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Resumo

Um dos objetivos de um projetista de qualquer maquina térmica passa por conseguir culminar
o acoplamento dos varios componentes que a constituem, visando a sua melhor performance

como um conjunto.

Esta dissertag¢do incide no estudo de turbinas a gés dedicadas a propulsdo aerondutica, com o
intento de explorar os pardmetros que melhor definem o combinado turbina-compressor,
resultando na necessidade de uma andlise paramétrica, com base em valores reais de um

reator aeronautico.

Ira ser analisado o ciclo termodindmico do reator, analisando os parametros inerentes a sua
otimizagdo. Este ciclo termodindmico serd obtido recorrendo ao software GasTurb, que

permite efetuar célculos iterativos em torno dos parametros do reator.

Os dados e caracteristicas sobre qualquer reator aerondutico sao informag¢des mantidos fora do
alcance do publico. A consulta da dissertacdo ‘Andlise de Performance da Familia de
Motores de Avido CFM56°, por Pedro Ribeiro, proporcionou a aquisicdo de informagdes
sobre CFM56. Esta consulta foi crucial para prosseguimento desta investigagdo, bem como

para a escolha deste reator aecrondutico.

Serd assim abordado os conceitos fundamentais de performance do reator, analisando a forma
como ¢ alcancado a adequagdo da turbina com o compressor, percebendo como se aplica a

otimiza¢do do conjunto.

Palavras-chave: Otimizacdo, Reator Aeronautico, CFM56, Adequagdo, Turbina-Compressor,

Desempenho.
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Abstract

One of the goals for a designer of any engine is to culminate the matching of its several

components, aiming to better the performance as a whole set.

This dissertation focuses on the study of gas turbines dedicated to aircraft propulsion, with the
intent to explore the parameters that best define the combined turbine-compressor, resulting in

the need for parametric analysis based on real values of an aircraft turbojet.

It will be analysed the thermodynamic cycle of the turbojet, analysing the inherent parameters
to its possible optimization. This thermodynamic cycle will be obtained using the GasTurb

which allows to perform iterative calculations around the reactor parameters.

The data and characteristics of any turbojet are information kept out of reach of the public,
being in possession of the manufacturer. The consultation of the thesis "Andlise de
Performance da Familia de Motores de Avido CFM56” by Pedro Ribeiro, provided the
acquisition of information about CFM56. This consultation was crucial for continuing the

investigation and for the choice of this aircraft engine.

It will thus address the fundamental concepts of performance, analysing how it is achieved the

matching of turbine with the compressor, realizing how it applies the optimal set.

Keywords: Otimization, Aircraft Turbojet, CFM56, Matching, Turbine-Compressor,

Performance.
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Capitulo 1

Introducao

Das vérias formas que o Homem desenvolveu para produzir trabalho sob a forma de poténcia
mecéanica, o uso da turbina ¢, dentro de varios aspectos, a mais satisfatoria. As vantagens
inerentes ao uso da turbina foram descobertas inicialmente usando agua como fluido de
trabalho, sendo que as turbinas a vapor, ainda nos tempos atuais, ¢ um grande contributo para

as reservas de energia eléctrica em todo o mundo.

A turbina a gis foi verdadeiramente desenvolvida apds a segunda guerra mundial,
inicialmente com atencdo dada para gerar poténcia mecanica sobre a forma de um veio,
designadamente, shaft-power turbine, servindo para gerar energia num gerador eléctrico, ou
até¢ para conduzir outra turbina. Contudo, a atencdo dada a esta funcionalidade da turbina
durou pouco, e logo se incidiu na sua aplicacdo para a propulsdo aerondutica, criando-se o

turbojet, ou reator aeronautico.

O turbojet ¢ um sistema de propulsdo, que consiste num motor cuja fungdo ¢ produzir
poténcia sobre a forma de impulso, de modo a conduzir uma determinada aeronave,

proporcionando o seu avango e aceleragao.

E objetivo de qualquer entidade industrial de concepgdo e fabrico, ou até de prestacio de
servigos, o constante aperfeicoamento e optimizacdo de produtos e servicos prestados, de
forma a rentabilizar equipamentos e materiais, com visa a evolucao da tecnologia e progresso

da propria entidade, presente numa realidade comercial cada vez mais competitiva.

O projeto 6timo de uma turbina a gas, passa por trabalhar com mapas de performance dos

principais componentes, turbina e 0 compressor.

Sdo estes mapas caracteristicos, que indicam as condigdes de operagdo do respectivo
componente em andlise, fornecendo uma ideia da gama de valores dos parametros

termodinamicos, aos quais este ird operar com eficiéncia.



Contudo, na andlise dos mapas de performance, a turbina a gas ndo ¢ analisada como um
conjunto, mas sim como componentes em separado. Dentro do objetivo de conseguir avaliar o
combinado turbina-compressor, explorando os seus parametros termodindmicos, ¢

apresentando um mapa de performance que represente o acoplamento turbina-compressor.

Este mapa caracteristico de uma turbina a gas tem por objetivo conseguir encontrar o ponto
6timo, a semelhanca dos mapas individuais, mas que defina a partida as condigdes de

operagao do seu conjunto.



Capitulo 2

Teoria Fundamental da Turbina a Gas

2.1 Operacao Elementar

A componente turbina-compressor, com uma camara de combustdo entre estes, ¢ denominada

turbina a gas, ou gerador de gas.

Fuel = Heat
: 2A Y3 4;
——
\.
Compressor Turbine

Figura 1- Representagdo esquematica de uma turbina a gés [1]

Conforme ilustrado na Figura 1, o primeiro méddulo deste gerador de gés ¢ o compressor (1),
em que o fluido ¢ trabalhado de forma aumentar a sua pressdo, que ira resultar também num

aumento significativo de temperatura e densidade.

Deixado o compressor (2), o ar pressurizado entra na camara de combustdo, onde o
combustivel injetado queima-se com o ar, dando-se a combustdo. Este procedimento, adiciona
uma grande quantidade de energia ao fluido, proporcionando um aumento significativo da sua

temperatura, ndo alterando expressivamente a sua pressao.

O gas resultante da camara de combustdo (3) chega a parte complementar do compressor,

chamada de turbina, onde esta absorve parte da energia do fluido, resultando no movimento



das suas pas. A turbina ¢ um dispositivo ligado rigidamente ao compressor, que tem a fungao
de converter a energia absorvida do gas em trabalho mecanico de modo a fazer trabalhar o

compressor, por meio de um veio.

2.2 Componentes da Turbina a Gas

Neste capitulo sera abordado os trés principais médulos do gerador de gés, de modo a que o

leitor compreenda na integra o funcionamento destes componentes.

2.2.1 Compressor Axial

Como citado anteriormente, 0 compressor ird ser o primeiro componente mével que o fluxo

de ar encontrara ao entrar no reator.

O compressor, na maioria das aplicacdes do gerador a gis, ¢ um compressor axial. O
compressor axial € no qual o fluido de trabalho entra em dire¢do axial (paralelamente ao eixo
de rotagdo), e sai igualmente na direcdo axial [2]. Existe ainda aplicacdo de compressor radial,

em que ¢ admitido o caudal de ar axialmente, mas expelido de forma radial.

Na Figura 2 ¢ possivel visualizar, em vista cortada, um compressor de um single-shaft

turbojet.

INTAKE CASING  STATOR VANE ROTOR BLADE DRIV%AII:,\AC?“%ZLBINE

0. TN 1&4‘0 »

ACCESSORY DRIVE

SINGLE-SPOOL COMPRESSOR Cﬁ%&“?ﬁu'%NF E’X%chg

Figura 2- Vista cortada de um compressor single-shaft turbojet [3].



O compressor axial consiste num ou mais séries de andares de pressdo, cada andar contém
uma fila de pas modveis, denominado de rotor, seguido de uma fila de pés estaticas, o estator.
O fluxo que ira ser trabalhado ¢ inicialmente acelerado pelo rotor, sendo de seguida
desacelerado nas pas do estator, onde a energia cinética submetida ao fluido no rotor ¢ entdo
convertida num aumento de energia de pressdo. Este processo repete-se ao longo dos varios

estagios, de forma a entregar o fluido a cdmara de combustao com a pressao desejada [1].

Na Figura 3 € possivel observar a evolugdo tipica das caracteristicas do fluido, ao longo dos

varios andares do compressor.

g Total pressure
Static pressure
Temperature

Increasing pressure and temperature through compressors

Figura 3- Vista cortada de um compressor axial e respectiva evolugdo termodinamica [3].

E frequente o compressor conter uma fila adicional com palhetas de geometria variavel,
designada de IGV (Inlet Guide Vanes), que estdo inseridas a entrada do compressor,
garantindo que o ar entra no primeiro estdgio de rotor com o angulo de fluido desejado. Estas

palhetas podem ser ajustadas, satisfazendo as variacdes de caudal requeridas no motor.



Também a saida do compressor, ¢ usual implementar o0 EGV (Exit Guide Vanes), que consiste

num difusor contendo outra séries de palhetas, controlando a velocidade a que o fluido entra

na camara de combustao [2].
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Figura 4- Rotor (1), Estator (2) e montagem (3) de um compressor axial [4].

2.2.2 Camara de Combustao

A camara de combustao, situado entre o compressor € a turbina, ¢ um elemento com processo
ininterrupto, onde o combustivel ¢ queimado com o caudal de ar fornecido pelo compressor.

Uma faisca elétrica inicia o processo de combustdo, sendo que de seguida a chama serd auto-

sustentavel [1].

A injecdo e queima do combustivel ird adicionar energia ao fluido de trabalho, passivel de ser
convertido em energia mecanica. Esta adicdo de energia ao fluido ¢ essencial para a turbina
gerar algum trabalho extra na sua saida, para além de movimentar o compressor. Caso ndo se
adicionasse energia ao fluido, o caudal chegando a turbina apenas serviria para impor rotagao

no compressor, ou seja, o gerador de gas apenas se auto-movia.

Inicialmente, dois possiveis sistemas de combustdo eram propostos. Num, a energia
adicionada era efetuada a pressdo constante, noutro a volume constante. Teoricamente, o ciclo

a volume constante apresenta uma eficiéncia térmica melhor do que no ciclo a pressdo

constante.

Contudo, uma camara de combustdo com processo de queima a volume constante, apresenta

maiores dificuldades mecanicas na sua concepgao.



Para uma adicao de calor a volume constante, era necessario valvulas de forma a isolar a
camara de combustdo de outros componentes, ¢ a combustdo era efetuada de forma
intermitente. E dificil conceber uma turbina a gis que opere eficientemente sobre estas
condi¢des, e apesar de algumas tentativas bem sucedidas em construir este sistema, na

Alemanha entre 1908 ¢ 1930, o desenvolvimento deste sistema foi descontinuado [1].

No sistema de combustdo a pressdo constante o processo € continuo, e torna-se desnecessario
o uso de valvulas isolantes, sendo assim concordado, pelos especialistas, que este ciclo

apresentava melhores possibilidades para desenvolvimento futuro [1].

2.2.3 Turbina Axial

A turbina ¢ um elemento que tem uma fun¢do similar mas oposta ao do compressor, ou seja,
extrai a energia que o fluido armazena ap6s a sua combustao, resultando portanto na expansao

do fluido, diminuindo a sua pressdo e temperatura.

A turbina axial ¢ também constituida por varias etapas, cada etapa inclui um rotor e um

estator, como representado na Figura 5.

Temperature

Pressure

Increaseg

Reducing pressure and temperature through turbines

Figura 5- Vista cortada de uma turbina axial e respectiva variagdo termodinamica [3].



As pas do rotor extrai energia do fluido, que conduz movimento rotativo ao compressor, € as

pas do estator dirige o fluido na dire¢ao do préximo rotor.

Tipicamente, em 70 a 80 por cento do aumento de entalpia provocado na combustdo ¢ usado
na turbina para mover o compressor, sendo o restante usado para provocar impulso na tubeira

a saida [4].

Existem dois tipos de turbinas usados na turbina a gas, a turbina axial e a turbina radial, sendo

que a turbina de fluxo axial ¢ aplicada em mais de 80% dos casos [2].
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Figura 6- Rotor (1), Estator (2) e montagem (3) de uma turbina axial. [4]

2.3 Caracteristicas do Gas

As propriedades do fluido de trabalho numa turbina a gés, tem uma grande influéncia na sua
performance. E importante uma descrigdo rigorosa destas propriedades do gas, de modo a

quaisquer calculos e assun¢des sejam quantificados e entendidos [5].

