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Resumo

Normalmente, turbinas a gis aerondutica sdo projetadas para operarem com querosene de
aviacdo QAv-1, no entanto, existem possibilidades de usar outros tipos de combustiveis com
diferentes poderes calorificos. Neste trabalho, o desempenho de uma turbina a gas de 1 kN de
empuxo € investigado usando diferentes combustiveis, tais como: querosene QAv-1
(referéncia), etanol , e prosene — combustivel a base de oleaginosas (ja testada na década de
80 na antiga divisdo PMO/IAE). Defini¢do das efici€éncias dos componentes e parametros
operacionais para o cdlculo de desempenho do motor no ponto de projeto tem sido assumidos
tomando como referéncia informagdes coletadas da literatura. Comparacoes de desempenho
do motor usando os combustiveis alternativos tém sidos feitos considerando o motor
operando no nivel de mar ou altitude de 7 km, estacionario (M=0) ou em voo com ndmero 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 especifico de
combustivel quando comparado com o querosene QAv-1. Para o combustivel prosene, nota
se pequena diferenca de desempenho, tanto no empuxo como no consumo especifico de

combustivel.

1. Introducao

Por muitas décadas o querosene de aviacdo, QAv-1 tornou se o combustivel primério dos
motores a jato que impulsionam as companhias aéreas e frotas militares. No entanto, devido
ao fato do querosene ser oriundo do petréleo, constantemente sofre a influencia da variacao

dos precos nos mercados internacionais que impacta nos custos de transporte, pois estd
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diretamente ligado ao preco do barril de petréleo. E este, por sua vez, € condicionado por
varios fatores externos como, influéncia politica dos paises produtores até a oferta econdmica
que estd sujeita e variacdo do cambio sujeito as variacdes de moedas [1]. Outro fator
importante, nos dias de hoje, € a tendéncia mundial de se adotar uma legislagdao padronizada e
abrangente para a protecdo ambiental com adocdo de niveis cada vez mais existentes,
exigindo um maior rigor no controle e na diminuicdo das emissdes dos gases poluentes. De
um modo geral, a tendéncia mundial tem mostrado um caminho que leva a desenvolver
motores mais eficientes na geragdo de poténcia, mais flexiveis na obtencdo e utilizacdo de
combustiveis alternativos proporcionando ao consumidor o poder de decidir pelo combustivel
que melhor lhe convier economicamente, € menos agressivos ao meio ambiente, tudo isto
sem perder a confiabilidade exigida na aviacdo. Um combustivel alternativo ainda nao foi
totalmente desenvolvido, mas existem muitas pesquisas em andamento. O etanol, que possui
grande disponibilidade no Brasil, no resto do mundo ainda ndo é amplamente utilizado,
mesmo tendo grandes vantagens do ponto de vista ambiental. Também, alguns estudos tem
mostrado que faz diferenca no desempenho da aeronave. Com ele, o motor opera mais frio,
que diminui o desgaste e permite estender o tempo entre revisdes gerais do motor (TBO)
acarretando num menor custo operacional.

Portanto, este trabalho tem como objetivo investigar a variacdo de desempenho em termos de
empuxo e consumo especifico de combustivel de um turbo jato de 1 kN de empuxo usando

combustiveis alternativos, como o etanol e prosene.

2. Material e métodos

Uma configuragdo bésica de uma turbina a gés aerondutica é mostrada na Figura 1.

Cooling
%

Figura 1: Turbina a gés aerondutica e suas estagoes termodinamicas.
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Estagdes Termodindmicas: 2- Entrada do ar no compressor; 3- Saida do ar comprimido do
compressor; 31- Entrada de ar na cAmara de combustdo; 4- Saida dos gases de combustao da camara
de combustdo; 41- Entrada dos gases nas palhetas do rotor da turbina; 5- Saida dos gases apds a
expansio na turbina; 6- Entrada dos gases no bocal convergente propulsor; 8- Saida dos gases do
bocal propulsor.

Primeiramente, uma pesquisa a fim de encontrar motores j4 existentes de aproximadamente 1
kN de empuxo foi feita. A Tabela 1 apresenta informacdes dos principais motores tais como:
fabricante, dimensdes, peso, caracteristicas dos componentes e desempenho como o empuxo
e consumo especifico. Foi observado que os fabricantes, geralmente, ndo disponibilizam
informagdes especificas dos motores, tais como: razdo de pressdo, rotacdo, temperatura
maxima na entrada da turbina na literatura aberta. Alguns valores necessdrios para a
simulacdo de desempenho foram adotados em experiéncias adquiridas pelos pesquisadores da

APA/IAE.

