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Uno de los temas tratados actualmente en el mundo sobre la contaminacion
ambiental, debido a esto los gobiernos a nivel global se han comprometido con
la causa, el sector aeronautico estad en constante crecimiento y asi lo hara la
demanda de combustible fosil, los gases emitidos por la combustién causan un
aumento el efecto invernadero, la cuidad de Bogota ocupa el primer lugar en
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emisiones de €0, a nivel nacional. La creciente demanda de combustible fosil
tiene en alerta a las entidades gubernamentales, ya que se predice que las
reservas de petroleo se acaben pronto, de alli surgio la idea de encontrar nuevas
fuentes de combustibles alternativos y viables econ6micamente, los
biocombustibles son la opcibn mas amigable con el ambiente y los podemos
encontrar muy facilmente en el medio, existen cuatro generaciones de materia
primera para obtener biocombustibles, la primera generacion se obtiene de
aceites comestibles, la segunda generacién proviene de productos no
comestibles, la tercera generacion tiene como materia prima las microalgas y por
ualtimo la cuarta generacion proviene de bacterias modificadas genéticamente.

En Colombia paso de fabricarse 33 millones de galos de biodiésel en 2008, a
137 millones de galones de biodiésel para el afio 2011, mostrando asi el
creciente consumo de biodiésel. Para el afio 2016, 5500 vuelos de pasajeros
fueron realizados parcialmente con biocombustible, en comparacion con el afio
2014 en el que se conocieron tan solo 1500 vuelos, en el afio 2013 en Colombia
se realizo el primer vuelo que utilizo mezcla de combustible tradicional con
biocombustible. La fuerza aérea colombiana FAC como una institucion adscrita
al gobierno nacional impulsa la realizacién de estudios en donde se utilice
biodiésel en aeronaves, en alianza con ICP, Terpel, LAN y universidades
interesadas en el tema.

Como resultado de la iniciativa de la FAC, la universidad ECCI y los demas
gremios asociados al proyecto, decidieron realizar una serie de pruebas en
motores de aviacién, en el presente trabajo se expone la metodologia
experimental y los resultados obtenidos de las pruebas de un motor turbohélice
PT6A-61A a gran escala, utilizando diferentes mezclas de Jet A-1 y biodiésel de
palma aceitera con contenidos de volumen de 0%, 5%, 15% y 25%, se evalul
sus parametros de operacion (temperaturas, torque y revoluciones), dando como
resultado el correcto funcionamiento del motor en los diferentes regimenes de
operacion indicados en el manual de operacién, aunque se sugieren mas
estudios para realizar un completo andlisis y aprobacion del biodiésel como
combustible para motores de aeronaves.

INTRODUCCION

El biocombustible en el sector aeronautico es un tema que ha tomado gran
relevancia en el pais, ya que Colombia debe dar cumplimiento a una serie de
compromisos ante la Convencion Marco sobre Cambio Climéatico (CMNUCC) y
a los lineamientos establecidos por el Panel Intergubernamental de Expertos
sobre Cambio Climatico (IPCC) [1], el sector de la aviacion es responsable del
4% al 6% de las emisiones totales de gases de efecto invernadero (GEI) entre
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viajes aéreos nacionales e internacionales globales y se espera que este sector
continle creciendo en los préoximos 20 afios, proporcionalmente crecera la
contaminacion emitida por esté [2].

El efecto invernadero es un proceso natural que se da en la superficie terrestre
por los GEI, estos absorben y remiten la radiacion del sol, lo cual nos mantiene
calientes, sino fuera por este efecto, la temperatura promedio de la superficie
terrestre seria de —18°C [3]. Los gases generados por la actividad humana son:
el diéxido de carbono (€0,), el 6xido nitroso (N,0), hidroflurocarbonados (HF(),
hexafloruro de azufre (SF;) y perfluorocarbonos (PFC), al haber mas
acumulacion de estos gases en la atmosfera, a su vez habra mas acumulacion
de calor [4]. El sector transporte es el cuarto mas importante a nivel nacional,
después de forestal, agropecuario e industrial manufactureras, con respecto a
emisiones y Bogota D.C ocupa el primer lugar a nivel nacional con 6.14
emisiones Mton CO,eq [5].

Actualmente el sector aerondutico es un gran consumidor de combustibles
fésiles, Boeing predice un crecimiento de aproximadamente del 5% anual hasta
el afio 2034 para el trafico de pasajeros y carga, debido a que todo indica que
este sector seguird en crecimiento, debido a esto se pusieron en marcha
opciones para mitigar las emisiones futuras [2], a raiz de una advertencia sobre
la posible escases de combustible fésil, el termino biocombustibles sali6 a la luz
como una opcién viable y prometedora para reemplazar al combustible
tradicional, ademas de que se estaria reduciendo la huella ambiental [6], los
biocombustibles se producen a partir de materia organica generada por un
proceso bioldgico. Podemos encontrar biocombustibles en estado sélido, liquido
y gaseoso, siendo los dos ultimos los mas amigables con el ambiente [7],
podemos obtener el biocombustible a partir de cuatro generaciones de materia
prima, la primera generacion se obtiene de cultivos comestibles, como por
ejemplo soja, trigo y colza entre muchos mas, esta generacibn compite
directamente con la industria alimentaria y rapidamente se buscé otra opcién,
dando inicio a la segunda generacién que proviene de productos no comestibles
como paja de cereal, bagazo de cafia de azlcar, residuos forestales, Jatropha,
etc., esta opcién tuvo un obstaculo ya que requiere tecnologias costosas para su
desarrollo [8], la tercera generacion tiene como materia prima las microalgas,
estas han dado muy buenos resultados ya que no compiten por tierra, crecen
rapido y producen mayor biomasa [9], por ultimo encontramos la cuarta
generacion que tiene como materia prima bacterias modificadas genéticamente

[7].

Para el afio 2011 la unidad de planeacion minero energética (UPME) a traves
del sistema de informacién de petréleo y gas colombiano (SIPG), informé su
produccion de biodiésel, arrojando un total de 137 millones de galones [10] en
comparacion con el afio 2008 que fue de tan solo 33 millones de galones, esto
nos da un aumento considerable de utilizacion de biodiésel demostrando asi que
podemos pasar de lo tradicional y contaminante a lo actual y amigable con el
ambiente [11]. El biodiésel es biodegradable, no toxico y un biocombustible que
se fabrica con materia prima renovable, ademas de esto se puede utilizar en
ciertos porcentajes de mezcla con combustible tradicional [12] [13].
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Para el aflo 2010 en Colombia se incrementd progresivamente la mezcla de
Biodiesel con combustible tradicional, utilizando hasta el 10% en algunas
regiones, en otras el 8% y el 7%, en departamentos como Arauca y Norte de
Santander 0%, esto indica que en el 94% del territorio colombiano utiliza
biodiésel [14].

La Fuerza Aérea Colombiana (FAC), propone impulsar a nivel aéreo el uso de
biocombustibles en las aeronaves, apoyando al Gobierno Nacional con los
compromisos de mitigacion de cambio climatico, ya que el pais debe cumplir una
serie de obligaciones como el documento CONPES 3510 y la resolucion 180919
programa de uso racional y eficiente de energia (PROURE), ademas de la ley
1715 de 2014. Estos compromisos nacionales e internacionales, son la razon
fundamental del interés de la FAC en entrar en la utilizacion de biocombustibles
y apoyar a este tipo de investigaciones, teniendo intereses econémicos, politicos
y legales. Todo esto en alianza con el ICP, Terpel, LAN y las universidades [1]
[15].

Como resultado de la iniciativa de la FAC, la universidad ECCI y los demas
gremios asociados al proyecto, se realiza una sucesion de experimentos en un
banco creado desde cero para este motor, un turbohélice PT6A-61A
perteneciente a la FAC en la cuidad de Madrid (Cundinamarca), en donde se
lleva a cabo una serie de pruebas para observar y analizar el funcionamiento,
utilizando primero combustible tradicional de aeronaves JET A-1 y luego una
serie de mezclas con biodiésel, después de haber obtenido una serie de datos
relevantes para la investigacion, se procede a evaluar su comportamiento,
eficiencia y se realiza una comparacion con todas las pruebas realizas, para
observar el impacto que tuvo incluir biodiésel en distintos porcentajes como
combustible, luego se evalla a nivel mecanico y térmico.

OBJETIVOS DE LA INVESTIGACION

OBJETIVO GENERAL

Evaluar el comportamiento del motor de aviacién PT6A-61A de la Fuerza Aérea
Colombiana, utilizando mezclas de biodiésel con combustible de aviacion JET A-
1 con base en los parametros técnicos de funcionamiento.
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OBJETIVOS ESPECIFICOS

Describir el motor PT6A-61A, sus parametros de comportamiento
teniendo en cuenta cada uno de los mecanismos que lo componen y su
influencia en el desarrollo de pruebas comparativas.

Desarrollar el protocolo de pruebas, basado en el manual de
mantenimiento dado por el fabricante y las normas establecidas por la
Fuerza Aérea Colombiana para su realizacion.

Realizar las pruebas experimentales que permitan obtener los parametros
térmicos y mecanicos asociados al funcionamiento durante las pruebas
en cada una de las corridas basado en un disefio experimental.

Realizar el analisis comparativo de los resultados experimentales
obtenidos para los diferentes regimenes de funcionamiento del motor con
el fin de evaluar el impacto del biodiesel frente a los parametros
operacionales del motor.

CAPITULO 1. PLANTEAMIENTO DEL PROBLEMA

1.1 BIOCOMBUSTIBLES EN LA AVIACION

La aviacién ha crecido rapidamente hasta convertirse en uno de los medios
principales de transporte en la actualidad, es una forma de transporte que tiene
tendencia al crecimiento bastate rapido, Global Market Forescast (GMF) de
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Airbus pronostica un crecimiento de 4.3% anual durante los proximos 20 afios,
este crecimiento también ha llevado a que el sector aeronautico sea una de las
industrial que mas rapido ha crecido en términos de emisiones de GEI [16] [17]
[18].

La comercializacion de biocombustible de aviacion se creé como uno de los
aspectos fundamentales para lograr un desarrollo sostenible del mismo y para
gue sea una aceptacion exitosa, los productores de materias primas, los
proveedores de biocombustibles y las aerolineas deben trabajar en conjunto con
las autoridades gubernamentales para estabilizar los costos y beneficios [17].
Los biocombustibles no son nada nuevo en la industria, pero fueron dejados a
un lado hasta la crisis energética en la década de 1970 donde el sector de la
aviacion volco su interés, desde aquel momento la demanda por biocombustible
en la aviacidon se ha multiplicado y esto fue debido a factores como inestabilidad
de precios en el crudo y politicas en las regiones productoras de crudo, la
evidente preocupacion sobre la contaminacion y la creacion de negocios mas
ecoldgicos [19].

El Grupo de Accién de Transporte Aéreo (ATAG) dio a conocer que 5500 vuelos
de pasajeros que operaron parcialmente con biocombustible, fueron realizados
en el afio 2016, en comparaciones con 1500 en 2014, la Organizacion de
Aviaciéon Civil Internacional (OACI) esta consiente del beneficio que traen los
biocombustibles al continuo aumento de las emisiones en la aviacion y llegaron
a adoptar como objetivo global estabilizar las emisiones de GEI para el afio 2020
[20], segun la OACI para el afio 2020 se espera que el volumen de produccion
anual sea de alrededor de 0.45 Mton para el sector aeronautico [21].

La primera comparfia aérea en América Latina en realizar un vuelo usando
biocombustibles fue TAM en 2011, este se realiz0 en la ciudad de Rio de Janeiro
en Brasil, utilizando una mezcla de biomasa vegetal brasilefia, esta iniciativa
logro reducir en hasta un 80% las emisiones de CO, por vuelo, en 2012 en Chile
la compafia LAN realizo un vuelo comercial con una mezcla biocombustible y en
2013 en Colombia en la ruta Bogota-Cali utilizando combustible tradicional y
biocombustible a base de camelina [22]. La Fuerza Aérea de los Estados Unidos
desde el afio 2006 viene realizando una serie de vuelos utilizando una mezcla
de combustible tradicional y biocombustibles, en la tabla 1 se muestran siete de
los primeros vuelos militares de prueba donde se presentan algunos de los
primeros vuelos militares donde se us6 un porcentaje de biocombustible y donde
se ve reflejado el esfuerzo de la fuerzas militares para reducir las emisiones de
GEIl [23]. La Marina de los Estados Unidos apoya el desarrollo de los
biocombustibles para asi ir reduciendo la dependencia de los hidrocarburos
importados y ademas de esto reducir el impacto contaminante que generan las
futuras misiones [24].

Tabla 1 Siete de los primeros vuelos militares de prueba [23].

Fuerza Militar Aeronave Afo Materias Primas Mezcla
F.A de EE. UU. B-52 2006 Gas natural 50%
F.A de Holanda Helicoptero Apache AH- 2010 Residuos de aceite de 50%
64D cocina
Armada de EE.UU F/A-18 2010 Camelina 50%
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F.A de EE. UU. A-10C 2010 Camelina, aceite de 50%
cocina residual

Armada de EE.UU Helicoptero Seahawk 2010 Camelina 50%
MH60S
NASA DC-8 2011 Sebo de pollo y ternera -
F.A de EE. UU. A-10C 2012 Alcohol derivado de -
celulosa

Hoy en dia la aviacion civil esta en manos del combustible producido a base de
petréleo crudo nombrado Jet A-1 o también llamado queroseno, es muy factible
gue este combustible no sea reemplazado en un 100% en un largo periodo de
tiempo, ya que este combustible esta bien adaptado a los requerimiento de una
turbina de avion y a las condiciones extremas durante los vuelos de larga
distancia [25], lanorma ASTM D7566 de 2011 aprobo los combustibles derivados
de materias primas tales como la camelia, la Jatropha, algas y residuos de aceite
de cocina, para vuelos comerciales, desde alli varias aerolineas han decidido
implementar biocombustible, ya que este se puede mezclar hasta en un 50% con
combustible fosil [26].

Los biocombustibles tienen el potencial de brindar beneficios tanto econémicos
como ambientales, en los ultimos 10 a 20 afios el desarrollo de combustibles
alternativos a crecido significativamente y esto debido a 6rdenes, exenciones de
impuestos, subsidios y arreglos de financiacion entre los productores de
biocombustibles y los gobiernos nacionales, esto ha ampliado los mercados de
los biocombustibles [27]. Aungue inicialmente los biocombustibles fueron
utilizados principalmente en el transporte terrestre, algunos de los desarrollos
mas importantes han ocurrido en la aviacion comercial, la empresa KLM del
Reino Unido vol6 utilizando biocombustible a base de aceite de cocina usado en
el afio 2011, este vuelo cubrié la ruta Amsterdam-Paris, desde este afio la
empresa KLM no ha parado de realizar viajes con biocombustibles y ha ampliado
las rutas que lo utilizan [28]. La industria de las aerolineas cumple con los
siguientes tres objetivos para reducir la contaminacion: [29].

e Mejoran la eficiencia de combustible anual de 1.5% para 2010 al optimar su
stock de capital y optimizar la gestion de flota y la logistica de vuelo.

e Crecimiento neutral de (€0,) para 2020.

e Reduccion del 50% en el (C0O,) neto sobre los niveles de 2005 para 2050

1.2 ESTUDIOS ANTERIORES EN MOTORES DE AVIACION

La turbina de gas IS/60 Rovers de etapa Unica axial fue puesta a prueba con dos
mezclas, la primera prueba B1 se realizé con 15% de biodiésel - 85% de diésel
y la segunda B2 con 25% de biodiésel - 75% diésel, estas pruebas se realizaron
a temperaturas ambiente de entre los 28°C y 35°C, a continuacion se presentan
algunas de las conclusiones:
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e El biodiesel a base de aceite de Jatropha puede ser mezclado con diésel
convencional, puede usarse como extensor de combustible diésel y
podria ser usado como combustible alternativo para aplicarlo a turbinas
de gas.

e Las emisiones de monoéxido de carbono e hidrocarburos para las mezclas
B1y B2 fueron mas bajas que las obtenidas con diésel convencional, por
el contrario las emisiones de oxidos de nitrogeno (NO,) para las mezclas
fueron mas altas en comparaciéon con diésel [30].

Un motor C-17 Globermaster F117-PW-100 fue puesto a prueba con mezclas de
biocombustibles y combustible tradicional JP-8 con el cual funciona normalmente
el motor, las mezclas fueron:

e Mezcla 50-50 de JP-8 y BioJet (procedente del cebo de res)
e Mezcla de 50-25-25 de JP-8, BioJet y combustible Fischer-Tropsch
(procedente del carbon)

Los resultados mostraron que el uso de mezclas con biocombustibles no produjo
anomalias operativas ni efectos nocivos en las emisiones gases y particulas,
para ninguna de las situaciones probadas, también se observé una disminucion
del 30% en las emisiones de mondxidos de carbono (C0), una reduccion del
50% de 6xidos de azufre y entre un 30% y 60% en las emociones de gases y
particulas, todo esto en comparacion con pruebas realizadas anteriormente con
combustible fosil JP-8, en la tabla 2 se muestran estudios experimentales en
turbinas, se evidencia la variabilidad de las pruebas y sus resultados en cada
una de ellas [31].

