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RESUMEN

La reduccion del ruido de chorro en motores turbofan de alto indice de derivacion
constituye uno de los principales retos en el disefio de sistemas de escape en la
aeronautica moderna. En motores como el GEnx-1B turbofan engine, una fraccion
significativa del ruido generado durante las fases de despegue y ascenso esta
asociada con la interaccion turbulenta entre el flujo primario (caliente) y el flujo
secundario (frio) en el chorro de escape. Este trabajo se presenta el disefio y
evaluacion numérica de tres configuraciones de toberas tipo chevron orientadas a
mejorar el proceso de mezcla de los flujos y mitigar los mecanismos aeroacusticos
asociados al ruido generado durante la disipacion de la estela en los gases de
salida. Se analizaron configuraciones representativas, incluyendo E1216, E1418 y
E16110, evaluando la evolucion del numero de Mach y la energia cinética turbulenta
en la estructura de la estela del chorro.

Los resultados indican que el incremento en el numero de chevrones y su
penetracion induce una intensificacion del proceso de mezcla entre el flujo primario
y secundario, generando un incremento local en la energia cinética turbulenta y una
modificacion en la estructura del chorro. En particular, las configuraciones
optimizadas presentan una reduccion aproximada del 0.3 % en la longitud del nucleo
potencial, lo que implica una disminucién en los gradientes de velocidad
responsables del ruido de mezcla. Estos resultados sugieren que la optimizacién
geométrica de la tobera constituye una estrategia efectiva para mejorar el
comportamiento  aeroacustico del sistema de propulsibn sin  reducir
significativamente su desempefio aerodinamico.

Palabras clave: Vorticidad, Mezcla turbulenta, Aeroacustica, Nucleo potencial,
Energia cinética

Abstrac

Jet noise reduction in high-bypass-ratio turbofan engines constitutes one of the
primary challenges in the design of exhaust systems in modern aeronautics. In
engines such as the General Electric GEnx-1B, a significant portion of the noise
generated during takeoff and climb phases is associated with the turbulent
interaction between the primary (hot) flow and the secondary (cold) flow within the
exhaust jet. This study presents the design and numerical evaluation of three
chevron-type nozzle configurations aimed at enhancing the mixing process between
these flows and mitigating the aeroacoustic mechanisms responsible for noise
generation during wake dissipation in the exhaust plume. Representative

Vi



configurations, including E1216, E1418, and E16110, were analyzed by evaluating the
evolution of the Mach number and turbulent kinetic energy within the jet wake
structure.

The results indicate that increasing both the number of chevrons and their
penetration depth intensifies the mixing process between the primary and secondary
streams, leading to a localized increase in turbulent kinetic energy and a modification
of the jet flow structure. In particular, the optimized configurations exhibit an
approximate 0.3% reduction in potential core length, which implies a decrease in the
velocity gradients responsible for jet mixing noise. These findings suggest that
geometric optimization of the nozzle is an effective strategy for improving the
aeroacoustic performance of the propulsion system without significantly
compromising its aerodynamic efficiency.
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CAPITULO I: INTRODUCCION

En la actualidad el avidén es uno de los medios de transporte mas utilizados a nivel
mundial, se estima que cerca de dos billones de personas viajan cada afio y cerca
de 23000 aeronaves se encuentran en servicio. Durante las ultimas décadas la
aviacion a nivel internacional ha contribuido al desarrollo econémico y social entre
paises, esto permite que la aviacion continue experimentando un crecimiento de
entre un 4-5 % cada afo.

Segun el MIT (Massachusetts Institute of Technology) el auge del medio de
transporte aéreo afecta en una proporciéon doble a la calidad del aire que, al clima
segun sus emisiones, su altitud y su ubicacion. “Las emisiones de didéxido de
carbono (CO2) atribuibles a la aviacion han aumentado un 2.6% anual en promedio
durante los ultimos 25 afios”. Asimismo, se estima que la aviacion comercial ya
representa aproximadamente el 5% del forzamiento del clima (cualquier cambio en
el balance energético de la tierra que tiende a calentarla o enfriarla). [3]

Los motores utilizados en las aeronaves, son componentes clave en la propulsion
especialmente los motores a reaccion, estas poderosas maquinas convierten la
energia térmica del combustible en energia cinética para generar la fuerza que se
requiere para impulsar el avion a través del aire, de ellos también depende la
eficiencia del avion, dando paso con esto a la innovacion de nuevos motores que
permitan generar mayor impulso a las aeronaves y asi disminuir la emision de
gases, tiempo de vuelos, mejora de eficiencia, etc.

Este tipo de motores a reaccion llevan incorporada a la salida una tobera de escape,
la tobera tiene como finalidad la expansion de los gases que salen de la turbina, de
manera que esto produce un empuje maximo, es decir, disminuir la presion
(expansion) y aumentar la velocidad.

La programacion actualmente es una herramienta muy importante para el desarrollo
de nuevas tecnologias dentro de la ingenieria, sin embargo, no existe un uso
normalizado de la misma, para este desarrollo existen programa para CFD
(Dinamica de Fluidos Computacional), disefio, optimizacion y diferentes
herramientas de simulacion. [4]

A lo largo de los afos la generacién de contaminacion auditiva que es generada
por las aeronaves ha sido la caracteristica mas dificil de disminuir. Se han
desarrollado distintos sistemas de supresion acustica localizada en diferentes
partes de las aeronaves, siendo los motores uno de los componentes que generan
una gran parte del ruido. En la ultima década se han desarrollado sistemas
supresores de ruido empleando diversos materiales, utilizando la energia que
generan los gases de salida, variando el disefio de la geometria y en funcionamiento



cambiando o afadiendo mejoras. Los modelos que se han desarrollado no solo
tienen como fin la reduccién de ruido, si no también, a disminuir temperaturas al
interior del motor, mejorar la mezcla del flujo de salida y mantener o disminuir el
peso.

La finalidad de esta investigacion es desarrollar el modelo 3D de la tobera de salida
de los gases calientes y frios mediante un proceso de disefio para obtener los
parametros de disefio de la tobera que permita obtener una disminucién del ruido
generado por la mezcla de los gases, aportando asi a la industria aeronautica
nuevas ideas que permitiran continuar con el desarrollo de mejores motores,
buscando con esto la mejor optimizacion de eficiencia, rendimiento y un aumento
en la fiabilidad de las aeronaves. Los principales beneficios que se podran observar
van desde la eficiencia de combustion, que permitira tener un menor consumo de
combustible por unidad de potencia generada, la reduccion de costos de
mantenimiento ya que con esto se conseguira obtener una mayor durabilidad y
menor desgaste en la tobera, obteniendo con esto un mayor rendimiento general
del motor, a su vez permitira tener una capacidad de ascenso y descenso, una
mayor altitud a la hora del vuelo y un mejor rendimiento en distintas condiciones
climatoldgicas. [4]

El desarrollo de mejoras tanto en la ingenieria como en el diseiio del motor tiene
como finalidad el aumento de la fiabilidad y disponibilidad de las aeronaves, esto es
fundamental para la reduccion del tiempo de inactividad y garantizar servicios
consistentes y confiables. Las actualizaciones en los disefios y mejoras de los
motores ayudan a las aerolineas a cumplir con regulaciones y normativas
ambientales de una manera mas estricta al reducir las emisiones de gases y al
mejorar la propulsion de los motores se contribuye a la sostenibilidad a largo plazo
dentro de la aviacion. [5]



1.1 PLANTEAMIENTO DEL PROBLEMA

Durante afios se ha buscado mejorar el desempefio en los motores utilizados en los
aviones, incrementando su eficiencia, disminuyendo su peso y buscando un mayor
rendimiento durante los vuelos. Sin embargo, siguen existiendo diversos factores,
como el disefo, la combustion, la disminucién de ruido y su relacion peso-empuje,
considerandose como una problematica que afecta a los motores a lograr su
maximo rendimiento. Esta situacion lleva al desarrollo de esta investigacion y asi
lograr aportar alternativas viables para el mejor funcionamiento de los motores de
avion.

1.2 HIPOTESIS

Modificando la geometria de la tobera de un motor turbofan GEnx-1B, de manera
que se adapte a un disefio de tobera chevron éptimo, se lograra una reduccién
acustica de dicho sistema.

1.3 JUSTIFICACION

El crecimiento sostenido del trafico aéreo mundial (proyectado al 5% anual) ha
convertido a la contaminacion acustica en una barrera critica para la expansion
aeroportuaria. Organismos internacionales como la OACI (Organizacién de Aviacién
Civil Internacional) han endurecido drasticamente los estandares de certificacion
con el Capitulo 14, penalizando o restringiendo operaciones de aeronaves ruidosas
en horarios nocturnos.

Aunque el motor GEnx-1B representa la vanguardia en eficiencia térmica, el ruido
generado por la cizalladura del chorro de escape (jet mixing noise) sigue siendo la
fuente dominante durante el despegue. Por lo tanto, la investigacién de métodos
para atenuar este ruido ya no es opcional, sino un requisito imperativo para
garantizar la viabilidad operativa de las futuras flotas comerciales.

Existen multiples métodos para reducir el ruido, pero la mayoria implica partes
moviles complejas 0 un aumento excesivo de peso que penaliza el consumo de
combustible. La presente investigacion se justifica en la eleccion de las toberas
dentadas (chevrons) como la solucidn de compromiso optima: son dispositivos
pasivos, sin mantenimiento y de bajo peso. Sin embargo, la implementacion de
chevrones no es trivial; un disefio incorrecto puede destruir el empuje del motor. De
aqui surge la necesidad técnica de este trabajo: determinar geométricamente el
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punto exacto donde se maximiza la mezcla de flujos (reduccidon de ruido) sin
sacrificar la eficiencia propulsiva del motor, algo que no esta completamente
resuelto en la literatura abierta para este motor especifico.

1.4 OBJETIVO GENERAL

Disefar una tobera chevron adecuada para el motor turbofan GEnx-1B, para lograr
una disminucioén en la contaminacion sonora durante su uso.

1.4.1 OBJETIVO ESPECIFICO |

Realizar una valoracion critica del estado del arte en la tematica de toberas chevron
para la disminucion acustica, enfatizando en la cronologia y desarrollo de este.

1.4.2 OBJETIVO ESPECIFICOII

Disefar la tobera de salida del motor GNx-1B para optimizar sus dimensiones y
buscar la reduccion de ruido.

1.4.3 OBJETIVO ESPECIFICO Il

Evaluar el desempenfo de las distintas geometrias de tobera propuestas mediante
el analisis comparativo de los resultados de la simulacion CFD, enfocandose en la
reduccién de la energia cinética turbulenta y el comportamiento de la estela.



CAPITULO II: MARCO TEORICO

2.1 HISTORIA DEL MOTOR A REACCION

En la actualidad, uno de los motores mas utilizados dentro de la aviacion a nivel
mundial, es el motor GEnx-1B el cual ha sufrido una gran cantidad de
modificaciones a lo largo del tiempo que le han permitido ser uno de los motores
mas eficientes en el mercado, pero para entender como se ha llegado a obtener
esta gran maquina debemos entender primero su funcionamiento y conocer sus
origenes. [6]

Su origen tiene inicio en 130 A.C., con la turbina de reaccion a vapor de Hero de
Alejandria, mejor conocida como la eolipila, posterior mente en 1550, Leonardo Da
Vinci crea el famoso “molino a humo” considerando este como el predecesor de lo
que hoy actualmente se conoce como turbina de gas, casi 70 aflos después en 1629
Giovanni Branca, en ltalia, crea la llamada ‘turbina a vapor”.

En 1791, John Barber describe en su patente “la utilizacion de otros fluidos o gases
como posibles fuentes de energia”. De este modo, Barber inventaria lo que hoy se
conoce como la turbina a gas, que consistia en carbdn caliente que generaba gas,
mezclado con aire, comprimido y quemado, esta mezcla proporcionaba un flujo a
alta velocidad que incidia directamente con las cuchillas de una turbina circular. [6]

Diecisiete anos después, en 1808 John Dumball disefiaria la primera turbina
multietapas, este disefio albergaria rotores con alabes mdviles, a diferencia de lo
que anos después conoceriamos como turbina de flujo axial la cual contaria con
etapas fijas o estacionarias que giran el flujo entre cada etapa.

En 1872 el Dr. Stolze combinaria las dos grandes ideas de Barber y Dumball, con
el fin de desarrollar el primer compresor axial impulsado por una turbina de flujo
axial, no fue hasta 1900 que esta fue construida realmente. Esta turbina constaba
de un compresor axial multietapas, un intercambiador de calor que precalentaba el
aire antes de entrar en la cdmara de combustion, utilizando los gases de escape
para este fin y una turbina de expansién multietapas. A pesar de los grandes
esfuerzos por desarrollar la turbina, no logro tener el éxito esperado debido al bajo
rendimiento del compresor y de la turbina, asi como su baja relacion de compresion
y la baja temperatura maxima alcanzada. [6]

Uno de los mayores retos a los que se enfrentaba el desarrollo de las turbinas era
la relacion de compresion, pues mientras no existieran compresores eficaces era
imposible construir turbinas con rendimientos que permitan su desarrollo.



En 1926, gracias a A. A. Griffith quien en su teoria del perfil aerodinamico
estableceria los principios basicos para el disefio de compresores y turbinas,
logrando con esto construir los primeros turbocompresores axiales con un
rendimiento aceptable. Hasta 1937 las turbinas de gas tenian como finalidad el uso
dentro de la industria, sin embargo, estas no conseguian competir con los motores
alternativos a piston ya que tenian un bajo rendimiento. [6]

Debido a sus caracteristicas de bajo peso y poco volumen estas pudieran ser
implementadas para uso aeronautico comenzando asi su desarrollo a inicios de la
segunda guerra mundial. Asi mismo en 1930 en Gran Bretafia Whittle patentaba el
uso de un reactor como medio de propulsion, a su vez Alemania desarrollaba su
primer motor a reaccion para aviacion.

Fue hasta 1939 que Heinkel hizo volar el primer avion utilizando un motor a reaccion
de gas, sin embargo, surgian nuevas dificultades aerodinamicas al intentar alcanzar
velocidades mayores. Hasta el final de la guerra (1944-1945) no se consiguié que
un avion propulsado consiguiera volar de forma eficiente. [6]

Durante los anos 30 un ingeniero aleman, Hans von Ohain, y un ingeniero inglés,
Frank Whittle intentaban disefiar un tipo de motor, cada uno por separado. Hacia
1938, Hans von Ohain y su mecanico Max Hahn ya habian disefiado, construido y
realizado pruebas de vuelo de un avién de propulsion a chorro. Su disefio contenia
un compresor (cierto tipo de rotor) y una turbina en el mismo eje. El disefio de Whittle
también contenia un rotor o hélice interna accionado por una turbina con un
combustor. Su avién de propulsion a chorro vold con éxito en 1941. Asi se dio inicio
a la era de la propulsién a chorro con Alemania e Inglaterra como iniciadores. [6]

El uso masivo de motores a reaccion junto con los conocimientos en aerodinamica
permitié desarrollar maquinas con mayor rendimiento, de esta forma a partir de la
década de los 60 el uso de estor reactores era mayor y en 1970 la aviacion de gran
potencia alrededor del mundo era impulsada por turbinas.

2.1.1 PRINCIPIO DE FUNCIONAMIENTO

Para entender el funcionamiento de estos motores es importante entender algunos
conceptos basicos. EI motor a reaccién “es un motor térmico de combustion interna
que convierte la energia térmica del combustible en energia cinética de una
corriente de gas que sale del motor, siendo la reaccion lo que produce el empuje
que genera el movimiento”.[1]

El principio operativo de un motor a reaccion no se limita a la mecanica clasica de
cuerpos rigidos, sino que se fundamenta en la aplicacion de las leyes de Newton a
un volumen de control abierto por el que circula un fluido continuo. El fenbmeno de
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la propulsion es, en esencia, la manifestacion practica de la variacion de la cantidad
de movimiento (momentum) de una masa de aire procesada.

Desde una perspectiva ingenieril, el funcionamiento se describe mediante la
interaccién de tres principios fisicos claves:

1. Variacién de la cantidad de movimiento (2da ley de Newton aplicada a
fluidos): A diferencia de la definicién estatica (F=ma), en propulsién se
analiza el flujo masico (m). El motor aspira una gran masa de aire a velocidad
de vuelo y la acelera internamente para expulsarla a una velocidad mayor.
La fuerza generada (Empuje, F) es proporcional a este cambio de momentum
por unidad de tiempo, descrito fundamentalmente por la ecuacion:

F = m(vsalida - ventrada)

Donde el objetivo termodinamico del motor es maximizar la velocidad de
salida (vsqiqa) O la masa de aire movida (m) para obtener el empuje
requerido.[30]

2. Reaccion Dinamica (3a Ley de Newton): La aceleracion de los gases de
escape hacia la parte posterior del motor (Accién) genera, como
consecuencia inevitable de la conservacion del momento, una fuerza de
reaccion de igual magnitud y sentido opuesto que actua fisicamente sobre
las superficies internas del motor y la tobera. Esta fuerza de reaccion es la
que se transmite a través de los soportes del motor a la aeronave, venciendo
la resistencia aerodinamica y permitiendo el vuelo. [30]

3. Conversion Energética (Ciclo Termodinamico): Para lograr el incremento
de velocidad en los gases, el motor funciona como una maquina térmica que
transforma energia. El aire comprimido recibe energia quimica mediante la
inyeccién y quema de combustible en la camara de combustion, elevando su
entalpia (presion y temperatura). Posteriormente, esta energia potencial se
transforma en energia cinética mediante la expansion acelerada en la tobera
de escape. [30]

Para que un cuerpo se acelere es necesario aplicarle una fuerza y debe existir otro
cuerpo al que se le aplique una fuerza igual y contraria. Si como consecuencia de
la fuerza aplicada sobre el cuerpo este se desplaza en una determinada direccion,
debe haber otro cuerpo que lo haga en sentido contario.