Tabela 1 — Informacdes de motores turbo jatos de 1 kN de empuxo e seus fabricantes.

Turbinas de até 1kN de empuxo

Especificagbes TI-100A NPT 301

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

Modelagem matematica para o Compressor:
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Sdo conhecidos; a vazdo mdssica de entrada de ar my, a temperatura T,, a razdo de pressdao
(P3/P,), a eficiéncia isentropica do compressor, Nisen,c € razdo de calores especificos y=C,/C,.

E possivel determinar a temperatura de saida do compressor através da seguinte equacio:
1
Ty= T3{1+— (Pﬂ)? 1
3= 12 o -
}F[S'E'ﬁ_.lf Py (1)

A poténcia consumida pelo compressor necessdria para realizar o processo de compressao
pode ser determinado pela expressao:

we= my, C, (T3—T;) )

Modelagem matematica para a Camara de Combustao:

Sao conhecidos, a vazdo de ar de entrada na cdmara de combustdo ms3;_ a eficiéncia da camara
de combustdo, MNcc, 0 poder calorifico inferior do combustivel, PCI, a temperatura T;, e
definida a temperatura maxima do ciclo correspondente a entrada da turbina, Ts. Logo,
através do balanco de energia na camara de combustdo determina se a vazdo madssica de
combustivel pela equagao:

mﬂi Cp (Td} - Tﬂj = mc‘;mh PCI "Fcc (3)
Cabe ressaltar que :

My = My — Mypr )
Onde my.s representa uma parcela de ar extraido para resfriamento interno do motor e

selagem dos mancais. A mesma vazao de ar retorna apds a expansao dos gases na turbina.

Modelagem matematica para a Turbina (Expansor):
Sdo conhecidos; a vazdo mdssica de entrada de ar my a temperatura T4, a razdo de pressdo
(Ps/4,), a eficiéncia isentropica da turbina, Njienr € razdo de calores especificos y=C,/C,. A

temperatura de saida da turbina apés a expansao € calculada por:

a3
e
Ts=T, I_IFI:S'E"H_.T 1-15

Fa j (5)
A poténcia produzida pela turbina necessdaria para acionar o compressor ¢ determinada pela
equagao:
wr = my Oy (Ty—Ts) (6)



Instituto de A autica e Espac {z
nstituto de Aeronautica e Espaco % Q CNPq

Programa Institucional de Bolsas de Iniciacao Cientifica y-

Logo, cabe lembrar que para uma turbina a gis aerondutica - turbo jato tem se:

wr = wg )

Modelagem matematica para o Misturador:

Conforme ja comentado, uma pequena vazao de ar € extraida da saida 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 balango de energia é

possivel calcular a temperatura apds a mistura dos gases e ar:

e Cpe TetMpgorr Cpgy Toy
TE.: 5 bps s resfr Fpss fea (8)

g EFE-

Calculo do Empuxo e Consumo Especifico:

O empuxo produzido pelo motor € dado pela equacao:
F=mg(Vp—V,)+ As(?:’s,smr - PD) 9)

Onde Vg € a velocidade dos gases de exaustdo no bocal propulsor (Vo = ag Mg) A

—_—
. = .V . A .
velocidade do som ( %z = V' / Rg Toctar ). No bocal propulsor admite um escoamento sdnico,

ou seja, Mg = 1. A temperatura estética T s, pode ser determinada pela relagdo:
Tg r—1

= 14— M’
Towm | 2 ° (10)
A pressao estdtica ps s de maneira similar € dada como:
Py
pB,strzr = ¥
n=]"
TE SEat (1 1)

A velocidade V, representa a velocidade do escoamento do ar antes da entrada do motor , € py
€ a respectiva pressdo estdtica destes escoamento. Para a condicdo de Ponto de Projeto,
admite se Vo =0 (condi¢do estaciondria), e po = 101,325 [kPa] (nivel do mar).

