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Resumo 

Normalmente, turbinas a gás aeronáutica são projetadas para operarem com querosene de 

aviação QAv-1, no entanto, existem possibilidades de usar outros tipos de combustíveis com 

diferentes poderes caloríficos. Neste trabalho, o desempenho de uma turbina a gás de 1 kN de 

empuxo é investigado usando diferentes combustíveis, tais como: querosene QAv-1 

(referência), etanol , e prosene – combustível a base de oleaginosas (já testada na década de 

80 na antiga divisão PMO/IAE). Definição das eficiências dos componentes e parâmetros 

operacionais para o cálculo de desempenho do motor no ponto de projeto tem sido assumidos 

tomando como referência informações coletadas da literatura. Comparações de desempenho 

do motor usando os combustíveis alternativos têm sidos feitos considerando o motor 

operando no nível de mar ou altitude de 7 km, estacionário (M=0) ou em voo com número de 

Mach igual a 0,8. Os resultados tem mostrado que usando etanol obtém um pequeno aumento 

de empuxo do motor somente em voo, no entanto, aumenta se muito o consumo específico de 

combustível quando comparado com o querosene QAv-1. Para o combustível prosene, nota 

se pequena diferença de desempenho, tanto no empuxo como no consumo específico de 

combustível. 

 

1. Introdução 

Por muitas décadas o querosene de aviação, QAv-1 tornou se o combustível primário dos 

motores a jato que impulsionam as companhias aéreas e frotas militares. No entanto, devido 

ao fato do querosene ser oriundo do petróleo, constantemente sofre a influencia da variação 

dos preços nos mercados internacionais que impacta nos custos de transporte, pois está 
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diretamente ligado ao preço do barril de petróleo. E este, por sua vez, é condicionado por 

vários fatores externos como, influência política dos países produtores até a oferta econômica 

que está sujeita e variação do câmbio sujeito às variações de moedas [1]. Outro fator 

importante, nos dias de hoje, é a tendência mundial de se adotar uma legislação padronizada e 

abrangente para a proteção ambiental com adoção de níveis cada vez mais existentes, 

exigindo um maior rigor no controle e na diminuição das emissões dos gases poluentes. De 

um modo geral, a tendência mundial tem mostrado um caminho que leva a desenvolver 

motores mais eficientes na geração de potência, mais flexíveis na obtenção e utilização de 

combustíveis alternativos proporcionando ao consumidor o poder de decidir pelo combustível 

que melhor lhe convier economicamente, e menos agressivos ao meio ambiente, tudo isto 

sem perder a confiabilidade exigida na aviação. Um combustível alternativo ainda não foi 

totalmente desenvolvido, mas existem muitas pesquisas em andamento. O etanol, que possui 

grande disponibilidade no Brasil, no resto do mundo ainda não é amplamente utilizado, 

mesmo tendo grandes vantagens do ponto de vista ambiental. Também, alguns estudos tem 

mostrado que faz diferença no desempenho da aeronave. Com ele, o motor opera mais frio, 

que diminui o desgaste e permite estender o tempo entre revisões gerais do motor (TBO) 

acarretando num menor custo operacional. 

Portanto, este trabalho tem como objetivo investigar a variação de desempenho em termos de 

empuxo e consumo específico de combustível de um turbo jato de 1 kN de empuxo usando 

combustíveis alternativos, como o etanol e prosene. 

  

2. Material e métodos 

Uma configuração básica de uma turbina a gás aeronáutica é mostrada na Figura 1.  

 

Figura 1: Turbina a gás aeronáutica e suas estações termodinâmicas. 
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Estações Termodinâmicas: 2- Entrada do ar no compressor; 3- Saída do ar comprimido do 

compressor; 31- Entrada de ar na câmara de combustão; 4- Saída dos gases de combustão da câmara 

de combustão; 41- Entrada dos gases nas palhetas do rotor da turbina; 5- Saída dos gases após a 

expansão na turbina; 6- Entrada dos gases no bocal convergente propulsor; 8- Saída dos gases do 

bocal propulsor. 

Primeiramente, uma pesquisa a fim de encontrar motores já existentes de aproximadamente 1 

kN de empuxo foi feita. A Tabela 1 apresenta informações dos principais motores tais como: 

fabricante, dimensões, peso, características dos componentes e desempenho como o empuxo 

e consumo específico. Foi observado que os fabricantes, geralmente, não disponibilizam 

informações específicas dos motores, tais como: razão de pressão, rotação, temperatura 

máxima na entrada da turbina na literatura aberta. Alguns valores necessários para a 

simulação de desempenho foram adotados em experiências adquiridas pelos pesquisadores da 

APA/IAE. 

 

Tabela 1 – Informações de motores turbo jatos de 1 kN de empuxo e seus fabricantes. 