Um gés perfeito ¢ compreendido como um gés que relaciona as propriedades termodinamicas,

através da seguinte equacao.
Pv =RT 2.1)

Esta equacgdo de estado permite relacionar as propriedades termodindmicas do gas. Sendo R, a
constante molecular dos gases, esta relaciona-se diretamente com a mudanca de pressdo e

temperatura do gas perfeito, através da Equagdo 2.2.

» — Cy (2.2)



Em que ¢, € ¢, sdo propriedades designadas de calor especifico, que se mantém constante ao

longo do escoamento de um gas perfeito. Estas constantes relacionam a mudanga de energia
do gas relativamente a temperatura a pressdo constante (¢,), € a volume constante (c,,), dadas

pelas Equacao 2.3 e Equagdo 2.4.

oh
Cp = == (2.3)
T |,
Ju
= — 24

v

Com o conceito de gas perfeito, € possivel chegar a relagdo entre a variacao de entalpia com a

variagdo de temperatura, através da Equacao 2.5

Ah = c, AT (2.5)

Estas duas propriedades permitem definir uma outra propriedade, com grande relevancia para
os célculos de rendimento dos componentes da turbina a gas, designada por indice adiabatico,

ou constante adiabatica (Equacao 2.6).

o

[4

e (2.6)

')/:

Segundo Walsh [6], uma descri¢do fisica de um gas perfeito, ¢ que a sua entalpia estd em
fun¢do apenas da temperatura e ndo da pressdo, pois nao existem forgas intermoleculares para
absorver ou libertar energia quando a sua densidade se altera. Na analise desta performance

do reator ¢ assumido os seguintes valores para as propriedades do fluido de trabalho [7]:

* Propriedades do Ar: Cpa =1005J/kgK; y, = 1,4

* Propriedades do Gas: Cpg = 1150 ] /kgK; vy = 1,333



2.4 Escoamento Compressivel

E necessario perceber o comportamento do fluido de trabalho numa turbina a gas. Como tal, é

essencial caracterizar se existe um escoamento compressivel ou incompressivel.

Introduzindo um pouco a diferenga entre ambos, o escoamento diz-se incompressivel, quando
a densidade do fluido permanece constante. J4 num fluido compressivel, existe uma variagdo
significativa na sua densidade, quando lhe ¢ submetida uma variacdo na sua pressdo. Isto
ocorre quando a velocidade do fluido se aproxima da velocidade do som, sobre as mesmas

condigoes.

Esta variacdo de densidade, tipicamente, ndo ocorre com liquidos, mas facilmente ocorre em

escoamento de gases [8], como ¢ o caso da turbina a gas.

E assim apresentada o conceito de Numero de Mach, que caracteriza o comportamento do
escoamento relativo a velocidade do som, podendo ir desde subsonico até supersonico,

passando por escoamento sonico, em que M = 1. O numero de Mach ¢ definido por:

M=—, 2.7)

em que a ¢ a velocidade do som, para um gés perfeito, e ¢ dada por:

a =./YRT (2.8)

A denominacdo do tipo escoamento, ¢ dada através do Numero de Mach, consoante a seguinte

gama de valores:

M < 0,3 — Escoamento Incompressivel (densidade ¢ constante)

0,3 < M < 0,7 — Escoamento Subsoénico

0,8 < M < 1,2 — Escoamento Transsonico

1 < M — Escoamento Supersonico
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Para efeitos de compreensdo e andlise, facilitando calculos que ndo apresentem grande
discrepancia da realidade, ¢ assumido que o escoamento ¢ ideal. O adjetivo “ideal” implica
que ndo ocorrem perdas em nenhum dos componentes. A excegdo na cimara de combustio,
considera-se que o escoamento processa-se isentropicamente. Isentrdpico significa ser
adiabatico e reversivel, ou seja, tanto a transferéncia de calor, como perdas por atrito ao longo

do escoamento, sdo excluidas, e a entropia do processo mantém-se constante.

A premissa anterior permite estabelecer uma conformidade entre duas equagdes de estado,

dado pela relagdo Isentrépica P-T (Equagdo 2.9).

Y
Pl _ le_l

— 2.9)
P, T,

2.5 Propriedades de Estagnacao

Em qualquer ponto de um determinado escoamento compressivel, o estado termodindmico do
gés ¢ fixado através da especificacdo da sua velocidade nesse ponto, bem como de outras duas
propriedades termodinamicas intensivas, tal como a pressdo e a temperatura. No entanto,
como especificar a velocidade diretamente ndo é por vezes a forma mais conveniente de
descrever o escoamento unidimensional, serdo aplicadas propriedades que dependam da
propria velocidade, nomeadamente a entalpia de estagnacdo, temperatura de estagnagdo e

pressdo de estagnacdo [7].

Fisicamente, a entalpia de estagnacdo ¢ a entalpia que um fluido (com uma determinada
entalpia e velocidade) teria num dado ponto, quando este ¢ trazido ao repouso

adiabaticamente, e sem transferéncia de trabalho [1]. A entalpia de estagnagdo ¢ dada por:

CZ
ho = h+— (2.10)

Usando as propriedades de um gas perfeito, reutilizando a Equagdo 2.5, e manipulando a

expressdo anterior, obtém-se a temperatura de estagnacdo pela Equacao 2.11.

11



CZ

To =T+ — 2.11
0 2, (2.11)

A pressdo de estagnagdo ¢ definida de forma similar a temperatura de estagnaciao, mas com a
adi¢do de um restrigdo, em que o gas ndo s6 ¢ trazido ao repouso adiabaticamente, mas
também de forma reversivel, ou seja isentropicamente. Assim sendo, a pressdo de estagnagao

¢ dada pela relagdo isentropica P-T (Equacdo 2.12).

4

Ty\7-1
_p(lo (2.12)
Po=P <T>

2.6 Ciclo Ideal

O ciclo ideal de uma turbina a géas ¢ representado pelo ciclo Brayton, sendo um ciclo
termodindmico no qual se idealiza os processos que ocorrem na turbina a gas, descrevendo
variacgdes de estado (pressdo e temperatura) dos gases. Um reator de propulsdo opera em ciclo
aberto, ou seja, ar novo ¢ dado na entrada do compressor, e os gases de exaustdo sdo
expelidos para a atmosfera, sem a sua reutilizacdo. E neste contexto que de seguida sera

sintetizado o processo ideal da turbina a gés.

O Ciclo de Brayton processa-se em quatro etapas, como demonstrado na Figura 7.

v S

Figura 7- Ciclo Ideal de Brayton - Diagrama P-V (1) e Diagrama 7-S (2) [2].
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Primeiro, o ar em condi¢do de ambiente entra pelo compressor, onde ocorre compressao
isentropica, resultando num aumento de pressdo e num aumento ligeiro de temperatura

(processo 1-2).

Pressurizado, o ar ¢ direcionado a camara de combustido, onde se mistura com o combustivel,
possibilitando a sua queima. A combustdo ird aumentar a temperatura do géis, a pressao

constante, resultando num aumento de entalpia (processo 2-3).

O gas, ao sair da camara de combustdo com elevada pressdo e temperatura, expande-se

isentropicamente ao longo da turbina (processo 3-4).

Na medida em que o fluido exerce trabalho sobre as pas da turbina, reduz-se a pressdo e
temperatura do gas, bem como o seu volume especifico, produzindo poténcia mecanica. A
maior parte da energia extraida através da turbina, ¢ usada para gerar rotagdo no compressor,
através do veio que os interliga. O restante da energia ¢ utilizada para produzir trabalho util,

que no caso do reator ¢ aproveitada sobre a forma de impulso.

Com este procedimento, ¢ possivel relacionar, em cada componente, o trabalho efetuado e a
transferéncia de calor, por unidade de massa, aplicando a equacdo da energia para um estado

estacionario (assumindo um energia cinética e potencial constante).

Trabalho especifico do compressor:

we =—¢,(T, — Ty) (2.13)
Calor adicionado ao sistema:
Gin = (T3 = T3) (2.14)
Trabalho especifico da turbina:
We = Cp(TS —Ta) (2.15)

13



Trabalho produzido pelo sistema:

Weycle = We — We = Cp [(T3 - T4) - (TZ - Tl)] (2.16)

O trabalho produzido pelo sistema, quantifica a energia que o sistema produz por unidade de
massa. Evidentemente o trabalho da turbina terd de ser maior que o do compressor, de modo a
ser aproveitado energia na descarga para mover uma aeronave, produzindo poténcia sobre a

forma de impulso.

Posto isto, um indicador simples que descreve a eficiéncia geral do ciclo, ¢ dada por:

trabalho produzido  Wcyce
n= =

= 2.17
calor fornecido Qin =

Contudo, se for feito determinadas assungdes tais como: 7y <K m,, sendo o fluxo de
combustivel desprezavel, o calor especifico C,e Cye a constante adiabatica y permanecem

constantes em todo o ciclo ; a razdes de pressdo ¢ igual para o compressor e para a turbina,
)

P ~ . A . CA . .
o= = P—3; ndo existe perdas mecanicas no trabalho do veio, a eficiéncia geral do ciclo pode
1 4

ser dada por:

n=1- (1)7 2.18)

Obtém-se razdo de temperaturas usando a relacdo isentropica P-T com:

y—1
T=77 (2.19)

Com esta relacdo, a eficiéncia pode ser traduzida em:

Ty
n=1—§» (2.20)
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n= <T3> 221)

Com as prévias relagdes analiticas, ¢ demonstrado que a eficiéncia do ciclo pode ser

incrementada com o aumento da razdo de pressdes, diminuindo a temperatura de entrada do

compressor, ou aumentando a temperatura de entrada da turbina [1].
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Capitulo 3

Classificacao de Reatores

Para desenvolvimento empirico desta dissertagdo, o autor decidiu utilizar os dados de um caso
real de um turbofan, o CFM56, surgindo a necessidade de apresentar os principais tipos de

reatores usados na industria aeroespacial.

Historicamente, os reatores t€ém evoluido a partir de concepgdes simples para outras mais
complexas. Dependendo da aplicacdo pretendida, a utilizacdo de um modelo particular de um
reator pode ser mais vantajoso em relacdo a outros. Serd explicado neste capitulo o modelo

mais simples, o turbojet, € o modelo do reator usado para esta dissertacdo, o turbofan.

3.1 Turbojet

Como referido anteriormente, sendo o objetivo da turbina a gas gerar energia suficiente para
produzir varias formas de trabalho. Uma dessas forma ¢ a criacdo de impulso requerido para

provocar avanco duma aeronave. E neste contexto que foi concebido o turbojet.

Configurado com uma turbina a gas, furbojet também apresenta na sua configuracdo um

entrada de ar, e um sistema de exaustdo, como representando na Figura 8.

AIR INTAKE COMPRESSION ) COMBUSTION EXHAUST
Continuous

-
AU B Y T

Figura 8- Representagdo ilustrativa de um Turbojet [3].
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O ar primeiramente entra pelo difusor (Diffuser), que devera conduzir o ar até ao compressor
de forma desacelerada e uniforme, aumentando ligeiramente a pressao do fluido, facilitando o

trabalho ao compressor.

De seguida da-se o ciclo da turbina a gas (Capitulo 2.1), em que se cria um gas
energeticamente abastecido. Apos o gas contribuir para gerar trabalho mecanico na turbina,
parte da energia termodinamica deste fluido ainda esta disponivel para conversdao em energia

cinética, por meio de um sistema de exaustao.

O sistema de exaustdo do turbojet (Nozzle) ¢ composto por uma tubeira, que converte a
energia de calor e pressdao do fluido em velocidade, sendo este sistema o responsavel por

transformar a energia do gas a saida da turbina, em impulso.

Este formato ¢ chamada de single-spool ou single-shaft, representada pela Figura 9.

diiidae Compnssor Combustor Turbine

S — I o Nozzlo
\ ’ o° 0%°%0 0
o°o°o°o

Figura 9-Representacdo esquematica de um single-spool turbojet [5].

Outra configuracdo deste reator mais complexa, que apresenta melhores caracteristicas para
operagdes nao nominais, € o twin-spool turbojet. Esta configuragdo dispde de dois sistemas
turbina-compressor em separado, ou seja, dois compressores consecutivos e duas turbinas
consecutivas, que operam em dois veios distintos, sendo normalmente o segundo veio oco

(Figura 10).
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Figura 10- Representacdo esquematica de um twin-spool turbojet [5].