A érea do bocal propulsor é obtida da relacao:

—_—

T?is\-"'T_B _ | ¥ Mg
g
APy [Re y—1\ . »]TD
1+ (557 e
2 (12)

O consumo especifico do motor relaciona o consumo de combustivel pelo empuxo

produzido:
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TSFC = —comb

(13)
3. Resultados
A fim de aplicar o conhecimento do ciclo termodinamico, a modelagem matematica foi
implementada em planilha Excel usando o querosene como combustivel 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 maximo de 3 [%] entre os resultados.

Tabela 2 — Comparagao dos resultados do turbo jato de 1 kN de empuxo.

Resultados - Trabalho IC Resultados - GasTurb Desvios Percentuais
m T P m T P w T P
Estagdo [ke/s] [K] [kPa] Estagdo [ke/=] [K] [kPa] Estagdo [2] [3¢] [2]
amhb 288,15 101,325 amb 288,15 101,325 amb 0,000 0,000
1 1,6300 288,15 101,325 1 1,671 288,15 101,325 1 -2,515 0,000 0,000
2 1,6300 288,15 101,325 2 1,671 288,15 101,325 2 -2,515 0,000 0,000
3 1,6300 458,93 405,300 3 1,671 457,58 405,300 3 -2,515 0,254 0,000
31 1,5488 458,93 405,300 31 1,587 457,58 405,300 31 -2,466 0,294 0,000
4 1,5800 1173,15 378,960 4 1,618 1173,15 378,956 4 -2,406 0,000 0,001
4 1,5800 1173,15 378,960 41 1,618 1173,15 378,956 41 -2,406 0,000 0,001
49 1,5800 1031,00 157,431 49 1,618 1025,03 194,022 49 -2,406 0,579 1,727
5 1,6615 993,01 197,431 5 1,702 999,54 194,022 5 -2,438 -0,053 1,727
6 1,6615 995,01 157,431 6 1,702 999,54 194,022 6 -2,438 -0,053 1,727
8 1,6615 999,01 157,431 8 1,702 999,54 194,022 8 -2,438 -0,053 1,727
Bleed 0,0815 458,93 405,300 Bleed 0,084 457,58 405,300 Bleed -3,047 0,254 0,000
FN] 1000 F[N] 1000,0 FN [N] 0,000
TSFC [g/(kN*s)] 31,176 TSFC [g/(kN*s)] 31,0326 TSFC [g/(kN*s)] 0,460
Compressor: Compressor: Compressor:
Eficiéncia isentrdpica [-] 0,8200 Eficiéncia isentrpica [-] 0,3200 Eficiéncia isentropica [%6] 0,000
Raz&o de Pressdo [-] 4,00 Razdo de Presséo [-] 4,00 Razdo de Pressdo [%] 0,000
Poténcia consumida [kw] 280,38 Poténcia consumida [kw] 286,62 Poténcia consumida [%6] -2,226
Camara de Combustio: Camara de Combustio: Camara de Combustdo:
Vazdo de Combustivel 0,03118 Vazdo de combustivel 0,03103 Vazdo de combustivel [%] 0,168
Eficiéncia de Combustdo [-] 0,9300 Eficiéncia de Combustdo [- 0,9300 Eficiéncia de Combustdo [-] 0,000
Perda de pressdo P4/P31 [- 0,9350 Perda de pressdo P4/P31 [- 0,9350 Perda de pressdo P4/P31 [ 0,001
PCI [ki/kg] 43000 PCI [kl/kg] 43000 PCI [kl/kg] 0,000
Turbina: Turbina: Turbina:
Eficiéncia isentrdpica [-] 0,38500 Eficiéncia isentropica [-] 0,38500 Eficiéncia isentropica [%)] 0,000
Rotor Cooling - HPT/W2 [-} 0,0500 Rotor Cooling - HPT/W2 [-} 0,0500 Rotor Cooling - HPT/W2 [-} 0,000
Razdo de Expansdo [-] 1,919 Razdo de Expansdo [-] 1,9532 Razdo de Expansdo [%] -1,756
Poténcia produzida [kW] 280,11 Poténcia produzida [kWw] 286,6 Poténcia produzida [%] -2,323
Bocal: Bocal: Bocal:
A8 [m2] 0,006808 A8 [m2] 0,0069841 A8 [m2] -2,587
XME [] 1 XME [] 1 XME [] 0,000
V8 [m/s] 577,8 V8 [m/s] 573,6 V8 [m/s] 0,730