Se realizaron tres pruebas experimentales en un banco de trabajo para un
turborreactor SR-30 de pequefia escala, utilizando queroseno aeronautico
tradicional (Jet A), un combustible sintético y una mezcla de 30% biodiésel y 70%
de Jet A y se concluy6 en términos de emisiones de NO, y CO que la mezcla
biodiésel-Jet A y combustible sintético fueron similares en comparacion con las
emisiones producidas con Jet A, por el contrario los hidrocarburos no quemados
(UHC por sus siglas en inglés) son menores en la mezcla de biocombustibles,
se observo una reduccion de aproximadamente 25-30% en comparacion con los
UHC emitidos por Jet A [32].

Tabla 2 Estudios experimentales en turbinas [33] [34].

Tipo de motor  Resultados de emisiones Prueba de Rendimiento del motor
combustible

La temperatura de los
gases de escape y el

Turbina de gas de Aumento de las Biodiesel consumo de
generacion de emisiones de CO y combustible son
energia GT2500.  reduccién significativa en considerablemente

la emision de didxido de mas altos que el
azufre. control, de lo contrario

son normales.
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Motor de
helicoptero Allison
T63-A-700

Microturbina
Capstone modelo
330

Microturbina de 30
kw

Garrett GTP 30—
67
Microturbina de 30
kw

Turboventilador
CF700-2D-2

Microturbina de
gas de 25 kw

Emisiones de particulas
10-20% mas altas en
inactivo. Emisiones de
particulas un 15% mas

bajas observadas a alta
potencia. CO y NO, sin

cambios.

Mayor distribucién de
tamafio de particula, pero
menor concentracién de
particulas observada
usando diésel y biodiesel.

Mayores concentraciones
de biodiesel produjeron
mayores emisiones de

€0, para todas las
condiciones del motor,
pero menores de CO y
NO,.

Se observaron emisiones
de CO considerablemente
mayores.

Se encontraron mayores
concentraciones de CO y
de NO,.

Hasta 20% de
biodiesel mezclado
con JP-8

50% de mezcla de
biodiesel 50 % de
diésel

Biodiésel de colza,
sojay colza en
mezcla 100% y 50%
con Jet-A

Mezcla de
biodiesel/diésel

Biodiesel 100% y
50% mezcla con
Diésel

50%-50% de JetA-1
y biocombustible
derivado de
Camelina

Mezclas de biodiésel
y bioetanol diésel

Se observo un
aumento del 4% en el
consumo de
combustible.

No se observaron
cambios en el
rendimiento del motor.

Eficiencia térmica mas
alta para todas las
condiciones con
biodiesel.

No se observaron
cambios en el
rendimiento del motor.
No se observaron
cambios en el
rendimiento del motor.

1.3 PRINCIPIOS OPERACIONALES DE LA TURBINA DE GAS

Turbina de gas

En la actualidad la turbina de gas es el mecanismo mas versatil de turbo
magquinaria que se encuentra en el mercado, la turbina de gas es una maquina
que transforma una gran cantidad de energia teniendo en cuenta su tamafio y
peso, pertenecen al grupo de maquinas térmicas generadoras, en el mercado
pueden encontrarse en diferentes tamafios desde 25kW hasta 500 MW, debido
a su gran variedad compiten con los motores alternativos (ciclos termodindmicos
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OTTO y DIESEL) los que comunmente se conocen como motores de pistones 'y
estan instalados en la gran mayorias de automoviles y motocicletas [35] [36] [37].

Las turbinas de gas son tan verséatiles que pueden ser utilizadas en la generacion
de energia, petroleo y gas, plantas de proceso, aviacion y aeroespacial, en
industrias domeésticas y pequeiias, esto es debido a un alto rendimiento para una
operacion robusta, estas funcionan con gas natural, combustible diésel, nafta,
metano, crudo, gases de bajo BTU, aceites combustibles vaporizados, gases de
biomasa y en la actualidad biocombustibles, las relaciones de presion y
temperatura son factores que afectan la eficiencia de la turbina [35] [36] [38].

Su peso pequefio y su volumen en relacion a su potencia, su variedad para
operar en distintos campos, son sus mayores ventajas, en sus inicios la turbina
se utilizé para trabajo mecénico, después de la segunda guerra mundial paso al
sector aeronautico y posterior a esto se us6, como motor para generar energia
eléctrica [37]. El rendimiento (empuje o potencia, consumo de combustible,
temperaturas, velocidades del eje, etc.) de un motor de turbina de gas depende
de forma importante de las condiciones de entrada y salida [35]. La turbina de
gas se evalla con el ciclo de Brayton, en su forma ideal consiste en dos procesos
isobaricos y dos procesos isotropicos mas adelante descritos al detalle [38].

La turbina de gas esta compuesta principalmente por dos partes, el generador
de gases y la unidad generadora de potencia [39], como se muestra en la figura
1. Flujos en una turbina de gas, el aire es adsorbido y comprimido para después
pasar a la cAmara de combustion, donde es mezclado con el combustible para
producir la combustidn, los gases calientes de escape salen de la turbina y
general trabajo [37].

COMBUSTIBLE GASES CALIENTES

S

ARE &

r”fﬁ Hﬁm

PEHRIDIDAS

HECTRICIDAD

Figura 1 Flujo en una turbina de gas [37].

En la Figura 2. Secciones de la turbina de gas se puede analizar que existe dos
grandes secciones que a su vez tienen subsecciones, la seccion fria esta
compuesta por admision y compresién, la seccién caliente se compone de
combustion y escape [40].
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Figura 2 Secciones de la turbina de gas [40].

La entrada de aire o admision es la encargada de captar en aire del exterior e
introducirlo al compresor, el compresor se encarga de comprimir el aire para
después introducirlo a la camara de combustién para luego combinarse con
combustible y ser gquemado, los gases que se generar son obligados a pasar por
la turbina, moviendo a su paso los alabes que componen la turbina, que accionan
un eje que mueve el compresor, éste expulsa a través de la tobera el aire a alta
presidn y genera una fuerza de reaccion contrario también conocida como
empuje [40].

1.3.1 CLASIFICACION, FUNCIONAMIENTO Y COMPONENTES BASICOS DE
UNA TURBINA DE GAS

Clasificacion de las turbinas de gas

Existen dos tipos de turbinas, las de combustion indirecta o externa y las de
combustion interna o directa:

e Turbina de combustidon indirecta o externa: la combustién se
genera a presion atmosférica, los gases de escape no estan en
contacto directo con la turbina, debido a esto se puede utilizar como
combustible biomasa sélida, esta turbina utilizada mayormente
para la produccion de electricidad y calor.

e Turbina de combustion interna o directa: los gases de escape estan
en contacto directo con los é&labes de la turbina, tiene tres
componentes principales, compresor, cdmara de combustion y
turbina [41].

La propulsion abarca todos los medios de transporte como automdviles, trenes,
barcos, aviones y naves espaciales, en la aviacion el sistema de propulsion son
los motores a reaccion, segun la Tabla 3. Categorias de motores a reaccion se
dividen en dos grandes grupos segun su funcionamiento y segan como funcione
la camara de combustién [39].
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Tabla 3 Categorias de motores a reaccion [39].

Aerorreactores No Aerorreactores
Turborreactor Motor cohete
Turboeje Sistema de propulsién nuclear
Estatorreactor Sistema de propulsién eléctricos
Turbofan -

Motores de explosion -

Turborreactor

Estos motores aeronauticos se utilizan mayormente en la aviacion militar, ya que
tienen un alto rendimiento, los aviones que poseen este motor puede alcanzar
velocidades del doble de la velocidad del sonido o también llamados
supersoénicos, ya que la demanda de potencia es mayor el consumo de
combustible también lo es, en la Figura 3. Vemos que todo el aire entra por el
difusor de entrada hasta el compresor y a su vez el aire va a la camara de
combustion, luego se expande por la turbina y es expulsado a través de la tobera
propulsiva [42] [43].

Compresor Compresor Camara de Tobera
Difusor de entrada axial de baja axial de alta combustion propulsiva
| presion presion
/ 3 # I \
- e ) [_D/;:
Rotor Estator Turbina Turbina
de alta de baja

Figura 3 Turborreactor [42].

La combustion se realiza de un modo continuo, las bujias se activan solo para la
encendida del motor, a régimen normal la relacién total aire/combustible varia
muy poco de 60:1, siendo esta relacion casi contante para todos los
turborreactores, el sistema de refrigeracion de este motor consiste en un
ventilados o compresor centrifugo montado sobre el eje del motor, aspira el aire
refrigera los cojinetes, el rodete de turbina y sale al exterior, este aire también
tiene la mision de crear una presion de sellado para evitar pérdidas de aceite
lubricante [44]. Los turborreactores tienen varias ventajas con respecto de los
turbofan en tamafo y peso, esto los hace demasiado utiles para el uso militar,
en cuanto a su montaje, operaciéon y mantenimiento, son simples [43].

Turboeje o Turbohélice

Este motor es un generador de gases que mueve una hélice, el empuje se debe
principalmente a la accion de la hélice, el origen de la propulsién es el mismo de
los motores alternativos de hélice, pero con una diferencia, ya que parte del
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empuje se da por chorro, esto es consecuencia de la aceleracion del fluido a su
paso por el interior del motor, en la Figura 4.Turboeje podemos apreciar las
partes que componen un motor tuboeje como lo son el compresor, camara de
combustion, turbina y tobera, este motor es utilizado mayormente en helicopteros
[39] [42].

Hélice Compresor  Turbina axial

centrifugo dos de tres etapas
etapas

Reductor de Camara de
velocidad combustion

Figura 4 Turboeje [42].

El funcionamiento del turbo eje es similar al turbohélice, con la diferencia que la
potencia es suministraba al eje en lugar de a la hélice, este motor tiene como
ventajas las velocidades bajas y las pistas de aterrizaje cortas, por el contrario,
las velocidades cercanas a las del sonido afectan la eficiencia aerodindmica de
la hélice, también son llamados motores subsénicos porque no cruzan la barrera
de la velocidad del sonido [39].

Estatorreactor

Son motores a reaccidn auxiliares que no poseen compresores Yy turbinas, la
compresion se da por la alta presién dinamica, como consecuencia de la alta
velocidad que se le realiza al estatorreactor para que funcione, esta formado por
entrada de aire, cAmara de combustion y tobera de expulsion, debido a la falta
de compresor y turbinas no es considerado una turbina de gas, pero debido a su
funcionamiento parecido y a que son aerorreactores se suele nombrar [39] [45].
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Figura 5 Estatorreactor [39].

El motor funciona de manera continua, el aire a gran presion ingresa al difusor
de admision, entra a un espacio pequefio donde el aire aumente su presion y
temperatura, los inyectores rocian combustible y es encendido junto con el aire
por una serie de bujias, finalmente los gases salen a gran velocidad por la tobera
de escape la cual puede ser de dos maneras distintas: convergentes o
divergentes [45].

Turbofan o Turboventilador

El motor turbofan es una turbina de gas de aviacion, también llamado turbina de
doble flujo, tiene un esquema mecanico muy parecido al turborreactor,
diferenciandose de éste por una corona de alabes de gran tamafio, ubicada en
la parte delantera a la que se le conoce como fan, la corona de fan hace parte
del compresor, ya que el fluido le genera un proceso inicial de compresion [42]
[46]. Estos &labes son muy eficientes y crean una cantidad de empuje sin
necesidad de combustién, esto le da al motor varias ventajas, reduccion de
consumo de combustible hasta en un 15%, aumenta la eficiencia de empuje en
un 40%, menor ruido en el despegue y aterrizaje, el aire secundario refrigera el
motor [40] [46]. En la figura 6 se muestra un turbofan con dos ejes concéntricos
y puede se puede observar la corona de alabes [42].

El aire que entra a través del fan o ventilador y se dividen en dos caminos, flujo
de aire primario y flujo secundario o derivado, el flujo primario entra al compresor
y turbina mientras que el flujo secundario es derivado a otro conducto exterior y
conceéntrico con el compresor y la turbina, sus componentes principales son el
fan, compresor, cAmara de combustion, turbinas, escape y conducto del flujo
secundario [47].
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Figura 6 Turbofan [42].

Son motores de mayor diametro y gran complejidad, las palas son pesadas y la
velocidad rotacional es limitada, estas son unas de sus principales desventajas
[40]. El gasto masico del flujo secundario es mayor al del flujo primario, la relacién
puede ser de 5:1 e incluso 8:1, debido a esto la corona de fan tiene un didmetro
superior con respecto a la primera corona de rotor del compresor [42].

Funcionamiento de una turbina de gas

El aire entra por las aberturas del motor, en las cuales se encuentra una rejilla
de proteccién para evitar que ingrese al motor particulas que puedan ser
arrastradas por el aire y que puedan causar dafio al motor, el aire pasa a un
compresor que eleva la presion durante varias etapas continuas, luego pasa a la
camara de combustién donde los inyectores son los encargados de expulsar
combustible pulverizado en forma de chorro conico para ser mezclado con aire,
las bujias se encargan de encender esta mezcla, son necesarias Unicamente en
la puesta en marcha, una vez prendido el motor las bujias dejan de funcionar ya
gue la combustion se realiza de manera continua y practicamente a presion
contante, no todo el aire que ingresa por las aberturas del motor se dirige a la
camara de combustion, el aire secundario que no entra a la combustién circula
envolviéndola, va ingresando lentamente por los oficios de la camara de
combustién, igualando la mezcla y rebajando la temperatura, este aire lo aisla
de las condiciones del exterior disminuyendo las pérdidas de calor, el resultado
de la combustion es un gas que sale para ser expandido en los alabes de la
turbina, haciendo girar el arbol de motor, transmitiendo asi energia para mover
el compresor y los mecanismos auxiliares, el flujo de gas que sale de la turbina
se expande a través de la tobera de propulsidbn y son expulsados a gran
velocidad produciendo el movimiento de la aeronave [44] [48].

Componentes béasicos
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En la actualidad existen una gran variedad de motores en la aviacion, se
nombrardn los principales componentes de una turbina de gas, estos pueden
variar dependiendo su fabricacion y su utilizacion [44].

Difusor de admisién

Un difusor es un conducto en el cual el flujo de aire pierde velocidad y gana
presion, en la figura 7 podemos observar dos tipos de difusores, el uso de cada
uno de ellos depende del motor que lo use, estan los subsénicos que logran
velocidades menores a las del sonido y los supersénicos que superan la
velocidad del sonido [49].

—— — — —
=
—— e

Difuwsor subsinico.- La corrente flaidy a la entrads, | Difusor stupersonico- La comiente fluida a la ew
tieme wra velocidad menor que la del sonido en el | trada, tiene wna selocidad mayer que la del sonide
seno de diche fluido. e el semo de dicho fluido.

Figura 7 Difusor [49].

Compresor

Puede estar compuesto de una o varias etapas como lo podemos apreciar en la
figura 8. Compresor, donde cada etapa consiste en alabes que giran y estatores
que permanecen fijos, la funcién del compresor es incrementar la presion y
temperatura del aire [48], es decir aumentar la energia del fluido por elevacion
de presion, mediante un trabajo mecéanico [49]. Existen dos tipos de
compresores, los axiales y los radiales, en los compresores axiales el flujo de
aire se mueve de manera paralela al eje de rotacion, el los radiales el flujo de
aire entra de manera paralela al eje, pero sale de modo perpendicular a este, los
compresores radiales son utilizados en motores de tamafio pequeiio como
turborreactores, turbohélices y en algunos tipos de cohetes, en motores de gran
tamafo como turbofan y algunos turborreactores son utilizados los compresores
axiales [39].
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Compresor o compresores

Figura 8 Compresor [49].
Camara de combustion

Se encuentra ubicada entre el compresor y la turbina, es la zona del motor en
donde se le provee energia calorifica y el resto del motor se abastece de esta, el
flujo de aire proveniente del compresor entra a la camara de combustion, en
donde se divide en dos partes, uno de estos flujos se le conocer como primario,
entra directamente a la camara de combustion donde es mezclado con
combustible para formar la composicion aire-combustible, posterior a esto es
guemado, durante el aumento de presion la temperatura alcanza los 600°C,
cuando se enciende la mezcla su temperatura oscila entre los 2000°C a 2200°C,
al salir los gases de escape se refrigeran y su temperatura puede variar entre
1000°C a 1500°C, esto para no genera algun dafio en la turbina la cual puede
soportar hasta un maximo de temperatura de 1700°C [39] [48] [49] [50].