O primeiro compressor ¢ destinado a trabalhar o ar a baixa pressao, chamado de LPC (Low
Pressure Compressor) e € conduzido pela ultima turbina, designada de LPT (Low Pressure
Turbine) - sistema de baixa pressdo. O segundo compressor designa-se HPC (High Pressure
Compressor), conduzido este pela primeira turbina, chamada de HPT(High Pressure
Turbine), a qual o ar encontra ao sair da cdmara de combustdo - sistema de alta pressao.
Tipicamente o veio de alta pressdo tem rotagdes consideravelmente maiores do que o de baixa

pressao.

3.1.1 Teoria da Tubeira

Como explicado anteriormente, ¢ adicionado dois novos componentes a turbina a gas,

formando o turboreator, ou turbojet.

Este componente ¢ uma passagem para o fluido com variagdo na area, implicando conversdes
de energia no escoamento. Dependendo da sua aplicagdo e velocidades de escoamento, irdo

apresentar geometrias diferentes.

O sistema de entrada do reator, designado de difusor, tem trés propositos essenciais. Primeiro,
de abrandar o ar para que este entre de forma amena. Segundo, de aumentar a pressdo. E

terceiro, de entregar o ar de forma uniforme ao compressor [5].

J& o sistema de exaustdo, a tubeira ou nozzle, a sua variagdo na sec¢do permite a conversao da
abundancia de energia térmica do fluido, em energia cinética, concedendo uma exaustao axial

com elevadas velocidades, produzindo impulso a aeronave.

O leitor podera pensar que, para acelerar um determinado escoamento, ¢ necessario uma area

de passagem reduzida a saida da tubeira, e vice versa. Esta premissa deriva de habitos no
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quotidiano, em que usualmente pressiona-se a area de saida de um jato de agua, de forma a

aumentar a velocidade do jato.

Esta afirmacdo apresenta alguma verdade para escoamentos incompressiveis, pois nao
havendo variagdo de densidade do fluido, o escoamento apenas depende da éarea e da
velocidade. Isto pode ser demonstrado pela Equagdo da Continuidade para um escoamento

unidimensional.
m = p(x)C(x)A(x) = constante (3.1
Derivando a equagao anterior, e dividindo pelo termo pCA, obtém-se a Equagdo 3.2.

fp + ac + M 32
P C 1= (3.2)
Em que cada termo dita a dilatacio do escoamento em densidade, velocidade e 4area,

respectivamente. Como a densidade em escoamentos incompressiveis mantém-se constante, a

variagdo da area tem efeito contrario a variagdo da velocidade.

O mesmo nao ¢ linearmente aplicado para escoamentos incompressiveis, pois entra-se com a

dilatacdo da densidade. Desenvolvendo a Equagdo 3.2, usando a velocidade do som local
2
a = ,/cpYT para gases perfeitos, € equagdo da entalpia de estagnacdo hy = h + % , para um

escoamento isentropico, € possivel obter as seguintes equacdes. Estas equagdes relacionam as

propriedades do fluido, influenciadas pelo numero de Mach do escoamento.

oc 1 O0A
S (3.3)

C 1—-M?%A

opP 1 O0A
(3.4)
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As prévias equacdes permitem concluir a geometria para cada sistema, dependendo do
escoamento ser subsonico ou supersonico. Na Figura 11 ¢ demonstrado o resultado da leitura

das expressdes anteriores.

Duct geometry Subsonic Ma < 1 Supersonic Ma > 1

:> dv<0 dv>0
_ dA>0 dp>0 dp<0
\ Subsonic diffuser Supersonic nozzle
|:> dv>0 dv<0
dA<0 dp<0 dp>0
/ Subsonic nozzle Supersonic diffuser

Figura 11- Efeito do Nimero de Mach na geometria da tubeira para um escoamento compressivel [8].

Esta teoria de confinar a geometria das condutas de passagem para escoamentos
compressiveis, ajuda a entender os fenomenos de conversdo de energia no estator e do rotor

de cada estagios.

Como exemplo do processo de escoamento subsonico de um gas perfeito no compressor, o
fluido ao atravessar uma conduta convergente no rotor ¢ lhe imposto aceleracdo, aumentando
a sua energia cinética. Ao atravessar o estator, que funciona como difusor, ¢ abrandado dado a
geometria divergente da pa fixa, forcando o fluido a reduzir o volume especifico no

escoamento aumentando assim a sua pressao.
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3.2 Turbofan

O turbofan ¢ uma evolugdo do turbojet, com um maior grau de complexidade, construido com
o intuito de promover a eficiéncia de propulsdo. E um motor mais pesado, mas apresenta um

valor mais econémico de combustivel [5].

PN

P

Figura 12- Representacdo ilustrativa de um turbofan [3].

Destinado essencialmente para aviacdo comercial, este tipo de reator foi concebido
inicialmente como um método de melhorar a eficiéncia de propulsdo de um motor a jato,
reduzindo a sua velocidade operacional, adequado essencialmente para operacdes de alta
velocidade subsénica. Em funcdo desta reducdo da velocidade do jato, constatou-se que o
ruido provocado pelo mesmo havia sido reduzido, tornando-se num factor importante para a

sua implementacao na aviagao comercial [1].

Basicamente, o turbofan ¢ um turbojet multi-spool com um fan implementada, antes do
compressor de baixa pressdo. E possivel visualizar a representagdo esquematica deste sistema

na Figura 13.
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Figura 13- Representacdo esquematica de um twin-spool turbofan [5].

O ar entra pelo difusor, de seguida entra na conduta da fan. A fan comprime o ar € aumenta a
sua pressdao, semelhante a um compressor de baixa pressdo. De seguida, o ar ¢ separado

resultando em dois circuitos de caudal, o priméario e o secundario.

O caudal primario, consiste no fluido que percorre o gerador de gés, e ¢ expelido pelo nozzle

principal.

O caudal secundario, chamado de caudal de by-pass, serd uma por¢do do caudal que percorre
um caminho alternativo ao core do reator. Este caudal ¢ entdo ejectado por um outro nozzle na
conduta da fan, usualmente designado de fan nozzle. Este impulso criado no circuito

secundario, contribui usualmente entre 70% a 85% do impulso da aeronave.

LOW PRESSURE INTERMEDIATE PRESSURE
COMPRESSOR COMPRESSOR

HIGH PRESSURE COMPRESSOR

Figura 14- Representagdo do circuito de caudal de um unmixed turbofan [3].

Com isto, o impulso deste reator ira ter duas componentes. O impulso do caudal frio, € o
impulso do caudal quente. O turbofan pode ser configurado com uma mistura dos dois
caudais a saida, usando ambos o mesmo sistema de exaustdo (Figura 15), ou por sistemas

separados (Figura 14).
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Figura 15- Representacdo do circuito de caudal de um turbofan with mix exhaust [3].

)
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Capitulo 4

Performance do Reator Aeronautico

4.1 Impulso

A caracteristica fundamental de um reator ¢ a sua capacidade de produzir impulso. E com
base neste critério de performance que ¢ escolhido o tipo de reator mais adequado para cada

acronave.

O impulso ¢ uma consequéncia basica das Leis de Newton, em que ¢ necessdrio uma

velocidade superior a saida do reator, proporcionando uma elevada energia cinética.

No presente capitulo, ird ser apresentado ao leitor as equacdes que descrevem a forca de
impulso criada pelo motor. Estas equacdes sdo desenvolvidas com base num volume de

controlo no reator, em que as propriedades de entrada e de saida sdo conhecidas.

No esquema representado na Figura 16, estd representado um volume de controlo criado a
volta de um reator, montado na asa de uma aeronave. E assumido que a pressdo estatica em
redor do volume de controlo ¢ uniforme, e desprezado o efeito da asa da aeronave, de forma a

perceber como se calcula o impulso criado pelo reator [9].
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Control surface

Figura 16- Volume de controlo de um reator [9].

A maior parte do ar passa a volta do motor, s6 uma pequena parte ¢ realmente admitida no
reator, a uma velocidade C, igual e oposta a velocidade de avango da aeronave. A por¢do de

fluido admitido ¢ acelerado, abandonando a unidade com uma velocidade superior, C;.

Para simplificar, assume-se que o caudal é constante em todo o processo, pois o caudal de
combustivel injetado na cidmara de combustdo ¢ considerado desprezdvel em relagdo ao
caudal de ar. E criado uma forca de Impulso Fy (Net Thrust), devido a variagdo de

movimento, definido por:

Se o reator estiver a ser testado em banco de ensaio, ou a aeronave permanecer em estado
estacionario, o impulso produzido ¢ denominado de impulso bruto F; (Gross Thrust), sendo

que a velocidade da aeronave ¢ nula (C = 0), dado pela Equagdo 4.2 [9]:
Fg = m(, (4.2)

A diferenca entre estas duas forcas resulta em mC, chamado de forca de arrasto.

Quando os gases de escape ndo sdao expandidos completamente para a pressdao atmosférica P,,

a pressdo a saida da aeronave serd maior do que a pressdo atmosférica, e havera uma pressao
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de impulso adicional, exercido sobre a area de saida do jato A, [1], resultando na Equacdo

4.3:

Quando a aeronave se encontra em modo cruzeiro a uma velocidade uniforme C, o impulso
devera ser igualmente oposta ao arrasto provocado pela aeronave, a mesma velocidade. E esta
forca de impulso que, sendo maior ou menor que o arrasto, ird respectivamente, acelerar ou

desacelerar a aeronave.

Assumindo que ocorre uma expansdo completa na tubeira para a atmosfera, a Equacdo 4.1 ¢

aplicavel.

Em suma, o motor escolhido para mover uma aeronave deverd criar um impulso
suficientemente igual ou superior que o arrasto provocado por esta. O contrario, a aeronave
ndo voard. Pela Equacdo 4.1, verifica-se que o impulso pode ser concebido tanto pela escolha
de um grande caudal, expelido a uma velocidade de jato reduzida, ou por pequenas

quantidades de caudal mas com uma elevada velocidade de jato.

4.2 Eficiéncia do Core e de Propulsao

Como previamente constatado, um impulso unitario de um reator pode ser requerido com um
elevado caudal de exaustdo a uma velocidade reduzida, ou pequenas quantidades de caudais
expelidos a uma grande velocidade. A questdo serd, qual das duas hipdteses € mais eficiente.

E neste contexto que surge a eficiéncia de propulsao.

A eficiéncia de propulsdo 7np, pode ser definida como a poténcia de propulsdo (Equagdo 4.4),

pela energia cinética do fluido de trabalho (Equacdo 4.5) [1].
B, =CF =C[m(C - ()] (4.4)

_m(C*—-C})

(4.5)
¢ 2

Dito isto, a eficiéncia de propulsdo np, € expressa pela Equacao 4.6:
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_ Cm(C-q)]

Mp =71 (4.6)
fm(c 2-C?)
Simplificando, obtém-se 1p, também conhecida como Equagado de Fraude.
2
Np C+ (4.7)

Assim sendo, ¢ encontrado um paradigma entre o impulso e a eficiéncia de propulsdo. Sendo
que Fy ¢ méaximo quando C = 0, ou seja, em condi¢do estaciondria, mas aqui 77p tende para
zero. Quando 17 € méaximo, C; = C, ou seja, a velocidade de avango da aeronave € igual ao a

velocidade do jacto, o impulso ¢ nulo.
Concluindo, C; devera ser maior que C, mas a diferenga ndo pode ser excessiva.

A eficiéncia de propulsdo tem grande importancia em medir a eficiéncia em fun¢do da
propulsdo da aeronave, quando esta se encontra em modo voo. Quando se efetua testes em
banco de ensaio, esta eficiéncia deixa de ser possivel mensurar, pois o reator encontra-se em

estado estacionario. E neste sentido que surge a eficiéncia do core.

A eficiéncia do core, ou core efficiency, dita a poténcia disponivel a saida da turbina, ou seja,
pelo fluido do circuito primario (core), por energia de combustivel utilizada no motor. Esta
energia disponivel, ¢ determinada apos os requisitos de poténcia suficientes para conduzir o

compressor serem satisfeitos. Como pode ser apresentado na Equagdo 4.8.

m(Ah — C?)]

=~ -4 4,
ncore ThfPCI ( 8)

4.3 Rendimento Térmico e Global

Como o rendimento propulsivo mede a eficiéncia do reator em relacdo a propulsdo da
aeronave, ¢ ndo em termos da conservagdo de energia, ¢ definido um novo pardmetro, o

rendimento térmico.
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O rendimento térmico relaciona a energia cinética que o escoamento ganha ao atravessar o

motor, e a energia introduzida na queima do combustivel [1].

