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Resumen

El presente articulo muestra la metodologia que se llevo a cabo para determinar la eficiencia de la etapa de turbina de
alta presién (HPT) de un motor turbofan de alto indice de derivacidn de un avién comercial. Para esto fue necesario
preliminarmente establecer los pardmetros de funcionamiento del motor, como el flujo mdsico de aire, relacion de
compresidn, consumo especifico de combustible, entre otfros, en diferentes tipos de motores turbofan realizando un
promedio de estos valores. Después de haber establecido un baseline, el andlisis gasodindmico permitié obtener
presiones y temperaturas internas a la entrada de la etapa de turbina de alta presion, con lo que se pudo estimar las
dimensiones de los alabes del rotor y estator, las velocidades del flujo de gas a su paso por la etapa de turbina, las
diferentes pérdidas de energia que experimenta una turbomdquina debido a su naturaleza y que se ven reflejadas en
el rendimiento global de un motor de aviacién; asi como el procedimiento que se muestra en este documento para
obtener las eficiencias de dicha etapa Esto con el fin de corroborar si el diseno realizado es satisfactorio y puede
continuarmds adelante con un posible proceso de manufactura.
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Abstract

This article presents the method used to determine the efficiency of the stage of a High Pressure Turbine (HPT) of a high
bypass ratio turbofan engine from a commercial airliner. For this it was necessary to first establish the operating
parameters of the engine such as air mass flow, compression ratio, specific fuel consumption, among others, in different
types of turbofan engines by averaging these values. Having established a baseline, the gas dynamic analysis provides
internal pressures and temperatures at the inlet stage of the high pressure turbine. With this analysis we were able to
estimate the dimensions of the rotor and stator blades, the gas flow rates when it passes through the turbine stage, the
different energy losses experienced by a turbo machine because of its nature and that are reflected in the overall
performance of an aircraft engine. We are also showing the procedure to obtain the efficiency rates for such a stage.
Thisin order to verify if its design is satisfactory and may continue later on with a possible manufacturing process.
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Introduccion

En Colombia el disefo de elementos mecdnicos de
motores a reaccidon aldn es muy incipiente. Se debe
tener en cuenta que desde el punto de vista
aerondutico, nuestro pais se dedica al mantenimiento
de aeronaves y a seguir procesos designados por los
entes regulatorios; por esto es muy importante que
desde la universidad y centros de instruccion
aerondutica se formulen proyectos de investigacion
gue incentiven a estudiantes y profesores hacia el
disefio y construccion de elementos.

Para el desarrollo de este articulo se tomd como base el
proyecto de grado ftitulado: Diseno Conceptual y
Preliminar de la Etapa de Turbina de Alta Presién para un
Motor Turbofan High Bypass; de la Fundacién
Universitaria Los Libertadores. En este proyecto
inicialmente se promediaron los datos de
funcionamiento de los motores turbofan comerciales
mds comunes, como el CFM56, el V2500 o el CF34;
posteriormente se desarrolldé un andlisis
termogasodindmico para la obtencién de los
pardmetros de entrada a la etapa de turbina de alta
presion (HPT), principalmente las temperaturas y
presiones internas tanto estdticas como dindmicas del
motor, y de esta forma realizar el proceso de diseno
mecdnico; para este caso el disefo de los alabes de
turbina (rotoresy estatores).

En esta fase del diseno se determinan los tridngulos de
velocidades del flujo de gas, los cuales son inherentes a
los perfiles aerodindmicos utilizados, y aunque se
empled uno solo para estatores y rotores; el tamano y la
posicion de cada uno de ellos es diferente, lo que
genera tridngulos distintos. A partir de esas geometrias
se calcularon las dimensiones de los alabes, la
seleccion del material de la turbina, los dngulos de
enfraday salida del flujo de gas, asi como las eficiencias
que puede llegar a tener. Estas eficiencias se calcularon
en funcién de las pérdidas de energia que se dan en el
interior de una turbina a gas debido a su configuraciény
funcionamiento; ya que la disposicion de los alabes y el
movimiento que realizan para cumplir con su objetivo
de expandir el gas y acelerarlo, genera una serie de
cargas y esfuerzos que se transforman en pérdidas bien
sea mecdnicas o de calor. Asi, resolviendo este tipo de
problemas y aumentando el rendimiento final de la
turbina se puede pensar en su fabricacion posterior con
elfinde impulsarlaindustria nacional.