El otro flujo se llama secundario en la figura 9 podemos ver como interactian
ambos flujos de aire, el flujo secundario viaja por unos ductos cercanos la pared
de la carcasa de la camara de combustidn, esta se compone de unos orificios
para refrigerar toda la estructura, luego el flujo de aire entra para ser parte del
proceso de combustién en la parte final de la cAmara, mezclandose ambos flujos
para reducir la temperatura de combustion [50].
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Figura 9 Flujos de aire en la camara de combustién [50].

26



Los materiales con los que se fabrican las camaras de combustion deben
soportar grandes presiones y temperaturas, existen tres tipos de camaras de
combustion para las turbinas de gas, la camara multiple, la de bote anular y la
camara anular, el poder calorifico del combustible es una propiedad particular e
importante para calcular la temperatura total en la camara de combustion [39].

Turbina

Es el componente que se encarga de transformar la energia a un fluido a alta
presion, convertirla en energia mecanica de manera continua [49], es decir,
cumple la funcion de extraer la energia de los gases de escape y transformarla
en energia para mover el compresor por medio de un eje que los conecta y los
sistemas eléctricos de una aeronave, mientras los gases pasan a través de la
turbina, su presion y temperatura total se van reduciendo, las turbinas se pueden
componer de mas de una etapa como lo podemos apreciar en la figura 10, estas
etapas tienen alabes giratorios llamados estatores y otros estaticos llamados
rotores, tienen como objetivo producir la mayor energia mecanica en su eje, la
disminucién de presion en una etapa de la turbina puede ser mucho mayor que
el incremento de presion en un escalén del compresor, debido a esto una turbina
simple puede utilizarse para mover un compresor con multiplex etapas [39] [50].

Turbing o turbinas

Figura 10 Turbina o turbinas [49].

Tobera de escape

Los gases de escape que expulsa la turbina son enviados a la atmosfera a través
de la tobera de escape, la mision de la tobera es producir un incremento de la
velocidad de los gases de escape, la expansion de los gases desde la tobera
debe ser total, debido a esto existen diferentes tipos de toberas como lo podemos
apreciar en la figura 11, hay toberas convergentes, divergentes y una
combinacion de ambas convergente-divergente, las toberas convergentes son
utilizadas para vuelos subsénicos, las convergentes-divergentes por el contrario
son para vuelos supersonicos [50].

La tobera es un dispositivo simple en comparacion a otras partes del motor, es
un tubo de unas caracteristicas especiales donde pasan los gases de escape
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antes de llegar al ambiente, puede ser denominado como transformador de
energia, ya que toma la energia interna de los gases al salir de la turbina y los
convierte en energia cinética que finalmente servira para mover el avion [39].
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Figura 11 Formas de tobera, a. convergente, b. divergente [50].

Caja de accesorios

Es la encargada de proporcionar energia a los mecanismos hidraulicos,
neumaticos y eléctricos del motor, también suministra arranque a bombas de
combustible, de aceite y otros dispositivos importantes en el funcionamiento del
motor [40], el conjunto de la caja de engranajes sirve para realizar el montaje de
los accesorios del avion, es impulsado por un eje de transmisién conectado entre
la salida de potencia del motor y la entrada de la cubierta del eje impulsor en el
conjunto de la caja de engranajes, la caja de engranajes tiene incorporado un
detector de chips magnéticos para la verificacion de particulas metalicas del
sistema de aceite, si se llegara a presentar un bajo en la presién de aceite se
encendera una luz de advertencia ubicada en la cabina del avion, actuando como
interruptor de presién en el espacio de la caja de engranajes de empuje y el
cambio de aceite del motor a baja presion, en la figura 12 podemos ver donde
se ubica la caja de accesorios en el avion [51].
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Figura 12 Caja de accesorios, Adaptada de [51].

1.4 FUNDAMENTO TERMODINAMICO DE TURBINAS

1.4.1 CICLO BRAYTON

El ciclo Brayton es un ciclo ideal, fue propuesto por George Brayton en el afio de
1870 para ser usado en una maquina de combustidn reciprocante que él
desarrollo, la turbina de gas es una maquina térmica basada en este ciclo [52],
al ciclo Brayton se le denomina ciclo termodinamico de compresion,
calentamiento y expansion de un fluido compresible, normalmente aire, que se
usa para producir trabajo neto y luego es transformado en energia mecanica o
eléctrica [53]. La turbina de gas puede ser de combustién indirecta o externa e
interna o directa, en la figura 13 a) y b) se muestran un ciclo de los sistemas de
combustién interno y externo respectivamente, donde a) es un sistema de turbina
de gas de combustién interna, ya que los gases de escape generados en la
combustién a alta temperatura estdn en contacto directo con los alabes de la
turbina y b) es un sistema de turbina de gas de combustion externa, la
combustién se genera a presion atmosférica fuera del ciclo y los gases de escape
no estan en contacto directo con la turbina, debido a esto se puede utilizar
biomasa sélida como combustible [41].
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Figura 13 a) Sistema de turbina de gas combustién interna; b) Sistema de turbina de gas
combustion externa, Adaptado de [41].

En la aviacion se utiliza la turbina de gas de combustion interna, esta como
magquina térmica funciona asi: el aire entra en el compresor donde sube su
presion y temperatura (llamada etapa 1), luego el aire es mezclado con
combustible y se queda en la camara de combustion (etapa 2), el resultado de la
combustion entra a la turbina a alta temperatura y se expande hasta la presion
atmosférica (etapa 3), por Ultimo, se expulsan los gases de escape y se termina
el ciclo (etapa 4) [52].

El ciclo Brayton esta compuesto por cuatro procesos como se muestra en la
figura 14. Diagramas esquematicos, estan en coordenada Presion (P) vs
Volumen (v) y temperatura (T) vs entropia (s), el paso 1-2 es un proceso de
compresion isentrépica, luego ocurre un proceso de combustion a presion
constante (adicion de calor 2-3), seguido por una expansion isentropica (3-4),
finalmente una salida de calor a presion constante (4-1) [54].

Proceso 1-2, el aire a condiciones atmosféricas entra al compresor, pasando de
la presion 1 (atmosférica) a la presién 2 (presion de salida del compresor), este
paso se da debido al proceso de compresién isentropica que aumenta la presion
y la temperatura del gas, mientras que la entropia es constante, la compresion
hace que el volumen varié.

Proceso 2-3, se le adiciona calor al sistema a presién constante, al aire que sale
del compresor se le afiade combustible y se genera la combustién, lo que hace
gue el volumen aumente, en este proceso es liberada gran cantidad de energia,
la temperatura y la presion a la que se llega en el punto 3 es la maxima que se
alcanza en todo el ciclo, ya que coinciden en el mismo momento se convierte en
un punto critico, dando como resultado las condiciones para determinar los
materiales de fabricacion que deben ser capaces de resistir dicha presion y
temperatura.

Proceso 3-4, los gases que se producen de la combustion salen a alta presion y
alta temperatura, se expanden de manera isentropica en las etapas de alabes
de la turbina hasta la presion atmosférica, generando movimiento, lo que produce
en trabajo util de ciclo.
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Proceso 4-1, los gases que salen de la turbina estan relativamente a baja energia
de presion y temperatura, son expulsados al ambiente cediendo el calor a
presion constante, cerrando el ciclo, existe una variacion entre el volumen de los
gases a la entrada y a la salida, debido a la diferencia de temperatura [52] [54]

[55].
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Figura 14 a) Diagrama de ciclo Brayton ideal (P vs v), b) Diagrama de ciclo Brayton ideal (T vs
s), Adaptado de [54].

La turbina de gas se compone de tres grandes secciones, compresor,
combustién y turbina, durante la operacion del ciclo Brayton parte de la energia
que producen los gases de escape de la combustion en la turbina, es utilizada
para mover el compresor y la demas energia de los gases de escape se utilizada
para mover un eje, en la figura 15 se muestra un esquema de los componentes
de una turbina de gas que es modelada por el ciclo Brayton [54].

Combustible L >

D A  c—

\_V_J Seccion de kW__J =
Seccion del combustion Seccion de
compresor la turbina

Figura 15 Secciones de la turbina de gas [54].
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Suponiendo que la turbina trabaja de manera adiabatica y despreciando las
variaciones de la energia cinética y potencial, el trabajo que realiza en unidades
de masa esta dado por la ecuacién 1, donde m es el flujo mésico, W; es el trabajo
realizado por la turbina y h es la entalpia que se da en los puntos 2 y 4 [56].

Wy = m(hy — hy) (1)

La eficiencia térmica del ciclo Brayton ideal est4 dada por la ecuacién 2, donde

Q5 es en calor rechazado o saliente del cicloy Q, es el calor absorbido o entrante
del ciclo [55].

Q
Nt—Brayton = 1- Q_j (2)

El calor absorbido y el rechazado se calculan con las ecuaciones 3y 4 [55].

QB = m(h, — hy) 3)
QA = m(h3 —hy) (4)
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1.5 METODOLOGIA

Las siguientes actividades fueron definidas con la finalidad de cumplir con los
objetivos propuestos del proyecto actual:

Indagacion y manejo de articulos y bases de datos con informacion sobre el
funcionamiento, comportamiento, operacion, sistemas y componentes de las
turbinas a gas y en particular turbinas de tipo Turbo Hélice, Sciencedirect,
RSC journals y JACs, asi como libros de tesis y otras fuentes de consulta.

Andlisis y ejecucion de todos los componentes metrolégicos con los que
cuenta el banco de pruebas y los que se encuentran a su alrededor, revision
de parametros técnicos y normativos para en la adaptacion del banco segun
especificaciones técnicas dadas por la Fuerza Aérea Colombiana.

Desarrollo del protocolo de pruebas, basado en el manual de mantenimiento
dado por el fabricante y las normas establecidas por el personal de la Fuerza
Aérea Colombiana para su realizacion.

Realizacion de pruebas de la turbina PT6A-61A utilizando como combustible
JET A-1 a condiciones normales de presién y temperatura en Madrid
Cundinamarca.

Realizacion de pruebas de la turbina PT6A-61A utilizando como combustible
diferentes mezclas de JET A-1y biodiésel a condiciones normales de presion
y temperatura en Madrid Cundinamarca.

Tratamiento estadistico de los resultados obtenidos en cada una de las
corridas sobre la turbina de aviacion PT6A-61A.

Andlisis comparativo de los resultados experimentales a diferentes
regimenes de funcionamiento del motor con combustible JET A-1y biodiésel.

Conclusiones y discusion de resultados.
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CAPITULO 2

2.1 DESCRIPCION TECNOLOGICA DEL MOTOR PT6A

El motor PT6A es un motor de la familia de los motores turbohélice, el primer
turbohélice fue el CS-1 fabricado en 1938 por Gyoérgy Jendrassik, su potencia
méxima es de 400 HP (Caballos de potencia) debido a problemas en la
estabilidad de la combustion, fue puesto en un avion Varga M1-1, durante la
segunda guerra mundial se utilizé este tipo de motores en aviones militares para
movilizar soldados, debido al desarrollo de los turborreactores, los motores
turbohélice fueron dejados de lado, Rolls-Royce desarrollo el motor RB50 Trent
gue era inicialmente un turborreactor al que se le agrego un eje, una caja de
reduccion y una hélice de 5 aspas, los motores turbohélice tomaron importancia
como una alternativa eficaz de proporcion, aviones como el Viscount y el Fokker
F-27 mostrados en lafFigura 16 deja ver sus motores tipo turbohélice de Rolls-
Royce [57].

Figura 16 a) Viscount con 4 motores turbohélice, b) Fokker F-27 con 2 motores turbohélice,
Adaptado de [58] [59].

Actualmente, los motores turbohélice son utilizados tanto en aviones comerciales
como aviones militares, un fabricante muy importante de estos motores es la
compania Pratt & Whitney de Canada [57], esta compaiiia inicio el disefio del
motor PT6 en el afio 1958, su produccion comenz6 con el PT6A-550 SHP
(Caballos de potencia en el eje) y su primer vuelo fue el 30 de mayo de 1961, se
instal6é un avién Beechcraft 18, pero no fue hasta el afio 1963 donde se empez6
a producir a gran escala, al afio 2001 ya se habian entregado méas de 36000
PT6A [60].

El motor PT6A es uno de los motores mas utilizados en la aviacion, muy
populares debido a su fiabilidad y versatilidad, su amplio rango de potencia que
va desde los 500 SHP hasta mas de 1900 SHP y estan disponibles en mas de
70 modelos [61]. Los motores PT6A se dividen en tres grandes series de
modelos, estan los Small, Medium y Large, son agrupados dependiendo la
potencia, en la tabla 4 se especifica las potencias para cada serie de modelos,
los modelo PT6A-61 y PT6A-61A son similares, los diferencia una pequeiia
modificacion de rendimiento de altitudes, el motor PT6A puede ser dividido en
dos partes principales llamada conjunto de seccion de potencia y conjunto
generador de gases [62].
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Tabla 4 Clasificacion de los motores PT6 [62].

Clase de potencia Velocidad de las Alto (in)  Ancho Largo

mecanica (SHP) palas (Max. RPM) (in) (in)
PT6A Small (A- 500 a 750 1900 a 2200 21a?25 215 62
11 a A-36
PT6A Medium 700 a 1200 1700 a 2000 22 19.5 67a72
(A-38 a A-45R)
PT6A Large (A- 1050 a 1700 1700 a 2000 22 19.5 67 a76
52 a A-68)

Los aviones que utilizan el motor PT6A-61 son el King Air 200, B200 King Air,
Blackhawk aire xp61 rey 200, Piper Cheyenne llla [63], DeHavilland Twin Otter,
el PT6A es un motor con turbina libre, en la tabla 5 podemos ver caracteristicas
de funcionamiento del motor PT6A-61A dadas por el fabricante Pratt & Whitney,
cabe resaltar que las caracteristicas del motor PT6A-61A y PT6A-61 se muestran
en un mismo enuciado [64].

Tabla 5 Caracteristicas de funcionamiento de motor PT6A-61A [65].

Maxima continua a nivel del mar

Eje equivalente (HP) 902
Eje (HP) 850
Empuje de Chorro (Ib) 132
RPM de salida 2000
Despegue (5 min.) A nivel del mar
Eje equivalente (HP) 902
Eje (HP) 850
Empuje de Chorro (Ib) 132
RPM de salida 2000
Maximo Reverso
Eje (HP) 800
RPM de salida (max.) 1900
Dimensiones principales
Longitud (in) 66.76
Peso (Seco) 443
Centro de gravedad
Delantero del aeroplano (in) 2.630
Derecho de la linea central del motor 0.29

2.1.1 FUNCIONAMIENTO, COMPONENTES BASICOS Y FLUJO DE AIRE

Funcionamiento

El aire entra al compresor por la parte trasera del motor a través de una camara
anular, el compresor consta de tres etapas axiales (si él un motor PT6A grande
tendra cuatro etapas axiales) y de una etapa centrifuga, todo en una sola unidad,
el movimiento rotativo de los alabes del compresor le transmite al aire energia
en forma de velocidad, detras de cada rueda de alabes se encuentra una rueda
de alabes fijos y su funcion es la de transformar energia cinética en presion, su
funcién es elevar la presion del aire por medio del giro, los alabes del compresor
estan disefiados para que en toda la operacion del motor se produzca una
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acumulacion de energia sostenida desde la primera etapa hasta la tercera, si
existen dafios en los alabes, se ver4 afectada la compresion del aire, en la tltima
etapa de compresor se le afiade velocidad al aire [50] [66].

El aire entra a los tubos difusores a alta velocidad, gira 90 grados y se calma,
transformando la velocidad en presion alta, esta presion es llamada P3 y es la
presion que existe alrededor de la camara de combustidn, la relacion de
compresion se la por la division de P3 entre la presion atmosférica, la cAmara de
combustion es anular, con agujeros de tamafios y configuraciones diferentes
para que resulte la combustién primaria, gracias al disefio de la camara de
combustion se consigue mantener la presion de los gases mientras se expanden
y aumentan su temperatura, la posicion de la camara en torno a la turbina hace
gue no se necesite un eje largo entre el compresor y la turbina del compresor, lo
gue hace que el motor sea de menor longitud y peso [50] [66].

El combustible es inyectado por 14 inyectores ubicados en la periferia de la
camara de combustién y es encendido por las bujias, la combustién se genera
de manera continua, los gases a alta temperatura en expansion primero entran
a la turbina del compresor y luego a la turbina de potencia, los gases de escape
realizan un giro y salen por un conducto pequefio hacia la etapa estator de alabes
guia, que tiene como funcién dirigir y expandir los gases hacia los alabes de la
turbina del compresor, lo que produce que esta gire, generando asi movimiento
para el compresor que a su vez reabastece de aire a alta presion la camara de
combustion, la energia restante de los gases pasa a través de la turbina libre,
esta a través de una caja reductora de dos etapas transforma la alta velocidad
de la turbina en fuerza de torsion para generar el movimiento de la hélice [44]
[66] [67].