Se consigue que haya una fuerza aplicada sobre el cuerpo de avién, y que haga
acelerar a este y vencer la resistencia aerodinamica que le pone la atmosfera en
que vuela, mediante la variacion de la cantidad de movimiento que el motor imprime
a los gases que la atraviesa.
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Un motor térmico esta formado por un conjunto de elementos mecanicos, capaces
de obtener energia mecanica a partir del estado térmico mediante un proceso de
combustion.[2]

Dentro de los motores térmicos se pueden encontrar dos clasificaciones
importantes, tales como: Los motores de combustién externa (MCE), en los cuales
el estado térmico se transfiera a través de la pared del fluido; y los motores de
combustion interna (MCI), en este tipo, el estado térmico se genera en el propio
fluido.

2.1.2 CLASIFICACION DE LOS MOTORES Y
PROPULSORES

El motor es el encargado de extraer la energia quimica contenida dentro del
combustible y transformarla en energia mecanica, que puede ser un par de fuerza,
par motor, en el eje del propio motor.

El propulsor es el encargado de transformar esa energia mecanica proporcionada
por el motor en energia cinética (de movimiento) del avion.

Solamente los motores a reaccidén usados en aviacion son motores y propulsores a
la par, ya que transforman directamente la energia quimica en energia cinética del
chorro de gases que sale del motor y que es el que propulsa el avidn en sentido
contrario, cuyo principio esta basado en la aplicacidén de la segunda y tercera ley de
Newton.

Como se puede observar en la figura 2.1 se encuentra de manera visual la
clasificacion de los aerorreactores y su clasificacion si estos cuentan o no con un
compresor.

Estatorreactor

Sin compresor 'r

Pulsorreactor

Aerorreactores -

|- Turborreactor

Con compresor -[ Turbofan

Turbohélice

FIGURA 2.1: Diagrama de clasificacion de los motores a reaccion. [2]



Los motores a reaccion son también conocidos como “Jet Engines” y se caracterizan
por el empuje generado por un fluido a gran velocidad, procedente de la camara de
combustion, que genera una fuerza en sentido contrario a la de avance de la
aeronave que hace posible su movimiento.

Este tipo de motores se puede clasificar de acuerdo con su autonomia, a los
motores que disponen tanto de combustible como de oxidante se les conoce como
cohetes o motores de combustidn autbnomos; y por otra parte se encuentran los
Aero reactores, o0 motores a reaccién no autbnomos, que disponen de combustible,
pero toman el oxigeno del medio exterior (aire).

Los elementos basicos de todo turborreactor, en sentido en que el aire y los gases
de combustion atraviesan el motor son: Conducto de admision (ventilador), secciéon
de compresion, difusor, precamaras, camara de combustion, seccién de turbinas y
tobera de escape.

Dentro de los aerorreactores o motores a reaccion se encontrara con dos tipos de
motores, los que cuentan con compresor y los que carecen de él.

2.1.2.1 AERORREACTORES SIN COMPRESOR
Estatorreactor (ramjet).

Este tipo de motores se compone unicamente de tres elementos, un conducto
divergente por el cual entra el aire exterior, una zona de gases calientes (camara de
combustion), y la zona de escape esta puede ser de geometrias distintas,
unicamente convergente o convergente-divergente.[2]

El estatorreactor no cuenta con elementos mecanicos, por ende, carece de
compresores Yy turbina, pues la compresion se efectua gracias a la alta velocidad a
la que ha de funcionar. El aire ya comprimido se somete a un proceso de combustion
dentro de la cdmara de combustion y a un proceso de expansion en la tobera de
escape, se ha de entender que esta forma de trabajo es continua. [2]

El estatorreactor tiene un principio fundamental igual al de todos los motores a
reaccion (la variaciéon de la cantidad de movimiento del aire a la entrada y del gas-
aire a la salida). Dentro de los motores a reaccion el estatorreactor es
tecnolégicamente el mas sencillo, ya que no contiene ninguna pieza mecanica
movil, a excepcion de la bomba de combustible. Los componentes principales de
este aerorreactor desde la admision hasta el escape son: difusor de admision,
camara de combustion y tobera de escape, en la figura 2.2 se puede apreciar de
una manera grafica el esquema basico de un estatorreactor. [2]
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FIGURA 2.2: Esquema bdasico de un estatorreactor. [2]

Pulsorreactor (pulsejet):

Los pulsos reactores también son motores a reaccion muy parecidos al
estatorreactor ya que estos también carecen de compresores, turbina y otros
componentes es tan grande la similitud que su diferencia radica unicamente en el
interior estos motores se diferencia del estatorreactor por su proceso de combustion,
ya que este cuenta con una combustion intermitente en lugar de una combustion
continua como normalmente. [2]

Para poder tener este tipo de combustidn el pulsorreactor cuenta con un conjunto
de valvulas de retencion con resorte a la entrada de la camara de combustion, que
actuan como obturadoras, que impiden el flujo de retorno una vez que el fluido pasa
a la camara de combustion como se puede ver en la figura 2.3. [2]

COMBUSTIBLE
AIRE

A PRODUCTOS DE
VALVULAS LA COMBUSTIOHN

FIGURA 2.3: Esquema basico de pulsorreactor. [2]

10



2.1.2.2 AERORREACTORES CON COMPRESOR

Dentro de este grupo se integran las turbinas de gas de aviacion. Dependiendo de
su funcionamiento, pueden existir tres tipos de motores que se utilizan para la
aviacion, tales como: El turborreactor, El turbohélice y El turbofan.

Turborreactor (turbojet):

El turborreactor fue el primer tipo de motor a reaccion que se utilizé en la aviacion.
Su funcionamiento es el mas sencillo y este a su vez le permite alcanzar velocidades
supersonicas. El empuje que producen estos motores se logra gracias a la
aceleracion de los gases calientes agregando una tobera de escape a la seccion de
escape, de esta manera obtenemos el llamado motor turbojet. Este tipo de motor se
pueden encontrar mayormente en aviones militares de combate y en aviones de
negocios. [2]

Estos motores son pertenecientes al grupo de las turbinas de ciclo abierto, una unica
diferencia que dentro de ellos debe encontrarse un compresor o turbocompresor,
de ahi su prefijo “turbo”.

Este tipo de motores cuenta con un alto rendimiento de funcionamiento aun que una
de sus deficiencias mas notables consiste en la insuficiente potencia en el despegue
(falta de potencia en el despegue), para remediar este inconveniente se ha optado
por utilizar un sistema de poscombustion que consiste en inyectar combustible
después de la turbina en la tobera de salida, haciendo uso de un 75% en exceso de
aire en el gas caliente de escape, esta adicion de calor aumenta la velocidad de
salida de los gases y, por tanto, el empuje. [2]

A pesar del gran éxito obtenido por los motores turbojet en sus comienzos, estos
han sido remplazados en la mayoria de las aeronaves por el llamado motor turbofan,
con caracteristicas como, menor consumo de combustible y mas silencioso. [2]

Para obtener la configuracion de un turbojet figura 2.4, se instala al inicio del motor
un ducto de admision disefiado para disminuir la velocidad del aire a un valor
adecuado para que este pueda entrar al compresor (mach 5), como consecuencia
de esta disminucidn se obtiene un aumento en la presion del aire. [2]
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FIGURA 2.4: Esquema basico de un turborreactor. [2]

A la salida del motor se instala una tobera para aprovechar la energia que aun
poseen los gases en forma de presidon y temperatura, el aumento de energia cinética
de los gases es lo que produce el empuje requerido.

Turbohélice (turboprop).

Este tipo de motores son aerorreactores a los que se les ha incorporado una hélice.
Este tipo de motores se encuentran mayormente en transporte militar, asi como en
transporte regional de pasajeros.[2]

A diferencia de otros aerorreactores estos generan su empuje o traccién mediante
la hélice que tienen incorporada, donde esta es movida a su vez por la turbina. Para
que la velocidad de ambos sea adecuada, los turbohélices cuentan con una caja
reductora, ya que si las puntas de la hélice llegan a tener velocidades cercanas a
M=1 estas comprimirian poco el aire y reducirian la traccién. [2]

Las limitaciones de uso de este tipo de motores radican en que su velocidad maxima
alcanzada es 0.6 M (400-7200 km/h) y el excesivo ruido producido. [2]

Los turboprop al igual que los turbojet tienen adaptada a la entrada del motor un
ducto de admisién que disminuye la velocidad del aire y aumenta la presion antes
de que este entre al compresor. [2]
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Turbina del Turbina de
compresor potencia

e

Ducto de
escape

FIGURA 2.5: Esquema basico de turbohélice con y sin ducto de admision. [2]

Como se observa en la figura 2.5 estos motores a la salida generadora de gases
tienen instalada otra rueda de turbina para transformar la energia que aun poseen
los gases, en un trabajo mecanico. La potencia obtenida en el eje es aprovechada
para mover una hélice a través de una caja de reduccion. En algunos tipos de
turboprop, las etapas de la turbina que extraen la energia para mover el compresor
(Compressor turbine) no estan acopladas mecanicamente a la etapa de la turbina
que extrae la energia para mover la hélice (Power turbine). [2]

En algunos modelos la caja de reduccion y la turbina pueden conectarse
mecanicamente mediante un eje concéntrico al del compresor, sin embargo, en
otros modelos podemos encontrar que la caja de reduccion se instala al lado de la
salida de los gases y el acoplamiento mecanico se realiza mediante un eje simple.

[2]

Turbofan.

El turbofan es un motor resultante de una combinacion del turborreactor y el
turbohélice, este a diferencia del turbohélice, cuenta con un fan o ventilador a la
entrada que genera un mayor empuje y va encapsulado dentro de la carcasa del
motor.

Este motor eta compuesto por una unidad generadora de gases en la cual, parte de
la energia disponible es empleada para mover el compresor y proporcionar empuje
(similar al turbojet) y parte es empleada para mover un fan o ventilador (similar al
turboprop), ubicado enfrente del compresor y cuya funcion es proporcionar la mayor
cantidad de empuje mediante la aceleracion de una masa de aire.
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Dentro de los motores turbofan podemos encontrar dos grupos caracteristicos como
se puede apreciar en las figuras 2.6 y 2.7 tales como:

Motor de flujo unico (turbojet). En este tipo de motores el flujo de aire entra al
difusor, dirigiéndolo a la camara de combustién y atraviesa la turbina

Motor de flujo doble. En este tipo de motores se pueden distinguir dos flujos, uno
primario que fluye por el interior del motor, atravesando por el compresor, camara
de combustion, la turbina y tobera de escape y un flujo secundario el cual no
participa en la combustién.

FIGURA 2.6: Turbofan de flujo unico. [2]

FIGURA 2.7: Turbofan de flujo doble. [2]
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2.1.3 MOTOR TURBOFAN GENX-1B

Los motores que se utilizan dentro de la aviacién de tipo turbofan son la generacion
de motores a reaccion que llegaron a remplazar a los conocidos motores turbo jet.
También son conocidos como motores de flujo doble debido a que el flujo que entra
por el ventilador se divide en un flujo primario y uno secundario.

El motor General Electric Next Generation (GEnx) es un avanzado turbofan que ha
llegado a remplazar a los motores CF6 de GE (General Electric). Para su
construccion se han desarrollado grandes avances, asi como el disefio
especializado para reducir el peso, mejorar su eficiencia, reducir su mantenimiento
y la implementacion de nuevos materiales que le permitan un mayor rendimiento.

“Esta categoria de motores se considera la evolucion de los turborreactores, ya que
combina las ventajas de los motores turbohélice (alta eficiencia propulsora) y los
motores turborreactores (alta velocidad y cuota de vuelo)”. [8]

Su funcionamiento parte del flujo primario el cual atraviesa el ventilador hasta llegar
a la camara de combustion y para mezclarse con el combustible y generar la
combustidén accionando asi la turbina y generando un chorro de gases a alta presion
a la salida, generando entre el 10% - 30% del empuije total.

Por otro lado, tenemos el flujo secundario que unicamente pasa a través del fan
generando asi la mayor parte del empuje total. La importancia del desarrollo de este
tipo de motores radica en su alta eficiencia dentro de la aviacién comercial y en su
disminucién de costo de fabricacion del motor, asi como en sus partes mecanicas,
utilizando materiales mas eficientes.

A su vez también se han desarrollado multiples mejoras de este tipo de motor para
disminuir la contaminacion ambiental y acustica, esto con el fin de alcanzar las los
limites en términos de emision de gas y ruido exigidos para la certificacion y
operacion de dichos motores, en la figura 2.8 podemos apreciar la arquitectura del
motor GEnx-1B.

“Este motor es uno de los productos de GE Aviation Company. El GEnx vuelve a
proponer algunas de las tecnologias avanzadas introducidas inicialmente en el
motor turbofan GE90, incluido el uso de materiales compuestos para las palas del
ventilador, el carter del ventilador y el compresor” [8]
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General Electric GEnx 1B
High-bypass Turbofan

FIRURA 2.8: Arquitectura de un motor turbofan GEnx-1B [33]

Este tipo de motor fue utilizado por primera vez en un Boeing 787 Dreamliner es un
avion turbofan de largo alcance, este motor es utilizado en aviones de cuerpo ancho
ya que es uno de los motores mas largos y grandes hasta ahora. El primer Boeing
787 Dreamliner figura 2.9, fue presentado en una ceremonia el 18 de julio del 2007.

Inspiration of JAPAI

l%

L e e

FIGURA 2.9: Boeing 787 [34]

Boeing ha seleccionado dos tipos nuevos de motores para el B.787, el Rolls Royce
Trent 1000 y el General Electric GEnx. La compania estadounidense dijo que el
avion ahorraria alrededor de un 20% de combustible a comparacion de su
predecesor el B.767, con una ganancia del 40% en la eficiencia del motor, un mayor
uso de materiales compuestos mas ligeros y sistemas mas avanzados.

Esta categoria de motores se considera la evolucién de los turborreactores al
combinar las ventajas de los motores turbohélice (alta propulsion y eficiencia de
empuje) y los motores turborreactores (alta velocidad y altitud de vuelo).
Generalmente dado su rendimiento, la tecnologia de flujo mixto se utiliza para

16



aplicaciones supersoénicas, mientras que la tecnologia de flujo separado es mas
adecuada para vuelos subsonicos, dada esta categoria podemos decir que el GNx-
1B esta disefiado para pertenecer a la segunda categoria de turbofan.

El GEnx se ha desarrollado con el fin de reducir el peso y el uso de combustible.[8]

Este objetivo ha sido alcanzado de una manera 6ptima, ya que se ha logrado hacer
una reduccién de masa seca y una mejora significativa desde el punto de vista de
los consumos especificos como se presenta a continuacion.

En la tabla 2.10 se encuentra las principales diferencias de rendimiento entre el
motor GEnx -1B y su principal competencia el RR-100Trent, tales como el peso, el
TSFR (Thrust-Specific Fuel Consumption), el bypass (relaciéon de derivacion), OPR
(Overall Pressure Ratio), Thrust (empuje) y diametro del Fan.

Peso TSFR Bypass OPR Thrust [Th] Fan
RR — Trent 6120 oo\ ibfh  10:1 50:1 285-331 KN 284 cm
1000 kg
GEnx-1B ﬁ;” 503 Ib/lbflh ~ 9:3 53:3 310-339 KN 282 ¢m

TABLA 2.1: Tabla de Comparacion entre GE90 Y GEnx-1B [7]

2.1.3.1 CONFIGURACION DEL TURBOFAN

Para obtener la configuracion de un motor turbofan, debemos tener en cuenta los
siguientes puntos:

e Se instala un ventilador o conducto de admisién a la entrada de la unidad
generadora de gases, este debera estar acoplado directamente al eje del
compresor.
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Fan

“Unidad generadora de gases -

FIGURA 2.10: Configuracion fan camara de combustion. [2]

El fan (figura 2.10) es el encargado de acelerar la masa de aire tomada
durante la admision, aire se dividira en dos flujos, el primero enviado al
compresor que alimentara la unidad generadora de gases y el segundo se
dirigira a través de una tobera anular formada por la cubierta de la unidad
generadora de gases Yy la cubierta del motor para producir empuje.