~ mPCl

MNe (4.9)

Em que m; € o caudal massico de combustivel usado na queima do fluxo de ar, ¢ PCI € o

poder calorifico inferior do combustivel usado.

Relativamente ao rendimento global, ¢ definido pelo quociente entre a poténcia util utilizada

para vencer o arrasto e a energia térmica fornecida pelo combustivel [1]:

P

Mo = me?CI = Np X7, (4.10)

4.4 Consumo Especifico de Combustivel (SFC)

Como referido anteriormente, a caracteristica mais importante e que define um reator, ¢ a sua
capacidade de promover impulso. Contudo, um pardmetro igualmente importante ¢ o

consumo especifico de combustivel por unidade de impulso, dado por:
my
SFC = — @.11)

SFC (ou 7SFC ) ¢ uma medida da quantidade de combustivel usada para um determinado
impulso, que serve para comparacdo da eficiéncia de diversos reatores [5]. Este parametro

também ndo deixa de ter uma elevada importancia na concepgao de reatores aeronauticos.

4.5 Rendimento dos Componentes do Reator

Além de se determinar a eficiéncia da turbina a gds como um sistema de reator, pelos métodos

Jjé& enunciados, ¢ igualmente importante precisar a rendimento dos componentes em separado.
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O rendimento de uma maquina, cuja a finalidade ¢ a producdo ou absor¢do de trabalho, ¢
usualmente expresso através da razdo entre a transferéncia de trabalho atual e ideal. Sendo o
processo numa turbina a gas essencialmente adiabatico, este rendimento ¢ denominado de

rendimento isentropico [1].

Para um gas perfeito, em que o valor do calor especifico C, ¢ indice adiabatico y mantém-se

constante, facilmente se constrdi a relagdo entre variacdo de entalpia do fluido com a sua

temperatura, através da Equacdo 4.12.
Ah = cpAT (4.12)

Fazendo uso das propriedades de estagnacdo, de forma a contabilizar qualquer varia¢do de
energia cinética entre a entrada e saida dos componentes [1], obtém-se a Equacdo 4.13 para o

rendimento isentropico do compressor.

_ TTabalhO ldeal _ (hIOZ - h01) _ (TIOZ - TOl)
" Trabalho atual ~ (hy, — hyy)  (Tos — To1)

Ne¢ (4.13)

Do mesmo modo, se obtém para a turbina:

_ Trabalho atual _ (h03 - h04) _ (T03 - T04)
Tt = Trabalho ideal — (hys — R'gs)  (Tos — T'gs)

(4.14)

A Figura 17 e 18, ajudam a entender o processo isentropico, num diagrama A-s, diferenciando

o processo ideal para o processo atual.
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Figura 17- Diagrama h-s para o compressor [7].
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Figura 18- Diagrama A-s para a turbina [7].

Contudo, ¢ errado pensar que o rendimento isentropico € constante para as varias razdes de

pressdo a que os componentes operam. Assim surge uma variante do rendimento isentrdpico,

o rendimento politropico.
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A eficiéncia politropica, basicamente, ¢ uma medida de eficiéncia independente da razdo de
pressdes de um componente, de forma a que varios componentes possam ser comparaveis,
independentemente do nimero de andares de pressdo. A vantagem de usar este método, ¢ de
que a eficiéncia politropica ¢ aproximadamente idéntica para os constituintes dos motores
modernos, ¢ ¢ determinada pelo design de um Unico andar. Assim sendo, torna-se possivel
dois motores de diferentes tamanhos e diferentes andares de pressdo, serem comparados

através da eficiéncia politropica [5].

A eficiéncia politropica do compressor e da turbina ¢ dada pela Equagdo 4.15 e Equacgao 4.16,

respectivamente.

_ 1n(p2/p1)(y—1)/y
Tve = (T, /)

(4.15)

__ In(Ty/Ty) (4.16)
TPt In(Py /Py 0D

E importante referir que o rendimento isentrépico e o politrépico apresentam a mesma
informacdo em diferentes formas e que quando o objectivo € proceder a célculos para varias
razdes de pressdo € correto usar rendimento politropico e considerar que se mantém constante.
Isto porque este conceito representa o nivel a que se encontra a tecnologia e ndo o

comportamento de um determinado componente [7].

4.6 Optimizacao da Turbina a Gas

Sendo esta dissertagdo centrada na optimiza¢do do combinado turbina-compressor, ¢ essencial
comegar por elucidar o leitor sobre os pardmetros termodinamicos que influenciam

significativamente o ciclo da turbina a gas.

Na concepgao de um reator, os pardmetros termodinamicos relevantes a concepcao da turbina
a gas sdo essencialmente, a temperatura de entrada da turbina (dada pela camara de
combustio) e a razdo de pressdes do compressor. E comum a pratica de efetuar uma série de
calculos abrangendo uma gama de valores destas duas varidveis, fixando os valores de
rendimento politrdpico para o compressor e para a turbina, resultando num ajuste do SFC em

funcdo do impulso necessario para mover a aeronave [1].
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Estes calculos deverdo ser efetuados para varias condigdes de voo, em termos de altitude e

velocidade de avango da aeronave.

Resultados tipicos aplicados a uma condi¢do de voo subsonico sdo mostrados na Figura 19.
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Specific thrust/[N s/kg]

Figura 19- Diagrama SFC vs Impulso de um reator tipico [1].

E possivel verificar que o impulso especifico ¢ fortemente dependente do valor da
temperatura de entrada da turbina T3, € a utilizacdo da maxima temperatura possivel permite
um motor de menor dimensdo, para um impulso requerido. Isto deve-se ao facto de quanto
maior o gradiente de temperaturas dos gases de escape para atmosfera, maior sera jacto de

saida que ird impor maior for¢a de impulso.

Este incremento na temperatura a saida da camara de combustdo permite um ganho
consideravel no impulso, contudo, havera um incremento de injecdo de combustivel. Para
aeronaves de alta velocidade, esta penalizacdo no consumo de combustivel, ¢ um fator
secundario, visto ser essencial a redu¢do de peso do motor e da forca de arrasto provocada por

este.

Contudo, o aumento da temperatura T3 ¢ limitado consoante o material usado na concepgao

da turbina. Este limite salvaguarda o correto funcionamento do motor, pois a excessiva
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temperatura a saida da camara de combustdo pode levar a cedéncia e ruptura das pas da

turbina, deixando o reator num possivel estado catastrofico.

O efeito de aumentar a razdo de pressdes ¢ claramente a redu¢do do SFC. Para um valor fixo
de temperatura T,,3, aumentar a razdo de pressdes inicialmente resulta no aumento do impulso

especifico, mas eventualmente ird resultar numa redugao.

4.6.1 Optimizacao do Turbofan

O turbofan varia ligeiramente nas propriedades em relagdo a um furbojet de ciclo simples, a
sua concepgdo tem em conta quatro parametros termodinamicos, além da razao de pressoes e
temperatura a entrada da turbina, dispde também da razdo de by-pass e razdo de pressdes da

fan. Este aumento de pardmetros complica de certa forma a otimizagdo do ciclo da turbina a

gas [1].

Considerando o reator com a razdo de pressoes global (incluindo o by-pass), temperatura de
entrada na turbina previamente especificados. A temperatura de entrada no sistema esta

também previamente escolhida, pelas condigdes de operacao.

Resta-nos o FPR (Fan Pressure Ratio), razdo de pressdes da fan. O primeiro passo a
considerar ¢ a variacao de impulso e o consumo de combustivel especifico em fun¢ao da FPR.
Comecando com um FPR baixo, isto ira traduzir num escoamento de caudal frio reduzido.
Sendo um FPR reduzido, a fan ir4d necessitar pouco trabalho mecanico fornecido pelo LPC,
requerendo pouca energia da mistura do gas, resultando numa elevada percentagem de
impulso derivado do caudal quente. Elevando o FPR, obviamente que mais energia por parte
do LPC seré necessaria, reduzindo a quantidade de energia disponivel no caudal quente para
produzir impulso. Pode ser consultado na Figura 20, a variagdo de impulso e do SFC em

funcdo do FPR.
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Figura 20- Diagrama da otimizagdo em fung@o da fan para um reator tipico [1].

Pode ser observado concluindo a existéncia um valor 6timo para cada valor de temperatura de
entrada da turbina, coincidindo os valores 6timos para um minimo SFC requerido para o

maximo impulso criado, devido ao valor fixo de energia imposta no fluido [1].

4.7 Adequaciao Turbina-Compressor

Sendo uma turbina a gas, adjacente a camara de combustio, um acoplamento entre dois
componentes, turbina e compressor, ¢ necessario satisfazer condi¢des entre ambos que ditam

o correto funcionamento do gerador.

Nao s6 cada componente devera funcionar com elevada eficiéncia, como também o seu
conjunto devera trabalhar eficientemente, afim da turbina a gas disponibilizar a méxima

energia possivel.

No funcionamento de uma turbomdaquina, obviamente havera constrangimentos inter-
relacionando os componentes da turbina a gés. Estas relacdes asseguram os principios da
conservacdo de energia e da conserva¢do da massa, bem como a coeréncia na velocidade do

veio que os interliga.

Em termos da mecanica fisica, estes poderdo ser expressos nas seguintes equagoes.

35



Ny = N (4.17)
iy = (1+ fme (4.18)

Ws)e = N[l + fl(ws)r (4.19)

Com isto, o veio que liga a turbina ao compressor devera exercer a mesma rotagdo, igualando

as suas velocidades (Equagao 4.17).

A conservagdo de energia ¢ satisfeita pela Equacdo 4.19, que requer que a poténcia
transmitida ao veio pela turbina iguala a poténcia requerida para conduzir o compressor,
adicionando as perdas mecanicas, devido ao comprimentos do veio e de outros assessorios de

ligagao.

E assegurado o principio da conservagdo de massa pela Equagio 4.18, relacionando o caudal
que deixa o compressor juntamente com fluido de combustivel necessario para resultar num
fluxo de gas capaz de proporcionar energia aproveitada na turbina. Em suma, o fluxo na
turbina deverd igualar o caudal de ar que passa pelo compressor mais o fluxo de combustivel

adicionado na camara de combustao.

4.8 Mapas de Performance

Os componentes da turbina a gas, sdo usualmente projetados sobre certos parametros,
apurados para uma condi¢do de voo em particular. A este ciclo termodinamico, a que a reator
ird operar com eficiéncia méxima, ¢ chamado de ponto de projeto, ou design point. Ou seja, a
unidade completa ird ter uma performance precisa quando esta ¢ submetida a valores
singulares de velocidade do veio, razdo de pressdes e caudal massico, para os quais os

componentes foram corretamente dimensionados.

No entanto, o reator na realidade passa por varios ciclos termodindmicos ao longo do seu
funcionamento. Como exemplo, na aterragem ou aceleragdo da aeronave, ¢ alterado a
velocidade de rotacdo do reator, submetendo os seus componentes a condi¢des no fluido de

trabalho diferentes dos quais foi projetado. Esta andlise ¢ referida como off-design
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performance, em que ¢ possivel perceber a eficiéncia de cada componente, em ciclos

termodindmicos diferentes do ciclo termodinamico de projeto.

De modo a perceber o design point, e a capacidade operacional de um reator em off design, ¢
necessario analisar o mapa de desempenho. Nestes mapas ¢ descrito o comportamento dos
principais componentes, ao longo de uma gama de operagdes, possibilitando ao projetista uma
rapida compreensdo e avaliagdo das condigdes gerais a que opera os componentes

individualmente.

Os mapas ndo sdo concebidos com informac¢do mensurada, mas sim de forma corrigida. Tal
correcdo acontece devido ao facto de se tornar impraticavel a acumulac¢ao de todos os dados
experimentais, tendo em conta a existéncia de inimeras condi¢des de operagao possiveis. O
método matematico de transformar os pardmetros em parametros corrigidos, consiste numa
solu¢do permitindo uma andlise dimensional universalmente valida, independentemente das

condi¢des meteoroldgicas do dia de teste [10].

Dois parametros corrigidos usualmente usados em mapas de performance, sdo o caudal

massico corrigido e a velocidade do veio corrigido, originado pelas seguintes equagdes.

mve
caudal massico corrigido = 5 (4.20)
N aid N (4.21)
rotacdo corrigida = —
Vo
’ ~ ~ . . . T P , .
Em que ¢ usado pardmetros ndo-dimensionais 8 = —, e § = o O indice stp (standart
std std

temperature and pressure) refere-se a condi¢des padrao do ISA, com valores de 1 bar e 288

K, para pressdo e temperatura respectivamente.

