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RESUMO

Anadlise de desempenho de motores aeronauticos com alteragao de
processo de montagem

O mercado de aviagao é responsavel por uma parcela de transporte de
bens e pessoas em escala global. As companhias aéreas, com o objetivo
de manter competitividade, preocupam-se em permanéncia com a reducao
de custos de manutencao. Este manuscrito descreve uma mudancga de um
procedimento de montagem durante o processo de reparo de uma turbina
aeronautica, com o objetivo de aumentar sua vida util. A intervengdo em
questao trata da redistribuicdo dos bicos injetores de combustivel dentro da
camara de combustdo. A nova distribuicdo tem por objetivo a compensar
as diferencas de vazao de combustivel no interior do combustor, buscando
aumentar a homogeneidade da combustdo. Primeiramente é apresentada
a formulagao classica da analise termodinédmica dos diferentes modulos
que constituem o motor, visando descrever seu rendimento energético.
Testes foram conduzidos em bancos de ensaio antes e apds a intervencao
proposta, seguindo um procedimento descrito pelos fabricantes das
turbinas, garantindo a normalizag¢do dos resultados para comparagao. Os
resultados evidenciaram uma reducao na temperatura de combustdo nos
motores afetados pela intervengdo, garantindo uma maior vida util de
operacao dos motores afetados.

Palavras chaves: Motor Aeronautico. Camara de Combustdo. Banco de
Provas. Analise Termodinamica. Bico Injetor de Combustivel.



ABSTRACT

Performance analysis of aeronautical engines with assembly
procedure intervention

The aviation market is responsible for a share of the transportation of goods
and people in global scale. Air companies, with the goal of maintaining
competitiveness, focus in opportunities of maintenance costs reduction.
This manuscript describes an assembly procedure modification, with the
objective of increasing its life cycle. The intervention regards the
redistribution of fuel nozzles inside the combustion chamber. The new
distribution aims to compensate for fuel flow rate discrepancies inside the
module, homogenizing the combustion along the chamber. First, a
thermodynamic analysis was developed to describe the different modules
comprising the engine, seeking to determine their energetic efficiency. Tests
were conducted in test cells before and after the proposed intervention
following procedures prescribed by the engine’s manufacturers, thus
ensuring the normalization of the results for comparison purposes. The
results showed a decrease in combustion temperatures, which indicate a
longer lifespan for the modified engines.

Key-words: Aeronautical Engine. Combustion Chamber. Test Caell.
Thermodynamic Analysis. Fuel Nozzle.
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1. INTRODUGCAO

1.1. Motivagao

O mercado da aviagao civil pode ser considerado um dos mais dinamicos da
atualidade. Em funcido da necessidade de inovacao constante em termos de material
e procedimentos, bem como da confiabilidade das aeronaves em operacdo, as
empresas envolvidas buscam se adaptar no mesmo ritmo dessas mudancgas. Assim,
€ da natureza desse mercado promover melhorias de processos (novas diretrizes em
inspecgdes), materiais (novos compadsitos capazes de sustentar altas temperaturas
mantendo tenacidade) e mao-de-obra (aumentar a disponibilidade de cursos técnicos
on-site). Neste projeto, focaremos em processos envolvendo especificamente as
turbinas de modelo GEnx-1B. Estes modelos sao utlizados por aeronaves da familia
Boeing 787 Dreamliner, especializada em transporte de pessoas. Juntamente com o
modelo GEnx-2B (ndo abordado neste projeto) podem ser encontradas mais de 2700
turbinas em operagao ou ja em processo de fabricagao [1].

A turbina € uma parte essencial do avido, responsavel por fornecer o empuxo
necessario para vencer a inércia de sua massa total, além de outras funcdes
auxiliares, como fornecimento de energia elétrica auxiliar ao avido por geradores.
Tendo isso em mente, a manutengdo desse motor deve cumprir requisitos basicos
(consumo de combustivel, temperaturas de operagao abaixo do limite) para aprovacgao
de 6rgaos reguladores, bem como das empresas que detém os direitos de operacao
da turbina. Entretanto, € preciso conhecer todos o0s processos que alteram
desempenho do motor.

Quando um motor demonstra um comportamento anormal, como apresentar niveis
de vibragdo maiores que a norma, ou atinge um determinado numero de ciclos/horas
de vbo ininterruptas, € de responsabilidade da empresa de operagcdo da aeronave
retirar esse motor da asa e manda-lo para manutencdo. Esta empresa emite um
relatério detalhando as discrepancias encontradas e envia-se juntamente a turbina a
empresa que realizara o servigo, considerando uma empresa terceirizada. Do
contrario, este relatério € enviado ao setor de manutengado interna da propria

companhia de operagao da aeronave.
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O motor, entao, inicia o processo denominado de indugéo, ilustrado na Figura 1:
recebimento, inspecdo visual externa e interna e determinacdo de workscope,
tradugado livre de escopo de trabalho, ou seja, nivel de servigo executado em
determinados modulos (compressor, combustor, turbina, caixa de acessorios). Certas
companhias aéreas preveem de antemdo o tipo de servico que sera executado.
Entretanto, o mais comum, em termos estatisticos, € uma complementacao pelo
engenheiro responsavel por esse motor, como uma troca adicional de uma pega para
melhorar o desempenho. Existem dois niveis de servico que podemos generalizar:
reparo e restauragao de performance. Conforme o nome, um reparo se caracteriza
por um servico mais localizado, pretendendo preservar o restante da turbina
atendendo as normas vigentes. Todas as pegas podem ser trocadas obrigatoriamente
a partir de um numero de ciclos de operagao da aeronave, da palheta do compressor
até a bomba de 6leo. Por outro lado, uma restauragao de performance envolve uma
gama maior de segbes, focando nas areas de maior impacto efetivo em termos de
temperatura de operagdo e trocando pecgas gastas/defeituosas por novas.
Consequentemente, um reparo tende a resultar numa performance menor, se
comparado a uma restauracao. Tal observacido se mostra importante, uma vez que
comparagoes de rendimento modular e geral do motor serao feitas e deverao respeitar

as caracteristicas de cada tipo de servico.

Figura 1: Motor em processo de recebimento na GE Celma Filial Rio.
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Apos a determinagcdo do wokscope, a turbina € desmontada em modulos
principais: fan, LPC (compressor de baixa pressédo), HPC (compressor de alta
pressao), combustor, HPT (turbina de alta pressao) e LPT (turbina de baixa pressao).
Podemos observar essa divisdo no esquema da Figura 2. Cabe ressaltar que os
modulos do motor juntos formam uma maquina térmica de ciclo aberto, sendo

possivel, portanto, realizar uma analise termodindmica modular e total.

IowW pressure

high pressure turbine

compressor +

nozzle

Fan

low + high

pressure shaft .qmbustion chamber
low pressure

Figura 2: Esquema simplificado dos médulos de uma turbina.

Estes modulos sdo em seguida desmontados em pegas menores até o ultimo
parafuso. Esse processo visa verificar a integridade das pegas antes de serem
submetidas aos seus niveis de servigo (inspec¢éao visual, reparo ou troca), assim como
preserva-las para montagem posterior. As pecas sdo catalogadas e enviadas aos
locais de trabalho. Conforme antes mencionado, dependendo do workscope, cada
peca sera analisada individualmente, ou coletivamente se o mddulo nao for acessado,
e trocado, ou reparado, ou mantido. O nivel de analise também varia com o nivel de
servico, indo de inspec¢ao visual até inspecédo com liquido penetrante. Algumas destas
pecas, como a ilustrada na Figura 3, sdo de facil troca por seu tamanho e

funcionalidade.
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Figura 3: Gasket de papel rasgado, utilizado para intermediar o contato metal-metal.

Quando as pecas estiverem prontas, serdo enviadas para a area de montagem.
Nesta, de maneira analoga a desmontagem, 0 processo comega com a montagem
individual de cada um dos mddulos principais. Esse procedimento demanda atencéo,
pois existem configuragdes especificas para cada peca: certos componentes, como
tubulacdes de ar e dleo, ndo podem ser instaladas com outras de dimensionamento
ou geometria diferente. Finalizada a montagem, o motor estara pronto para uma
rodada de teste para garantir seu funcionamento adequado.

Uma célula especializada em teste de turbinas € chamada de Banco de Provas.
Esta possui uma estrutura de tunel de vento para simular as condicbes de v6o em
asa, bem como uma variedade de instrumentos de medigdo (mandmetros, sondas de
temperatura, células de carga). Um teste de turbina forca o motor em regimes
especificos, resultando na emissao de um relatério técnico final de acompanhamento
de dezenas de variaveis usadas para averiguar a performance do motor. Se o conjunto
cumprir as especificagdes técnicas e contratuais, o motor sera retornado ao cliente.
Do contrario, inicia-se o processo de froubleshooting para investigacdo de possiveis
causas de baixa performance.

Podemos considerar parametros principais de avaliagdo de um motor: empuxo
(FN); rotacao de ambos rotores (N7 e N2); temperatura de gases de exaustao (EGT);

vazao de combustivel (WF); consumo especifico (SFC).
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e [N determina a forga resultante que o motor € capaz de gerar para movimentar
a aeronave. Quanto maior seu valor, melhor para a aeronave, que podera
reduzir sua poténcia e economizar combustivel em regime de cruzeiro.

e N1 e N2determinam o nivel de esfor¢o do motor para gerar o empuxo, fluxo de
combustivel e consequentemente a temperatura dos gases de exaustdo. Se a
rotagao for alta demais, o rotor pode comecar a vibrar e, assim, a danificar todos
os sistemas com que faz interface.

e EGT esta relacionada ao estado dos gases que saem do combustor e uma
variavel de eficiéncia do uso de combustivel no moédulo. Quanto maior seu
valor, mais rapido se degradardo os materiais dos componentes das turbinas
de alta pressdo e do préprio combustor. E desejavel obter uma margem alta
para garantir a longevidade dos motores.

e WF trata da vazdo massica total de combustivel nebulizada pelos bicos
injetores no combustor. Este parametro é de interesse econdmico, dado que
um consumo menor de combustivel resulta em diminuicdo de gastos de
operacgao da aeronave.

e SFC é uma razao entre a vazao de combustivel e o empuxo, muito utilizado
como uma estimativa de eficiéncia.

