PYWXI KW 0,00 283,061 0 0 0 0,52 0,48 -0,52 -0,04 0,45 0,75 -0,53 0,42 0,08 0,01 1,28
Poder calorifico do combustivel FHY! MI/kg 4312 0,42124 0 0 0 1,03 1 1,05 0,1 1,13 0,09 1,05 0,82 -0,15 0,01 -2,52
Medida X1 X1Mea 1125,15 11,252 0 1] 0 0 0 1] 0 0 0 '] 0 0 1] 0
Medida X2 KZMea 118415 11,842 0 o 0 0 0 o 0 0 0 0 0 0 o 0
Medida X3 X3Mea 11913100 0,119131 0 1] 0 0 0 1] 0 0 0 '] 0 0 1] 0
Medida X4 XaMea 0 1,000 0 ] 0 0 0 ] 0 0 0 '] 0 0 ] 0
Medida X5 ¥5Mea 0 1,000 0 1] 0 0 0 1] 0 0 0 0 0 0 1] 0

Tabela IV.1 - Analise de sensibilidade do CFM56-7B
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