Como ¢ de esperar, estes mapas sdo propriedade do fabricante, mantido fora de alcance do
publico. Contudo, ¢ possivel ter uma ideia de como estes sdo usualmente representados,

revelando o comportamento tipico de ambos 0os componentes.
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Em suma, estes mapas conseguem indicar facilmente a eficiéncia da turbina e do compressor,
revelando assim as condigdes favordveis 4s quais deverdo operar, indicando também os

limites de operacao que salvaguardam o seu bom funcionamento.

4.8.1 Compressor Axial

J4

Na Figura 21, ¢ representado um mapa de compressor tipico. A razdo de pressdes ¢
representada graficamente versus caudal madssico corrido, sendo a rotagdo corrigida

apresentada como segundo parametro (neste exemplo, por percentagem do design point).
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Figura 21- Mapa de performance de um compressor tipico.

E apresentada uma linha, denominada de surge line (denominada também de stall line) , que
representa uma estado a evitar no compressor. Surge acontece quando a razdo de pressdes
aumenta drasticamente, atingindo valores tdo altos ao longo do compressor que o gradiente de
pressdo suprime a for¢a cinética do fluido, obrigando uma atuacdo reversa deste. Esta
condi¢do ¢ bastante perigosa para o motor, pois origina uma separa¢do de caudal nas

diferentes pas do compressor (usualmente designado de rotating stall), e a sua performance
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desce para zero, causando excessiva vibragdo e tensdo, podendo levar a cedéncia do material

do compressor.

As linhas onde a eficiéncia ¢ constante (7.), sdo chamadas de Efficiency Island (Ilhas de
Eficiéncia), normalmente com a forma eliptica, representado a eficiéncia isentropica do

COmMpressor.

4.8.2 Turbina Axial

Um mapa de performance de uma turbina tipica, pode ser visualizado na Figura 22. Aqui ¢
representado os mesmo eixos de grafico de um compressor, a razdo de pressdo vs caudal

corrigido.
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Figura 22- Mapa de performance de uma turbina tipica.

Obtendo um mapa de performance da turbina com os mesmo eixos que o mapa caracteristico
do compressor, resulta usualmente em linhas de rotagdo representadas de forma muito

proxima, dificultando por vezes a sua leitura, como ¢ possivel verificar pela Figura 22.
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Com isto, ¢ usual representar este mapa com um eixo de abcissas modificado, de forma a ser
perceptivel. Esta modificagdo consiste numa multiplicagdo entre caudal massico corrigido,

pela velocidade do veio corrigido, como demonstra a Figura 23.
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Figura 23- Mapa de performance alternativa de uma turbina tipica.

Ao contrario do mapa do compressor, a turbina ndo apresenta uma situacdo de surge ou de
rotating stall, dado ao design intrinseco a funcdo da turbina, que, contrariamente ao

compressor, estd concebida para receber energia e reduzir a pressao do fluido.

4.8.2 Turbina-Compressor

Observando os mapas referenciados previamente, € notorio que os parametros usados no eixo
das ordenadas e das abcissas de ambos, ndo sdo equivalentes. Um mapa ndo pode ser

sobreposto noutro, de forma a encontrar pontos comuns ou areas de operagao.

Sendo esta investigagdo centrada na adequacdo entre turbina-compressor, elaborou-se uma
pesquisa sobre a existéncia de métodos para reconstruir os eixos dos mapas de performance
individuais, de forma a que estes possam ser sobrepostos e ser possivel fixar um operation

point, que dite as condi¢des de operagdo de ambos os componentes simultaneamente.
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Infelizmente, a disponibilizagdo ao publico sobre esta matéria ¢ muito limitada, sendo que o
autor apenas conseguiu encontrar um documento cientifico elaborado por D.G.Evans,
intitulado ‘Method for Determining Component Matching and Operation Characteristics for
Turbojet Engines’ [11] . Sendo esta edi¢do relativamente pouco recente, o autor acredita que
os principais fabricantes de reatores, detém em seu segredo, mapas de performance do

conjunto mais claras e precisas.

Contudo, ¢ aqui resumidamente esclarecido o método encontrado por D.G.Evans, que
permitiu a sobreposi¢do dos mapas de performance do compressor com o da turbina. O
seguinte método ¢ demonstrado para um single-spool turbojet, podendo ser aplicado para

outros modelos com multiplos veios.

Primeiro, ¢ assumido as seguintes condi¢cdes de forma a simplificar as relagcdes que ditam a

adequagdo turbina-compressor.
1. Razido de Pressdes da Camara de Combustao mantem-se constante, P, = Ps;
2. O caudal de combustivel € desprezado, m; = 0,
3. O fluido comporta-se como um gés perfeito em todo o ciclo;

4. E desprezado perdas mecanicas pelo veio de transmissdo, por rolamentos e outros

acessorios;
5. Nao existe poténcia auxiliar de arranque do motor.

Posto isto, as equagdes apresentadas no Capitulo 4.7, sdo reconstruidas resultando nas

seguintes.

N, =N, (4.22)
T, = 1, (4.23)
W, = W, (4.24)
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Sendo os mapas de performance apresentados com pardmetros corrigidos, resulta na

ed =

Tsta Psta

T P

reconstru¢do destas equagdes usando os pardmetros 6 =

. . _ _ Ah. Ah, Ah, Ah, 6
W, = W, & (mAh), = (mAh); < Ah, = Ah; & = S = X—=—(4.25)
6, 6 6, 6; 6

N

B N. N, Ne N 6, o, 6,
N.=N; & = = = X = =N (4.26)

NN N TN AN N

3

o O the/0; 0 me/0; (6, 8
Me=th e ——=—r— & ——=— X X == (4.27)

1 1 1 3 O3 01

Simplificou-se ainda as equagdes anteriores, resultando nas seguintes.
7/h'CNC

mcx/‘9_1>< N, _mt\/g_lx N, Ps 6; MmN (428)

5 J& 8 g, P BT,

Ve
Vo5 = Vo o6 (4.29)
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Mhe _Ahe 63 _ Ahe _Ahe N o (Ah) - (Ah)
0, 0, 6, 6 6, w2 \wz).~\n2), (4.30)
A

Consequentemente, o eixo das ordenadas, de ambos os mapas de performance, sera
convertida em poténcia adequada, ou power matching, usando a Equacao 4.30. Similarmente,
o eixo das abcissas serd convertido em caudal adequado, flow matching. Com este

reajustamento de eixos, resulta em novos mapas de adaptacido, demonstrados nas Figuras 24 e
25.
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Figura 24- Mapa de performance reconstruido caracteristico do compressor [11].
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Figura 25- Mapa de performance reconstruido caracteristico da turbina [11].

Como ¢ possivel visualizar, ambos os diagramas sdo representados por pardmetros de
poténcia, razdo de pressdo e rotacdo equivalente. A linha de stall ainda esta presente no novo
diagrama de performance, definido o caudal minimo e poténcia méaxima aceitavel para o
compressor. Ao contrario do compressor, que € agora representado por uma faixa de operagao
que indica a gama de valores para o seu funcionamento adequado, a turbina ainda ¢
apresentada sobre a forma de mapa, restringida apenas pelo trabalho especifico maximo

caracteristico da turbina [11].
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A Figura 26, apresenta a sobreposi¢do dos dois mapas.
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Figura 26- Map Performance do conjunto turbina-compressor [11].

Este novo mapa, resultante da sobreposicdo dos mapas individuais de cada componente,

demonstra a area de operagdo da adequagdo turbina-compressor, ¢ todos os parametros

necessarios para descrever a sua performance. A area de operacdo s6 pode ser inserida dentro

dos limites da faixa do correto funcionamento do compressor, a direita da linha do Stall, e a

esquerda da linha Limiting Loading da turbina.
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Capitulo 5

Caso de Estudo- Reator CFM56

Para desenvolvimento pratico desta dissertagdao, o autor optou por usar um caso real, o reator
CFMS56-3, dando assim continuidade a dissertacdo final de mestrado ‘Andlise de Performance

da Familia de Motores de Aviao CFM56° [7], por Pedro Ribeiro.

E assim imprescindivel um capitulo dedicado ao protagonista desta dissertagdo, o CFM56-3,
onde sera sintetizado a sua estrutura, dando uma perspectiva geral relativa a origem da sua

concepgdo, bem como a sua composicao e funcionamento

Sendo a informagdo relativa a um motor aeronautico em especifico, a sua discriminacdo ¢
documentada em arquivos para fins comerciais, ndo sendo disponibilizada em detalhe ao
publico. Assim sendo, este capitulo ndo ¢ concebido na integra pelo autor, sendo uma reflexao
da informacao colhida do contetido disponibilizado pela referéncia [7]. Serd assim evitado, ao

longo deste capitulo, a repeti¢ao desta referéncia junto da respectiva informagao.

5.1 Introducao ao CFM56-3

Este reator ¢ um turbofan de tecnologia avancada, concebido na segunda metade dos anos 70
e certificado em Janeiro de 1984 para ser incorporado especificamente em avides Boeing 737.
Foi fabricado pela CFM International que €, por sua vez, uma empresa autdbnoma constituida
em partes iguais pela GE Aircraft Engines, dos Estados Unidos da América, e pela SNECMA,

de Franga.

E um motor com bypass elevado (5 para 1), dois veios, fluxo axial e existe em varias versdes
com diversos impulsos disponiveis, 0 que permite a sua instalagdo em todos os modelos de

Boeing 737, a excegao do Boeing 737-200.
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Todas as versdes do CFM56-3 tém as mesmas caracteristicas gerais. Deste modo, os varios
impulsos sdo obtidos a partir da versdo de 23500 Ib por sucessivos Derates (desdobramentos)

do impulso do reator.

A turbina de alta pressdao (HPT), de andar unico, movimenta o compressor de alta pressao
(HPC), com 9 andares, formando-se assim o rotor de alta pressdo que roda a velocidade N2.
Por outro lado, a turbina de baixa pressdo (LPT), com 4 andares, movimenta a fan de andar
unico e o compressor de baixa pressdo (Booster), com 3 andares, formando-se assim o rotor

de baixa pressao que roda a velocidade N1.

Como acontece em todos os reatores, existe ainda o respectivo andar estatico por cada andar

rotativo.

A camara de combustdo ¢ anular e bastante curta, sendo alimentada por 20 injectores de
combustivel. Devido a queima de combustivel no seu interior, a cdmara fornece energia ao ar
de descarga do HPC. Por aumento de temperatura, os gases da combustdo aumentam o seu

volume e consequentemente de velocidade, indo movimentar ambas as turbinas.

O conjunto do HPC, camara de combustdo e HPT constitui o pacote de alta pressdo do
reactor, também designado por gerador de gas, e denominado na nomenclatura da GE por

Core (nucleo).

O caudal de ar nos compressores ¢ controlado por 12 valvulas de bleed (Variable Bleed
Valves — VBV), as quais estdo localizadas circunferencialmente na estrutura da fan, entre o
booster e o HPC, e por 4 estatores variaveis (Variable Stator Vanes — VSV), situados nos
primeiros 4 andares estaticos do HPC. Destes 4 andares de estatores varidveis, o primeiro
designa-se por IGVs (Inlet Guide Vanes). Restam portanto 5 andares de estatores fixos, em
que o ultimo, denominado por OGVs (Outlet Guide Vanes), esta localizado a entrada da
camara de combustdo e tem a finalidade de orientar o ar a saida do HPC, de modo a que este

entre axialmente.

Um sistema de 3 caixas de engrenagens (IGB, TGB e AGB) e veios de transmissdo transmite
movimento entre o rotor de alta pressdo e os acessorios do reator e do avido que estdo

instalados na caixa de acessorios (AGB).
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A descri¢do aqui resumida, ¢ apresentado na Figura 27.

HP COMPRESSOR COMBUSTOR
SECTION HP TURBINE
HP - 9 ROTOR STAGES
SYSTEM |- 1 VARIABLE IGV - 10GV ASSY - 1HPT NOZZLE ASSY
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- 1FAN STAGE

LP - 1FAN OGV LP TURBINE
SYSTEM | |- 1800sTER 16V ASSEMBLY
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Figura 27- Constitui¢do geral do CFM56.

O CFM56-3 ¢ um reator muito compacto e de concep¢do simplificada, em relacdo aos
reatores da geracdo do CF6 que em grande parte lhe serviram de base, e beneficia da larga

experiéncia adquirida ao longo dos anos pela GE e pela SNECMA.

