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Accion correctiva

Aeronave

AGL

APU

Avgas

Boletines de servicio

GLOSARIO

Accion tomada para eliminar la causa de una no

conformidad detectada u otra situacion no deseable.

Toda maquina que puede sustentarse en la
atmosfera por reacciones del aire, que no sean las
reacciones de la misma contra la superficie de la

tierra.

Nivel por encima del suelo. (Above Ground Level).

Auxiliary Power Unit o Unidad Auxiliar de Potencia.
Dispositivo montado sobre un vehiculo, cuyo
propdsito es proporcionar energia para funciones

diferentes a propulsion.

Gasolina de alto octanaje, disefiada especificamente

para uso en motores de aviacion alternativos.
Son mandatorios en los cuales se requiere alguna

modificacion o inspeccion del motor, para ser

cumplida en un tiempo especifico.
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Boroscopio

DGAC

Diagnosticar

Diagnostico de falla

Eficiencia isentrépica

Entrenamiento

FAA

Fallas

GPS

IAS

Este ensayo permite inspeccionar interiormente
equipos sin acceso, observando en vivo la
transmision de las imagenes que envia la fibra por
medio de un monitor externo.

Direccion General de Aeronautica Civil.

Predecir una posible falla.

Término que se refiere tanto a la deteccion de una

falla como a la localizacién de la misma.

Definida como la relacién apropiada del trabajo real y
el ideal. Es siempre inferior al 100 %.

Es el proceso por el cual los parametros de la red se

adecuan de acuerdo a la solucién de cada problema.

Es la autoridad nacional de aviacion de los Estados

Unidos. (Federal Aviation Administration).

Desperfecto de un equipo 0 maquina.

Sistema de Posicion Global.

Velocidad indicada del aire.
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Impulsor

LC

NOTAM

Pamb

Pd

Pista

Pilotar

MEL

MPM

MOM

Son los elementos giratorios en forma de hélice que
realizan el trabajo de convertir la energia mecanica
del motor en energia de empuije.

Chequeo realizado en la linea de vuelo (Line Check).
Notas a los Aviadores (Notice to Airmen).

Presion estatica del ambiente.

Presién dinamica del flujo de aire sobre el avion.
Libras por hora.

Area rectangular definida en un aerédromo terrestre,
preparada para el aterrizaje y el despegue de las

aeronaves.

Manipular los mandos de una aeronave durante el

tiempo de vuelo.

Lista emitida por la compafiia aérea, especificando
sistemas 0 equipos inoperativos que permiten el
vuelo de la aeronave con determinados requisitos.

(Minimum Equipment List).

Manual de Procedimientos de Mantenimiento.

Manual Operativo de Mantenimiento.
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RAC

Registrador de vuelo

Rpm

Tamb

TAT

TROUBLESHOOTING

Regulaciones de Aviacion Civil.

Cualquier tipo de registrador instalado en la aeronave
a fin de facilitar la investigacion de accidentes o
incidentes.

Revoluciones por minuto.

Temperatura del ambiente.

Temperatura total de aire.

Resolucion de problemas. Es una forma de resolver
problemas. Es la forma sistematica de buscar el

origen de un problema para que este pueda ser

resuelto.
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RESUMEN

El presente trabajo de graduacién tiene como objetivo crear una propuesta
de mejora en la eficiencia del motor V2500 del avién Airbus A320, a través de
un andlisis donde se toman en cuenta factores internos como externos del
motor. Por esto se da a conocer una breve descripcién de los diferentes tipos
de mantenimiento aplicables a aeronaves, asi como un programa de inspeccién

progresiva.

Este andlisis puede tener un gran valor a la industria de la aviacion, ya que
pretende reducir costos y hacer eficiente la operacidon aérea comercial,
poniendo en evidencia los factores que pueden estar afectando en el
desempefio de consumo, considerando los criterios termodinamicos de
estandarizacion de funcionamiento del motor en diferentes condiciones
climaticas, condiciones de mantenimiento y condiciones de vuelo, todo eso con

el fin de analizar la eficiencia del motor y el consumo energético del avién.

En este estudio se deben tomar en cuenta otros factores externos del
motor, e identificar cuales son los que van estrechamente ligados a que su
eficiencia y desempefio se vean afectados por estos, de manera tal que la
operatividad del motor y sus componentes sean de un 100 %. Con base en las
herramientas tecnolOgicas provistas por el fabricante, se consideran las buenas
practicas en todos los ambitos para capacitar al personal y obtener una mejora

en la eficiencia energética.
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OBJETIVOS

General

Realizar una propuesta de mejora en la eficiencia del motor V2500 del

Airbus A320, para ayudar al medio ambiente y economia de los usuarios.

Especificos

1. Obtener la eficiencia de fabrica del motor V2500 y comparar la eficiencia

actual de los motores para determinar su efectividad.

2. Calcular los ajustes o modificaciones necesarios para aumentar la

eficiencia del motor V2500 y realizar una propuesta de mejora.

3. Comparar los resultados de eficiencia de fabrica con los actuales y con la

propuesta calculada para el motor V2500, para determinar su vida (til.
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INTRODUCCION

Los motores de aviacion no difieren demasiado de los motores utilizados
en automoviles. El principio de estos motores se basa en la combustion del aire
comprimido y el carburante, que puede ser gasolina o gasoil, en el caso de los
vehiculos terrestres, o queroseno en los aero reactores. Esto se realiza en una
camara de combustidon y se trata de unos principios basicos de funcionamiento
gue se cumplen incluso en los motores a reacciéon, exceptuando los motores

cohete, ya que estos llevan a bordo el oxidante y no utilizan aire atmosférico.

El motor es la parte fundamental de todo vehiculo autopropulsado, y en el
caso de la aeronave, la hace avanzar a través de la masa de aire en lo que se
llama empuje del motor, es decir, la fuerza que se opone a la resistencia al

avance y que hace que el avibn marche.

Alrededor de 1950, con el desarrollo de la industria de la aviacion
comercial y la electrénica, se observd que era necesario designar personal
dedicado exclusivamente a diagnosticar las fallas, que asesoraran los
procedimientos y planearan y controlaran el mantenimiento. En continuo
esfuerzo por mejorar la produccion y mantener las maquinas en buenas
condiciones durante el mayor tiempo posible, se desarrollaron las teorias de
mantenimiento que al paso del tiempo evolucionaron para hacer mas eficientes

SUS procesos.

El mantenimiento correctivo opera las maquinas de forma continua, sin
interrupcion, pero cuando las fallas ocurren pueden ser muy severas y pueden

causar dafios a otros componentes, lo que se conoce como falla catastrofica.
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Este mantenimiento, por lo general, requiere mayor cantidad de mano de obra y
lo m&s probable es un pago excesivo por compra de repuestos, asi como la

pérdida de producciéon de la maquina o equipo.

El mantenimiento predictivo se basa en el hecho de que, cuando un
equipo ha empezado a gastarse, sus condiciones de operacion, tales como la
vibracion, temperatura, condicion de aceite, presion, entre otros, comenzaran a
cambiar, siendo esa la razon por la que este tipo de mantenimiento se basa en
un monitoreo frecuente de la condicion del tiempo (monitoreo de condicion),
para detectar el cambio, analizar sus causas y dar la solucidn correcta, antes de

que se produzca la falla catastrofica.

Los avances en las teorias de mantenimiento, desde sus inicios hasta la
actualidad, sirven para aplicar en los motores de aviacidn un control estricto y
continuo. Por ejemplo, los motores V2500 forman parte de la division de
motores que provee un empuje 111,2 kN, potencia suficiente para propulsar a
un avién Airbus A-320 con una alta eficiencia en cuanto a los rendimientos

operativos.

El monitoreo es un aspecto importante para un programa de
mantenimiento efectivo, ya que valora el rendimiento y el estado del motor,
promueve la deteccion temprana de problemas potenciales por medio de
graficas anormales, lleva a cabo inspecciones, identifica la ruta de causa, y asi
monitorea el periodo mas largo de la tendencia del rendimiento para el plan de

mantenimiento.
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1. GENERALIDADES

Atras quedan los tiempos en que volar era una peligrosa aventura, en la que
se dependia de aeronaves lentas y extremadamente vulnerables a cualquier
condicion meteoroldgica adversa. Hoy en dia, el transporte aéreo es el modo de
transporte existente mas rapido y seguro, con diferencia. La apariciéon del reactor
en la década de los 50 permitié alcanzar mayores niveles de vuelo y velocidades
superiores a la del sonido, evitando asi, durante la fase de crucero, la exposicion
innecesaria de la aeronave a los fendmenos meteorolégicos potencialmente

peligrosos que se producen normalmente en media y baja cota.

La aparicion y mejora de sistemas radioeléctricos de guiado en ruta y
aterrizaje, asi como la incorporacion del radar meteorolégico, junto con la mejora
en los modelos numéricos de prediccion e informacion meteorolégica, han
permitido que las aeronaves puedan operar practicamente bajo cualquier tipo de
condiciones atmosféricas. Dentro de los aspectos que se deben contemplar para
buscar la eficiencia energética de los motores a reaccién se deben conocer los

principios basicos que se tuvieron para llegar a los motorreactores.

1.1. Motor de combustion interna

Un motor de combustion interna es un tipo de maquina que obtiene energia
mecanica directamente de la energia quimica de un combustible que arde dentro
de una camara de combustion. Su nombre se debe a que dicha combustion se

produce dentro de la maquina en si misma, a diferencia de la maquina de vapor.



Figura 1. Motor radial de pistones

Fuente: VIDAL Richard Miguel. EI motor de aviacion de la "A" ala "Z” p. 45.

1.2. Historia

Los primeros motores de combustion interna alternativos de gasolina, que
sentaron las bases de los que se conocen hoy, fueron construidos casi a la vez
por Karl Benz y Gottlieb Daimler. Los intentos anteriores de motores de
combustion interna no tenian la fase de compresion, sino que funcionaban con
una mezcla de aire y combustible aspirada o soplada dentro y durante la primera
parte del movimiento del sistema. La distincibn mas significativa entre los motores
de combustién interna modernos y los disefios antiguos es el uso de la

compresion.

1.3. Estructura y funcionamiento

Los motores Otto y los diésel tienen los mismos elementos principales,
(bloque, ciglefal, biela, piston, culata, valvulas) y otros especificos de cada uno,
como la bomba inyectora de alta presiébn en los diésel, o antiguamente el
carburador en los Otto. A los 4T es muy frecuente designarlos mediante su tipo de
distribucion: SV (Side valves), OHV (over head valve), SOHC (single over head
camshaft), DOHC (double over head camshaft). Es una referencia a la disposicion

del (o los) arbol de levas.



. Céamara de combustion

La camara de combustion es un cilindro, por lo general fijo, cerrado en un
extremo y dentro del cual se desliza un pistébn muy ajustado al cilindro. La posicion
hacia dentro y hacia fuera del piston modifica el volumen que existe entre la cara
interior del piston y las paredes de la camara. La cara exterior del piston esta
unida por una biela al ciguefial, que convierte en movimiento rotatorio el
movimiento lineal del pistén. En los motores de varios cilindros, el ciguefial tiene
una posicion de partida, llamada espiga de ciglefial y conectada a cada eje, con lo
que la energia producida por cada cilindro se aplica al ciguefal en un punto
determinado de la rotacion. Los cigliefiales cuentan con pesados volantes y
contrapesos cuya inercia reduce la irregularidad del movimiento del eje. Un motor

alternativo puede tener de 1 a 28 cilindros.

. Sistema de alimentacion

El sistema de alimentacion de combustible de un motor Otto, consta de un
depdsito, una bomba de combustible y un dispositivo dosificador de combustible,
que vaporiza o atomiza el combustible desde el estado liquido, en las
proporciones correctas para poder ser quemado. Se llama carburador al

dispositivo que hasta ahora venia siendo utilizado con este fin en los motores Otto.

Ahora los sistemas de inyeccién de combustible lo han sustituido por
completo por motivos medioambientales. Su mayor precisién en la dosificacion de
combustible inyectado reduce las emisiones de CO2 (dioxido de carbono), y
asegura una mezcla mas estable. En los motores diésel se dosifica el combustible
gasoil de manera no proporcional al aire que entra, sino en funcién del mando de
aceleracion y el régimen del motor (mecanismo de regulacién) mediante una

bomba inyectora de combustible.



En los motores de varios cilindros, el combustible vaporizado se lleva los
cilindros a través de un tubo ramificado llamado colector de admision. La mayor
parte de los motores cuenta con un colector de escape o de expulsion, que
transporta fuera del vehiculo y amortigua el ruido de los gases producidos en la

combustion.

. Sistema de distribucién

Cada cilindro toma el combustible y expulsa los gases a través de valvulas
de cabezal o valvulas deslizantes. Un muelle mantiene cerradas las valvulas hasta
que se abren en el momento adecuado, al actuar las levas de un arbol de levas
rotatorio movido por el cigiefial, estando el conjunto coordinado mediante la
cadena o la correa de distribucion. Ha habido otros diversos sistemas de

distribucidn, entre ellos la distribucion por camisa corredera (sleeve-valve).

. Encendido

Los motores necesitan una forma de iniciar la ignicion del combustible dentro
del cilindro. En los motores Otto, el sistema de ignicidn consiste en un componente
llamado bobina de encendido, que es un autotransformador de alto voltaje al que
estd conectado un conmutador que interrumpe la corriente del primario para que
se induzca un impulso eléctrico de alto voltaje en el secundario. Dicho impulso
esta sincronizado con la etapa de compresion de cada uno de los cilindros; el
impulso se lleva al cilindro correspondiente (aquel que estd comprimido en ese
momento) utilizando un distribuidor rotativo y unos cables de grafito que dirigen la
descarga de alto voltaje a la bujia. El dispositivo que produce la ignicion es la bujia
que, fijada en cada cilindro, dispone de dos electrodos separados unos milimetros,
entre los cuales el impulso eléctrico produce una chispa que inflama el

combustible.



Si la bobina estd en mal estado se sobrecalienta; esto produce pérdida de
energia, aminora la chispa de las bujias y causa fallos en el sistema de encendido

del automovil.

o Refrigeracion

Dado que la combustion produce calor, todos los motores deben disponer de
algun tipo de sistema de refrigeracion. Algunos motores estacionarios de
automoviles, de aviones y los motores fuera de borda se refrigeran con aire. Los
cilindros de los motores que utilizan este sistema cuentan en el exterior con un
conjunto de laminas de metal que emanan el calor producido dentro del cilindro.
En otros motores se utiliza refrigeracion por agua, lo que implica que los cilindros
se encuentran dentro de una carcasa llena de agua que en los automdviles se
hace circular mediante una bomba. El agua se refrigera al pasar por las laminas

de un radiador.

Es importante que el liquido que se usa para enfriar el motor no sea agua
comun y corriente porque los motores de combustion trabajan regularmente a
temperaturas mas altas que la temperatura de ebullicion del agua. Esto provoca
una alta presion en el sistema de enfriamiento dando lugar a fallas en los
empagqgues Yy sellos de agua, asi como en el radiador; se usa un refrigerante, pues
no hierve a la misma temperatura que el agua, sino a mas alta temperatura, y
tampoco se congela a temperaturas muy bajas. Otra razén por la cual se debe
usar un refrigerante es que este no produce sarro ni sedimentos que se adhieran a
las paredes del motor y del radiador, formando una capa aislante que disminuira la
capacidad de enfriamiento del sistema. En los motores navales se utiliza agua del

mar para la refrigeracion.



o Sistema de arranque

Al contrario que los motores y las turbinas de vapor, los motores de
combustion interna no producen un par de fuerzas cuando arrancan (véase
momento de fuerza), lo que implica que debe provocarse el movimiento del
cigiiefal para que se pueda iniciar el ciclo. Los motores de automocion utilizan un
motor eléctrico (el motor de arranque) conectado al cigiiefial por un embrague
automatico que se desacopla en cuanto arranca el motor. Por otro lado, algunos
motores pequefios se arrancan a mano girando el cigiefal con una cadena o

tirando de una cuerda que se enrolla alrededor del volante del cigtiefal.

Otros sistemas de encendido de motores son los iniciadores de inercia, que
aceleran el volante manualmente o con un motor eléctrico hasta que tiene la
velocidad suficiente como para mover el cigiefal. Ciertos motores grandes utilizan
iniciadores explosivos que, mediante la explosion de un cartucho, mueven una
turbina acoplada al motor y proporcionan el oxigeno necesario para alimentar las
camaras de combustion en los primeros movimientos. Los iniciadores de inercia y

los explosivos se utilizan sobre todo para arrancar motores de aviones.
1.4. Tipos de motores
Son los siguientes:
1.4.1. Motor convencional del tipo Otto
El motor convencional del tipo Otto es de cuatro tiempos (4T), aunque en
fuera borda y vehiculos de dos ruedas hasta una cierta cilindrada se utilizé6 mucho

el motor de dos tiempos (2T). El rendimiento térmico de los motores Otto

modernos se ve limitado por varios factores, entre otros la pérdida de energia por



la friccion y la refrigeracion. La termodinamica nos dice que el rendimiento de un
motor alternativo depende en primera aproximacion del grado de compresion. Esta

relacion suele ser de 8 a 1 0 10 a 1 en la mayoria de los motores Otto modernos.

Se pueden utilizar proporciones mayores, como de 12 a 1, aumentando asi la
eficiencia del motor, pero este disefio requiere la utilizacion de combustibles de
alto indice de octano para evitar el fenomeno de la detonacién, que puede producir
graves dafios en el motor. La eficiencia o rendimiento medio de un buen motor
Otto es de un 20 a un 25 %, es decir, solo la cuarta parte de la energia calorifica

se transforma en energia mecénica.

1.4.2. Motores diésel

En teoria, el ciclo diésel difiere del ciclo Otto en que la combustidn tiene lugar
en este Ultimo a volumen constante en lugar de producirse a una presion
constante. La mayoria de los motores diésel son asimismo del ciclo de cuatro
tiempos, salvo los de tamafio muy grande, ferroviario 0 marino, que son de dos

tiempos. Las fases son diferentes de las de los motores de gasolina.

En la primera carrera, la de admision, el piston sale hacia fuera, y se absorbe
aire hacia la cAmara de combustion. En la segunda carrera, la fase de compresion,
el piston se acerca. El aire se comprime a una parte de su volumen original, lo cual
hace que suba su temperatura hasta unos 850°C. Al final de la fase de compresion
se inyecta el combustible a gran presién mediante la inyecciéon de combustible,
con lo que se atomiza dentro de la camara de combustion, produciéndose la
inflamacion a causa de la alta temperatura del aire. En la tercera fase, la fase de
trabajo, la combustion empuja el piston hacia fuera, trasmitiendo la fuerza

longitudinal al cigtiefial a través de la biela, transformandose en fuerza de giro



para motor. La cuarta fase es, al igual que en los motores Otto, la fase de escape,
cuando vuelve el piston hacia dentro.

Algunos motores diésel utilizan un sistema auxiliar de ignicién para encender
el combustible al arrancar el motor y mientras alcanza la temperatura adecuada.
La eficiencia y rendimiento (proporcién de la energia del combustible que se
transforma en trabajo y no se pierde como calor) de los motores diésel dependen
de los mismos factores que los motores Otto, es decir de las presiones (y por tanto
de las temperaturas) inicial y final de la fase de compresion. Por lo tanto, es mayor
que en los motores de gasolina, llegando a superar el 40 % en los grandes
motores de dos tiempos de propulsion naval.

Este valor se logra con un grado de compresion de 20 a 1 aproximadamente,
contra 9 a 1 en los motores Otto. Por ello es necesaria una mayor robustez, y los
motores diésel son, por lo general, mas pesados que los motores Otto. Esta
desventaja se compensa con el mayor rendimiento y el hecho de utilizar

combustibles mas baratos.

Los motores diésel grandes de 2T suelen ser motores lentos con velocidades
de ciguefal de 100 a 750 revoluciones por minuto (rpm o r/min), mientras que los
motores de 4T trabajan hasta 2 500 rpm (camiones y autobuses) y 5 000 rpm.

(Automdviles).

1.4.3. Motor de dos tiempos

Con un disefio adecuado puede conseguirse que un motor Otto o diésel
funcione a dos tiempos, con un tiempo de potencia cada dos fases en lugar de
cada cuatro fases. La eficiencia de este tipo de motores es menor que la de los

motores de cuatro tiempos, pero al necesitar solo dos tiempos para realizar un



ciclo completo, producen mas potencia que un motor de cuatro tiempos del mismo

tamano.

El principio general del motor de dos tiempos es la reduccion de la duracion
de los periodos de absorcion de combustible y de expulsidon de gases a una parte
minima de uno de los tiempos, en lugar de que cada operacion requiera un tiempo
completo. El disefio mas simple de motor de dos tiempos utiliza, en lugar de
valvulas de cabezal, las valvulas deslizantes u orificios (que quedan expuestos al
desplazarse el piston hacia atras). En los motores de dos tiempos, la mezcla de
combustible y aire entra en el cilindro a través del orificio de aspiracién cuando el

piston esta en la posicion mas alejada del cabezal del cilindro.

La primera fase es la compresion, en la que se enciende la carga de mezcla
cuando el piston llega al final de la fase. A continuacion, el piston se desplaza
hacia atras en la fase de explosién, abriendo el orificio de expulsién y permitiendo

gue los gases salgan de la camara.

1.4.4. Motor Wankel

En la década de 1950, el ingeniero aleman Félix Wankel completé el
desarrollo de un motor de combustion interna con un disefio revolucionario,
actualmente conocido como “Motor Wankel”. Utiliza un rotor triangular-lobular

dentro de una camara ovalada, en lugar de un piston y un cilindro.

La mezcla de combustible y aire es absorbida a través de un orificio de
aspiracion y queda atrapada entre una de las caras del rotor y la pared de la
camara. La rotacion del rotor comprime la mezcla, que se enciende con una bujia.

Los gases se expulsan a través de un orificio de expulsion con el movimiento del



rotor. El ciclo tiene lugar una vez en cada una de las caras del rotor, produciendo

tres fases de potencia en cada giro.

El motor de Wankel es compacto y ligero en comparacion con los motores de
pistones, por lo que gano importancia durante la crisis del petréleo en las décadas
de 1970 y 1980. Ademas, funciona casi sin vibraciones y su sencillez mecéanica
permite una fabricacion barata. No requiere mucha refrigeracion, y su centro de
gravedad bajo aumenta la seguridad en la conduccion. No obstante, salvo algunos
ejemplos practicos como algunos vehiculos Mazda, ha tenido problemas de
durabilidad.

1.4.5. Motor de carga estratificada

Una variante del motor de encendido con bujias es el motor de carga
estratificada, disefiado para reducir las emisiones sin necesidad de un sistema de

recirculacion de los gases resultantes de la combustion y sin utilizar un catalizador.

La clave de este disefio es una camara de combustién doble dentro de cada
cilindro, con una antecamara que contiene una mezcla rica de combustible y aire,
mientras la cdmara principal contiene una mezcla pobre. La bujia enciende la
mezcla rica, que a su vez enciende la de la camara principal. La temperatura
méaxima que se alcanza es suficientemente baja como para impedir la formacién
de 6xidos de nitrdgeno, mientras que la temperatura media es la suficiente para

limitar las emisiones de monéxido de carbono e hidrocarburos.

1.5. Disposicion del motor

Existen varias formas de disefio, construccién y disposicion del motor de

combustion interna;
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1.5.1. Disposicion de los cilindros
o EnV

Otra disposicion es el motor en V. En este los cilindros se agrupan en dos
bancadas o filas de cilindros formando una letra V, que convergen en el mismo
cigiiefial. En estos motores el aire de admision es succionado por dentro de laV'y
los gases de escape expulsados por los laterales L y R. Se usa en motores a partir
de cinco cilindros, sobre todo en automaviles de traccion delantera, ya que acorta
la longitud del motor a la mitad. La apertura de la V varia desde 54° o 60° hasta
90° 0 110°, aunque las mas habituales son 90° y 60°. EI motor VR6 de Volkswagen
es un V6 de apenas 15° de apertura, que permite reducir ligeramente la longitud
del motor (en disposicion transversal). Los motores con disposicion en V mas

comunes son los siguientes:

o V6
o V8
o V10
o V12

o En Linea (L)
El motor en linea (L) normalmente esta disponible en configuraciones de 4 a

8 cilindros. El motor en linea es uno con todos los cilindros alineados en una

misma fila, sin desplazamientos.
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o Cilindros en oposicion

Existen tres tipos diferentes de motores con cilindros en oposicion,

comunmente referidos al término en inglés flat-cylinder engine (motor de cilindro

plano):
. 1. el motor boxer
" 2.laV de 180°
. 3. el motor de cilindros horizontalmente opuestos

Errbneamente se tiende a hablar indistintamente de estos tres tipos de motor
con cilindros en oposicion o a confundirlos entre si. En Alemania, el término boxer
motor es un grupo en el que el motor boxer y el motor con V en 180° se toman
como una misma disposicion. EI motor boxer es el utilizado en los Volkswagen
Escarabajo, Volkswagen Kombi, el Porsche 911, y es muy usado actualmente por
Subaru (en el Impreza, Legacy, entre otros) y tienen por lo general entre 4 y 6

cilindros.