Procedimiento y Resultados

A continuacién se presentan los valores obtenidos en el
frabajo de investigacién que sirvid como referente
principal para la redacciéon de este articulo. En la tabla
1 se encuentran consignados los valores iniciales
obtenidos del andlisis termogasodindmico. A partir de
ellos se derivan todos los cdlculos y datos pertinentes
para el disefo de la turbing; los cuales son: Flujo mdsico
de aire, flujo mdsico de combustible, velocidad de la
aeronave (condicién de operacion del motor),
temperatura inicial de la turbina, presién inicial de la
turbina, temperatura final de la turbina, presién final de
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la turbina, revoluciones del eje de alta del motor,
constante universal de los gases y constante adiabdtica
delamezcla.

DisefoPreliminarde la Turbina
Valores Iniciales

Dato Valor Unidad
m, 33,5 kg/s
my 0,406 kg/s
Va 239,54 m/s

Tort 1221,65 K
Po1t 976,89 kPa

Toat 866,11 K
Post 191,36 kPa
N 15296 RPM
R 0,287 kJ/kg*K

1,333

Tabla 1: Datos iniciales para el diseho preliminar
de la turbina. Fuente: Autores.

En la tabla 2 se aprecian los datos requeridos para el
cdlculo de la eficiencia de la etapa de turbina, como:
los adngulos medios de la corriente del flujo de gas que
pasa por los alabes del estator y del rotor, en los cuales
los subindices indican el punto donde se calcularon
dichos valores, que corresponden a: 1 es el dngulo de
ataque del estator, 2 el dngulo de salida del estator y
consecuentemente el de enfrada al rotory 3 el dngulo
desalidadelrotor.

Dimensionamiento de la Turbina
Angulos de la corriente Alturas y Radios

Dato Valor [°] Dato Valor [m]
1m 0 hy 0,0201
2m 62,7 h, 0,0470
2m 37,2 hs 0,0915
3m 30 m 0,273
3m 60,3

Tabla 2: Angulos Medios y Alturas de los Alabes.
de la turbina. Fuente: Autores.

Para calcular la eficiencia de la etapa que se ha
disefado, se requiere conocer también las diferentes
pérdidas que se presentan en la turbina, que pueden
ser debido a la geometria del perfil, a las fugas de la
corriente de gas en la cabeza del alabe y a las
vibraciones de los esfuerzos producidos principalmente
enelrotor. Como primer pasoy feniendo en cuenta
ai:, az y (s/c)nv se puede leer directamente el
coeficiente de pérdida del perfil en el estator en (Yp)n
lagrafical.

Resumen de Valores Obtenidos

Medidas
Seccion | Cuerda[m] Paso [m] # de Alabes
Estator 0,017 0,014 126
Rotor 0,035 0,026 67
Relaciones
Dato Valor Dato Valor
/2 1,094 (s/ch 0,81
ry/r2 0,920 (slck 0,74
ro/r3 1,201 h/c 2

/13 0,856

Tabla 3: Dimensiones del Perfil de los Alabes
Rotores y Estatores de la Turbina. Fuente: Autores.
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En la tabla 3 también se aprecian otros datos muy
importantes como son: la relacién pasd-cuerda (s/c)
del estatory delrotory larelacién de aspecto (h/c) que
esigual para ambos conjuntos de alabes.
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Grdfica 1: Coeficiente de pérdida del perfil para
alabes convencionales. Fuente: Grafica tomada de
Saravanamuttoo, HIH. Gas Turbine Theory. 1996.

El resultado para el coeficiente de pérdida del perfil en
el estator Yp(pz=0) es del 2,9%, mientras que el
coeficiente de pérdida del perfil en el rotor (Yp)r se
calcula con la ecuacion (1), que constituye una
correccion para una variacion del dngulo de entrada
con dngulo de salida constante es decir que B2=ps,
asumiendo que el alabe del rotor fuera de impulso y no
dereaccién, que segun la grdfica 1, Yp(pz=p3) seria igual
a 0,107 apartirdel valorde (s/c)r=0,74 y de [3=60".

(Yp)n= 0,029
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2
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El resultado para el coeficiente de pérdida del perfil en
el rotor (Yp)r es del 4,4%, hay que resaltar que la
relacion espesor/cuerda (t/c) escogida es del 15% ya
que el factor de correccién de 0,2 de la ecuacién (1)
solo es fiable para 0,15 < t/c < 0,25, esta correccidn es
solo para cuando (t/c) sea diferente del 20%
(Saravanamuttoo, HIH. 1996.