1.2 Identificacao do Problema

Em Abril de 2018, a GE Celma observou, em seus testes com o modelo GEnx-1B,
uma tendéncia de aumento no valor de EGT medido em teste. Isto indicava uma piora
no desempenho das turbinas, o que desencadeou em um plano de contingéncia.

A leitura de EGT é feita a partir de sondas posicionadas na turbina de baixa
pressao, as quais encontram-se situadas em posigao radial intermediaria aquela dos
bicos injetores, tal como o esquematizado na Figura 4. Nesta figura, cada um dos
circulos representa uma camara de combustdo, com seu respectivo bico injetor de
combustivel. Observa-se, durante a manutengdo do motor, que nem todos os bicos
sao fabricados ou reparados de maneira uniforme, gerando discrepancias na vazao

de combustivel ao longo da circunferéncia deste médulo.

15



Figura 4: Distribuicao dos bicos injetores (circulos menores) no combustor e das

sondas de EGT (cruzes em azul).

A uniformidade do processo de combustao nesta camara anular é diretamente
influenciada pela distribuicdo da vazdo de combustivel, portanto a temperatura da
chama ndo sera exatamente a mesma em cada uma das células. O manual do
fabricante do motor [2] ndo descreve um procedimento especifico estabelecendo a
ordem em que os bicos devem ser instalados. Dessa forma, o processo de montagem
era passivel de aprimoramentos. A intervencao proposta visa melhor distribuir as fuel
nozzles levando em consideracao a diferenga de vazao medida durante a operagao
do motor em banco de testes, buscando equalizar as temperaturas ao redor da
circunferéncia do combustor. A partir de um motor escolhido como ponto de partida,
cada bico injetor de combustivel tem sua vazao medida e um mapeamento da secgao
€ entdo realizado na oficina de montagem. Acredita-se que os injetores de maior vazao
podem ser instaladas de forma alternada as de menor vazao. Pretende-se assim,
intervir sobre a montagem dos injetores de modo resultar na menor nao uniformidade
na distribuicdo de temperatura.

O processo de medicao da vazao de combustivel consiste em instalar o bico
injetor em um receptaculo, juntamente com uma linha de suprimento de fluido de teste.
Ao pressurizar o conjunto, a vazao é medida a cada patamar de pressao, até o limite
indicado pelo fabricante. Os valores usados para o mapeamento evidenciado na
Figura 5 s&o obtidos com pressao de operacao tipica ~ 6900 kPa [3].

16
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Figura 5: Distribuicdo das vazbées massicas (Ib/h) das fuel nozzles.

Nesta figura, a distribuicdo pode ser vista com a variagdo da vazdo de combustivel
medida no sentido horario. Conforme o circulo é formado, as variagdes entre pontos
consecutivos tende a decair. Os limites inferior e superior de operacao indicados pelo
fabricante sdo colocados para garantir a funcionalidade de todos os bicos instalados

e diminuir a influéncia de potenciais outliers.

1.3 Objetivos

O objetivo geral deste projeto € analisar o impacto efetivo, na operagao da turbina,
de um novo método de distribuicdo de bicos injetores. Para alcancgar este objetivo

geral, os seguinte objetivos especificos sao desenvolvidos:

1) Acompanhar o processo de montagem realizado na empresa quanto aos bicos
injetores de combustivel dentro do combustor.

a) Estudar a nova distribuicao implementada no 1° semestre de 2019.

2) Desenvolver a metodologia de analise termodinamica.

a) Definir hipéteses que permitam modelar o sistema da turbina.
17



b) Definir os pardmetros de analise.

3) Coletar dados de teste para analise.
a) Coletar dados anteriores e posteriores a intervengao.

b) Realizar tratamento dos dados para comparagéo.

Assim sendo, encerra-se aqui este capitulo de introducdo, onde vimos brevemente
o contexto, motivagéo e objetivos para este projeto. O capitulo de metodologia pode
ser encontrado a seguir, onde sera descrita a formulagao tedrica do funcionamento do
motor e o procedimento de teste para aquisicdo de dados. Os resultados serdo
mostrados em graficos comparativos dos parametros de teste e eficiéncia modular no
capitulo 3. Por fim, as conclusdes acerca deste projeto estardo pontuados no capitulo
4.

18



2. METODOLOGIA

Neste capitulo sera brevemente descrito o comportamento de uma turbina
aeronautica. Primeiro, sera realizada a identificacdo do ciclo termodinamico. Em
seguida, esta analise sera particularizada para cada modulo e de parametros de teste.
Por fim, serdo descritos o procedimento de teste e o material de instrumentagao

utilizados.

2.1. Ciclo Termodinamico Ideal

Um motor aeronautico pode ser modelado, em sua forma mais simples, como
uma maquina térmica de ciclo aberto conforme representagcdo na Figura 6. Como
podemos perceber, um fluido de trabalho entra no ciclo, sendo o ar neste caso, e
passa por um processo de compressdao. Uma vez comprimido, o ar € misturado com
combustivel e subsequentemente queimado na camara de combustdo, resultando
numa mistura de produtos de combustdo. Este fluido em alta pressao e temperatura
se expande na turbina, a qual converte a energia em trabalho de eixo. Finalmente, a
mistura é expandida a atmosfera pelo bocal de saida, que n&o esta representado na

figura por simplicidade.

Combustivel
—-
2 S Combustor — 3
v
Compressor ﬂ Turbina
Trabalho
Ar Gases de
1 41’ Exaustdo

Figura 6: Modelagem basica de uma maquina térmica de ciclo aberto.
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De modo geral, existem diferentes ciclos possiveis sob 0s quais uma maquina térmica
pode operar. Nao obstante, sabe-se [2] que os motores GENx estudados operam de
modo esquematico e simplificado num ciclo Brayton. Representado na Figura 7, o
Ciclo Brayton tem sua compressao isentropica (1-2), admissao de calor isobarica (2-
3), expanséo isentropica (3-4) e rejeigdo de calor isobarica (4-1). Tais caracteristicas
tornam este ciclo ideal, uma vez que admite-se nenhuma perda de energia ocorre na
compressao e expansao. Em funcdo do ciclo ser aberto, parte da energia adquirida

na combustéo é rejeitada ao ambiente com os gases de escape.

v

Figura 7: Diagrama Presséo x volume especifico do ciclo Brayton.

Conforme detalhado no capitulo de introdugdo deste manuscrito, um dos
objetivos deste trabalho é estudar o comportamento termodinamico da turbina. Tendo
em vista o ciclo termodinamico do motor, € possivel iniciar uma modelagem global da

transferéncia de energia aplicando-se a 12 Lei da Termodinamica:

AU=0Q—-W. (1)
A taxa de variacéo da energia interna no volume de controle AU depende das parcelas
de calor Q fornecido e trabalho W gerado. Ao aplicarmos a Eq. (1) a cada um dos

modulos mostrados na Fig. 6, e utilizando uma analise do tipo volume de controle em

regime permanente, é possivel obter as seguintes relagdes:
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We = Wiy =m(hy, — hy). (2)

Qcs = Qz—3 = m(hz — hy). (3)
Wp = Ws_y =m(hs — hy). (4)

A Eq. (2) se refere ao trabalho de compressédo executada W, no processo 1-2,
conforme a vazao massica m e as entalpias h, e h, nos pontos 1 e 2 nas Figuras 6 e
7. A Eq. (3), por sua vez, trata da energia térmica gerada dentro da camara de
combust&o Q.5 que é absorvida pelo fluido. Por fim, Wy, o trabalho gerado na turbina,
€ dado pela Eq. (4). Com os trés processos modelados, é possivel realizar uma

quantificacédo da eficiéncia termodinamica do ciclo, dado pelo rendimento:

__ Trabalho liquido gerado _ m(hz— hy)—m(h,— hq)

()

Calor fornecido a m(hz— hy)

Portanto, para conhecer os valores de trabalho, calor e consequentemente
rendimento, € necessario obter as entalpias do fluido de trabalho em pontos
especificos: entradas e saidas dos principais mddulos do motor. Todavia, antes de se
iniciar uma analise mais detalhada de cada modulo do motor, é necessario realizar

uma descrig¢ao funcional de cada modulo.

2.2. M6dulos do Motor

Tendo em mente o funcionamento geral da turbina, podemos descrever o

processo individual dos principais mdédulos que a constituem:

e Bellmouth: difusor.

e Moddulo do Fan: Low Pressure Compressor.

e Moddulo do Core: High Pressure Compressor e camara de combustao.
e Modulo da High Pressure Turbine.

e Modulo da Low Pressure Turbine.
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e Bocal de descarga.

E importante destacar a existéncia da Accessory Drive System, caixa de
acesssorios, onde os acessorios ficam alocados. Embora nem todos estes acessorios
impactem de forma direta no desempenho do motor (gerador de energia para a
aeronave, por exemplo), o pleno funcionamento da turbina s6 pode ser obtido com

uma boa performance de cada um destes componentes.

2.2.1. Bellmouth

O bellmouth (boca de sino) tem seu nome em fungédo de sua geometria. Este
elemento tem como objetivos laminar o escoamento admitido pelo motor e, durante
operagdo em aeronaves, fornecer uma superficie aerodindmica favoravel ao
escoamento externo. Os bellmouths utilizados em Banco de Provas, Figura 8, ndo
precisam se precocupar com o segundo objetivo, em fungéo da estrutura robusta de

suporte ao motor e do ambiente controlado da célula de teste.

Figura 8: Célula de teste de um Banco de Provas com bellmouth instalado.
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2.2.2. Fan & Booster

O Fan é o segundo médulo que o ar admitido atravessa apos ser ingerido pelo
motor. Ele é responsavel pela maioria do empuxo gerado: cerca de 80~85%. Pela 22
Lei de Newton, a forga, no caso o empuxo, é diretamente proporcional a aceleracao
da massa. Ainda que as velocidades no bocal (850 ~ 900 m/s) [2] sejam maiores que
as do fluxo secundario (330 ~380 m/s), a vazdo massica de ar descarregada a
atmosfera no fluxo de bypass, Figura 9, € maior que a vazao expandida no bocal de

saida.

Figura 9: Fluxos de ar de bypass (em azul) e primario do motor (em vermelho).