Los gases salientes de la unidad generadora figura 2.11 seran expandidos
en una tobera y se mezclaran a la salida con el flujo secundario expulsado
por el fan, proporcionando asi un empuje adicional.

Fan

LUnidad generadora de gases-' - Tobera-

FIGURA 2.11: Esquema de division de flujos. [2]

Los motores turbofan pueden llegar a tener dos o tres ejes concéntricos
independientes encargados de unir las etapas de turbina con el fan y las
etapas del compresor. Cuando el motor cuenta solo con dos ejes



conceéntricos el fan y el compresor de baja presion estan unidos al mismo eje
y reciben su potencia de la turbina de baja presion y por lo tanto el compresor
de alta presion esta unido mecanicamente a la turbina de alta presion.

En cambio, cuando se emplean tres ejes concéntricos, el fan esta unido a un eje
diferente al de las primeras etapas del compresor y recibe la potencia directamente
de la turbina del fan y al igual que el de dos ejes el compresor de baja presion
conectado a la turbina de baja y el compresor de alta presioén a la turbina de alta
figura 2.12.

Fan Turbinade  Turbina de
' alta presion  baja-presion

. &

Fan Turbina de Turbina de Turbina del

alta presion  presion fan

=
A — — ———

FIGURA 2.12: Configuracion de un turbofan de dos y tres ejes. [2]
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2.1.4 COMPONENTES DE UN MOTOR TURBOFAN
GEnx-1B

Los componentes esenciales de un motor turbofan son: el ventilador, el compresor,
la camara de combustion, la turbina y la tobera. A continuacién, se detallara cada
uno de los componentes y su importancia.

Conducto de admisién (Ventilador):

El ventilador se encuentra situado en la parte frontal o inicial del motor, tiene como
principal objetivo alimentar al motor con la cantidad de aire que este necesita con
las minimas perturbaciones (turbulencia), con la minima cantidad de perdidas
internas por rozamiento del aire, con el mayor aumento de presion dinamica (por
efecto de la del aire en el conducto) para transformarla en presion en la entrada del
compresor y para todas las condiciones admitidas de vuelo del avion y de régimen
del motor.

La cantidad de aire que ingresa depende del régimen (r.p.m) del motor, etapa del
vuelo, velocidad de vuelo del avién y densidad del aire en la atmosfera en que este
volando (altitud de vuelo). A este componente lo atraviesa un flujo de aire que se
divide en dos corrientes una corriente primaria que atraviesa por el centro de los
componentes hasta la camara de combustiéon y un flujo secundario figura 2.13.
También contribuye a la mayor parte del empuje en los motores de alta relacion de
derivacion.

Los conductos de admision son disenados dependiendo las caracteristicas y
condiciones de operacion del avion al que estén destinados por esta razén se
pueden clasificar en dos variantes:

Subsoénicos: Especificamente utilizados en aeronaves con un mach menor
a 1, tienen una geometria interior fija (divergente), en la que el aire se expande
ligeramente, disminuye su velocidad y aumenta su presion antes de entrar al
compresor. [8]

Supersoénicos: Estos al contrario cuentan con una geometria variable de
forma convergente-divergente ya que son capaces de adaptarse a vuelos
subsonicos como supersonicos, el cual cuenta con una zona convergente
supersonica, una garganta que se encarga de separar la zona divergente en la que
se ancla la onda de choque donde el aire pasa de ser supersénico a subsoénico y
una zona divergente anterior a la entrada del compresor. [8]
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A medida que aumenta la velocidad durante el despegue del avion, la presion
dinamica a la entrada del motor aumenta de manera considerable y, aunque
también se incrementan las perdidas por rozamiento a lo largo del conducto de
admision, la presion dinamica a la entrada del compresor iguala o supera la presion
atmosférica que se encuentra en el exterior, es decir se genera una recuperacion
de presion por efecto dinamico que es una importante misién del conducto de
entrada. [8]

Fan discharge
(bypass)

FIGURA 2.13: Conducto de entrada divergente usado en un motor turbofan de alto indice de derivacion. [8]

Compresor:

El compresor es el encargado de aumentar de modo significativo la presion y
temperatura del aire proveniente del ventilador antes de que este entre a la camara
de combustion. Se suelen utilizar compresores de alta y baja presién en distintos
ejes, a su vez el compresor esta formado por varias etapas de alabes giratorios y
es crucial para la eficiencia del motor. Los compresores de alta presién se
encuentran mas proximos a la camara de combustion con la intencion de comprimir
el aire a presiones mas altas, lo que es vital para maximizar la eficiencia del
combustible y el rendimiento del motor. [8]

Cuanto mayor sea la cantidad de aire que entra al motor mayor sera la cantidad de
movimiento (masa por velocidad) de los gases a la salida de la tobera del motor y
esto a su vez generara un mayor empuje. Por otro lado, entre mayor sea la cantidad
de aire que procesa el motor, mayor sera la cantidad de combustible que se requiera
para la combustién, dandonos como resultado mayor energia generada disponible
y mayor posibilidad de aumentar la energia cinética (velocidad) con que los gases
de escape salen del motor (mayor empuje producido).
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los compresores comprimen el gas mediante la aplicacion de un trabajo mecanico,
en los turbofan los compresores mas comunes son los turbocompresores los cuales
comprimen de forma continua grandes cantidades de aire a presion no muy
elevadas, dentro de estos turbocompresores podemos encontrar dos tipos:

centrifugos: El compresor centrifugo figura 2.14, estd compuesto por un
rotor que se encarga de aumentar la velocidad del aire que lo atraviesa mediante la
fuerza centrifuga generada por las altas revoluciones a las que giran los alabes del
rotor, un difusor que se encuentra rodeando al rotor, este se encarga de recibir el
aire radialmente impulsado por el rotor y canalizarlo suavemente hacia el colector
dando como resultado una pérdida de velocidad (energia cinética) y un incremento
de presion y por ultimo un colector encargado de recuperar el flujo ya comprimido y
canalizarlo de forma axial a la zona de combustion. [8]

Doble cara. Doble compresor Triple compresor,

FIGURA 2.14: Impellers de distintos tipos de compresores centrifugos. [8]

Axial: Este al igual que el anterior esta formado por un rotor y un estator, en
el compresor axial la corriente de aire sigue basicamente la direccién axial del motor.
El compresor esta formado por etapas (escalones) sucesivos que se encuentran
acomodados de forma axial al motor, cada una de estas etapas se encuentra
constituida por una rueda de rotor y una corona de estator, cada rueda de rotor esta
constituida por una carcasa de alabes en sentido radial como se aprecia en la figura
2.15.

Todos los discos de los escalones del rotor estan atravesados por el eje del
compresor, unidos sélidamente a este ya que es arrastrado por la turbina que les
hace girar. A su vez cada anillo del estator esta formado por una carcasa de alabes
geométricamente parecidos a los del rotor, la diferencia es que estos se encuentran
unidos a la carcasa exterior del compresor.
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FIGURA 2.15: Componentes del compresor axial. [8]

Difusor precamara: El difusor precamara figura 2.16, se encuentra ubicado
a la salida del ultimo estator del compresor (alabes guia de salida) en este el flujo
de aire se encuentra a una velocidad sensiblemente uniforme en sentido axial, es
entonces donde entra en accion el difusor en el cuan se reduce la velocidad y se
aumenta la presion del aire para que esta pueda ingresar a la camara de
combustion. [8]

COMPRESOR  DIFUSOR CAMARA

FIGURA 2.16: Difusor precamara [8]

El objetivo del difusor esta en adecuar la velocidad del aire antes de entrar a las
camaras/s de combustion de tal forma que se genere una optimizacion y
automatizaciéon adecuada del combustible inyectado y una correcta combustion en
su interior, asi como que la llama se quede anclada a la zona interior de la camara
y que esta no sea barrida por la Corriente de aire. [8]

Camara de combustion: Una vez realizada la etapa de compresion, el aire sale a
una presion treinta veces superior que su presion de entrada y a una temperatura
aproximada a los 600 °C. La funcion principal de este componente es mezclar el
aire comprimido con el combustible, para posteriormente quemarlos creando gases
a alta presion y con una temperatura aproximada a los 1100 °C figura 2.17.
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Debido a que la camara de combustién es la parte mas importante del motor para
generar la energia requerida que propulsara al avidén, sus requisitos de disefio se
consideran altamente exigentes, algunas de sus cualidades son:

Minima perdida de presién de los gases que la atraviesan ya que esta perdida
de presion en este punto suele ser proporcional a la relacion de compresién
en el compresor.

Alta eficiencia de la combustion dentro de la camara (se define como el
cociente entre la temperatura absoluta que los gases alcanzan dentro de la
camara y la que se alcanzaria en condiciones ideales). De esta manera al
obtener una alta eficiencia nos da como resultado un b ajo nivel de emision
de humos contaminantes.

Bajo nivel de riesgo de apagado de la flama.

La combustion debe tener unica y exclusivamente lugar dentro de la camara
de combustion.

La distribucién de temperatura en los gases de la camara debe ser uniformes.

La temperatura de los gases que salen de la camara de combustion debe
estar acorde a los parametros de entrada a la turbina para que esta no sufra
ningun dano por condiciones inadecuadas.

El disefio de la camara debe favorecer a un facil arranque del motor. [8]

Aproximadamente un motor turborreactor puro es capaz de descargar en la camara
de combustion 60 partes de aire por cada parte de combustible que consume,
unicamente de esas solo 15 partes (25%) se utilizan para pasar directamente por el
interior de la cdmara de combustion y hacer arder el combustible, las otras 45 partes
(75%) de aire restante, son utilizadas para refrigerar la camara de combustion y
disminuir la temperatura de los gases. [8]
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FIGURA 2.17: Camara de combustion. [8]

La camara de combustidn anular es actualmente la mas utilizada en los motores
con compresores axiales, el tubo anular de este tipo de camaras de combustién de
se encuentra contenido entre dos carcasas, la interior que lo separa del eje turbina-
compresor, Yy la exterior que contiene a todo el conjunto de la camara.

Turbina: La funcion de la turbina es convertir parte de la energia que contienen los
gases que salen de la camara de combustion en trabajo mecanico (para hacer girara
la parte rotativa de la turbina), dicho trabajo se emplea directamente en el eje que
une la turbina con el compresor para hacer girar el compresor y a su vez atraviesa
otro eje transversal se encuentra engranado directamente al eje principal y este se
encarga proporcionar el movimiento a la caja de accesorios.

En un motor turborreactor basico, la turbina emplea aproximadamente un tercio de
la energia total que se genera del proceso de combustion para realizar su funcion y
poder dar el movimiento al compresor, el resto de la energia de los gases es la que
posteriormente se transforma en empuje de propulsion al ser expulsado
directamente por la tobera.

Ahora bien, para que el conjunto compresor-turbina se pueda mover de forma
estacionaria se deben cumplir las siguientes caracteristicas:
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o El gasto de aire a la salida del compresor debe ser directamente proporcional
al gasto que atraviesa la seccion de turbina mas el posible gasto de aire
sangrado en el difusor precamara.

e Las revoluciones con las que gira el compresor y la turbina solidaria deben
ser las mismas.

e El trabajo mecanico cedido por la turbina es directamente proporcional al
absorbido por el compresor y el conjunto de caja de accesorios (esto si
excluimos las perdidas minimas por rozamiento entre ejes).

e Eldiferencial de presion entre la entrada a la turbina y la salida del compresor
sera directamente proporcional al diferencial de presion entre el difusor y la
camara de combustion. [8]

En los motores turbofan que estan configurados con uno o dos compresores y un
fan, estan unidos cada uno de ellos a una turbina axial independiente mediante un
eje, en el caso del GEnx-1B que cuenta con dos compresores, la primera turbina o
turbina de alta presion (HPT) mueve al compresor de alta presion (HPC) y la
segunda turbina o turbina de baja presion (LPT) se encuentra unida mediante un
eje al compresor de baja presion (LPC) como se observa en la figura 2.18. [8]

Componentes de turbina Turbina Turbinas
Estator de alta de alta
stato 1 ¥ baja,

Turbina
de baja

FIGURA 2.18: Turbina axial. [8]

Tobera: Como ultima etapa se encuentra la tobera, este elemento dentro de los
turborreactores de flujo unico como de doble flujo tiene como misién descargar los
gases de salida de la turbina a la atmosfera en la direccion y velocidad adecuada
para producir el empuje resultante deseado, en otras palabras, la expansion de los
gases de salida hasta la presion atmosférica para transformar la energia de los
gases en la salida de la turbina en energia cinética del chorro de gases de escape.

[8]
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La tobera al revés que el difuso, tiene como objetivo transformar presion en
velocidad, donde la presion y temperatura de los gases disminuye a lo largo de la
geometria de la tobera, mientras que su velocidad es aumentada. Mas adelante se
explicara a detalle el funcionamiento y disefio de una tobera. [8]

2.1.4.1 CICLO DE TRABAJO DEL TURBOFAN GEnNx-1B

El motor GEnx-1B se caracteriza especialmente por la presencia de siete
componentes que modifican las propiedades termodinamicas del flujo con el que se
esta trabajando:

e Ventilador en 1 estado de compresién

e Compresor de baja presion en 4 etapas

e Compresor de alta presion en 10 etapas

e (Camara de combustion construida con tecnologia TAPS
e Turbina de alta presion de 2 etapas

e Turbina de baja presion en 7 etapas

e Tobera para flujo caliente y frio. [9]

Las 7 etapas de la turbina de baja presion son las que alimentan a las 4 etapas del
compresor de alta presion y a la unica etapa del ventilador, mientras que la turbina
de alta presién es la encargada de proporcionar la potencia a las 10 etapas del
compresor de alta presion. En este tipo de ciclos durante la entrada de aire se
produce una compresion previa y durante la salida se realiza una expansion en la
tobera para generar y dirigir el chorro de propulsién, estados dos etapas también
son consideradas dentro del ciclo. [9]

La tecnologia TAPS, se refiere a un sistema de premezcla de combustible y aire
(Twin Annular Pre-mixing Swirler), esto se logra dirigiendo el aire a través de
remolinos para generar turbulencia, que luego mezcla el combustible con el aire de
forma optima. El beneficio principal que se obtiene de dicho sistema es a reduccion
de las emisiones de 6xidos de nitrégeno (NOx). [9]

“Una caracteristica de estos motores es que cuenta con un ciclo termodinamico, el
cual se basa en dos principios: la conservacion de la energia y la variacion de
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entropia, a su vez este ciclo se relaciona con el denominado ciclo Brayton el cual
se compone de cuatro etapas: Etapa 1. Compresion adiabatica. Etapa 2.
Combustion. Etapa 3. Expansion adiabatica. Etapa 4. Escape.” [1]

A continuacién, presentaremos los esquemas de bloques de un turbofan
convencional (figura 2.19) donde D es el difusor de entrada al fan, F es el fan o
ventilador, C es el compresor el cual puede ser de una o dos etapas, B que es la
camara de combustion, T la turbina que se divide en turbina de alta y baja presion
y por ultimo N que es la tobera y divide en tobera de gases calientes (9) y tobera de
gases frios (19).

2 2] 41 5 7

L[ L@
13 ”{}l‘)_

FIGURA 2.19: Esquema de bloques de un turbofin de doble flujo [9]

En este esquema podemos encontrar la siguiente numeracion correspondiente a las
etapas del ciclo térmico de un turbofan convencional:

1: Entrada de aire (Difusor).

2: Entrada al Fan.

13: Flujo Secundario (Bypass): Aire que pasa solo por el fan y se va por el conducto
exterior.

21: Flujo Primario: Aire que entra al nucleo del motor.

3: Entrada a la Camara de Combustion (tras la compresion).
4: Salida de la Camara de Combustién (Gases quemados).
41: Etapa intermedia de turbinas (entre Alta y Baja presion).
5: Salida de la Turbina (Gases de escape).

7: Tobera de escape del flujo primario.

9: Salida de gases a la atmosfera (Exhaust).

17/19: Tobera y salida del flujo secundario (Bypass).
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De igual manera en la imagen 2.20 se tiene el esquema a bloques del GEnx-1B
donde podemos diferenciar con mayor precisién cada una de las etapas y su estado
del siclo térmico, donde D son los difusores a la entrada (estado 0-1) y entre las
etapas de compresion del flujo (estado 3-3diff) entre el compresor de baja presion
(LPC) y el compresor de alta (HPC) y otro entre el HPC y la camara de combustién
B (estados 4-5in), se encuentra de igual manera un fan (F), una turbina de alta
presion(HPT) y una turbina de baja (LPT), por ultimo las toberas de salida de flujo
caliente (Nn) y la de gases frios (Nc).

1 2 3 3am
% 4 5 ® 7 E 8
0 \l_@_‘
F Lol rmmm e

FIGURA 2.20: Esquema de bloques de un motor GEnx. [9]

En este esquema podemos encontrar la siguiente numeracién correspondiente a las
etapas del ciclo térmico de un turbofan GEnx-1B:

O: Condiciones Ambientales (Aire libre sin perturbar).