Gas Turbine Theory. PAg. 284.) ya que una disminucién
de t/c entrana una pérdida del perfilmds reducida para
fodos los alabes distintos de los de tobera (B2 =0) y el
perfil seleccionado Té tiene unarelaciéont/c del 10%.
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Después hay que hallar las pérdidas secundarias A con
la ecuacion (2) donde la funcién f esta dada por la
curvadelagrafica2:

A=f <1+—E> 2)

rt

Para los alabes del estator la constante B que mds

adelante se explicara, es nula; de aqui que A se hallara

de lasiguiente manera. Hay que tener en cuenta que la
I'r

relacién 7 corresponde a la seccién media entre 1y 2,
esdecir, entrela entraday lasalida del estator:

<A2 cos [32 >2 <0,080*cos (62, 7")>‘2
At cos f31 0,034+c0s (0°)

= 0,60

rr ! )
<1+rt> <1+1,132
0.03
A 0.021
001}~
0 | H | 1 PR |
0.1 0.2 03 04 05

(o) (%)
Ay cos By fr
Grdfica 2: Pardmetro de pérdidas secundarias.

Fuente: Grafica tomada de Saravanamuttoo,
HIH. Gas Turbine Theory. 1996.

Debido a que el resultado se encuentra fuera de rango
es necesario extrapolar la curva de la grdfica 2
utilizando la ecuacion (3) que se halldé con el método
del polinomio de interpolacién de LaGrange donde el
valordeies 0,041.

P = 0,05x° + 0,065x* + 0,001x + 0,0055 (3)

P = 0,05 (0,6)°+ 0,065 * (0,6)> + 0,001* (0,6)
+0,0055 = 0,041

Ahora y con la ecuacién (4) se calculara el dngulo
medio am en la seccién de estudio inmediatamente
anterior.

tan d2 —tan Q@
ap = tan” ! [( an 22 an 1)] (4)

tan(62,7°) — tan (0°)
2

a,, = tan"! [ ] — 44,09°




Y enseguida se puede hadllar la relacion del coeficiente
de sustentacion del perfil entre la relacion paso/cuerda
€L conlaecuacion (5).
s/c
CL _
sl

C
<—L> = 2[tan (0°) + tan (62,7°)] * cos (44,1°) = 2,78
s/c N

2 (tan @1 + tan @2) cos Am  (5)

Ya conociendo estos valores se pueden calcular los
coeficientes de pérdidas secundarias y de juego de
cabeza Ys + Yr donde kes eljuego, hla altura del alabe
y la constante B vale 0 para los alabes del estator como
ya se habia mencionada anteriormente, utilizando la
ecuacion (6).

\1reL 1’ [eos?a,
L+ = [l *B (Zﬂ [%] [0053 an
cos?(62,7°)
cos>(44,1°)

(6)

Y, + Y ]y =1[0,041]%[2,78]% = =0,18
N k1IN

Después se hace el mismo procedimiento para los
alabes del rotor, pero en esta ocasidon B vale 0,5 para
juegos de cabezaradialy 0,25 para un alabe con llanta
en la cabeza con juego lateral como indica la figura 1.
Para este caso se utilizaran alabes con llantas en la
punta y con un juego de cabeza k del 2% de la altura
media del alabe h de tal forma que B(%) tendré un valor
de:

k
B (%) = 0,25 * 0,02 = 0,005
k

)

) ] ek
h
% SRR % % SARRRRRS %

8=05 8=025

Figura 1: Juego de cabeza radial y lateral de alabes de turbina.
Fuente: Imagen ftomada de Saravanamuttoo, HIH.
Gas Turbine Theory. 1996.

Usando la ecuacién (7) se hallara el valor requerido
para localizar el coeficiente de perdida secundario
paraelrotor.

<A3 cos [33 >2

Az cos 32

<1+E> (0

rt

<0,157* cos (60,30)>2
0,080 * cos(37,2°)

=0,82

(1+12%)
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Nuevamente utilizando la ecuacién (3) se conocerd el
coeficiente de perdida secundario X para los alabes del
rotorque dacomoresultado 0,07.

Puyr = 0,05 % (0,82)° + 0,065 * (0,82)7 + 0,001 * (0,82)
+0,0055 = 0,07

Ahora es necesario conocer el valor del dngulo en el
punto medio entre la entrada y la salida del rotor Bm
conayudadelaecuacion (8).

