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1. RESUMO

Em projetos de motores aeronauticos do tipo turbina a gés é essencial prever a extracdo de
uma parcela de ar proveniente do compressor a fim de realizar diversas funcdes. Esta parcela
de ar define 0 sistema de ar secundario constituido de passagens internas no motor
responsaveis pelo resfriamento de discos e palhetas, selagem de mancais (evitar vazamentos
de dleo lubrificante), vedaches entre estégios e balanceamento de pressdes para reduzir
esforcos axiais sobre 0s mancais, dentre outras. Os principais componentes do sistema de ar
na turbina destacam os. orificios, tubos, selos labirintos, espagos anulares, contragdes e
expansdes, cavidades. Alguns destes componentes podem ser estéticos ou rotativos. O
presente trabalho tem como objetivo principalsimular o sistema de distribui¢éo de ar para um
motor aerondtico em diversas condicbes de operacdo e avaliar seu efeito no ciclo
termodindmico do mesmo. A metodologia de solugdo a ser utilizada serd desenvolver
umprograma numerico capaz de obter estimativas apropriadas de vazéo massica e pressao em
cada “ramo” do sistema de ar do motor, e por consequencia um controle adequado destes
parametros implica na melhora do sistema dos componentes, impactando no aumento global
de eficiéncia do motor.

2. INTRODUCAO

O sistema de distribuicéo de ar internode um motor aeronéutico, comumente chamado, como
escoamento secundario representa uma parcela da vazdo de ar proveniente da saida ou de
estégios intermediérios do compressor. A distribuicdo de ar proveniente do compressor serve
para o resfriamento dos componentes internos e vedacdo dos mancais. Este sistema de ar €
essencial para o funcionamento do motor. No entanto, o ar desviado para 0 circuito
secundario acarreta uma desvantagem para o ciclo termodindmico do motor, pois 0 mesmo,
na maioria das vezes, ndo produz empuxo ou poténcia de e xo, e consequentemente diminui a
eficiéncia global do motor. Desta forma, é€ importante que a distribuicdo de ar segja a minima
possivel com quantidades de ar suficientes para desempenhar sua funcdo sem pendizar a
eficiéncia do motor.

No presente trabalho, inicialmente, sera estudado um motor aeronéutico do tipo turbo eixo
com a estimativa de uma quantidade de ar extraido do compressor. Este estudo do ciclo
termodindmico sera feito no programa GasTurb. No programa GasTurb prevé somente a
guantidade de ar extraido do compressor, e através do balanco de energia (Segunda Lei da
Termodinamica) sdo determinados os principais parametros de operacéo e de desempenho do
motor, tais como: vazdo de ar, vazéo de combustivel, empuxo do motor, consumo especifico,
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etc. Detalhes do circuito do sistema de ar interno do motor precisam ser calculados por um
outro programa computacional que leva em conta os elementos do circuito, como: orificios,
selos labirintos, canais, expansdes e contragdes abruptas, etc. Este programa sera
desenvolvido usando recursos computacionais do software EES (EngineeringEquation
Solver) que possui bibliotecas com propriedades termodinamicas de diversos fluidos, em
especial, o Ar. Deste programa serdo determinados em cada “trecho” do circuito de ar, a
vazao, pressao e densidade do ar. Dependendo dos g ustes nos elementos do circuito pretende
se obter avazéo de ar estimada no programa do GasTurb.

3. METODOLOGIA
A seguir sdo apresentadas as equacdes de cada elemento do circuito de ar interno usado no
motor aerondutico tipo turbo e xo.

3.1 Tubo dediametro D e comprimento L

As equagdes pera a perda de pressdo num segmento de tubo, vazéo méssica e gas perfeito sdo
definidas a seguir:

i E, y=
P =P, =pf5+ (D

Com (no caso de annulus),

D = Dy= 4* Aescoamento/PeErimetro mol hado, 2
I il il (P +P3)
= pVAep = 2= (3)

Combinando as trés equacfes anteriores obtém-se:

= o) = (B)? como = [ (@)

Onde A = &rea de escoamento.

3.2 Orificio

De modo similar avezao pode ser determinada como:

m = CAJP, — P,\/2 p ©)
Onde C ¢ o coeficiente de descarga do orificio e A é area de passagem. Com a substituicdo da
equacdo do gas pertfeito, ou sga

P1+P2
RT

25 = (6)
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Resulta
, CA
m = oy/(P1)? — (P,)? coma = =

3.3 Expansao brusca

Para a expansdo brusca ou abrupta a diferenca de pressdo é expressa como:

le

Pl_PZ (1__

Analogamente ao caso anterior, a vazio & calculadz como:

m = o(\/(Pl)2 — (P,)? onde a= (lﬂ—

3.4 Centracao brusca
A contragcdo abruptalé determinada de maneira similar como:
P-P =D -1+ 1)

Anaogamente ao caso anterior tem-se:

= oy/(P)? — (P,)? onde o= <

R T(C—lc— l)z
Cc¢ € chamado coeficiente de contragao.