Finalmente, los gases salen a la atmosfera a través de un ducto llamado exosto,
estos gases generan un empuje de aproximadamente entre 15% y 10% ya que
llevan con una energia sobrante, T5 se le llama a la temperatura tomada antes
de la turbina de potencia por un grupo de termopares que son conectados a la
cabina del avién [66].

Componentes Basicos

Sus componentes son los mismos de una turbina de gas de aviacién con algunas
variaciones:

- Hélice: Su funcion principal es la de realizar el empuje para mover la aeronave,
la velocidad de giro de la hélice esta en un rango de entre 1000 y 2200 RPM, a
estas velocidades se llega a un valor cercano a la velocidad del sonido en los
puntos mas alejados de las palas, la hélice es la encargada de producir del 85%
al 90% del empuje, su fabricacion se ve limitada debido a las altas velocidades
gue se manejan [57], en la figura 17 podemos ver la hélice HartzelHC-B3TN-3
utilizada en motores turbohélices PW-PT6 [64].
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Figura 17 Hélice HartzelHC-B3TN-3 [64].

La hélice es una parte fundamente del motor turbohélice, su energia es
proporcionada por la turbina y es convertida en empuje en sentido contrario a la
velocidad del gas que llega la energia cinética, en la figura 18 podemos ver los
tipos de hélices que existen actualmente en el mercado [68].

Paso fijo.

Paso fijo. Paso ajustable.

Paso corto.
De dos posiciones. '
Paso largo.

Paso variable

Paso corto.
(en vuelo).

De control manual.
Hélice. | Paso largo.

De velocidad constante.

Figura 18 Tipos de hélices [68].

Las hélices pueden tener de tres a seis palas dependiendo del requerimiento del
motor, son fabricadas en aluminio o materiales compuesto, la hélice tiene un
mecanismo para variar el angulo de sus palas, mantener un Np (Velocidad de la
hélice) constante a pesar de las condiciones ambientales y configuraciones del
motor, la hélice se controla mediante la presién del aceite del motor por medio
de un gobernador de hélice accionado por un motor de accion Unica, la presion
del aceite impulsada por una bomba en el gobernador mueve las palas de la
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hélice a la posicion deseada y marcha atras de altas RPM [69] [70]. Existen unos
modos de operacion para la hélice, en la figura 19 podemos ver como debe estar
ubicada las palas de la hélice en cada modo de operacién, el modo gobernacion,
es el rango de operacion donde la potencia del motor es suficiente para mantener
la velocidad de la hélice seleccionada por el piloto, por medio de la variacion del
angulo de la palanca, normalmente el rango de operacion esta entre 75% y 100%
de Np y se controla desde cabina, modo beta (forward, adelante) es el rango de
operacion donde el angulo de las palas estan en la posicion PBA (&ngulo minimo
de las palas permitido para la operacion de vuelo del avion), la posiciones de
parada de la hélice depende directamente de la posiciones de la vélvula beta,
este rango de operacion es usado en tierra o en vuelos de baja potencia con el
PLA (dngulo de la palanca de potencia) en la posicion de parada de ralenti, en
el modo beta (reverse, reversible) el rango de operacién se encuentra entre la
posicion PBA y el angulo de reversible, este rango es utilizado en tierra con la
PLA por debajo de la posicibn de parada de ralenti, por dltimo el modo
embanderamiento (feathering) es cuando la hélice se ubica de manera
totalmente horizontal, se logra cuando la palanca de velocidad de la hélice se
ubica en la posicion bandera, lo que permite devolver el aceite de la hélice a la

caja de reduccion [69] [70] [71].
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Figura 19 Modos de operacién de la hélice, Adaptado de [69].

- Reductor o caja reductora: es un conjunto de engranajes que trasmite
movimiento de un eje a otro, se utiliza para reducir la velocidad del niumero de
vueltas de la hélice, respecto al conjunto compresor-turbina, ya que la hélice
necesita giran a menores RPM, debido a la formacion de ondas de choque [68].
Los motores PT6A usan un sistema de caja de cambio de reduccion de tipo
planetario con dos etapas en la tabla 6 podemos ver la relacién de radios para
un motor PT6A-61, la primera etapa consiste en un engranaje solar con tres
engranajes planetario montados en un soporte, los engranajes planetarios
engranan con una corona dentada que esta ranurada helicoidalmente y se
encuentra ubicada en la carcasa de la caja de engranajes, la segunda etapa es
parecida a la primera solo que usa cinco engranajes planetarios en vez de tres,
la segunda etapa impulsa al eje de la hélice, un engranaje conico en el eje de la
hélice brinda movimiento a tres accesorios montados en la caja reductora,
gobernador de hélice (CSU), gobernador de exceso de velocidad de la hélice y
Np tacometro [69] [70] [71].
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Tabla 6 Relacién de reduccidn de la caja reductora de un motor PT6A-61 [70].

Primera etapa 5.33:1
Segunda etapa  2.83:1
Relacion general 15.01:1
Max Np (RPM) 2000

En la figura 20 podemos apreciar primera y la segunda caja de engranajes de un
motor PT6A, la parte Acc. Unidades (3) son los tres accesorios que son movimos
por un engranaje a 45 grados montados en el eje de la hélice [66].

Segunda etapa de
planetario Corona de la segunda  ¢4r6n4 de la primera etapa

etapa
Acc. Unidades (3)
/ Primera etapa de planetario .
e /

Q
By B
’ I
\

Primera etapa solar

Segunda etapa solar

Figura 20 Caja de reduccion de un motor PT6A, Adaptada de [70].

- Accesorios: La caja de accesorios esta ubicada en la parte trasera del motor,
mueve la bomba de combustible de alta presién, la unidad de control de
combustible, bombas de presién de aceite y de barrido, generador de arranque,
Ng (Velocidad del generador de gas) tacémetro, impulsor de respiradero
centrifugo para reparacion de aceite y aire, también se deja espacio para
accesorios adicionales que el fabricante del avidon necesite, brinda espacio y
soporte a boquilla de llenado de aceite, varilla de medicion eléctrica, conjunto de
filtro de aceite y carcasa, bomba de presion de aceite, valvula reguladora de
presion de aceite y valvula de alivio, la mayoria de estos accesorios necesitan
energia de tipo mecanico para su funcionamiento, a través de un tren de
engranajes como se muestra en la figura 21, la caja de accesorios alimenta a los
componentes [67] [69] [70].
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Figura 21 Conjunto de engranajes de la caja de accesorios Adaptado de [70].

La caja de accesorios estd compuesta de dos carcasas de aleacion de magnesio
y en algunos modelos de aluminio, sirve como soporte a los cojinetes de los
engranajes, por dentro de la caja se encuentran dos bombas de recuperacion de
aceite, igualmente en su exterior, la caja de accesorios es movida por la turbina
del compresor [66] [70].

- Seccién del compresor: el conjunto de la seccion del compresor es el encargado
de absorber y aumentar la presion del aire [57], para que se genere la
combustion y se refrigere la seccion caliente, existen dos tipos de compresores,
los axiales y los centrifugos, los PT6A tienen la combinacion basica entre axial y
centrifugo [68] [72]. El aire del compresor se utiliza para: mantener la combustién
y asi mantener la energia requerida por el sistema, proporciona aire para sellar
las cavidades de los rodamientos, ayudar en la operacion de la FCU (unidad de
control de combustible), controla el funcionamiento de la valvula de purga, brinda
calefaccidon y presurizacion para la cabina del avion y por ultimo descongela
varios componentes [70].

El compresor del motor PT6A-61 tiene tres etapas axiales y una centrifuga,
cuando el motor PT6 es de gran tamafio tiene cuatro etapas axiales y una
centrifuga como se muestra en la Figura 22, No.1 BRG. Corresponde a un
rodamiento de bola, se le conoce como No. 1 y soporta la parte trasera del
compresor, No.2 BRG es un rodamiento de rodillo que soporta la parte delantera
del compresor, la etapa axial acelera el aire, que luego es desacelerado por el
estator, aumentando asi la presion del aire, este proceso se repite en todas las
etapas del compresor, la relacion de compresion de este motor es de 9.0 [69]
[70].
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Figura 22 Partes del compresor, Adaptado de [70].

- Turbina: su funcion principal es la de transformar una parte de la energia total
del aire en movimiento, la energia mecanica es la que mueve el compresor, los
accesorios y la hélice, las turbinas pueden ser centripetas o axiales, su
configuracion puede se fija, libre y mixta [57] [68], se divide en la turbina del
compresor, estator de la turbina de compresor y turbina de potencia, rotor de
turbina de potencia [66]:

Turbina del compresor: la turbina del compresor es un disco con 59 alabes para
un motor PT6A-61, hace girar el compresor en sentido anti horario, este disco
esta unido al compresor por medio de un eje estriado, los gases en expansion,
acelerados a través del vane ring impulsan la turbina del compresor y esta
energia se convierte en movimiento, casi dos tercios de toda la energia
disponible se utiliza para impulsar el compresor y los accesorios, el tercio
restante se utiliza para mover la hélice, la méxima velocidad a la que gira el
compresor es de aproximadamente a 39000 RPM (104%), con una fuerza en los
alabes de 2000 libras, en la figura 23 se muestra la ubicacion de la turbina del
compresor y sus parte [66] [70] [73].
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Figura 23 Turbina del compresor, Adaptado de [70].

Estator de la turbina del compresor: llamado en inglés como vane ring C/T, esta
ubicado entre la entrada y la salida del compresor, la misiéon del vane ring es
recibir los gases calientes en expansion de la camara de combustion y guiarlos
con el angulo adecuado contra los alabes de la turbina, un vane ring mas
pequefio acelera mas el aire, esto hace que aumente la velocidad de la turbina
del compresor (Ng), si la velocidad Ng es alta proporciona més aire al motor, mas
enfriamiento y un T5 (Temperatura entre turbina, también llamada ITT) mas bajo,
este componente se expone a las temperaturas mas altas dent6 del motor, por
tanto, hay que evitar un arranque en caliente, los alabes se enfrian con aire P3,
la turbina se divide en varias secciones: [66] [69] [73].

Turbina de potencia: el conjunto de turbina se compone de dos discos, alabes y
pesos, esté componente mueve los engranajes de reduccion por medio de un
eje en sentido horario, el nimero de pesos necesario dependera del balanceo
del disco [66], entre la turbina de potencia y la turbina del compresor no hay una
conexién mecanica, la turbina de potencia extrae energia para impulsar la hélice,
la velocidad méaxima para la turbina libre (Nf) de un PT6A-61 es de 30400 RPM,
en la Figura 24 vemos las partes de la turbina de potencia y del estator [70].
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Figura 24 Seccion de turbina de potencia, Adaptado de [70].

Estator de turbina de potencia: vane ring P/T, tiene como objetivo dirigir el flujo
de gases con un angulo exacto para hacer girar la turbina de potencia [66], los
gases que salen de la turbina del compresor son acelerados a través de los
alabes de la primera y segunda etapa, mientras hacer girar sus respectivas
turbinas de potencia, la seleccién de diferentes areas de alabes permite optimizar
NG vs. T5, los alabes de la segunda etapa soportan un sello abrasivo que desvia
el aire de enfriamiento hay los lado de la turbina [70]

- Camara de combustion: en esta seccion se realiza la mezcla de aire que viene
del compresor y de combustible [57], la camara de combustion es de flujo
reverso, cosiste en una camara anular y abierta por un lado, en la Figura 25 se
observa una serie de agujeros que son disefiados para que provean una mezcla
optima de aire-combustible durante el proceso de arranque y la combustién
sostenida, los cooling ring protegen la camara de altas temperaturas, otros
agujeros sirve para que la temperatura sea la adecuada al entrar a la turbina, en
la parte frontal de la camara se encuentran 7 de los 14 agujeros de los inyectores
[66].
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Figura 25 Partes de la camara de combustién, Adaptado de [70].

El aire P3 entra a la cdmara de combustion a través de los agujeros externos e
internos, esto completa el proceso de combustidn y establece la relacién ideal
de 15:1, la camara de combustion forma una envoltura que gira el gas a 180
grados, esta configuracion permite la ubicacién cercadas de las turbinas al
compresor, haciendo el motor corto y liviano, los cooling rings (anillos de
enfriamiento) dirigen el aire P3 hacia la camara de combustion, muy cerca de las
paredes para formas una barrera contra el fuego [70] [73].

Flujo de aire: este flujo se divide en dos, flujo primario y secundario, en el motor
se encuentran sistemas que utilizan el aire para su funcionamiento como la
valvula de purga de aire del compresor, aire para refrigeracién de la seccion
caliente, aire para el funcionamiento de los sellos, esté actla para que no hayan
fugas de aceite de los cojinetes [66], el 25% del aire que ingresa al compresor
es utilizado para la combustion y el 75% restante se usa para el sistema de aire
secundario, se proporciona aire a varios sistemas del motor:

Para la combustion

Para enfriar

Para sellado del compartimento de rodamiento

Para los sistemas de fuselaje

Para la operacion de la FCU (Unidad de control de combustible)
Para la operacion de la valvula de purga del compresor [69].

El flujo primario del aire entra al motor por la parte trasera a través de una camara
anular (inlet case), luego entra al compresor, es comprimido y aumenta su
temperatura, en este punto la energia cinética del aire se convierte en energia
de presion, en la ultima etapa del compresor se aumenta la velocidad del aire y
entra a los tubos difusores donde gira 90 grados y se calma, transformando la
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velocidad en presion, después de la compresion siguen el proceso de
combustion a presion constante, en este proceso se aumenta la temperatura del
aire por medio de la ignicion de la mezcla aire-combustible, los gases en la
camara de combustién y ductor de salida cambian de direccion 180 grados antes
de entrar en la turbina, al salir los gases de la camara de combustién deben ser
ligeramente refrigerados para no afectar la turbina, después de que la turbina
extrajo la energia de los gases, salen al exterior por medio del exosto, estos
gases a su salida genera un empuje adicional debido a una energia remanente,
en la Figura 26 podemos apreciar el camino que recorre el flujo del aire primario,
en la tabla 7 se nombrar las partes del motor PT6 por donde para el aire, la
temperatura que tiene en cada uno de estos puntos y sus respectivas presiones
[57] [66].

Tabla 7 Partes del motor, temperaturas y presiones, Adaptada de [69].

Numero Parte del motor Temp. °C Press. PSI
1 Entrada de aire 15 14.7
2 Entrada del compresor 16 14.7
2.5 Entre etapas del compresor 110 26.4
3 Salida del compresor 280 103
4 Salida de combustible 934 101
5 Etapa entre turbinas 690 35
6 Conducto de escape 565 16
7 Salida de escape 551 15.5

b |

\
i
f
.

Figura 26 Flujo primario, Adaptado de [69].

El flujo secundario consiste en el flujo de aire del motor utilizado para otros
medios que no sean la produccién de energia [71]. Del 100% del aire que entra
al compresor aproximadamente el 25% se usa en el proceso de combustion, el
65% enfria los gases de combustion, el 5% es para servicios de fuselaje y el 5%
restante es utilizado por el sistema de aire secundario, en la Figura 27 vemos las
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dos fuentes de aire utilizada en este sistema son P2.5 (aire entre etapas del
compresor) y P3 (presion de entrega del compresor) [70], el sistema de aire
secundario proporciona presion de aire para:

¢ El enfriamiento de piezas de seccion caliente.

e Sellado de compartimentos de rodamiento.

e Operacién de la valvula de purga.

e Operacion de la valvula de purga de combustible.

e Operacién de la unidad de control de combustible (FCU) [71].

o

Figura 27 Fuentes de aire del flujo secundario [70].

Esta seccion esta dividida en cuatro partes:

Accesorios respiradero de caja de cambios, el aceite y el aire extraidos de los
cojines va hacian la caja de accesorios, esta combinacién forma espuma en el
aceite, este flujo continuo de aceite y aire hace que la caja de accesorios se
presurice, antes de expulsar el aire al ambiente debe separarse el aceite, la
presién dentro de la caja de accesorios fuerza a la mezcla hacia dentro del
impulsor del respiradero, la fuerza centrifuga separa el aceite del aire y lo envia
hacia la caja de accesorios y el aire sale a la atmosfera [70].

Vélvula de presurizacion de tanque de aceite mantiene la presion del aire en el
tanque de 5 a 7 PSI por encima de la presion de la caja de accesorios, esta
presién reduce la fluctuacion de presion y consumo de aceite en altitud, cuando
la presion estatica en el tanque alcanza e limite, el pistobn comprime el resorte y
permite que la presion de aire del tanque de aceite fluya hacia la caja de
engranajes, desde la caja de accesorios el aire fluye a través del impulsor hacia
la atmosfera [70].