O ar é movimentado pelas fan blades, as quais giram acopladas ao rotor do LPC, por

sua vez conectado ao eixo principal N1, podendo atingir velocidades de 2500 rpm [2].
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Figura 10: Em ordem o rotor do LPC, estator do LPC e mdédulo do Fan [4].

A Figura 10 mostra a sequéncia de rotores e estatores que comprimem o ar a
medida que este flui através do modulo, cada par formando um estagio de
compressao. A parte rotora possui liberdade de movimento circunferencial, tendo
como fungao principal realizar trabalho mecanico sobre o escoamento, acelerando o
fluido. A parte estatora, por outro lado, se mantém inerte. Suas fungdes: direcionar o
fluxo para a diregao ideal de bordo de ataque da segao seguinte e converter a energia
cinética dos gases em pressao, comprimindo cada vez mais o ar. O mddulo é
consituido da unido da parte rotora com a estatora e itens estruturais como a fan case
(compartimento do primeiro estagio das fan blades).

A maior parte do escoamento, no entanto, € descarregado a atmosfera para
gerar o empuxo. Isto implica que apenas uma parcela da vazao massica admitida &
ingerida pelo HPC. O escoamento de ar dentro dos préprios modulos também sofre
perdas propositais para o sistema de refrigeracdo do motor, denonimado ar parasita.

Este nome vem da caracteristica de distribui¢cdo do fluxo por cavidades internas.

2.2.3. Core

Este moédulo esta situado diretamente apés o Fan e é formado pelo eixo
secundario do motor N2, o HPC e a camara de combustdo. Aqui € gerado o torque
necessario para o funcionamento da caixa de acessorios. O Integrated Drive
Generator (IDG), por exemplo, € um gerador de energia elétrica para a aeronave que

depende da atuacgao de N2.
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Conforme mencionado na sec¢ao Fan & Booster, a compressao do ar € realizada
pela sequéncia de secdes rotoras e estatoras, cada par formando um estagio de
compressado, mostrado esquematicamente na Figura 11. Para atingir as pressdes

extremamente elevadas, o eixo de N2 pode atingir valores de 14000 rpm.

Rotor Estator

Fluxo de Ar /

.
N

Figura 11: Representacao simplificada de um estagio de compresséao.

Rotagdo

A Figura 12 ilustra o médulo do Core. Na parte fronteira observa-se o HPC com
cada estagio de compressao identificado pelas valvulas externas ao longo da
superficie externa. Estas valvulas sdo chamadas de valvula estatora variavel (VSV) e
valvulas de bypass variavel (VBV). Durante a operacéo do motor, as VSV’s e VBV’s
podem respectivamente abrir e fechar (de 0 a 100%), regulando o fluxo de ar para
uma configuracao optima. O controle de curso dessas valvulas impacta diretamente
em parametros de performance, uma vez que impactam diretamente o escoamento
de ar. Consequentemente, esse curso sera calibrado toda vez que a turbina passar
por uma rotina de manutencgao. A sec¢ao intermediaria pertence aos estagios finais do

HPC. A camara de combustéao é identificada pelos bicos injetores de combustivel.
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HPC

HPC
Estagios 1-6

VSV Combustor

Figura 12: Médulo do Core [4].
2.2.3.1. Camara de Combustao

Logo atras do HPC na Figura 9 nés temos a camara de combustdo. Nesta
segao ocorre a mistura do ar admitido com o combustivel injetado. Este é nebulizado
pelos bicos injetores em pequenas goticulas, de maneira a atingir uma
homogenizagao da mistura de maneira rapida para a queima em sequéncia. A mistura

€ entdo queimada, liberando energia térmica para ser convertida na turbina.

QUTER LINER

ZONA SECUNDARLA OU
DE DILUICAO

SECONDARY
SWIRL
NOZZLE

3
p

IFNER LINER

Figura 13: Fluxos de ar da Camara de Combustao [5].
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A Figura 13 mostra uma secao transversal na qual estdo indicados os fluxos de ar

dentro da Camara de Combustdo. Podemos identificar cada parcela pelos numeros:

1) Ar Primario para Combustao.

2) Ar Secundario para Combustao.

3) Ar de Refrigeracao (Parasita).

4) Ar de Diluicéo.

5) Ar de Bypass para refrigeracéo da HPT.

A estrutura do médulo tem o objetivo de alcancar as melhores condi¢des
possiveis para a combustao da mistura ar-combustivel. Seguindo o caminho do fluxo
primario: vindo HPC, o ar passa por um swirler, um objeto que tem por fungao
rotacionar o fluxo em espiral, ao mesmo tempo em que o combustivel € nebulizado.
Isso contribui para a homogeinizagdo da mistura em escala microscopica. A medida
que o escoamento desacelera, gragas a rapida expansado da segao transversal, o
gradiente de pressédo no escoamento tende a inverter o seu sentido. Este fenébmeno
cria uma zona de recirculagdo, aumentando o tempo de residéncia (tempo de
manuten¢ao da gota de combustivel na camara).

A zona secundaria, também conhecida como zona de diluicdo, € rica de
subprodutos da combustdo da zona primaria. A estequiometria determina a relagao
otima de ar e combustivel necessarios para obter total combustdo dos reagentes.
Porém, esta relagdo nem sempre é desejavel de se obter na pratica, o que implica na
existéncia de subprodutos com energia interna passivel de aproveitamento. A zona
de dilui¢ao realiza uma nova mistura com uma parcela de ar, de maneira a promover
condi¢cbes propicias a uma propagacao de chama, aumentando a razdo de ar-
combustivel.

Finalmente, existem duas parcelas de ar parasitas que realizam fungbes
fundamentais. A primeira é de protegcdo da camara em si: furos adequadamente
posicionados ao longo da carcaga anular do médulo permitem passagem ao fluxo de
ar vindo do HPC, com uma temperatura mais baixa do que a caracteristica do
processo de combustao, formando uma camada protetora em volta das paredes [6].

Essa protecao é fundamental para a vida util do moédulo, que néo suportaria as altas
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temperaturas de combustéo. A segunda parcela visa diluir os produtos de combustao,

no final da zona de diluicdo, reduzindo as temperaturas e protegendo as nozzles
(bocais) da HPT.

2.2.4. High Pressure Turbine (HPT)

A turbina de alta presséo tem fungéo de transformar a energia fornecida pela
combustdo em trabalho de eixo. De maneira inversa ao compressor, o escoamento
dos produtos de combustéo realiza trabalho mecanico sobre as pas. A parte estatora,
em funcdo de seu perfil convergente, acelera o fluxo para o estagio seguinte,
reduzindo a pressao a cada estagio. A Figura 14 mostra a geometria das nozzles e

como seu contato com os suportes nao permite perdas nao intencionais de fluxo.

I

<0 2
St 8 i j;ﬁ
/ )

2= OUTER SUPPORT

= AFT STATOR SEALS

AFT SEAL
ASSEMBLY

NOZZLE
SEGMENTS

Figura 14: Vista da secdo de nozzles da HPT [5].

E importante destacar que apenas uma parcela de energia sera transferida do
fluido de trabalho: o suficiente para mover o eixo N2, e, pelo eixo estar conectado ao
HPC e a caixa de acessorios, atua-los também. Outra parcela de energia sera retirada

pelo médulo subsequente: a LPT.
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2.2.5. Low Pressure Turbine (LPT)

Neste mddulo, parte da energia remanescente sera convertida em trabalho de
eixo. Seu funcionamento é igual ao da HPT: se¢des de estatores e rotores que
aceleram o escoamento com queda de pressao a cada estagio. A energia cinética é
transformada em torque ao escoar sobre as pas da LPT, que utliza o trabalho de eixo
para realizar a rotagado do conjunto Fan e Booster. A Figura 15 expde a sequéncia de
expansao na sec¢ao transversal e a folga existente nas se¢des rotoras. Essa folga &
necessaria para que em regime de decolagem, quando o motor estd em seu maior
nivel de trabalho, os esforgos sobre as pas ndo causem rogcamento contra a superficie

interna do modulo com suas deformacgdes.

COOLING MANIFOLD
AND DISTRIBUTOR

LPT ROTOR
(4 STAGES)

CONICAL
ROTOR
SUPPORT

Figura 15: Segdo em corte da LPT [5].

Este modulo apresenta uma importante temperatura de monitoramento de
performance do motor: leitura de EGT (temperatura dos gases de exaustdo). Essa
temperatura € um dos principais estimadores de vida util do motor. Quanto maior for
essa leitura, mais rapido a LPT , HPT e camara de combust&o se deterioram. Devido
a alta temperatura na camara de combustdo e na HPT, ndo existem sondas ou
instrumentos que suportem as condigdes durante um ciclo completo de vdo. Isso
significa que medigdes relativas aos gases de exaustao serao obtidas a partir do ponto
mais proximo da saida do combustor disponivel, mais especificamente no 2° estagio
da LPT.
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2.2.6. Bocal de Descarga

O bocal de descarga é o ultimo elemento em contato com o fluxo primario de
ar do motor. O modelo GEnx-1B apresenta um conjunto formado pela descarga
externa e um cone interno. O perfil convergente acelera a vazdo descarregada pela
LPT, gerando a parcela remanescente de 15~20% de empuxo a jato. Para o modelo
GEnx-1B se utilizam um bocal externo para o fluxo primario de ar e um cone interno
para o fluxo de ar parasita, evitando o contato entre fluxos diferentes na secao de

descarga da turbina.

2.3. Modelagem Termodinamica dos Médulos do Motor

A patir da familiarizagao qualitativa dos principais moédulos do motor, pode-se
realizar uma modelagem termodinédmica de cada um destes. Da mesma forma como
na seg¢ao anterior, a modelagem acompanhara o fluxo do fluido de trabalho. Portanto,
tomemos como ponto de partida a visdo em corte do bellmouth, mostrado

esquematicamente pela Figura 16.