5.2 Estacoes Aerodinamicas do CFM56

O escoamento de ar propulsivo dentro do CFM56-3 realiza-se ao longo de dois trajetos

independentes: primario e secundario.

. caudal primario de ar entra pela entrada de ar, ¢ movimentado pelas pas da fan
junto a sua base onde sofre um ligeiro aumento de pressdo, entra no booster
onde ¢ pré-comprimido, atravessa o HPC onde sofre o maior aumento de
pressdo dentro do reator, realiza a combustdo do combustivel na camara,
movimenta a HPT e a LPT onde sofre uma expansdo e ¢ descarregado através

da tubeira de escape;
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o caudal secundario de ar (ou de bypass) entra pela entrada de ar, ¢
movimentado pela periferia das pas da fan onde sofre um aumento de pressao,
passa pelas OGVs da fan e ¢ descarregado, sendo responsavel por cerca de 80%

do impulso do reator.

SECONDARY AIRFLOW 0 AMBIENT PRIMARY AIRFLOW 2.0 PRIMARY AIRFLOW INLET
10 ENGINE ENTRANCE 2.3 BOOSTER DISCHARGE AIR
12 SECONDARY AIRFLOW INLET 24 VBV AIREXIT
13  FAN OGV DISCHARGE 2.5 HPC INLET
14  FAN FRAME INLET 3.0 HPC DISCHARGE
15  FAN FRAME DISCHARGE 3.6 COMBUSTOR INLET

0 10

4.0 COMBUSTOR DISCHARGE
41  HPTINLET
4.2 HPT DISCHARGE
48 LPTINLET
495 STAGE 2 LPT INLET
5.0 LPT DISCHARGE

12 (SECONDARY)

2.0 (PRIMARY) 1323 24 15 25 3.0 36 40 41 495 5.0
14 4.2
MT.L, 141 \ " 48
‘ _ — SECONDARY
l AIRFLOW
T PRIMARY
Jrinie AIRFLOW
/%@e )

Figura 28- Esta¢des aerodindmicas do CFMS56.
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5.3 Dados do CFM56

A presente investigacdo tem por base dados do reator que serdo utilizados no software

GasTurb, afim de conseguir realizar o teste de performance e de otimizacao.

Os principais dados de entrada do GasTurb, apresentados nas tabelas seguintes, sdo o
resultado de recolha da informacgdo disponivel pela referéncia [7], servindo de base para a

simula¢do do ciclo termodindmico real do reator acronautico CFM56.

Nao faz parte do objetivo desta dissertagdo a resolugdo na obtencao dos parametros apurados,
mas sim a recolha e sintese dos dados sobre o reator que permitem continuar a desenvolver o
estudo de performance do CFM56. Para obter informagdes sobre a recolha e os métodos e
calculos efetuados, que permitiram chegar aos valores utilizados nesta dissertagdo, o leitor

devera consultar a referéncia [7].

Parametro de Razao de Pressoes Valor
Inner Fan LPC 1
Outer Fan LPC 1,66
Booster IPC 2,23
HPC 10,93
Camara de Combustio 0,967

Tabela 1- Razdo de Pressdes do CFM56 inseridos em Gasturb.
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Parametro Unidade Valor

Pressio Total P1 kPa 101,325

PCI 43,38

Rotacdao Nominal Veio HP 14044

Tabela 2- Pardmetros do CFM56 inseridos em Gasturb.

Parametro de Eficiéncia Valor

Eficiéncia Mecanica do Veio LP 0,99

Rendimento Politrépico IPC 0,946

Rendimento Politropico HPT 0,823

Tabela 3- Pardmetros de eficiéncia do CFM56-3 inseridos em Gasturb.
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Capitulo 6
Stmulacao em Software GasTurb

6.1 Introducao ao GasTurb

E necessario a constante melhoria do desempenho, eficiéncia e fiabilidade para competicao

comercial entre os varios fabricantes de reatores.

Contudo, existem elevados custos associados a investigacdo de turbinas a gas, devido a
necessidade da elaboragdo de extensos ensaios experimentais de grande escala ao hardware

dos reatores.

De forma a reduzir os custos associados a realizacdo destes ensaios experimentais, este tipo
de investigagdo ¢ vulgarmente substituida por simulacdes computacionais, utilizando
softwares indicados para cada aplicacdo. Ou seja, antes de se conceber o hardware, a turbina
a gas pode ser simulada em software, permitindo estudar previamente o seu design. Isto
possibilita identificar as alteragdes necessarias antes de ser construida, reduzindo diversas

questdes de custos de projeto em tempo util.

O software GasTurb foi desenvolvido por um especialista em mais de 30 anos na area de
desenvolvimento e simulagdo de turbinas a gas, tanto industrial como academicamente,

Joachim Kurzke [7].

Este software permite desenvolver estudos de performance de vérias configuragdes de
reatores, facilitando a simulagdo do ciclo termodindmico das arquiteturas mais comuns de
turbinas a gas, tanto em ponto de projeto de ciclo (design point) como em condi¢des nao

nominais de funcionamento (off-design point).
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6.2 Configuracao do CFM56-3

Este tipo de software apresenta dois tipos de configuracdo, a modular e a fixa. significa isto
que os modelos dos reatores podem ou ndo ser abordados como um sistema de componentes

interligados.

No caso concreto do GasTurb, a configuragdo ¢ fixa. O Gasturb oferece varias arquiteturas de
reatores para efeitos de simulacdo, dando ao utilizador uma panoplia de escolhas de acordo

com a lista de opgdes apresentada na Figura 29.

Two Spool Unmixed Flow Turbofan v

[urbojet

Figura 29- Selegdo da configuracdo do CFM56 no GasTurb.

Para representar este reator em concreto, o CFM56-3, ¢ utilizado o Geared Unmixed Flow
Turbofan (Figura 29), sendo que segundo Kurzke, a op¢do Two Spool Unmixed Turbofan,
apesar de soar a mais indicada ndo o ¢é, devido ao facto de esta configura¢do ndo integrar um

booster na sua constituigao [7].

Através da opc¢do fornecida pelo software, Edit Geometry, configurou-se ainda o numero de
estagios de cada componente, de forma a aproximar-se o mais possivel da geometria real do

reator.
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Figura 30- Geometria configurada no software GasTurb.

Usando os dados ja enunciado no Capitulo 5.3, procedeu-se a inser¢ao destes em modo

design-point.

Obteve-se o ciclo de fluxo no turbofan (Figura 31), onde ¢ possivel visualizar as varias
estagdes numeradas do reator, apresentadas pelo software GasTurb, e ainda perceber o trajeto
das picagens de ar que servirdo para o arrefecimento e controlo da temperatura das pas da

turbina.
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a
handling bleed b
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LPT NGV Coolin 2%
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0% Okgls b NGV cooling 6%
0% ¢ HPTcooling 5%

Figura 31- Representacdo das esta¢des aerodindmicas do furbofan em GasTurb.
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6.3 Ciclo Termodinamico do CFM56-3

Apo6s introducdo das informagdes obtidas para a configuragdo do CFMS56-3, ¢ possivel
realizar uma andlise termodinamica do ciclo do turbofan. Nesta andlise sdo obtidos os valores
das varias propriedades termodindmicas do fluido ao longo dos vérios componentes da
turbina a gas. Torna-se assim possivel visualizar a atuagdo dos componentes sobre ambos 0s

circuitos do fluido de gas (primario e secundario), desde a entrada a saida do motor.

Na Tabela 4 e 5 ¢ possivel observar os valores obtidos pelo simple cycle do CFMS56. Estes sao
0s parametros essenciais para a abordagem da otimizacdo do combinado entre a turbina e o

COmMpressor.

Parametro Valor
TSFC [g/kN.S] 11,01

Impulso [kN] 105,29

Core Efficiency 0,4394

Tabela 4- Valores de Performance obtidos pelo GasTurb.

Componente Razio de Pressao
LP Compressor 1
IP Compressor 2,23
HP Compressor 10,93

HP Turbine 3,755

LP Turbine 3,565

Tabela 5- Valores de Razdo de Pressdo obtidos pelo GasTurb.
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E possivel visualizar a evolugdo do ciclo termodinimico do CFM56, num diagrama P-V e T-
S, calculado pelo software GasTurb.
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Figura 32- Diagrama P-V ciclo termodindmico CFM56.
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Figura 33- Diagrama T-S ciclo termodindmico CFMS56.
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6.4 Mapas de Performance do CFM56-3

De forma a limitar a variabilidade dos valores que irdo ser introduzidos no software, e assim
ser possivel perceber a influéncia dos parametros input no resultado dos pardmetros output,

procedeu-se a leitura dos mapas de desempenho standart, disponiveis pelo GasTurb.

Estes mapas ndo sdo os originais do CFM56-3, pois como ¢ de esperar, pertencem ao
fabricante, em que, uma vez mais, ndo sdo de acesso publico. Porém, ¢ de esperar que ndo
haja um erro significante, que ponha em causa a fidelidade do critério utilizado neste estudo,
pois estes mapas standart sao concebidos tendo em conta valores tipicos de um Geared

Unmixed Flow Turbofan.

Esta consulta permitiu avancar significativamente esta investigacdo, sendo que no tratamento
de dados exportados do software, facilitou o seu arranjo de forma a limitar a variagdo dos
valores dos parametros a serem explorados. Isto porque, ao executar a otimizagdo e variagao
paramétrica do ciclo do CFM56-3, o GasTurb calcula novos ciclos sem ter em conta valores
de razdo de pressdo do compressor que atinja o limite imposto pelo surge line, bem como a

situacdo de choking.

Posto isto, visualizou-se os mapas de performance concebidos pelo GasTurb para definir uma
gama de valores para a razao de pressdes do IPC (booster) e do HPC, de forma a evitar ciclos

termodinamicos que atingem valores indesejaveis para o correto funcionamento do motor.
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Figura 34- Mapa caracteristico do Booster (IPC).
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Figura 35- Mapa caracteristico do Compressor de Alta Pressao (HPC).



Na leitura dos mapas atribuidos pelo programa, ¢ possivel perceber a localizagdo do operation
point (assinalado por um ponto amarelo), atribuido a situacdo de design-point do reator. Este
ponto de operagdo encontra-se situado na linha de rotacdo nominal N=1, que corresponde a
100% do valor da rotacdo do veio atribuido ao seu design-point. A leitura destes mapas de
performance permite registar a razdo de pressdes e o valor de caudal corrigido que sera
trabalhado. Os valores lidos nos limites superior e inferior da linha de rota¢dao do veio, serdo
atribuidos como os limites de intervalo de valores de razdo de pressdo usados no programa
GasTurb. Nao sendo possivel aceder ao valor exato pelo programa, na atribuicdo dos valores
lidos no mapa, e de forma a dar uma margem de seguranca, arredondou-se sensivelmente para

os valores apresentados na Tabela 6.

Estagio do Compressor Limite Inferior P/P Limite Superior P/P
IPC 1,75 2,75
HPC 7,75 13

Tabela 6- Limite de valores de razéo de pressdo do IPC ¢ do HPC.

6.4 Analise Paramétrica do CFM56-3

O software GasTurb dispde de varias opgdes em torno do ciclo termodindmico de um
determinado reator previamente configurado. Adjacente a possivel -caraterizacdo da
performance de um motor aeronautico, ¢ possivel acertar os seus pardmetros de forma obter
caracteristicas que apresentam uma melhoria na eficiéncia, auxiliando a concepcdo e

otimizag¢do do reator.

O objetivo de uma analise paramétrica de um ciclo termodinamico é de estimar valores nos
parametros de performance (TSFC e impulso unitdrio), em termos de limitagdes do projeto
(tais como temperatura maximo aceite pela turbina), de condi¢des de voo (temperatura
ambiente, pressdo ambiente e numero de Mach) e op¢des de design dos componentes (razao

de pressdes do compressor, razao by-pass, etc.) [12].

E partindo desta andlise paramétrica que o projetista de um determinado reator encontra o

ciclo termodinamico design-point, adequado para a sua aplicagdo.
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Ou seja, este método analisa vérios ciclos, em que cada um dita um hardware com geometria

e caracteristicas de operagdo apropriadas.

E possivel efetuar varios tipos de andlise paramétrica, com varias combinagdes dos valores

dos parametros, e perceber a dependéncia dos pardmetros output.

Considerou-se o estudo do reator em testbed, ou seja, de forma estacionaria num banco de
ensaio. Nao s6 os dados retirados provém de um teste de banco de ensaio, o que ndo seria
credivel usa-los para efetuar um estudo em modo flight, como também ndo ¢ do interesse
deste estudo, investigar a influéncia da velocidade de voo, altitude e Nimero de Mach a que a

o reator pode estar submetido.