3.5 SeloL abirinto
Para 0 selo labirinto a vaz&o de ar pode ser determinada como:

h = k,-ij"pV%“ J1— (P2/P1)?

Apds manipulagdo e substitui¢ido daequagio do gés perfeito obtém-se:

it = a/(P)? = (P)? coma = S22 [A] = m?; [1n] = Ke/s

Onde:
z=n"° delaminas no labirinto
kj=coeficiente de corregdo da vazéo paralabirinto ndo escalonado

pj=coeficiente de descarga atraveés do labirinto

(7)

(8)

9)

(10)

(11)

(12)

(13)

A=drea de passagem = m*D*A sendo A e D=folga e diametro do labirinto respectivamente
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4. RESULTADOS

A Figura 1l mostra o Fluxograma de sequencia de calculo usado neste trabal ho.

Ciclo Termodinamico do motor (GasTurb): Ponto de Projeto
(Nivel do mar, T=15 C, Mach=0)
Entrada: Vazao de ar, Temperatura na Entrada da Turbina, Razéo de
Pressdo, 8% Escoamento Secundario
Saida: Poténcia, Eficiéncia, Vazao de combustivel, P3, Pa, Pss, Pss, Ps

y

Circuito de Distribuicao de Ar no Interior do motor
Entrada. (Ps, Py, Py, Pys, Ps: GasTurb) correspondentes (Py, Ps, Pig, P21, P1s).
Ajustes dos Parametros dos elementos do circuito de ar para obtencdo de 8%
Saida:ni,, nig,m;q.m,,.m5 (do somatério obtém o 8% da vazdo de ar de entrada do
compr essar)

Ciclo Termodinamico do motor (GasTurb): Fora do Ponto de Projeto
(AltitudedeO0Oa 6 km, Mach de0 a0,6)
Entrada: Altitude, Mach, 8% Escoamento Secundario
Saida: Poténcia, Eficiéncia, Vazdo de combustivel, P3, Ps, Pas, Pss, Ps

Citcuito de Distribuicao de Ar no Interior do motor
Entrada: (Ps, Py, Py, Pys, Ps: GasTurb) correspondentes (Py, Ps, P1g, P21, P1s)
Saida:ni,, nig,m,¢.n,, .m ¢ (do somatério obtém o % da vazio de ar de entrada do
compressor que podera ser diferente de 8%)

v

Ciclo Termodinamico do motor (GasTurb): Fora do Ponto de Projeto
(AltitudedeO0a 6 km, Mach de0 a0,6)
Entrada: Altitude, Mach, % do Escoamento Secundario obtido do circuito de
distribuicdo de ar
Saida: Poténcia, Eficiéncia, Vazéo de combustivel, P3, P4, Pys, Pss, Ps

Figura 1. Fluxograma de calculo usando o programa GasTurb (Ciclo Termodindmico) e o
programa de distribuic¢éo de ar interno no motor (na plataforma do ESS).

Primeiramente, o ciclo termodindmico de um motor aeronautico foi simulado usando o
programa GasTurb. A configuragdo do motor do tipo turbo eixo € mostrada na Figura 2.

O motor Makila 2A foi usado como referencia para o presente estudo. Este motor tem os
seguintes parametros nas condicdes nominais de projeto: Poténcia = 1567 [kW]; Razéo de
Presséo de 10,4; vazéo de ar na entrada do compressor de 5,44 kg/sec ; Temperatura maximo
do ciclo de 1204° C ou 1475 K. A Tabela 1 apresenta os valores de vazéo massica, pressao e
temperatura para cada estagcdo sdo apresentados, assim como,a poténcia de eixo, 0 consumo
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e
especifico de combustivel. Nota se a vazao de ar extraida do compressor de 0,445 kg/s a qua
representa aproximadamente 8% da vazéo de entrada no compressor.
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Figura 2. Configuragdo do motor aeronautico do tipo turbo eixo. Gerador de gases e turbina
livre (de poténcia).

Tabela 1 — Resultados do motor Makila 2A simulado no programa GasTurb nas condicoes
nominais de operacdo (Condicbes ISA: nivel do mar, 15 C).