El motor en V de 180°, de configuracion muy similar al motor boxer, es
usado por algunas ediciones especiales de Ferrari y Alfa Romeo. La diferencia
basica consiste en que, ocasionalmente, los motores en V en 180° no usan un
mufion largo como en el Boxer, sino que las bielas comparten la misma posicién
en el ciglefial, haciendo que mientras un piston se acerca al ciglefial el otro se
aleje, contrario a lo que sucede en el Boxer en el que los pistones se alejan y
acercan al mismo tiempo. El V de 180° se usa en motores de mas de 8 cilindros
donde ha resultado mas efectivo, mientras que el Boxer se usa en pares con
menos de 6 cilindros y por ello se han asociado mutuamente como un mismo tipo
de disposicién. El motor de cilindros horizontalmente opuestos es otro nombre

para Boxer.
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La ventaja de estos tres tipos de motores con cilindros en oposicidén es que
tienen una altura menor y el centro de gravedad mas bajo que el de sus pares en
linea y en "V". Tienen una disposicion mas compacta y sus elementos, al ser de
menor longitud, garantizan mayor estabilidad. La principal desventaja de los
motores boxer es su mayor costo de desarrollo y fabricacién, porque necesitan
mayor cantidad de piezas. Los motores Boxer presentan vibraciones menores a
los motores en linea, ya que el centro de masa permanece invariable a través de
una revolucion del motor; solo los momentos de segundo orden se mueven al girar
el volante. Los motores Boxer se han montado en motocicletas ademas de en
autos. Se han montado en toda la saga de motocicletas BMW, tanto de trail como
carretera y deportivas. Estos son motores cilindricos de Boxer que superan el litro

de cilindrada.

Mientras tanto, y de forma menos exclusiva, los motores de cilindros
horizontalmente opuestos se han usado desde finales de los afios treinta en miles
de aeronaves pequefias, y han sufrido ligeras mejoras, al igual que todos los
motores a piston, tales como el sistema de inyeccion, o los cada vez mas
eficientes sistemas de sobrealimentacion. Sin embargo, son motores que
presentan una configuracion de valvulas en la culata (OHV) y una relativa baja
compresion (usualmente 6.6:1), en comparacion con motores de automocién
modernos, ya que son usados bajo otro tipo de condiciones; asi mismo, no se han
producido motores de aviacién que tengan turbo cargador de geometria variable,
como se viene desarrollando desde mediados de la década de los ochentas para

automoviles, y el ciclo diésel en estos motores se encuentra en fase experimental.

o Forma radial o en estrella

En este grupo se encuentran dos tipos de motores, ambos con disposicion

radial de los cilindros: los motores de tipo radial y los motores de tipo rotativo,
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utilizados ambos principalmente en los motores de aviacion y como motores
estaticos. La diferencia entre ambos consiste en que los motores de tipo radial
mantienen el bloque fijo, girando el ciglefial en su interior, mientras que, en los de

tipo rotativo, el cigiefial permanece fijo y es el bloque entero el que gira.

o Forma de H

También se encuentra la disposicibn en H, la cual es una especie de
hibridacibn de dos motores con cilindros en oposicion con el uso de dos
cigiiefales, quedando una bancada por encima de la otra, que generan potencia

para un solo eje de transmision intermedio entre los dos ciglefales.

o Forma de W

Otra disposicidén es en W, que es una especie de doble V combinada en tres
0 cuatro bancadas de cilindros y un cigiefial. Datan de la década de 1920 y son
usadas en algunos vehiculos modernos del Grupo Volkswagen, como el Audi A8,

el Volkswagen Touareg o el Volkswagen Phaeton.

1.5.2. Orientacién del motor

La orientacién puede ser longitudinal o transversal, es decir que el eje del
motor estd colocado a lo largo o a lo ancho del sentido de circulacion del
automovil, respectivamente. A principios del siglo XX, la orientacién habitual era
longitudinal, ya que la traccion se enviaba del motor delantero al eje trasero,
mediante un eje cardan dispuesto de forma longitudinal. Esta disposicion se
mantuvo hasta cuando empezé a generalizarse la traccion delantera. Sin
embargo, los automéviles de lujo y todo terreno suelen seguir utilizando motor

longitudinal.
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El motor transversal permitid, entre otras cosas, al Mini ahorrar bastante
espacio en favor de los ocupantes y esta disposicién es la mas habitual hoy en
dia, en los vehiculos "todo adelante" (traccion y motor delanteros); esto permite
que el habitaculo se encuentre en una posicidon mas baja y comoda al acceso, y
también permite que el piso no se vea afectado por el espacio que ocupa el
cardan de transmision. La orientacion transversal también se usa en automoviles
con motor y traccion trasera, aunque menos habitualmente, ya que la ganancia de
espacio no es tan importante en un automovil de esas caracteristicas (que suele
ser deportivo). En los automdviles con traccion a las cuatro ruedas, se usa un
motor longitudinal y la traccion del eje delantero parte del eje de distribucion o
cardan, o se deriva un eje transmisor desde el eje delantero al trasero cuando se

usa un motor transversal.

. Posicion

o Delantera

La posicion del motor mas habitual es al frente, o que se conoce como motor
delantero. Esta posicién aprovecha mejor el espacio para pasajeros, ya que el giro
de las ruedas restaria espacio si el maletero estuviese delante. Ademas, permite

una mejor refrigeracion del motor, porque puede recibir el viento cuando avanza.
o Trasera
Los motores traseros se utilizan en automéviles deportivos, debido a que la

traccion mejora al cargar mas peso sobre las ruedas motrices. Habitualmente hay

gue incorporar aberturas laterales para la refrigeracién del motor.
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o Central

Si el motor esta entre los ejes delantero y trasero, su posicion es central. Mas
precisamente, un motor central delantero se ubica por detras del eje delantero y
adelante del habitaculo, y un motor central trasero esta detras del habitaculo y por
delante del eje trasero. La disposicién central del motor permite un reparto mas
equilibrado de masa entre los dos ejes, lo que requiere menor inercia para
empezar y dejar de girar. Por eso se utiliza especialmente en automoviles de
carreras. La disposicion central no es absolutamente central; lo que se intenta es
que el motor esté entre los ejes, alargando el morro en los central-delanteros, o

colocando el motor delante del eje trasero en los central-traseros.

1.6. Motor de reaccion

La propulsion a chorro comenzd6 con la invencion del cohete por los chinos
en el siglo XI. El sistema de propulsion del cohete fue utilizado inicialmente para
crear fuegos artificiales, pero gradualmente progresé para crear algunos tipos de

armas, aunque su tecnologia no progreso6 durante siglos.

El problema era que esos cohetes eran demasiado ineficaces para ser Utiles
en la aviacion general. Durante los afos treinta, el motor de combustién interna en
sus diferentes formas (radial estatico y rotatorio, refrigerados por aire y liquido) era
el Unico tipo de planta motriz disponible para los disefiadores aeronauticos. Sin
embargo, los ingenieros empezaron a comprender que el motor de pistones
estaba limitado en términos del maximo rendimiento que podia alcanzar; el limite
era esencialmente el de la eficiencia de la hélice. Esta alcanzaba su maximo

cuando las puntas de las palas se aproximaban a la velocidad del sonido.
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Si el rendimiento del motor, y por tanto del avion, se queria incrementar para
superar esta barrera, se debia encontrar un nuevo modo para mejorar
radicalmente el disefio del motor de pistones, o se necesitaba desarrollar un nuevo
tipo de planta propulsora. Esto fue el motivo para el desarrollo del motor de
reaccion. Los primeros intentos de reactores fueron disefios hibridos en los que

una fuente de energia externa aportaba la compresion.

En este sistema, denominado termorreactor por Secondo Campini, el aire
era primero comprimido por una hélice movida por un motor de pistones
convencional, luego se mezclaba con el combustible y ardia para crear el empuje.
Ejemplos de este tipo de disefio fueron el Coanda-1910 de Henri Coanda,
posteriormente el Caproni Campini N.1 o CC.2 y el motor Tsu-11 japonés, para
impulsar en los aviones kamikaze Ohka a finales de la Segunda Guerra Mundial.
Ninguno era completamente eficiente, y el Caproni Campini N.1 incluso era mas

lento que su disefio tradicional con motor de pistones y hélice.

La clave para un reactor Gtil fue la turbina de gas, utilizada para extraer
energia para impulsar el compresor desde el propio motor. La turbina de gas no
era una idea nueva: la patente para una turbina estacionaria fue otorgada a John
Barber en Inglaterra en 1791. La primera turbina de gas que funcion6 de forma
auto sostenida exitosamente fue construida en 1903 por el ingeniero noruego
Egidius Elling. Las primeras patentes para la propulsion a chorro fueron otorgadas
en 1917. Las limitaciones en el disefio y en la metalurgia impidieron que estos
tipos de motores fuesen fabricados. Los principales problemas eran la seguridad,

la fiabilidad, el peso y, especialmente, el funcionamiento continuo.

En 1929, el aprendiz Frank Whittle envié formalmente sus ideas para un
turborreactor a sus superiores. El 16 de enero de 1930, en Inglaterra, Whittle pidid

Su primera patente (otorgada en 1932).
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La patente mostraba un compresor axial de dos etapas alimentando a un
compresor centrifugo de un unico lado. Whittle posteriormente se concentr6é en un
compresor centrifugo mas simple por varias razones practicas. En 1935, Hans von
Ohain comenzé a trabajar en un disefio similar en Alemania, aparentemente sin
estar informado del trabajo de Whittle, quien tuvo su primer motor listo en abril de
1937. Estaba alimentado por combustible liquido e incluia una bomba auto
contenida. ElI motor de Von Ohain, con cinco meses de retraso respecto al de
Whittle, utilizaba gas que se proporcionaba bajo una presion externa, por tanto no
era auto contenido. El equipo de Whittle experimentd casi un fracaso cuando el
motor no se pudo parar, incluso después de cortar el combustible. EI combustible
se habia filtrado en el motor y se acumuld, por lo que el motor no se pararia hasta

gue se quemase todo el combustible.

Figura 2. Von Ohain. Padre del motor de propulsion a gas
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Fuente: MARTINEZ CABEZA, Juan Alberto. Descubrir los motores de aviacion. p. 33.

Ohain contactd con Ernst Heinkel, uno de los principales industriales de
aviacion de la época, que vio las posibilidades del nuevo disefio. Heinkel habia
comprado recientemente la compafiia de motores Hirth, y Ohain y su maquinista
jefe, Max Hahn, fueron asignados como una nueva division de la compafia Hirth.
Su primer motor, el HeS 1, comenz6 a funcionar en septiembre de 1937. A
diferencia del disefio de Whittle, Ohain utiliz6 hidrégeno como combustible,

proporcionado bajo presion externa.
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Los siguientes disefios culminaron en el motor alimentado por gasolina HeS
3 de 5 kN, que fue utilizado para equipar en un He 178 y vol6 por primera vez el
27 de agosto de 1939 por Erich Warsitz en el aerédromo de Marienehe. El He 178

se convirtio en el primer avion de reaccion.

Figura 3. Primer avion a reaccién He 178
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Fuente: MARTINEZ CABEZA, Juan Alberto. Descubrir los motores de aviacion. p.34.

En esos momentos, el motor de Whittle comenzé a ser util y su Power Jets
Ltd. empezé a recibir dinero del Ministerio del Aire. En 1941, una versién del motor
denominado W.1 con una potencia de 4 kN fue utilizada en el avion Gloster
E28/39, especialmente construido para el motor, y realizé su primer vuelo el 15 de
mayo de 1941.

1.6.1. Motor en un avion (A320 de Clickair)

Un problema con los primeros disefios, que se denominaban motores de flujo
centrifugo, era que el compresor trabajaba lanzando (acelerando) el aire desde la
entrada de aire central a la periferia del motor, donde el aire era comprimido,
convirtiendo su velocidad en presion. Una ventaja de este disefio fue que ya era
bien conocido, siendo implementado en suUper compresores centrifugos. Sin
embargo, dadas las limitaciones tecnoldgicas, el compresor necesitaba ser de un

gran diametro para producir la potencia requerida.
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El austriaco Anselm Franz, de la division de motores de Junkers (Junkers
Motoren o Jumo) solucion6 estos problemas con la introduccién del compresor de
flujo axial, que era esencialmente una turbina en reversa. El aire venia del frente
del motor y era impulsado hacia la parte posterior por una etapa de hélices, donde

chocaba contra un grupo de hélices que no rotaban.

El proceso no se acercaba en potencia al del compresor centrifugo, por lo
gue se afiadia varios grupos de hélices para conseguir la compresién necesaria.
Incluso con toda la complejidad afadida, el motor era de un didmetro mucho

menor. Jumo fue asignado para el siguiente motor y el resultado fue el Jumo 004.

Tras algunos problemas menores, la produccion en serie de este motor
comenzé en 1944 como planta motriz para el primer caza a reaccion, el
Messerschmitt Me 262 (y posteriormente el primer bombardero reactor, el Arado
Ar 234). Tras la Segunda Guerra Mundial, los aliados estudiaron el Me 262 y su
tecnologia contribuyé a los primeros cazas a reaccion estadounidenses y

soviéticos.

Los motores de flujo centrifugo han sido mejorados desde su introduccion.
Con las mejoras en la tecnologia de rodamientos, la velocidad de los ejes ha
aumentado, reduciendo en importancia el diametro del compresor. Una longitud
menor del motor permanece siendo una ventaja de este disefio. Ademas, sus
componentes son robustos, mientras que los motores de flujo axial son mas

propensos a ser dafiados por objetos externos.

° Disefio

El impulso de movimiento de un motor es igual a la masa de aire multiplicado

por la velocidad con la que el motor expulsa esa masa:
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I=mc

Donde m es la masa de aire y c la velocidad de expulsion. Se puede
considerar que un avion vuela a mayor velocidad si emite la masa de aire con una
velocidad de expulsidbn mayor o si emite mas cantidad de aire por segundo a la
misma velocidad. Sin embargo, cuando el avion vuela con cierta velocidad v, el

aire se mueve junto a él, creando una resistencia en la entrada de aire.

La mayoria de los motores de reaccion tienen una entrada de aire, que
proporciona la mayor parte del gas que saldr4 por la tobera. Los motores de
cohete, sin embargo, no tienen una entrada de aire, llevando en su estructura
tanto el oxidante como el combustible. Por tanto, los motores de cohete no tienen
una resistencia, el empuje en bruto de la tobera es el empuje neto del motor. A
consecuencia de esto, las caracteristicas de empuje de un motor de cohete son

diferentes a las de los motores de reaccion de toma de aire.

El reactor de toma de aire sélo es util si la velocidad del gas que va hacia el
motor, ¢, es mayor que la velocidad del avion, v. El empuje neto del motor es igual
al que seria si el gas fuese expulsado a una velocidad de c-v. El momento seria

igual a:
S=m(c-v)
El turbopropulsor tiene un ventilador que toma y acelera una gran masa de
aire, aunque sigue limitado a la velocidad de cualquier avion de hélice

convencional. Cuando el avidn supera en velocidad ese limite, las hélices no

proporcionan ningun empuje (c-v < 0).
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Los turborreactores y otros motores similares aceleran una cantidad de masa
de aire menor, pero emite esa masa a velocidades mas altas con una tobera de
Laval. Esta es la razén por la que pueden soportar velocidades supersonicas y
mayores. Por otra parte, la eficiencia energética es mayor cuando el motor expulsa
tanta masa de aire posible a esa velocidad, comparable a la velocidad del avién.

El turbofan de paso bajo tiene la mezcla de dos flujos de aire, cada uno con
diferentes velocidades, c1 y c2, y con masas ml y m2, respectivamente. El

empuje de este tipo de motor es:

S =ml(cl-v)+m2(c2-vV)

Estos tipos de motores son eficientes a velocidades bajas, menores que la
de reactores puros, pero mayores que las de turbo eje y hélices en general. Por
ejemplo, a 10 km de altitud, el turbo eje es mas efectivo a velocidades de Mach
0.4, el turbo fan de paso bajo es mas efectivo a velocidades de Mach 0.75 y los

reactores cuando se aproximan a Mach 1, la velocidad del sonido.

Los motores de cohete se ajustan mejor a altas velocidades y altitudes. A
una velocidad dada, la eficiencia y empuje de un motor de cohete mejora
ligeramente con el incremento de altitud, donde un turborreactor o turbofan
disminuye su empuje neto debido a la menor densidad de la masa de aire que

entra en su toma.
1.6.2. Motor turborreactor
Un motor de turborreactor es un tipo de motor de combustion interna utilizado

a menudo para impulsar una aeronave. El aire es arrastrado a un compresor

rotatorio a través de la toma de aire y es comprimido, durante varias etapas
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sucesivas, a alta presion antes de entrar en la cadmara de combustion. El

combustible es mezclado con el aire comprimido e inflamado.

Este proceso de combustidon aumenta considerablemente la temperatura del
gas. El resultado de la combustion sale para expandirse a través de la turbina,
donde se extrae la energia para mover el compresor. Aunque este proceso de
expansion reduce tanto la temperatura como la presion del gas, estos se
mantienen generalmente superiores a los del medio.

El flujo de gas de salida de la turbina se expande a la presion ambiental a
través de una tobera de propulsién, produciendo un chorro a altas velocidades. Si
la velocidad de este chorro de gases supera a la velocidad del avion, entonces hay

un empuje neto hacia delante.

Figura 4. Motor turborreactor

ADMISION COMPRESION COMBUSTION ESCAPE

Entrada de aire Turbina

Seccion fria Seccion caliente

Fuente: VALLBONA Ernest. Motor de Turbina. P. 54.

Bajo condiciones normales, la accion de bomba del compresor asegura
cualquier retroceso del flujo, consiguiendo asi un proceso continuo en el motor. De
hecho, el proceso completo es similar al ciclo de cuatro tiempos, pero donde la
admision, compresion, ignicidn, expansion y salida se realizan simultaneamente,
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pero en distintas secciones del motor. La eficiencia de un motor de reaccion

depende fuertemente de la relacién de presiones y la temperatura de la turbina.

Comparando el turborreactor con el motor convencional a hélice, el primero
toma una cantidad relativamente pequefia de masa de aire y la acelera
considerablemente, mientras que una hélice utiliza una masa de aire grande y la
acelera soOlo una pequefia parte. La salida de gases a altas velocidades de un
turborreactor lo hace eficaz a velocidades altas, especialmente a las supersoénicas,
y a altitudes elevadas. En aviones mas lentos y aquellos que solo realicen vuelos
cortos, una turbina de gas propulsada por una hélice, conocida como

turbopropulsor, es mas comun y eficiente.

El disefio de turborreactor mas simple es de una sola bobina, en el que un
Unico eje conecta la turbina al compresor. Los disefios con relaciones de presion
mas altas suelen tener dos ejes concéntricos, mejorando la estabilidad del
compresor. El eje de alta presién conecta el compresor y la turbina de alta presion.
Esta bobina externa de alta presién, con la camara de combustién, forma el nucleo
o generador del motor. El eje interno conecta el compresor de baja presion con la
turbina de baja presibn. Ambas bobinas pueden funcionar libremente para

conseguir velocidades dptimas, como en aviones supersénicos como el Concorde.

1.6.3. Motor turbofan

La mayoria de los motores de reaccidbn modernos son realmente turbofan,
también llamados turboventiladores, donde un compresor de baja presion actia
como un ventilador (fan, en inglés), proporcionando aire comprimido no solo al
nacleo del motor, sino a un conducto de derivacién. El flujo de aire derivado bien
pasa a una tobera fria separada o se mezcla con los gases de salida de la turbina

de baja presion, antes de expandirse a través de una tobera de flujo mixto.
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Figura 5. Turboalimentadores o turbofan Airbus A320

Fuente: Plan de crecimiento de Turbofan engranado de Pratt &

Whitney.<http://aviationweek.com/awin/pratt-whitney-s-geared-turbofan-growth-plan>. Consulta:
Junio 2014.

Los motores turbofan civiles tienen un empuje especifico bajo (empuje neto
dividido por el flujo de aire), para mantener el ruido del motor bajo y mejorar la
eficiencia en el combustible. En consecuencia, la relacién de derivaciéon (flujo de
derivacién dividido por el flujo del nucleo) suele ser alta, entre 4:1 y 8:1. Solo se
necesita una unica fase de ventilador debido a que el bajo empuje especifico
implica una relacion de presiéon del ventilador baja. En los turbofan militares, sin
embargo, el empuje especifico es alto, para aumentar el empuje dado en una
zona, aumentando también el ruido del motor. Generalmente se necesitan varias
etapas de ventiladores para alcanzar una alta presion. En consecuencia, la
relacion de derivacion suele ser baja. Los componentes principales de un motor de
reaccion son similares en los diferentes tipos de motor, aunque no todos los tipos

contienen todos los componentes. Las principales partes incluyen:
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. Entrada o toma de aire

Para aviones subsonicos, la entrada de aire hacia el motor de
reaccion no presenta dificultades especiales, y consiste esencialmente en
una apertura que esta disefiada para reducir la resistencia como cualquier
otro elemento del avidén. Sin embargo, el aire que alcanza al compresor de
un reactor normal debe viajar a una velocidad inferior a la del sonido,
incluso en aviones supersonicos, para mantener una mecénica fluida en el
compresor y los alabes de la turbina. A velocidades supersonicas, las ondas
de choque que se forman en la entrada de aire reducen la presion en el
compresor. Algunas entradas de aire supersonicas utilizan sistemas, como
un cono o rampa, para incrementar la presion y hacerla méas eficiente frente

a las ondas de choque.

Figura 6. Entrada de aire del Motor V2500
L

"

Fuente: Entrada de aire del Motor V2500. <https://pl.dreamstime.com/zdjcie-stock-samolot-turbina-
image24739410>. Consulta: Junio 2014.

e Compresor o ventilador
El compresor estd compuesto de varias etapas. Cada etapa consiste
en alabes que rotan y estatores que permanecen estacionarios. El aire pasa
a través del compresor, incrementando su presién y temperatura. La

energia se deriva de la turbina que pasa por el rotor.
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Figura 7. Conjunto de alabes del compresor

Fuente: Conjunto de alabes del compresor. <https://www.ovguide.com/compressor-stall-
9202a8c04000641f8000000000574db8>. Consulta: Junio 2014.

o Eje

Transporta energia desde la turbina al compresor y funciona a lo largo
del motor. Puede haber hasta tres rotores concéntricos, girando a
velocidades independientes, funcionando en sendos grupos de

turbinas y compresores.

Figura 8. Turbina seccionada, vista del comportamiento de aire
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Fuente: Turbina seccionada. <http://www.alasewm.com.ar/reactorewm.htm>. Consulta: Junio 2014.
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Céamara de combustion

Es el lugar donde se quema continuamente el combustible en el aire

comprimido.

Turbina

Actuando como un molino de viento, extrae la energia de los gases
calientes producidos en la camara de combustion. Esta energia es utilizada
para mover el compresor a través del rotor, ventiladores de derivacion y
hélices, o incluso convertir la energia para utilizarla en otro lugar a través de
una caja de accesorios con distintas salidas. El aire relativamente frio
puede ser utilizado para refrigerar la camara de combustion y los alabes de

la turbina e impedir que se fundan.
Postcombustor

Utilizado principalmente en aviones militares, produce un empuje
adicional guemando combustible en la zona de la tobera, generalmente de
forma ineficiente, para aumentar la temperatura de entrada de la tobera.
Tobera o salida

Los gases calientes dejan el motor hacia la atmosfera a través de una
tobera, cuyo objetivo es producir un aumento de la velocidad de estos

gases. En la mayoria de los casos, la tobera es convergente o de area de

flujo fija.
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o Tobera supersoénica

Si la relacion de presion de la tobera (la division entre presion de
entrada de la tobera y la presion ambiente) es muy alta, para maximizar el
empuje puede ser eficaz, a pesar del incremento de peso, utilizar una
tobera convergente-divergente o de Laval. Este tipo de tobera es
inicialmente convergente, pero mas alla de la garganta (la zona mas
estrecha), empieza a incrementar su area en la parte divergente. La
optimizacibn de un motor depende de muchos factores, incluyendo el
disefio de la toma de aire, el tamafo total, el numero de etapas del
compresor, el tipo de combustible, el nimero de etapas de salida, los
materiales de los componentes, la cantidad de aire derivada en los casos

donde se haga uso de derivaciéon de aire, entre otros.