1: Entrada del Fan (Después del ducto de admision/difusor de entrada).
2: Entrada al LPC (Salida del Fan - Flujo Primario/Nucleo).

3: Salida del LPC (Compresor de Baja Presion).

3-diff: Salida del Difusor Inter-compresores (Punto especifico del GEnx donde se
desacelera el flujo antes del HPC).

4: Salida del HPC (Compresor de Alta Presion - Punto de maxima presion del ciclo).
5-in: Entrada a Camara de Combustion (Tras el difusor del combustor).

5: Salida de Camara de Combustion / Entrada HPT (Punto de temperatura maxima
Tmar).

6: Salida de HPT / Entrada LPT (Entre la Turbina de Alta y la de Baja).
7: Salida de LPT (Gases de escape calientes antes de la tobera).
8: Salida de la Tobera del Nucleo (Expansion de gases calientes a la atmadsfera).

9: Salida de la Tobera del Fan (Expansién del flujo secundario/frio a la atmaosfera).
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Tras la descarga de los gases de la turbina, el gas se acelera de manera
exponencial a su paso por la tobera y la energia restante es convertida en energia
cinética que proporciona el empuje que se requiere para mover las aeronaves en
sentido contrario al flujo de salida.

Se debe tener en cuenta que el empuje es el parametro mas importante para definir
un motor a reaccién, que se define como el producto del gasto masico del aire (m,)
y combustible () por la velocidad de descarga en la tobera (C,). Evidentemente,
a mayor entrada de aire y/o mayor velocidad de descarga se obtendra un mayor
empuje de motor. [2].

2.1.5 TOBERA CHEVRON

La tobera es el elemento del motor a reaccién encargado de transformar la energia
térmica generada por la camara de combustidn en energia cinética, es decir, el
empuje requerido del motor. La propulsion es el resultado de aplicar una fuerza al
vehiculo, ya sea acelerandolo o manteniendo una velocidad contra una resistencia,
esta fuerza se obtiene expulsando combustible a gran velocidad. Para llegar a los
parametros que definen el perfil y las caracteristicas de la tobera primero se deben
definir los principios basicos de la propulsidén que es, en esencia, la termodinamica.

[8]

La configuracién adecuada para cada tobera depende de una gran variedad de
parametros. Como el rango de altitudes o etapas del motor, sin embargo, a pesar
de la variedad de disefnos las toberas cénicas o de campana son las que tienen
mayor aplicacion dentro de la industria aeronautica con una gran diferencia entre
estos disefios y otros. [8]

El disefio de toberas desempefia un papel importante dentro de la ingenieria
aeronautica, ya que estas determinan el rendimiento del motor a reaccion, cohetes
y otros componentes aeroespaciales. Con esta area de estudio no solo se garantiza
una propulsién eficiente, sino que también se adentra en la complejidad de la
dinamica de fluidos y la termodinamica. Al optimizar la geometria de las toberas, se
puede mejorar considerablemente la eficacia y la seguridad de los vehiculos durante
el vuelo. [8]

“La tobera es un conducto que acelera significativamente un fluido” [5]

Para que una tobera pueda operar de manera 6ptima se deben tomar en cuenta las
siguientes condiciones:

e La expansidbn que experimentan los gases de salida debe realizarse
completamente en la tobera.
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e No debe haber ni producirse movimiento rotativo (velocidad tangencial) en
los gases de salida.

e La direccion de los gases debe ser axial.

En la construccidon de una tobera podemos encontrar dos partes muy importantes
para dentro de su configuracion:

1- Colector.

Es una parte integral del motor que incluye al cono de salida que se une mediante
strurs (montantes fuselados) a la carcasa exterior y puede alojar también el cojinete
de apoyo posterior del eje de turbina, el colector esta unido a la turbina mediante
pestanas.

2- Tobera.

Dentro de la ingenieria aeronautica existen diversos disefos de toberas que se
emplean en los motores de acuerdo con las caracteristicas que estos deben cumplir
para su uso, entre estos disefios tenemos

3. Tobera Convergente:

Este tipo de toberas se utiliza en motores de propulsidn subsénica y cuenta con un
disefio que esta formado por una seccién de entrada en forma de cono que se
estrecha hacia una seccion de garganta mas estrecha.

En este tipo de toberas si el grado de expansion (relacion entre la presién total a la
salida de la tobera y la presion atmosférica exterior) en ella, debe ser menor al valor
critico (1.85) en que el numero de mach (M=1) alcance la velocidad local del sonido
el gas debera moverse por la caldera hasta su seccion minima, el régimen
subsoénico (bajo nivel de empuje) la presion a la salida de la tobera sera igual a la
presion atmosférica. [8]

Al aumentar la presion total a la salida de la turbina se aumentar el grado de
expansion de los gases a la salida de la tobera donde los gases pueden llegar a
tener la velocidad del sonido, formando asi una onda de choque a la salida de la
tobera, sin embargo, en este puto la presion a la salida de la tobera sigue siendo
igual a la presion atmosférica.

Si el régimen del motor sigue aumentando de manera exponencial se puede llegar
alcanzar un grado de expansion supercritico dentro de la tobera y la onda de choque
que se genera a la salida, impide que el chorro de gases a la salida continue
acelerandose dando como resultado un aumento en la presion estatica a la salida
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inmediatamente antes de la onda de choque donde se hace mayor a la presion
atmosférica dando como resultado un mayor empuje. [8]

Tobera Convergente-Divergente:

Este tipo de toberas es un acoplamiento entre una tobera convergente y una
divergente unidas por la garganta, la tobera convergente se encarga de aumentar
la velocidad del fluido en la garganta hasta un mach de 1 aproximadamente para
después salir por la tobera divergente la cual reduce la velocidad y aumenta la
presion hasta convertir el fluido en un flujo supersonico.

De acuerdo al dominio de vuelo en que opere un avion en el cual se instale un motor
de alta relacion de presion, es decir, cuanto mas alto sea el numero te mach, puede
ser mas conveniente utilizar una tobera convergente-divergente con el fin de
aprovechar esa energia remanente perdida. De esta manera se aprovecha la
presion total que lleva el chorro de gases al alcanzar la velocidad del sonido en la
garganta de la tobera, para asi continuar expandiéndose en la zona divergente y asi
aumentar el empuje total. [8]

Tobera de Area Variable:

Esta tobera en su geometria mas simple, consta de dos pequefias placas que
aparecen en la parte posterior de la tobera convencional con lo cual se reduce su
seccion y se aumenta el empuje. Otra forma de generar esa variacion es retrayendo
el cono de salida con lo que la seccion disminuye. [8]

Al adaptar al motor una tobera de area variable, se consigue mantener un equilibrio
en la presion y la temperatura dando como resultado una alta efectividad en todas
las condiciones de operacion del avion, sin embargo, la contraparte de este disefio
es un aumento de peso de la tobera y el motor por lo que, en general este tipo de
toberas se reserva unicamente para los motores que cuentan con postcombustion
que se usan los vuelos supersonicos. [8]

2.1.5.1 TOBERAS EN MOTORES DE DOBLE FLUJO

En los motores de bajo indice de derivacion, los flujos tanto primario como
secundario son expulsados a la atmosfera mezclados mediante un mixer antes de
salir de la tobera, sin embargo, por otro lado, para los motores con alto indice de
derivaciéon se pueden considerar dos opciones: [8]

Los gases primaries y secundarios deben salir coaxialmente a través de la propia
tobera (sin mixer), donde cada una de estas esta disefiada de forma que la eficiencia
sea la mas optima en las condiciones normales de operacion.
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La existencia de un mixer imagen 2.21 permite mezclar parcialmente los gases frios
y calientes antes de salir de la tobera y mezclarse con la atmosfera, esto mediante
la extension de la tobera de flujo secundario de manera que esta llegue a cubrir un
poco la tobera de salida de los gases primaries. En la imagen 2.22 se puede apreciar
de mejor manera la diferencia entre una salida de gases con y sin mixer, [8]

=

e *
BY-PASS AIR MIXING
WITH EXHAUST
GAS STREAM

BY-PASS DUCT

TURBINE REAR ~
SUPPORT STRUTS

MIXER CHUTES

SPUTTER
FAIRING EXHAUST UNIT
INNER CONE
JET PIPE
B ey-pass aic MOUNTING FLANGE

. Exhaust gases

FIGURA 2.21: Mezclador de salida de gases de un turbofan con mixer. [8]
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FIGURA 2.22: Sistema de escapes del turbofan. [8]

Tobera Chevron

Este tipo de toberas se encuentra principalmente en aviones comerciales modernos
y en ciertos sistemas de propulsidon de aeronaves la cual es empleada para mejorar
la eficiencia y reducir las emisiones acusticas y de contaminantes. La tobera
chevron es un disefio que este compuesto por dientes en forma de v en la boquilla
de salida, la implementacién de estos dientes tiene como finalidad mejorar la mezcla
de flujos de aire con propiedades distintas generando con esto una disminucion en
la turbulencia generada en la mezcla, siendo esta la encargada de generar el ruido
a la salida, por ende, si se disminuye la turbulencia disminuye el ruido. [8]

“‘Una boquilla de escape de un motor de turbina de gas incluye un conducto de
escape para canalizar un chorro de gas. Una pluralidad de chevrones esta dispuesta
en un extremo de popa del conducto para definir una salida de escape. Cada uno
de los chevrones tiene una configuracién triangular, con una base, vértices, bordes
posteriores que convergen entre ellos, y superficies primarias y secundarias. Los
chevrones tienen un contorno céncavo axialmente entre las bases y los vértices que
promueve la mezcla de chorro a través de las ranuras”. [11]
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FIGURA 2.23: Sistema grdfico supresor de ruido tipo chevron. [11]

La implementacién de cada una de estas toberas depende del rango de velocidad
en el cual la aeronave se encuentra, ya que el disefio de cada una y sus
especificaciones generaran el empuje optimo del motor. A continuacion, se muestra
la figura3 con los valores del régimen de un fluido de acuerdo al numero de Mach.

z Sub-  Tran- Super- Hyper- Hyper-
lncon;::;;ssuble Sonic  Sonic Sonic Sonic Velocity
Flow Flow Flow Flow Flow
<€ > € > € > € Ca > € >
0.1 0.3 1 5 10 20

Mach Number

FIGURA 2.24: Régimen del fluido del numero de Mach [internet]

De acuerdo con la figura anterior (2.24) se puede comprender de mejor manera que
tipo de fluido se tiene dependiendo del numero de mach que alcanza a la salida de
la tobera, es importante tener en cuenta que los motores que se utilizan actualmente
en vuelos comerciales tienen un flujo subsoénico ya que su velocidad va de los 0.7-
0.85 Mach debido a que estan disefiados unicamente para alcanzar esas
velocidades de forma éptima y eficiente sin dafiar los componentes de los motores.
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2.1.6 REDUCCION DE RUIDO EN EL MOTOR

La lucha por disminuir la contaminacién acustica se ha convertido en un tema de
alta importancia, especialmente en el entorno de la industria aeronautica. Para
poder obtener una disminucién del ruido generado en los sistemas como motores
turborreactores de avion, ventilador y compresores, se han realizado varios estudios
de para identificar las fuentes de este ruido y de esta manera poder modelar los
entornos especificos requeridos para obtener una propagacion de ruido adecuada.

El ruido generado por los gases de escape en un avidén se produce ya que “se tiene
un gas caliente a alta velocidad que deja el nucleo del motor y otro gas a una
velocidad mas alta que el aire exterior, pero mucho mas lento que el nucleo ¢, en la
parte superior, y el flujo de aire externo, por lo que entre los flujos de aire con
diferentes propiedades (especialmente diferentes velocidades) hay una capa
donde ambos flujos de aire se mezclan para crear uno diferente con propiedades
promedio, la mezcla es una regién llamada “capa de mezcla”. Desafortunadamente,
en los motores tipicos, la forma en que ambas capas se mezclan es turbulenta”. [10]

A continuacion, podemos observar en la imagen 2.25 como el aire que viene de la
parte externa de la carcasa del motor (azul), se mezcla con el aire que viene del
ventilador del motor (rojo). Implementar los chevrones a la salida de los gases
permite que en algunas partes los gases se mezclen antes que en otras creando
una distorsion positiva en la capa de mezcla. El aire que procede del nucleo del
motor (verde) y el aire que proviene del ventilador se unen formando una mezcla de
gases frios y calientes (morado). [10]
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FIGURA 2.25: Flujos en motor turbofan GEnx [10]

En el chorro de escape puede reducirse el ruido aumentando el régimen de mezcla
de los gases con la atmdsfera con la corriente de gas utilizando una tobera
propulsora que incorpore un supresor de ruido como lo son los chevrones, este
meétodo es utilizado en aviones comerciales mas comun el Boeing 787.

Al realizarse la mezclade de la corriente de escape a alta velocidad con el aire que
se encuentra en reposo, se llega a provocar un ruido en el chorro que trae como
consecuencia la generacién de friccion. Cuando estas dos corrientes a diferentes
velocidades se mezclan, se crea una cantidad significativa de turbulencia, por lo
tanto, con la intensidad de la turbulencia el ruido aumenta potencialmente por la
diferencia de velocidad. [18]

La mayor parte del ruido del motor proviene del escape o chorro generado en la
parte trasera del motor ya al mezclarse con el aire que lo rodea se genera una
diferencia de presion y velocidad que resulta el ruido. En la actualidad con la llegada
de los motores modernos de alto BPR (Bypass Ratio), un aumento en el diametro
de la gondola ha hecho que se logre reducir la velocidad del flujo de escape sin
afectar el empuje del motor. La tobera de escape esta disefiada de manera que se
garantice la operatividad del ventilador a baja potencia, con una relacién de
derivacion de crucero de 12 y en despegue de 18. [18]

2.2 ESTADO DEL ARTE EN AEROACUSTICAY
TOBERAS CHEVRON.

En este trabajo es de particular interés, ya que al estudiar el ruido generado por los
motores durante la fase de crucero con la finalidad de lograr mantener un nivel
aceptable de ruido en fases criticas.

La contaminacion acustica que producen los aviones es un problema que
actualmente la mayoria de los fabricantes de motores consideran de manera critica,
ya que esta no solo afecta a la vida silvestre sino también a la salud y comodidad
de los seres humanos que habitan cerca de los aeropuertos o fabricas donde se
realizan pruebas. En la actualidad los investigadores dentro del area de disefo se
han centrado en la reduccidn de la contaminacion acustica producida por los
motores de las aeronaves.

En las turbinas de gas, la turbulencia tiene un papel fundamental en los procesos
relacionados al premezclado del combustible, en la quema de remanentes del
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proceso de combustion y a la disminucion de particulas contaminantes, siendo estas
caracteristicas favorables de la combustion turbulenta [14]

Las ondas sonoras son generadas por la vibracién de algun sélido en contacto con
un fluido en particulas, por fuerzas vibratorias actuando directamente dentro del flujo
0 por movimientos bruscos (como cambios repentinos de presién) dentro del mismo
[12].

Basados en que todos los fluidos reales poseen elasticidad e inercia y que la primera
es la razon por la que un fluido resista la compresion, mientras que la inercia
ocasiona que éste se proyecte cuando es desplazado de su punto de origen, es
posible establecer que, debido a dichas propiedades, las fluctuaciones de presion y
densidad que ocurren en un flujo inestable son transmitidas y comunicadas a los
alrededores propagandose fuera de su origen.

No obstante, los estudios profundos sobre las fluctuaciones de presion locales
llamadas pseudoruido, mejor conocidos como la teoria de ruido aerodinamico estan
enfocados a todo aquello que sucede lejos de la fuente u origen, donde la amplitud
de movimiento es pequefia y los efectos de compresibilidad y velocidad de
propagacion finita de dichos disturbios son importantes. Esta region se conoce como
campo acustico, y en ella las fluctuaciones de presidén y densidad son débiles y
satisfacen la ecuacidon de onda acustica [12].

Para la realizacion de obtencidon de datos en este trabajo se considera tener una
region propuesta de 4 radios arriba del origen de la tobera y 50 radios a lo largo del
origen, garantizando de esta manera poder obtener datos mas certeros y un mayor
rango de vorticidad y viaje del sonido para poder comparar adecuadamente la
reduccion del sonido con cada uno de los modelos propuestos.

La tobera chevron esta ganando popularidad como un sistema se control de ruido
en la reduccion de ruido en los chorros de gases de salida. Ya que actualmente este
tipo de disefios es la Unica técnica de control de ruidos para motores utilizados en
la aeronautica comercial, no se cuenta con una metodologia completa o exacta de
chevrones.

“Entre los principales contribuyentes a la contaminacion acustica se encuentran el
motor y la tobera de la aeronave. Para abordar el problema en la tobera, se ha
comercializado la tobera chevron, caracterizada por un patrén de dientes de cierra
en su borde.” [6]

para comprender mas a fondo el aporte que nos genera el incluir chevrones a las
toberas con respecto al flujo del chorro se utilizaran solucionadores CFD
comerciales basados en RANS. La mejora en la mezcla, que afecta al impacto
acustico se puede atribuir a la fuerza de los vortices que este genera. Por lo que se
hace demasiada referencia al disefio de la tobera donde se emplean diferentes
parametros geomeétricos, como diferentes numeros de chevrones, su longitud y
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angulo de punta en una tobera de diametro de 100cm que produce un chorro de M=
0.8.