2.3.1. Bellmouth

Figura 16: Diagrama de balanc¢o de massa na segédo do bellmouth.
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A vazio massica de admissao da turbina m, passa pelo bellmouth sem sofrer
adicbes ou perdas, sofrendo apenas sob uma variagcdo de area transversal.
Consequentemente, aplicando a Lei de Conservacao de Massa ao volume de controle

do centro do bellmouth até sua superficie interna e assumindo regime permanente:

my = My . (6)

A vazado de saida na segdo 2.0, m, ,sera igual a vazdo admitida. Ao levar em
consideragcao perdas por atrito com a superficie e quaisquer imperfeicdes na
geometria deste modulo, € de interesse ressaltar que esta parcela de perdas influencia
no resultado final de balango energético. Ainda assim, Mattingly, Heiser e Pratt [6]

admitem que a variacio das entalpias entre a estacédo 0 e 2.0 é nula.

2.3.2. Compressores

12 (SECONDARY)
0 10 2.0(PRIMARY) 1323, 24 1525

Figura 17: Diagrama de balango de massa do médulo do Fan & Booster. Adaptado [5].

A vazao massica m, o € dividida em duas parcelas: m, s, vazao de admissao
pelo LPC e Mpgypass, ar de Bypass. Cada modelo de motor possui uma razéo de

Bypass (B), que exprime a porcentagem de vazao que ingressa no0 COmpressor:
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,8 — mBypass _

mBypass

(7)

mrpc my g5

Aplicando a Lei de Conservagéao de Massa no volume de controle da Figura 17 sobre
as superficies do motor da estacdo 2.0 a estacdo 2.5 e assumindo regime permanente,

podemos obter a seguinte equagao:

Myo = Mys + mBypass- (8)

E interessante rearrumar a Eq. (7) com a razdo da Eq. (6), de modo a trabalharmos

com a vazao de ar que circula nos médulos internos do motor, m, <:

2.0

B+1)

My = Mys+ B *xMys— Mys =

(9)

Dada a natureza desse médulo e do proximo (HPC), podemos determinar o
rendimento de compressao através de comparagao entre o processo real e o ideal

(isentrépico). A Figura 18 permite visualizar essa comparagao graficamente.

S25¢ = S2 8

Figura 18: Gréfico entalpia (h) x entropia (s) da compressdo no Fan.
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Os pontos 2.0 e 2.5, bem como as pressdes P2.0 e P2.5, sao respectivamente entrada e saida
do Fan e denotam pontos do processo real. O ponto 2.5s representa a saida do Fan com
compressao isentrépica, o que ndo acontece na realidade. E de interesse notar que o trabalho
relacionado ao processo de compressdo ideal W é menor do que o processo real W. Ao

aplicar a 12 Lei da Termodinamica para os processos da Figura 14 em regime permanente, é

possivel escrever:

Ws _ (hass—hao)
w (h2.5—h2,0)

NFan = (10)

A Eq. (9) determina o rendimento isentropico do Fan, N4, @ partir das entalpias h, ,

h, s e h, s dos pontos 2.0, 2.5 e 2.5s. Essa equacgao seria valida para um compressor
de um unico estagio de compressao. Todavia, os modulos de compresséo do GEnx-
1B totalizam 15 estagios. Como consequéncia, ha um aumento da compressao
quando o fluido atravessa os médulos. A medida que a entropia aumenta, existe uma
proporcional reducédo do rendimento isentropico. Esse fendmeno pode ser explicado
pelo aumento de temperatura causado pela friccao, resultando em um trabalho maior
necessario para compressao no estagio seguinte.

Para descrever essa situacdo, utilizaremos o conceito de rendimento

politrépico, assumindo que o rendimento isentrépico de um estagio se mantém
constante ao longo do compressor,. Assim, Ngq,, representando o rendimento do

modulo do Fan é dado por:

d
Nran = —= = cte. (11)

A variacao infinitesimal de temperatura pelo processo isentropico € dTs. A variagao
infinitesimal de temperatura pelo processo real é dT.

A relagao isentropica Pressao-Temperatura pode ser expressa como:

r-v

s _ (@) v (12)
Pyo ’
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onde y é o expoente politrépico do fluido, T2.5, T2.0, P2.5 e P2.0 as respectivas
temperaturas e pressdes nos pontos 2.0 e 2.5. Simplificando a Eq. (10) e integrando
do ponto de admissao 2.0 ao ponto de saida 2.5:

r-1)

__ In(Py5/Py) ¥
MlFan = In(Ty5/T2) (13)

Seguindo o caminho da parcela m, 5 , 0 préximo médulo é o HPC.

2.5 30

My s

Figura 19: Diagrama de balan¢o de massa do HPC. Adaptado [5].

No caso do médulo do HPC, nds temos mais uma divisdo de fluxo, conforme a

Figura 15. A estacao 3.0 se refere a saida do HPC, logo a vazao massica total nesse
ponto sera ms, ao passo que as parcelas mp; € Mp, se referem a fluxos de ar

parasita, previamente mencionados na sec¢ao 2.2.1. Aplicando a Lei de Conservagao
de Massa no volume de controle tracejado em vermelho na Figura 15:

Mys = M3z + Mpy + Mp,. (14)

Com o intuito de simplificacdo da modelagem, ir-se-a admitir que as parcelas de ar

parasita s&o negligenciaveis em relagdo a do compressor:
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Mt 0. (15)

mspo

Assim, nosso novo balango de massa no HPC é
My5 = M3y . (16)

O rendimento do HPC, nypc, pode ser calculado da mesma forma que o LPC,

assumindo um rendimento politrépico:

(r-1)
_ In (P30/P25) Y
NupPc In(T3.0/T2.5)

, (17)

onde P3.0 e T3.0 sdo a pressao e temperatura na saida do compressor.

2.3.3. Combustor

Mais adiante nés temos o modulo da camara de combustido, representado

esquematicamente na Figura 20:

Figura 20: Diagrama de balango de massa do mdodulo do combustor. Adaptado [5].

35



Ao analisarmos o moédulo da camara de combustdo, percebemos de imediato que

existe uma soma de fluxos, ao invés de uma divisao:
Mzo + My = Myy. (18)

A vazéo massica proveniente do HPC é misturada ao fluxo de combustivel nebulizado

M, resultando na mistura ar-combustivel 11, . O balango de energia é dado por:

Mg * 3o+ Mp*xhe = My o * hy. (19)

O calculo de entalpias devera ser obtido a partir da equacao de estado termodinamica

T, _ o
h = fTref Cp dT + Z Yihi . (20)
Cp = NYiCpi- (21)

As entalpias dependem de uma parcela de entalpia de formagao h;°, dada uma fragéo
de massa de cada um dos compostos quimicos presentes y;, bem como da variagédo

de temperatura com calor especifico a presséo constante da mistura C,.

Consideraremos a temperatura de referéncia, T, s, como sendo a mesma utilizada no

calculo de entalpias de formacgéao: 298K [6].

Tomando apenas a parcela myp., podemos considerar que o fluido de trabalho
€ o ar atmosférico. Portanto, podemos assumir uma propor¢gdo molar para suas
substancias principais: 79% N, e 21% 0, (em termos massicos equivalente a 76,70%
N, e 23,30% 0,).

Cpar = Y0,Cp,0, + Yn,Cpn, = 0.767cp n, + 0.233¢50,- (22)

Da mesma forma, por serem substancias puras, a entalpia de formagao dessa parcela

pode ser admitida como zero:
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2 Yihi® = ¥o,ho,° + yn,hn,° = 0. (23)

A parcela de combustivel 7., por sua vez, é formado por misturas de
hidrocarbonetos. Para o estudo em questdo e simplificacdo dos calculos,
abordaremos essa parcela conforme a literatura [4], tomando como molécula genérica
C.H, representativa de combustiveis de aviagdo. Para este estudo, iremos trabalhar
com o combustivel JetFuel A, com o qual representaremos através da molécula C;,H,5
[4]. Desse modo, por nao ser uma substancia pura, sua entalpia tera uma parcela de

entalpia de formagao:

XYihi® = Yo, hen,, (24)

Para uma combustdo total do combustivel, temos a seguinte equacgao

estequiométrica:

Ciolips + (12 + Z) [0, + ZN,| > 1200, + 210+ Z(12+ )N, (25)

Podemos encontrar, portanto, a parcela h, , com suas devidas proporgdes, bem como

a temperatura final T,. Para realizar os calculos devidos de entalpias, utlizaremos a
Tabela 1.

Tabela 1: Entalpias de formacao de substancias a 298 K. Adaptada [4].

alpia de fo acao Ah°)298

Substancia ki/kg
JetA -355.834
Didxido de carbono -393.515
Oxigénio 0
Nitrogénio 0
Agua (vapor) -241.825

2.3.4. Turbinas

Continuando o escoamento, a parcela de ar resultante m,, € admitida pela

turbina de alta pressao, conforme a Figura 21:
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Figura 21: Diagrama de balango de massa da HPT. Adaptado [5].

Nesse modulo existe a volta de uma das parcelas de ar parasita rp,
proveniente do HPC. A diferenca de temperatura das duas parcelas permite a
formacao de uma camada protetora para o material nas secdes rotoras e estatoras.
Pelas mesmas razées mencionadas no paragrafo da Eq. (13), sera admitido que esta
parcela pode ser negligenciada frente a vazao de fluxo primario. Analisando o volume

de controle da turbina de0 alta pressao:

My + Mpy = Myy = Mys . (26)

A figura 22 mostra o penultimo passo que o escoamento percorre pela turbina
até sua descarga a atmosfera, através da LPT. O fluxo primario recebe uma fragdo da

outra parcela de ar parasita mp,, igualmente distribuida pelos estagios de expansao.

Novamente, esta parcela sera negligenciada frente a vazdo de massa 1, s.
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Figura 22: Diagrama de balango de massa da LPT. Adaptado [5].

O balanco final da vazao massica, portanto, é escrita como:
Mys + Mpy = Mys = Msgy. (27)

Para o calculo do rendimento das turbinas, algumas hipoteses e simplificagoes
deverao ser feitas, uma vez que a proposta deste trabalho é analisar o comportamento
termodinamico da turbina frente a um processo a ser alterado. A expansao nas
turbinas sera admitida como politropica, da mesma forma que a modelagem dos

compressores se deu. Assim, tem-se as seguintes relagdes:

In (T, T.
e = n (Tys/ 4&)_1). (28)

In(Py5/Psp0)

In (T T.
S n (Tso/ 462)—1)' (29)

In(P50/Ps5) @

T4.5, T5.0, P4.5 e P5.0 sdo as respectivas temperaturas e pressdes dos pontos 4.5 e
5.0. E imprescindivel notar que existe uma diferenca entre os expoentes politropicos
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a ey, dado que sao propriedades do fluido e a vazdo m, s trata de uma mistura de ar

com produtos de combustao.