1.6.4. Disefios avanzados

. Turborreactor/estatorreactor combinado J-58

Los motores Pratt& Whitney J58 del SR-71 eran un disefio inusual, se podia
transformar en el vuelo desde un turborreactor a un estatorreactor asistido por el
compresor. A velocidades altas (superior a Mach 2,4), el motor utilizaba entradas
de aire de geometria variable, para dirigir el exceso de aire a seis conductos de
derivacion desde la cuarta etapa del compresor hacia el posquemador. El 80 % del
empuje del SR-71 a estas velocidades se obtenia de esta manera, aumentando el

empuje especifico entre un 10 y 15 % y permitiendo el uso continuo a Mach 3,2.

29



Figura 9. Motor Pratt & Whitney J58 del SR-71

Fuente: J58 Avion SR-71. <https://fas.org/irp/program/collect/sr-71.htm>. Consulta: Junio 2014.
o Turborreactores prerefrigerados

Los motores que necesitan funcionar a velocidades hipersonicas bajas
pueden tedricamente tener un rendimiento mas alto si el intercambiador de calor

es utilizado para enfriar el aire entrante.

La temperatura baja permite utilizar materiales mas ligeros e inyectar mas
combustible. Esta idea se convirti6 en disefios como SABRE, que permitiria el
vuelo orbital en una etapa, y ATREX, que puede utilizar los motores como
impulsores para vehiculos espaciales. Esto ocurre de forma parecida a como lo
hace un cohete en el momento de disparo. Una fuerza de 10g aumenta y el

empuje es linealmente acelerante.
o Estatorreactor nuclear
El Proyecto Pluto era un estatorreactor nuclear disefiado para impulsar un

misil de crucero. En lugar de quemar combustible como los motores de reaccion

normales, el aire era calentado utilizando un reactor nuclear de alta temperatura.
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Esto elevaba el impulso especifico del motor y se predecia que el estatorreactor
podia volar durante meses a velocidades supersonicas.

Sin embargo, la mayor desventaja es que no habia un modo obvio de
detener el motor una vez que se ponia en funcionamiento. Ademas, debido a que
el reactor no estaba protegido, era peligroso estar en o alrededor de la trayectoria

de vuelo del vehiculo, aunque la salida de gases no era radiactiva.

Figura 10. Estatorreactor nuclear para vuelos supersénicos
Admisiin Inyeccion de combustible  opara
et | Frame hoider (M=1)
\\ f ..,

\\"éz =< p E /"

4 /
> \
Compresidn Camara de combustion Escape
(M<1) (M=1)

Fuente: JIMENEZ GAVILAN Francisco. Departamento de Ingenieria Aeroespacial. P. 40.
o Scramjets

Los scramjets o estatorreactores supersénicos son la evolucion del
estatorreactor que permite funcionar a mayores velocidades. Comparte una
estructura similar con el estatorreactor, siendo basicamente un tubo que comprime
el aire sin partes mdviles. Sin embargo, en los scramjets el flujo de aire es
supersonico a traves de todo el motor, sin la necesidad de utilizar los difusores de

los estatorreactores para mantener la velocidad del aire subsoénica.
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Los scramjets empiezan a funcionar a velocidades de Mach 4 y tienen una
velocidad maxima tedrica de Mach 17. Los principales problemas de los scramjets
son los relacionados con la refrigeracion, debido al calentamiento a altas

velocidades.

1.6.5. Motor de compresién dindmica

La mayoria de los pulsorreactores suelen tener la misma estructura y, por lo

tanto, suelen tener también el mismo nimero de componentes. Estos son los méas

habituales:
e Difusor
e Cabeza

e Margarita
e Asiento de la margarita

e Tobera

. Difusor

El difusor controla la cantidad que entra de combustible y, por lo
tanto, la mezcla de aire/combustible. También actia como un atomizador
de esta mezcla dentro de la cabeza del pulso. Puede tener entre dos y doce
agujeros por los que sale el combustible.

Estos agujeros estaran alrededor del difusor en un lugar preciso y con

un diametro especial que hara que la mezcla atomizada sea la correcta.
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Cabeza

La cabeza es simplemente un tubo con forma interior de venturi, que
tiene una abertura frontal y que se abre en unas 10 aberturas.
Estas desembocan en la camara de combustion y estan cubiertas por

la margarita.

Margarita

La margarita se suele hacer con chapa de acero templado de
0,10/0,15mm. Es la pieza méas importante del conjunto del motor. Su
espesor se haya probado diferentes espesores, aunque suelen funcionar
los anteriormente citados. Si se compra un pulso comercial no deberia
haber problemas en conseguir margaritas nuevas, pero si el motor ya es

antiguo, o es de fabricacion propia, habra que construirlas.
Asiento de la margarita

Va colocado justo por detras de la margarita. Tiene una forma semi
curva y su mision es la de limitar el desplazamiento de la margarita cuando
esta se abre, evitando que se rompa. Tiene una gran importancia en la
frecuencia de la margarita.
La tobera

Es un tubo ensanchado en uno de sus extremos para formar la

camara de combustion. Generalmente se suele instalar una bujia en la

camara de combustion, aunque hoy en dia ya no se suele instalar.

33



La longitud de la tobera se ha calculado generalmente por el método
de prueba y error, para que sea resonante a la misma frecuencia que la

margarita. Su longitud es critica.

1.6.6. Funcionamiento

Para poner en funcionamiento el motor se utiliza un generador de chispas
que alimentan la bujia, y aire comprimido proveniente de un compresor o de una
botella de aire comprimido. EI combustible llega al difusor, succionado por el paso
del aire comprimido. Este aire, al pasar por la cabeza, crea el llamado efecto

Venturi, que lo que hace es succionar el combustible.

La mezcla de aire-combustible al ir a gran velocidad, abre los pétalos de la
margarita y se introduce en la cadmara de combustidn. Las chispas de la bujia

hacen que esta mezcla arda provocando una fuerte explosion.

Esta explosion aumenta mucho la presion interna de la camara de
combustion, y provoca el cierre inmediato de los pétalos de la margarita. Los

gases se expanden y salen por el Unico sitio que pueden: por la tobera.

Al salir todos los gases por la tobera, se crea en el interior de esta y de la
camara de combustion, un vacio que hace que los pétalos de la margarita se
abran de nuevo, entrando una nueva mezcla de aire-combustible, iniciAndose de
nuevo el proceso. Hay que destacar que esta nueva mezcla combustible no
necesita la bujia para arder, sino que ardera gracias a los restos de combustible y

a las altas temperaturas en el interior de la camara de combustion.
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Este proceso se repite con una frecuencia de unas 230 veces por segundo,
aunque esto dependera del disefio del motor. A mayor tamafio, menor frecuencia,

y a menor tamafio, mayor frecuencia.

Este ciclo es lo que provoca ese ruido tan caracteristico de este tipo de
motores, que no es continuo como en una turbina o cohete, sino que es una
sucesion rapidisima de explosiones, es un ruido bastante llamativo.

Cuando se produce el ciclo, puede estar abierto o cerrado el tubo, por lo que
cambian sus propiedades acusticas, por eso es un ruido tan ensordecedor. Una
vez que el motor se encuentra en funcionamiento, se deja de suministrar aire
comprimido, y se desconecta el generador de chispas, y el motor funcionara por si

mismo.

En los primero segundos de funcionamiento, el motor alcanza unas
temperaturas altisimas, por lo que si se van a hacer pruebas estaticas, su
funcionamiento en continuo no debera superar los 10 segundos, incluso menos a
ser posible. Cuando esta montado sobre en un avion, el propio aire que circula
alrededor del motor servird para enfriarlo hasta un punto lo suficientemente bajo

para no dafarlo.

Para conseguir que estos motores funcionen, la margarita y la tobera tienen
que ser resonantes en la misma frecuencia. La tobera forma una simple camara
acustica resonante. La frecuencia estara basada en la velocidad de la combustion
y la velocidad local del sonido dentro de la tobera. La velocidad local del sonido

dependera de la temperatura de la columna de gas.

Como estos datos son muy dificiles de averiguar y son practicamente

desconocidos, sera muy dificil averiguar la frecuencia resonante. Por lo tanto, la
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longitud total de la tobera no se suele calcular matematicamente, sino por el
método de prueba/error.

El pulsor reactor mas conocido es el que impulsaba el misil aleman V-1
utilizado hacia el final de la Il Guerra Mundial, que funcionaba a un ritmo de unos
40 ciclos por segundo. El efecto pulsante también puede lograrse en un reactor sin
valvulas, o reactor de ondas, en el que el ciclo depende de las ondas de presion
gque se mueven hacia delante y hacia atrds en un reactor de dimensiones

apropiadas.

Un pulsor reactor proporciona empuje a velocidad nula y puede arrancarse
con el avion detenido, pero las velocidades de vuelo maximas alcanzan sélo unos
950km/h. Su baja eficiencia, fuertes vibraciones y alto nivel de ruido limitan su
empleo a vehiculos no pilotados de bajo costo. Los estatorreactores son los

grandes desconocidos dentro del mundo de los motores a reaccion.

El aire que se dirige hacia la entrada del reactor en un avion que vuela a gran
velocidad resulta parcialmente comprimido por el llamado efecto de presién
dinamica o efecto ariete. Si la velocidad del aire es lo bastante alta, esta
compresion puede ser suficiente para hacer funcionar un reactor sin compresor ni

turbina, el llamado estatorreactor.

A veces se ha calificado al estatorreactor de 'tuberia voladora’, porque esta

abierto en ambos extremos y solo tiene toberas de combustible en la parte central.

Sin embargo, una 'tuberia recta' no funcionaria; un estatorreactor debe tener
una seccion de difusion de entrada con la forma apropiada para que el aire entre a
baja velocidad y alta presion en la seccion de combustion; su tobera de escape

también debe tener la forma adecuada.
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Los estatorreactores pueden funcionar a partir de velocidades deunos300
km/h, pero solo resultan practicos para aplicaciones militares a velocidades muy

altas o supersonicas.

Como el estatorreactor depende de la velocidad del aire entrante para su
funcionamiento, un vehiculo propulsado por este sistema debe ser acelerado
primero por otros medios hasta alcanzar una velocidad suficientemente elevada.
La principal caracteristica de los estatorreactores es que no tienen ninguna parte

mavil, ni siquiera una margarita, como es el caso de los pulsos.

Funcionan comprimiendo el aire a grandes velocidades, inyectando combustible

en ese aire, y quemando la mezcla.

El gran problema en el funcionamiento es que necesitan unas grandes
velocidades para ponerse en marcha, es decir, no pueden tener un funcionamiento

estatico como un pulso.

Por lo demas, todo son ventajas, ya que aunque son grandes devoradores de
combustible, pueden llegar a alcanzar grandisimas velocidades. Algunos de los
aviones espias norte americanos utilizan este tipo de motores. Los militares
americanos son los que mas han estudiado este tipo de propulsion.

. Modelo Nikulka

Este motor fue disefiado por Paul Nikulka en 1948, aproximadamente.

El motor en concreto es mas bien una antorcha.
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Modelo ruso

Este modelo fue disefiado alla por el afio 1959. Su autor es
desconocido, aunque su procedencia debe de ser del este de Europa, tal
vez de Rusia. El sistema es el mismo que en el modelo de Paul Nikulka,

aungue algo mas sencillo de linea.

Modelo J.F
Su construcciéon puede ser un tanto complicada. Segun el plano, lleva
incorporadas unas alas, posiblemente para que pueda ser utilizado como

avion de vuelo circular.
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2. ANALISIS DE MOTORES Y MONITOREO

La propulsion de un movil se efectia a través de dos 6rganos: el motor y el
propulsor. Son dos cosas distintas, aunque a veces, en la practica, no es faclil
distinguirlas. Un motor es un mecanismo que transforma la energia quimica que

esta presente en el combustible en energia mecénica.

Normalmente, la energia mecanica se manifiesta en la rotacion de un eje de
la maquina, o como se dice a veces, en una toma de potencia, al que es posible

unir el sistema 0 mecanismo que se quiere accionar.

Esta energia se puede emplear en infinidad de situaciones practicas: para
bombear agua, para producir energia eléctrica, entre otras. La energia mecanica,

pues, esta presente en el eje del motor y se puede emplear para fines mdltiples.

Uno de estos fines es el mecanismo de la propulsion. El propulsor es el
organo que transforma la energia quimica del motor en energia mecéanica. Los
motores de aviacion se clasifican en dos grandes grupos: motores alternativos,

llamados también motores de émbolo, 0 motores de explosion.
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Figura 11. Motor turbo hélice

Cylincers ‘

Air inlet

[ Fixed cowl opening ]

Fuente: Seccion del Motor turbo hélice. < http://www.modelbouwforum.nl/threads/oververhitting-
motor-p51d.239339>. Consulta: Junio 2014.

Cada uno de estos grupos de motor de turbina se puede subdividir en varios
subgrupos. A continuacion se hara referencia a las clases que conectan con los

fines del presente estudio.

2.1. Criterios basicos sobre turborreactores

La propulsion por reaccion se basa en la tercera Ley de Newton, el “Principio

de accién y reaccion”.

Se llaman motores de reaccidén las maquinas térmicas en las cuales la
energia quimica del combustible-oxidante se transforma en energia cinética del
chorro de gases que salen del interior del motor.

Tomese en cuenta lo siguiente: Se habla de combustible-oxidante que se
transforma en el motor por el hecho de que existen motores de reaccion que

funcionan fuera de la atmésfera terrestre, donde no existe oxigeno que mezclar
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con el combustible. Por lo tanto, la definicion incide de nuevo en el término basico

de la propulsiéon por reaccién, gases que salen del interior del motor.

2.1.1. Clasificacion de los motores de reaccion

Los motores de reaccion se clasifican de acuerdo con la posicion del motor
que se lleva montado y a las dos especies necesarias para la combustion, o bien,
si porta una de ellas y capta la otra del ambiente donde vuela (aire). Segun esto,

los motores de reaccién pueden ser:

° Motores cohete

° Motores aerorreactores

En este caso, se hablara de los motores aerorreactores, que son motores no
autonomos en el sentido de que necesitan captar el aire atmésfera para la
combustion. El combustible se porta en el motor-vehiculo pero el oxidante se debe
captar en la atmésfera. Es claro que el vuelo de estos motores estd supeditado a
altitudes donde exista suficiente oxigeno. Los aerorreactores se dividen, a su vez,

en motores de compresion dinamica y motores de compresion mecanica.

La compresién del aire es necesaria en todas las maquinas térmicas. El aire
comprimido se necesita porque, a efectos de la combustion, cuanta mayor
cantidad de aire se introduzca en la maquina mayor energia es posible obtener de
la combustiéon. Se trata de introducir en la cAmara el mayor nimero de moléculas

de aire por unidad de volumen. Esta circunstancia obliga a comprimir el aire.

La compresion del aire que alimenta el motor aerorreactor se puede efectuar bien
por un medio mecanico como por uno dinamico. Segun se efectie de un modo u

otro, el peso se llama de compresibn mecénica o compresion dinamica,
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respectivamente. Para los motores de aviones comerciales, de los cuales se esta
tratando, la compresion mecanica se efectia mediante mecanismos llamados
compresores. Este tipo de compresion es fundamental en los motores de turbina.
Esto quiere decir que puede haber una parte de compresion que sea dinamica. En
efecto, siempre que hay velocidad del avidn respecto al aire es posible obtener un
efecto de compresion dinamica, que se afiade a la mecénica producida en el
compresor. De hecho, en los aviones actuales y a la velocidad de crucero, la

compresion del aire por efecto dinamico es un factor nada despreciable.

2.1.2. Generador de gas

Todos los motores de turbina tienen un elemento comun que se llama
generador de gas. El generador de gas de los motores de turbina es el productor
de energia. Una vez que se ha obtenido la energia existen otros mecanismos que

se encargan de emplear la energia para obtener fuerza propulsiva.

El generador de gas esta formado por el compresor, la camara de
combustion y la turbina de expansion. El compresor es el érgano encargado de
comprimir de aire de alimentacion el motor. La camara de combustion es el érgano
encargado de producir la combustién de la mezcla aire-combustible. El aire
procede del compresor y el combustible procede de los mecanismos de
alimentacion de combustible del motor. La turbina es el érgano encargado de
producir una expansion parcial del gas de combustion. La turbina va unida al

compresor mediante un eje, de manera que giran a la misma velocidad.

Todos los motores de turbina llevan el generador de gas. Siempre que hay
expansiéon de un gas se puede obtener trabajo del mismo. Por tanto, la turbina es
un érgano que absorbe trabajo del gas, es decir, es un érgano que empieza a

aprovechar la energia liberada en la combustion.
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En la turbina del generador de gas se produce una expansion parcial de gas.
Esto quiere indicar que aun queda en el gas suficiente energia para ser utilizada.
La turbina del generador de gas no emplea toda la energia de los gases de
combustion; de hacerlo seria un productor de energia sin utilidad, pues su Unica

actividad seria mantenerse en funcionamiento.

Si el generador de gas es el elemento comun de los motores de turbina, esto
quiere decir que a partir de €l se podran definir y constituir los tipos de motores
existentes. Dicho de otro forma: a partir del generador de gas se pueden afadir
mecanismos para definir los distintos tipos de motores de turbina. No obstante,
debe verse con anterioridad la constitucion del generador de gas. Los

compresores que emplean los motores de turbina son de dos tipos:

e Compresor centrifugo

e Compresor axial

En este estudio se revisaran los compresores axiales, que se llaman asi
porque la direccion principal que sigue el aire en su interior es en direccién axial,
segun el eje longitudinal del compresor. EI compresor axial consta de dos

elementos fundamentales:

o} Rotor
o} Estator

El rotor es el conjunto giratorio del compresor. El rotor esta unido por un eje
al rotor de la turbina, y recibe de ésta la energia necesaria para girar. El rotor del
compresor axial esta compuesto por un conjunto de discos metalicos que se unen

al eje del motor. En la periferia de los discos se situan alabes o paletas de perfil
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aerodindmico. El rotor es, pues, un conjunto de discos interconectados en cuya

periferia se disponen los &labes.

Figura 12. Conjunto giratorio del compresor

CONBUSTION SYSTIN
MOUNTING FLANGE

Fuente: PERG William W. Fundamentals of Turbomachinery. P. 83.

El estator del compresor axial es un conjunto estacionario como Su propio
nombre indica. Estd constituido normalmente por dos semicarteres cilindricos
donde se sitian los alabes fijos. Estos dos semicarteres se ensamblan durante el

montaje para formar un conjunto cilindrico.

El compresor axial estd formado por conjunto de alabes moviles y alabes
fijos. A cada disco de alabes moviles sigue un conjunto de alabes fijos del estator.
Se llama etapa de compresién axial al conjunto de una rueda de alabes moviles y
una corona o juego de alabes fijos. Por esta razon se dice que un compresor axial
estd compuesto de varias etapas de compresor axial. En lugar de etapa de

compresor, se emplea a menudo el término escalon de compresor.

El siguiente conjunto del generador de gas es la cAmara de combustion. La
camara de combustiébn es el érgano del generador de gas que efectia la

combustion de la mezcla de aire y combustible.
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El aire procede del compresor y por tanto llega a la entrada de la camara de
alta presion. El combustible se inyecta en la zona interior de la cAmara y procede
del sistema de alimentacion de combustible del motor. Existen dos tipos de

camaras de combustion y un tercero derivado de ellos.

La cdmara de combustion tubular estd formada por una serie de tubos cilindricos
gue se colocan, interconectados, alrededor deleje del motor. Uno o mas tubos de
combustion estan equipados de bujias que producen la ignicidon de la mezcla aire y
combustible. Las tuberias de conexion entre los tubos se encargan de propagar la
llama a los tubos que no van equipados con bujias. La cdmara de combustion
anular consiste en una carcasa continua formada por dos paredes, exterior e
interior. La combustion se produce en el volumen interior a las paredes, que se

llaman cominmente forros de combustion.

No existen tubos individuales de combustion en la cdmara de combustién
anular, sino que todo el volumen interior es zona de combustién. La camara de
combustion tubo-anular es intermedia entre las dos anteriores. La evolucién del
disefio de camara de combustion ha progresado desde la camara tubular a la
anular, pasando por el tubo-anular. La gran mayoria de los motores de turbina

actuales emplean la cdmara anular por las ventajas que aporta.

Una vez efectuada la combustion de la mezcla de aire y combustible, se
produce un gas de elevada presion y temperatura, o dicho de otro modo, un gas
con reserva de energia potencial. A partir de esta seccién del generador debe

intentarte el aprovechamiento de la energia potencial del gas.

El primer consumo de energia que hay que hacer se debe a la necesidad de
arrastrar el compresor. El compresor necesita una gran cantidad de energia para

comprimir el aire y esta energia se obtiene de la turbina.
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En general, se llaman turbinas a los mecanismos giratorios que extraen
energia de una corriente fluida, en este caso aire. Durante el proceso de
extraccion de energia es importante tener en cuenta que se modifican las
condiciones del gas antes y después del proceso, entre la entrada y salida del
mecanismo. Dicho en otros términos, cuando el gas de combustién pasa por la
turbina pierde parte de su energia potencial, la misma cantidad que entrega a la
turbina en forma de energia de rotacion. EI movimiento de rotacion que adquiere la
turbina se comunica al compresor a través del eje comun. Desde el punto de vista

aerondutico solo tiene importancia la axial.

En el estado actual de la tecnologia aeronautica, con motores de muy alta
relacion de compresion, lo que se llama turbina es en realidad un conjunto de
etapas de turbina. El esquema es similar al del compresor axial. Cada etapa de
turbina axial consiste en un anillo de alabes fijos y una rueda de &labes mdéviles.
Cada par de alabes fijos forman una tobera o canal de paso del gas de
combustion. El conjunto de &labes fijos se llama estator de la turbina, el eje y el
conjunto de alabes méviles o conjunto de ruedas de alabes se llama rotor de la
turbina. Una etapa de turbina es el conjunto formado por un rotor y un estator, es

decir, una rueda de alabes maviles y un anillo de alabes fijos.

El generador de gas es, pues, el productor de energia de los motores de
turbina. Si el generador de gas es el elemento comun de todos los motores de
turbina seria posible a partir de él, constituir o definir todos los motores
existentes. No hay que olvidar que cuando el gas deja el generador de gas aun
tiene una gran reserva de energia potencial, es cierto que se ha gastado una parte
en la propia turbina del generador (en accionar el compresor), pero queda
suficiente energia para ser utilizada. Si no fuera asi, el generador de gas seria una

maquina inutil.
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2.1.3. Motores de turbina de doble flujo axial

Hay tres tipos de motores de turbina:

. Turborreactor basico, o turborreactor
. Turbohélice

o Motor de doble flujo

El motor de doble flujo o turbofan, como se llama a veces de forma resumida,
tiene dos flujos: flujo normal de aire, que es el que pasa por el generador de gas y
es canalizado a la tobera de salida, después pasa por el compresor, la camara de
combustion y la turbina de combustion. Y el flujo de aire, que es el que atraviesa
una o mas ruedas que son de las dos primeras etapas del compresor, y es

conducido por la tobera al exterior, sin pasar por el generador de gas.

El flujo normal de aire, sefialado en el parrafo anterior, se llama flujo primario.
Se denomina primario porque se somete a los procesos normales de los motores
de turbina, esto es compresion mecanica en el compresor, combustion en la
camara y expansion en la turbina del generador. El flujo secundario sélo se

somete a un proceso de compresion y es expulsado a la atmdsfera.

El motor de doble flujo (turbofan), es un generador de gas al que se han
afiadido los mecanismos siguientes: un compresor secundario, colocado
normalmente en la parte delantera o anterior del motor, para comprimir la corriente
de aire, y un conducto doble para el paso de aire, que da lugar a dos flujos, el flujo
primario es el flujo normal de aire en los motores de turbina, es decir, el que pasa
por el generador de gas, y el flujo secundario que pasa por el compresor

secundario y es expulsado a la atmésfera por una tobera independiente y

47



conceéntrica a la del flujo primario. Por tanto, el motor de doble flujo consta de los

siguientes componentes:

o Compresor

o Camara de combustion

o Turbina, que acciona el compresor primario

o Turbina, que acciona el compresor secundario
o Tobera de salida del flujo primario

o Tobera de salida del flujo secundario
2.2. Identificacién de pardmetros a monitorear
El programa diagnosticado mostrar4 graficamente las tendencias de los
siguientes parametros que son dependientes del ciclo del motor, es decir,

muestran el comportamiento termodinamico del motor:

o Temperatura de gases de escape (EGT)

o Flujo de combustible (FC)

o Velocidad de rotacion de baja (N1)

o Velocidad de rotacion de alta (N2)

2.3. Criterios fisicos de la atmdsfera y propiedades termodinamicas
2.3.1. Fenomenos meteoroldgicos que afectan a la aviacion

A continuacién se presenta una descripcion detallada de los fenémenos
meteoroldgicos que afectan al mundo de la aviacidon, y se determinan cuales son

sus efectos sobre las aeronaves y sobre las instalaciones aeroportuarias.
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o Engelamiento (ICE)

Si a una masa de aire saturada se le afiade vapor de agua, o0 se
disminuye su temperatura por debajo del punto de rocio, el vapor de agua
sobrante se condensa, generando gotas de agua liquida sobre nucleos de
condensacion y cristales de hielo sobre nucleos glaciégenos, originando
nubes. La baja concentracion de ndcleos glacidégenos activos en el rango
de temperaturas de 0°C a -20°C, hace posible que existan en las nubes
areas muy extensas de gotas de agua liquida subfundida, que al impactar
con el fuselaje de las aeronaves que se encuentra a temperaturas inferiores
a 0°C, se congelan. Este fenbmeno también se produce en superficie en
regiones articas y antarticas, cuando la aeronave atraviesa areas de niebla
congelante (FZFG), es decir nieblas que tienen un alto contenido de gotas

de agua en semifusion.