En las ultimas décadas, la dinamica de fluidos computacional (Computer Fluid
Dynamics-CFD), ha sido una de las herramientas mas importantes por su gran
capacidad para el analisis de fluidos turbulentos para la obtencion a detalle de
comportamiento del fluido de forma no intrusiva y a un menor costo en comparacién
a los analisis experimentales, por lo cual se han desarrollado diferentes métodos
para la simulacion de fluidos, las simulaciones que tienen mayor precision son
conocidas como DNS (Direct Numérica Simulacion) y se caracteriza por
implementar las ecuaciones de Navier-Stokes sin ningun tipo de filtro o promediado,
lo que resulto en un excesivo costo computacional, por lo cual han desarrollado
otros métodos mas asequibles en funcion de la precisidbn del comportamiento
fluctuante del fluido, por ejemplo los modelos RANS (Reynolds Averaged Navier-
Stokes) aplican una simplificacion en el promedio de las variables fluctuantes en el
tiempo, mientras que una solucién intermedia son los modelos LES (Large-Eddy
Simulation) donde se resuelve directamente parte de las propiedades del flujo y solo
las fluctuaciones mas pequefias son modeladas, aplicando una operacion de filtro,
lo que permite captar las estructuras del flujo de mayor tamano conocidas como
grandes escalas [13].

Tomando en cuenta lo anterior para la realizacion de este trabajo nos basaremos
en un modelo simulacion RANS ya que de esta manera se pueden obtener de una
manera eficiente y adecuada las soluciones aproximadas de la turbulencia en el
flujo compresible, este tipo de simulacion incluye las ecuaciones de Navier-Stokes
las cuales incluyen la conservacion de la masa (2.1), conservacion del momento
(2.2) y conservacion de la energia (2.3).

Conservacion de la masa

d
a—'[z + Vx(puv) =0 (2.1)
Conservacion del momento
6UJ u; _a_ Ukl , 0 [oui aU;
P TPUk ax,  0x axk [/1 axk] ax M [axj + ] +pfi (2.2)
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Conservacion de la energia

ap 9p _ 6UJ [auk] oT au; | 9U; au;
p6t+’0Uk Xk P + 90Xy +axl ax; ax,-+axi +axi (2.3)

Estas ecuaciones expresadas de forma compacta para el desarrollo de las
simulaciones se expresan de la siguiente manera respectivamente:

6_ + V= (pu;) =0 (2.4)
0
0 -
5, (e +V = (puay) = =V + ¥+ @) + ¥ (—pup;) (2.5)
0
a—t(pE) + V (ui(pE + p)) =V=x (keffVT + (feff * ui)) (2.6)

Donde t es el tiempo, p la densidad, u es la velocidad, p es la presion y T es el tensor
de tensiones. El término —pru; representa el estrés de Reynolds, donde de
aplican modelos de turbulencia para cerrar la ecuacion (2.5). Ademas E denota la
energia total, k.r, es la conductividad térmica efectiva, T es la temperatura y 7 s¢
es el tensor efectivo [15].

El flujo en esta simulacion se modela de forma que este sea considerado un gas
ideal; por lo tanto, se aplica la ecuacion del estado del gas ideal (2.7). Las
ecuaciones para la relacion de presién (2.8) y la temperatura (2.9) se expresan en
funcion del numero de Mach.

p = pRT (2.7)
P, -1 y-1
—=|(1 —M2> 2.8
p= (105 @9
y—1
= 1+——M? 2.9
T +— (2.9)

Donde R es la constante universal de los gases ideales, P, es la presién de
estancamiento, P es la presion estatica, T, es la temperatura de estancamiento, T
es la temperatura estatica y y es la relacién de calores especificos.
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El numero de Mach denotado como M, se clasifica de la siguiente manera: flujo
subsonico 0,3 < M < 0,8; flujo transénico 0,8 < M < 1,2; flujo supersénico 1,2 <
M < 5; flujo hipersonico M > 5 vy flujo sénico M = 1.

El uso de la tobera chevron para la reduccion de del ruido en aeronaves no es un
concepto nuevo e incluso se esta utilizando en diversos aviones. Aun asi, los efectos
de diversos parametros geométricos de los chevrones en el flujo del chorro aun no
se conocen por completo. Incluso siendo este un control pasivo del disefio para el
control de ruido en comparacion con otras técnicas debido a su baja penalizacion
por resistencia aerodinamica y su construccion simple.

Segun la teoria de dos fuentes propuesta por Tam en su conferencia en 1996 [16],
las estructuras coherentes son una de las fuentes de ruido. Generan ruido de baja
frecuencia y alta intensidad que generalmente viaja a lo largo del chorro. Otra fuente
es la turbulencia a escala fina que genera ruido a alta frecuencia y es de naturaleza
omnidireccional. Alkislar [17] observaron que el chevron reduce el ruido de baja
frecuencia al perturbar las estructuras coherentes, pero al hacerlo, agrega
turbulencia en la capa de cizallamiento cerca del borde de la boquilla. Esta
turbulencia a pequena escala aumenta el ruido de alta frecuencia; por lo tanto, el
chevron reduce el ruido hacia angulos polares poco profundos con respecto al
chorro, pero lo aumenta en la direccién normal al chorro. El ruido de alta frecuencia
suele viajar menos en la atmosfera y el aumento del ruido de alta frecuencia es
significativamente menor que la reduccion del ruido de baja frecuencia, lo que
proporciona un beneficio adicional en la reduccion de ruido mediante la boquilla
chevron [18].

Como se plante6 anteriormente, nos basaremos en un dominio de simulacién de 50
radios que nos permita observar de la mejor manera los efectos de la turbulencia a
lo largo de la estela del flujo, con esto también podemos obtener los datos acusticos
de la estela y como afecta la modificacion geométrica de las toberas, tan que nos
llevara a obtener una tobera con un disefio optimo y con una mayor disminucién de
ruido. [9]

2.2.1 DE LOS SILENCIADORES MECANICOS A LA MEZCLA
DE FLUJOS

Historicamente, la reduccion de ruido en motores a reaccion comenzo con los "hush
kits" y mezcladores de l6bulos en los afios 60 y 70, que forzaban la mezcla de gases,
pero con grandes penalizaciones de peso y empuje. Con la llegada de los motores
turbofan de alto indice de derivaciéon (High Bypass Ratio), el ruido del chorro
disminuy6 naturalmente al reducirse la velocidad de escape, pero las normativas
ambientales (ICAO Capitulo 4 y 14) exigieron soluciones mas eficientes. [32]
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El Desarrollo de la Tecnologia Chevron (2000-Presente) El salto cualitativo hacia
las toberas dentadas o "chevrons" se consolid6 a principios del siglo XXI gracias a
programas conjuntos entre la NASA, General Electric y Boeing, especificamente el
programa Quiet Technology Demonstrator (QTD).

Un hito fundamental en la literatura es el trabajo de Bridges y Brown (2004) [30] en
el NASA Glenn Research Center. En su estudio paramétrico "Parametric Testing of
Chevrons on Single Flow Hot Jets", demostraron que la eficiencia acustica no
depende solo de la presencia de dientes, sino de tres variables criticas:

1. Conteo (N): El numero de dientes determina la separacién de los vortices.

2. Penetracion: Cuanto se sumerge el diente en el flujo. Bridges demostré
gue una mayor penetracion incrementa la mezcla, pero puede generar ruido
de alta frecuencia indeseado.

3. Longitud: Menos critica que la penetracion, pero afecta la estabilidad
estructural.

2.2.2. MECANISMO FiSICO COMPROBADO

A diferencia de los mezcladores antiguos, los chevrones funcionan induciendo
vortices longitudinales (streamwise vortices) en la capa de cizalladura (shear layer)
entre el flujo del nucleo y el flujo secundario. Investigaciones numeéricas y
experimentales han validado que estos vértices aceleran la descomposicion de las
grandes estructuras turbulentas (responsables del ruido de baja frecuencia y largo
alcance) transformandolas en turbulencia de pequefia escala que se disipa
rapidamente.[31]

2.2.3. APLICACION ACTUAL Y TENDENCIAS

Actualmente, esta tecnologia es estandar en motores como el GEnx-1B (Boeing
787) y el LEAP-1B (Boeing 737 MAX). El estado del arte actual se centra en la
optimizacion mediante CFD (RANS y LES) para minimizar la penalizacién de
empuje -que hoy ronda apenas el 0.5% al 1%- y en la investigacién de materiales
con memoria de forma que permitan a los chevrones "activarse" solo durante el
despegue y retraerse en crucero para no afectar la eficiencia.
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CAPITULO llI: DISENO Y SIMULACION CFD DE LA
TOBERA

Dentro del analisis del problema, tenemos que entender que el desarrollo de este
tipo de componentes dentro de la industria aeroespacial es muy amplio, ya que las
toberas de escape permiten la salida de los gases de los motores. Debido a sus
constantes disefos, las toberas han permitido obtener flujos mas uniformes durante
la salida; sin embargo, siguen existiendo diversos factores que influyen
negativamente en el desempefio adecuado de los motores. Uno de estos es su
disefio, ya que un mal disefio podria generar pérdidas significativas del empuje.
Esto nos lleva a encontrar un disefio adecuado que permita disminuir esas pérdidas
y favorezca al desempefio general del motor. [9]

Para desarrollar un disefio preliminar, debemos primero generar un disefio
conceptual que nos permita identificar las necesidades que se tienen y como estas
seran abordadas por el disefio que se propone. Dentro del proceso de disefo se
toman en cuenta conceptos basicos de mecanica de fluidos y termodinamica, ya
que los gases de escape tienen propiedades distintas a través de su paso por la
tobera. [9]

3.1 ANALISIS DEL CICLO TERMICO

Para la realizacion de los calculos del ciclo térmico se supone que el avion vuela a
una altitud de z= 10668 m con una velocidad de Mach de M;, = 0.85. Para la parte
del aire entrante y la mezcla de gases saliente se supondran térmica y
calorificamente perfectos. [9]

Para la realizacion del ciclo térmico se utilizaron los datos mostrados en la tabla 3.1:

Simbolo Valor Unidad
Constante universal de los gases ideales R 287 J
[(Kg * K)]

Cuota de vuelo z 10668 [m]
Densidad del aire en cuota Damb 0.3769 k_g

| m3)
Densidad del flujo p ~ kg

[m3]
Diametro exterior del ventilador Aoyt 0.89 [m]
Eficiencia adiabatica de la boquilla Ny 0.95 [—]
Eficiencia adiabatica de la camara de combustién N 0.99 [—]
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Eficiencia adiabatica de la turbina Ne 0.89 [—]
Eficiencia adiabatica del compresor Ne 0.88 [—]
Eficiencia adiabatica del ventilador ur 0.88 [—]
Eficiencia mecanica de la turbina Nem 0.94 [—]
Eficiencia mecanica del compresor Nem 0.94 [—]
Eficiencia mecanica del ventilador Nrm 0.94 [—]
Eficiencia neumatica de la camara de combustiéon Ty 0.95 [—]
Eficiencia neumatica del difusor T4 0.98 [—]
Energia total E ~
Mach de vuelo M;y 0.85 [—]
Menor poder calorifico Q 42555066 J
i)
Presion ambiental en cuota Pump 23842 [Pa]
Presion estatica P ~ [Pa]
Presion total o de estancamiento Piot 0 P, ~ [Pa]
Relacién de calores especificos de la mezcla Yac 1.33 [—]
Relacioén de calores especificos del aire Yaire 1.4 [—]
Relaciéon de compresién del compresor HP TypC 223 [—]
Relaciéon de compresion del compresor LP Ty pc 1.3004 [—]
Relacién de compresioén del ventilador Ty 1.5 [—]
Relacién de derivacion BPR 9.1 [—]
Tasa de flujo masico que ingresa al motor my 597.88 [k_g
s
Temperatura ambiental en cuota Tomp 218.81 [K]
Temperatura estatica T ~ [K]
Temperatura maxima después de la camara de Trnax 1550 [K]
combustion
Temperatura total o de estancamiento Tior 0T, ~ [K]
Tiempo t ~ [s]
Velocidad v ~

TABLA 3.1: Tabla de datos utilizados en el andlisis del ciclo termodinamico [9]

En este modelo de motor el difusor tiene la unica funcién de canalizar el flujo
que entra en el hacia el ventilador, también tiene la tarea de evitar que las corrientes
turbulentas entren en contacto con las aspas el ventilador, de esta manera se puede
concluir que a la entrada del motor la maquina permanece sin cambios
considerables. “Para fines practicos, este Mach se impuso como si el difusor no

estuviera presente, es decir M;rr = M;;, = 0.85.” [9]

Es importante hacer énfasis en como las cantidades estaticas difieren de las totales
dependiendo del Mach ya que, el error de conversion que se obtiene de las formulas
donde y representa la relacion de calores especificos de la mezcla (véase tabla 3.1).
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Toop =T (1 - V_‘lMZ) (3.1)

Proc =P (1- V—*MZ)% (3.2)

2

Varia con el Mach a la segunda potencia, como se ve en la siguiente grafica 3.1.

Temperatura /
“Pressione |

Enpre ‘:’r. [-j:_
g
N\
\

Mach []

GRAFICA 3.1: Error % de conversion [9]

Una vez entrado el flujo de aire al ventilador este sera dividido segun el BPR: una
primera parte (m.,;; = 538.68 kTg) sera canalizado inmediatamente a la salida de la

tobera de gases frios, por otro lado, la segunda parte del flujo (m,; = 59.20 kTg
sera guiado al interior del motor para formar parte del ciclo térmico del turbofan. [9]

Con el aire frio comprimido (n; = 1.5) proveniente del ventilador se alimenta a la
tobera de salida convergente (no isoentropica) llegando asi al M=1 en la garganta.
La velocidad obtenida es por tanto v, = 309.1? , valor similar encontrado en las

bibliografias para la altitud y Mach conocidos al inicio del ciclo térmico. [9]
Esta parte del proceso genera un empuje de Th, = 50.579 KN. “Después del
ventilador, se asumio el numero de Mach con una tendencia como se muestra en la

siguiente figura, con excepcion de la tobera de gases calientes ya que para esta se
hizo el calculo correspondiente”. [9]
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GRAFICA 3.2: Variacion del Mach en las diferentes etapas del flujo caliente. [7]

Una de las diferencias mas notables del GEnX-1B, con respecto al ciclo en caliente,
es que este cuenta con dos compresores, uno de baja presién (LPC), con una
relacion de compresion de ;- = 1.3004 y uno inmediatamente después de alta
presion, el cual logra una relacién de compresion de mypc = 22.3, llevando a obtener
una presion total en ese estado de Py, = 1.597MPa. Con esto también
encontramos un aumento en la temperatura durante el proceso, ya que se considera
que esta en condiciones no isoentrépicas, alcanzando un valor de 285.38K después
del ventilador y 814.73K después de los compresores. A este tipo de motores se les
agrega un difusor entre los dos compresores con la intencién de reducir el Mach del
del flujo que ingresa al HPC a un valor del 0.2M.

Considerando que el caudal que viene del compresor de alta presién es muy rapido
(113.975 %), se hace una desaceleracion mediante un difusor antes de entrar a la

camara de combustion, esto hace que el Mach disminuya hasta un 0.13M (75 ?).

Como siguiente etapa tenemos la mezcla en la camara de combustion del aire que
entra y el combustible, esto aumenta la temperatura hasta el valor maximo de 1550k
aguas arriba de la turbina de alta presion (HPT). “Durante la combustion se supuso
una pérdida de presion del 5% y una eficiencia del 99%”.[9]

Esta mezcla se dirige hacia las turbinas de alta y baja presion, donde la primera, la
de alta presion, tiene dos etapas y extrae una potencia de Lypr = 31.871 MW para
alimentar el compresor de alta presion, la segunda alimenta el ventilador y el
compresor de baja presion, con una potencia de Lypr = 23.919MW.

La potencia restante del chorro se utiliza con fines de propulsion en la tobera no
isoentrépica (n, = 0.95), donde el flujo finaliza su ciclo térmico. “Se asumié y verifico
la hipotesis de expansidn Optima para la tobera que solo converge a la altitud
considerada, generando asi un empuje de Th;, = 9.899kN”.
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Con esto se destaca que la mayor cantidad de empuje es producida por el flujo de
aire frio del motor, contribuyendo a un aporte del 83.63%.