Enfriamiento de la turbina, los ductos internos en el motor distribuyen aire P3
para proporcional enfriamiento a la turbina de la camara de combustién ya los
vané ring, después de enfriar en aire sale por el ducto de gas, utilizando los
mismos pasos de distribucion, se brinda aire P2.5 y P3 a los sellos delos
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rodamiento 1,2 y 3, el aire fluye dentro de los compartimentos de los cojinetes y
sale a través del sistema de eliminacion de aceite, se descarga por la borda por
medio del impulsor centrifugo ubicado en la caja de accesorios, en la carcasa del
generador de gas se proporciona aire P2.5 y/o P3 para los sistemas externos
como el sistema de control ambiental de la cabina, el sistema de deshielo, el
sellado de puestas, entre muchos mas [70].

Sellamiento del compartimento del rodamiento, el sello del aire costa de dos
partes separadas, una estacionaria y otra giratoria, hay un pequefio espacio
entre las dos partes y la presion del aire sopla entre ellas creando un flujo de alta
velocidad que arrastra el aceite hacia el interior de la cavidad del rodamiento
[70].

2.1.2 SISTEMA DE LUBRICACION Y SISTEMA DE COMBUSTIBLE

Sistema de lubricacion

Es el encargado de suministrar permanentemente flujo de aceite limpio a todos
los componentes de motor, el aceite lubrica y enfria al mismo tiempo, ademas
de ser anticorrosivo para rodamiento y los engranajes de acero, lleva impurezas
al filtro donde se atrapan, inyectores brindan un flujo 6ptimo de aceite a los
cojinetes durante la operaciéon y una bomba de presion en el tanque de aceite
provee de esté a la caja de accesorios por medio de tubos, en la caja de
engranajes se encuentra un detector de particulas metalicas, para advertir de
contaminacion metélica [66] [72], el sistema de lubricacion proporciona aceite
para:

e Suministrar aceite al motor para enfriar, limpiar y lubricar los cojinetes y
engranajes.

e Proporciona aceite al regulador de apoyo (CSU) para permitir el paso de
la hélice y el control de velocidad.

e Proporciona presion de aceite para la indicacion del medidor de torque
[70].

El sistema de aceite consta de un sistema de presion, un sistema de purga y un
sistema de ventilacion, el consumo maximo para un motor PT6A-61 es de 2
libras/10 horas, el limite minimo de temperatura al starting debe ser de -40°C, en
take off el limite esta entre 0°C y 110°C y la temperatura de aceite recomendada
esta entre 74°C y 80°C, en la Figura 28 se muestra en esquema del sistema de
aceite del motor con sus partes [70].
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Figura 28 Esquema completo del sistema de lubricacién del motor, Adaptado de [73].

Sistema de presion, por medio de una bomba de engranajes se extrae aceite del
tanque, se entrega al filtro de aceite y a la valvula de regulacién de presion, al
salir del filtro, el aceite a presion se repara en varios rumbos, el cojinete No.1y
el eje impulsor de entrada de accesorios son lubricados por medio de los tubos
de transferencia, en indicador de presion y el bombillo de temperatura de aceite
estan montados en el corredor interno, un solo ducto lubrica los cojinetes No. 2,
'y 4, la caja reductora, luego a la hélice y a los sistemas de medicién de par [70]
[73].

Sistema de purga, consta de cuatro bombas de engranajes, dos bombas estan
ubicadas dentro de la caja de accesorios, las otras dos estan ubicadas
externamente en la parte trasera izquierda de la caja de accesorios, el cojinete
No.1 limpia la caja de accesorios por gravedad, en No. 2 recoge aceite por medio
de un tubo montado debajo del motor, los cojinetes No. 3 y 4 limpian la caja de
accesorios por medio de un tubo de limpieza montado en el lado izquierdo del
motor, a potencia alta, una valvula de alivio montada en la linea cerca de las
bombas de barrido permite que el aire/aceite del ducto del cojinete se filtre en la
caja de accesorios, esto evita que se inunde el ducto del cojinete No. 2, la caja
de accesorios (AGB) recibe aceite de los sistemas de captacion de rodamientos
No 1, 2, 3y 4, desde ahi, el aceite se dirige al calentador de combustible por la
bombas de purga de AGB y se devuelve al enfriador de aceite por medio de la
valvula bypass termostatica [70] [73].

De la salida del calentador de combustible, el aceite viaja a la valvula bypass
termostatica, dependiendo la temperatura del aceite, esta valvula envia el aceite
al tanque de aceite o al enfriador, el aceite regresa del enfriador a través de un
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adaptador anti salpicaduras en la parte superior del tanque, la caja de accesorios
y el sistema de aceite de la hélice eliminan el aceite mediante un tubo externo
ubicado al lado del tubo de purga de los cojinetes No 3y 4, el aceite es bombeado
por la segunda bomba de limpieza y va directamente al enfriador de aceite [70]
[73].

Regulacion y filtracion de presion de aceite, el aceite es alimentado a la entrada
de la bomba por la presion positiva de aire en el tanque, luego el aceite de
desplaza alrededor de los engranajes de la bomba y se entrega a la valvula
reguladora de presion (PRV) y al filtro, cuando la presion del aceite pasa el limite
establecido por la tension del resorte PRV, la valvula se mueve hacia dentro,
abriendo el paso hacia el tanque, el aceite que va al filtro abre la valvula de
retencion y luego llega al filtro, el aceite limpio fluye desde el centro del filtro,
hacia la tapa, luego de retorno al orificio de entrada de la caja y de ahi es
distribuido al sistema, si el filtro se tapa el aceite fluye por la valvula bypass [73].

El sistema de regulacion y filtracion de aceite esta compuesto por:

e Bomba de presion de aceite, envia presion de aceite a los cojinetes,
engranajes, calentador de combustible y hélice.

e Valvula de alivio de presion, su funcién es mantener la presion de aceite
dentro de los limites, que es de 100-135 PSI para un PT6A-61.

e Vaélvula cheque, permite la extraccion del filtro sin drenar el tanque de
aceite.

e Vélvula de alivio de presion de aceite frio, controla la acumulacion de
presidn excesiva durante el arranque en climas frios.

e Valvula bypass, permite que el aceite fluya al sistema si el filtro se
encuentra obstruido.

e Filtro, atrapar las impurezas del aceite, filtro de 15 micras con colador
interno de 40 micras [70] [73].

Bypass termostético y valvula cheque, el aceite que viene del calentador de
combustible sigue hacia el bypass termostatico y a la valvula cheque, el
termostato se contrae cuando el aceite esta frio, permite que el aceite retorne al
tanque en lugar de ir al enfriador de aceite, la valvula cheque evita el flujo de
regreso del aceite de purga desde la caja de engranajes de reduccion al tanque
por medio de la valvula bypass termostatica, el termostato se expande a medida
de que se calienta el aceite, esto hace que gradualmente se cierre la valvula
bypass, el proceso de cierre comienza cuando el aceite alcanza los 60°C y se
cierra del todo a los 72°C, a medida que se cierra la valvula bypass, el aceite es
forzado hacia la valvula cheque, esta valvula se abre cuando la presion del aceite
gue viene del calentador de combustible es mas alta en 5 PSI que la presion del
aceite de retorno de la caja de engranajes de reduccion, esto permite que el
aceite del calentador de combustible se mezcle con el aceite limpio de la caja
reductora y se dirija al fuselaje antes de que regrese al tanque [70] [73].

Si a temperaturas bajas del aceite la valvula bypass no se abre, la presion del
aceite se acumula y forza a la valvula cheque a abrirse, si la valvula cheque no
puede abrirse, el resorte de alivio de la valvula bypass termostatica desvia el
aceite del calentador de combustible al tanque, para evitar la sobre presurizacién
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y la sobrecarga de la bomba de recogida de accesorios, este resorte se
comprimira a 40-55 PSI, permitiendo que el aceite baya al tanque [70] [73].

Sistema de combustible

Su funcién principal es suministrar al motor combustible limpio, a la presion y
flujo necesario para permitir en control de la potencia [72], el combustible de los
tanques del avion es enviado al calentador de combustible por medio de las
bombas de refuerzo de fuselaje, luego de que el combustible sea calentado, en
enviado a la bomba de combustible impulsada por el motor, el combustible a alta
presion se dirige a la unidad de control de combustible (FCU), a través de un
ducto externo, la FCU determina el flujo de combustible exacto para la
combustion y devuelve a la bomba el combustible sobrante que no sea usado, el
combustible que sale de la FCU va hacia el divisor de flujo, que distribuye el
combustible entre los colectores primarios y secundarios, el combustible es
atomizado a la cadmara de combustion por 14 inyectores y asi mantener la
combustion continua, el esquema de funcionamiento del sistema de combustible
y los subsistemas que lo componen se encuentran en la Figura 29 [70] [73].
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Descarga o Acumulador

Inyectores de flujo
Figura 29 Esquema de sistema de combustible, Adaptado de [72].

-Calentador de combustible, cumple la funcion de calentar el combustible para
evitar la formacién de cristales de hielo, calienta la carcasa del FCU para evitar
que la condensacion se congele en el conjunto del fuelle, precalentar el
combustible para la calibracion del FCU, el calentador de combustible es un
intercambiador de calor que utilizar energia térmica contenida en el aceite para
calentar el combustible [70] [73].

El combustible frio de la bomba de refuerzo del avién entra al calentador de
combustible y envuelve el elemento térmico, el termostato se contrae y permite

50



qgue el aceite viaje a través del intercambiador de calor, el calor del aceite se
transfiere al combustible, poco a poco la temperatura del combustible comienza
a aumentar, y llega hasta los 21°C, el termostato comienza a expandirse y empuja
la véalvula deslizante hacia afuera, en esta posicion el aceite sale
progresivamente del calentador de combustible y la temperatura de esté
comienza a estabilizarse, un resorte ubicado en la parte posterior de la valvula
deslizante la devuelve nuevamente cuando baja la temperatura del combustible,
durante el funcionamiento del motor, el termostato esta en constante reaccion
para ajustar la temperatura de salida del combustible [70] [73].

- Bomba de combustible tiene a sus alrededores elementos que ayudan a su
buen funcionamiento como el filtro de entrada, filtro de salida, valvula bypass del
filtro de salida y la valvula bypass de regulacién de presion [70].

La bomba de combustible que viene del calentador de combustible entra a la
carcasa de la bomba y pasa a través del filtro de entra, luego pasa por los
engranajes de la bomba, el combustible se filtra en el segundo filtro y es
entregado a la unidad de control de combustible a través de una manguera
flexible, una gran cantidad de combustible es entregado de vuelta a la entrada
de la bomba por la FCU por medio de un paso de bypass [69].

- Divisor de flujo, su funcionen dividir en dos trayectos el combustible de entran,
en primario y secundario, actualmente hay dos tipos de divisores de flujo, divisor
de flujo con valvula de descarga y el divisor de flujo con valvula de purga, cuando
al divisor de flujo llega presién de combustible durante el arranque, empuja la
valvula primaria y los resortes hacia la derecha, abriendo el paso al multiple
primario, a medida que la presion de combustible aumenta en el divisor, la
valvula secundaria se corre hacia la derecha y presuriza el multiple secundario,
en ese momento la velocidad del generador de gas (Ng) esta entre un 35% a
40% y el combustible llega a todos los inyectores [72].

- Unidad de control de combustible (FCU), consta de dos secciones, la hidraulica
y la neumaética, la hidraulica estd compuesta:

e Valvula de alivio de alta presién
e Valvula bypass
e Valvula dosificadora

En la seccién hidraulica encontramos:

Sistema neumatico FCU

Fuelle del gobernador

Fuelle de aceleracion

Palanca de gobernador

Acoplamiento de interconexion
Camara de programacion de velocidad
Ng gobernador

Palanca de seguidor de leva

Tubo de torsion [72]
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La unidad de control de combustible dependiendo de la posicion de la palanca
de potencia, presion, la velocidad y la temperatura del motor, determina la
cantidad correcta de combustible que se envia a la véalvula difusora, luego a los
inyectores y por ultimo a la camara de combustién, es importante que el
combustible enviado sea limpio y libre de contaminantes, el FCU esta montado
sobre la bomba de combustible y gira a revoluciones proporcionales a las del
compresor Ng [66].

- Inyectores de combustible, su funcion principal es enviar y pulverizar el
combustible medido a la camara de combustion, durante el funcionamiento del
motor, los 14 inyectores reciben combustible del divisor de flujo y lo envian a la
camara de combustion, donde es encendido por las bujias en el inicio de
funcionamiento, en el arranque el divisor de flujo envia combustible al maltiple
primario para lograr mejores caracteristicas de arranque, un aumento de Ng
provoca un incremento de presién de combustible haciendo que los inyectores
secundarios pulvericen combustible, en este momento los 14 inyectores se
encuentran en funcionamiento [72].

- Valvula de drenaje de combustible, estd montada en el adaptador de entrada
del multiple de combustién ubicado la caja del generador de gas, cuando la
valvula de corte de combustible en la FCU se cierra, la valvula de descarga
supera la disminucién de presion de combustible de entrada, lo que permite que
un piston dentro de la FCU se cierre bloqueando el puerto de entrada de
combustible que abre los puertos primario y secundario de la valvula divisora de
flujo, esto permite que el combustible residual se drene hasta el tanque colector,
evitando depdsitos en los colectores e inyectores [69].

CAPITULO 3. PROTOCOLO DE PRUEBAS

3.1 PROTOCOLO EXPERIMENTAL

En este numeral se presenta el protocolo experimental para las pruebas de la
turbina PT6A-61A en banco. La Figura 30 protocolo experimental, presenta el
procedimiento de préactica desarrollado a lo largo de esta investigacion, la
metodologia da inicio de forma conjunta con dos secciones: preparacion del
banco de pruebas e inspeccion metroldgica y visual de la turbina, sin embargo,
las secciones convergen en la prueba con combustible Jet Al, para luego tener
replicas con mezclas de biodiesel.
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Redaccién
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Fin de
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Figura 30 Protocolo experimental

La Figura 31 se presenta el disefio de experimentacion (DOE), donde se tienen
tres parametros de ingreso para la investigacion, los cuales son: los factores, los
parametros y la preparacion experimental, con estos parametros se ejecuta el
DOE generando asi las variables respuesta que se necesitan para el analisis.

Parametros DOE
experimentales :>

Anélisis térmico de una
turbina PT6A-61A, utilizando Variables
como combustible JET Al en respuesta

mezcla con biodiesel.

Factores
experimentales

Preparacion experimental
Insumos

Documentacion

Recursos humanos
Recursos Fisicos

Figura 31 Disefio de experimentacién DOE
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3.2 FACTORES DE EXPERIMENTACION

La tabla 8 califica los factores de experimentacion, velocidad angular del eje en
RPM (su abreviatura PCT) y cantidad de biodiesel en la mezcla, estos factores
poseen diferentes niveles de experimentacion, lo que permite un correcto
analisis de comportamiento del motor y sus variables de respuesta.

Tabla 8 Factores experimentales

Variable Niveles Numero de Experimentos
Unid (% RPM)

53-63

72-75
75
90

100 8
Unid (% V/V)

0
% Biodiesel 5
15
25

Revoluciones del Motor

El biodiésel es un éster que se obtiene de grasa vegetal (palma), mediante un
proceso denominado transesterificacion, donde el aceite extraido del fruto de la
palma de aceite o también llamada palma africana, se combina con el alcohol
(etanol o metanol) y son quimicamente alterados para formar esteres de alquino,
el biodiésel puede mezclarse con diésel petrolifero, al biodiésel puro que entra
en el combustible se representan con la letra B y un nimero que indica la
cantidad de biodiesel en la mezcla, por ejemplo, B30 tiene 30%de biodiesel y
70% de diésel petrolifero [74], para las pruebas se us6 un biodiesel a base de
aceite de palma mezclado con el combustible conocido como turbo combustible
JetA-1 que se compone de parafina aroméaticas y compuesto oxigenados con
fracciones de hidrocarburos livianos, esté combustible es suministrado por
Terpel y el biodiesel es suministrado por la empresa Bio D.