La formacién de un tipo de hielo o de otro, depende de factores
ambientales como el contenido de agua liquida en las nubes, la temperatura
y el tamafio de las gotas semifundidas. El contenido de agua liquida en las
nubes disminuye con la altitud y varia en funcion del tipo de nubosidad,
probabilidad e intensidad del engelamiento bajo distintos tipos de nubes.
Para nubes estratiformes es inferior a 0,3 g/m”3, mientras que en las
cumuliformes el valor medio es de 0,6 g/m”3 con picos que oscilan hasta los
1,7 g/m”3. El didametro de las gotas semifundidas en suspension es mayor en
las nubes cumuliformes, teniendo como limite para cualquier tipo de nube los

40um.

En caso de ser mayor y oscilar entre 40 um y 200 um, las gotas en
semifusidn no permanecen en suspension y se precipitan en forma de llovizna

helada (FZDZ) y si es superior como lluvia helada (FZRA).

49



El engelamiento suele ocurrir entre -2°C y -20°C, teniendo como limite los -
40°C, ya que a dicha temperatura las gotas en subfusion se congelan en ausencia
de nucleos de congelacion.

o Tipos de engelamiento

= Hielo claro

Hielo casi transparente, cristalino, suave, que se acumula rapidamente
y que presenta una fuerte adherencia a las superficies metalicas de la
aeronave, causado por el impacto de gotas subfundidas de diametro grande
gue se congelan tras escurrirse. Se genera entre 0°C y -12°C, en nubes
cumuliformes con gran contenido de agua en subfusion o en areas de lluvia
helada.

* Hielo granulado

Hielo opaco, aspero, rugoso, granular y que presenta baja adherencia,
su formacion es mas lenta que la del hielo claro, causado por el impacto de
gotas subfundidas de diametro pequefio que se congelan
instantaneamente, atrapando aire en su interior. Se genera entre -15°°C y -

20°C, en nubes estratiformes o en areas de lloviznas heladas.
= Escarcha
Deposicién directa del vapor de agua en el fuselaje de las aeronaves
en forma de agujas o plumas cristalinas. Suele presentarse en aeronaves

estacionadas al aire libre en noches despejadas, debido al enfriamiento del

suelo.
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= Hielo mixto

Se trata de una mezcla de escarcha, hielo granulado y claro, de
aspecto blancuzco y quebradizo, similar al hielo granular, pero con mayor
adherencia. Se forma en entornos nubosos heterogéneos con fluctuaciones
de temperatura y en el diametro de las gotas en subfusion.

Figura 13. Zonas de aeronave propensas a la formacion de hielo
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Fuente: superficies de vuelo con formacién de hielo.
<http://losavionescomerciales.blogspot.com/2009/09/controles-primarios-de-vuelo.html>. Consulta:
Junio 2014.

o Formacién de hielo en los bordes de ataque del ala

La deformacion del perfil alar en el borde de ataque por hielo granular adopta
un perfil afilado, mientras que la del hielo claro una forma aplanada, siendo esta

dltima la més peligrosa.

La capa limite se vuelve mas turbulenta a lo largo de la cuerda
aerodinamica, produciéndose la separacion del flujo laminar para un angulo de
ataque mas pequefo, aumentando la velocidad de pérdida, el peso y la resistencia
aerodinamica de la aeronave, y reduciéndose la sustentacion maxima.
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Figura 14.

Perfiles alares contaminados por hielo granular y hielo claro
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Fuente: Perfil del ala granulado de hielo. <http://bsas-vac.tripod.com/Dfc/Vuelo3/Vs/vs3.htm>,

Consulta: Junio 2014.

La probabilidad de que las gotas subfundidas sean arrastradas o apartadas

por la corriente de aire antes de impactar sobre el fuselaje, disminuye con la

reduccion del radio de borde de ataque (a), y con el aumento de la velocidad hasta

los 250 kts (b), para velocidades superiores el calor liberado por la friccion con la

atmaosfera disminuye el riesgo de engelamiento.

Figura 15.

Factores aerodinamicos implicados en la formacion de hielo

|0 T

Fuente: VICKERS Glenn, Buzza, Sandra, Schmidt, Dave, and Mullock, John, The

Weather of the Canadian Prairies. P. 174.

o Formacién de hielo en los alerones

La formacion de hielo en el borde delantero de los alerones puede producir

un desprendimiento de la capa limite sobre los mismos, traduciéndose esto en la

entrada en pérdida del extremo del ala y la pérdida de control sobre el alabeo de la
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aeronave. Los alerones tienden a acumular hielo mas facilmente que el resto del

ala, debido a que poseen una seccién transversal mas delgada.

o Formacién de hielo en el estabilizador horizontal

La formacion de hielo en esta superficie, como en el caso de los
alerones, es mucho mas rapida que en las alas, debido a que su
seccion transversal también es mas afilada. Si el estabilizador horizontal
entra en pérdida, la compensacion de encabritado que ejerce normalmente

desaparece, entrando la aeronave en un movimiento de picado.

o Formacion de hielo en hélices

Su poder de propulsién disminuye y su balanceo se ve afectado por
desprendimientos parciales de hielo sometidos a la fuerza centrifuga,

debido al efecto de rotacion, generando fuertes vibraciones.

Figura 16. Toma de aire de un motor y un carburador contaminado
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Fuente: PERG William. Peligros en el vuelo y bajas y

Anticiclones. P. 59.
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o Hielo en la boca del motor

Este hielo no se forma por el impacto de gotas subfundidas,
sino como consecuencia del proceso de evaporacion del
combustible. Este proceso absorbe calor de la corriente de aire de
impacto, produciendo un descenso de su temperatura. Si la
temperatura resultante oscila entre -5°C y -20°C, las gotas de agua
liguida que contiene, se congelan en la superficie interna del
carburador, disminuyendo su diametro interno, o también pueden
trabar la mariposa que regula el paso del aire, variando por lo tanto
las condiciones de la mezcla. De este modo se reduce, como en el
caso anterior, el empuje del motor. Este tipo de engelamiento puede

suceder hasta con temperaturas exteriores de +25°C.

2.3.2. Condiciones meteorolégicas que reducen la visibilidad y a

la vez las performances aerodinamicas de la aeronave

En este apartado se describe como se reduce la visibilidad horizontal en

presencia de un fenbmeno meteoroldgico determinado.

. Posicion del sol

Si el observador mira hacia la posicién del sol su visibilidad se reduce.

o

Viento
La visibilidad contra el viento aumenta, puesto que arrastra las

particulas de humo y polvo impidiendo su estacionamiento. Muy

raramente se producen reducciones en la visibilidad importantes por
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humo o polvo, aunque, si sucede, no suele bajar de los 4 km. A este

fenébmeno se le denomina calima.

Lluvia (RA)

Al comparar una lluvia de intensidad moderada con una llovizna
también moderada, el resultado es que la llovizna reduce mas la
visibilidad, pese a que el diametro de las gotas de esta Ultima es
mucho inferior (40 — 200 um). Esto se debe a que aparte de las
gotitas precipitantes hay muchas otras de infimo tamafio que
permanecen en suspension, formando nieblas o neblinas que
enturbian el ambiente. Es importante decir que la visibilidad minima
causada por lluvia puede alcanzar los 50 m, es decir un valor 10
veces mas pequefio que el causado por la llovizna. La visibilidad
nocturna para ambos fendmenos, comparando las mismas
intensidades de precipitacion entre el dia y noche, suele ser mayor,
excepto en el caso de la lluvia para intensidades ligeras y muy

ligeras.

Las gotitas de agua se pueden ir acumulando en el parabrisas
de la aeronave, y al ser atravesadas por los rayos de luz pueden
experimentar refraccién, produciendo la desorientacion del piloto
respecto a la altitud y la direccién real. Este fenomeno ha llegado a
provocar que los aterrizajes sean de 1 000 a 1 600 metros mas
cortos o largos de lo normal. Otro aspecto a tener en cuenta en tierra,
es que la huella de la aeronave puede quedar enmascarada en el
radar del aeropuerto como consecuencia de los ecos producidos por

lluvias de alta intensidad, cegando la pantalla de los controladores.
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¢, Como afecta la lluvia al performance de la aeronave?

La reduccidbn de visibilidad por lluvia suele aparecer

acomparfada de incidentes como:

" Las ruedas del tren de aterrizaje al tomar contacto con el
pavimento arrojando agua violentamente sobre los flaps vy

danandolos.

" La pista contaminada por lluvia inutiliza los frenos de la
aeronave, y obliga al piloto a usar Unicamente las hélices
reversibles.

. La ingestion de lluvia por las turbinas de los reactores

disminuye ligeramente el empuje de la aeronave.

Nieve (SN)

La reduccion de visibilidad sufrida volando con nevadas o
tormentas de nieve depende de la intensidad del hidrometeoro, de la
temperatura ambiente y de la iluminacién del entorno. Se deduce
que la visibilidad durante la noche es superior en todos los casos,
debido al fuerte contraste entre el color blanco con la oscuridad. Otra
observaciéon es que la visibilidad en estas condiciones aumenta con

la temperatura, puesto que la nieve se disuelve mas rapidamente.

La nieve humeda sobre superficies de la aeronave con una
temperatura inferior a los 0°C, puede producir engelamiento,
reduciendo sus performances aerodinamicas y la visibilidad en el

parabrisas, a diferencia de la nieve seca que presenta una baja
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adherencia. La nieve no solamente puede afectar a la aeronave, sino
que también a las instalaciones en tierra, contaminando con mas de
3 mm de espesor la superficie de los pavimentos, pudiendo
disminuir el contraste entre la pista de aterrizaje y el entorno,

guedando oculta para el piloto que vuela en VFR.

¢, Como afecta la nieve a las performances de la aeronave?

La reduccién de visibilidad por nieve suele aparecer

acompafnada de incidentes como:

. Las ruedas del tren de aterrizaje al tomar contacto con el
pavimento arrojan nieve blanda sobre los flaps, dafiandolos, y
si la nieve es compacta la violencia del impacto sobre los flaps
es mayor.

. Durante el aterrizaje, si la pista esta contaminada por nieve
blanda, los frenos quedan blogueados al entrar agua en el
tambor, obligando al piloto a frenar aerodinamicamente,
mientras que si la nieve es compacta, los frenos no sufren
anomalias en su funcionamiento, debido a que el contenido de
agua de la nieve compacta es inferior.

" Si la nieve blanda tiene un espesor apreciable sobre la pista
durante la carrera de despegue, el avance de la aeronave
encuentra mayor resistencia, y la carrera de despegue es mas
larga, mientras que si se trata de nieve compacta es mas

resbaladiza y no afecta a la carrera de despegue.

57



Tempestad de arena o polvo (SA o DS)

La visibilidad puede quedar totalmente reducida, debido a la
combinacion del viento racheado y turbulento con polvo y arena. Se
trata de un fendomeno tipico de regiones desérticas. El polvo por
definicion esta compuesto por particulas con un diametro inferior a
0,08 mm, favoreciendo que pueda permanecer durante dias en

suspension, en ausencia de vientos de caracter importante.

Cuando el viento excede la velocidad de 15 kts, comienzan a
formarse remolinos de polvo y arena, si la velocidad del viento se
incrementa o persiste, las particulas pesadas se precipitan sobre la
pista de aterrizaje y enmascaran su sefializacion. Las particulas mas
ligeras pueden ascender hasta los 3 000 ft en atmosfera estable o
hasta 15 000 ft en el caso de inestabilidad atmosférica, formando
nubes que reducen extremadamente la visibilidad en las fases de
crucero y de aproximacion. También es importante decir que la lluvia
generada por estas nubes es barro. La reduccion de la visibilidad
causada por este tipo de lluvia es superior a la de la lluvia

convencional, debido a su opacidad.

Suelen ser fendmenos de caracter local que se forman en
Egipto, Iran e Irak, en el Cercano Oriente, en Estados Unidos, en el
Lejano Oeste, en México, en el desierto de Gobi en China y en los
desiertos australianos, el Arenoso, el Gibson y el Victoria, y

especialmente en Sudan.

Como dato curioso cabe decir que este fenbmeno no afecta

Unicamente a la visibilidad, puesto que el polvo y la arena al igual
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que las cenizas volcanicas abrasivas, pueden introducirse en los
motores Yy las turbinas, causando serios dafios. Teniendo en cuenta
gue en una erupcion volcanica convencional suelen liberarse 500
millones de toneladas de polvo a la atmdsfera, y que desde 1980 ha
habido alrededor de unas 100 erupciones volcénicas a nivel mundial,
se puede decir que se trata de un fendmeno que ocurre con una

frecuencia relativamente alta.

La niebla reina de los fenbmenos meteoroldgicos en cuanto a la

reduccion de la visibilidad

La niebla es una nube estratiforme muy baja, a nivel del suelo,
de espesor y densidad variable, presenta un color blanquecino o
gris claro y dificulta la vision, cuando es densa, incluso a corta
distancia. Fisicamente no hay ninguna diferencia entre niebla o nube,
la diferencia radica en el método y el lugar de su formacion.
Mientras que las nubes lo hacen por elevacion y enfriamiento del aire
hasta alcanzar el nivel de condensacion, la niebla se forma a nivel
del suelo por aumento del contenido de vapor de agua en el aire, o

por el enfriamiento del aire hasta llegar a la saturacion.

Turbulencias

El flujo de aire puede ser laminar o turbulento. En el primer
caso las particulas mantienen un recorrido ordenado y rectilineo,
mientras que en el segundo caso, las particulas se mueven
desordenadamente y sus trayectorias forman pequefios circulos
aperiddicos, es decir remolinos. En rigor, el flujo totalmente laminar

no existe, se trata de un comportamiento ideal, el aire siempre es
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turbulento, incluso en entornos de gran estabilidad atmosférica. Hay

varios tipos de turbulencias:

" Turbulencia mecanica
Es el resultado del rozamiento del aire con la superficie u
obstaculos (ej. terminales, torre de control, aeronaves aparcadas) y
afecta a una capa de unos 1 000 m de espesor, afectando por lo
tanto Unicamente a las aeronaves durante las fases de despegue,
aproximacion y aterrizaje. La viscosidad del fluido produce que la
velocidad del flujo laminar en las capas mas cercanas a la
superficie de los obstaculos se reduzca, y acaba provocando la
ruptura del régimen laminar. La intensidad de la turbulencia
aumenta con la velocidad del aire, con la forma abrupta del
obstaculo y con la reduccién de la temperatura del aire tal y como

se muestra en la ley de Sutherland.

. Turbulencia térmica o convectiva
Las térmicas son burbujas de aire que ascienden verticalmente
desde las bajas capas de la troposfera, debido a su baja densidad.
Segun la ecuacion de estado, si se calienta una masa de aire y se
mantiene su presion constante, esta aumenta su volumen y
disminuye su densidad, de tal forma que experimenta una fuerza
ascensional, el aire converge en superficie y diverge cerca de la

tropopausa.
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Figura 17. Temperatura interior de una térmica vertical

Fuente: NIL ANGLI Padro. Influéncia del terreny en les condicions de estabilitat

atmosférica. Aplicaci6 a l'area de I'aeroport de Sabadell. P. 173.

En el centro de la térmica, se observan velocidades de ascenso positivas
(méx. 35 m/s), mientras que en el exterior de la térmica el flujo de aire frio tiene
velocidades verticales negativas (max. -15 m/s). La térmica provoca que la
aeronave ascienda y descienda involuntariamente. La altura que alcanzan las
térmicas depende de la temperatura inicial de la térmica y del perfil de temperatura
de la atmésfera. Estas masas de aire pueden condensarse durante su ascenso y

formar nubes de desarrollo vertical como cumulos y cumulonimbos.

La intensidad maxima de este tipo de turbulencias se alcanza en el inicio de

la fase de madurez, y en el tercio central del CB.

. Turbulencia de aire claro (CAT)
La CAT aparece con mayor frecuencia en invierno, representando
un peligro en la fase de crucero, pudiendo hacer que la aeronave
se desplome 1 000 m hasta que el piloto recupere el control.
Aparece en los niveles proximos a la tropopausa en aire claro, es
decir entre los 7 000 y 12 000 m de altitud, siendo indetectable
para el radar meteorologico y para la tripulacién también, debido a

gque carece de indicadores visuales asociados, aunque en el 50 %
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de los casos estan presentes cirrus con bordes deshilachados.
Tiene un espesor de 600 m y una extension horizontal de 10 a

100 km, con una duracion que oscila entre minutos y horas.

¢, Se puede intuir en que zonas estaran presentes las CAT?

La respuesta es si. Segun estudios experimentales realizados por
Colson en Estados Unidos, el 64 % de ellas suelen estar vinculadas a la
corriente en chorro. Un 36 % esta asociado dentro del rango de 150 millas a
la izquierda del chorro desde los 4 000 ft por encima de la tropopausa hasta
los 7 000 ft por debajo. El restante 28 % se encuentra dentro de las 150
millas a la derecha del chorro a mas de 1 000 ft por debajo de la
tropopausa, debido a que la estratosfera sobre la tropopausa subtropical es

muy estable.

. La onda de montafiay la onda de gravedad

Es un fenbmeno meteoroldgico resultante de la incidencia de un flujo
de aire sobre una barrera topografica, que acaba adoptando un
comportamiento ondulatorio a sotavento del obstaculo, produciéndose
ascensos y descensos del aire. Las ondas de gravedad, a diferencia de la
onda de montafa, se generan por la divergencia del aire en la tropopausa.

2.3.3. Efectos de las turbulencias sobre las aeronaves

Cuanto mayor es la velocidad de la aeronave, mayor es el nimero de
remolinos que encuentra por unidad de tiempo, entrando y saliendo de
ascendencias y descendencias continuamente, que producen un aumento

de los esfuerzos por unidad de area en la estructura de la aeronave.
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Los remolinos de pequefio diametro ocasionan rachas que sacuden y
zarandean la aeronave, mientras que los de gran tamafio, provocan amplias
ascendencias y descendencias, que pueden provocar que la aeronave

caiga un par de miles de pies durante la fase de crucero.

También puede haber resonancia en el caso de que la frecuencia de
los remolinos se ajuste a la vibracidon natural de la estructura de la
aeronave, conduciendo a su ruptura. La resonancia suele presentarse en
las turbulencias de aire claro y las ondas gravitatorias, puesto que a menor

altitud los remolinos son mas irregulares.

En baja cota, durante las fases de despegue, aproximacion y
aterrizaje, las térmicas y las turbulencias mecénicas representan una
amenaza. El aumento o la reduccion del angulo de ataque ocasionado por
una ascendencia o descendencia involuntaria, puede acabar con la entrada

en pérdida de la aeronave.

En la figura 17 se observan las dos posibles consecuencias de volar
bajo térmicas, a la izquierda el piloto acabara realizando un aterrizaje largo,
mientras que en la derecha sera corto, con el riesgo de colisionar en las

proximidades de la cabecera de pista.
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Figura 18. Influencia de una térmica sobre la aeronave en el descenso

Fuente: Aviation Weather

For Pilots and Flight Operations Personnel.
FAA Advisory Circular AC 00-6A. P.108.

Es importante definir las magnitudes fisicas que aparecen de forma muy
frecuente en la teoria y en la practica de vuelo. De hecho, se precisan en todos los
temas referentes a la aeronautica. Las magnitudes fisicas de mayor interés son:
presion estatica, temperatura y densidad del aire. Son magnitudes que afectan
directamente al origen de las fuerzas aerodindmicas, y por tanto, al vuelo del

avion.

La presion estética del aire es la fuerza por unidad de area que ejerce sobre
un cuerpo en reposo. La superficie terrestre, por supuesto, es un cuerpo en reposo
a estos fines. La fuerza que da origen a la presion se debe al peso del aire que

hay por encima de la altitud que se considere para hacer la medida.

Por ejemplo, si se quiere medir la presion que el aire ejerce sobre una
superficie de un metro cuadrado, en una montafa a la altitud de 5 000 metros.

La presién estatica del aire a 5 000 metros es el peso de una columna de
aire de un metro cuadrado de seccidn, y que esta comprendida entre 5 000 metros

y la atmésfera exterior.
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Por atmosfera exterior se entiende las Ultimas capas de aire que gravitan
sobre la tierra. Hecha la medida, se obtendra la presion estética del aire a 5 000
metros de altitud. Si se hace la medicion a nivel del mar, la columna de aire se
extiende desde la superficie a nivel del mar hasta el limite de la atmosfera exterior.
Es la presidn a nivel del mar. Hay que tener en cuenta la siguiente informacion: la
presion estatica del aire disminuye con la altura. En efecto, a mayor altura, la

longitud de la columna de aire es menor. La columna de aire pesa menos.

Hasta el momento se ha hablado de altitud y altura sin mas distincién, pero
hay algunas diferencias: altitud es la distancia vertical que existe entre un objeto o
punto determinado y el nivel del mar; altura es la distancia vertical que existe entre
un objeto o punto determinado y una referencia determinada. Por ejemplo, la cima
de una montafia. Asi, se dice: “el avion vuela a una altura de 3 000 metros sobre
el terreno”. O bien, si se observa el altimetro durante el aterrizaje se dice “una

altura de 20 metros del suelo”.

Elevacion es la distancia que existe entre un punto de la superficie de la
tierra y el nivel medio del mar. Asi, se dice: "la elevacion del aeropuerto La Aurora
es de 1 509 m sobre el nivel del mar”. En aeronautica se cuenta con un buen
namero de unidades para medir la presion del aire. Las mas importantes son las

que siguen:

e Pulgadas de mercurio ("Hg)

e Milimetros de mercurio (m Hg)

¢ Kilogramos por centimetro cuadrado (kg/cm2)
e Libras por pulgada cuadrada (p.s.i.)

¢ Newton por metro cuadrado ( Nm2)
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Si bien la presion estética del aire disminuye con la altitud, la realidad es que
el cambio no se produce a ritmo constante. El ritmo de disminucion de la presion
con la altitud es mucho mas rapido cerca del suelo que encapas mas altas; asi,
por ejemplo, en los primeros 10 000 pies la presion estatica disminuye 31 600
(Nm2). En los siguientes 10 000 pies, esto es, de 10 000 a 20 000 pies, la presiéon
disminuye 23 100 Nm2. En cierta forma, hay un fundamento légico en estas cifras
si se tiene en cuenta que el aire se puede comprimir. El aire es mas denso cerca
del suelo, sencillamente porque la masa de aire que hay encima comprime el que

esta mas abajo.

La troposfera es la capa de la atmdsfera mas cercana a la superficie
terrestre. La temperatura del aire en la troposfera disminuye con la altitud. Sin
embargo, para que en condiciones no normales se pueda producir la "inversion de

temperatura”, con zonas locales no puede cumplirse la ley general.

¢ Por qué el aire tiene mayor temperatura cerca del suelo?

Se debe a que la tierra absorbe una gran cantidad de calor por la radicacion
solar. Este calor, en parte, se trasmite al aire mas cercano a la superficie terrestre.
El sol, desde luego, calienta toda la atmdsfera, pero la radiacién solar pasa por
ella sin calentarla apreciablemente. Sin embargo, la Tierra tiene un
comportamiento distinto a la atmdsfera, absorbe mucho calor y lo cede, en parte, a
las capas de aire mas cercanas. La cesién de calor a las capas cercanas

representa un aumento de la temperatura del aire.

2.3.4. Escalas de medicidén de temperatura

En aeronautica se emplean casi todas, bien con fines operacionales o con

fines técnicos. Las escalas de interés son las escalas da Fahrenheit, Celsius,
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Kelvin, y de Rankine. Las dos primeras se emplean en la vida cotidiana, y las dos

Ultimas son escalas cientificas.