A continuacién, se muestra la tabla 3.2 con los valores de presion (P) y temperatura
total y estatica (T) obtenidos en cada etapa del motor, asi como los parametros de
rendimiento, la densidad del aire (p), la velocidad (v) y el numero de mach en cada
uno de los estados. [9]

N.Estado T, [K] T[K] P, [Pa] P[Pa] p[% vI[Z1 M[]

0 250 219 38200 23842 /2521 0.85
1 250 219 37500 23365 /2520 0.85
2 285 266 56200 44070 /1962 0.60
3 311 301 73100 65469 0.7578 139.1 0.40
3aifs 311 308 71600 69667 0.7876 70.4 0.20
4 815 808 1597500 1553600 6.6973 114.0 0.20
5in 815 812 1597500 1578400 6.7735 75.0 0.13
5 1550 1540 1517600 1477900 3.3489 1532 0.20
6 1066 1059 265700 258760 0.8527 127.1 0.20
7 702 698 37900 36928 0.1847 103.1 0.20
8 / 630 / 23800 / 409.4 0.84
9 / 238 / 28600 /3091 1.0

TABLA 3.2: Tabla de parametros en cada etapa del ciclo térmico del GEnx-1B. [7]

. k .k
np (-] Nen [~] ng[-] |Spinta[N]| Ip[-] | TSFCL1| il
0.9035 | 0.2777 [ 0.2509 60478 | 101.1545 | 0.023 1.4267

TABLA 3.3: Tabla de parametros de rendimiento y caudal masico de combustible.[7]

3.2 GENERACION DE VARIABLES

Los chevrones son puntas en forma de zigzag o dientes que se encuentran
ubicados al final de la geometria, estas puntas se doblan ligeramente hacia el flujo,
comunmente esta inclinacién tiene un angulo de 18° actualmente esta
configuracion en el disefio de las toberas se esta imponiendo en los motores a
reaccion de esta nueva era.[11]

Los cortes o chevrones creados en el borde de la boquilla inducen voértices en el
sentido de la corriente en la capa de corte, dando como resultado una mezcla inflada
y una longitud de columna de chorro reducida, por lo tanto, podemos observar que
los chevrones mejoran la mezcla en una cantidad adecuada vy, por lo tanto, se
genera una reduccioén de ruido total del chorro.
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Cuando un fluido fluye como un chorro en un fluido de movimiento mas lento, la
cizalladura formada entre los fluidos en movimiento y estacionario da como
resultado una inestabilidad fluido-mecanica que hace que la interfaz se desintegre
en vortices. Las caracteristicas del ruido producido por el chorro dependen de si
esta velocidad es subsénica o supersénica en comparacion con el flujo externo.

La realizacidn de este proyecto es para encontrar un disefio de tobera chevron,
evaluando el rendimiento acustico de diferentes perfiles de tobera chevron para
lograr asi la maxima supresion de ruido a la salida de la tobera del motor turbofan
GEnx-1B, para este estudio se tomaran en cuenta los parametros de flujo como la
presion, la potencia acustica y la velocidad.

Para generar un disefio como este se debe tener en cuenta las variables que
influyen tales como:

Longitud: la longitud es un factor clave que puede afectar o beneficiar el
rendimiento y la eficiencia. Una longitud adecuada permite una expansion completa
de los gases de escape maximizando el empuje, en el caso de la longitud de los
chevrones esto nos puede ayudar a obtener una mezcla de gases frios y calientes
para disminuir la vorticidad que se genera y asi generar una disminucién acustica.
[11]

Angulo de entrada: el angulo de entrada, o convergencia a la entrada de la
tobera es importante para evitar que los gases de escape se desprendan antes de
llegar a la seccién de mezcla, segun la literatura para este tipo de toberas se
recomienda tener un angulo entre 30° y 45°.[11]

Angulo de salida: en este tipo de toberas el angulo de salida con el que
cuenta es un factor muy importante ya que de esto depende el cdmo re realiza la
mezcla de gases de escape, segun la literatura que se consultd, los valores de
angulo entre los que debe oscilar la salida de la tobera son 15° y 25°, siendo hasta
ahora uno de los mas usados y con mejores resultados en de 18°.[11]

Diseiio de los chevrones: como lo hemos visto a lo largo de esta
investigacion las toberas chevron cuentan con un disefio especifico con una serie
de dientes (chevrones) que se extienden desde la pared interior de la tobera. Los
parametros mas importantes a considerar para un disefo de chevron son el angulo,
la longitud y el espacio entre ellos. [11]
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FIGURA 3.1: Diserio de chevron. [11]

Variables de diseno.

Diametro de la entrada de la tobera

Base del chevron

Angulo de penetracion

Longitud del chevron

N~ R(|IT|T

Angulo del chevron

TABLA 3.4. Variables para el disefio de un chevron. [11]




3.3 CONFIGURACION DE LA TOBERA

La tobera chevron es utilizada en los motores a reaccién tales como los turbofan
para mejorar las mezclas de los gases de escape con el aire circundante. Se
caracteriza por un disefio dentado a lo largo del borde de salida, este disefio ayuda
a reducir el ruido y a mejorar la eficiencia del motor.

Para la configuracion de esta tobera debemos tomar en cuenta los objetivos que
debe cumplir el disefo:

Disefio dentado: Este tipo de disefio debe ayudar a reducir la intensidad de
las ondas de choque generadas por el chorro. Esto se puede traducir en niveles de
ruido mas bajos, lo cual es especialmente importante para el cumplimiento de la
normativa actual sobre ruido en los aeropuertos y en la normatividad que debe
cumplir durante el vuelo. [11]

Reduccién del ruido: La mezcla de los gases de escape con el aire del
medio ambiente debe llevarse a cabo de una manera correcta donde estos al entrar
en contacto eviten de manera conjunta la realizacién de vorticidad al entrar en
contacto. Esto se traduce en niveles de ruido mas bajos, lo cual es especialmente
importante para el cumplimiento adecuado del disefio.

Rendimiento mejorado: Al optimizar el proceso de mezcla, las toberas
chevron pueden mejorar el rendimiento de empuje, especialmente a bajas
velocidades. Una mezcla mas eficiente también puede resultar en una mayor
eficiencia de combustible y una reduccion de emisién. [11]

Control de flujo: Al implementar en las toberas el modelo chevron se puede
optimizar y controlar las caracteristicas que rigen al flujo del escape, lo que permite
tener un mayor rendimiento en una velocidad de condiciones de operacion. [11]

De esta manera y tomando en cuenta las caracteristicas que debe cumplir la tobera
procedemos a recabar los datos que necesitamos para generar los disefos
propuestos a comparar.

Para la realizacion de la geometria de la tobera de salida de gases tanto de fria
como de caliente, se recurrié al motor fisico ubicado en el hangar de ESIME
Ticoman en Ciudad de México (figuras 3.1, 3.2 y 3.3) ya que de acuerdo con la
bibliografia anterior [7] los motores descritos son los mismo por ende del motor del
IPN se obtuvieron los datos de los diametros a la entrada de las toberas de flujo frio
y caliente obteniendo como datos de partida para generar las variantes de disefio
que se estaran analizando para obtener una disminucion acustica al momento de la
mezcla entre los gases de salida y la estela que estos generan.

50



51

Datos de diseno

Dexterno gondola 26m
D interno tobera 1.6 m
D ono 1.08 m
o
Apenetracion 18

TABLA 3.5. Datos de diseiio obtenidos del motor GEnx-1B ubicado en el hangar de ESIME Ticoman.

FIGURA 3.3: Motor GEnx-1B lateral [IPN]



FIGURA 3.4: Motor GEnx-1B frontal. [IPN]

Para la generar la geometria de la tobera se utiliza la ecuacién del empuje por la
variacion de cantidad de movimiento que se puede representar por:

Th = mv, + (p, — p3)42 (3.3)

Donde v, es la velocidad de salida de la tobera, m es el flujo masico a la salida de
la tobera, p, la presion a la salida de la tobera, p; presion atmosfericay A, area de
salida de la tobera.

Con esto podemos calcular el diametro de salida de la tobera de gases calientes,
asi como la longitud del cono de la salida, para la realizacion del chevron en la
gondola o carcasa del motor se siguidé el mismo proceso utilizando el diametro de
entrada del fan.
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3.4 CONFIGURACION DEL CHEVRON

Se utilizan chevrones triangulares simples para el presente trabajo, para
comprender el efecto de los parametros geométricos, como el numero de chevrones
(N), la longitud del chevron (L) y el angulo de la punta (3), mientras que la posicién
de los chevrones se puede se puede definir mediante el angulo de penetracién (a)
véase figura 3.1.

Para el caso del angulo de penetracion, se considerara para todas las propuestas
de tobera un angulo de 18° de acuerdo a la bibliografia [11] consultada este
parametro es el mas optimo en la generacion de disefos de toberas.

Para la generacion de la geometria se tomaran en cuenta las siguientes
ecuaciones. La base del chevron individual (b) se puede calcular como:

b=— (3.4)

Donde D es el valor del diametro de entrada de la tobera y/o el diametro de la
gondola.

La altura del chevron se puede calcular mediante la relacion entre el angulo
del chevron (B) y la longitud de la base (b):

¢ (ﬁ ) _b (3.5)
an > = oL .
Reacomodando tenemos que:
L= b (3.6)
2 tan (g)

Para los disefios que se realizaran en esta investigacién tomamos a D;,,; = 160 cm
para la tobera interna y D,,; = 260 cm. Para la tobera externa, el valor de =60 y
80 ° (tablas 3.4 y 3.5) ya que dentro de la biografia revisada se encontro que arrojan
los mejores resultados de disefio (véase figura 3.1).[11]
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DATOS PARA LA TOBERA INTERNA

N D B b L
6 160 60 52.36 45.36
8 160 60 39.27 34
12 160 60 26.18 22.67

TABLA 3.6: Tabla de valores de diseiio para la tobera interna. [Autoria propia]

DATOS PARA LA TOBERA EXTERNA

(GONDOLA)
N D B b L
12 260 80 52.36 31.2
14 260 80 44,88 26.75
16 260 80 39.27 23.4

TABLA 3.7: Tabla de valores de diserio para la tobera externa. [Autoria propia]

A partir de estas formulas podemos deducir que la longitud del chevron depende de
la cantidad de chevrones y del angulo de la punta. Esta investigacion se centra en
variar el numero de chevrones entre las cantidades que marcan las bibliografias
consultadas [11].

3.5 GENERACION DE DISENO

El esquema de las toberas se realizé en base a una tobera de referencia de internet
tomando en cuenta todos los parametros calculados. Las toberas se modelaron en
SolidWorks haciendo en total 3 modelos distintos

El disefo presentado es un disefo de la tobera de escape con la que normalmente
cuenta un motor GEnx-1b, el cual solo cuenta con un modelo chevron en la géndola
del motor, teniendo asi una tobera de salida totalmente convergente, al adaptar
estos primeros chevrones los disefiadores notaron que existia una reduccion de
ruido al momento que los gases se mezclaban, esto debido al disefio de la géndola
y la forma en que el gas penetraba en cada uno de los chevrones.

Las propuestas de disefio de se realizaron para este trabajo, se disefiador de
manera que tanto en la géondola como en la tobera se tuvieran chevrones, de esta
manera se podra analizar si afladir esta nueva hilera de chevrones la mezcla de los
gases se vuelve mas uniforme y la formacion de vortices se disminuye.
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SECTIOHN A4

FIGURA 3.6: Plano de diseiio CAD 1 (E1216). [Autoria propia]

Para este primer disefio considero dejar la misma cantidad de chevrones con los
que la géndola contaba, se implementan los chevrones en la tobera dando una
configuracion de E1216 (Externa 12, Interna 6) figuras 3.5 y 3.6 indicando asi la
cantidad de chevrones que cada diametro tiene.
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S SESTION A

FIGURA 3.8: Plano de diseiio CAD 2 (E1418). [Autoria propia]

En esta Segunda propuesta se aumenta la cantidad de chevrones a E1418 (Externa
14, Interna 8) figuras 3.7 y 3.8.
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FIGURA 3.9: Propuesta de diseiio CAD 3 (E16110). [Autoria propia]
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SECTION B-B

FIGURA 3.10: Plano de diseiio CAD 1 (E16110). [Autoria propia]

Para este tercer modelado se aumentaron los chevrones a E16112 (Externa 16,
Interna 12) figuras 3.9y 3.10.

Para la realizacion de los modelados debemos tener siempre encuentra que la
cantidad de chevrones debe ser par, ya que de esta manera la reduccién de ruido
es positiva, en cambio cuando los chevrones son impares, esta modificacion afecta
a la reduccion de ruido considerablemente.

La realizacion del disefio de una tobera con chevrones puede considerarse
relativamente facil cuando se conocen los parametros geométricos, ya que solo
implica la utilizacién de calculos basicos y formulas simples, y al variar un parametro
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se obtienen valores unicos. Pero el disefo real de una de estas toberas puede
resultar bastante complejo y considerar una mayor cantidad de parametros que los
que se consideran en esta investigacion. Por ende, este disefio se puede utilizar
para un analisis basico de toberas chevron.

3.5.1 ESTRATEGIA DE DISENO

Para la generacion de la geometria de la tobera tipo chevron, se implement6 una
metodologia de disefio paramétrico comparativo. El objetivo no fue crear una
geometria aleatoria, sino establecer una evolucion controlada desde un modelo de
referencia hasta las variantes propuestas, permitiendo aislar el efecto de las
perturbaciones geométricas en el flujo.

La metodologia se estructurd en tres fases secuenciales:

58

. Definicién de la Linea Base (Baseline): Modelado de la tobera estandar

del motor GEnx-1B sin modificaciones, para establecer los parametros de
control (diametro de salida y longitud total) y servir como punto de
comparacion para la validacion.[31]

. Parametrizacion de Variables Criticas: Seleccion de las variables

geométricas que, segun la literatura [30], tienen mayor incidencia en la
mezcla de flujos:

Conteo (N): Numero de I6bulos o dientes distribuidos acimutalmente.
Longitud del Chevron (L): Distancia desde la base hasta la punta del diente.
Inmersion o Penetracion (1): Grado de inclinacién del diente hacia el centro
del flujo.

. Matriz de Configuraciones: Seleccion de dos variantes especificas para

evaluar el compromiso entre mezcla (ruido) y restriccion de flujo (empuje).



3.5.2 DESARROLLO DE LOS MODELOS CAD

El modelado tridimensional se realizé utilizando el software SolidWorks, partiendo
de un boceto revolucionado para el cuerpo principal de la tobera. Sobre el borde de
fuga (trailing edge), se aplicaron operaciones de corte y extrusidon angular para
generar los patrones dentados.

Se establecieron las siguientes configuraciones para el analisis:

Modelo A (E12I6): Tobera conica convergente simple (Referencia).

Modelo B (E1418): Configuracion de 14 chevrones con una penetracion
moderada. Disefiada para evaluar el efecto de estructuras de vortice grandes y
espaciadas.

Modelo C (E16110): Configuracion de 16 chevrones con mayor penetracion.
Disefada para maximizar la frecuencia de mezclado y acelerar la disipaciéon de
la estela turbulenta.

Las dimensiones finales se ajustaron para mantener el area efectiva de salida (4,)
lo mas constante posible respecto a la linea base, minimizando asi las variaciones
en el gasto masico (m) que pudieran alterar la comparacién termodinamica.

MODELO TIPO CANTIDAD CANTIDAD LONGITUD PENETRACION VALIDACION

DE DE DEL
CHEVRONES CHEVRONES CHEVRON
EXTERNOS INTERNOS
A E12I6 12 6 52.36 Baja Vértices de
gran escala
B E14I8 14 8 39.27/44.88 Baja Vortices  de
gran escala
C E16110 16 10 26.18/39.27 Baja Vortices  de
baja escala

TABLA 3.8: Matriz de datos de las variantes. [Autoria propia]
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3.6 MALLADO DEL MODELO

3.6.1 DINAMICA DE FLUIDOS COMPUTACIONAL

La Dinamica de Fluidos Computacional (CFD) es una rama de la mecanica de
fluidos que emplea fisica aplicada, matematicas y modelos analiticos. Para el
analisis de CFD, utilizamos herramientas informaticas para visualizar el movimiento
de un gas o un liquido.

Se trata de simulaciones de flujo numérico.

e Experiencia en la resolucion de ecuaciones aplicadas directamente a todo el
objeto. Esto ocurre debido a la complejidad o irregularidad de la forma. El
mallado convierte la forma irregular en elementos mas reconocibles.

e Resulta mas facil resolver una ecuacién diferencial parcial asignada a un
elemento especifico. Resolver estas ecuaciones individuales proporciona la
solucion para la geometria completa.

e Aplica una cuadricula numérica al cuerpo del fluido y su limite revelando la
facilidad e importancia del mallado a través de simulaciones de elementos
finitos.

ANSA (The advanced CAE pre-processing software for complete model build up) es
una herramienta de ingenieria asistida por computadora (CAE) para el analisis de
elementos finitos (FEA) y el analisis de dinamica de fluidos computacionales (CFD),
ampliamente utilizado en la industria automotriz, a lo largo del tiempo esta
herramienta a ganado una gran fama dentro de la industria del disefio ya que es
una herramienta facil de utilizar y con muy buenos resultados.

Ahora bien, para realizar un analisis de malla de alta calidad en ANSA (BETA CAE
System) tiene como proceso preparar la geometria, que para este caso la
exportamos directamente de SolidWorks, se deben generar los elementos de
superficie, verificar la calidad y crear una malla de volumen, ANSA al contar con la
herramienta Batch Mesh nos permite automatizar este proceso.