A seguir serdo mostrados os resultados obtidos usando diferentes combustiveis, a saber:
QAv-1 (referéncia), e os alternativos: Prosene e Etanol. A Figura 2 mostra o empuxo
produzido pelo motor versus a rotagao. Conforme pode ser observado para o motor operando

no nivel do mar e estacionado, os empuxos obtidos sdo praticamente os mesmos usando os

6
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diferentes combustiveis, e atinge 1000 N para a rotacdo nominal de 42000 rpm. Para a
altitude de 7 km e velocidade de voo de Mach igual a 0,8 os empuxos ndo ultrapassam 600 N.
E possivel notar, para esta condi¢do, que usando Etanol obtém se, apesar de que pequeno, um
maior empuxo quando comparado com os demais combustiveis. O consumo de etanol é
maior que os demais combustiveis que acarreta numa maior quantidade de vazao de gases no

bocal propulsor gerando um maior empuxo.

Alt: 0 m Mach: 0 Alt: 7000 m Mach: 0,8

1,2 1 —@—Qav-1 —F-Prosene —a—Etanol 1,2 1 —@—Qav-1 -5 Prosene —A—Etanol

1,0 1 1,0 -
g 03 - Z 08
2 0,6 - 2 06
2 2
o o
E 0,4 4 E 0,4

0,2 4 0,2

0,0 . . . . 1 0,0 ' T T x |

34000 36000 38000 40000 42000 44000 34000 36000 38000 40000 42000 44000
ROTAGAO [RPM] ROTAGAO[RPM]
(@) (b)

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

A reducdo do empuxo com o aumento da altitude ocorre devido a diminuicao da densidade
do ar, e consequentemente, a redu¢c@o na vazao massica na entrada do compressor impactando
no empuxo do motor. A Figura 3 mostra este efeito da altitude na vazdo massica de ar no

motor.

Combustivel: QAv-1

8 2,0 4 —e—Alt=Ome Mach=0 —&—alt= 7000m e Mach=0,8
o

¥,

= = .5 -

IE o

g3

<z 10 - O__”e,,,e/e
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< 0

w e 0,5 -

Qs

o]

!ﬁ 8 0,0

= : T T T T )

>

34000 36000 38000 40000 42000 44000
ROTACAO [RPM]

Figura 3: Variacao da vazao massica de ar versus Rotacdo para a Alt=0 [m] e Alt=7000 [m].

Da Figura 4 pode se observar que o consumo especifico de combustivel é maior para o

etanol, em seguida para o prosene e por ultimo para o QAv-1 que relaciona ao Poder
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Calorifico Inferior do Combustivel, respectivamente como sendo PClewna=26,8 [kl/kg],

PClrosene=38.2 [kI/kg] e PClgay-1=43 [kJ/kg].

Alt: 0 m Mach: 0 Alt: 7000 m Mach: 0,8
g 80 1 —9—Qav1 —B—Prosene —a— Etanol 80 9 —e—Qav-1 —&—Prosene —A—Etanol
i 70 - 8 70
i (' “—A E !
S %0 A, E - &
E 50 A A A & % s0
2 40 _ 0 2% —
2 30 E M S W30
o 2=
S 20 2 2
=2
2 10 A g 10
S o , . . : \ 0 ' ' ' T .
34000 36000 38000 40000 42000 44000 34000 36000 38000 40000 42000 44000
ROTACAO [RPM] ROTAGAO[RPM]
(a) (b)

Figura 4: Consumo Especifico de Combustivel versus Rotacdo: (a) Alt=0 [m] e Mach=0; (b)
Alt=7000 [m] e Mach=0,8.

Para entregar a mesma taxa de energia (mcomp * PCI) a0 motor obtém uma maior quantidade
de vazdao de combustivel, na sequencia, etanol, prosene e QAv-1 conforme pode ser

observado na Figura 5.