Assim sendo, a eficiéncia de propulsdo ndo entra para esta andlise, tendo sido considerado
apenas a eficiéncia do core. O autor considerou este pardmetro de eficiéncia de grande
importancia para este estudo. Isto porque a eficiéncia do core separa o circuito primario do
secunddrio, incindindo sobre a energia a saida da turbina, apds a poténcia transmitida ao
compressor estar assegurada. Foi também desconsiderada a influéncia da razdo de by-pass,

por ndo fazer parte do circuito do core.

Foi igualmente evitado o LPC, por este apresentar um RP de 1, o que ndo influéncia as
condi¢des do ciclo, sendo que, para efeitos de estudo, foi considerado o conjunto de baixa

pressdo, somente a ligagdo entre o [IPC e o IPT.

Retirou-se as seguintes observagdes, percebendo a variabilidade de razdo de pressdo do
conjunto turbina-compressor, em contraste com os parametros de performance (TSFC,

Impulso e Core Efficiency), variando IPC entre 1,75 e 2,75, e HPC entre 7,75 ¢ 13.
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Figura 36- Analise paramétrica do CFM56-3 vs Core Efficiency.
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Figura 37- Analise paramétrica do CFM56-3 vs Impulso.
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IP Compressor Pressure Ratio = 1,75 ... 2,75 Contours: Sp. Fuel Consumption [g/(kN*s)]
HP Compressor Pressure Ratio = 7,75 ... 13

HPT Pressure Ratio

28 3 3.2 34 36 3.8 4 42 44 46
LPT Pressure Ratio

Figura 38- Analise paramétrica do CFM56-3 vs SFC.

Como seria expectavel, a tendéncia da otimizacdo dos parametros de performance do
consumo de combustivel e core efficiency do reator ¢ direcionada para um aumento da razao
de pressdes maxima permitida, tanto do compressor de alta pressao como do de baixa pressao.
Contudo, a dependéncia do Impulso ¢ consideravelmente positiva com o aumento do valor de

compressao do estdgio intermédio, mas tende a decrescer com a subida do compressor de alta

pressao.

De forma a proceder a otimizacdo da adequagdo entre compressor e turbina, utilizou-se
simultaneamente os trés critérios de performance, SFC, Impulso e Eficiéncia do Core. Isto €,
o autor decidiu tracar o objetivo de aumentar a Eficiéncia do Core, consequentemente
diminuir o consumo de combustivel especifico, mas, simultaneamente, sem prejudicar o valor

do impulso calculado no ciclo termodindmico do design-point do reator.
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Assim sendo, efetuou-se um novo estudo paramétrico do reator, relacionando estes trés

parametros. O resultado pode ser visualizado pela Figura 39.

IP Compressor Pressure Ratio = 1,75 ... 2,75 Contours: Core Efficiency
HP Compressor Pressure Ratio =775 ... 13
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Figura 39- Analise paramétrica Impulso vs SFC vs Core Efficiency.

Este estudo paramétrico permite tragar o objetivo de ndo atingir valores de Impulso (Net
Thrust) abaixo da linha de 105.3 kN (linha amarela), e perceber onde se conjuga os valores de
razdo de pressdo do IPC e HPC a esquerda dos valores de projeto (assinalado a amarelo), que

indicam a reduc¢do do consumo de combustivel (SFC) e simultaneamente o aumento do Core

Efficiency.
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6.5 Resultados

Partindo da anélise paramétrica, foi possivel exportar e realizar um tratamento de dados
relativos ao reator, de forma a proceder a uma andlise mais rigorosa sobre a influéncia da
variagdo da razdo de pressdes do compressor, dentro da gama de valores admissiveis. E

apresentado neste capitulo, apds uma sele¢do cuidada, os valores de maior interesse.

HPC=7,75
106,4 12,6
106,3 - - 124
- 12,2
106,2
- 12
o 1061 - 11,8
= &)
2 106 11,6 &
=
= 1059 / - 114
- 11,2
105,8
- 11
105,7 - 10,8
105,6 T T T T T T T T T T T T T T T T T T T T 10,6
N O N AN AN AN ANl MW FWmwwmwm O wWmiN~NLwm
N R A9 SN T a NN TN YN
i i i [9\] [\l 9\l 9\l N 9\l AN (9]
IPC
=0—Net ThrustkN  =#=Sp. Fuel Consumption g/(kN*s)

Figura 40- Dependéncia do SFC e Impulso em fungéo da variagéo do IPC para o HPC de 7,75

A variagdo do parametros de impulso atinge o seu pico maximo no valor de 106,35 kN para
uma combinac¢do de HPC=7,75, e IPC=2,35, como demonstra o Grafico 1. Contudo este valor
¢ de evitar, pois o0 software ndo tem em conta os fendmenos violentos que ocorrem quando os
valores de razdo de pressdes minimos sdo atingidos. Apesar do valor de HPC=7,75 se
encontrar no limiar do limite atribuido, devera a mesma ser evitado evitado. Esta combinagao
de valores também deverd ser desconsiderada, apesar de haver uma melhoria no impulso

unitério, existe uma penaliza¢do incontornavel no consumo de combustivel.
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Pelos graficos paramétricos retirados do GasTurb, foi possivel perceber que o objetivo

tragado tendia para um razdo de pressdes do IPC de 2,75. E demonstrado aqui, a variagdo dos

valores do HPC, fixando o valor do IPC em 2,75.
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Figura 41- Dependéncia do SFC e Impulso em fungdo da variagdo do HPC para um IPC de 2,75.

Pelo Grafico 2, percebe-se a dependéncia dos valores de impulso e SFC em funcdo do
aumento dos valores da razdo de pressdes de HPC. O maior valor de impulso registado ¢é
encontrado para o valor de RP do HPC minimo. O ponto pretendido (assinalado a amarelo no
grafico) apresenta um impulso minimo de 105,29 kN, mas com uma melhoria significativa no

SFC. Este sera a combinacdo do conjunto turbina-compressor pretendido, para as mesmas

condi¢des de operagao.
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Figura 42- Dependéncia do SFC e Impulso em fungdo da variagéo do IPC para um HPC de 9,39

E descoberto um fator razdo de pressdes entre turbina-compressor. Nos Graficos 4 e 5,
apresenta-se a dependéncia deste fator em funcdo do Core Efficiency. E simultaneamente
possivel perceber a variacdo do fator de pressdes entre turbina e compressor, dado pela razao

LPT/IPC e HPT/HPC, em fun¢do do aumento da RP de ambos os estdgios do compressor
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Figura 43- Dependéncia do Core Efficiency e variagao do fator de pressdes de ambos os estagios de pressdo para
um IPC de 2,75.
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Figura 44- Dependéncia do Core Efficiency e variagao do fator de pressdes de ambos os estagios de pressdo para
um HPC de 9,39.

Nas tabelas seguintes, estdo representados os valores obtidos para a otimizacdo da

performance do turbofan.

Parametro de Performance Valor

Impulso [kN] 105,29

Tabela 7- Valores de Performance resultado do processo de otimizacdo do CFM56-3.
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Componente

Razao de Pressoes

LP Compressor

IP Compressor

HP Compressor

HP Turbine

LP Turbine

2,75

9,39

3,592

3,920

Tabela 8- Razdo de Pressdo encontrados na otimizag@o para os varios componentes do CFM56-3

Este ciclo otimizado, através do ajuste entre a RP do HPC e IPC, apresentou melhorias
significativas nos parametros de desempenho do CFM56-3. Estas melhorias estdo limitadas,

pela consideracdo do valor de impulso dado pelo ciclo de projeto, que o autor assumiu como

valor minimo requerido

Estes valores ditam uma relacdo otimizada entre turbina e compressor para a sua adequagao,

em termos de RP, como apresentado nas Equagdes 6.1 ¢ 6.2.

HPT = (0,38)HPC

LPT = (1,42)IPC
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6.5.1 Adequacao IPC-LPT

Encontrado a melhor relagdo entre turbina-compressor, retirou-se resultados que ditam a
influéncia da sua variagdo na temperatura do ciclo, caudal corrigido e rendimento isentrépico
de cada componente. De seguida ¢ apresentado os resultados para o estagio de baixa pressdo,

influenciados pela relagdo LPT/IPC.

~
o

(e
(=)

vl
o

w
o

W

o-o-5-5-0-5-5-0-000u-a-aa-a-auas

142 144 146 149 151 154 157 160 164 168 1,73

Caudal Corrigido [kg/s]
N) N
o o

=
o

(=)

LPT/IPC

=#=]PC Corrected Flow W22Rstd kg/s == LPT Inl Corr Flow W45Rstd kg/s

LPT Exit Corr Flow W5Rstd kg/s =&=HPC Inl Corr Flow W25Rstd

Figura 45- Caudal corrigido do ciclo de baixa pressdo em dependéncia da relagdo turbina-compressor LPT/IPC
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Figura 46- Temperatura do ciclo de baixa pressdo em dependéncia da relagdo turbina-compressor LPT/IPC.
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Figura 48- Trabalho especifico do ciclo de baixa pressdo em dependéncia da relagdo turbina-compressor
LPT/IPC.
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6.5.2 Adequacao HPC-HPT

Do mesmo modo que anteriormente, ¢ apresentado aqui os resultados para o estagio de alta

pressao.
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Figura 49- Caudal corrigido do ciclo de alta pressdo em dependéncia da relagdo turbina-compressor HPT/HPC.
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Figura 50- Temperaturas do ciclo de alta pressdo em dependéncia da relagdo turbina-compressor HPT/HPC.
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Figura 52- Trabalho Especifico do ciclo de alta pressdo em dependéncia da relagdo turbina-compressor
HPT/HPC.

Estes graficos, representam as variagcdes nos parametros do reator, em fun¢do do conjunto
turbina-compressor. Em suma, € possivel retirar analises da variagdo de parametros do reator
como um conjunto, através do factor entre turbina-compressor, em vez de tratar o reator como

COl’IlpOIlCl’lteS €m separado.
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Capitulo 7

ConclusoOes

Aqui serd exposto o percurso e as conclusdes retiradas deste estudo, bem como os objetivos
cumpridos, principais dificuldades e obstaculos encontrados no decorrer da investigagdo. Por
fim, serdo ainda abordadas algumas recomendacdes para a continuagdo de trabalho futuro

incidente nesta tematica.

Como objetivo desta dissertacdo, foi proposto ao autor elaborar uma investigagdo sobre
turbina a gas, para fins de propulsdo aerondutica, com o intuito de explorar os parametros

inerentes ao conjunto turbina-compressor, de forma a poder definir a sua melhor adequagao.

Assim sendo, surgiu a necessidade de obter um reator aerondutico real, de forma a utilizar os

seus dados para poder prosseguir a investigagdo usando soffwares concebidos para tal.

Constatou-se a dificuldade em obter este tipo informagdo, sendo apenas disponibilizada uma
quantidade limitada de informacdo ao publico, insuficiente para poder prosseguir com o
investigacdo. Foi conseguido obter uma maior quantidade de dados relativos a Unmixed Twin-
Spool Turbofan. concebido no final da década de 70, nomeadamente o CFM56-3, através da
consulta de uma dissertagao final de mestrado. Os dados utilizados foram adquiridos através
de testes em banco de ensaio nas instalacdes da TAP, e posteriormente alguma informagao

por parte do fabricante.

O manuseamento dos dados obtidos permitiu modelar um turbofan em software Gasturb, e
realizar um estudo do ciclo termodindmico em modo de design-point, e partir para uma

exploragdo e analise dos parametros de design do compressor e da turbina.

Numa abordagem tedrica, foi elucidado o designio da aquisicdo e leitura de um map
performance do compressor e da turbina, para um reator em especifico. Como explicado, cada
um aborda individualmente cada componente, indicando parametros de design, performance e

respectivas limitagdes para uma area de operacao.
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Foi objetivo desta investigagdo, conseguir juntar os dois mapas num mapa Unico, que tratasse
os dois componentes interligados como um todo, enunciando as mesmas informagdes de

operacao que os mapas individuais.

Este objetivo apresentou grandes obstaculos, pois os principais fabricantes ndo disponibilizam
estas informagdes para reatores especificos. Apenas, através da bibliografia especializada, se
tem acesso a representacdes tipicas de um compressor e de uma turbina. Era interessante
conseguir ter acesso a dados tabelados usados para a construgdo destes mapas, e partindo do
tratamento de dados, executar uma programacgdo que abordasse ambos 0s componentes,

executando uma representa¢do do conjunto num sé mapa.