Los pasos por seguir para generar un analisis de calidad de la malla son los
siguientes:
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1. Preparacion de la geometria.

Para este apartado debemos importar el CAD, en este caso la geometria desde
SolidWorks en formato IGES, para que el programa ANSA lo lea adecuadamente.
Se realiza a su vez la limpieza de la geometria con las herramientas Topology donde
se respeta la topologia que arroja por default ANSA y esta a su vez respeta la del
CAD. De igual manera se respeta la construccion de las superficies de la geometria
y se selecciona en el apartado de Geometry, como se ve en la figura 3.11
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FIGURA 3.11: Condiciones para la generacion del mallado. [ANSA]

2. Se definen los parametros del mallado.

En esta parte se definen las longitudes maximas y minimas que tendran los
elementos del mallado, de igual manera se selecciona el tipo de elementos con
los que se realizara el mallado, para este caso seran Trias (Triangulo) los
elementos triangulares son ideales para representar superficies con curvas
pronunciadas, esquinas cerradas o geometrias que convergen, este tipo de
elementos cuenta con 3 nodos y 3 grados de libertad en cada nodo dando un
total de 9 grados de libertad de traslacién en el elemento, de esta manera el
mallado tiene una mejor calidad, esto se puede observar en la figura 3.12 donde
la longitud de los elementos triangulares de la tobera son de 2 mm, por otro lado
en la figura 3.13 se observa que para el dominio la longitud maxima es de 20mm,
teniendo con esto un minimo de 2mm y un maximo de 20mm para la malla final



E!] Length Parameters
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FIGURA 3.13: Longitud de los elementos del dominio. [ANSA]

3. Definicidon de los criterios de calidad.

En este apartado de Quality Criteria, donde se selecciona el solver que se utilizara
en este caso para CFD, al seleccionarlo el ANSA cargara automaticamente los
valores para este solver, como el modelo con el que se esta trabajando es sdlido,
nos dirigimos al apartado Solids donde ajustaremos los valores de los limite
paramétrico, para la relacion dimensional (Aspect Ratio) este parametro es una
meétrica de calidad de mallado que mide el grado de estiramiento o distorsion del
elemento triangular el Aspect Ratio puede variar en un valor de 1 a 5 siendo 1 el
ideal ya que corresponde a un elemento regular (figura 3.14), de igual manera
encontramos la asimetria del elemento o Skewness esta herramienta ayuda a medir
cuanto se desvia un elemento o celda de su forma ideal, la asimetria es una de las
principales medidas de calidad para una malla, la asimetria determina cuan cerca
de lo ideal esta una cara o celda.[36] Sabemos que si se tiene un alto Skewness
esto indica que se tienen celdas muy deformadas lo que implica una convergencia
de baja calidad, para evitar esto nos basamos en la escala de calidad la cual nos
indica que un Skewness de 0.50 a 0.8 arroja una convergencia de malla aceptable,
para este mallado se opto por un valor de 0.7 siendo el que mejor se ajusta al disefio
(figura 3.14).[35]
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La siguiente tabla (3.9) muestra el rango de valores de asimetria y el
correspondiente Calidad de la celda.[36]

Valor de la asimetria | Calidad celular
1 degenerados
09 —<«1 mal (fragmento)
0.75 —09 pobre
05—0.75 Justo
0.25 - 05 Bien
=0 — 0,25 Excelente
0 equilatero

TABLA 3.9: Valores de asimetria (Skewness). [36]

Segun la definicién de asimetria, un valor de 0 indica una celda triangular equilatera
(mejor) y un valor de 1 indica una celda completamente degenerada (peor). Las
células degeneradas (fragmentos) se caracterizan por nodos que son casi
coplanares (colineal en 2D).[36]

@ Quality Criteria - Presentation Parameters

Name: CFD criteria|

Shells Solids Graph Parameters Presentation Parameters
Criteria Calculation Caolar Failed
aspect ratio FLUENT ~ [ 1.
skewness FLUENT ~ [EH 0.7

FIGURA 3.14: Parametros de Calidad. [ANSA]

4. Propiedades.

En este apartado se seleccionan las distintas partes de la tobera y el dominio, se
selecciona la parte de la tobera, se le da un nombre (name), se selecciona el tipo
de zona (zone type), y se guarda (figura 3.15) y de esta manera se continua con

63



todas las zonas, es de suma importancia indicar que tipo de zona es ya sea de
entrada, salida, interior (parte con la que el fluido tiene contacto) o pared (se
denomina pared a las partes del dominio que no tienen contacto con el fluido de
trabajo) para este caso la pared seria el contorno del dominio, en la figura 3.16 se
pueden encontrar las propiedades para la tobera y el dominio.

SHELL_PROPERTY MELP FACE ZONE [SHELL_PROPERTY)

SHELL_FROFERTY HELF X FACE FONE [SHELL PROPERTY]

FIGURA 3.15: Propiedades. [ANSA]

r h
Properties X
cEYA: a -ael
+ @ sHELL SOLID

» I;:I Name ZONE_TYPE Num.Elem USE_IN_MODEL THICK +

o [ 1 Default PSHELL Pro... wall 0 2 0.1

¢ MW 2 pared wall 21998 0.1

] D 3 tobera externa interior 24294 01

v Il 4 inletcold pressure-inlet 13288 -] 0.1

@ [@ 5 toberainterna interior 7830 2 01

v Il 6 inlethot pressure-inlet 4762 ] 0.1

¢H 7cono interior 7648 8 01

g 8 contorno wall 106600 01

9 @ 9 outlet pressure-outlet 4624 01

% [@ 10 Auto Detected Volu... fiuid 2271586

Show Hide Show Only New - Edit Delete Send to ;Current Function

* User Attributes Mat Sync Transparency ~ Apply
PROPERTY total 10 | selected 0

FIGURA 3.16: Propiedades finales. [ANSA]

5. Generacion de la malla

Como ultimo paso tenemos la generacion de la malla, en el apartado “Mesh
Generation” se encontrara la opcion para cambiar el tipo de elemento que tendra el
mallado, para este caso se utilizara el Ortho Trial, el mallado ortho trial se refiere a
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la generacion de elementos que se encuentren alineados de forma ortogonal
(angulos rectos) ya que de esta manera mejora la calidad de la malla y facilita la
convergencia numérica [35], a continuacion, se genera la malla en la opcién Adv.
Free esta herramienta del mallado nos permite aplicar automaticamente algoritmos
adaptativos a la hora de generar la malla seleccionamos Generate el solver arrojara
la malla (figura 3.17), si esta tiene algun detalle que impida que la malla se genere
enviara un mensaje en caso de que la malla sea aceptable la malla se realizara sin
problemas.[35]

Mesh Generati,, Ortho.,

Adv.Fr. | Free , STL .

CFD ,» Map , Batch ,

Remes., Erase ,

FIGURA 3.17: Generacion de la malla. [ANSA]

Dentro de ANSA antes de realizar el mallado se deben asignar las especificaciones
de las entradas y salidas de flujo que se pueden encontrar en la tabla 3.9 de
‘parametros de entrada y salida de los gases de escape en la tobera”, ya que al
transferir el archivo a ANSYS Fluent esto permitira tener un mejor control sobre las
condiciones de entrada y salida y de esta manera los resultados seran mas precisos
durante la simulacion. [11]

ETAPA T total [K] P total [Pa] Velocidad [m/s] Mach
Intel Hot 702 37900 103.1 0.20
Intel Cold 285 56200 196.2 0.60

Outlet 300 - 309.1 1

TABLA 3.10: Parametros de entrada y salida de los gases de escape a la tobera. [11]

En la tabla 3.9 se encuentran las condiciones de entrada y salida de la tobera siendo
la primera condicion la temperatura total y la segunda condicion de frontera
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establece la presion a la entrada de la tobera y salida del dominio para asi poder
apreciar de manera mas exacta como cambian los valores a lo largo de este,
tomando como valores de salida la presidén y temperatura atmosférica.

FIGURA 3.18: Mallado de la tobera de un GEnx-1B y su dominio. [ANSA]

Como ya se dijo anteriormente el hecho de que la longitud del dominio sea extensa
(50 radios 0 65m y 5.2m de ancho) permite visualizar de manera mas precisa la
disipacién de la estela y el comportamiento de las simulaciones de las diferentes
variables como, velocidad, presién, energia cinética y acustica figura 3.18.

hell

quads L]
trdas 1/ wh
B sy

Wokune
tetrwais A1k a2
tatal  : 11N

FIGURA 3.19: Mallado de la tobera del motor GEnx-1B. [ANSA]

En la figura 3.19 se puede apreciar el mallado interno de la tobera y el mallado
externo o a su alrededor dentro del dominio. Durante la realizacién de las mallas
nos encontramos con la complicacion de que las mallas no pueden ser generadas
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de manera correcta si el CAD cuenta con vértices, ya que las puntas no se pueden
mallar de una manera uniforme, por este motivo los disefios se modificaron para
quitar la punta del cono de la tobera, asi como hacer de manera redonda los
chevrones para un mallado uniforme y de calidad, esto con fines meramente
practicos, evitando que las simulaciones se afecten.

3.6.2 ANALISIS DE CONVERGENCIA DE LA MALLA.

Para el analisis de convergencia de la malla nos centraremos en los criterios de
calidad Aspect Ratio y Skewness [35]. Anteriormente se mencionaba la funcién de
estos dos criterios, Aspect Ratio, el cual es clave para la generacion tanto del
mallado superficial como el mallado volumétrico, este se refiere a la relacion entre
las dimensiones de un elemento, es decir la proporcion entre el lado mas largo vy el
lado mas corto de elemento triangular.

Para un aspect ratio muy alto (elementos muy deformados) podemos encontrarnos
que a la hora de generar la malla este puede afectar negativamente la precision y
convergencia en el momento de la simulacién. Para poder considerar un aspecto
ratio ideal o de calidad los elementos deben tener una relacion de 1, para elementos
triangulares esta relacién debe estar entre 1 y 3 esto dentro de las zonas criticas de
la malla, para zonas con menos criticidad se puede aceptar un valor de 5 sin
embargo si la zona es de interés fisico o cuenta col alto gradiente este debe
disminuirse a 3. [35]

Para la realizacién de estas simulaciones (Figuras 3.21-3.26) al realizar la malla se
tomé como relacion de calidad 1 (véase figura 3.11) re realiza el mallado y se genera
el analisis de convergencia obteniendo como resultados que el 21.93% de los
elementos de la malla se encuentran dentro del rango de 2 a 4 siendo estos los
elementos de mallado de la tobera en cuestién, de igual manera se tiene un 69.22%
de elementos con un rango de 4 a 6 siendo estos los elementos pertenecientes al
dominio alrededor de la tobera (tabla 3.11 y grafica 3.1).
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Calidad de Aspecto Solide ASPECTO [FLUIDO]

Salid Aspect Table
I of Element with min valae MIN Value
A42714 3.01043
I of Element with max value MAX Value
2106644 17.0523
Class No of Elements Fere(%e)
1 From: - To: L] 1 ]
2 From: ] Te: | 2 ] 0
3 From: 2 To: 4 408307 21.9365
4 From: 4 Ta: [ 1572549 69.2269
5 From: & To: L] 194828 837674
6 From: 8 To: 10 5430 0.23992
7 From: _ 18 Ta: o tm 452 DOLFEIR _
Oul of any class range { 0
TOTAL 2271586
TABLA 3.11: Calidad de Aspect ratio solido [ANSA]
Grafo de aspecto solido
Campos
Clase [—
P =507 000 -
(Clase | 0.00- o
2: 200 | 000% [II
Clase | 2.00- G
Clase | 200 | - > 95307
Clase | 4.00- J
e | I 5 1572539
|Clase | 6.00- .
e _ 8.58% 159538
IClase 8.00 - =
6: 10.00 0.24%
(Clase > i
C T 1 i
2271586

GRAFICA 3.3: Grafica de Aspect Ratio [ANSA]

Por outro lado, encontramos el criterio de calida Skewness anteriormente se
menciona que la asimetria determina cuan cerca de lo ideal (equilatero) esta una
cara o celda (Figura 3.17). [36]

Highly Skewed

Equilateral Triangle Triangle

FIGURA 3.20: Triangulos ideales y sesgados. [36]
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Sabemos que para un valor de asimetria igual a 0 se considera un elemento
equilatero aceptable (mejor), y para un valor igual o mayor a 1 indica un elemento
completamente degenerado (peor), el método utilizado para medir la asimetria se
basa en el volumen equilatero (este se aplica solo a triangulos y tetraedros).

En el método de desviacion de volumenes, la asimetria se define como:

Optimal cell size—Cell size
Skewness = =2 , : 3.7
Optimal cell size

Donde, el tamafo optimo de la celda es el tamafio de una celda equilatera con el
mismo radio circundante. Las mallas de calidad cuentan con un valor de sesgo de
aproximadamente 0.4 para mallas volumétricas, la tabla anterior ofrece una guia
general sobre la relacion entre celdas asimétricas y su calidad (véase tabla 3.9).[36]

En la tabla 3.12 y grafica 3.2 se puede apreciar que el mayor porcentaje de los
elementos mallados se encuentran por debajo de 0.4 de sesgo esto nos indica que
la malla generada es una malla de calidad dentro de los parametros descritos en
ANSA [35].

Sesgamento solido (solo tetras) EQUIVOLUME SKEW de calidad.

[FLUIDO]
Tabla de Asimetria Solida (solo Tetras)
ID de un elemento con valor minimo Valor MIN
1387770 3.45106e-05
ID de Elemento con valor maximo Valor MAX
2336868 0.850497
Clase | Numero de elementos | J Perc(%o)
1 I De: _. -30 Para: 0 0 ]
2 De: | 0 | Para: | 0.1 287686 I 12.6645
3 | pe 0.1 Para: | 0.2 519888 [ 223866
4 | De: 02 | Para: | 03 583461 I 25.6852
5 De: 0.3 Para: | 04 440016 | 19.3704
6 | De: | 04 | Para: | 05 264148 [ 116284
7 De: 0.5 | Para: | 0.6 125078 | 5.5062
8 De: 0.6 | Para: | 07 43070 | 1.89603
9 | De: | 07 | Para: | 08 8231 [ 0362346
10 | De: 0.8 | Para: | 09 8 | 0.000352177
11 | De: 0.9 Para: | 092 0 | 0
12 De: | 082 | Para: | 095 0 I 0
13 | De: 095 | Para: | 098 0 0
14 | De: 098 | Para: | 099 0 0
15 [ De: | 099 | Para: | 0999 0 0
16 | De: | 0999 | Para: | 1 0 0
17 De: 1 Para: | + [i] 0
Fuera de cualguier rango de clase 0 . 0
TOTAL 2271586

TABLA 3.12: Sesgamento de elementos (Tabla de asimetria). [36]
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Grifico de asimetria solida (solo tetras)

o ™ (]
Clases it Elementos

Clase 1: <000 | 000% 0
Clase 2 0.00-0.10 12.66% 257686
Clase 3: 0.10 - 0.20 22.59% 519888
Clmsed. | 020-030 25.69% 83461
IClase 5: 0.30 - 0.40 1937 430016
Clase 6: 0.40 - 0.50 11.63% 264148
Clase 7: 0.50 - 0.60 551% 125078
Clase 5: 0,60 - 0.70 1.90% 43070
Clase 9: 0,70 - 0.80 0.36% 5231
Clase 10: 0.50 - 0.90 0.00% 5
Clase 11: 0.90-092 | 0.00% 0
Clase 12 0.92-095 | 0.00% o
Clase 13: 0.95-098 |0.00% ]
Clase 14: 0.98-099 | 0.00% 0
Clase 13: 099-1.00 | 0.00% o
Clase 16; L00- 100 | 0.00% 0
Clase 17: ~ 100 | 0.00% ]
Totsl: 2271586

GRAFICA 3.4: Grafica de asimetria.

Con los datos obtenidos anterior mente de las tablas 3.11 y 3.12, podemos concluir
que la malla genera cuanta con una buena calidad y por ende esta no se
distorsionara al momento de generar las simulaciones, dicho esto podemos decir
que la malla cuenta con una convergencia adecuada para el tamafio de los
elementos y el numero de elementos (Tabla 3.13)

NUMERO TOTAL de ELEMENTOS SOLIDOS | PORCENTAJE (%)

TIPO | TETRA TETRA2 FENTA PENTA2 CHEXA CHEXA2 PIRAMIDE PYRAMID2 | POLIEDRICO | TOTAL
NUMERO 2171586 | [] 0 0 0 | 0 [ 0 [ 0 [ 0 | 2271586
PERC % 100 000 0.000 0000 0.000 0.000 0000 0.000 @000 0000 100 000

TABLA 3.13: Numero total de elementos de malla. [ANSA]
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3.7 SIMULACION DE LA ESTELA

Para la simulacion de la estela se consideraron los siguientes valores del motor en
su etapa de vuelo y en condiciones de tiempo variante para poder obtener la
simulacién adecuada, tomando como base un modelo de simulacion RANS que
permitira la simulacién del flujo turbulento, con el fin de promediar las ecuaciones
de Navier-Stokes en el tiempo.