(tan B3 — tan B2)
S @)

tan(60,3°) — tan (37,2°)
2

Bm = tan~! [

B, = tan”! [ ] —~26.36°

A partir de la ecuacién (9), se calculara la relacion del

coeficiente de sustentacion conrespecto al paso/cuer-

dadelrotor (%) ,ahora que ya se conoce el dngulo m.
s/c R

CL = 2(s/c) (tan Bz + tan B3) cos fm (9)

C
<_L> = 2[tan (37,2°) + tan (60,3°)] * cos (26,4°) = 4,50
s/c/,

Con el resultado anterior obtenido y usando la
ecuacién (10), se hallara el coeficiente de perdida
secundariay de juego de cabeza de los alabes del rotor
[Ys+ Yir paraconocerlas pérdidas totales.

=] 22 o

cos® B,

B , [c0s?(60,3%) B
[V + % ]g = [0,07 +0,005]%[4,50]? {—0053 2o = %

Los coeficientes de pérdidas totales en el estator Yny en
elrotor Yrserdn:

Y~ = (Yp)n +[Ys + Yk]nv (11)
Yn=0,029 +0,18 =0,21

Yr = (Yp)r + [Ys + Y&]r (12)
Yr=0,044 + 0,58 = 0,62

El coeficiente de pérdida global de los alabes del
estator se encuentra en un rango aceptable del 21%,
pero los valores obtenidos del coeficiente de pérdida
en elrotor Yr es muy grande, lo que indica que aunque
el coeficiente de pérdida del perfil (Yp)r es bajo, la
geometria tan torsionada del alabe genera un efecto
contrario al esperado, en el cual el entorchamiento del
alabe debia producir mds eficiencia que en un alabe
recto, y mds teniendo en cuenta el indice de incidencia
nulo; es decir que los dngulos del perfil son iguales a los
delflujo.

Con el coeficiente de pérdida total del estator Yw, y
usando la ecuacion (13), el coeficiente equivalente de
pérdida An en dicha seccidn corresponden al 15%, un
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valor que puede ser vdlido para la turbina disenada en
este proyecto, comparado con el valor inicial de An del

9%.
Yy

()
7'
_ 021
N 120165
91027 K

Para hallar el coeficiente equivalente de pérdida en el
rotor AR es necesario calcular primero Tosrl, ya que dicho
valor se requiere enla ecuacion (15).

Iy =

=0,15

2
Tosret = T3 + S (14)
2Cp

To3rel = 786,01 K+ 244,87 K = 1030,88 K

Yz
Ap = 15
E <T 03r€1> 15
T3'f
0,62

E™ 7103088 K
758,52 K

=045

A diferencia de los resultados obtenidos en el estator, el
coeficiente equivalente de pérdida en el rotor Ak es muy
alto, puesto que corresponde a mds de la mitad del
rendimiento del disco rotor, valor que afectara
significativamente la eficiencia de la etapa, el cual se
hallara conlaecuacion (16).

1
s = ; = (16)
Vs T G
[+65)+() (5]
1+
<Toz - Tos)
1 -
Ns = =0,70
[0,45 * (244,87 K) +<;§;"g; ’,j) * 0,15*(285,66K)]
1+ ’
(355,53 K)
Conclusiones

Tal como se preveia, el rendimiento de la etapa de
furbina de alta ns es apenas del 70%, un valor muy bajo
para el tipo de turbina que se quiere disenar, ya que la
eficiencia que se habia asumido al inicio del andlisis
gasodindmico del motor para la seccién de turbina fue
del 87%. Pero, y aungue no se especifica el nUmero de
etapas correspondiente a una turbina con una
eficiencia del 87%, este valor normalmente pertenece a
turbinas de multiples etapas.

Ahora, teniendo en cuenta que una sola etapa es
menos eficiente que la turbina completa y aclarando
que los datos y condiciones trabajadas para los
cdlculos realizados son las reales y no las ideales se
puede determinar que el resultado obtenido es
satisfactorio ya que los fabricantes poseen una serie de
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secretos sobre sus disenos de turbinas y demds
elementos para aumentar las eficiencias; los valores
calculados son unosy los valores para poner un motor a
punto son otfros y estos se ganan mediante
adecuaciones infernas que no se conocen; los valores
que se hallaron son los mds aproximados a los de un
motorreal.
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