Alt: 0 m Mach: 0 Alt: 7000 m Mach: 0,8

9 —8—0Qav-1 —8—Prosene —A—Etanol

<))
(=]

60 | —e—Qav-1 —8—Prosene —A—Etanol
0 0

34000 36000 38000 40000 42000 44000 34000 36000 38000 40000 42000 44000
ROTAGAO [RPM] ROTAGAO [RPM]

(a) (b)
Figura 5: Consumo de Combustivel no Combustor versus Rotacdo: (a) Alt=0 [m] e Mach=0;
(b) Alt=7000 [m] e Mach=0,8.
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A Figura 6 mostra a temperatura dos gases na saida do combustor, T4, que corresponde a
entrada do componente turbina. Notemos que para Alt=0 e Mach=0 para todas as rotacdes a
temperatura permanece abaixo de 900 °C (temperatura maxima de projeto). No entanto, para
Alt=7000 m e Mach=0,8 existe a necessidade de reduzir a rotagdo abaixo de 95% da rotagdo
nominal (= 39900 rpm) para que o motor funcione de maneira segura e integra.

Analisando as Figuras 7, 8 pode se verifica que a reducdo da area do bocal propulsor da

turbina aumenta o empuxo do motor, mas como consequéncia a temperatura no combustor €
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muito alta para os materiais utilizados, sendo impossibilitado a reduciao da drea com rotagao
de 42000 rpm , mas ao se reduzir a rotagdo para 39900 rpm, 95%, permite-se que a reducdo

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

Alt: 0 m Mach: 0 Alt: 7000 m Mach: 0,8

—— Qav-1 —@—Prosene —— Etanol Temperatura Maxima 1200 —@— Qav-1 —fg—Prosene =——f&— Etanol Temperatura de 900 C

1200
1000 A 1000 A

600 - 600 -+

400 T T T T 1 400 r T T r .
34000 36000 38000 40000 42000 44000 34000 36000 38000 40000 42000 44000
ROTAGAO [RPM] ROTACAO [RPM]

(a) (b)
Figura 6: Temperatura na Entrada do Componente Turbina versus Rotacdo: (a) Alt=0 [m] e
Mach=0; (b) Alt=7000 [m] e Mach=0,8.
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(a) (b)
Figura 7: Investigacdo da reducdo da area de saida da turbina: (a) Empuxo; (b) Consumo
Especifico de Combustivel.
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Figura 8: Temperatura na turbina versus Redu¢do da édrea de saida da turbina. (a) com rotacdo

de 42000 rpm e (b) com rotac¢ao de 39900 (95%).
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4. Conclusoes

A partir dos estudos realizados e dos resultados obtidos, e comparando-se os desempenhos
em termos de empuxo e consumo especifico dos combustiveis, 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 combustiveis,
mas tendo uma faixa de consumo especifico maior para se obter tal empuxo. O Prosene se
mostrou muito eficaz com alto poder de combustdo, proporcionando grandes rotacdes e
desempenho muito similar ao combustivel Qav-1 o qual foi usado como referéncia.

A reducdo da drea 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
area 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 ndo compensando reduzir a drea do bocal em qualquer
ocasido. Até 2,5% de reducao da drea e rotacdo de 95% da nominal € vidvel a operagao.
Todos esses cdlculos obtidos foram com altitude de 0 e de 7000 metros e de velocidade Mach
igual 0 e 0,8 e, apds analisa-los percebeu-se que essas condi¢des influenciam muito nos
resultados obtidos devido as temperaturas e pressdes que atuam em todos os processos do
motor. Mas, mesmo com essas dificuldades, todas as respostas foram satisfatérias, muito
proximos e condizentes com os da literatura, e também no que tange na viabilidade técnica do
uso de diferentes combustiveis. Um estudo de viabilidade econdmica que contabiliza os
custos dos combustiveis e manutengdo, também, poderd mostrar outras vantagens de se

utilizar combustiveis alternativos.

Referéncias

[1] Revista Aeromagazine, “Motores e combustiveis de aviagdo”, Ed. 224, 1/2013.

[2] Saravanamuttoo, H. I. H., Rogers. G. F. C., Cohen, H. & Straznicky, P.V., 2008, A., “Gas
Turbine Theory”, 6° ed., Prentice Hall.

[3] Walsh, P. P. & Fletcher, P., 1998, “ Gas Turbine Performance , ISBN: 0632048743,
9780632048748, Blackwell Science.

[4] Fonseca Filho, V. F., 2010, “Estudo Preliminar de Propulsor para Veiculo Aéreo Ndo
Tripulado (VANT) de Alto Desempenho”, Trabalho de Graduacdo, UNESP/FEG -
Universidade  Estadual  Paulista/Faculdade = de  Engenharia de  Guaratingueta,
Guaratingueta/SP.

10