Figura 19. Escalas de temperatura

Fuente: Escalas de temperatura. <http:/fisicafacilito.blogspot.com/2013/07/temperatura.htmi>.
Consulta: Julio 2014.

. Escala de Celsius

Es la escala centigrada. El punto 100 (100 °C) corresponde a la
temperatura del vapor de agua en ebullicién, a una presion de 760 mm de
Hg. El punto cero de la escala (0 °C) corresponde a la temperatura de
fusion del hielo. Entonces, el tramo entre las dos medidas se dividen en 100

partes, y cada parte es un grado centigrado.

° Escala de Fahrenheit

Es igual que en el caso anterior. Sin embargo, en esta escala, se
atribuye el valor 32 (32 °F) al punto de fusién del hielo y al punto de
ebullicién del agua se le atribuye el valor 212 (212 °F). El tramo entre las
dos medidas (que es 180, como se puede observar) se divide en 180
partes, y cada parte es un grado Fahrenheit.
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Escala de Kelvin

Es la escala de medida que emplean los cientificos. La definicion de
la escala es complicada, ya que posee un caracter muy técnico, pero puede
decirse que se basa en una propiedad muy curiosa del agua, en la cual
coexisten las tres fases de esta: hielo, liquido y vapor saturado. El equilibrio
de las tres fases solo es posible a una temperatura determinada a la
presion de una atmadsfera. Este punto exacto corresponde a 273,15 K, igual
a 0,01 °C. Entonces, a efectos practicos, para pasar de la escala centigrada
a la escala Kelvin basta sumar 273 a los grados centigrados. Asi, 15 “C es
igual a (15 + 273)= 288 K. Las relaciones generales entre escalas son las

siguientes:

Para transformar °C a °F se aplica la férmula:

°F=32 + (9/5)°C  (4-1)

Para transformar °F a °C se aplica la férmula:

°C= (5/9) (°F + 32) (4-2)

Para transformar °C a K se aplica la férmula:

K= °C + 273 (4-3)
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. Escala Rankine

Se emplea a veces en la documentacion técnica americana. Equivale
al concepto de la escala Kelvin pero referido a la escala de Fahrenheit. Los

grados Rankine (°R) se obtienen sumando 459 a los grados Fahrenheit.

°R= °F + 459

2.3.5. Densidad

La densidad del aire es, sin duda, la propiedad mas importante de la
"aerodindmica aplicada. Afecta a las actuaciones del avion y del motor. Las
fuerzas aerodinamicas que se ejercen sobre el avion, o la potencia y empuje de

los motores, dependen de la densidad del aire en la cota del vuelo de la aeronave.

En general, la densidad de una sustancia se define como la masa de
sustancia que hay por unidad de volumen. Al igual que la presion, la densidad
disminuye con la altitud, de tal manera que a 20 000 pies el aire es la mitad de
denso que al nivel del mar; a 40 000 pies el aire tiene la cuarta parte de la

densidad al nivel del mar.

La presion, temperatura y densidad de un gas estan relacionadas. Se dice
que la presion depende directamente de la densidad y de la temperatura. La
dependencia es tal que un incremento en una de ellas produce el incremento de
las otras dos. Cuando aumenta la temperatura ambiente disminuye la densidad del
aire. El globo asciende porque se calienta el aire interior, pesa menos, es decir, es
menos denso que el aire exterior, y el globo se eleva. La practica del vuelo ensefia
estos cambios de manera muy precisa; ciertas operaciones de despegue y subida

del avién son mas aceleradas cuando la temperatura ambiente es alta.
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Se debe tanto a que el aire "sustenta menos”, como a que los motores
proporcionan menos potencia. En realidad, hay mdultiples posibilidades de

combinar estas magnitudes del aire en aplicaciones técnicas y operacionales.

. Velocidad del sonido

Todas las perturbaciones que se producen en el aire se propagan mediante
ondas o impulsos de presion. La propagacion se efectla a una cierta velocidad, a
la velocidad del sonido.

Por ejemplo, un observador que aprecia el disparo de un arma de fuego.
Suponiendo que el observador se encuentre a una cierta distancia D de ella. El
observador puede calcular la velocidad del sonido. Para ello, debe medir el tiempo
que transcurre entre el fogonazo y el estampido que percibe. La velocidad del
sonido en ese instante se obtiene dividiendo la distancia 0, que le separa del arma
de fuego, por el tiempo transcurrido entre la vision del fogonazo y la percepcion
del estampido.

. La atmésfera estandar

Los profesionales de las diversas ramas de la aeronautica aplicada necesitan
conocer ciertos datos de las propiedades del aire para realizar estudios e
implementar aplicaciones. El conjunto de datos de las propiedades del aire se
emplean de forma muy diversa: para analizar las actuaciones del avién en vuelo, o
para determinar el empuje del motor en unas condiciones determinadas de

funcionamiento, para fabricar altimetros, entre otras.

La atmdsfera real nunca permanece con valores constantes, ni siquiera entre
puntos geograficos proximos. La idea de normalizacién, esto es, de definir valores

de referencia, que todo el mundo emplea, surge entonces de forma inmediata.
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Si hay un modelo fijo de atmosfera, quiere decirse que todas las actuaciones
de los aviones se pueden expresar con referencia a dicho modelo. Asi puede
decirse que el avidn equis tiene un régimen de subida de tantos miles de pies por
minuto “"en condiciones estandar’. Las palabras "condiciones estandar"
representan la clave como pauta de referencia, pues al establecer la misma base

es posible la comparacion y normalizacion.

. Definicién de atmodsfera estandar

Se denomina atmosfera estandar a la distribucion vertical tedrica de la
presion, temperatura y densidad del aire, definida por acuerdos internacionales.
Se han definido diversas atmodsferas estandar. Las diferencias son mas de
extension en altitud que de contenido.

La atmésfera estandar adoptada internacionalmente es la Atmosfera Normal
de la Organizacién de Aviacion Civil Internacional. La mas amplia es la US
Standard Atmosphere. Consta de dos partes: una para altitudes inferiores a 120
kilometros, y otra que cubre la banda entre 120 kms y 1 000 km. La ultima banda
tiene interés en viajes espaciales. La US Standard Atmosphere coincide con la de
la OACI hasta la altitud de 65, 617 pies.

o Magnitudes normalizadas

En aerodindmica y en el estudio de las actuaciones del avion es muy
frecuente referirse a las magnitudes relativas o normalizadas de presion,
temperatura y densidad. Estas magnitudes se definen de la forma siguiente:

o Presion normalizada

Se llama presion normalizada o relativa al cociente:
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Presién Real p

~ Presién nivel mar atmésfera estandar  po
o Temperatura normalizada
Se llama temperatura normalizada o relativa al cociente:

Temperatura Real T

Temperatura nivel mar atmésfera estandar To

o Densidad normalizada
Se llama densidad normalizada o relativa al cociente:

Densidad Real p

P = Densidad nivel mal atmésfera estandar _ po

Las magnitudes normalizadas o relativas tienen la ventaja de que carecen de
dimension, pues son cocientes de magnitudes similares; resultan independientes
del sistema de unidades utilizado. Entre ellas se cumple la relacién fundamental
de los gases perfectos:

§=p=*0

. Atmosfera real

La atmoésfera real no coincide con la atmdsfera estandar. Seria una casualidad
que en un dia cualquiera esto suceda. Los efectos de calentamiento del sol, la

rotacion de la tierra, la presencia de los continentes y los factores atmosféricos
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como vientos y turbulencias explican que la atmésfera real se caracteriza por su

falta de uniformidad. La formacion del viento se debe a cinco factores principales:

o Diferencia de presion entre masas de aire
o Gravedad terrestre

o Curvatura de las is6baras

o Rotacién de la tierra

o) Friccion con la superficie terrestre

Los efectos que actlan sobre los aviones se manifiestan en la navegacion

del avién y en la propia aerodinamica del vuelo.

. La formacion de turbulencias se debe a causas diversas:

o Calentamiento desigual de la superficie terrestre, produce las
llamadas corrientes convectivas.
o Zonas montafiosas.

o) Las tormentas.

Entre los efectos que aparecen en los aviones esta la incomodidad producida
en la tripulacién durante el vuelo, asi como los esfuerzos adicionales en la
estructura del avion, la dificultad para la lectura de los instrumentos de cabina y el

comprometer la seguridad del avion.
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Figura 20. Variaciéon de la temperatura respecto a la altura
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Fuente: Variacion de la temperatura respecto a la altura. <http://www.meteorologiaenred.com/wp-

content/uploads/2012/09/temperatura-de-atmosfera.jpg>. Consulta: Julio2014.

2.4. Medicién de la velocidad de aire y altitud

Se analizard en este parrafo una aplicacion practica del principio del
Bernoulli. La aplicacién se basa en un aparato cuyo esquema se muestra en la
figura denominada esquema del tubo de Pitot.
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Figura 21. Esquema del tubo Pitot
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Fuente: Esquema del tubo Pitot. <http://www.monolitonimbus.com.br/tubo-de-pitot-e-acidente-air-

france/>. Consulta: Julio 2014.

La sonda se emplea para medir la velocidad del avion respecto al aire. Por
tanto, la sonda estd en comunicacion con el instrumento del avion que mide la

velocidad. El instrumento del avion que mide la velocidad se llama anemometro.

2.4.1. Construccion de la sonda estatica-Pitot

En su forma mas simple, la sonda estatica Pitot tiene forma de un tubo. El
tubo tiene dos conductos: uno de ellos, el conducto central, esta abierto por su
extremo anterior. Es el extremo que se enfrenta a la corriente de aire. Se llama
tubo de Pitot o tubo de impacto. El otro conducto se envuelve y rodea al anterior.

Recibe el nombre de tubo estatico.

El tubo estético se caracteriza porque tiene taladrados en su pared lateral
unos pequefios orificios. Por tanto, los orificios laterales estan al abrigo de la
corriente de impacto. Estan expuestos a la presion ambiente que rodea el tubo y
por ello se denominan orificios de estatica.
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Los extremos de salida de los dos tubos se conducen por tuberias
independientes a una camara especial del instrumento de medida de velocidad de
aire. La camara esta separada, en dos compartimientos, por una membrana
flexible. Los detalles del instrumento se verdn mas adelante, de manera que la

atencién debe fijarse en la sonda de medida.

La sonda estatica Pitot debe estar situada en un lugar despejado de la
aeronave, alli donde no hay interferencia de la corriente con otras partes del avion.
Se ha visto que la sonda contiene, en el mismo tubo, el orificio de impacto y los de

estatica, como indica la figura.

Figura 22. Posicion del tubo Pitot en el avién

Yoma fslddico

Fuente: ubicacién del tubo Pitot en el Airbus A320.

<http://es.slideshare.net/eflyacademy/instrumentos-de-vuelo-38570266>. Consulta: Julio 2014.

Sin embargo, otras veces, el tubo de impacto y las sondas de presion
estatica estan en sitios distintos; el motivo es que el fabricante del avién encuentra
gue es la posicion mas adecuada para tomar las medidas de presién estatica.

El detalle concreto de instalacion varia de avién a avion; incluso, en la mayor
parte de las aeronaves, hay dos tubos de Pitot para tener una sefal segura y

confiable.
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2.4.2. Funcionamiento del tubo de Pitot

Cuando el avion se desplaza respecto al aire, a una velocidad determinada,
el tubo central del sistema de estatica Pitot se llena de aire inmediatamente, pues
el orificio frontal esta expuesto a la corriente. El aire entra en el tubo y se detiene
completamente. En realidad, o que sucede es que las moléculas de aire se apilan
mas y mas en el interior del tubo hasta que no hay mas presion en la corriente

para comprimirlas dentro del recinto y este queda bloqueado.

Fisicamente, lo que ha sucedido es que la presion dindmica del aire
(correspondiente a la velocidad del aire) se transforma en presién estatica, pues el
movimiento del aire se ha detenido. La presion asi obtenida se afiade a la presion
estatica ambiente. Por tanto, el tubo hueco esta sometido a la presion total del

aire, es decir, la suma de la presion estatica mas la presion dindmica del aire.

Figura 23. Ingreso de la presion de aire al Pitot
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Fuente: Admisién de la presién de aire del tubo Pitot.

<http://www.sapiensman.com/tecnoficio/docs/docl17a.php>. Consulta: Julio 2014.
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La figura 23 es un detalle adicional de la sonda estatica Pitot, con sus
conexiones para el instrumento y el adaptador de calefacciéon. La calefaccion del
Pitot se emplea para evitar el bloqueo de los conductos por el hielo.

Este bloqueo falsea completamente las lecturas de velocidad del
instrumento. La calefacciébn es un sistema propio de los aviones que vuelan en

condiciones meteoroldgicas todo el tiempo.

Ya se ha dicho que la sonda de presion estatica, en lugar de estar instalada
en el tubo de Pitot, puede estar en otro lugar. Normalmente se coloca en una
placa circular montada al costado del avion, con los orificios de toma de presion
estatica. En buena parte del disefio del avibn debe haber una placa en cada
costado del fuselaje, con el fin de evitar errores de presién estatica durante los

movimientos de bajadas abruptas del avion.

Tanto si los orificios de estética estan situados en el tubo de Pitot como en
los costados del fuselaje de la aeronave, es cierto que estan al abrigo de la
corriente. Estan expuestos, desde luego, al "ambiente que rodea el tubo", pero no
a la entrada directa del aire. Como la presion actia siempre perpendicular a la
superficie de un cuerpo sumergido en él, resulta que los orificios del tubo estético

estan sometidos a la presion estatica del aire.

Entonces, si la presién total del tubo de Pitot (existente en el tubo central) se
canaliza hacia una cadmara hermética del instrumento, y la estatica al otro lado de
la camara del mismo actla sobre la membrana, depende Unicamente de la
velocidad de la corriente. Esto es asi porque la presion estatica actua en ambos
lados de la membrana y se anula mutuamente. Solo permanece, como fuerza no

compensada en la membrana, la correspondiente a la presion dinamica.
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La fuerza que ejerce la presion dinamica sobre la membrana es funcion de la
velocidad del avion respecto al aire. Por tanto, el tubo estética-Pitot es un
instrumento que sirve para medir la velocidad de la aeronave respecto al aire.

El anemdmetro de la aeronave, o indicador de velocidad respecto al aire,

esta basado en este dispositivo.

Figura 24. Construccion del indicador de velocidad
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Fuente: Velocimetro Seccionado. <http://www.manualvuelo.com/INS/INS22.html>.
Consulta: Julio 2014.

° Velocidad del aire

Es imprescindible, a partir de este momento, precisar la velocidad de aire que
interviene en el célculo de los datos de condicion de vuelo y de los factores de
correccion de los pardmetros monitoreados. En aviacidbn manejamos la velocidad

indicada del aire que es la lectura del instrumento de cabina.

Esta velocidad, la lectura directa en el dial, incluye y corrige los posibles
errores que tiene el instrumento procedente de fabricacién. Las siglas de velocidad
indicada con IAS, siempre se mide en nudos. Antiguamente, los indicadores de

velocidad se calibraban segun la Ley de Bernoulli para fluidos incomprensibles,

79


http://www.manualvuelo.com/INS/INS22.html

admitiendo que la densidad del aire era invariable con la velocidad; pero ésta

practica se abandono con la llegada de aviones de altas prestaciones.

Los indicadores de velocidad se calibran hoy dia de acuerdo con ecuaciones
que reducen al minimo los errores de compresibilidad. La presion dindmica

calibrada y corregida que se emplea en la actualidad es:

p = 0,0658 V2 (1+0.57V2  107)

Donde p se mide en mm de agua y V en nudos. Hemos visto que el

anemometro mide velocidades tomando como base la presion dinamica del aire.

o La presion dinamica depende de la velocidad al cuadrado y de la
densidad del aire. Resulta, entonces que la aguja del anemémetro

responde a los dos factores.

o La velocidad es mayor en altura, crece con la altitud de vuelo. Se
puede determinar facilmente mediante tablas graficas. Lo importante
es el concepto: si el sistema de estatica Pitot proporciona una
marcaciéon donde la velocidad, digamos que compensa, por la via de
aumentar la velocidad respecto al aire, la disminucién de densidad

propia de volar en un ambiente menos denso.

Se afirma, entonces, que la velocidad indicada es util para el vuelo y la
correccion de la misma es util para la navegacion. En efecto, las actuaciones de
vuelo dependen de la velocidad indicada. La densidad del aire interviene en todas

las relaciones de fuerzas aerodinamicas, bien de empuje de motores.
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Figura 25. Conversion de velocidad indicada a calibrada
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Fuente: Tabla de conversion de velocidad indicada.

<http://www.manualvuelo.com/INS/INS25.html>.Consulta: julio 2014.

° Medida de altitud

La altitud de vuelo del avion se determina midiendo en cada instante, a borde, la
presion atmosférica. Es conocido que existe en la atmésfera estandar una relacion
entre altitud y la presidén, de manera que conociendo ésta se puede determinar la

altitud de vuelo.
Asi, si disponemos de un instrumento que mide a bordo la presién podemos decir

gue volemos a determinar la altitud segun la Atmdsfera estandar. El altimetro es el

instrumento que mide la altitud de vuelo.
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Figura 26. Indicador de altitud o Altimetro

Fuente: Indicador de altimetro. <http://jasaaviation.blogspot.com/2014/06/instrumentos-basicos-de-

un-avion.html>. Consulta: Julio 2014.

El altimetro es sencillamente un barémetro, un medidor de la presién del
aire. Se denomina altimetro barométrico porque su escala de medidas, en lugar de
estar graduada en unidades de presion, estd graduada en pies. Transforma los

datos de presién estatica en indicacion de altitud.

Altitud es la distancia vertical que existe entre un punto determinado y un
nivel de referencia. La altitud de presién es la que marca el altimetro cuando se
ajusta a 1013,2 mb (6 a 29,29 pul Hg.), la presién estandar al nivel del mar. El

ajuste se efectta en la llamada ventanilla de Kollsman.

En dia estandar, el altimetro sefiala la altitud de presién. Cuando se emplea
este ajuste del altimetro, se dice que el avion vuela en un Nivel del vuelo. Resulta,
entonces, que el nivel de vuelo y altitud de presion son términos equivalentes.

Nivel de vuelo 90 es equivalente a altitud de presién de 9.000 pies.

El nivel de vuelo quita los dos ultimos ceros de la altitud de presion. Se llama

Nivel de Vuelo a la superficie isobarica, identificable cuando el altimetro esta
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calado a 1.013,2 Mb, cuyos valores de presion se diferencian en cantidades tales
que distancia entre dos consecutivas es de 500 pies.

2.4.3. Principio de funcionamiento del altimetro

El principio de funcionamiento del altimetro es sencillo, en teoria. El
mecanismo consiste en una capsula metalica, de pared muy delgada y flexible, en
el interior de la capsula se ha efectuado un vacio parcial, muy alto desde luego, y
de ahi proviene la denominada capsula aneroide. La capsula estd sometida, en el

exterior, a la presion atmosférica ambiente, a través de un orificio.

Figura 27. Altimetro con sus componentes internos

Puntero de 100 pies |

Puntero de 10.000 pies

| Capsula Aneroide Puntero de 1.000 pies

Indicadora por cada 10 mil
pies (en algunos altimetros
aparece la barra cuando esta
por debajo de 10.000 pies.

Tomas
estaticas

Perilla de ajuste altimétrico |

Ventanilla de ajuste altimétrico
(Kollsman)

Fuente: Altimetro. <http://hangarr22.blogspot.com/2016/04/altimetro.htm|>.Consulta: Julio 2014.

La capsula también se conecta a la aguja del indicador del instrumento
mediante un sistema de palanca y engranajes de transmision. El hecho importante
es advertir que la capsula cambia de volumen cuando varia la presion del

ambiente que la rodea.
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Asi, si la presion atmosférica exterior disminuye, la capsula aumenta de
volumen. A la inversa, si la presion atmosférica ambiente aumenta, comprime la
capsula y disminuye su volumen.

Estos movimientos de expansion y contraccion de la capsula son
transmitidos a la aguja del altimetro de forma conveniente, mediante sistemas de

palancas, y permiten fijar la altitud del avién.

Observe las cuestiones siguientes:

o La capsula tiene forma de fuelle para aumentar su velocidad de respuesta
frente a los cambios de presion.

o El altimetro es de los llamados de lectura digital; porque muestra la altitud
en digitos, en forma directa. Es una de las formas de presentacion del
altimetro.

o La presion en el interior de la capsula es la que sirve de referencia de
medida, esto es, continuamente se estd comparando la presion ambiente
en la atmosfera donde vuela el avion con la presion interna de la capsula,
que es practicamente cero.

o Los altimetros actuales no tienen sélo una capsula. En realidad, es normal
la presencia de tres capsulas con un vacio interior muy alto. La presencia
de tres capsulas favorece a la respuesta del instrumento a los cambios de

presién; mejora, pues, la sensibilidad del altimetro.
En la realidad, los movimientos de las capsulas frente a los cambios de

presién son muy pequefios, de manera que el sistema de accionamiento de las

agujas precisa de amplificadores dé transmision.
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2.4.4. Influencia de las condiciones locales de presién vy

temperatura

Hasta el momento hemos supuesto el caso ideal (e improbable) de que la presion,
temperatura, y densidad del aire permanecen constantes a lo largo de la ruta. La

figura es un esquema real.

Figura 28. Condiciones climaticas que afectan el vuelo
ATMOSFERA CALIENTE ATMOSFERA FRIA
E.. Iaahara 700 hPa 1,080 FILS
S
.
e )
™ ‘_\_h-
Esd i rmas Bago o Do gpue e il
altwmeinn

Fuente: Condiciones climaticas que afectan el vuelo. < http://html.reglamento-de-vuelo.html>.
Consulta: Julio 2014.

La aeronave se desplaza desde una zona de bajas presiones y procede

hacia otra donde la presion es la estandar.

Desde ahi progresa a otra zona de altas presiones. Veamos los efectos

sobre la altitud verdadera del avion.

A la izquierda, el avién, con su altimetro calado a 1.013,2 Mb, se encuentra
en una zona de bajas presiones volando, digamos, a Nivel de vuelo 050, con una
presion de 835 Mb, que es mas baja que la estandar correspondiente a dicha
altitud (843 Mb). En realidad el avion, que mantiene el Nivel de vuelo asignado, se
encuentra mas bajo que la altitud que le corresponderia volar en una atmosfera

estandar, pues la presion estatica en la zona de vuelo es mas baja.
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Como todos los aviones que vuelan en la zona llevan el mismo ajuste de
altimetro, no hay problemas de separacion vertical entre ellos, pero si ha de
tenerse en cuenta sobre el terreno, el avion vuela mas bajo en una zona de bajas

presiones.

Cuando el avién del esquema se aproxima a la zona donde las condiciones
de la masa de aire se corresponden con los valores estandar, el avion, que
mantiene el Nivel de vuelo, realmente ha estado en ascenso imperceptible que le

hace ganar altitud sobre el terreno.

En la zona de condiciones exteriores de valores estandar el avion se

encuentra, en efecto, a 5000 pies.

Cuando se adentra en la zona de altas presiones, abandonando la region de
condicion estandar, la aeronave vuela a mayor altitud absoluta que la situaciéon

gue corresponde a las condiciones estandar.

La posible condicion comprometida de vuelo, en relacion con la separacién
con el terreno (altitud absoluta), es cuando se vuela de una zona de alta presion a
otra de baja presion. En efecto, a lo largo de este vuelo, disminuye la separacién

del avién con el terreno.

Con la variacion del aire sucede lo mismo. Si el avion asciende en una masa
de aire que esta mas fria que los correspondientes valores estandar, resulta que la
presion asciende mas deprisa en el aire frio que en "aire estandar”, o en el aire
calido. Por tanto, a todos los efectos, el avién, que mantiene un Nivel de vuelo en
una masa de aire frio, vuela mas bajo de lo que corresponde segun las

condiciones estandar.
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A la inversa, estd mas alto si el avion vuela en una atmésfera célida. La
posible condicion comprometida de vuelo, en relacion con la separacion con el

terreno, es cuando se vuela de una zona de aire templado a otra de aire frio.

Una regla facil de recordar, que resume la influencia de los cambios de
presion y temperatura en la interpretacion real de la lectura del altimetro, es la que

se ensefia que dice asi:

o Baja (presion o temperatura) es Baja altitud absoluta.

o Alta (presion o temperatura) es Alta altitud absoluta.

2.4.5. NUmero de Mach

Uno de los parametros mas importantes de los flujos unidimensionales que
se presentan en el andlisis de flujo compresible, es el nimero de Mach, M, el cual
es la relacion de la velocidad local del flujo a la velocidad local del sonido dentro

del fluido, o sea M = V/c, donde V es la velocidad local, y ¢ la velocidad del sonido.