Assim como ndo existem sensores capazes de medir temperaturas na saida do
combustor, a entrada da LPT ainda se mantém muito quente (>1000 °C). Todavia,
existem sensores no 2° estagio, nos fornecendo uma temperatura de referéncia.
Portanto, se partirmos do principio de expansao politropica onde o salto entalpico por
modulo de expansao se mantém constante, o rendimento da turbina como um todo

pode sera igual ao rendimento de todos os estagios exceto um:

_ In(Ts50/Tas) _  In(Ts50/T4.95)
Nepr = (a-1) — (a-1)" (30)

In(P5o/Pss) @ In(P50/Ps9s5) @

2.3.5. Bocal de descarga

A Figura 23 apresenta um esquema simplificado de funcionamento do bocal de
descarga, onde a massa de ar é acelerada a atmosfera em razao da redugao de area
transversal. Este fenbmeno, como apontado na seg¢ao 2.2.6., € responsavel pela

parcela de empuxo a jato do motor.

5.0

Atmosfera

Figura 23: Balango de massa no bocal de descarga externo.
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Similarmente ao bellmouth, ndo ha adicdo de vazdo na secdo do bocal externo.
Portanto, toda massa de produtos de reagédo que € descarregada pela LPT na segao

5.0 é subsequentemente langada a atmosfera. Assim, o balanco é:

mS.O = matm ’ (31)

onde My, € a vazdo absorvida pela atmosfera proveniente do motor. De maneira
similar ao bellmouth, o bocal de descarga também esta sujeito a imperfeigbes de
geometria e perdas por atrito do gas com sua superficie. A eficiéncia politropica deste
componente expressa por Mattingly, Heiser e Pratt [6] depende de uma estacéo
localizada na saida do bocal. Como esta estacdo nao dispde de sensoriamento no

escopo deste projeto, esta quantificagdo nao sera abordada.
2.4. Procedimento de Teste

A fase de teste do motor é crucial para garantia de desempenho do produto
final, uma vez que nesta simula-se o comportamento do mesmo em asa. Para garantir
uma simulacao representativa, a estrutura de um Banco de Provas é desenvolvida
para atender todas as necessidades. Em termos estruturais, o seu formato pode ser
em “L”, “U” (evidenciado na Figura 24), ou uma mistura dos dois. As condi¢des locais

e o tipo de motor melhor determinarao qual configuragéo devera ser utilizada.

Acoustic
Test Stand with
Baffles Thrust Frame

|
Inlet Primary Test Chamber Augmentor Exhaust |
Screen L

Figura 24: Representacdo esquematica de um Banco de Ensaio de formato “U”.
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Embora o formato possa variar na estrutura fisica, todos apresentam elementos
fundamentais: uma estrutura para tornar o escoamento de ar o mais laminar possivel,
uma camada de filtro de objetos solidos passiveis de serem ingeridos pelo motor; o
Thrust Frame responsavel pelo acoplamento de um simulador de pilone de avido
(denominado adapter), onde ha uma célula de carga suficiente para medir o empuxo
gerado pela turbina; uma estrutura de tratamento do escoamento de saida para evitar
recirculagdo; um sistema de exaustdo com abafadores de som. Todo esse conjunto
tem por finalidade permitir uma simulagdo de véo de maneira segura, controlada e
silenciosa.

O procedimento de teste é iniciado com a preparagao do motor, onde sao
instalados componentes essenciais para o teste: bellmouth; bocal de descarga;
adapter; tampdes para sangrias de ar comprimido pelo motor, mas que nao tem
funcionalidade em teste; termopares; sensores de pressdo. Estes equipamentos,
denonimados de escravos, substituem os originais do motor para que todos os
parametros sejam medidos conforme o processo de correlagéao.

Quando uma turbina € monitorada em teste, muitos parametros lidos estao
sujeitos a influéncias ambientais (temperatura, umidade, pressao ...) e locais
(estrutura do Banco de Ensaio, ferramental, instrumentagéo...). De modo a garantir
uma coesao entre as instalagdes distribuidas pelo mundo, foi determinado um ponto
de referéncia: a instalagéo situada em Peebles (Ohio, E.U.A.). Para que o motor seja
aprovado, ele deve apresentar os mesmos resultados em um teste idéntico em um
dos Bancos de teste situados em Peebles. Portanto, um motor € escolhido para ser
testado nos dois bancos e servir de ferramenta de calibragéo. Ele sera preparado com
0s equipamentos escravos do Banco a ser correlacionado, chamado Engine Dress
Kit, e testado nas duas células de teste. Apds a comparacgéao dos resultados, € emitido
um documento: a Carta de Correlagado. A Figura 25 traz um dos graficos produzidos
que sao parte constituinte desta Carta e sdo usados como certificagao da célula de

teste frente a qualquer 6rgao aeronautico regulador (FAA, ANAC).
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CORRELATION

A— APPLICANTS CALIBRATION ——BASELINE CALIBRATION

264 2
244 i
L |

i i "
1.6 +* * 1

1000 4500 5000 5500 6000 6500 7000

COMPRESSION RATIO, PS3/PT2

CORRECTED N1 (RPM)

Figura 25: Curva de uma Carta de Correlagéo.

Nesta figura estd tragada a relagdo entre a razdo adimensional de compressao
(P3.0/P2.0) e a rotagdo de N1 em rpm de ambos testes. E possivel perceber que as
curvas sdo muito préximas, porém nao sao idénticas, justificando a necessidade de
normalizagcao de resultados de teste.

Uma nova correlacao sera necessaria quando:

e Houver introdugdo de um novo modelo de motor em um Banco de Provas
existente.
e Ocorrer uma mudanca estrutural, intencional ou ndo, em um Banco de Provas.

e Ocorrer uma alteragéo no Engine Dress Kit.

Tendo em mente todo o investimento de capital e tempo envolvido, uma nova
correlagao para um mesmo modelo de motor deve ser evitada. Entdo, o mesmo EDK
devera ser usado para todos os motores testados, incluindo os sensores escravos
(termopares e sensores de pressao).

Em seguida a preparagao de teste, os acessorios e 0 motor sdo abastecidos
com Oleo de lubrificagao e a turbina é instalado no tunel de vento, acoplando o adapter
ao Thrust Frame.

A padronizagao do ciclo de teste € outro passo para garantir a exatidao dos

resultados: o motor € comandado por uma manete de poténcia e mantido em regimes
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especificos (Minimum Idle, Approach Idle, Maximum Continuum e Take Off) por alguns

minutos em cada um. Estes regimes sao definidos como:

1) Minimum Idle (M.l.): regime de baixa poténcia, utilizado para estabilizar o motor
antes de acelera-lo até Approach Idle ou antes de encerrar o teste.

2) Approach lIdle (A.l.): regime de aproximacdo, utilizado pela aeronave em
aproximacao da pista de pouso.

3) Maximum Continuum (M.C.): regime de cruzeiro da aeronave, simula a real
condicdo de trabalho do motor pela maior parte do véo.

4) Take Off (T.0.): regime de decolagem, considerado o mais critico pelo nivel de

estresse do motor.

Geralmente, os regimes de Take Off e Max. Cont. (decolagem e regime de
cruzeiro) sao os criticos para analise do desempenho do motor. Isso se justifica pois
sdo os dois regimes de maior poténcia, quando a turbina se encontra no maior nivel
de poténcia. Discrepancias do comportamento ideal serdo mais facilmente
evidenciadas nesses momentos.

Todos parametros medidos (temperaturas, pressdes, rotagdes, vazdes e
vibragdes) sao coletados em tempo real, porém apenas um valor é registrado para
representar o comportamento naquele regime: no momento do save manual. Por
regulacdo, a rotacdo do eixo principal deve estar em até 10 rpm do valor padrao
daquele regime para realizagao da gravacao dos dados. Os dados s&o armazenados
em cada um dos regimes mencionados, tanto na aceleragcdo quanto na
desaceleracéo.

Finalmente, quando o ciclo de teste se encerra e a inspegao do motor é
concluida, a turbina tem seu sistema de 6leo e combustivel preservado com um 6leo
especifico. Desse modo, os sistemas sao protegidos contra deterioragcado e impurezas

por um periodo de até 365 dias.

2.5. Instrumentagao e Controle

A instrumentacdo termodinamica disponivel para avaliagdo do motor esta

listada a seguir. Na Figura 26 s&o indicadas as principais estagdes termodinamicas
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de um motor, valida para o modelo a ser estudado da linha GENXx. As especificacoes

técnicas dos modelos se encontram com a empresa fabricante Unison Industries [7].

e T2/PS2: Sensor de temperatura / pressao do fluxo de ar primario.
e T25: Sensor de temperatura / pressao da entrada do compressor.
e T3 /PS3: Sensor de temperatura / pressao da saida do compressor.

e T49: Sensor de temperatura / presséo do 2° estagio da LPT (EGT).

SECONDARY AIRFLOW 0 AMBIENT PRIMARY AIRFLOW 2.0 PRIMARY AIRFLOW INLET
10 ENGINE ENTRANCE 2.3 BOOSTER DISCHARGE AIR
12 SECONDARY AIRFLOW INLET 2.4 VBV AIR EXIT
13  FAN OGV DISCHARGE 2.5 HPCINLET
14  FAN FRAME INLET 3.0 HPC DISCHARGE
15 FAN FRAME DISCHARGE 3.6 COMBUSTOR INLET

4.0 COMBUSTOR DISCHARGE
41 HPT INLET
4.2 HPT DISCHARGE
4.8 LPT INLET
4.95 STAGE 2 LPT INLET
5.0 LPT DISCHARGE
12 (SECONDARY)

0 10 2.0 (PRIMARY) 13 2.3 24 15 25 3.0 36 40 41 495 50
14 42
et Ll e . 8
OV TTHIE
| L] \ | | #~ SECONDARY
|| AIRFLOW
- ‘ | - ‘ L] e [ e ..
| T ;\"F&\d v a PRIMARY
LT -+ S = AIRFLOW
g \ B L A L
e, ™ T , . PR i N A 1
W~ R RSP HAROA fatntnes : LS —— '
i e S | ]
| - 15 B~ E— 4 {1 i s s

Figura 26: Esquema representativo das principais estagbes aerodindmicas [5].