Para esta simulacion se emplea el modelo RANS (Reynolds-Averaged Navier-
Stokes) debido a su equilibrio oOptimo entre precision fisica y demanda
computacional. Dado que el objetivo del estudio es analizar el comportamiento de
la vorticidad generada por la energia cinética que provocan estos, con el fin de
disminuirlos y obtener una disminucion acustica, el interés principal radica en las
propiedades del flujo medio y no en las fluctuaciones turbulentas instantaneas de
pequena escala.

La eleccion se fundamenta en que el modelo RANS permite resolver el campo de
flujo mediante el promediado de las ecuaciones de conservacion, modelando los
esfuerzos de Reynolds a través del modelo k-e (k-épsilon)

Esta metodologia es el estandar en la industria y la academia para aplicaciones de
ingenieria, permitiendo obtener resultados convergentes y confiables con una
inversion de tiempo y recursos de hardware significativamente menor que métodos
de alta resolucién como LES o DNS."

El modelo k-e (k-épsilon) es un modelo de dos ecuaciones de transporte que
pertenece a la familia de modelos de viscosidad de remolino (Eddy Viscosity
Models) donde:

e k (Energia cinética turbulenta): Determina la energia en las fluctuaciones.
e ¢ (Disipacion turbulenta): Determina la escala en la que la energia turbulenta
se disipa en calor.

Para las condiciones de frontera, los datos se tomaran directamente del ciclo
térmico del motor turbofan GEnx-1B, para introducirlas a la simulacién de ANSYS
Fluent, como flujo se selecciond aire como gas ideal para llevarlo en el proceso. Las
condiciones iniciales seran las condiciones de entrada en la tobera de gases
calientes y en la tobera de gases frios (tabla 3.9), valores que seran constantes a la
entrada de la tobera.

La energia cinética del fluido en una tobera es directamente proporcional a la
generacion de ruido [27]. A medida que la tobera acelera el fluido al convertir la
energia potencial (presidén y calor) en movimiento, la alta velocidad del gas que sale
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crea turbulencia y ondas de choque, que son la fuente principal del ruido
aerodinamico en la tobera. Cuanto mayor sea la energia cinética (mayor velocidad),
mas intenso sera el ruido.

Las toberas Chevron reducen el ruido de los motores a reaccion al convertir la
energia cinética de alta velocidad en la mezcla de gases de escape, lo que
disminuye las turbulencias y la intensidad del sonido. Las estrias en forma de "V" a
la salida de la tobera generan vértices que ayudan a mezclar los gases calientes del
motor con el aire circundante de manera mas controlada, lo que encapsula las
ondas sonoras Yy reduce el nivel de ruido general. Esta reduccion de ruido también
permite disefios de aeronaves mas ligeros, ya que se puede usar menos material
de aislamiento acustico.

Las estrias en los bordes de la tobera (en forma de chevron) crean vortices
controlados.

o Estos vortices aumentan la mezcla del chorro de escape con el aire
circundante.

e Esta mezcla mas eficiente, impulsada por los vortices, rompe las
turbulencias mas grandes y las reemplaza por turbulencias mas
pequefas y menos intensas.

e Aldispersar la energia acustica en un area mas grande y reducir la energia
de las ondas sonoras, se logra una disminucién significativa del ruido
percibido

A continuacion, se pueden observar las simulaciones de energia cinética y velocidad
de los gases de salida de las toberas disefiadas anteriormente, se puede apreciar
de mejor manera la cantidad de energia cinética.
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0 10.000 20000 (m)

L EE— —
5,000 15.000

FIGURA 3.21: Estela de velocidad de los gases en la tobera E1216 [ANSYS Fluent]

0 10000 20000 ¢m)

5,000 15000

FIGURA 3.22: Estela k-¢ de la tobera E1216. [ANSYS Fluent]

En la figura 3.21 se puede apreciar el comportamiento de la velocidad de los gases
calientes y frios de salida en la tobera y a lo largo de la estela, como se puede ver
existe un desprendimiento de flujo debido a la mezcla de flujos esto ocasiona qué
se tenga una estela menos uniforme y con vortices de gran escala a la salida figura
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3.22, esto a su vez ocasiona frecuencias mas altas y por lo tanto mayor ruido a la
salida.

ANSYS

2021

o 10 000 20000 (m)
o —

5000 15000

FIGURA 3.23: Estela de velocidad de los gases en la tobera E1418 [ANSYS Fluent]

a 1000 22000 4m)
— )

FIGURA 3.24: Estela k-¢ de la tobera E1418 [ANSYS Fluent]

Ahora bien, para esta propuesta se optd por incrementar los chebrones en ambas
salidas tanto en la tobera de salida de gases calientes (de 6 a 10 chevrones), como
a la salida de gases frios la tobera en la géndola (de 12 a 16 chevrones), se puede
apreciar que la velocidad a la salida se vuelve un poco mas estable, la vorticidad
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disminuye y se ve una estela considerablemente uniforme sin desprendimiento al
final de la estela figura 3. 23, por otra parte, para la vorticidad de la energia cinética
podemos observar un nucleo mas estable sin embargo los limites siguen mostrando
grandes vortices que siguen generando una cantidad considerable de ruido figura 3
24,

o

o 10 000 20000 (m)
5,000 15.000

FIGURA 3 25: Estela de la velocidad de los gases en la tobera E16110 [ANSYS Fluent]

e B 18080

FIGURA 3.26: Estela k-¢ de la tobera E16110 [ANSYS Fluent]
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Para esta propuesta final se consider6 pasar de 12 chevrones externos a 16 y de 8
internos a 12, esto debido a que al aumentar los chevrones se pudo observar como
el flujo se estabilizaba de una manera considerable, sabiendo también que los
chevrones deben ser pares tanto en la tobera externa como tobera interna ya que
al utilizar chevrones impares se observé que el flujo se desestabiliza de una manera
sumamente considerable, como se puede apreciar en la figura 3.25 la velocidad del
chorro de gases de escape se estabiliza considerablemente y a su vez el nucleo
incrementar la velocidad de estos aportando a los gases un incremento de velocidad
total, mientras que en la figura 3.26 se apreciar como los vortices de los gases de
salida se reducen proporcionando una estela uniforme y estable, rompiendo de esta
manera los vortices grandes, reduciéndolos y mejorando la estela para disminuir el
ruido producido por estos.

El desarrollo de la metodologia de disefio paramétrico permiti6 generar
exitosamente dos geometrias de tobera tipo chevron (E1216, E1418 y E16110)
compatibles con las restricciones dimensionales del motor GEnx-1B. La simulacion
CFD mediante el modelo de turbulencia k- e demostroé ser una herramienta eficaz
para visualizar los fenobmenos de mezcla, validando la hipdtesis de que la
introduccion de perturbaciones geométricas en el borde de fuga altera
significativamente la estructura de la estela.

3.7.1 ANALISIS CUANTITATIVO DEL DESEMPENO
(E16110 VS. E1216)

El analisis comparativo de los contornos de Energia Cinética Turbulenta (TKE)
permite concluir que la configuracion E16110 (16 chevrones con alta penetracion)
ofrece el mejor desempefio aeroacustico tedrico. Al contrastarla con la tobera
estandar (E1216), se observan las siguientes mejoras cuantitativas:

1. Reduccién del Nucleo Potencial: La longitud del nucleo potencial (zona
de alta velocidad intacta, visible en rojo en los contornos) se redujo
aproximadamente un [0.3 %] en comparacion con los disefios E1216 Y
E1418. Fisicamente, esto indica una mezcla mucho mas rapida entre el flujo
primario y el secundario, eliminando la fuente principal de ruido de baja
frecuencia en una distancia menor.

2. Disipacion de la Estela: Mientras que en los disenos E12I16 Y E1418 |a
estela turbulenta mantiene su intensidad hasta los [15 metros] aguas abajo
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de la salida, el disefio E16110 logra disipar estas estructuras energéticas a
una distancia de [10 metros], lo que sugiere una atenuacion acustica
efectiva en campo lejano.

3. Intensidad de Turbulencia (TKE): Se registré un incremento local de la
TKE en la zona inmediata a la salida de la tobera E16110, alcanzando

valores pico de [4.579, + 03 ,:_Zz 0 485 J/kg] que se pueden observar en la

escala de datos en la figura 3.23. Este aumento es deseable y confirma la
generacion de vortices longitudinales que rompen las grandes estructuras
turbulentas (ruido grave) en remolinos mas pequefios (alta frecuencia) que
se atenuan rapidamente por la atmésfera.

3.7.2 COMPARATIVA DE VARIANTES

Al comparar las propuestas, el disefio E1216 mostré un comportamiento intermedio,
con una reduccién del nucleo del [0.3 %]. Esto demuestra que aumentar el nimero
de chevrones y su penetracion (pasando de 12 a 16) tiene un impacto directo y
positivo en la tasa de decaimiento del chorro, sin requerir cambios estructurales
mayores en el motor.
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CAPITULO IV: ANALISIS DE RESULTADOS Y
DISCUSION

Las toberas o boquillas chevron han generado gran auge ya que en la actualidad se
consideran uno de los sistemas de disminucion de ruido con mayor impacto en la
industria aeronautica, las investigaciones han revelado que al implementar los
chevrones se produce una reduccion acustica significative.

Dentando la geometria del borde de salida, las boquillas de chevron son la causa
de la mejora en la mezcla entre corrientes adyacentes, reduciendo el gradiente de
velocidad a través de la pluma del chorro. La tasa de penetracion en los |6bulos de
chevron individuales es menor que la de las boquillas con pestanas, por lo que los
vortices resultantes son mas débiles [19].

En comparacion con otras tecnologias implementadas para la mitigacion de ruido,
los chevron son hasta ahora la herramienta mas efectiva para la mitigacion de ruido,
con una penalizacion minima de rendimiento del motor.

Como se puede en las imagenes 3.18, 3.19, 3.20 las estelas generadas mediante
el modelo RANS donde se puede observar la implementacion del modelo k- donde
K representa la energia cinética de la turbulencia, mientras que ¢ representa la tasa
de disipacion de esa energia, esto con el fin de predecir el comportamiento de la
turbulencia del chorro de salida.

La mezcla del flujo de escape a alta velocidad con el aire en reposo produce ruido
de turbina, que a su vez genera friccion. Cuando estos dos flujos a diferentes
velocidades se mezclan, se crea una cantidad significativa de turbulencia, cuya
intensidad, y por lo tanto el ruido, aumenta con la octava potencia de la diferencia
de velocidad [20-22]

En la imagen 3.20 se logra apreciar una intensidad de turbulencia (energia cinética)
mas uniforme la cual tiene una longitud de chorro alargada, donde esto demuestra
que las frecuencias en este disefio se mitigan a una longitud mayor debido a los
vortices generados al salir de la tobera.

De igual manera la imagen 3.12, se observa una intensidad mayor que por ende
nos da una energia cinética mayor al igual que la tobera anterior tiene una mitigacion
de vortices mas alargada y por ende el ruido tarda mas en disiparse.

Por el lado contrario encontramos la tobera E16110 en la imagen 3.13 donde la
energia cinética que se encuentra justo a la salida de la tobera es evidentemente
una mezcla de flujo mas intensa y rapida que en los modelos anteriores, al obtener
una mezcla mas intensa podemos decir que de alguna manera existe un aumento
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en el empuje de salida de los gases y de esa misma manera se observa como la
disipacidon de esta energia es mas rapida y acorta la longitud del “nucleo potencial”
del chorro.

En las ultimas décadas las investigaciones sobre la disminucion acustica en los
motores turborreactores se ha basado en disefar toberas que contengan estos
dientes en forma de v (chevron) que se convirtieron en una de las tecnologias mas
avanzadas de atenuacion de ruido.

De acuerdo con Bridges y Brown, el numero de chevrones controla el espaciado
azimutal entre los vortices axiales, mientras que la penetracion de los chevrones
controla su intensidad y su longitud controla la distribucién de vértices dentro de los
vortices axiales. Bridges y Brown también estudiaron la influencia que tienen los
parametros geomeétricos de los chevrones en las caracteristicas del flujo y el ruido,
donde sostienen que un elevado numero de chevrones resulto en una buena
reduccion de bajas frecuencias sin que esto generara una penalizacion considerable
en las altas frecuencias [23].

Por otro lado, los vértices de baja velocidad son absorbido por el flujo principal
mediante los vértices de gran escala, como resultado de esto, cada seccidn
transversal del chorro experimenta un rapido aumento del flujo masico [24]. En su
estudio Martin y Meiburg demostraron que la interaccion entre los vortices
azimutales (vortices primarios) y las estructuras vorticosas longitudinales se
producen en la terminacion de la region del nucleo potencial [25].

Segun Tam [26-27] en comparacion con los chorros supersonicos, donde las
grandes estructuras de turbulencia y las ondas de intensidad son directamente
responsables de generar la mayor parte del ruido, en los chorros subsonicos la
principal fuente de ruido es la turbulencia a pequefas escalas. En consecuencia, la
radiacion de ruido de banda ancha aumenta en los chorros subsoénicos debido al
incremento de la turbulencia a pequefa escala [25].

De esta manera podemos demostrar que en el disefo figura 3.7 E16I112 la
turbulencia generada podria considerarse una vorticidad mayor a la generada por
los disefios figura3.6 E14I8 y figura 3.5E12I6 donde esta no afecta al empuje
generado y por ende al tener una mayor vorticidad el ruido producido se disminuye
dando, asi como resultado un disefio optimo y apropiado para la hipdtesis antes
mencionada.
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CAPITULO V: CONCLUSIONES

A lo largo de las investigaciones para poder encontrar una disipacién dentro de la
contaminacion acustica generada por los motores de avion. Esta investigacion tiene
como uno de sus principales objetivos recopilar y realizar una valoracion de las
bibliografias necesarias que permitan cubrir con toda la informacién requerida
mediante la seleccion consistente de datos que expliquen el trabajo producido por
el flujo que atraviesa el motor y el ruido producido por la expansion de los gases a
la salida de la tobera.

Como primer punto de esta investigacion se recopild la mayor cantidad de
informacion que permitiera desarrollar el ciclo térmico del motor turbofan GEnx-1B
y de esta manera encontrar los valores criticos de entrada y salida en cada una de
las etapas que componen el motor, esto con el fin de entregar una simulacién mas
acertada y apegada a la realidad y al funcionamiento del motor antes mencionado,
con dicho ciclo.

Durante la realizacion de los diferentes disefios se logré encontrar los disefios con
brindaban una mejor optimizacion al disefio y adaptacion a la ultima etapa de la
turbina del motor GEnx-1B localizado en el hangar de las instalaciones del instituto
politécnico nacional en la escuela superior de ingenieria mecanica y eléctrica, con
dichos disefos logramos aportar la investigacion necesaria para la fabricacion de
una tobera chevron para dicho motor, después de revisar y validar los disefios
obtenidos, se llego a la eleccion de tres disefios optimos, el primero cuenta con 12
chevrones externos (géndola) y 6 chevrones internos en la tobera de salida de
gases calientes (E1216), el segundo disefo con 14 externos y 8 internos (E1218) y
un tercero que cuenta con 16 chevrones externos y 10 internos (E16110) dandonos
este ultimo los mejores resultados para la generacion de vorticidades adecuadas
que permitieron disminuir el ruido generado, dicho esto logramos encontrar un
disefio que permitiera tener y mantener una expulsion adecuada y eficaz de los
gases a la salida de la tobera y a su vez generar una disminucion acustica y perdida
de vorticidad a lo largo de la estela, dando como resultado una atenuacién mas
optima y una disminucion acustica adecuada.

De igual manera al evaluar los resultados de las simulaciones obtenidas de los tres
disefos propuestos en los cuales se puede observar como los vortices de los gases
de salida que generan la estela de energia cinética se estabilizan progresivamente
de acuerdo con el aumento de chevrones tanto en la tobera interna como en la
gondola, de esta manera encontramos el disefio optimo que nos permita encontrar
un balance adecuado entre el componente (Chevron) y los gases de salida.

Se concluye que al modificar la geometria original de la tobera de salida de los
gases en el motor GEnx-1B e implementar los chevrones en la gbéndola de este
mismo, asi como aumentar los chevrones en la tobera interna y generar una relacién
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entre estos y el ruido generado por la mezcla de los gases de escape disminuye
considerablemente, esto nos permite confirmar que al modificar dicha geometria se
puede apreciar una reduccidon sonora y por ende una disminucidn en la
contaminacion.

El disefio E16110 figura 3.21 y 3.22 es la candidata éptima para la reduccion de ruido
en el motor GEnx-1B. La simulacién confirma que inducir una mezcla forzada
mediante chevrones agresivos reduce la longitud de la estela de alta velocidad, lo
cual es el mecanismo fisico fundamental para cumplir con las normativas de ruido
aeroportuario mas estrictas.
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