La tabla 9 se presenta el disefio de experimentacion de las pruebas, se realiza
un experimento inicial denominado linea base, en donde se evalla el motor con
JetA-1 a diferentes regimenes de operacion, los cuales estan dados por el
manual técnico de mantenimiento, los regimenes en los que la turbina sera
evaluada en el banco de pruebas son; low idle 56%-63% de Ng, hi idle 72%-75%
de Ng, transient 75% de Ng, transient 90% de Ng, take off 100% de Ng y Reverse
gue no tiene un porcentaje de Ng pero se verifica la disminucion de torque y el
aumento de RPM de Np de 1900 a 2000, inicialmente se realizaron pruebas con
JetA-1, después de esto se realizaron dos pruebas con cada porcentaje de
biodiesel e incrementando su contenido. Para esta investigacion se usaron las
mezclas B5, B15 y B25.
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Tabla 9 Disefio experimental

PCT
wgp(%g/9) Low Hi idle Transient Transient Take off Reverse
idle 75% 90%
BO N62BO  N70BO N75B0 N90BO N100BO NRBO
B5 N62B5  N70B5 N75B5 N90B5 N100B5 NRB5
B15 N62B15 N70B15 N75B15 N90B15 N100B15 NRB15
B25 N62B25 N70B25 N75B25 N90B25 N100B25 NRB25

Los parametros experimentales o valores fijos se dividen en dos, propiedades
del biodiesel y del combustible tradicional JetA-1 que estan indicados en la tabla
10, estas propiedades son fijas ya que la composicién de los combustibles no
cambia, las condiciones ambientales y del motor estan descritas en la tabla 11,
las condiciones que dependen del ambiente son variables debido a cambios
meteoroldgicos de la cuidad de Madrid a lo largo de cada dia de experimentacion
en el motor PT6A-61A, por tanto, antes de cada inicio de prueba se documenta
la presion barométrica, la humedad relativa y la temperatura ambiente, la turbina
PT6A-61A fue inspeccionada por el personal de la Fuerza aérea Colombiana
antes de la realizacion de cualquier tipo de prueba.

Tabla 10 Propiedades del biodiésel y JetA-1.

Combustible Densidad a NUmero Viscosidad Flash Cloud
15°C, kg/m? Acido cinematica a 40°C, point°C point
myxou/9g mm?/seg °C
Biodiesel 841.1+3 0.323 4.53+0.11 181 14
JetA-1 809.5+1.8 No detectado 1.421+0.001 60 -45

Tabla 11 Condiciones ambientales y del motor, Adaptado de [75].

Parametro Nomenclatura Condiciones de Madrid
Temperatura ambiente Tomp 16 —9°C
Humedad relativa HR 95%
Presién barométrica Pymb 1017
Estado del motor Informe de inspeccion inicial --

En el banco de prueba se ubicaron tres palancas para operar el motor, la palanca
de flujo de combustible tiene como funcién abrir y cerrar el paso de combustible
al motor, en la figura 32 se muestran las palancas instaladas en el banco de
prueba.
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Figura 32 Palancas de mandos en el banco de prueba, fuente Autor.

La palanca de potencia est4 conectada a la caja de levas que transmite
movimiento a la FCU durante el funcionamiento normal y a valvula beta de la
FCU y el regulador de la hélice durante la operacion beta (avance y reversible),
su funcién principal es proporcionar potencia al motor, por ultimo esta la palanca
de la hélice que se conecta al gobernador de la hélice, permite el movimiento de
las hélices durante la operacion del motor y para situaciones de emergencia, en
la figura 33, podemos evidenciar los movimientos de las palancas y sus
posiciones dependiendo del régimen de operacion deseado [69] [76].

Bl Palancas de potencia \FI’;?;};:Z gz ;;Oﬂg?ége
Recorrido Recorrido [ Vo2 Palancas de flujo de
Reversible > ,.POtenCIaPotencia Max. ‘ combustible
BETA
Min. RPM Cierre de palancas
Embanderamiento Max. RPM
PALANCA
DE
POTENCIA PALANCA

DE HELICE
GOVERNADOR DE HELICE

CONJUNTO DE CAMARA

Paso bajo

Paso cerrado Paso alto

PALANCA DE
COMBUSTIBLE

Figura 33 Recorridos de las palanca de mando, Adaptado de [73].

Al iniciar el encendido del motor, los indicadores del motor inmediatamente
comienzan a emitir sefiales, estos sirven para proporcional los datos requeridos
para el monitoreo de tendencias del motor y la verificacion del rendimiento en el
terreno, tacometro de Ng (Velocidad del compresor) y Np (Velocidad de la
hélice), indicadores de temperatura y presion de aceite, sistema de temperatura
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entre turbina (T5), sistema de indicacion de torque y detector de Chip, Nf manda
la sefial de la velocidad de la turbina libre, todas estas sefiales se encuentra en
la figura 34, se muestra su ubicaciéon y de donde provienen las sefiales [70] [73].

Np Tq Nf T5(ITT) Ng
=TS
f— : = - FCU
== ) \
S 2 s
N

Wi

Figura 34 Indicaciones del motor, Adaptado de [73].

T5 o también llamado ITT, tiene la funcién de proporcionar informacion de la
temperatura de combustion de motor, se toma entre la salida de la turbina de
compresor y la entrada en la aleta de la turbina de potencia, Tq o torque tiene
como funcién indicar el par motor, que es el momento de fuerza que ejerce el
motor sobre el eje de transmision de potencia motor, indicando el torque aplicado
a la caja de engranajes de la hélice, Np nos indica las RPM de la hélice o su
velocidad, Ng nos da el porcentaje de RPM del motor, en este indicador podemos
saber en qué condicion estamos (Take off, transitorio, etc.), Wf muestra el flujo
de combustible en unidades de PPH (libras por hora), en la Figura 35 vemos los
instrumentos de indicacion, estos indicadores estan ubicados en el banco de
pruebas, fueron sacados de la aeronave y posteriormente instalados
nuevamente para recibir las sefiales del motor, ya que cumplen con la
certificacion de la aeronave [73].

NG ITT NP WF TORQUE

Figura 35 Indicadores, Adaptada de [73].
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En la figura 36 se ven los instrumentos ubicados en el banco de pruebas, hay
dos indicadores adicionales, uno es la presion en Psiy temperatura del aceite en
°C, el otro indicador es de la presion de entrada de combustible en Psi.

Figura 36 Indicadores en el banco de prueba, Fuente autor.

En la figura 37 podemos apreciar la turbina PT6A-61A montada sobre el banco
de prueba en las instalaciones de CAMAN, lista para ser utilizada en las pruebas,
previamente inspeccionado el banco y la turbina.

Figura 37 Turbina PT6A-61A montada sobre banco de pruebas, fuente Autor.

En latabla 12 se muestran las variables respuesta anteriormente descritas, estas
variables son tomadas por el director de la prueba, realizando la toma de datos
de manera visual, los datos son tomados después de la estabilizacion del motor
en los instrumentos de la figura 35, en la parte externa de la cabina de prueba
se encuentra el medidor que nos indica el consumo de combustible utilizado
durante el tiempo de la prueba.
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Tabla 12 Variables de Respuesta para el Motor PT6-A

Variable Descripcién Unidades
Torque Momento de fuerza que ejerce el motor sobre el eje. FtLb x 100
Prop (Np) Indica la velocidad de la hélice. RPM x 100
ITT Indica temperatura entre turbinas del compresor y de °Cx 100
potencia.
Percent RPM Indica en que condicién de operacion se encuentra el %RPM
(Ng) motor
Oil Press Indicador de presion de aceite PSI
Oil Tem Indicador de temperatura de aceite °C
Fuel Flow (Wf) Indica el flujo de combustible PPH x 100
Fuel Press Indica la presion del flujo de combustible PSI

3.3 EJECUCION DE PRUEBAS EXPERIMENTALES

Las pruebas del motor son ejecutadas en el banco de pruebas para turbinas
PT6A-61A situado en el Comando Aéreo de Mantenimiento CAMAN en la ciudad
de Madrid-Cundinamarca, este banco fue restaurado e instalado desde cero
todos sus sistemas. La figura 38 presenta el &rea de experimentacién del banco
de pruebas, sus partes y sus ubicaciones seguras, ademas del respectivo
delineamiento de seguridad.

Durante la experimentacion no se permite el transito de personas, ni la
permanencia de ningun objeto dentro del &rea de riesgo, delineada con color
azul, el personal puede circular dentro del area de seguridad con algunas
restricciones, delineada de color verde, no puede transitar por esta zona si no
cuenta con los implementos de seguridad auditiva (tapones y/o orejeras),
ademas de chaleco reflectivo para su facil localizacién, en caso de incendio o
emergencia, la persona encargada de realizar manipulacion del extintor se dirige
al area delineada de color rojo, en caso que se encuentren en el lugar los
bomberos no se requiere personal encargado del extintor.

A le rieso : Soporte de
Area de riesgo | Turbina . t
motor
Suministro de Al_":ﬂ de .
combustible EpaoRe C ab 1na

Figura 38 Area de experimentacion, Fuente Autor.
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Durante la experime

ntacion los datos son tomados de manera visual en los

indicadores anteriormente mostrados de la Figura 34, actualmente el banco
cuenta con estos siete indicadores ya que se encuentra en proceso de

automatizacion.
Sistema de suminis

La figura 39 presenta

tro de mezclas

el sistema de suministro de combustible, el cual cuenta con

un tanque con volumen de 1m3 en donde se almacenan las mezclas para las
experimentaciones, una bomba de transferencia de combustible (goplus 110V),
la cual aumenta la presion en el fluido a los 35 PSI requeridos a la entrada del
combustible de la turbina y un flujo metro CDX/CDL de 3/8 In con un flujo de
combustible de 0.08 a 30 GPM.

—/\_ ' _V'en_t;o‘d'e—‘ :
| 7 seguridad tanqucl
S

|

|

I T-100

| Tanque de mezclas de
I combustible (1 m?)

Drenaje succion
y tanque

'1,/ de mezclas

Sistema de almacenamiento

Sistema de medicion de flujo \
Compuerta de suministro | @ |

de combustible

r€ N ; { ' t-/} p— e} (z |
Manémetro " i I — |
! . X : —
f}i i | Medidor de flujo
: ‘ : convencional local
Reducciones ‘ Vélvula antirretornoo *
d . ‘TL cheque
Filtro Y Conexién de
l manguera
Fri— —»}J]{ —1'\.{ |
\¢ P-100

\/
7\ Vélvula de blogueo bola
0 o compuerta (Tipico)

Bomba de suministro de l
mezclas

Sistema de bombeo de mezclas

Figura 39 Sistema de suministros de mezcla JetA-1 y Biodiésel P&ID

3.4 PUESTA EN MARCHA

El protocolo de pruebas se basa en las indicaciones dadas por los manuales,

codigos y procedimientos:

o Type Certificate Data Sheet E4EA
o Manuales de Pratt and Whitney Canada
o Manual de mantenimiento 3034342
o Overhaul 3034343 de la casa fabricante

o Manual de mantenimiento de avion Piper Cheyenne 11l 761523

o Manual de operacion de vuelo Piper Cheyenne Il [77].
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Las turbinas turbohélice se ven afectados en gran medida su rendimiento gracias
a las condiciones atmosféricas donde se realizan las pruebas; tales como la
temperatura, la presion y la humedad relativa, debido a esto se deben tomar
estos datos y escribirlos en la hoja de prueba. Otros datos importantes son
tenidos en cuenta para llevar un registro de las pruebas que se le han realizado
a la turbina y asi poder saber en qué estado se encuentra, los siguientes datos
son consignados en el formato correspondiente a las pruebas:

Fecha.

Modelo del motor

Numero de serio del motor

Motivo de la prueba

Operador de la prueba

Replica

Humedad relativa

Especificacion de combustible.

Hora de arranque de la prueba.

Tiempo de prendida, tiempo de operacion y tiempo de parada de la hélice
si es con o sin Feather (embanderamiento de la hélice).
Temperatura ambiente

Presion barométrica.

Presion de entrada del combustible.

Temperatura remanente.

Consumo del combustible.

O O O O O O O O 0 O

O O O O O

Antes de iniciar la prueba se deben comprobar e inspeccionar los siguientes
elementos:

o Elbanco de pruebay sus alrededores debe estar libre de objetos extrafios
que puedan salir despedidos al momento de prender el motor.

o Inspeccion pre operacional de motor, hélice y bancada de motor.

o Inspeccion pre operacional en cabina de control de sistema eléctrico, de
sefalizacion y mecanico [77].

Previo al inicio de la prueba todos los asistentes deben colocarse los elementos
de proteccion personal (Tapa oidos y/o orejeras), los que no cumplan con esto
deben retirarse del area de experimentacion, las persona que van a manipular el
motor deben adicionar botas de seguridad, overol y guantes, antes de realizar
algun trabajo con el motor, se realiza la llamada a la unidad de bomberos de
CAMAN vy a la unidad de plantas eléctricas para que acudan a la prueba. Si la
unidad de bomberos es llamada para otro evento, el banco de prueba cuenta con
dos extintores ubicados estratégicamente (ver area de experimentacion) y la
persona que dirige la prueba es la encargada de la manipulacion de los extintores
en caso de emergencia.

Mientras se espera la llegada de la unidad de bomberos y la planta eléctrica, el
personal encargado de la manipulacién del motor procede a verificar el ajuste de
los pernos de bancada que debe ser de entre 160-190 Ibin, los pernos de plantilla
soporte es de 400-500 Ibin y los pernos de los montantes amortiguadores es de
350-400 Ibin, verificacion de nivel de aceite, inspeccion de ductos de entrada de
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aire y salida de gases del motor, para verificar que no hayan obstrucciones,
confirmacion de los mandos de movimiento libre de los comando de control en
cabina (mando de potencia en el control de combustible, hélice en el control del
gobernador y condicién de combustible de la unidad de arranque).

Una vez llega la planta eléctrica se realiza la conexion de la linea eléctrica a
cabina, conexién eléctrica de la bomba de combustible y conexién de linea de
combustible al motor, una vez realizadas todas las conexiones se procede a
prender la planta y a encender la bomba de combustible, se verifica en cabina
gue se cuente con 32 a 40 Psi de presion de entrada de combustible, luego se
recogen los utensilios y herramientas utilizados en la manipulacion del motor,
gue puedan ser un peligro al momento de prender la turbina.

Antes de iniciar la prueba debe haber llagado la unidad de bomberos, sino se
cuenta con disponibilidad, el director de la prueba debe asumir la responsabilidad
de la utilizacion de los extintores.

Para realizar una prueba se deben asignar unos roles previamente:

o Tres personas en cabina, una persona tomando los datos dictados en la
hoja de prueba, el director o encargado de la prueba, el cual se encarga
del correcto funcionamiento del motor, que todos los parametros estén
dentro de los rangos establecidos y en contante vigilancia de la prueba,
un asistente que se encarga de estar en constante vigilancia del entorno
y asi dar aviso de cualquier sefial de alarma.

o Un supervisor de operacion en tierra, es la persona que se ubica a un
costado del motor verificando el funcionamiento externo de la turbina, es
el encargado de informar de alguna anomalia, esta persona debe tener
conocimientos en sefiales de comunicacion de aviacion ya que no se
cuenta con intercomunicador. Los bomberos se posicionan dentro del
area segura, pero debe tener contacto visual en todo momento con el
supervisor de operacion en tierra, quien informa si es necesario el uso de
la unidad de bomberos.

o Una persona se debe ubicar en la bomba de combustible para supervisar
el correcto flujo, es el encargado de cortar combustible en caso de una
emergencia repentina, también debe conocer las sefiales que indican
corte y debe tener contacto visual con el supervisor de operacion en tierra.

Luego de la asignacion de roles y su posicionamiento el director de la prueba,
verifica las conexiones, la correcta ubicacion del personal asignado, antes del
encendid de la turbina, se verifica que el motor y la cabina cuenten con los 28v
de DC necesarios para el encendido de la turbina y la alimentacion de los
mandos, el motor de arranque debe tener 800 amperios para su correcto
funcionamiento, luego se energizan las bujias de encendido de 5 a 10 segundos
y se realiza una verificacién auditiva para comprobar el correcto funcionamiento
de estas. En la figura 40 se muestra el comportamiento de la temperatura y los
regimenes de operacion a lo largo de cada prueba.

Se lleva la planta eléctrica a condiciones de alta potencia, se verifican
indicadores, se pide al supervisor de operacién en tierra una actualizacion sobre
el libre movimiento de la hélice, a la par se enciente el motor de arranque y el
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cronometro que indica el tiempo de encendida, en el inicio del motor (llamado
starting on) la presion de aceite debe indicar 10 psi, el swich de ignicidon debe
estar en on, el flujo de combustible debe ser de entre 100 a 200 PPH vy la
temperatura ITT debe ser de 820°C, la temperatura maxima de ITT es de 1090°C
por maximo 5 segundos, si se pasa de este tiempo se debe cancelar el arranque,
el tiempo de arranque esta en 35 segundos, pasado el encendido se reinicia el
cronometro para tomar el tiempo en el que transcurre la prueba.