Porém, através de um artigo cientifico elaborado por D.G.Evans, que aborda este proposito, o
autor conseguiu referenciar um método empirico. E assim cumprindo o objetivo de identificar
uma area de operagdo do turbojet num map performance de adequagdo para o conjunto

turbina-compressor.

Em relacdo ao CFM56, usou-se mapas standarts disponibilizados pelo sofiware GasTurb,
pois mais uma vez, ndo foi possivel o acesso aos mapas reais do reator em questdo. Com isto,
no processo de otimizagdo, foi evitado problemas de surge/chokinig, estabelecendo limites de

valores aceitaveis.

Sendo o objetivo desta dissertagdo centrada no acoplamento entre turbina e compressor, foi
posto de parte no estudo experimental a influéncia da razdo de by-pass, e os parametros do
Low Pressure Compressor, por estes nao estarem diretamente ligados ao core do motor, mas
sim ao circuito secundario do CFM56. Contudo, ¢ explicado numa abordagem teoérica, a sua

influéncia na otimizac¢ao de um turbofan.

A temperatura de entrada na turbina T3 apesar de ser um factor importante para o design de
qualquer turbina a gas, foi demonstrado a sua influéncia na otimiza¢do do furbojet, mas nao
foi alvo de exploracdo desta investigacdo. Isto deve-se ao facto do seu valor maximo
permitido ser inerente ao material e nivel tecnoldgico da turbina, e ndo um parametro que

defina a interligacdo entre os componentes da turbomaquina.

A fim de concluir esta investigacdo, efetuou-se uma andlise paramétrica, fazendo

manipulagdo da razdo de pressdes de ambos os estagios de pressdo, de forma a conseguir
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otimizar o consumo de combustivel, ndo prejudicando o impulso estabelecido no ponto de
projeto. Foi possivel perceber a influéncia destes pardmetros de design sobre os pardmetros de
performance, tendo sido encontrado o factor entre razdo de pressdes adequado para o estagio
de alta pressdo e baixa pressdo de 0,38 e 1,42, respectivamente. Ambos factores permitem

uma abordagem otimizada entre a turbina e o compressor, enquanto reator aeronautico.

E demonstrada ainda a influéncia destes factores de razdo de pressdes nos parametros de
temperatura, caudal corrigido, trabalho especifico e ainda a variagdo da eficiéncia isentropica
do Turbofan, permitindo encontrar uma adequagdo entre turbina-compressor que va ao

encontro de objetivos diferentes do estabelecido pelo autor da presente dissertacao.

7.1 Recomendacoes para Trabalho Futuro

A 4rea de investigacdo proposta nesta dissertacdo ¢ ainda um campo muito prematuro, a nivel
de artigos cientificos de acesso ao publico. O autor acredita que os principais fabricantes de
reatores detém em sua posse informacdes relevantes e de extrema importancia sobre a melhor
adequacdo entre os principais componentes de uma turbina a gas. Como ¢ dbvio, por motivos
comerciais, estas informagdes dificilmente sdo partilhadas com institutos académicos e de

investigacdo, fora das instalagdes dos proprios fabricantes.

O autor tem consciéncia que ainda ha muito trabalho a ser continuado neste campo de ciéncia,

e tem expectativas que se continue esta investigacao.
Assim sendo, sdo aqui enumeradas algumas recomendagdes para trabalho futuro.

* Obter dados tabelados que permitam a constru¢do dos mapas de performance, de um
reator aeronautico em especifico, afim de obter um matching map mais preciso e

aproximado da realidade.

* Adquirir dados relativos a um reator diferente do CFM56-3, a fim de se conseguir

comparar os resultados conseguidos nesta dissertagao.

* Desenvolver a otimizagdo da adequacdo turbina-compressor em turbinas a gas usadas
para fins industriais, de forma a comparar os objetivos das diferentes aplicacdes e dos

métodos utilizados.
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ANEXO A

Dados do Reator
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VITESSE (m/s)

Anexo A.l1 — Dados Do Fabricante CFM56-3
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Anexo A.2- Sistema de Ar CFM56-3
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ANEXO B

Resultados do Gasturb
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Anexo B.1- Dados de Entrada Gasturb

Date: 21Dezl5
Time: 16:58

Unmixed Flow Turbofan Alt=

File History:
BEGIN HISTORY
END HISTORY

Total Temperature T1
Total Pressure Pl
Ambient Pressure Pamb

o

Relative Humidity [%]

Basic Data

Intake Pressure Ratio

No (0) or Average (1) Core dP/P
Inner Fan Pressure Ratio

Outer Fan Pressure Ratio

Core Inlet Duct Press. Ratio
IP Compressor Pressure Ratio
Compr. Interduct Press. Ratio
HP Compressor Pressure Ratio
Bypass Duct Pressure Ratio
Turb. Interd. Ref. Press. Ratio
Design Bypass Ratio

Burner Exit Temperature

Burner Design Efficiency
Burner Partload Constant

Fuel Heating Value

Overboard Bleed

Power Offtake

HP Spool Mechanical Efficiency
Gear Ratio

LP Spool Mechanical Efficiency
Burner Pressure Ratio

Turbine Exit Duct Press Ratio

Air System

Rel. Handling Bleed to Bypass
Rel. HP Leakage to Bypass

Rel. Overboard Bleed W Bld/W25
Rel. Enthalpy of Overb. Bleed
Recirculating Bleed W reci/W25
Rel. Enthalpy of Recirc Bleed
HPT NGV Cooling W Cl NGV/W25
HPT Rotor Cooling Air W Cl/W25
HPT Cooling Air Pumping Dia
LPT NGV Cooling W NGV LPT/W25
Rel. Enth. LPT NGV Cooling Air
LPT Rotor Cooling Air W Cl/W25
Rel. Enth. of LPT Cooling Air
Rel. HP Leakage to LPT exit
Rel. Fan Overb.Bleed W Bld/W13

Mass Flow Input

Inlet Corr. Flow W2Rstd
Auxiliary Coordinate Beta
LPC Efficiency

Polytr.Inner LPC Efficiency
Polytr.Outer LPC Efficiency

Page 1

Om ISA +15 C

kPa
kPa

MJ/ kg
kg/s
kw

kg/s

303,1
101,325
101,325
0

, 66

]

2,2304
0,9823
10,937
0,975
0,99

5

1642,15
0,99
1,6
43,38

0

40

0,99

1

0,99

0,9675
0,99

ff Design Input Only

~ ~
oo
o N oo

OORrRPOO0OO0OOO0OOFrORrROOO
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LPC Design
Nominal LP Spcol Speed

IPC Efficiency
Polytr.IPC Efficiency

HPC Efficiency
Polytr .HPC Efficiency

HPC Design
Nominal HP Spcol Speed

HPT Efficiency
Polytr .HPT Efficiency

LPT Efficiency
Polytr.LPT Efficiency

Nozzle Calculation
Core Nozzle Thrust Coeff
Bypass Nozzle Thrust Coeff

Design Core Nozzle Angle [°]
Design Bypass Nozzle Angle [°)

4940

0,9462

0,926

14044

0,8231

0,8592
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W
Station kg/s
amb

Anexo B2- Ciclo de Projeto CFM56-3

T
K
303,10
303,10
353,69
303,11
303,11
385,87
385,87
784,76
784,76
1642,15
1592,79
1240,88
1219,76
1208,93
929,47
929,47
929,47
353,69
784,76

P
kPa
101,325
101,325
168,195
101,335
101,335
226,018
222,017
2428,204
2428,204
2349,287
2349,287
625, 645
625, 645
619,389
173,723
173,723
171,986
163,995
2428,202

WRstd
kg/s

318,000
172,448
52,996
52,996
26,809
27,292
3,487

4,748
4,991
17,704
55,347

55,906
176,870

2 310,058
13 258,382
21 51,676
22 51,676
24 51,676
25 51,676

3 50,643
31 44,558

< 46,118
41 49,215
43 49,215
44 51,802
45 52,836
45 52,836

5 52,836

8 52,836
18 258,382

Bleed 0,000

Efficiency
Outer LPC
Inner LPC

IP Compressor
HP Compressor
Burner

HP Turbine

LP Turbine

isentr
0,9301
0,9228
0,9358
0,8997
0,9900
0,8446
0,8772

0,9349 0,
0,9231 o0,
0,9462 0,
0,9260 1,

0,8231 3,
0,8592 1,

RNI P/P
942 1,660
942 1,000
942 2,230
548 10,937

0,968
147 3,755
135 3,565

HP Spool mech Eff 0,9900 Nom Spd 14044 rpm
LP Spool mech Eff 0,5900 Nom Spd

4940 rpm

FN
TSFC
WE

s NOX

Core Eff =
Prop Eff
BPR
p2/p1
P3/P2
P5/P2

Pl6/P6
P16/p2
P6/P5
28 =
Al8 =
XM8 =
XM18
WB1ld/wW2
cD8 =
cD18

PWX =
v18/v8,id=
WBLD/W22 =
Wreci/W25=
Loading =
e444 th
WBLD/W25

WHNGV/W25=
WHcl/w25 =

P6/P5
P16/P13

105,29 kN

11,0121 g/ (kN¥*s)

1,1595 kg/s
0,8354

0,43%94
0,0000
5,0000
1,0000

23,96
1,7145

0,95353
1,61850
0,95000
0,24307 m?
0,74662 m?
0,91935
0,85897
0,00000
0,97542
1,00000
40,0 kW
0,58781
0,00000
0,00000
100,00 %
0,82498
0,00000

0,06000
0,05000

0,95%00
0,9750
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Anexo B3- Ciclo Otimizado CFM56-3

Date: (4Janlé
Time: 12:32

Unmixed Flow Turbofan Alt= Om ISA +15C

W T P WRstd

Station Xkg/s X kPa kg/s EN = 105,29 kN
amb 303,10 101,325 TSEC = 10,8713 g/ (kN*s

2 310,058 303,10 101,325 318,000 WE = 1,144¢6 kg/s
13 258,382 353,69 168,199 172,448 s NOX = 0,912¢

21 51,676 303,11 101,335 52,996

22 51,676 303,11 101,335 52,996 Core Eff = 0,4447

24 51,676 410,82 278,639 22,438 Prop Eff = 0,0000

25 51,676 410,82 273,707 22,842 BER = 5,0000

3 50,643 796,60 2570,520 3,319 P2/P1 = 1,0000

31 44,958 796,60 2570,520 P3/P2 = 25,37

i 46,103  1642,15 2486,978 4,484 P5/P2 = 1,725¢

41 49,204  1593,39 2486,978 4,714

43 49,204 1251,82 692,359 P16/p6 = 0,94739

44 51,787 1230,68 692,359 P16/P2 = 1,61850

45 52,821 121%,93 685,436 16,066 P6/P5 = 0,99000

49 52,821 919,64 174,850 AB = 0,23985 m?

5 52,821 919,64 174,850 54,683 AlB = 0,74662 m?

8 52,821 919,64 173,101 55,236 XM8 = 0,92493

18 258,382 353,69 163,995 176,870 XM18 = 0,85897
Bleed 0,000 796,60 2570,522 wBld/w2 = 0,00000
-------------------------------------------- CD8 = 0,97575
Efficiency isentr polytr RNI P/P CD18 = 1,00000
Quter LPC 0,9301 0,9349 0,%42 1,660 PWX = 40,0 kw
Inner LPC 0,9228 0,9231 0,%2 1,000 V18/v8,id= 0,58768

IP Compressor 0,9381 0,9462 0,%42 2,750 WBLD/W22 = 0,00000

HP Compresser 0,9016 0,9260 1,770 9,381 Wreci/w25= 0,00000
Burner 0,9900 0,968 Loading = 100,00 %
HP Turbine 0,843% 0,8231 3,330 3,592 eddd th = (,8238¢

L? Turbine 0,8785 0,85%2 1,247 3,920 WBLD/W25 =  0,00000
HP Spool mech Eff 0,9%900 Nom Spd 14044 rpm WHNGV/W25=  0,06000
LP Spool mech E£ff 00,9900 Nom Spd 4940 rpm WHcl/W25 = 0,05000
P22/P21=1,0000 P25/P24=0,9823 P45/P44=0,9%00 P6/P5 = 0,9900
-------------------------------------------- P16/P13 = 0,9750
hum (%) war( FHV Fuel

0,0 0,00000 43,380 Generic

95