Resultados - Turboshaft DP PWSD [kW] 1566,60
m T P PSFC [Kg/(KW*h)] 0,2917
Estacao [kg/s] (K] [kPa] Compressor:
amb 288,2 101,3 Raz3o de Press3o [-] 10,4
1 55 288,2 101,3
2 5’5 288,2 101’3 Camara de Combustao:
3 55 601,0 1053,8 Vazdo de Combustivel [kg/s] 012691
31 5,0 601,0 1053,8 !
4 51 1475,0 1001,1 PCI [kJ/kg] 43000
41 51 1475,0 1001,1
43 4,1 11914 3394
44 56 1148,8 3394
45 56 1148,8 330,9
49 56 909,1 106,5
5 56 909,1 106,5
6 56 909,1 104,4
8 5,6 909,1 104,4
Bleed 0,445 601,0 1053,8

Em seguida afim de projetar o circuito de ar interno do motor através do motor foi elaborado
0 esquema do mesmo a fim de determinar a quantidade de ar em cada trecho. A Figura 3
mostra o circuito de distribuicdo de ar no interior do motor. Observa que o0 ar passa por
orificios, expansdes e contracbes abruptas, selos labirintos, tubos, etc. A Figura 4 mostra o
circuito de ar simplificado com as estagbes que representam a entrada e saida de cada
elemento.
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Figura 4. Esguema da distribuicdo de ar através de cada trecho. Numeracdo das estacOes
entre os elementos.
A Tabela 2 define as entidades que causam perda de carga no fluxo ao longo dos diferentes

trechos:

Tabela 2.- Elementos ao longo do escoamento conforme numeracdo dos nos, definidos na

figuras 4
Trecho Entidade
1-2 Orificio n° 1 (borda chanfrada)
2-3 Anulus 1 — externo ao eixo secundario (tubo de torque com extremidades dentadas)
3-4 Labirinto dianteiro
4-5 Expanséo brusca do ar a montante do 1° disco
2-6 Orificio n° 2 no eixo secundario
6-7 Expansao brusca no interior do eixo secundario
7-8 Contracdo brusca para entrar no anulus2
8-9 Anulus 2 — entre o disco do 1° estagio e o eixo primario (tirante)
9-10 Expansdo brusca no interior do acoplamento dentado entre os dois discos de

6



Instituto de Aeronautica e Espaco
Programa Institucional de Bolsas de I niciacdo Cientifica

py
/=

fRcnpq

turbina
10-11 Contracdo brusca para entrar no anulus3
11-12 Anulus 3 - entre o disco do 2° estagio e 0 eixo primario
12-13 Expansao brusca na cavidade apds o disco do 2° estagio
13-14 Tubo de acesso ao labirinto traseiro
14-15 Labirinto traseiro (foi desabilitado no calculo)
15-16 Expanséo brusca do ar a jusante do 2° disco
10-17 Orificio n° 3 que alimenta os dois labirintos intermediarios
17-18 Labirinto intermediario n° 1
18-19 Expanséo brusca do ar a jusante do 1° disco
17-20 Labirinto intermediario n°® 2
20-21 Expanséo brusca do ar a montante do 2° disco

Observe que sdo passiveis através do balanco de massa nos nos 2, 10 e 17, obter as seguintes

equagdes:

Mi_p =My_3+ My g
Mg_19 = Myg—11 + Myp-17

Myg—17 = My7-18 T My7_29

(14)
(15)
(16)

Para obtencdo dos resultados sdo fornecidos os seguintes parametros de condigdes de

contorno:

Tabela 3. Pardmetros de entrada (Condi¢c6es de Contorno).

Parametro

Valor conhecido

P;: presséo no ponto de sangria

1.025.000 [Pa]

Ps: pressdo a montante da palheta do disco 1

961.500 [Pa]

P16: presséo a jusante da palheta do disco 2

90.500 [Pa]

Pio: presséo a jusante da palheta do disco 1

313.400 [Pa]

P,;: pressdo a montante da palheta do disco 2

312.100[Pa]

Tar: temperatura do ar

601[K]

A Tabela 4 mostra os resultados obtidos em cada estagdo do circuito de ar. Nota se que a
vazdo de ar total extraida do compressor no valor de 0,4373 kg/s representa aproximadamente
8% do ar total na entrada do compressor do motor conforme prevista no ciclo termodinamico.

Tabela 4.Vaores obtidosem cada estacéo do circuito interno de ar do motor (Resumida)

P[1] 1025000| |DEN[1] | 5,944 m[1] 0,4373 8,02%
P[5] 961500| |DEN[5] | 5574 m[5] 0,07474 1,37%
P[16] 90500| |DEN[16] |0,5246 m[16] 0,1186 2,18%
P[19] 313400 |DEN[19] | 1,817 m[19] 0,1414 2,59%
P[21] 312100| |DEN[21] | 1,809 m[21] 0,1025 1,88%
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Em seguida foram simuladas diversas condi¢des de operacéo do motor em diferentes atitudes
e velocidade de voo, de Alt=0 a 6000 [m] e Mach = 0 a 0,6 usando “constante” 8% de desvio
de ar na saida do compressor em relagdo a vazdo total de ar na entrada do motor. Tem sido
criado o modelo fora do ponto de projeto no software GasTurb usando mapas genéricos do
compressor e turbina. As Figuras 5-8 mostram, respectivamente, as variacOes da vazéo de ar,
poténcia de eixo produzida pelo motor em diferentes condi¢des de operacéo.