 

 

A modelagem matemática que determina o desempenho de um ciclo termodinâmico - tipo 
Brayton é apresentada a seguir de acordo com as referencias [2], [3], [4]: 

Modelagem matemática para o Compressor: 
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São conhecidos; a vazão mássica de entrada de ar m2, a temperatura T2, a razão de pressão 

(P3/P2), a eficiência isentrópica do compressor, ηisen,C e razão de calores específicos γ=Cp/Cv. 

É possível determinar a temperatura de saída do compressor através da seguinte equação: 

 (1) 

A potência consumida pelo compressor necessária para realizar o processo de compressão 

pode ser determinado pela expressão: 

 (2) 

 

Modelagem matemática para a Câmara de Combustão: 

São conhecidos, a vazão de ar de entrada na câmara de combustão m31, a eficiência da câmara 

de combustão, ηCC, o poder calorífico inferior do combustível, PCI, a temperatura T3, e 

definida a temperatura máxima do ciclo correspondente a entrada da turbina, T4. Logo, 

através do balanço de energia na câmara de combustão determina se a vazão mássica de 

combustível pela equação: 

 (3) 

Cabe ressaltar que : 

 (4) 

Onde mresfr representa uma parcela de ar extraído para resfriamento interno do motor e 

selagem dos mancais. A mesma vazão de ar retorna após a expansão dos gases na turbina. 

 

Modelagem matemática para a Turbina (Expansor): 

São conhecidos; a vazão mássica de entrada de ar m4, a temperatura T4, a razão de pressão 

(P5/42), a eficiência isentrópica da turbina, ηisen,T e razão de calores específicos γ=Cp/Cv. A 

temperatura de saída da turbina após a expansão é calculada por: 

 (5) 

A potência produzida pela turbina necessária para acionar o compressor é determinada pela 

equação: 

 (6) 
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Logo, cabe lembrar que para uma turbina a gás aeronáutica - turbo jato tem se: 

 (7) 

 

Modelagem matemática para o Misturador: 

Conforme já comentado, uma pequena vazão de ar é extraída da saída do compressor a fim de 

resfriar alguns componentes do motor e realizar a selagem dos mancais. Em seguida esta 

parcela de ar retorna e mistura com os gases expandidos da turbina. Do balanço de energia é 

possível calcular a temperatura após a mistura dos gases e ar: 

 (8) 

 

Cálculo do Empuxo e Consumo Específico: 

O empuxo produzido pelo motor é dado pela equação: 

 (9) 

Onde V8 é a velocidade dos gases de exaustão no bocal propulsor ( .). A 

velocidade do som (  ). No bocal propulsor admite um escoamento sônico, 

ou seja, M8 = 1. A temperatura estática T8,stat pode ser determinada pela relação: 

 (10) 

A pressão estática p8,stat de maneira similar é dada como: 

 (11) 

A velocidade V0 representa a velocidade do escoamento do ar antes da entrada do motor , e p0 

é a respectiva pressão estática destes escoamento. Para a condição de Ponto de Projeto, 

admite se V0 =0 (condição estacionária), e p0 = 101,325 [kPa] (nível do mar). 

A área do bocal propulsor é obtida da relação: 

 (12) 

O consumo específico do motor relaciona o consumo de combustível pelo empuxo 

produzido: 
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 (13) 

 
3. Resultados 

A fim de aplicar o conhecimento do ciclo termodinâmico, a modelagem matemática foi 

implementada em planilha Excel usando o querosene como combustível para produzir 1 kN 

de empuxo, e os resultados foram comparados com os produzidos pelo software GasTurb. A 

Tabela 2 apresenta os resultados obtidos pela modelagem e pelo software GasTurb. Nota se 

um desvio máximo de 3 [%] entre os resultados. 

 

Tabela 2 – Comparação dos resultados do turbo jato de 1 kN de empuxo. 

 

 

A seguir serão mostrados os resultados obtidos usando diferentes combustíveis, a saber: 

QAv-1 (referência), e os alternativos: Prosene e Etanol. A Figura 2 mostra o empuxo 

produzido pelo motor versus a rotação. Conforme pode ser observado para o motor operando 

no nível do mar e estacionado, os empuxos obtidos são praticamente os mesmos usando os 
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diferentes combustíveis, e atinge 1000 N para a rotação nominal de 42000 rpm. Para a 

altitude de 7 km e velocidade de voo de Mach igual a 0,8 os empuxos não ultrapassam 600 N. 

É possível notar, para esta condição, que usando Etanol obtém se, apesar de que pequeno, um 

maior empuxo quando comparado com os demais combustíveis. O consumo de etanol é 

maior que os demais combustíveis que acarreta numa maior quantidade de vazão de gases no 

bocal propulsor gerando um maior empuxo. 

   

 (a) (b) 
Figura 2: Empuxo versus Rotação: (a) Alt=0 [m] e Mach=0; (b) Alt=7000 [m] e Mach=0,8. 
 