Seguido de starting on se lleva a condiciones minimas que se dividen en low idle
y high idle, low idle tiene una estilizacion de 56% a 63% de Ng, esta condicion
permite que el aceite se caliente de 50°C a 60°C, hi idle se ajusta entre el 72% a
75% de Ng, se debe observar un aumento de RPM de la hélice, aumento de
indicacion de torque, luego siguen las condiciones transitorias, en transient 75%
se observa que la temperatura ITT se mantenga entre 550°C y 600°C, se debe
presentar aumento de torque y aumento de RPM de Np, en transient 90% se
debe presentar oscilacion en la informacion de temperatura que no debe superar
los 880°C de ITT, las RPM de la hélice deben alcanza entre 1900 a 2000 y se
debe presentar un aumente de torque estabilizado, en la condicién take off se
lleva la potencia al maximo, 100% de Ng o 820°C lo que primero ocurra, se debe
observar la presion del aceite (105 psi) y su temperatura 110°C, las RPM de la
hélice deben alcanzar entre 1990 a 2000, el motor no se puede mantener en
100% ya que solo se utiliza para el despegue de la aeronave debido a que la
temperatura se eleva porque cambia de altura y se reduce las condiciones del
aire, por eso el motor se estabiliza en 96% y se toman datos.

Por ultimo, se lleva al motor a la condicién reversible, la palanca de potencia es
llevada hacia atras, primero se ubica en la condicion low idle y luego pasa a
reversible, en esta condicion se verifica la disminucion de torque y aumento de
RPM de Np de 1900 a 2000, en cada condiciébn minimo se puede estar 3 minutos,
para que los valores se estabilicen y se tomen valores confiables, cada prueba
se tardara tanto como se desee.

Para realizar la maniobra de apagado del motor, el director de la prueba corta
combustible con el mando de corte, e inmediatamente se activa el cronometro
para tomar el tiempo de parada de la hélice, pasados 5 minutos de la finalizacién
de la prueba se toma la temperatura remanente.
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Figura 40 Comportamiento de la turbina PT6A-61A RPM y T vs tiempo.

3.5 ANALISIS ESTADISTICO DE LOS DATOS EXPERIMENTALES

Se realiz6 el analisis del error de los datos obtenidos durante las pruebas, con la
distribucion t de Student o distribucion t, es una distribucion de probabilidad que
nace del problema de estimar la media de unos datos dispersos cuando el
tamafo de la muestra es pequefio, se llega al valor de t por medio de la ecuacion
5, donde X es una variable aleatoria sujeta a fluctuaciones normales, con media
Ly Y varianza o%y. Suponiendo que N es el nimero de muestreos independiente
de X realizado y X y S%x la media de muestreo y la varianza obtenida. Se puede
demostrar que la variable normalizada t, se define como:
X-
t="5" )
VN

En la ecuacion 6 muestra como la forma como esta distribuida, donde v
representa el nimero de grados de libertad y T representa la funcion gamma:

)

©(t) = Stund(t; v) = \/iE "0 (1 + %)_(T) )

La forma de distribucion t de Student se evidencia en la figura 41, muestra que
la distribucién t es simétrica con respecto al eje Y de las coordenadas y X se
define sobre todo el dominio real (—oo, +0) [78].
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Figura 41 Distribucién de t, Adaptada de [79].

En la tabla 12 se muestran algunos de los datos obtenidos durante la prueba, se
realizaron dos replicas en cada porcentaje de biodiésel, en este caso se
muestran los datos en la condicion min idle low (62%) de torque, teniendo en
cuenta que el motor tiene varias condiciones a las que se lleva y también varios
pardmetros que se evallan, la media muestral es un promedio de los dos datos
obtenidos de torque en cada régimen de operacion, la varianza experimental es
expresada a partir de la ecuacién (7), donde N exp representa el nimero de
experimentos realizados, x; es el dato tomado durante el experimento.

Zli\’:iw (Med Muestral—x;)

S = (7)
El t Student estd dado por la ecuacion 5, los intervalos de confianza se calcular
con la ecuacion 8, donde se evidencia uno dato superior y uno inferior, por ultimo
tenemos el error que es la diferencia entre el intervalo 1y el 2.

N exp

Intervalo (I — 1,1 — 2) = Med muestral + (t“xvar mueStml) (8)

vnumero de datos

Tabla 13 Condicién Min idle low de torque

%Bd Condicion TORQUE med var tst -1 -2  Error
(FTLBX1
00)
0 60 55,00 500 20 444 655 211
5 50 50,00 0,00 29 500 500 0,00
5 Min idle low 50 9 0 0
0,

15 (62%) 25 3750 12,50 20 110 639 528
15 50 °> 7 3 6
25 20 22,50 250 20 172 277 105
o o5 9 1 9 7

Todos los datos experimentales completos se encuentran en el anexo 1.
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CAPITULO 4
4.1 RESULTADOS

En la tabla 12 se presentan las variables experimentales tomadas antes y
después de cada una de las réplicas, las variables atmosféricas deben ser
tenidas en cuenta al momento de realizar cada prueba, ya que pueden influir en
el funcionamiento del motor, se toman antes del inicio de cada experimento y los
instrumentos de medicion son ubican en la zona periférica del banco de prueba
para tener una mayor exactitud, la final de cada replica se toma el tiempo de
parada de la hélice, iniciando el contento desde que el motor es apagado y hasta
la parada total de la hélice.

Tabla 14 Variables tomadas antes y después de la prueba

Experimento Presién Humedad Temperatura Tiempo de

barométrica relativa ambiente (°C) pasadade la

(inHQ) hélice (Seg)
BO-R1 30 67% 15 44
BO-R2 30 67% 14 44
B5-R1 29.9 55% 18 44
B5-R2 29.9 55% 18 72
B15-R1 29.92 79% 14 45
B15-R2 29.9 79% 14 45
B25-R1 30.33 80% 15 44
B25-R2 30.33 80% 15 45

Antes de las pruebas a la turbina PT6A-61A se le realiz6 una inspeccion HOT
SECTION INSPECTION, esta inspeccion se realiza inicialmente de manera
visual en busca de grietas, desprendimiento de material, desgaste, cambio de
color o rozamiento de material, este informe arroja informacion del estado inicial
de las condiciones internas de los componentes, para compararlos con los
resultados obtenidos posterior a las pruebas, esta inspeccion final no se llevé a
cabo debido a que requiere un tiempo prolongado y a la realizacion de mas
pruebas, en este texto se expondra la inspeccion inicial de las partes criticas del
motor para que a futuro serd comparado con la siguiente inspeccion.

En la figura 42 se muestra a) camara de combustion externa encontrandose en
buen estado, se le realizo la inspeccion en busca de fracturas, descoloramiento
por temperatura, concentracion de carbon, deformacién y fracturas del sistema
de enfriamiento, corrosion des-laminacion del componente no presenta ninguna
novedad. Se evidencia perdida de la capa protectora de porcelana se miden las
areas afectadas, se encuentra entre los limita permitidos, b) camara de
combustién interna se separé de la seccion externa, y se inspecciona por
fracturas, descoloramiento por temperatura, concentracion de carbodn,
deformacion y fracturas del sistema de enfriamiento, corrosion des-laminacién
del componente no presenta ninguna novedad y se encontr6 en perfecto estado
[80].
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Figura 42 a) camara de combustién externa, b) camara de combustion interna, Fuente autor.

La figura 43 muestra dos piezas por aparte, pero al unirlas se obtiene el conjunto
segmentado, se realiza la inspeccion y se evidencia rozamiento de la punta de
los alabes contra la superficie interna. Situacion que obliga a reubicar los
segmento, y efectuar un reajuste de tolerancia, se pulen para remover metal
fundido por el rozamiento, se ensamblan quedando dentro de los parametros
establecidos [80].

Figura 43 Conjunto segmentado, Fuente autor.

La figura 44 se observa el rotor de turbina, donde se evidencio que la rueda de
turbina tenia un ligero rose con el conjunto segmentado, provocando un leve
desgaste, se confirma la tolerancia radial entre la punta de los alabes del rotor
de turbina y la superficie del conjunto segmentado, promedio de apertura 0.0014
milésimas de pulga, limites requeridos Min 0.0012 Max 0.0018, se encuentra
dentro de los parametros establecidos [80].
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Figura 44 Rotor de turbina, Fuente autor.

CAPITULO 5

5.1 ANALISIS DE RESULTADOS EXPERIMENTALES

En este Capitulo se presentan de forma gréafica los resultados obtenidos a lo
largo de esta investigacioén y se compara el comportamiento de la turbina con las
diferentes mezclas de combustible y biocombustible en los diferentes regimenes
de operacion. Estas Mezclas estan denotadas con un nimero, la cual simboliza
el porcentaje de biodiesel que se encuentra en cada una de las mezclas.

En la figura 45 a) se observa el comportamiento de la variable torque a lo largo
de la prueba en las condiciones min idle low (62%) y min idle high (70%)
incluyendo los errores experimentales calculados con la varianza y la covarianza,
en donde se evidencid que la condicién low idle tuvo una disminucién
considerable de torque en las mezclas con porcentajes 5 y 25 de biodiésel en
comparacién con los porcentajes de 0 y 15 en donde el torque vario
considerablemente poco. En la condicion high idle se observé que el torque
disminuyo en 5% y aumento en 15% de biodiesel, para 0% y 25% de biodiesel
estos parametros se mantuvieron constantes.

Los datos experimentales presentan errores en la medicibn que no son
constantes, debido al insuficiente nimero de réplicas, cuando se asume que los
experimentos fueron bien realizados, se asume que cumplen con la distribucién
normal de probabilidad sin embargo debido a las fluctuaciones observadas los
errores en la medicion varian. En la figura 45 b) se observa el comportamiento
del torque a lo largo de las pruebas para las condiciones transient 90%, take off,
y reverse, en donde no se puede evidenciar un cambio significativo de torque
para las condiciones transient 90% y take off, no se incluyeron los datos de
transient 75% ya que no presento variabilidad en los datos obtenidos y por lo
tanto no presenta errores, el pico mas bajo de torque en condicion reverse se
observo con 25% de biodiésel y el mas alto con 5% de biodiesel en la mezcla de
combustible con Jet A-1, mientras que en 0% y 15% su variacion es minima.
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Figura 45 a) Torque VS % Biodiésel en condiciones low idle y high idle, b) Torque VS %
Biodiésel en condiciones transient 90%, take of y reverse.

En la Figura 46 a) se muestra la variacion del porcentaje de RPM del motor en
las condiciones min idle low y high en funcion del porcentaje de biodiésel, no se
evidencio una variacion significativa para el parametro Np (RPM) en low idle,
vemos que no existe error en 15% de biodiésel y en 5% de biodiésel es bajo, Np
en high idle aumenta para 15% de biodiésel y en las condiciones 0%, 15% y 5%
de biodiésel su diferencia en minima, los errores se hacen mas grandes para 0%
y 5% de biodiésel.

b) se muestra la variacion en el porcentaje de revoluciones por minuto (RPM) del
motor en las condiciones transient 75% y 90%, en transient 75% en funcién del
% de biodiésel, no se encontraron errores experimentales para las medidas con
15% y 5% de biodiésel, mostrando valores de Np similares. En la condicién
transient 90% las revoluciones de la hélice deben alcanzar entre 1900 a 2000
RPM, mostrando que todos los % de biodiésel alcanzaron las RPM indicadas por
el manual de funcionamiento, no se presento error con 15% y 25% de biodiésel
en la mezcla, los errores con 0% y 5% de biodiésel son proporcionales indicando
que los experimentos se asemejan a la distribucién normal de probabilidad donde
las fluctuaciones experimentales son proporcionales, mostrando minima
variacion de Np (RPM) en esta condicion.
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Figura 46 Np (RPM) VS % Biodiésel en condiciones low idle y high idle (a), Np (RPM) VS %
Biodiésel en condiciones transient 75 y 90 (b)

En la Figura 47 se presenta el comportamiento del porcentaje de revoluciones
por minuto (RPM) del motor en las condiciones take off 95/100% y reverse, para
la condiciones take off las RPM de la hélice deben estar entre 1990 y 2000, se
evidencia un correcto funcionamiento en cualquiera de las mezclas realizadas,
mostrando la viabilidad de la adicion de biodiésel, en la condicion reverse las
revoluciones deben estar entre 1900 y 2000 RPM mostrando que €l % de
biodiésel agregado no afecta la operacion en las RPM de la hélice, en ambas
condiciones los errores encontrados fueron minimos debido a la hidrodindmica
del flujo del sistema ya que estas dos condiciones representan el limite de
operacion del motor, siendo asi no es posible distinguir las fluctuaciones
experimentales dadas las condiciones turbulentas de la combustion y del
transporte de energia. En estas condiciones de flujo maximo no es posible
distinguir cambios apreciables en las medidas y en sus respectivos errores.
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Figura 47 Np (RPM) VS % Biodiésel en condiciones take off y reverse.
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La temperatura (ITT) es la temperatura de los gases de escape de los gases
entre las turbinas de alta y baja presion. En la Figura 48 se muestra la
temperatura ITT (°C), para las condiciones starting, min idle low y min idle high.

Starting (0%)
EEEE Min idle low (62%)
[ Min idle high (70%)

.

//

0 15 25 5
% Biodiesel

Figura 48 ITT VS % Biodiésel en condiciones starting, low idle y high idle.

En la condiciones starting vemos que ninguna prueba supero la temperatura
méaxima recomendada por el manual que son 820°C, el error mas grande se
presenta en 0% de biodiésel, pudo ser debido a la toma de datos unas milésimas
de segundos antes de la estabilizacion, para la condicion min idle low la
temperatura se mantuvo constante y no presenta grandes cambio en ningun
porcentaje de biodiésel, para min idle high la temperatura de estabilizacion es de
entre los 550°C y los 600°C, en este caso vemos que la temperatura alcanza en
los diferentes porcentajes de biodiésel se mantuvo dentro de los rangos de
operacion.

La figura 49 nos muestra la temperatura ITT (°C), para las condiciones transient
75% y 90%, take off y reverse, en la condiciones transient 75% de las
revoluciones la ITT o temperatura entre turbinas se debe mantener entre 550 a
600 °C en la figura podemos ver evidenciado que para todos los porcentajes de
biodiésel, temperatura estuvo dentro del pardmetro, mostrando asi que no afecta
la adicion de biodiésel como combustible en la temperatura del motor, en
transient 90% la temperatura entre turbinas no debe superar los 880°C,
mostrando los datos obtenidos dentro del rango, siendo transient 90%, take off y
reversible los parametros maximos del motor, los errores son poco apreciables
debido al flujo turbulento y a los instrumentos de mediciones que son de
indicacion analoga, mostrando un nivel de detalle bajo.
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Figura 49 ITT VS % Biodiésel en condiciones transient 75 y 90, take off y reverse.

7

La figura 50 se observa el comportamiento del flujo de combustible para la
condicion min idle low y min idle high, el flujo para ambas condiciones debe estar
en el rango de entre 100 a 200 PPH (libras por hora), observando los paramentos
dentro del rango indicado por el manual para los diferentes porcentajes de
biodiésel, evidenciando que no se genera alteracion de los parametros debido a
la adicibn de biodiésel, presentando para ambas condiciones errores
experimentales amplios en 0% de biodiésel, esto se pudo deber a la rapida toma
de datos por el operador de la prueba y a la falta de descripcion digital de los
datos arrojados por el motor.
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Figura 50 Flujo de combustible VS % biodiésel en condiciones low y high idle.

En la figura 51 nos indica el flujo de combustible para las condiciones transient
75% y 90%, take off y reverse, con diferentes porcentajes de biodiésel.
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Figura 51 Flujo de combustible VS % biodiésel en condiciones transient 75% y 90%, take off y
reverse.

A mayor porcentaje de revoluciones del motor, mayor va ser el flujo de
combustible necesitado por este, siento el tope maximo de flujo de combustible
de 400 PPH para todos los porcentajes de biodiésel, en la condicién reverse el
flujo de combustible presenta variaciones en los diferentes porcentajes de
biodiésel, debido a que la maniobra de reversible no siempre se ubica en los
mismos % de RPM del motor.
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5.2 CONCLUSIONES

La Mezcla utilizada de biodiésel y JET A-1 con 0%, 5%, 15% y 25%
cumpli6 con el correcto funcionamiento del motor PT6A-61A en
parametros establecidos por el manual de operacién del motor, como
torque, Np (revoluciones de la hélice), ITT (temperatura entre turbinas) y
flujo de combustible (PPH) para los regimenes de operaciones Starting,
min idle low, min idle high, transient 75%, transient 90%, take off y reverse,
dando como resultado la aprobacion de la utilizacion del biodiésel para el
motor PT6A-61A.

Se sugiere la instalacion de un sistema de analisis en linea para las
emisiones generadas durante las pruebas, ya que esto permitiria una
comparacion mas profunda en relacién a las emisiones de NOx, VOCs
(Compuestos organicos volatiles) e hidrocarburos livianos de las mezclas
de JET A-1y biodiésel en comparacion con JET A-1 puro.