[Vazdo de Ar] x [Altitude]: 8% de Esc. Sec. [Pressdo do Compressor] x [Altitudel: 8% de
a0 Esc, Sec.
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Figura 5.(@) Vazéo de Ar na entrada do motor, (b) Pressdo na saida do compressor, (C)
Poténcia de eixo produzida pelo motor, (d) Eficiéncia térmica do motor, () Vazéo de
combustivel em funcéo da atitude e Mach de voo. Considerado fixo 8% de ar secundério.
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Com os valores de pressdes P;, Ps, Pu, Pss, Pse temperatura de saida do compressor, Ts
obtidos pela ssmulacéo (GasTurb) o programa de distribuicdo de ar no interior do motor foi
utilizado para determinar as vaz0es de ar em cada trecho do circuito, e desta forma, obter o
percentual do ar “sangrado” do compressor. A Figura 6 mostra a variagao dos percentuais do
escoamento secundério obtido pelo programa. Nota se uma variagdo deste percentual
diferente de 8% iniciamente estimado e usado no programa GasTurb. Conforme aumenta se
a atitude é previsto uma maior quantidade de ar secundério para o interior do motor, e mais
significativo para baixos numero de Mach.

[Esc. Secundario] x [Altitude]

8,6

| —a M=) -5 M=02 —= M=04 —s M=05 8,0%

8,4

8,2

8,0

Escoamento Secunddrio [%4]

7,8 1 . T T
0 2000 4000 6000 8000
Altitude [m]

Figura 6.Variacdo dos percentuais de escoamento secundario em funcéo da condicéo de
operacdo de altitude e vel ocidade de voo (Numero de Mach).

Com estes novos valores de percentuais de escoamento secundario, novamente, foram feitas
as simulagbes de operagdo do motor no modelo fora do ponto de projeto (GasTurb), e
calculados os principais parametros de operacdo em diversas condigdes de atitude e Mach de
voo. A Figura 7 mostra os desvios percentuais da poténcia de eixo, eficiéncia térmica e vazéo
de combustivel calculados usando os novos percentuais de escoamento secundario e o0s
valores obtidos usando 8% fixo. Observa uma pequena variagdo menor que 1% para a
poténcia de eixo e vazéo de combustivel, e menor ainda para a eficiéncia do motor (inferior a
-0,25%)

Desvio [%] entre Pot(Var) & Pot(B%) Desvio [%] entre Efic[Var) e Efic{8%)
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Desvio [%] entre W_comb{Var) e W_Comb(8%)

Desulo Wz Comb |E%) e\ Comb [uar) [%]

T T T
o 200 Juon E000 BUOOU
Altitude [m]

(c)
Figura 7.Desvios percentuais considerando os percentuais de escoamento secundério
variavel e fixo em 8% (&) Poténcia de eixo produzida pelo motor, (b) Eficiéncia térmica do
motor, (c) Vazéo de combustivel em funcdo da altitude e Mach de voo.

5. CONCLUSAO

Neste trabalho de I.C. foi apresentada uma metodologia de cdlculo a fim de determinar a
distribuicdo interno de ar de um motor aeronautico do tipo turbo eixo. Primeiramente foi
simulado o ciclo termodindmico do motor, e estimado uma quantidade de ar a ser extraido do
compressor fixado em 8%. Um programa numérico foi desenvolvido com a finalidade de
calcular em detalhes a quantidade de ar em cada trecho do circuito de ar secundério. Apés
gjustes nos val ores geométricos dos el ementos do circuito de ar foi obtida a quantidade de 8%
de ar desviado do compressor. Este valor foi obtido considerando a operagdo do motor em
sua condicdo nominal, ou sgja, condigdes ISA (nivel do mar, 15 °C), estético (Mach=0). Em
seguida, outras condi¢cdes de operagcbes do motorforam simuladas, em diversas altitudes e
numero de Mach de voo, e foram verificadas como varia o percentua da vazéo extraida do
COMpressor para o circuito interno de ar do motor, visto que, as condicdes de presséo (P, Ps,
P16, P19 €P21) N0 motor sdo diferentes. Cabe ressaltar que na maioria das simulagdes do ciclo
termodindmico em condi¢Bes fora do ponto de projeto € comum assumir inaterado o
percentual de ar extraido do compressor, de maneira simplificada determinam o desempenho
do motor. Foi observado que o percentua varia, porém ndo muito. Esta pequena variacéo de
percentual acarretou num pequeno impacto na variacdo de poténcia de eixo e eficiéncia
global do motor menor que 1%, se considera se o percentual de escoamento secundario
constante.
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