El nimero de Mach es una de las medidas de la importancia que tienen en
un flujo determinado, los efectos de la compresibilidad. En el sentido de fuerzas, el
namero de Mach es la relacion existente entre las fuerzas inerciales y las fuerzas
originadas por la compresibilidad del fluido. EI nimero de Mach es un término
constantemente utilizado por los ingenieros aerodinamicos, para tratar el

movimiento de los fluidos sobre los objeto.
El nimero de Mach recibié ese nombre en honor a Ernst Mach (1838 -1916),

quien condujo los primeros experimentos significativos relacionados con el vuelo

supersonico en la universidad de Praga, Alemania.

87



o Regimenes de flujo segun M

Teniendo como base el niumero de Mach se definen generalmente cinco

regimenes de flujo, en la siguiente forma:
o Régimen incompresible

El nimero de Mach es pequefio en comparaciéon con la unidad
(aproximadamente 0.2 en un gas perfecto). En esta clasificacion, los efectos de
compresibilidad se consideran, generalmente insignificantes.
. Régimen subsonico

El nimero de Mach es inferior a la unidad, pero tiene una magnitud
suficiente para quedar fuera de la clasificacion del régimen de un flujo
incompresible.

o Régimen transénico

El nimero de Mach es muy cercano a uno, es decir varia de valores

ligeramente menores a la unidad y escasamente superiores a ella.

o Régimen supersonico

Es donde el nimero de Mach es superior a la unidad.

o Régimen hipersonico

Es cuando el numero de Mach es muy superior a la unidad.
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Sin embargo, un avién que viaja con una velocidad de entre Mach 0.75 y
Mach 1.20 tiene &reas en su superficie que experimentan ambos tipos de flujo,
subsonico y supersoénico; los ingenieros aerodinamicos se refieren a este régimen
de vuelo (o escala de velocidades) con el nombre de régimen transonico. Los

calculos del flujo del aire en esta &rea deben hacerse muy cuidadosamente.
o Como se mide Mach
Sea un objeto diminuto se desplaza en el aire a una velocidad V < c; el
movimiento del objeto crea perturbaciones de presion, las cuales se propagan
esféricamente hacia el exterior a partir del objeto, con una velocidad del sonido c.
Si el objeto no estuviera en movimiento, los frentes de onda se extenderian

esféricamente, y tendria las posiciones que se ilustran a continuacién, en

intervalos sucesivos de tiempo.

Figura 29. Onda de expansion de la velocidad

Fuente: Onda de expansion de la velocidad. http://almadeherrero.blogspot.com/2009/02/la-

barrera-del-sonido.html. Consulta: Julio 2014.

Los frentes de onda emergen para formar un frente plano y el fluido que esta
delante de este frente no recibe ningun efecto del movimiento de la particula. Si

por algun motivo la velocidad local es mayor que la velocidad del sonido, las
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pulsaciones individuales se combinan para formar un patrén coénico, como se

ilustra a continuacion:

Figura 30. Onda del sonido cono de Mach

envolvente
o«

g

Fuente: Onda del sonido cono Mach. <http://almadeherrero.blogspot.com/2009/02/la-barrera-del-

sonido.htm|>. Consulta: Julio 2014.

A este patron se le conoce con el nombre de cono de Mach. El fluido que
esta por delante del cono, no tiene ninguna perturbacion, pero repentinamente
sufre cambios de presion, temperatura y densidad, conforme atraviesa el cono de
Mach. Cuando un flujo atraviesa cambios repentinos a atravesar una onda, a esta

tltima se le denomina onda de choque.

Se ha logrado hacer visibles los gradientes de densidad en un flujo,
utilizando un sistema o6ptico fotografico, conocido con el nombre de aparato de
Schlieren. Para esto el modelo se debe montar en un tanel de viento o

aerodinamico, para que las ondas de choque sean claramente visibles.

Donde el nimero de Mach se calcula como:
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¢ Para qué se utiliza el namero de Mach?

Los nuameros Mach 1, Mach 2, Mach 3, etc. se utilizan para indicar la
velocidad de un avién u objeto en comparacion con la velocidad del sonido. Mach
2, por ejemplo, significa que el avién vuela a dos veces la velocidad del sonido. La
velocidad del sonido puede cambiar segun las condiciones de la atmésfera.

2.5. Analisis de datos de vuelo

Cada vez més se conservan datos de todos los vuelos, no solo de los vuelos
que producen sucesos significativos. Ahora se conserva una seleccién de
pardmetros que es suficiente para caracterizar cada vuelo y permitir un analisis
comparativo de una amplia variabilidad operacional.

Se pueden identificar tendencias antes de que se produzca una cantidad
estadisticamente importante de sucesos. Las tendencias emergentes y las ya
existentes se observan antes de que lleguen a los niveles de activacion

relacionados con las excedencias.

Ejemplos de pardmetros observados: masa de despegue; reglaje de los
flaps; temperatura; velocidad de rotacion y de despegue en comparacion con las
velocidades previstas; razon de cabeceo maxima y actitud durante la rotacion; y
velocidades, alturas y momentos de repliegue del tren.

2.5.1. Datos de vuelo observados

Previo a observar las curvas de comportamiento del motor se debe definir
EPR Relacion De Presiones Del Motor (ENGINE PRESSURE RATIO), relaciona la
presién con que salen los gases de escape del motor (Pt7) sobre la presién con

que entra al motor.
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Este parametro indica el empuje con el cual se estd operando el motor. Si
EPR es bajo significa que el motor esta efectuando un empuje bajo, por ende las
revoluciones del compresor y la turbina son menores, el consumo de combustible

es menor y la temperatura de los gases de escape disminuye.

Si EPR es alto significa que el motor esta efectuando un empuje elevado, por
ende las revoluciones, consumo de combustible, y temperatura de gases

aumentan.

En el motor existen sondas de presion estatica para la toma de aire a la
entrada Pe y de gases de escape a la salida Per, y por medio de transformacion
de sefial neumatica a mecéanica se pueda observar en los instrumentos del panel

de la cabina de pilotos.

El EPR es seleccionado por la tripulaciéon previo al vuelo de acuerdo a la
informacion de los despachadores de vuelo que pertenecen al area de
Operaciones; ellos reportan el nUmero de pasajeros que estan a bordo, la cantidad
de carga que se encuentra en el avién y la cantidad de combustible con que los

tanques se encuentran llenos.

Los pilotos tienen a su disposicion en la cabina el manual de operaciones del
avién, y es en el manual que con el dato de entrada de la carga del avion que se

selecciona el EPR para el vuelo.

Un motor sencillo podra tener tres curvas diferentes de temperatura con
respecto al EPR cuando esté operando con tres temperaturas de entrada de aire
TAT (Total Air Temperature). Es la temperatura exterior estatica mas el
calentamiento que experimenta el aire debido al efecto de comprensibilidad

diferente.
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El andlisis de las tendencias puede darse o realizarse Unicamente si el
impacto de las condiciones de vuelo sobre los pardmetros del motor es corregido.
Volando a una temperatura constante TAT podriamos tener una tendencia del

EGT, pero no seria muy practico.

2.5.2. Indicador EGT

o Temperatura de los gases de escape (exhaust gas temperature)

Un factor que limita un motor de turbina es la temperatura de los gases en
la seccion de la turbina. La temperatura en la seccién de la turbina se debe
monitorizar para evitar el recalentamiento de las laminas que forman la turbina y
de otros componentes de la seccion de salida, por ello se incorpora siempre una
sonda para medir la temperatura de los gases de escape. Asi podemos limitar la

potencia del motor controlando la temperatura de escape.
o Datos de vuelo corregidos

Los efectos de la temperatura total de aire a la entrada del motor muestran
un severo parametro llamado EGT corregida. La EGT corregida es calentada

dividiendo la temperatura de gases de escape EGT para el parametro 6,,.

o 0:,Es la razon de temperatura total de aire para la temperatura de un

dia estandar al nivel del mar 15°C.
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o Theta es calculada usando temperatura absolutas (Kelvin o Rankine),
entonces 6,,= (TAT+273) (15+273.15) donde TAT esta dada en

grados Celsius.

Para un motor sin deterioro significativo entre dos encendidos, corrigiendo el
dato EGT para 6., podria el dato caer en una sola curva y no sobre tres o mas
posibles curvas.

o La temperatura de gases de escape corregida consiste
termodinamicamente definiendo la curva en la curva de calibracion del

motor.

o) La deterioracion podra mostrarse de acuerdo a los diferentes EPR

seleccionados durante la operacién de los motores.

o Cualquier EPR seleccionado durante la operacion nos dara un dato

valido para el monitoreo de condicion del motor.

. Curvas linea - base del motor

La curva linea - base de los parametros promediados para un motor es
calculada en base a lo siguiente:

o Datos de bancos de prueba de fabrica para los diferentes tipos y

modelos de motores.

o Las curvas linea - base individual de cada motor son diferentes en

base de la curva linea - base promedio porque:
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= Las tolerancias del motor cambian de acuerdo a su

manufacturador.

" Los tiempos y ciclos de utilizacion son diferentes.

" La calidad de los trabajos hechos por los diversos talleres son
diferentes.

. El ambiente de operacion dentro del cual el motor funciona.

Los datos corregidos de los motores de fabrica deben estar especificados en
los manuales del fabricante donde se establecen bandas o rangos de tolerancia o

el motor es rechazado.

o En el analisis de tendencias, la magnitud absoluta de los pardmetros
corregidos de los motores se mostrara en las desviaciones respecto a la
linea - base es menos importante que el cambio de la magnitud de las

desviaciones.

Los efectos de la instalacion de los motores en los respectivos aviones sobre

las lineas - base de la temperatura de gases de escape son:

o En vuelo la entrada del motor tiene elevadas pérdidas dé presion que
las condiciones de entrada usadas durante las pruebas en banco.

o El sangrado de aire en vuelo que se le hace a los motores es para la
pulverizacién del avion, resulta un incremento en la temperatura de

gases de escape y un incremento en las velocidades de rotacion.

o) La potencia eléctrica e hidraulica tomada por el avion durante el
vuelo de la caja principal de engranajes resalta un incremento del

EGT y reduccion de las velocidades de rotacion.
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2.5.3. Proceso de disefio

Los datos en vuelo se corrigen respecto a las condiciones de vuelo actuales
con las condiciones de un dia estandar a nivel del mar por eso los datos son
diferentes en cada vuelo y pueden ser comparados. Los valores calculados son

comparados con lineas base nominal de cada motor de acuerdo a su fabricante.

o Factores de correccidn y estandarizacion de parametros
o To = Temperatura estandar a nivel del mar (15°C)
o Theta (61,) = Temperatura relativa absoluta del motor = TAT/To
o 0r,= Raiz cuadrada de theta.
o 6,,* = Theta elevada a la x potencia.
o Po = Presién estandar a nivel del mar (14.7 psia)
o Determinacion de factores de correccion en vuelo
o La presion absoluta relativa St2 es calculada en base al numero de

Mach y la altitud.
o El nUmero de Mach proporciona P2/Pamb
o La altitud proporciona la presion estatica Pamb
o Pamb/Po igual Pamb/29.92"Hga
o 61, = (P2/Pamb) x (Pamb/Po)

o El factor §1, es usado en las correcciones de flujo de combustible.
o La temperatura relativa absoluta 6, es calculada en base a TAT.
o 05, = (TAT+273)/288.

o 61, = es frecuentemente usada para las correcciones EGT

o /62 es usada para las correcciones dé las revoluciones.
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6:,%, 6 Kc es usada para las correcciones de EGT y Wf donde el
componente x cambia entre valores 0,5 y 0,8 de acuerdo a diversos
tipos y modelos de motores, pero para los calculos estandar de un

motor se puede usarel valor promedio 0,65.

Linea base del motor

o

Todos los cuatro pardmetros (EGT, N1, N2, Wf) pueden ser
corregidos por las condiciones de vuelo:

EGT dividido para 6.

N1 dividido para /6.

N2 dividido para /6.

N2 dividido para Kcy 0.

Kc es calculada en base a la temperatura total de aire (TAT)

KC es igual a Oe elevado al exponente x, anteriormente indicado.

&1, es definido como la presion total relativa en la entrada del aire del
motor

dr,€es igual a Pe dividido para Po.

Pr, es igual a la presion total del flujo de aire dentro del motor, Po es
igual a la presion atmosférica estandar a nivel del mar (14,69 psia)
dr, puede también ser expresada (Ps2/Po)x(PT2/Ps2), (La cual es
igual a § x (Pt2/Ps2)).

d es igual a la presion relativa atmosférica (depende Unicamente de
la presion por altitud).

Pt2/Ps2 es igual a la razén de presion estacionaria (donde

unicamente del nimero de Mach del avion durante el vuelo.

Corrigiendo los datos, las unidades de los mismos no cambian:
EGT esta medida con grados Celsius 6 Kelvin
N1y N2 en % de RPM
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o Wf en libras por hora, 6 kilogramos por hora.

Ejemplo
v Datos tipicos en vuelo:

Uso aplicable para curvas linea - base con el siguiente ejemplo
COMBINACION AVION/MOTOR: 727-200/JT8D-15 Condiciones de Vuelo:
Altitud 37.000 Pies Lectura del altimetro

Numero Mach 0,80 TAT - 10°C

IAS 265 nudos Lectura del anemdmetro

Parametros observados del motor:

EPR. . 1,75
N 81, 8%
N2 85, 0%
EGT . 450°C
W 2.150 pph

Calculo de factores de correccién de vuelo

(O12,+/ 012, ke, y 81, para este motor)

TAT _—10+ 273
To 288

07y = =0,91319

JOr, =v0.91319 = 0,95561

Kc = (0T2)0'65 = 0,975
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dr, Con los datos de la cabina del avion Mach, Altitud,
EPR, IAS y Po; buscar en la tabla de las propiedades
termodinamicas de la atmoésfera, segun tabla

International Standard Atmosphere de la OASI.
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Tabla I.

Propiedades termodindmicas de la atmésfera

PRESSURE

ALTITUDE TEMP. PRESSURE | DENSITY |Speed of |ALTITUDE

(Feet) (°C) RATIO Ga=plpo | sound [ (meters)

hPa PSI InHg §=PIPo (kt)

40000 -56.5 188 272 5.54 0.1851 0.2462 573 12192
39000 -56.5 197 2.58 5.81 0.1942 | 0.2583 573 11887
38 000 -56.5 206 2.99 6.10 0.2038 0.2710 573 11582
37 000 -56.5 217 3.14 6.40 0.2138 0.2844 573 11278
36 000 - 56.3 227 3.30 6.71 0.2243 0.2981 573 10 973
35000 -543 238 3.46 7.04 0.2353 | 0.3099 576 10 668
34 000 -524 250 363 7.38 0.2467 | 0.3220 579 10 363
33000 -50.4 262 3.80 7.74 0.2586 0.3345 581 10 058
32 000 -48.4 274 3.98 8.1 0.2709 0.3473 584 9754
31000 -46.4 287 417 8.49 0.2837 0.3605 586 9 449
30 000 -44.4 301 4.36 8.89 0.2970 0.3741 589 9144
29000 -425 315 457 9.30 0.3107 0.3881 591 8 839
28 000 -405 329 478 9.73 0.3250 0.4025 594 8534
27 000 -38.5 344 499 1017 0.3398 0.4173 597 8230
26 000 - 36.5 360 5.22 10.63 0.3552 0.4325 599 7925
25000 -345 376 545 11.10 0.3711 0.4481 602 7620
24 000 -325 393 5.70 11.60 0.3876 0.4642 604 7315
23000 -30.6 410 5.95 1211 0.4046 0.4806 607 7010
22 000 -286 428 6.21 12.64 0.4223 0.4976 609 6706
21000 -26.6 446 6.47 13.18 04406 | 05150 | 611 6401
20 000 -246 466 6.75 13.75 0.4595 0.5328 614 6 096
19000 -228 485 7.04 14.34 0.4791 0.5511 616 5791
18 000 -20.7 506 7.34 14.94 0.4994 0.5699 619 5406
17 000 -18.7 527 7.65 15.57 0.5203 0.5892 621 5182
16 000 -16.7 549 7.97 16.22 0.5420 0.6090 624 4877
15000 -147 572 8.29 16.89 0.5643 0.6292 626 4572
14 000 -12.7 595 8.63 17.58 0.5875 0.6500 628 4 267
13000 -108 619 8.99 18.29 06113 0.6713 631 3962
12 000 -88 644 9.35 19.03 0.6360 0.6932 633 3658
11 000 - 6.8 670 9.72 19.79 0.6614 0.7156 636 3 353
10 000 -48 697 10.10 20.58 0.6877 0.7385 638 3048
9000 -28 724 10.51 21.39 0.7148 0.7620 640 2743
8000 -08 753 10,92 2222 0.7428 0.7860 643 2438
7000 £ 1.1 782 11.34 23.09 0.7716 0.8106 645 2134
6 000 + 31 812 11.78 23.98 0.8014 0.8359 647 1829
5000 + 51 843 12.23 2490 0.8320 0.8617 650 1524
4000 + 71 875 12,69 2564 0.8637 0.8881 652 1219
3000 + 91 908 1317 26.82 0.8962 0.9151 654 914
2000 +11.0 942 13.67 27.82 0.9298 0.9428 656 610
1000 +13.0 977 1417 28.86 (0.9644 0.9711 659 305
0 +15.0 1013 14,70 29.92 1.0000 | 1.0000 | 661 0

- 1000 +17.0 1050 15.23 31.02 1.0366 1.0295 664 - 305

Fuente: IRIBARNE, John. Termodindmica de la atmésfera. P.233.
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v De los siguientes datos;

Pamb,V6 o Y a33000-
Ajustar la altitud en un -10%, ALT 6Za = 33300 pies = 10090.91

metros.

Leer los valores en la Tabla de datos de atmosfera de la tabla anterior
a 37000 pies:
Pamb= 3.142 psi Vo =0.8671 6=0,2138 0=0.2843a53090 = 573.6

Calcular en base de magnitud normalizada la densidad real en el nivel
de vuelo pyeq;

Prear= 0(p,) = 0.2843(1.225) = 0.34826 Kg/m3

Calcular en base de la temperatura normalizada la velocidad real del

SoNido ayeq;

Areqr = VO (A33000) = 0.8671 (573.6) = 497.36 nudos

Calcular en base del criterio del numero de MACH la velocidad del

avion Vavién

Viisn = MACH(@poq;) = 0.8(497.36) = 397,89 nudos

Calcular la velocidad relativa del avion — aire

Vroar = Vaion - IAS = 397.89 - 265 = 132.89 nudos

Conversion de la velocidad relativa a [m/s]
Vrer = 0.5144 (132.89) = 68.36 m/s
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Calcular la presion dinamica del avién
Py = preari(VZ.q)I2 = 813.75 N/m2

Calcular la presion estatica del avidén
Ps = prear X g X Z, = 34369.46 N/m2

Calcular la presion total del avion
P, = P, + P, = 35183.21 N/m2

Conversion de la presion total a [psi].
P, =0.000145 (35183.21) = 5.10 psi

Calcularé,,

8iy = (P /p, )x(f’s/P()) = 0.346

Céalculo de parametros corregidos

Calcular 6T/, = 766.03 °K

Calcular FC/(6 LXK = 6211.6 pph
t c

Calcular N2 / =88.95%
VB2

Calcular Nl/ = 85.6%
VO
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Célculo de parametros base
De acuerdo con el EPR seleccionado por la tripulacién para el vuelo,
se puede calcular los valores base del motor encontrando la curva de

comportamiento de cada uno de los parametros.

Se procedera a leer EGT/Qt2 =787 °K a

EPR =1,75y se estimara la curva para la EGT:

v Punto 1
(EPR:1,5; EGT:710)
v Punto 2

(EPR: 1,75 ;787)

Del criterio matematico de construir la ecuacion de una recta con base en

dos puntos dados se tiene:
EGT: (228x EPR) + 388

Se procedera a leer:

FC _ _ o _
/((st2 X K.) = 6700 pph a EPR=1,75 y se estimara la curva para la W:

v Punto 1
(EPR: 1,5 :5000)

v Punto 2
(EPR:1,75:6700)

Del criterio matematico de construir la ecuacién de una recta en base

de dos puntos dados se tiene:
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We: (6800x EPR) — 5200
Se procedera a leer

==88,5 % a EPR=1,75

NZ/\/H_t2

Se estimara la curva para la N2%:

v Punto 1
(EPR: 1,5; N2:85)

v Punto 2
(EPR: 1,75; N2:88,5)
Del criterio matematico de construir la ecuacion de una recta con base
en dos puntos dados se tiene:

N2%: (14x EPR) + 64

Se procedera a leer

N1 \/9_ = 86% a (EPR=1,75y se estimard la curva para la N1%:
t2

v Punto 1
(EPR: 1,5; N1:82,5)

4 Punto 2
(EPR: 1,75; EGT:86)
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Del criterio matematico de construir la ecuaciéon de una recta con base en

dos puntos dados se tiene:

N1%: (23,33x EPR) + 45,17

Calculo de las desviaciones
v EGT, N2 Y N1, calculadas sus desviaciones son
encontradas por sustraccion con los valores base
ajustados respecto a los datos observados corregidos.
v El W calculada su desviacion es encontrada usando
porcentajes porque el flujo del combustible es ingresado

en pph 6 Kph.

Usualmente el porcentaje es encontrado dividiendo la desviacion para el

valor base.

Calcular:
AEGT = 766.03 — 787 = —20.97K

Calcular %
W= (6211.6 - 6700) x (100/6700) = -7.2%

Calcular
A N2 = 88,95 - 88.5 = 0,45 puntos

Calcular

AN1 = 85,6 - 86 = -0,4 puntos

0 multiples parametros al mismo tiempo.
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3. COMPARACION DE LAS CONDICIONES DEL MOTOR CON
OTROS MOTORES

Es de suma importancia tomar en consideracion la importancia que tiene las
condiciones del fabricante de los motores y las condiciones de mantenimiento que
este recomienda para prolongar la vida del motor y sus accesorios; para ello se

describen las condiciones y tipos de mantenimiento.
El mantenimiento se define como:

“Cualquier accion o combinacion de acciones de inspeccion, reparacion,
alteracion o correccion de fallas o dafios de una aeronave, componente o

accesorios.”

El Mantenimiento es asegurar que todo elemento fisico contintde
desempeiiando las funciones deseadas. Claramente para que esto sea posible,
los equipos deben ser capaces de cumplir esas funciones previstas.

Esto es porque el mantenimiento del proceso de “causar que continue”
solamente puede entregar la capacidad incorporada (confiabilidad inherente) de

cualquier elemento. No puede aumentarla.

En otras palabras, si cualquier tipo de equipo es incapaz de realizar el
funcionamiento deseado en principio, el mantenimiento por si sélo no puede
realizarlo. En tales casos, se debe modificar los elementos de forma que pueda

realizar el funcionamiento deseado, o por el contrario reducir las expectativas.

107



o Los objetivos basicos del mantenimiento aeronautico son:

o Maximizar la seguridad del vuelo.

o Asegurar el mas alto nivel de rendimiento.

o Optimizar la disponibilidad de la aeronave.

o Proporcionar el nimero mayor de horas de vuelo.
o Minimizar los costos del mantenimiento.

o En mano de obra, materiales, facilidades.

o Restablecer la confiabilidad.

o Reducir el numero de fallas.

o) Incrementar el tiempo de operacion.

o Reducir el tiempo fuera de servicio.

Se esperaba que los motores y otras partes importantes se gastaran
después de cierto tiempo. Esto condujo a creer que las reparaciones periédicas
las tendria las piezas antes de que gastaran y asi prevenir fallas. En esos dias,

mantenimiento significaba una cosa, reparaciones periodicas.

Cuando la idea parecia no estar funcionando, cada uno no asumia que ellos
estaban realizando muy tardiamente las reparaciones: después de que el
desgaste se habia iniciado. Naturalmente el esfuerzo inicial era para poder acortar
el tiempo entre reparaciones. Cuando se hacia las reparaciones, los gerentes de
mantenimiento de las aerolineas hallaban que la mayoria de los casos, los

porcentajes de falla no se reducian y por el contrario se incrementaban.

Actualmente es ampliamente aceptado que la aviacion comercial es la forma
mMAas segura para viajar, las aerolineas comerciales sufren menos de dos
accidentes por millén de despegues. Esto corresponde a un accidente cada 3 0 4
semanas en el mundo. De estos, cerca de 1/6 son causados por fallas en los

equipos.
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. Procesos de mantenimiento

La evolucion del mantenimiento se basa en tres etapas basicas que se inicio
con el Hard Time, posteriormente se utilizo el On Condition y como ultimo el
Condition Monitoring el cual se relaciona con el analisis de la confiabilidad

entregando como resultado el Andlisis de Fallas.

o Proceso limite de tiempo o tiempo rigido (HT: Hard Time)

Es un proceso de mantenimiento preventivo propio que requiere que un
componente o sistema sea reparado al nivel mas alto del estandar especificado en

el manual correspondiente.