Uma estagao que proveria uma medicao de interesse fundamental € a 4, onde
esta situada a saida da camara de combustdo. Entretanto, dadas as condicdes de
operacao do modulo, a temperatura é alta demais para ser monitorada de forma
similar aquela similar nas demais estagdes. Para uma estimativa dessa temperatura,
sera utilizada a modelagem desenvolvida na segao 2.3.3..

Paralelamente as medidas realizadas pelos sensores do motor, € preciso
conhecer as condi¢cbes do ambiente, que caracterizam a vazao massica de ar a ser
ingerida. Umidade, temperatura e pressao sao medidas disponiveis a estrutura do
Banco. Estas propriedades do ar serdo importantes para corregcdes de calculos de

desempenho apresentadas na segao 2.6.

45



Além do sensoriamento de pressio e temperatura, o Banco de Provas dispde
de um controle de rotacdo de ambos os eixos (N1 e N2), vazdo de combustivel
consumido durante operacéo e acelerdbmetros de vibragdo nos rolamentos. Como os
parametros de pressao e temperatura sao pertinentes a operacao da turbina como um
todo, existe um componente responsavel pelo controle geral do motor: a ECU
(Electronic Control Unit), nos motores Fadec; no caso de motores PMC, de controle
puramente mecanico, o controle é feito pelo MCU. Por exemplo, se a temperatura do
escoamento de ar estiver se aproximando do limite superior, a ECU comanda a
abertura de um sistema de valvulas de sangrias, refrigerando a zona afetada. De
maneira similar, caso a vazao de combustivel ndo esteja sendo suficiente, a rotagéo
do nucleo, N2, aumentard, exigindo mais poténcia do motor para compensar.

Pelo lado do Banco de Provas, o controle do sistema provem da sala de
comando, um sistema integrado ao Adapter, que por sua vez se comunicacom a ECU.
Nessa sala um operador é responsavel pelo controle da manete de poténcia e de
combustivel, similar ao cockpit de um aviao. As leituras de todo o motor sdo mostradas
no painel, incluindo possiveis falhas (mal funcionamento de acessoérios ou pegas).
Como consequéncia, o operador deve ser capaz de discernir situagdes de risco ao
motor e, caso necessario, desliga-lo instantaneamente. Um exemplo de situagao é a
de stall: o eixo principal comecga a girar em uma velocidade onde as pas do fan nao
conseguem admitir um fluxo maior de ar. A vazao massica passa a gerar um torque
inverso e o eixo desacelera rapidamente em pleno regime de alta poténcia. Como o
sentido do fluxo é controlado pela diferenca de presséo, o ar comprimido na camara
de combustdo vai na direcdo da entrada do fan, trazendo a chama consigo e
queimando todo o sistema interno do motor. Logo, quando o operador vé a
possibilidade de stall, € seu dever reduzir a zero a poténcia da turbina e forgcar uma
redugao de rotagao.

Por fim, é importante evidenciar o controle de calibragdo existente no Banco:
todos os instrumentos de medi¢cdo sdo controlados pelo setor de Calibracdo da
empresa. Nas vésperas do vencimento do certificado, o instrumento € enviado para a
matriz, ou uma equipe vem até o equipamento (em caso de impossibilidade de
transporte, como um Adapter). Dependendo da natureza do equipamento, o periodo
de validade pode variar de 6 a 12 meses, sendo imprescindivel esta validade estar

evidenciada no proprio equipamento, ou em um quadro geral de controle.
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2.6. Calculo de Desempenho de Teste

Certos parametros lidos devem ser corrigidos por fatores considerados como
as principais fontes de interferéncia no resultado final. Nesta secao iremos definir
como o0s parametros enumerados na seg¢do 1.1 serdo corrigidos conforme
preconizado no manual de operagbes do motor [2]. Os parametros medidos de

interesse neste manuscrito passiveis de correcado sio:

1) Rotagéo do eixo principal (Ny ops). [rpm]

2) Empuxo (FN,p;). [Ibs]

3) Rotacgéo do eixo do core (N, 4ps). [rpm]

4) Temperatura na estacéo 4.95 (EGT,s). [°F]
5) Vazéao de combustivel (WF,;,). [pph]

6) Consumo especifico (SFC). [pph/Ibs]

Cabe ressaltar que, em funcao da confidencialidade dos dados tratados nas secoes
2.6.1 a 2.6.3, as tabelas das quais os fatores de corregao se originam ndo podem ser
disponibilizadas neste manuscrito. Nao obstante, essas tabelas podem ser
encontradas no manual utilizado como referéncia [2]. Para encontrar os valores,

utiliza-se a rotagédo de N1 corrigida, N; K, em rpm, como dado de entrada.

2.6.1. Fatores Ambientais

Algumas variaveis operacionais principais de um motor sdo normalizadas, ou
corrigidas empregando, para este fim, fungbes da temperatura total e pressao total na
entrada do motor. Este processo € chamado de normalizagao para um dia padrao. Os

parametros basicos sdo normalizados como segue:

T50+273,15
Q= 20" - ) (31)
288,15

onde 6 é uma razao entre a temperatura T2.0, em Celsius, medida na secéo 2.0, e a

temperatura absoluta, em Kelvin, da Organizacao Internacional de Normalizagao, ISO
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(International Standards Organization), ao nivel do mar, em uma atmosfera de
referéncia em um dia padrdo. Este valor € uma constante 288,15 K. No que diz

respeito a pressao, tem-se

§= 20 (32)
14,696

0 é razdo entre P2.0, a pressdo absoluta total, em psia, medida na secéo 2.0, e a
pressao absoluta, em psia, ISO a nivel do mar, em uma atmosfera de referéncia, em
um dia padrao. Este valor também é uma constante 14,696 psia.

A umidade também exerce influéncia sobre os parametros de teste. De uma
maneira geral, ndo existem correlagbes semelhantes ao processo de pressao e
temperatura totais. O coeficiente de influéncia vem de cartas psicométricas ilustradas
na Figura 27. Constantes podem ser encontradas nos manuais dos fabricantes do
motor [2], onde o fator de correcdo adimensional Hy (X representando um indice
genérico, ex: Hy, referente a rotagdo de N71) pode ser extraido diretamente a partir
do valor de umidade medida no exterior da célula de teste em graos de agua por libra

de ar seco (1 gréao ~ 0.0648 g).

P=1BAR o

Figura 27: Carta psicométrica [4].
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2.6.2. Fatores de Instrumentacao e Instalagcao do Banco

Além dos fatores ambientais, existem coeficientes que devem ser levados em
consideracgao, referentes aos equipamentos do Banco de Provas. O primeiro destes
fatores € o fator de correlagdo adimensional FMy (X representando um indice
genérico, ex: FMg;r referente a temperatura de EGT), relacionado as curvas
presentes na Carta de Correlacéo (Figura 27).

Outro fator instrumental é o ajuste de equipamento de teste, representado por
PAy (X representando um indice genérico, ex: PApy referente ao empuxo FN) e é
adimensional. Os equipamentos escravos podem variar de uma instalagcéo para outra
em termos de tolerancia dimensional de fabricacdo e estrutura dos materiais. Essas
diferengas sao corrigidas por este fator.

A ultima corregéo de vem do fendbmeno de condensagéo de vapor d’agua sobre
a inlet do Banco de Provas (Figura 24). O parametro adimensional Cy (X
representando um indice genérico, ex: Cy, referente a rotagcdo de N2) sera utlizado

para compensar este fenbmeno.

2.6.3. Limites Operacionais

Os parametros de teste EGT e N2 possuem limites superioes de operacgao:
N2y 4x € EGTy,x. Para determinar esses limites, os fabricantes determinaram uma
rotacdo N1g 4 € temperatura T2.0x, 4, €m °F, de referéncia consideradas criticas, a
partir das quais o motor esta em regime de hot day. Logo, para N2 e EGT se aplicam

mais um fator de correcdo adimensional:

T2.0ppar + 459,67
518,67

QHD = (33)

A constante 459,67 € uma conversao de unidades de temperatura de °F para °R. A
constante 518,67 € uma normalizacao similar a feita para 8, mas a temperatura se

encontra em °R.
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Conforme mencionado no inicio da secao 2.6, os valores das correcdes sao
retirados de tabelas usando a rotagéo corrigida de N7 como paréametro de entrada.
Dado que os limites operacionais para N2 e EGT foram determinados a partir de uma
rotacao de referéncia, existe uma diferenca entre os parametros medidos a cada teste
e esta referéncia. Esta variagdo denomina-se DERy (X representando um indice

genérico, ex: DERgy referente ao empuxo), e € uma medida absoluta.

2.6.4. Rotacao de N1

A rotacao do eixo primario € medida por um sensor de revolugido no moédulo do
Fan e é utilizada para determinar fatores de correcao dos demais parametros. Assim,

sua corregao é [2]:

_ Nyiops*Hn1*Cn
MK = = (34)

onde Nloss é a rotacdo medida em rpm, HN1 o coeficiente de umidade, Cn1 O
coeficiente de condensacéao da inlet e XN1 0 expoente adimensional de 6 determinado

pelo fabricante.

2.6.5. Empuxo

O empuxo tem como o seu limite um valor minimo, FN,;,y, a partir do qual o
motor esta qualificado para uso em uma aeronave. Se o empuxo estiver com uma
margem percentual a partir de 2% superior a este minimo, o motor é configurado para
operar propositalmente de maneira limitada. Uma tomada denominada J15 € instalada
na ECU com um esquema elétrico interno que varia de acordo com o nivel de margem
de empuxo (tabelado pelo fabricante de 0 a 7%+), chamado de N1 Level Modifier. Em
testes, esta tomada é instalada com nivel 0 e, ao final do roteiro de performance, é
modificada de niveis 1 a 6. O J15 aumenta a rotagao de N7 lida pela ECU com uma
correcao, o que faz o motor operar em regime de TO em rotagdes mais baixas. Ainda
que fisicamente o motor seja capaz de atingir rotagdes de 2500 rpm, quando o piloto

da aeronave posicionar a manete no ponto maximo na decolagem, a turbina nao
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ultrapassara 2400 rpm, por exemplo. Uma vantagem dessa limitagdo € que a rotagao
de N2 e, em fungdo da vazdo massica de ar admitida diminuir, a temperatura de
combustéo e, consequentemente, EGT também diminuem. Desse modo, a corregao

de empuxo é:

FNops*Hpn*FMpN*PApy
1)

FNK = ( )+ DERey| * FNyop (35)

FNoBs € o0 empuxo lido diretamente da célula de carga em libras, HFN o coeficiente de
umidade, FMrN o coeficiente da Carta de Correlacdo, PAFN o coeficiente de
equipamento escravo, DERFN o fator derivativo e FNmobp a correcdo do N1 Modifier.