Los errores experimentales fueron bastante inestables, en algunos casos
inexistentes debido a fallas en las sefiales de instrumentacién, para los
parametros medidos, evidenciando pocas variaciones y ruidos durante las
corridas, reflejados en los valores de covariancia y error experimental.
De acuerdo con los resultados experimentales obtenidos, el niumero de
pruebas realizadas por cada porcentaje de biodiésel debe ser mayor, ya
gue los errores experimentales no son constantes, indicando que no estan
distribuidos uniformemente en la regién experimental seleccionada, si se
considera que las fluctuaciones experimentales cumplen con la
distribucién normal de probabilidad, dada por la distribucién t-student. A
medida que el nuamero de réplicas aumenta la resolucion de los
experimentos es mayor y el ruido experimental se minimiza.
Adicionalmente esto pone en evidencia la necesidad de automatizacion
del banco de prueba del motor PT6A-61A.
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ANEXO 1

1. Matriz experimental completa donde se hallaron los errores en cada
condicién y para cada porcentaje de biodiesel.

Tabla 15 Errores en la condicion Min idle low (62%) de torque (FTLB)

TORQUE

%Bd Condicién (FTLB) Med Var tst -1 -2 Error
0 60

5500 5.00 29 444 655 54y
0 50 9 3 7
5 50

50,00 0,00 259 5%’0 5%'0 0,00
5 Min idle low 50
15 (62%) 25

3750 1250 29 110 639 4546
15 50 9 7 3
25 20

22,50 2.50 29 1r2 277 4457
25 25 9 1 9

Tabla 16 Errores en la condicion Min idle high (70%) de torque (FTLB)

%Bd Condicion Tg??g)E Med var tst -1 -2 Error
0 100

95,00 5.00 299 844 1055 54y
0 90 3 7
5 100

125,00 2500 2,99 7i’1 17g’8 52.86
5 Minidle high 150
15 (70%) 100 100,00 0.00 299 100, 1000 5,
15 100 ! : ¥ 00 0 !
25 125

87,50 3750 299 822 1667 1585
25 50 8 7

Tabla 17 Errores en la condicion Transient (75%) de torque (FTLB)

%Bd Condicion T(CI):$(LQ$J)E Med Var tst -1 -2 Error

0 160
157,50 2,50 2,99 152,21 162,79 10,57

0 155

5 150
150 150,00 0,00 2,99 150,00 150,00 0,00

15 Transient (75%) 150
150,00 0,00 2,99 150,00 150,00 0,00

15 150

25 150
150,00 0,00 2,99 150,00 150,00 0,00

25 150
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Tabla 18 Errores en la condicién Transient (90%) de torque (FLBT)

L TORQUE
0, - -
%Bd Condicion (FTLB) Med Var tst -1 -2 Error
0 800
850,00 50,00 2,9 744,2 955,7 2114
0 900 9 9 1 2
5 850
840,00 10,00 2;39 8168*8 86}1 21,14
5 Transient 830
15 (90%) 850
837,50 12,50 29 8110 8639 52,86
15 825 9 7 3
25 850
850,00 0,00 29 8500 850,0 0,00
25 850 9 0 0
Tabla 19 Errores en la condicion Take off (95/100%) de torque (FTLB)
. TORQUE
0, - -
%Bd Condicion (FTLB) Med Var tst -1 -2 Error
0 1500
1600,00 100,00 2,09 1388, 18114 4228
0 1700 58 2 5
5 1600
1600,00 000 299 1600, 16000 4
S) Take off 1600 00 0
15 (95/100%) 1580
160250 2250 2,99 1294 16500 o5,
15 1625 93 7
25 1650
1625,00 2500 209 1572, 1677,8 105,7
25 1600 14 6 1
Tabla 20 Errores en la condicién Reverse de torque (FTLB)
. TORQUE
0, - -
%Bd Condicion (FTLB) Med Var tst -1 -2 Error
0 150
150,00 0,00 2,99 150,00 150,00 0,00
0 150
5 175
5 100 137,50 3750 2,99 58,22 216,78 79,28
Reverse (%)
15 70
85,00 15,00 2,99 53,29 116,71 63,43
15 100
25 200
162,50 3750 2,99 83,22 241,78 158,57
25 125
Tabla 21 Errores en la condicion Min idle low (62%) de NP (RPM)
%Bd Condicion NP Med Var t -1 -2 Error
(RPM) St
0 1250
1275,00 2500 2,99 121312' 13%7'8 10;3,7
0 Min idle low 1300
5 (62%) 1300
1300,00 000 299 1300, 13000
5 1300 00 0
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15 1300
1262.50 37.50 g9 1183, 13417 1585

15 1225 22 8 7
25 1300
1295,00 5,00 2,99 1284, 13055 21,14
25 1290 43 7
Tabla 22 Errores en la condicion Min idle high (70%) de NP (RPM)
%Bd Condicion NP Med Var t -1 -2 Error
(RPM) st

0 1500

1595,00 95,00 2,99 1394,15 1795,85 401,71
0 1690
5 1625

1687,50 62,50 2,99 1555,36 1819,64 132,14
5 Min idle high 1750
15 (70%) 1620

1560,00 60,00 2,99 1433,15 1686,85 253,71
15 1500
25 1500

1612,50 112,50 2,99 1374,65 1850,35 475,71
25 1725

Tabla 23 Errores en la condicién Transient (75%) de NP (RPM)

L NP
0, - -

%Bd Condicidén (RPM) Med Var tst -1 -2 Error

0 1625
1612,50 12,50 2,99 1586,07 1638,93 52,86

0 1600

5 1600
1600,00 0,00 2,99 1600,00 1600,00 0,00

5 ) 1600

Transient (75%) 1625
1617,50 7,50 2,99 1601,64 1633,36 31,71

15 1610

25 1600
1600,00 0,00 2,99 1600,00 1600,00 0,00

25 1600

Tabla 24 Errores en la condicion Transient (90%) de NP (RPM)

NP

%Bd Condicién (RPM) Med Var tst -1 -2 Error

0 1900
1945,00 45,00 2,99 1849,86 2040,14 190,28

0 1990

5 2000
2000 2000,00 0,00 2,99 2000,00 2000,00 0,00

Transient (90%)

15 1990
1990,00 0,00 2,99 1990,00 1990,00 0,00

15 1990

25 2000
1950,00 50,00 2,99 1844,29 2055,71 211,42

25 1900
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Tabla 25 Errores en la condicion Take off (95/100%) de NP (RPM)

C NP
() - -
%Bd Condicion (RPM) Med Var tst -1 [-2 Error
0 2000
1995,00 500 2,99 1984,43 2005,57 21,14
0 1990
5 2000
5 2000 2000,00 0,00 2,99 2000,00 2000,00 0,00
Take off (95/100%)
15 1990
1990,00 0,00 2,99 1990,00 1990,00 0,00
15 1990
25 2000
2000,00 0,00 2,99 2000,00 2000,00 0,00
25 2000
Tabla 26 Errores en la condicién Reverse de NP (RPM)
%Bd Condicion NP Med Var tst -1 -2 Error
(RPM) s
0 2000
2000,00 0,00 2,99 2000,00 2000,00 0,00
0 2000
5 1990
1995,00 5,00 2,99 1984,43 2005,57 10,57
5 2000
Reverse (%)
15 1990
1995,00 5,00 2,99 1984,43 2005,57 21,14
15 2000
25 1990
1990,00 0,00 2,99 1990,00 1990,00 0,00
25 1990
Tabla 27 Errores en la condicién Starting (0%) de ITT (°C)
%Bd Condicion ITT (°C) Med Var tst -1 -2 Error
0 740
760,00 20,00 2,99 717,72 802,28 84,57
0 780
5 800
5 260 780,00 20,00 2,99 737,72 822,28 42,28
Starting (0%)
15 740
735,00 5,00 2,99 724,43 745,57 21,14
15 730
25 750
745,00 5,00 2,99 734,43 755,57 21,14
25 740
Tabla 28 Errores en la condicién Min idle low (62%) de ITT (°C)
%Bd Condicion ITT (°C) Med Var tst -1 -2 Error
0 550
545,00 5,00 2,99 534,43 555,57 21,14
0 540
5 Minidle low (62%) 540
540,00 0,00 2,99 540,00 540,00 0,00
5 540
15 540 540,00 0,00 2,99 540,00 540,00 0,00
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15 540
25 540

540,00 0,00 2,99 540,00 540,00 0,00
25 540
Tabla 29 Errores en la condicion Min idle high (70%) de ITT (°C)
L ITT
%Bd Condicién (°C) Med Var tet -1 -2 Error
0 540
529,00 11,00 2,99 505,74 552,26 46,51
0 518
5 530
530 530,00 0,00 2,99 530,00 530,00 0,00
Min idle high (70%) 540
540,00 0,00 2,99 540,00 540,00 0,00
15 540
25 535
532,50 2,50 2,99 527,21 537,79 10,57
25 530
Tabla 30 Errores en la condicién Transient (75%) de ITT (°C)
%Bd Condicioén ITT (°C) Med Var tst -1 -2  Error
0 550
545,00 5,00 2,99 534,43 555,57 21,14
0 540
5 540
540 540,00 0,00 2,99 540,00 540,00 0,00
Transient (75%) 540
540,00 0,00 2,99 540,00 540,00 0,00
15 540
25 540
540,00 0,00 2,99 540,00 540,00 0,00
25 540
Tabla 31 Errores en la condicién Transient (90%) de ITT (°C)
%Bd Condicioén ITT (°C) Med Var tst -1 -2 Error
0 640
635,00 5,00 2,99 624,43 645,57 21,14
0 630
5 630
630 630,00 0,00 2,99 630,00 630,00 0,00
Transient (90%) 630
630,00 0,00 2,99 630,00 630,00 0,00
15 630
25 630
640,00 10,00 2,99 618,86 661,14 42,28
25 650
Tabla 32 Errores en la condicién Take off (95/100%) de ITT (°C)
%Bd Condicion ITT (°C) Med Var tst -1 -2 Error
0 720 725,00 5,00
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29 7144 7355 21,1
0 730 9 3 7 4
5 720
720,00 0,00 29 7200 7200 0,00
5 Take off 720 9 0 0
15 720
(95/100%) 725.00 5.00 29 7144 7355 21,1
15 730 9 3 7 4
25 730
72500 5.00 29 7144 7355 21,1
25 720 9 3 7 4
Tabla 33 Errores en la condicién Reverse de ITT (°C)
%Bd  Condicion ITT (°C) Med Var tst -1 -2 Error
0 560
560,00 0,00 2,99 560,00 560,00 0,00
0 560
5 560
5 550 555,00 5,00 2,99 544,43 565,57 10,57
Reverse (%)
15 550
550,00 0,00 2,99 550,00 550,00 0,00
15 550
25 560
555,00 5,00 2,99 544,43 565,57 21,14
25 550
Tabla 34 Errores en la condicién Min idle low (62%) de OIL TEMP (°C)
OIL
%Bd Condicién TEMP Med Var tst -1 -2 Error
)
0 60
60,00 0,00 2,99 60,00 60,00 0,00
0 60
5 60
5 60 60,00 0,00 2,99 60,00 60,00 0,00
Min idle low (62%)
15 60
60,00 0,00 2,99 60,00 60,00 0,00
15 60
25 60
60,00 0,00 2,99 60,00 60,00 0,00
25 60
Tabla 35 Errores en la condicion Min idle high (70%) de OIL TEMP (°C)
OIL
%Bd Condicién TEMP Med Var tst -1 -2 Error
cC)
0 60
60,00 0,00 2,99 60,00 60,00 0,00
0 60
S o : 60
5 Min idle high (70%) 60 60,00 0,00 2,99 60,00 60,00 0,00
15 60
60,00 0,00 2,99 60,00 60,00 0,00
15 60
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25 60

60,00 0,00 2,99 60,00 60,00 0,00
25 60
Tabla 36 Errores en la condicién Transient (75%) de OIL TEMP (°C)
%Bd Condicioén OIL(J-CE)MP Med Var tst -1 I-2  Error
0 60
60,00 0,00 2,99 60,00 60,00 0,00
0 60
5 60
60 60,00 0,00 2,99 60,00 60,00 0,00
Transient (75%) 60
60,00 0,00 2,99 60,00 60,00 0,00
15 60
25 60
60,00 0,00 2,99 60,00 60,00 0,00
25 60
Tabla 37 Errores en la condicion Transient (90%) de OIL TEMP (°C)
%Bd Condicion OIL(ICE)MP Med Var tst -1 -2  Error
0 60
62,50 2,50 2,99 57,21 67,79 10,57
0 65
5 65
5 65 65,00 0,00 2,99 65,00 65,00 0,00
Transient (90%) 60
60,00 0,00 2,99 60,00 60,00 0,00
15 60
25 60
62,50 2,50 2,99 57,21 67,79 10,57
25 65
Tabla 38 Errores en la condicién Take off (95/100%) de OIL TEMP (°C)
OIL
%Bd Condicién TEMP Med Var tst -1 -2 Error
)
0 70
67,50 2,50 2,99 62,21 72,79 10,57
0 65
5 65
5 65 65,00 0,00 2,99 65,00 65,00 0,00
15 Take off (95/100%) 50
60,00 0,00 2,99 60,00 60,00 0,00
15 60
25 65
65,00 0,00 2,99 65,00 65,00 0,00
25 65
Tabla 39 Errores en la condicién Reverse de OIL TEMP (°C)
%Bd Condicion OIL(;I'CE)MP Med Var tst -1 -2 Error
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0 70
67,50 2,50 2,99 62,21 72,79 10,57
0 65
5 60
5 65 62,50 2,50 2,99 57,21 67,79 5,29
Reverse (%)
15 60
60,00 0,00 2,99 60,00 60,00 0,00
15 60
25 65
62,50 2,50 2,99 57,21 67,79 10,57
25 60
Tabla 40 Errores en la condicion Min idle low (62%) de FUEL FLOW (PPH)
FUEL
%Bd Condicioén FLOW Med Var tst -1 -2 Error
(PPH)
0 140
130,00 10,00 299 1088 1511 422
0 120 6 4 8
5 120
120,00 0,00 299 128'0 128'0 0,00
5 Min idle low 120
15 (62%) 120
120,00 0,00 299 200 1200 44,
15 120 0 0
25 120
120,00 0,00 2,99 1200 1200 0,00
25 120 0 0
Tabla 41 Errores en la condicion Min idle high (70%) de FUEL FLOW (PPH)
FUEL
%Bd Condicion FLOW Med Var tst -1 -2 Error
(PPH)
0 180
165,00 1500 %2 13329 196,71 034
0 150 9 3
5 150 29
150,00 0,00 9 150,00 150,00 0,00
5 Min idle high 150
15 (70%) 150
145,25 4,75 2,9 135,21 155,29 20,0
15 140,5 9 9
25 150
152,50 2,50 29 14721 157,79 10°
25 155 9 7
Tabla 42 Errores en la condicion Transient (75%) de FUEL FLOW (PPH)
%Bd Condicion FUEL FLOW (PPH) Med Var tg I-1 -2 Error
0 160
157,50 2,50 2,99 152,21 162,79 10,57
0 155
5 Transient (75%) 155
155,00 0,00 2,99 155,00 155,00 0,00
5 155
15 160 157,50 2,50 2,99 152,21 162,79 10,57
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15 155
25 155
157,50 2,50 2,99 152,21 162,79 10,57
25 160
Tabla 43 Errores en la condicién Transient (90%) de FUEL FLOW (PPH)
FUEL
%Bd Condicion FLOW Med Var tst -1 -2 Error
(PPH)
0 275
280,00 5,00 2,99 269,43 290,57 21,14
0 285
5 240
5 280 260,00 20,00 2,99 217,72 302,28 42,28
Transient (90%)
15 280
277,50 2,50 2,99 272,21 282,79 10,57
15 275
25 280
280,00 0,00 2,99 280,00 280,00 0,00
25 280
Tabla 44 Errores en la condicion Take off (95/100%) de FUEL FLOW (PPH)
FUEL
%Bd Condicion FLOW Med Var tst -1 -2  Error
(PPH)
0 395
397,50 2,50 2099 392, 4027 105
0 400 21 9 7
5 410
402,50 7,50 2,99 386, 4183 158
5 Take off 395 64 6 6
15 (95/100%) 400
400,00 0,00 0,99 400, 4000 44,
15 400 00 0
25 420
410,00 10,00 2,99 388, 43ll 422
25 400 86 4 8
Tabla 45 Errores en la condicion Reverse de FUEL FLOW (PPH)
FUEL
%Bd Condicién FLOW Med Var tst -1 -2  Error
(PPH)
0 175
175,00 0,00 2,99 175,00 175,00 0,00
0 175
5 195
5 185 190,00 5,00 2,99 179,43 200,57 10,57
Reverse (%)
1 150
165,00 15,00 2,99 133,29 196,71 63,43
15 180
25 190
185,00 5,00 2,99 174,43 195,57 21,14
25 180
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