Las condiciones para elegir un proceso de limite de tiempo son las

siguientes:

. La probabilidad de falla se incrementa rapidamente después

de una edad patrticular.

. El reemplazo del componente o sistema debe restaurar la

falla.
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Figura 31. Resistencia vs. Esfuerzo

RESISTENCGIA

FALLA

ESFUERZQ ..

MAGNITUD

EDAD

Fuente: Resistencia Vrs. Esfuerzo. Manual IPC CRJ200 ATA 70-80-34. P. 28.

o Proceso a condicion (OC: On Condition)

Es un proceso de mantenimiento preventivo, el cual requiere que un
componente o sistema sea verificado periddicamente o inspeccionado contra

algun estandar fisico para determinar si puede continuar en servicio.

Las condiciones para elegir un proceso de mantenimiento ‘a condicién’ son:

" Un estandar fisico medible altamente relacionado con el modo
de falla

" Un intervalo de inspeccién apropiado

. Costo efectividad.
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Figura 32. Estandar vs. Inspecciones Programadas

Magnitud

Inspecciéon Programada

Fuente: Estandar vrs. Inspecciones programadas. Manual IPC CRJ200 ATA 70-80-34. P. 28.

o Proceso a condicién por monitoreo (CM: Condition Monitoring)

Es un proceso de mantenimiento para componentes (orientado a las tareas)
que se les permite operar hasta que fallen. Este proceso esta caracterizado por la

vigilancia de su confiabilidad mediante la instrumentacion de un sistema de
analisis.

Figura 33. Modelo de Mecanismos de Falla

== —— RESISTENCIA A¢~ -~ FALL A
2

MAGN ITUD

ESFUERZO
&

EDA D

Fuente: Modelo de mecanismos de falla. Manual IPC CRJ200 ATA 70-80-34.P. 28.
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Figura 34. Programas de Mantenimiento MSG -3 Orientado a las Tareas

Después del hecho

ONDICION POR MONITOR EO (CM)
CM es el proceso primario

REYUETMIENIG PETTOUICO. Antes del hecho
OH A CONDICION (0OC)

CN proczso sactnerio Requiere de verificaciopes
&1V [ESTE| IDTOCESOISECUNGATIO

Fuente: Gréfico de programas de mantenimiento MSG-3. Manual IPC CRJ200 ATA 70-80-34.
P. 33.

o Generalidades y antecedentes de confiablidad

Se puede definir confiabilidad como la capacidad de un producto de realizar
su funcién de la manera prevista. De otra forma, la confiabilidad se puede definir
también como la probabilidad en que un producto realizara su funcién prevista sin
incidentes por un periodo de tiempo especificado y bajo condiciones indicadas.
Representa la mejor medida de la capacidad de un componente para realizar la
funcién para la que fue disefiado.

La confiabilidad es la probabilidad de que partes, componentes, unidades y
sistemas cumplan en un tiempo determinado, sin falla y a un nivel de confianza

con la funcién para que hayan sido disefiados.

Determina:
o Los tiempos a la falla.
o Los modos de falla.
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o El tiempo en que comienza el desgaste.

o) La accién preventiva de las fallas que ocurren con mayor frecuencia.
o La accion correctiva cuando sucede una falla.
o El tiempo que garantiza un buen funcionamiento.
o La posibilidad de llevar a cabo una nueva mision.
o Relacion entre mantenimiento y confiablidad

Al mantenimiento centrado en la confiabilidad (RCM) se le llama asi porque
reconoce que el mantenimiento no puede hacer mas que asegurar que los
elementos fisicos contindan consiguiendo su capacidad incorporada confiabilidad

inherente.

No se puede lograr mayor confiabilidad que la disefiada al interior de los
activos y sistemas que la brindada por sus disefiadores. Cada componente tiene
Su propia y unica combinacién de modos de falla, con sus propias intensidades de
falla. Cada combinacién de componentes es Unica y las fallas en un componente

pueden conducir a fallas en otros componentes.

Cada sistema opera en un ambiente Unico consistente de ubicacion, altitud,
profundidad, atmdsfera, presion, temperatura, humedad, salinidad, exposicion a
procesar fluidos o productos, velocidad, aceleracion, entre otros. La funcion
determinada de cualquier equipo puede definirse de muchas formas dependiendo

exactamente de donde y como se esté usando (el contexto operacional).

El objetivo principal de RCM esta en reducir el costo de mantenimiento, para
enfocarse en las funciones mas importantes de los sistemas, y evitando o quitando

acciones de mantenimiento que no es estrictamente necesario.

o Establecer objetivos y asignar recursos

o Establecer Planes corporativos de implementacion de RCM
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o Facilitar el analisis del nivel y limites de los activos a aplicar RCM

o Recopilar documentacion técnica
o Disefiar la Organizacion
o Desarrollar sesiones de entrenamiento
o Facilitar la aplicacion de software para acelerar el andlisis de RCM
o Recopilacion y andlisis de datos de modos y efectos de fallas
o Implementaciones corporativas.
Figura 35. Programa de Confiabilidad VS Programa de Mantenimiento
Programado

PROGRAMA DE
MANTENIMIENTO
PROGRAMADO

1.- Tareas programadas

Fuente: Gréafico de confiabilidad vrs mantenimiento. Manual IPC CRJ200 ATA 70-80-34. P. 33.

o Programa de mantenimiento
El programa de mantenimiento se obtiene del estudio del MPD el cual
dependiendo de la efectividad para la aeronave y grupo motor se determina que

tareas y trabajos aplican para el equipo que se opera.
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El resultado es un documento que abarca tanto los sistemas como el grupo
motor debido a que el sistema de planeacion y control de la produccion (de
mantenimiento) emite las Ordenes de Trabajo en base a los tiempos que
determina el MPD para efectuar las tareas en sus intervalos indicados por medio
de las tarjetas de trabajo (TASK CARD).

o) Manual de planeacién del mantenimiento (MPD)

Contiene la informacion necesaria para programar las actividades de
mantenimiento requeridas para integrar un programa de mantenimiento
personalizado.

Dicho documento incluye todas las actividades de mantenimiento
recomendadas por el fabricante y satisface los requerimientos de la
autoridad responsable de la certificacion Tipo sobre el tema Instrucciones
para Aeronavegabilidad Continua, que en el caso de FAA se especifica en
el FAR 25.1529 apéndice H.

Las actividades de mantenimiento programado descritas en el MPD

incluyen, mas no se limitan, a lo establecido en los siguientes documentos:

. Tipo de avién ( Aircraft Type) MRBR

. Aircraft Type Service Bulletins (SB)

" Boletines de servicio del tipo de aeronave (Aircraft Type
Service Letters)

. Directivas de Aeronavegabilidad de Tipo de Aeronave (Aircraft

Type Airworthiness Directives) (Ads)

Adicionalmente a las actividades de mantenimiento programado

incluidas en el MPD se debera considerar la aplicacion de las tareas de
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mantenimiento recomendadas por el fabricante de los motores, APU y
componentes.
Los operadores usan para desarrollar un programa de mantenimiento

programado. El MPD contiene las siguientes secciones:

Introduccion

Dimensiones de la aeronave

Diagramas de zona

Puertas de acceso y paneles

Tareas de Lubricacion y filtros

Programa de mantenimiento de sistemas

Programa de inspecciones estructurales

N N N N N N

Informacién de componente

Varios apéndices, relacionados con Unidades Reemplazables (LRUS),
formas de reporte de dafios estructurales, sumarios de estimados horas
hombre para mantenimiento programado, indices /tablas para paquetes
particularizados de programas de mantenimiento, referencias cruzadas
MPD/MRBR/TaskCard, entre otros.

o Clasificacion de los servicios
Los servicios que se aplican para el mantenimiento programado o planificado
de acuerdo a lo establecido y autorizado por la autoridad nacional se clasifican de

la siguiente manera:

o Transito
Este servicio consiste basicamente en una revision visual general de
las superficies exteriores para comprobar la aeronavegabilidad continua y

seguridad del avion.
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Se revisan todas las superficies exteriores de la aeronave y sus
motores, como se ven desde el suelo por evidencia de dafos, fugas,

condicion general y seguridad. Estos servicios se efecttan cuando:

. Siempre que el avion se encuentre en transito en cualquier
estacion.
" Antes de que el avion realice un vuelo de entrenamiento y

después de haberlo efectuado.

o Periddico

Este servicio consiste en una revision visual y de limpieza de los
amortiguadores del tren de aterrizaje, revision por presién de ruedas,
revision del perno de desgaste de los frenos, revision por fugas y drenado
de sumideros y mangas de combustible y la revision de nivel de aceite del
APU.

El servicio periddico debe aplicarse invariablemente cada 2 dias.

¢ Rutinario

Este servicio incluye los servicios de transito y periddico asi como la
revision visual de los focos de los trenes de aterrizaje compartimentos de
carga y avibnica cabina de vuelo y compartimento de pasajeros.
Adicionalmente se revisa el nivel y la coloracion de aceite la presion tanto
de las botellas y cilindros portatiles de oxigeno. Se atenderan ademas los
reportes abiertos de bitacora.

El servicio debe aplicarse invariablemente cada 7 dias.

o Servicio “CMR 450 horas”

Este servicio consiste de una actividad CMR requerimientos para la

certificaciéon del mantenimiento. Este tipo de actividad debe cumplir con los
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mismos requisitos que una directiva de aeronavegabilidad por lo que no
podra extenderse su periodicidad.

o Servicio “A”

Existen tres diferentes servicios A.: A-planeador, A-motor y A-APU que
deberan ordenarse en forma simultanea.

El servicio A-planeador atiende principalmente las zonas alas que se
tiene facil acceso: fuselaje, fosos y trenes de aterrizaje, cabina de vuelo y
compartimento de pasajeros y de accesorios trasero.

El servicio A-motor se enfoca a las partes visibles del motor, debiendo
emplearse un juego de papeleria para cada uno de ellos.

El servicio A-APU consiste principalmente en la prueba operacional
del APU

Los servicios A tendran una mayor profundidad que los servicios
periodico y rutinario por lo que solo podran ser efectuados en estaciones

autorizadas para tal efecto.

o Servicio “B”

Existen tres diferentes servicios B: B-planeador, B-motor y B-APU que
deberan ordenarse de forma simultanea.

Las actividades de las servicios A estan comprendidos dentro de los
servicio B correspondientes por lo que no se requiere ordenar su aplicacion

de manera simultanea.

El servicio B-planeador incorpora revisiones en los compartimentos
eléctrico-electronicos y de accesorios delanteros, cambio de baterias asi
como pruebas operacionales de los sistemas de iluminacion alerta y

extincion de fuego y del cargador de baterias.
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El servicio B-motor incluye el drenado de muestra de aceite el cambio
de los filtros de aceite y de combustible la prueba operacional de bujias y la

prueba operacional del motor.

El servicio B-APU comprende una inspeccién visual completa del APU
el muestreo de aceite, la revision del conjunto de la camara de combustién
y su alojamiento el cambio de filtro de combustible y el reemplazo del

regulador de presion diferencial.

o Servicio “CMR 2500 horas”

Este servicio consta de dos actividades con una periodicidad de 2500

horas de vuelo y de dos actividades CNR de 5000 horas de vuelo.

o Servicio “C”

Las actividades de los servicios A y B estan comprendidas dentro del
servicio C por lo que no se requiere ordenar su aplicacibn de manera
simultdnea. Incluyendo inspecciones Yy revisiones minuciosas de los

sistemas de los sistemas y estructura del fuselaje empenaje y ala.

o Servicio “E”

El servicio E incorpora las actividades del servicio C. incluyendo
actividades que consisten basicamente en inspecciones enfocadas a
detectar evidencia de dafios o deterioro en la estructura del avion (fatiga,
envejecimiento, corrosion, etc.) o de los sistemas en general con base en

los criterios establecidos a continuacion:
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. Siempre que se especifique la inspeccion interna de elemento
estructuralmente significativo.

" Signos externos de discrepancias estructurales tales como
pieles arrugadas, remaches flojos, abombamientos, manchas

de combustible, hondulamientos.

Tabla Il. Estas tareas se realizan durante la pernocta de la aeronave

INSPECCION. | INTERVALO. I DESCRIPCION.

Servicios “A” por Horas de Vuelo.

Tareas que cubren:

“A”. 500 hrs. — Inspecciones visuales
“2A 1,000 hrs. — Servicios de limpieza y
“3A". 1,500 hrs. lubricacién.

“4A". 2,000 hrs. — Pruebas operacionales y

Funcionales.

Servicios “C" por Horas de Vuelo.

Tareas que cubren:
— Inspecciones visuales
— Servicios de limpieza y

“C". 5,000 hrs. lubricacion.

“2C". 10,000 hrs. — Pruebas operacionales y

"3C". 15,000 hrs. funcionales.

*4C*. 20 000 hrs. — Verificacion por fugas de fluidos.

— Lectura de parametros.
- Reemplazo de componentes

fuente
Servicios por Tiempo Calendario.
“‘Dy". * Diario.
“ A Tareas efectuadas durante los
‘b\c':Y" g’:g‘aaﬁgl Hrs. Servicios de pernocta y semanal.
rIYE: 1 Afo.
2YE. 2 Afios. Tareas gue cubren dafios
_g zg,, g ﬁx: ocasionados por €l medio ambiente.
“12Y¥YE’ 12  Anos.

Nota.- Los servicios calendario “YE" se deberan realizar durante el mes de aniversario de fabricacion de la
aeronave o bien en el mes gue se cumpla un afio de haberse efectuado dicho servicic**.

Servicios por Ciclos

Umbrales Intervalos
3,000
Inspecciones Estructurales. ;gggg 1gggg Tareas que cubren dafios por fatiga.
36,000 18,000
24,000

*

Estas tareas se realizan durante la pernocta de la aeronave.
Ver la extension de tiempo calendario en el capitulo O de este Manual.

o

Fuente: Tareas de pernocta de la aeronave. Manual AMM CRJ200 ATA 70-80-36. P. 42.
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Documentos técnicos para el mantenimiento:

o Orden de trabajo (O.T.)

La OT es el documento que contiene instrucciones para efectuar un
trabajo especifico en una aeronave. La OT es empleada para tener el
control, asi como constancia de aplicacion de un trabajo, el cual puede ser
resultado de una inspeccion, trabajos no rutinarios, cumplimiento de un
boletin de servicio, cumplimiento de una directiva de aeronavegabilidad.
Sirve también para que los materiales empleados en su ejecucion se
carguen en el sistema, y de esta forma poder costear los trabajos que se

efectian a las aeronaves.

o Directivas de aeronavegabilidad

“‘Documento de cumplimiento obligatorio expedido por la Autoridad
Aeronautica, agencia de gobierno u organismo acreditado responsable de
la certificacibn de aeronaves, motores, hélices y componentes que han
presentado condiciones inseguras y que pueden existir o desarrollarse en
otros productos del mismo tipo y disefio, en el cual se prescriben
inspecciones, condiciones Yy limitaciones bajo las cuales pueden continuar

operandose.”
o Boletines de servicio

“‘Documento emitido por el fabricante de cierta aeronave, componente
0 accesorio, mediante el cual informa al operador o propietario de la

aeronave, las acciones operacionales y/o de mantenimiento adicionales al

programa de mantenimiento, las cuales pueden ser modificaciones desde
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opcionales hasta mandatarias, que tienden a mejorar las condiciones de

operacion de una aeronave.”

Se clasifican con el siguiente orden de importancia en su cumplimiento:

. Alerta
. Mandatorio
. Recomendado
. Opcional
" Informativo
o Orden de Ingenieria (Ol)

Procedimiento que describe el paso a paso de una tarea de indole
técnico a ejecutar en una aeronave, que incluye, entre otros
procedimientos: remocion, inspeccion, instalacion y pruebas segun aplique;
la cual es diseflada por un ingeniero. Para el caso de empresas y talleres
debera estar aprobado de acuerdo conforme con lo establecido en el
M.G.M.

Las instrucciones del llenado de una Orden de Ingenieria son las siguientes:

" Numero de Orden de Ingenieria.
. Revision

" Referencia

. Numero de modificacion

. Titulo

. Cumplimiento

" Materiales

" Observaciones
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" Nombre del ingeniero que elaboré la Orden de Ingenieria

" Nombre del ingeniero quién revisé la Orden de Ingenieria

" Fecha de Emision.

" Nombre del Ingeniero que autoriza la realizacion de la Orden
de Ingenieria.

Es de suma importancia realizar esta comparacion del motor V2500, siendo
este un turborreactor versus a los turbofan, turbohélice, ya que con ello se podra
considerar la importancia que este tiene. El motor turborreactor se conforma de
una entrada de aire, un compresor de aire, una camara de combustion, una

turbina de gas, y una tobera.

El aire entra comprimido en la camara, se calienta y expande por la
combustién del combustible y entonces es expulsado a través de la turbina hacia
la tobera siendo acelerado a altas velocidades para proporcionar la propulsion.

Los turborreactores son ineficientes y ruidosos.

Por razones econdmicas, muchos aviones modernos utilizan en su lugar
motores turbofan, pero los turborreactores todavia son muy comunes en los
misiles de crucero de medio alcance, debido a su gran velocidad de escape, baja

area frontal y relativa simplicidad.

En comparacién con los otros motores, el turborreactor es mas eficiente en
términos de consumo de combustible, mas sencillo y con menos partes maviles,
con una mejor relacién peso/potencia, menor mantenimiento y su vida Gtil es mas
larga.

El turbofan lo utilizan la mayoria de los aviones por razones econémicas. Se
caracterizan por disponer de un ventilador en la parte frontal del motor. El aire que
entra se divide en dos caminos: flujo de aire primario y flujo secundario o flujo

derivado.
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El flujo primario penetra al nacleo del motor y el flujo secundario se deriva a
un conducto anular exterior y concéntrico con el nucleo. Los turbofanes consumen

menos combustible, producen menor contaminacion y ruido ambiental.

El turbofan consiste en el ventilador, unos compresores, una camara de
combustion, turbinas, un escape y un conducto del flujo secundario. En el
ventilador se inicia la propulsion. Le atraviesa un flujo de aire que se divide en dos

corrientes: la primaria y la secundaria.

La corriente primaria entra a través de los compresores y, después de varias
etapas de compresores, sale con una presion treinta veces superior de la que
tenia en la entrada y a una temperatura proxima a los 600 °C y entra a la camara
de combustién, donde se mezcla con el combustible y se quema la mezcla,
alcanzandose una temperatura superior a los 1100 °C.

El aire caliente que sale de la cdmara, pasa a través de los alabes de varias
turbinas, haciendo girar diversos ejes. Una vez que ha pasado a través de las
turbinas, sale por una tobera por la parte posterior del motor. Las estrechas
paredes de la tobera fuerzan al aire a acelerarse. El peso del aire, combinado con

esta aceleracion produce parte del empuje total.

El conducto del flujo secundario rodea concéntricamente al nicleo del motor.
Sus paredes interna y externa estan cuidadosamente perfiladas para minimizar la
pérdida de energia del flujo secundario de aire y optimizar su mezcla con el

escape del flujo primario.

El turbohélice es muy parecido al turborreactor pero la diferencia es que el
turbohélice tiene montada delante una hélice propulsada por una segunda turbina.
Asi la propulsidon se debe a dos causas: a los gases que salen por la parte

posterior y al empuje de la hélice.
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El aire entra al motor y pasa por una serie de etapas de compresion donde el
aire va adquiriendo presion. Ese aire entra a la camara de combustion, donde se
mezcla con el combustible. Una vez quemada, entra a la turbina y pasa por las
distintas fases de la turbina, que esta unida a las etapas compresoras y a la hélice,
por lo que mueve todo lo anterior. La ventaja fundamental de los motores

turbohélices es su eficiencia propulsiva y su economia de funcionamiento.

Consumen en torno a un 30 por ciento menos que el turbofan y ademas las
nuevas generaciones han mejorado mucho la cantidad de ruido procedente de las
hélices. Sin embargo, la propulsion con hélice, que es muy eficiente a bajas

velocidades, pierde mucha eficacia a medida que la velocidad de vuelo aumenta.

Eso es debido a que las puntas de la hélice generan una resistencia cada
vez mayor a medida que el aviébn gana velocidad y por tanto la eficiencia
propulsiva disminuye. El gran inconveniente de este tipo de motores, por lo tanto,
es su velocidad, ya que esta esta limitada por la resistencia de la hélice que puede
llegar a romperla en caso de llegar sus puntas a la velocidad del sonido. Los

turbohélices seran muy eficientes y econémicos para trayectos cortos.

3.1. Interpretacion de datos del fabricante

Segun el fabricante IAE (International Aero Engine) en la referencia
EASA.E.069 se describen los datos del motor V2500:

Modelo V2500
Fabricante IAE
Fecha de solicitud de certificacion 12-feb-93
AESA
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Bases de certificacion
Normas de aeronavegabilidad

Condiciones especiales

SC2 — Inclemencia del tiempo

Hallazgos de seguridad equivalentes
Desviaciones

Los requisitos de proteccion

Aplicable a los motores de
turboventilador

Tipo de asignacion

o Descripcidn:

namero FAA TCDS E40NE
JAR - E 4 de mayo de 1990

SC1 - Bird Strikes
(pajarazo)

DGAC-F letter
53605/SFACT/N.ME

Ninguna

Ninguno

Anexo16 de la OACI
Volumen IlI, segunda
edicién, medio ambiente
enmienda 2, efectivo el 11

nov. 93

medio ambiente de la AESA

4W5198

Rotor de doble, de flujo axial, alta relacién de derivacion motor turbofan

o Ventilador de una sola etapa, de 4 etapas del compresor de baja
presibn  (LPC), etapa del compresor de alta presion ( HPC)

o Camara de combustion anular

o 2 etapas de la turbina de alta presion ( HPT ), etapa de la turbina de

baja presion ( LPT)

o Doble canal plena autoridad de control digital del motor (FADEC).
o Dimensiones:
. Longitud total: 3201 mm
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. ancho 1682 mm

" Proyeccién radial médxima: 1093 mm (V2500)

" Peso: 2,404 kg (V2500), incluye todos los accesorios
esenciales, pero excluye de arranque, tobera de escape, y la

fuente de energia para el sistema de encendido de la serie A5.
Valoraciones:
Empuje de despegue del V2500-A5: 11031 daN
Empuje maximo continto del V2500-A5: 9892 daN

Sistema de control:

El software es parte del disefio del motor Tipo, en la certificacion inicial:

o Version SCN- 10 - V2500

o Fluidos

3.1.1. Combustible y aditivos

Combustibles y aditivos de combustible conforme a las especificaciones

indicadas en el dltimo numero aplicable de la Aero Internacional Motores V2500
Instrucciones de manejo (IAE -0043 / 0174 - IAE). El combustible A-1 se puede

usar por separado o mezclados en cualquier proporcion sin afectar adversamente

la operacion del motor o salida de potencia.

Aceite

Aceites conformes a las especificaciones indicadas en la Internacional Aero

Engines V2500 y Manual de funcionamiento (IAE-0043 / IAE - 0174), la ultima

revision, estan aprobados para su uso en el V2500 / motor.
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o Accesorios del Vs500

Manejo: arranque del motor

Tabla lll. CCW = En sentido antihorario (CounterClock-Wise).
V2500-A5
Relacion de Continuo - sobrecargas Momento
. . o .. | par estatico > en
Manejo Rotacion | transmision/ |Esfuerzo de torsion de torsion .
HP rotor daNm (daNm) daNm voladizo
( ) ( ) (daNm)
Arranque de |- oy 0.941 . x . 6.2
motor
Generacion | oy 0.604 »x 124.3 o 9
eléctrica
Generacion | oy 0.267 147 735 22 45
Hidréaulica

Fuente: Manejo de arranque del motor anti horario. Manual AMM CRJ200 ATA 70-80-36. P. 47.

El par maximo de arranque = 63.7 daN.m. en cero rpm. El

valor maximo permisible de par de arranque es 159,3 daN.m.

Los valores de par continuo maximos admisibles son

equivalentes a 131 kW a cualquier velocidad del motor.
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o El seguimiento condiciones de sobrecarga pueden ser acomodados:

Tabla IV.

Méaximo permisible de purga de aire de extraccion

Tiempo en Tiempo
Poder (kw) p recurrente
duracién
(Hrs)
168 5 minutos 1000
168 5 segundos
336 5 segundos 1000

Fuente: Maximo permisible de purga de aire de extraccion. Manual AMM CRJ200 ATA 70-80-36.

Tabla V.