E habitual trabalhar com as discrepancias relativas dos parametros, ou seja:

FNK—FNy N

FNuar = ( ) * 100 (36)

FNyin

2.6.6. Rotacao de N2

Diferentemente do empuxo, a rotagdo de N2 tem um limite superior. Se a
rotacdo exceder seu limite, as forcas atuantes nas palhetas do HPC e da HPT
provocarao deformagdes excessivas, causando danos por atrito e vibragdes. Seu

valor é lido por um sensor similar ao de N1, mas dessa vez localizado no Core.

N ops*H
N2 K = [(W) B NZAD]] * Cng * FMyz x PAnz + DERy,, (37)

onde N2o0Bs é a rotagdo medida em rpm, HN2 o coeficiente de umidade, Cn2 O
coeficiente de condensacdo da inlet, XN2 0 expoente adimensional de theta
determinado pelo fabricante, FMn2 o coeficiente da Carta de Correlagdo, PAN2 O
coeficiente de equipamento escravo, DERN2 o fator derivativo e N2apj um coeficiente
de corregao por histerese das VSV’s (secao 2.2.2.). Conforme descrito na secao

2.6.3., é preciso considerar ainda o fator de hot day:
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NyKyp = NoK % oCirLar), (38)

XFLAT € um expoente similar a XNz, considerando agora a rotagcédo corrigida N1KHD

conforme a Eq. (39).

NlKHD - NlK * QIS)I()Nl) . (39)

Por fim, assim como para o empuxo, os valores sao analisados em termos relativos:

N2y = (F2HER=2204%) 4 100 (40)

N2pmax

2.6.7. Temperatura de EGT

Se a temperatura for maior que o limite, a taxa de deterioragdo dos moédulos
sera maior que a admissivel, diminuindo a vida util da turbina. As corre¢des partem

da temperatura medida na estacéo 4.95:

(T4.95+459,67)*HgGT
o(XT)

EGTK = |( ) = EGTup| * Cugr * FMggr * PAggr + DERggr — 459,67 .

(41)

HeGT o coeficiente de umidade, CecT 0 coeficiente de condensacao da inlet, XT o
expoente adimensional de 8 determinado pelo fabricante, FMEcGt 0 coeficiente da Carta
de Correlagéo, PAEGT o coeficiente de equipamento escravo, DEREGT o fator derivativo
e EGTapj o coeficiente de corregao por histerese das VSV’s. A constante 459,67 € uma
conversao de °F para °R que deve ser feita antes das corre¢des, tendo o valor final
de EGT em °F.

A margem de EGT é dada em °C, logo é preciso converter o valor de EGTK

antes de aplicar a Eq. (42):
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2.6.8. Vazao de combustivel e SFC

A vazao de combustivel ndo é considerada como item passivel de reprovacéo
do motor, mas pode ser vista como um fator de qualidade operacional. Considerando
que a vazao sera levada em conta para calculos de performance desenvolvidos na

secao 2.3.2., uma correcao precisa ser aplicada:

WFAD]) LHV
WFOBS*HWF*CWF*<1 Too *(18400)*FMWF*PAWF

5x0XF

WFK =

+ DERyr  (43)

WFoBs € a vazao medida em pph (pints/hora), Hwr o coeficiente de umidade, Cwr o
coeficiente de condensacao da inlet, Xr o expoente adimensional de theta determinado
pelo fabricante, FMwr o coeficiente da Carta de Correlagdo, PAwr o coeficiente de
equipamento escravo, DERwr o fator derivativo, WFaD] o coeficiente de corregao por
histerese das VSV’s e LHV o poder calorifico do combustivel em BTU/Ib.

A margem relativa de vazao é dada por:

WFyax—WFK

WFyar = ( ) * 100, (44)

WFpmax

onde WFmax € um valor esperado de consumo operando nas condigdes de referéncia.
Por fim, o ultimo parametro importante de eficiéncia que pode ser aproveitado da
vazao de combustivel € o consumo especifico SFC: a vazao massica de combustivel,

em pph, gerado por unidade de forga, Ibs:

sFc = 2K (45)
FNK

Assim se encerra o capitulo de metodologia, onde o motor e seus moddulos
foram brevemente analisados em relagao ao seu funcionamento. Foram analisados,
também, seu ciclo termodindmico e os volumes de controle relativos ao escoamento
do fluxo primario de ar. Finalmente, foram enumeradas as fontes de possiveis

alteracdes nos resultados de teste.
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2.7. Analise de Incertezas

Ao se trabalhar com dados experimentais, € importante levar em consideragao
a combinacao de incertezas envolvidas nos testes. Existem duas classificagdes: Tipo
A (em relagédo a propria variagado natural dos resultados) e Tipo B (em relagdo ao
aparato experimental e suas resolugdes / calibragdes). Em fungédo da sensibilidade
das informacdes de parte dos sensores utilizados, as incertezas serdo determinadas

a partir da parcela do Tipo A:
Upadrio = UTipo A - (46)

Para determinar essa parcela de incerteza ur;y, 4, leva-se em consideragao o desvio

padrao da amostra de resultados e o0 numero de amostras. Portanto, tem-se:
(2
UripoA = 75+ (47)

onde & é o desvio padrao e N, o numero de amostras.
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3. Resultados e discussoes

Neste capitulo serdo apresentados e discutidos os resultados dos calculos
desenvolvidos na modelagem matematica, considerando uma amostra de 5 motores
afetados pela intervencédo, denominado de grupo teste e um grupo denominado
controle de 5 motores que foram testados antes da intervencéo que resulta na nova
distribuicdo. As turbinas escolhidas apresentam nivel de workscope igual de
restauracado de performance, e tambem foram submetidas ao procedimento de teste
descrito neste manuscrito. Os dados experimentais podem ser encontrados no Anexo
l.

Em primeiro lugar, é necessario verificar o impacto da intervengao na operagao
dos modulos do motor. Para realizar esta avaliagao, foram dispostos na Figura 28 os
resultados de eficiéncia determinada a partir das Egs. (13) e (17), porém utilizando a
entrada do Fan (estacdo 2.0) e a saida do HPC (estacao 3.0). Isso se deve a falta de
um sensor de pressao na estacdo 2.5. O primeiro impacto a ser observado no
comportamento do motor € uma pequena reducéao (0,5%) na eficiéncia no compressor
da turbina. Ao analisar o desvio padrao das amostras, verifica-se que o0 mesmo é
superior a esta redugao (0,7%). Portanto, esta redugcdo de eficiéncia pode ser

justificada pela propria variagao natural de ensaios.

Eficiéncia Politrépica do Compressor

0.4550 —a— Controle Teste — = Meédia Controle — -Média Teste
0.4900
0.4850

0.4800

0.4750

Eficiéncia Politrépica

0.4700

0.4650

0.4600

N° de Teste

Figura 28: Comparagéao da eficiéncia politropica (%) do compressor por teste.
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Em funcdo da falta de sensoriamento de pressdo na estagcdao 4.9, nao foi
possivel evidenciar o comportamento das turbinas de alta e baixa pressdo. Como o
funcionamento de ambos os modulos tém impacto direto na temperatura de EGT, a
falta deste sensor deve ser remediada o quanto antes. Desse modo, sera possivel
afirmar que n&o houve interferéncia nos resultados finais de temperaturas.

Em sequéncia a avaliagdo modular, € importante verificar se houve éxito na
diminuicao das temperaturas do combustor e EGT como pretendido. As temperaturas
da Figura 29 foram estimadas a partir das Eqs.(19) e (20) e representam a temperatura
média de combustdo em torno do combustor. Um impacto positivo observado neste
projeto foi a diminuigao desta temperatura, denominada T4.0. Essa diminui¢gao ajuda
a preservar o médulo do combustor e, observando a Figura 30, influenciou em uma

menor medicado de temperatura pelas sondas de EGT.

Temperatura estimada no combustor

1760

—e— Controle Teste —— = Meédia Controle — =Meédia Teste

1740

1720

1700

T4.0 (°C)

1680

1660

1640

1620

N° de teste

Figura 29: Comparacgéo da estimativa da temperatura T4 (°C) por teste.

Nesta figura, um motor de do grupo de controle e do grupo teste sdo comparados para
colocar em evidéncia a dispersdo de medicdes de EGT. Como afirmado, em média as
temperaturas medidas foram menores apds a intervengado. Além disso, é possivel
perceber que a dispersao das medi¢gdes do motor do grupo de teste foi menor. Desse
modo, pode-se inferir que ha uma homogeinizagcdo de temperaturas na entrada da

LPT e, por consequéncia, na secao do combustor.
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Leitura individual das sondas de EGT (°C)

Teste Controle Média Controle = == Média teste

Figura 30: Comparagéao das leituras individuais de EGT (°C).