A redução do empuxo com o aumento da altitude ocorre devido à diminuição da densidade 

do ar, e consequentemente, a redução na vazão mássica na entrada do compressor impactando 

no empuxo do motor. A Figura 3 mostra este efeito da altitude na vazão mássica de ar no 

motor. 

 

Figura 3: Variação da vazão mássica de ar versus Rotação para a Alt=0 [m] e Alt=7000 [m]. 

 

Da Figura 4 pode se observar que o consumo específico de combustível é maior para o 

etanol, em seguida para o prosene e por último para o QAv-1 que relaciona ao Poder 
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Calorífico Inferior do Combustível, respectivamente como sendo PCIetanol=26,8 [kJ/kg], 

PCIprosene=38,2 [kJ/kg] e PCIQAv-1=43 [kJ/kg].  

   

 (a) (b) 
Figura 4: Consumo Específico de Combustível versus Rotação: (a) Alt=0 [m] e Mach=0; (b) 
Alt=7000 [m] e Mach=0,8. 
 

Para entregar a mesma taxa de energia (mcomb * PCI) ao motor obtém uma maior quantidade 

de vazão de combustível, na sequencia, etanol, prosene e QAv-1 conforme pode ser 

observado na Figura 5. 

   

 (a) (b) 
Figura 5: Consumo de Combustível no Combustor versus Rotação: (a) Alt=0 [m] e Mach=0; 
(b) Alt=7000 [m] e Mach=0,8. 
 

A Figura 6 mostra a temperatura dos gases na saída do combustor, T4, que corresponde a 

entrada do componente turbina. Notemos que para Alt=0 e Mach=0 para todas as rotações a 

temperatura permanece abaixo de 900 oC (temperatura máxima de projeto). No entanto, para 

Alt=7000 m e Mach=0,8 existe a necessidade de reduzir a rotação abaixo de 95% da rotação 

nominal (≈ 39900 rpm) para que o motor funcione de maneira segura e integra. 

Analisando as Figuras 7, 8 pode se verifica que a redução da área do bocal propulsor da 

turbina aumenta o empuxo do motor, mas como consequência a temperatura no combustor é 
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muito alta para os materiais utilizados, sendo impossibilitado a redução da área com rotação 

de 42000 rpm , mas ao se reduzir a rotação para 39900 rpm, 95%, permite-se que a redução 

chegue a quase 3%, mantendo uma temperatura abaixo dos 900 ̊C no combustor. 

  

 (a) (b) 
Figura 6: Temperatura na Entrada do Componente Turbina versus Rotação: (a) Alt=0 [m] e 
Mach=0; (b) Alt=7000 [m] e Mach=0,8. 
 

 

 (a) (b) 
Figura 7: Investigação da redução da área de saída da turbina: (a) Empuxo; (b) Consumo 
Específico de Combustível. 
 

  

(a)                                                              (b) 

Figura 8: Temperatura na turbina versus Redução da área de saída da turbina. (a) com rotação 

de 42000 rpm e (b) com rotação de 39900 (95%). 
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4. Conclusões 

A partir dos estudos realizados e dos resultados obtidos, e comparando-se os desempenhos 

em termos de empuxo e consumo específico dos combustíveis, como o etanol, prosene e Qav-

1 operando um turbo jato com empuxo de 1 kN, pode-se concluir e comprovar que o Etanol 

proporciona um pequeno aumento no empuxo do motor comparado aos outros combustíveis, 

mas tendo uma faixa de consumo específico maior para se obter tal empuxo. O Prosene se 

mostrou muito eficaz com alto poder de combustão, proporcionando grandes rotações e 

desempenho muito similar ao combustível Qav-1 o qual foi usado como referência. 

A redução da área do bocal foi outro estudo que se demonstrou muito interessante, tendo 

como resultado um aumento de 0,58 para 0,74 kN no empuxo reduzindo-se de 1% a 5% da 

área total do bocal da turbina. Mas teve um grande problema, a temperatura que se atinge no 

combustor ultrapassava os 900 ̊C, sendo isso um fato negativo devido ao gasto extra com 

novos materiais e mais resistentes não compensando reduzir a área do bocal em qualquer 

ocasião. Até 2,5% de redução da área e rotação de 95% da nominal é viável a operação. 

Todos esses cálculos obtidos foram com altitude de 0 e de 7000 metros e de velocidade Mach 

igual 0 e 0,8 e, após analisa-los percebeu-se que essas condições influenciam muito nos 

resultados obtidos devido às temperaturas e pressões que atuam em todos os processos do 

motor. Mas, mesmo com essas dificuldades, todas as respostas foram satisfatórias, muito 

próximos e condizentes com os da literatura, e também no que tange na viabilidade técnica do 

uso de diferentes combustíveis. Um estudo de viabilidade econômica que contabiliza os 

custos dos combustíveis e manutenção, também, poderá mostrar outras vantagens de se 

utilizar combustíveis alternativos. 
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