Para explicar a origem deste comportamento, € necessario analisar, também, a
variagao na vazao total de combustivel dos motores afetados. O impacto observado
na vazao total de combustivel, Figura 31, € de um aumento no consumo do motor
(determinado empregando-se a Eq. (44), um menor valor de WF,,,z implica em maior

vazao corrigida). Recapitulando o conceito de riqueza da mistura combustivel/ar [6]:

i

P = 0.0685 ’ (46)

onde ® ¢é ariqueza, m, a vazdo massica de combustivel, m,, a vazéo massica de ar
e 0.0685 € a razdo de ar combustivel estequiométrica para a molécula hipotética
Ci,H,; de combustivel Jet A1. Quanto mais proximo de um for ®, maior sera a
temperatura de chama. O aumento percebido na Figura 31, no entanto, é
negligenciado pelo aumento de m,, observada nos motores do grupo de teste, cujos

dados experimentais podem ser encontrados no Anexo I). Em termos relativos, m,, é
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induzem efeitos de reducao na temperatura T4.0.

cerca de 100 vezes maior que 71, portanto as variagbes na vazdo massica de ar

Margem relativa de vazdo de combustivel (%)

45

—=&— Controle Teste == = Média Controle = = Média Teste

WF Marg (%)

15

1 2 3 4 5
N° de Teste

Figura 31: Comparagdo da margem relativa de vazdo de combustivel (%) por teste.

Margem relativa de EGT (°C)

25
—=8— Controle Teste = = Média Controle = =Média Teste

20

15

EGT Marg(°C)

-10

N° de teste

Figura 32: Grafico comparativo da margem relativa de EGT (°C) por teste.
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Os valores de margem relativa da EGT mostrados na Figura 32 foram obtidos
seguindo as Egs. (41) e (42), utilizando a média das medigdes individuais das sondas
de EGT. O grupo teste apresentou uma redugéo de aproximadamente 7 °C em relagéo
a temperatura maxima de operagdo de EGT. E importante ressaltar que nenhum dos
cinco motores afetados pela intervengédo apresentou risco de reprovagao por valor
marginal negativo. Isto n&o ocorreu no grupo de controle, onde os dois ultimos motores
se encontravam com valores de EGTy, 4z Negativos. Esta mudanga de comportamento
€ extremamente benéfica as partes interessadas, uma vez que evita o retrabalho por
parte da empresa de manutengdo, bem como garante uma longevidade maior as
turbinas das companhias aéreas.

Antes de comparar os impactos positivos e negativos, € necessario certificar
que os demais parametros de teste enunciados na se¢ao 2.6. nao trardo riscos ao

funcionamento dos motores afetados.

Margem relativa de empuxo (%)

2.2

—ae&— Controle Teste = = Média Controle — = Média Teste

FN Mar (%)

0.8

0.6
1 2 3 4 5

N° teste

Figura 33: Comparagdo da margem relativa de empuxo (%) por teste.

Conforme mostrado na Figura 33, foi observada uma queda no empuxo relativo
antes e ap6s a intervencgéo, quando comparadas as médias das amostras (1,51% e
1,26%). Acredita-se que esta reducao é contraria ao aumento da vazao massica de ar

admitida dos motores de teste, conforme a 22 Lei de Newton. Todavia, este parametro
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ms, € fornecido pela ECU do motor, fugindo do controle de aparato experimental do
Banco de Provas. Portanto, ndo € possivel afirmar uma explicagdo experimental,
resultando em uma investigagao posterior a este projeto. Ndo obstante, dado que os
motores afetados ndo apresentaram risco de reprovagao por empuxo, com 0 menor
valor observado de 0,74% superior ao empuxo minimo requerido, esta redu¢do pode
ser considerada como aceitavel.

Este mesmo raciocinio pode ser extendido a rotagdo de N2 da Figura 34. A
rotacao relativa de N2 mostrou uma redugcado média de 1,91% a 1,73%, o que implica
que o eixo esta gira mais rapido. Essa rotagdo, quando superior ao limite de operacgao,
pode causar deformacdes excessivas nas palhetas do HPC, em fungao da forga
centripeta atuante nas mesmas. Essas deformacgdes, por consequéncia, causam
danos internos no moédulo pelo atrito e podem causar vibragées maiores que os niveis
de tolerancia de operacao. Portanto, é importante que os motores afetados tenham
apresentado valores relativos superiores a 1%, dado que esta referéncia € muito
utilizada como uma garantia de segurancga operacional. Desse modo, os impactos
observados na Figura 34 sao considerados como aceitaveis de forma semelhante ao

que ocorreu com O empuxo.

Margem relativa de rotacdo do Core (%)
2.20

—8— Controle Teste = = Média Controle — = Média Teste

2.10

2.00

1.90

1.80

N2 Mar (%)

1 2 3 4 5
N° de teste

Figura 34: Comparagdo da margem relativa de rotagdo de N2 (%) por teste.
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SFC

0.2900

—@&— Controle Teste = = Média Controle — = Média Teste

0.2880

0.2860

SFC (pph/Ibs)

0.2840

0.2820

0.2800
1 2 3 4 5

N° de teste

Figura 35: Comparagéo do SFC por teste.

Cabe ressaltar que um resultado negativo deste projeto foi o aumento de SFC
observado. Isto ocorreu porque houve reducido de empuxo e um aumento na vazao
de combustivel. Embora esse indicador ndo seja motivo de rejeigdo de motor [2], é
percebido como um coeficiente de eficiéncia do motor, que exprime a vazao de
combustivel necessaria para gerar uma unidade de empuxo. Este aumento também
pode ser interpretado como um aumento no custo de operacéo da turbina, reduzindo

a economia gerada pelo ganho de margem de EGT.
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4. Conclusoes e Perspectivas

Este projeto propds a melhorar a qualidade de manutengao provida ao modelo
GEnx-1B, aumentando a vida util dos motores e reduzir custos de operacado de
companhias aéreas que trabalhem com este modelo. Os resultados obtidos neste

projeto sugerem que

1) Houve um aumento médio de 7 £ 2 °C de EGT relativo na amostra de teste apos
intervencéo.

2) Nenhum dos motores do grupo de teste apresentou possibilidade de rejei¢ao.

3) Ha um aumento médio no consumo especifico dos motores do grupo de teste.

4) A falta de instrumentacéo dificultou a analise modular proposta.

Em termos de impactos efetivos do projeto, pode-se afirmar que a redistribuicao
de fuel nozzles proposta para o GEnx-1B é efetiva para ganhos de uniformidade de
distribuicdo e reducéo de EGT, evitando possiveis rejeicdes de motores e aumentando
a longevidade das turbinas para as companhias aéreas. Nao obstante, o aumento de
vazado de combustivel consumida pelo motor, ainda que negligenciavel frente aos
processos termodindmicos aqui dispostos, reflete em um aumento de custo de
operacao por tempo de voo. Cabe, portanto, as partes interessadas (companhia aérea
e de manutengéao), discutirem o que € mais rentavel para o futuro dos motores.

No que diz respeito aos Bancos de Provas, se mostrou evidente a necessidade
de instrumentagcdo completa para uma avaliagdo da termodinamica das turbinas
testadas. Por mais que as temperaturas em certas estagbes, como a 4.0 com
temperaturas da ordem de 1700 °C, ndo permitam medi¢ao direta com os sensores
disponiveis no mercado, as estacoes 2.5, 4.9 e 5.0 podem e devem ser usados para

obtencao de dados para estudo.
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Anexo I: Resultados de teste do Banco de Provas de 3 Rios

Tabela 2: Resultados de teste para os dois grupos de motores.

FN N2 EGT WEF
N1k Margin Margin Margin WFk Margin SFC
Grupo Controle
Il:lllotor rpom % % °C pph % pph/Ibs
1 2508 1.47 1.64 15.6 22787 3.09 0.2841
2 2506 1.05 1.87 0.7 22764 3.18 0.2850
3 2507 1.20 1.58 9.7 22676 3.56 0.2835
4 2509 1.46 1.51 -1.1 22796 3.05 0.2842
5 2506 1.87 2.07 -4.6 23055 1.95 0.2863
Grupo Teste
M':tor rpm % % °C pph % pph/lbs
1 2506 0.75 1.65 3.0 23096 1.78 0.2858
2 2506 1.31 1.63 20.7 22953 2.38 0.2866
3 2508 0.75 1.93 14.5 22919 2.53 0.2878
4 2507 1.73 1.66 7.9 23128 1.64 0.2876
5 2508 1.75 1.80 12.9 23129 1.64 0.2876

Tabela 3: Medicées de teste para estimativa da temperatura no combustor.

m30 |m30| mf |[ma40| o AT T4
Grupo Controle
lbs/s kg/s kg/s kg/s - K °C
251.4 114.0 2.87 116.9 0.36756 | 2841.7 1691
249.2 113.0 2.87 115.9 0.37043 | 2856.2 1677
251.1 113.9 2.86 116.8 0.36621 | 2834.9 1700
253.6 115.0 2.87 117.9 0.36452 | 2826.5 1691
250.6 113.7 2.90 116.6 0.37307 | 2869.7 1732
Grupo Teste
lbs/s kg/s kg/s kg/s - K °C
266.0 120.7 2.91 123.6 0.35210 | 2766.3 1646
255.9 116.1 2.89 119.0 0.36373 | 2822.6 1686
265.1 120.2 2.89 123.1 0.35059 | 2759.1 1650
266.6 120.9 2.91 123.8 0.35179 | 2764.8 1640
267.3 121.2 2.91 124.2 0.35089 | 2760.6 1636
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Tabela 4: Medigcbes de teste para calculo do rendimento do compressor.

T2 T2 P2 P2 T3 T3 P3 P3 "
compressor
Grupo Controle
°C K psi kPa °C K psi kPa -
17.2 290.4 10.492 72.34 646.0 919.2 649.66 | 4479.25 0.4736
17.8 291.0 | 10.6802 | 73.64 618.8 891.9 650.40 | 4484.35 0.4885
18.7 291.9 | 10.3898 | 71.64 661.3 934.5 657.94 | 4536.34 0.4690
19.5 292.7 10.4344 71.94 660.9 934.1 644.55 | 4444.02 0.4696
20.5 293.7 10.389 71.63 661.0 934.2 638.64 | 4403.27 0.4710
Grupo Teste
°C K psi kPa °C K psi kPa -
21.3 294.5 | 10.2846 | 70.91 671.4 944.6 655.79 | 4521.51 0.4683
21.5 294.7 | 10.4459 | 72.02 659.2 932.4 640.64 | 4417.06 0.4735
27.8 301.0 | 10.3919 | 71.65 682.2 955.4 637.00 | 4391.96 0.4719
19.5 292.7 | 10.3147 | 71.12 667.6 940.8 657.94 | 4536.34 0.4673
18.5 291.7 | 10.2927 | 70.97 667.2 940.4 659.45 | 4546.75 0.4661
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