P. 48.

Condiciones del Motor V2500

V2500 -A5

Ubicacioén de purga

HP rotor de velocidad corregido

Limite de flujo de aire (2)

HPC 72 etapa

En o por debajo del 90 % de los N2K

De 90 % a 97 % de N2K
Por encima de 97 % de N2K

8.2 % del flujo de aire primario
variacion lineal entre 8,2 % y 6
% De flujo de aire primario
6 % de flujo de aire primario

HPC décima etapa

(1)

En o por debajo del 61% de N2K
Del 61% al 78 % de N2K
Del 78% al 97 % de N2K
Por encima de 97 % de N2K

13,7 % de flujo de aire primario
variacion lineal entre 13,7 %y
12 % de flujo de aire primario

variacion lineal entre 12 %y 6 %
de flujo de aire primario
6 % de flujo de aire primario

Fuente: Condiciones del Motor V2500. Manual AMM CRJ200 ATA 70-80-36. P. 48.

(1) Sin 102 Etapa corrimiento permitié debajo de 6700 m (22.000 pies). Al
nominal maxima continua y superior.
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(2) El uso simultaneo de los dias 7 y 10 de la etapa de purga en condiciones
de limitacion soélo se permite cuando sea requerido por un mal funcionamiento y

s6lo hasta el primer aterrizaje.

A 5°C (40°F) de temperatura ambiente y por debajo, se permite un maximo
de 2 % de purga 102 etapa en el despegue Clasificacion y 102 etapa 4 % sangran

a la nominal méaxima continua.

El séptimo permisible y / o de purga etapa 10a es ademas de la purga
utilizado para la proteccion de entrada de anti- formacién de hielo.

El uso simultaneo de los dias 7 y 10 de purga etapa se permite en cualquier
condiciobn de potencia debido al mal funcionamiento y solo hasta el primer

aterrizaje.
18 % para temperaturas ambiente de -1°C (30°F) y por debajo solamente.

Cuando se requiere un flujo de purga simultanea, la adicion del 7 al 10 de
purga etapa no puede exceder el total de limites de extraccidbn se muestra a

continuacion:
Limite de purga combinada Max (% del flujo de aire primario)

De 79 % a 80 % variacion lineal N2K Entre 16 %y 16,5 %

De 80 % a 87,5 % N2K 16.5%
A partir de 87,5 % a 91 % N2K Variacion lineal entre 16,5 %y 12,5
De 91 % a 96 % N2K 12,5 %
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Temperatura de los gases de escape (Actual/indicaciones)
La temperatura del gas de escape se mide en la estacion (después
de la etapa LPT1).

Los valores de EGT aprobados maximos permisibles para los
modelos de motores individuales, aunque estos los valores maximos
no pueden ser implementados en todos los modelos. EI Manual de
instalacién y funcionamiento, Documento No. IAE -0043 (V2500),
para obtener informacion que define los valores limite EGT

actualmente asignado a modelos de motores especificos.

El software CEE proporciona la capacidad de empuje se indica frente
a los valores reales EGT con el fin de proporcionar consistente

muestra valores limite EGT a la aeronave.

Temperatura del aceite (°C) :

" En la salida de la bomba de presion:
v Continba maxima: + 155

v Transitoria maximo (15 minutos): + 165

Temperatura de entrada de combustible (°C) :

. A la entrada del motor de la bomba de combustible:
v Minimo: - 54
v Méaximo: + 54
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o Limites de Velocidad de rotacion :

Velocidades de rotacion maximas

Rotor de baja presion (N1) 5,650 (100 %)

Rotor de alta presion (N2) 14 950 (100 %)

o Velocidad de rotacion minima para la operacion durante condiciones
de congelamiento :
. Rotor de baja presion (N1) 1.400 (24,8 %)

o) Limites de presion:

En la entrada a la bomba del sistema de motor, no menos de 34,5

kPa por encima de la verdadera presion de vapor del combustible y no
mayor que 483 kPa, con una relacion de vapor / liquido de cero.

o Limites de presion de aceite:
" Minimo: 414 kPa.

Instrucciones de funcionamiento y de Servicio:

Tabla VI. Descripcion de las secciones del Manual segun el fabricante
V2500-A5
Instalaciéon y Manual de
funcionamiento V2500 IAE-0043
Instrucciones de
funcionamiento V2500 OFV2500-11A
Manual de losLimites de tiempo
V2500, T-V2500-1IA
Manual del motor V2500 E-V2500-11A
Manual de Mantenimiento
V2500 M-V2500-1IA

Fuente: Secciones del Manual del fabricante. Manual AMM CRJ200 ATA 70-80-36. P. 49.
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o Las calificaciones se basan en el nivel del mar estatico operacion de
banco de pruebas en las siguientes condiciones:

" De entrada del motor de aire a 15 °C (59 °F) y 101,32 kPa

(29.92in.Hg)
. Combustible y aceite especifico.
" No hay ventilador o un compresor de aire de purga o de la

carga en las unidades accesorias.

. recuperacion de la presion de entrada Ideal.

" Un sistema de escape mixto que tenga ninguna pérdida de
presién interna y un coeficiente de velocidad de boquilla

primaria mixta igual a 1,0.

El ajuste de potencia, controles de potencia, y el control de la potencia del
motor en todas las operaciones se basa en Internacional Aero Motores AG, tablas
del motor se hace referencia a cualquiera de la presion del gas seccion de
descarga de la turbina o de baja velocidad del rotor. La presion sondas y un
sensor de baja velocidad del rotor se incluyen en el conjunto del motor.

La informacién sobre el eje del rotor transitorio de exceso de velocidad rpm,
asi como el gas transitorio de exceso de temperatura y el numero de exceso de
temperatura ocurrida, se especifica en el Manual de Mantenimiento documento

aplicable.

Los limites de la vida de ciertas partes del motor se definen en el Manual de

la Hora V2500 aplicable, capitulo 05.

El EMI capacidad de proteccion del sistema de control electronico del motor,
incluyendo los cables, se especifican en el Manual V2500 de instalacion y
funcionamiento, (IAE -0043 / 0174 - IAE), Seccién 4.12.
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Este motor esta aprobado para su uso con el sistema de inversion de empuje
identificado como Dibujo Numero 745D8018. Consulte FAA Certificado Tipo
Suplementario SE1091NE.

3.2. Condiciones actuales del motor
En el proceso de preservacion y condiciones actuales del motor V2500 se

debe de contemplar los siguientes aspectos técnicos:

o Drenar el sistema de aceite del motor.
o Reabastecimiento del sistema de aceite del starter.
o Chequear el nivel de aceite y filtro del indicador de presion diferencial
o Limpiar y examinar el motor.
o Proteger las superficies externas del motor.
o Procedimiento normal de arranque del motor en automaético.
o Procedimiento normal de arranque del motor en manual.
o Realizar un test operacional de las reversas de empuje.
3.2.1. La preservacion de un motor

Es un proceso muy importante y delicado el cual se debe llevar a cabo
siguiendo los procesos dados por el manual de mantenimiento del respectivo
motor, en nuestro caso se muestra el proceso para el motor V2500 segun el

manual de mantenimiento del Airbus A320.

Los datos de funcionamiento de motor se pueden ver mas a detalle en los

siguientes manuales:

o Manual de mantenimiento.
o Manual del motor.
o Componentes Manuales de Mantenimiento.
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Proceso de revision y Manual Consumibles.
Practicas estandar y los procesos manuales.

Plazos Manual.

Valores y caracteristicas del presion y temperatura de aceite de lubricacion

del motor V2500-A5.

Figura 36. Indicadores de presién de aceite N1y N2

ENGINE

F. USED
2670 —' ro 2720 VIB (N1)
06 ' 04

OIL
ar VIBT(NZ)
0 125 0 125 0.2 0.2

S

85 = 'C - 75

AVIAFILMS COM - Alrbus cockpit systems pictures

fAT -33 - 62200 @
SAT =59 :¢ - g

Fuente: Indicadores de presién de aceite N1 y N2. Manual IPC CRJ200 ATA 70-80-56. P.48.

Se hace un monitoreo permanente de vibraciones en los motores de los

aviones, no hay mas que mirar la pagina de Engines del ECAM de los Airbus

El tipo de mantenimiento e inspecciones a los motores V2500, se realizan en
intervalos, las inspecciones y las tareas estan estipuladas en el programa de
mantenimiento del avion o del motor como tal.

Dentro del sistema de monitoreo de tendencias de parametros para estos

motores es provisto por el ADEM.
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Este recibe la informacion en tiempo real de los parametros de los motores a
través del sistema ACARS instalado en los aviones, y en caso de haber una
excedencia en cualquier fase de vuelo, o mal funcionamiento de algun sistema, se
genera un reporte automatico a una estacion en tierra que pone en contacto con el
centro de control de IAE para emitir las recomendaciones y procedimientos
correctivos. Asi también se mantiene un control sobre el consumo de aceite de los

motores.

Los datos ingresados de los motores diariamente que son procesados por el
programa y almacenados en un archivo historico del avion. (Al menos de un mes

para sacar un promedio de funcionamiento).

La data es alimentada automéaticamente por el avién hacia el ADEM via
ACARS.

Los datos que se tabula manualmente son los datos de consumo de aceite.
La informacion que se ingresa al ADEM se transmite de forma automética por el
avion (pardmetros de operacion del motor: EPR, N1, N2, EGT, Core Speed,
vibracion) via ACARS.

3.2.2. ACARS (Aircraft Communication Addressing and

Reporting System) Sistema de notification

El sistema ACARS es una red de comunicaciones aire/tierra; se usa para
transmitir o recibir datos de forma automatica o manual. Esta dedicado a
mantenimiento y operaciones comerciales. Permite la comunicacion sin
intervencion humana, libera a la tripulacion de operaciones repetitivas. Los

mensajes habituales son:

o Carga de pasajeros.
o Informes de despegues.
o Informes de aterrizaje.
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. Combustible.

. Datos de las caracteristicas del motor.

Este sistema permite la comunicacion entre avion y compafia aérea. Existen

cuatro redes de comunicacion en el mundo:

o ARINC en USA.
o CANADIAN en Canada.
o JAPANESE en Japon.
o) SITA en las otras regiones
Figura 37. El tipo de mensajes que se transmiten son mensajes digitales,
en la frecuencia VHF (129 MHz a 137 MHz)

SISTEMA DE COMUNICACION DE UN AVION COMERCIAL

P4
8
Fuente: Transmision en frecuencia VHF. Manual IPC CRJ200 ATA 34-18-12. P.8.

El ACARS establece un dialogo interno con los sistema  del aeronave
mediante buses ARINC 429. Cualquiera de las funciones del ACARS puede
modificarse a través de la programaciéon del ACARS MU. EICAS (Engine
Indication AND Crew Alerting System) sistema de indicacion de los motores y de
alerta a la tripulacién. Es el encargado de proporcionar toda la informacién del
motor y avisos a la tripulacion. Es el sistema que utiliza Boeing analogo al ECAM
de AIRBUS.
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Figura 38. Pardmentros del Motor V2500

Fuente: Parametros del motor V2500. Manual IPC CRJ200 ATA 70-80-34. P.59.

3.3. Eficiencia del motor

Para que se dé una buena eficiencia en la tecnologia, el disefar y fabricar
componentes de gran precision, en condiciones extremas de presién y
temperatura, lleva a estandares sumamente criticos, de los que depende la

fiabilidad del motor y por lo tanto la del avion en general.

El desgaste que experimentan partes como las camaras de combustidn,
sobre todo las turbinas, que sufren todo tipo de atagues quimicos, de
solicitaciones térmicas y de cargas aerodinamicas en la obtencion de energia
mecanica, constituye un desafio en el campo de la ingenieria. Esto lleva a un
continuo trabajo de investigacion, filosofia que siempre ha estado presente en los
Estados Unidos y que empieza a cobrar fuerza en diversos paises de Europa y

otros paises asiaticos emergentes como China.

Los campos de investigacion y desarrollo en los que se esta actuando en la

actualidad son principalmente, para la industria civil.
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Desarrollo de métodos y tecnologias dirigidas a aumentar la eficacia y
prestaciones de estos sistemas, mejores compresores, menores pérdidas
intersticiales de aire, mayores temperaturas de fin de combustidn y materiales
preparados para soportarlo estrechamente ligadas al uso de nuevas técnicas
informaticas de simulacion como el D.N.S. (Direct Navier Stokes) que permite la
simulacion del flujo a través de perfiles de manera mucho més precisa de lo que
era hasta ahora, pudiendo hacer estudios directamente en 3D sobre los alabes y
predecir con mayor fiabilidad el flujo secundario que se va a presentar en

compresores y turbinas entre otras cosas.

Como el DNS es muy costoso en tiempo de célculo y se reserva a
elementos muy reducidos, existen otros métodos numeéricos tal como el A.N.S que
es el preponderante en ingenieria (emplea las ecuaciones de Navier Stokes
Reynolds promediadas) y el L.E.S. (Large Eddy Simulation) que se sitla entre el
DNS y el ANS.

Todos estos desarrollos numéricos estan ligados a los avances en la
tecnologia de los superordenadores y tienen como mayor dificultad el modelizado

de la turbulencia que se presenta en el flujo que pasa por las turbo maquinas.

Desarrollo de métodos y tecnologias que reduzcan el impacto
medioambiental (emisiones de hidrocarburos que no hayan quemado bien, HC,
monoxido de carbono, CO, y o6xidos de Nitrégeno, NOX, relacionados con la
destruccion de la capa de ozono, la lluvia acida y con la niebla quimica: "smog") y
también la emision de ruido, mejorando el disefio de los dos primeros escalones
del compresor que es donde se genera la mayor parte del ruido de este
componente, reduciendo la velocidad de los gases de escape con mayores
relaciones de derivacion, usando toberas especiales contorneadas que reducen

ruido, etc.
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Estos desarrollos se persiguen mediante numerosos programas que pueden
cambiar de nombre a medida que se actualizan: al principio de los afios 2000 se
podia ver el EEFAE (Efficient and Environmentally Friendly Aero Engine) para el
desarrollo de motores més limpios o el programa Silence(R) liderado por SNECMA

para la reduccion de ruido.

Uso de motores mucho més eficientes en los nuevos aviones desarrollados
en los que incorporan mejoras econdémicas y ecolbégicas. Son los motores
utilizados en los aviones A380 y 787. Estos son los Rolls-Royce Trent 900 y

General Electric GEnx o Rolls-Royce Trent 1000.

Fuera de estos tres grandes fabricantes de motores operan otros fabricantes
que colaboran con los primeros dentro de alianzas comerciales o como
subcontratistas. Cabe sefialar el francés SNECMA que beneficia tanto como GE
del éxito del CFM-56, el aleman MTU vy el japonés JAEC con el V2500 (IAE).
También se pueden mencionar Avio (Italia), Volvo Aerospace (Suecia) o ITP
(Espafa).

En los ultimos veinticinco afios, los motores civiles han duplicado su
eficiencia (incremento del 20 % en los dltimos diez afios), las emisiones de NOx
han disminuido mas de un 20 %, y las de CO2, un 50 %. No obstante, el sector
sigue invirtiendo fuertemente en desarrollar tecnologias que mejoren aun mas sus

caracteristicas.

Asi, los objetivos para los préoximos afios son la reduccion en las emisiones
de CO2 y de NOx (en un 12% y un 60% respectivamente), mejorar la fiabilidad (en
un 60%) y reducir los plazos de desarrollo en un 50 %. Asimismo se espera
disminuir el coste del ciclo de vida (en un 30%) y disminuir el impacto producido
por el ruido y que tantos problemas estd dando a los aeropuertos y a la poblacion

civil que rodea a éstos.
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El motor V2500 tiene una reputacién por su rendimiento durabilidad,
fiabilidad y combustible de clase mundial quemadura. Esto se debe a la filosofia
de la mejora continua del IAE y para clientes que mantienen sus motores con los

mas altos estandares.

Los registros del IAE han demostrado que los motores se mantienen a estos
estandares cubiertos por un acuerdo de horas Flota (FHA ) , consumen menos
combustible , tienen menos extracciones no programadas y tener tiempo entre las

visitas taller hasta un 20 por ciento mas .

3.3.1. ATA 71PowerPlantplanta de poder

El ATA es el sistema de codificacion de los capitulos de Air Transport
Asociation (ATA), incluye la evaluacion/monitoreo/inspeccion de los sistemas y
equipamientos. Dentro de ellos se encuentra la asignacion de la seccién de
Motores o planta de poder, desglosandose en sub ATA’s que describe los pasos

de mantenimiento por secciones que conforma toda la seccién del motor.

° NUmeros de versidon de motor

Para una facil identificacion de las variantes presentes y futuras del V2500,
International Aero Engines ha introducido un nuevo sistema de designacion
de motores. Todos los motores retendran V2500 como su nombre genérico.
Los tres primeros caracteres de la designacion completa son V25,

identificando cada motor como un V2500.

Las dos cifras siguientes indican la rated sea level take off thrust

(empuje nominal de despegue a nivel del mar) del motor. La siguiente letra
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indica el fabricante de la aeronave. La ultima cifra representa el estandar
mecanico del motor. Este sistema proporcionara una designacion clara de
un motor en particular, y también una forma simple de agrupar por nombre,

a motores con caracteristicas similares.

La designacion V2500-D colectivamente describe, independientemente del
empuje, a todos los motores para aplicaciones McDonnell Douglas y V2500-A a
todos los motores para Airbus Industrie. Del mismo modo, V2500-5 describe a
todos los motores construidos segun el estdndar mecénico-5, independientemente

de la aplicacion de estructura de la aeronave.

Por ejemplo:

El motor V2500-A1 es usado en A320 y tiene solamente un booster

(reforzador) de 3 etapas.

o El motor V2530-A5

Es un motor turbofan de alto bypass ratio (razén de by--pass), de flujo axial y
dos ejes. 80% del empuje es producido por el fan.20% del empuje es producido
por el ndcleo del motor. Su sistema de compresion cuenta con un fan de etapa
anico, unbooster(reforzador) de cuatro etapas, y un compresor de alta presion de

diez etapas.

El compresor LP (Low Pressure o Baja Presion) es impulsado por una turbina
de baja presion de cinco etapas y el compresor HP (High Pressure Alta Presion)

por una turbina HP de dos etapas.

La turbina HP también impulsa una caja de engranajes que, a Su vez,

impulsa los accesorios montados en el motor y la aeronave. Los dos ejes estan
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apoyados en cinco rodamientos principales. ElI V2500 incorpora un Electronic

Engine Control (EEC) (Control Electronico de Motor) digital de autoridad total.

El sistema de control regula todas las funciones del motor, incluyendo el
manejo de la potencia. El empuje de reversa es obtenido al desviarla corriente de
aire del fan mediante un thrust reverser (inversor de empuje) operado en forma

hidraulica.

El motor IAE V2530-A5 es flat rated (programado para un empuje plano
hasta un especifico valor de temperatura). El empuje nominal puede ser obtenido
por un tiempo limitado hasta una temperatura ambiente de 30 C, de otra forma los

limites operativos del motor pueden ser excedidos.

Para tener un empuje constante en condiciones variables de ambiente, las
RPM del motor tiene que ser ajustadas (reguladas) para compensar la densidad
variante del aire. El parametro de Empuje es EPR. En caso que este parametro

no esté disponible, N1 es usado como el parametro de Empuje.

" Descripcion del motor
La trayectoria de Todo el aire que ingresa al motor pasa a través de la
inlet cowl (capota de entrada) hacia el fan. A la salida del fan la corriente de
aire se divide en dos flujos:
v El flujo del motor central
v El flujo by-pass (de desvio)
v Flujo del Motor Central
El flujo del motor central pasa a través de los fixed inlet guide vanes (alabes
guias fijos de entrada) hacia el Compresor LP, el cual consta de 4 etapas en el
motor V2500-A5, luego hacia el Compresor HP, la seccion de combustion y las
turbinas HP y L.P y finalmente escapa hacia el Common Nozzle Assembly
(C.N.A)) (Conjunto de Boquilla Comun.
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. Flujo By-pass
El aire de salida del fan (corriente fria) que ingresa al conducto by-
pass pasa a través de los outlet guide vanes (&labes guia de salida) del fan

y fluye por el conducto by-pass para escapar hacia el C.N.A.

. Nacela
La nacela asegura flujo de aire alrededor del motor durante su operacion y

también brinda proteccion para el motor y accesorios.
Los principales componentes que constituyen la nacela son:

v La capota de entrada de aire

v Las capotas del fan (izquierda y derecha)

Los conductos “C” que incorporan la hydraulically operated thrustreverser unit

(unidad de reversa de empuje operada hidraulicamente).

<> El Combined Nozzle Assembly (CNA)
<> Common Nozzle Assembly (CNA)
El escape “caliente” del nucleo del motor y el flujo by--pass “frio” son
mezclados en el C.N.A. antes de pasar a través de la boquilla de propulsién Unica

hacia la atmoésfera.

. Especificaciones
v Fan diametro de la punta: 63.5 en
v Longitud, brida a brida: 126 en
v Despegue de empuje: 23,000-32,000 libras
v Temperatura nominal plana: 86-131 ° F
v Relacién Bypass: 4,5-5,4
v Relacion de presion general: 26,9 a 33,4
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El turbofan moderno tiene una eficiencia propulsiva menor aunque alcanza
velocidades de cruceros mayores. EIl propfan tendria un éptimo rendimiento en
vuelos cortos donde la diferencia de tiempo por trayecto respecto al turbofan no es
considerable. El principal problema que presentan los propfans es la alta emisién
de ruido. Factor que decanta la balanza hacia el turbofan aunque tenga un peor

consumo especifico.

Figura 39. Comparativa de los diferentes modelos de motores respecto a

su SFC y su eficiencia propulsiva
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Fuente: COHEN, H. Rogers, G. F. y Sara vanamuttoo. Gas Turbine Theory .P. 208.
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3.3.2. El Fan

Es el término empleado para definir el primer compresor en un motor
Turbofan. Aunque el fan se puede agrupar formando parte del sistema de
compresion, se considera oportuno hacer una mencion especial debido a que es el
elemento mas significativo del 6ptimo funcionamiento de estos motores.

Las dos funciones principales de este sistema son:
o Presurizar y acelerar la corriente para que cuando entre en la tobera fria se

produzca el empuje de la forma mas 6ptima.

o Proporcionar el aire necesario al nucleo e incrementar la presion en la

entrada del compresor de alta presion.

El sistema tiene que pasar pruebas de certificacion rigurosas: lluvia, granizo,
hielo, de funcionamiento, impacto de aves, desprendimiento de un alabe,
distorsion en la entrada de flujo de aire resultante de las maniobras de los aviones
0 del viento cruzado, compatibilidad cuando se accione la reversa y mantener

unos niveles de ruido aceptables.

Los principales componentes del sistema fan son los alabes (pueden ser
moviles “rotor” o fijos “estator”), el disco del fan, la caja contenedora y el soporte

delantero. Los &labes cuentan con un perfil aerodinamico.

Los de tipo rotor (la primera etapa del fan) tienen un accesorio en la raiz
gue mantiene a la cuchilla ensamblada en el disco del fan. El disco esta acoplado
al eje del ventilador, el cual esta conectado e impulsado por la turbina de baja
presion. El ensamblaje del rotor del fan est4 apoyado en la carcasa del soporte

delantero. Todo este montaje se puede observar en la siguiente imagen.
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Figura 40. Fan de un turbofan de alto bypass, modelo Trent 500

The fan and compressors form the compression

system of the Trent 500, a high-bypass civil engine Engine section IP3
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Fuente: COHEN, H. Rogers, G. F. y Sara vanamuttoo. Gas Turbine Theory. P.110.

Los alabes del fan suelen tener un alto grado de torsién. Esto es debido a
que las condiciones del fluido cambian significativamente a lo largo del alabe,
pasando de una velocidad baja en la raiz a una transonica en la punta del alabe.

Por tanto, es necesario emplear distintos tipos de perfil, adaptandose a cada zona,
con el fin de reducir las pérdidas.

El fan con flecha (swept fan) se ha convertido en la mejor opcién y la mas
utilizada en la dltima generacion de turbofans. Este tipo de &labes no soélo
aumenta el gasto de aire que atraviesa el motor para un mismo didmetro, sino que

también aumenta el empuje del motor, tiene una mejor eficiencia en crucero y
mejor resistencia al impacto.

Otro problema que presenta el fan es que si se quiere aumentar la cantidad
de masa de aire que arrastra aumentando el diametro de los alabes esto produce
un aumento significativo del peso del motor. Para reducir este peso se estan

creando perfiles més eficientes aerodinamicamente y asi poder reducir el nUmero
de alabes.
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Otra opcion es la de hacer el alabe hueco, para ello se utilizan dos laminas
planas de titanio que dejan un hueco interior rellenado por un panel en nido de
abeja como se puede apreciar en la figura 41. Los alabes huecos se comportan de
manera similar a los solidos sin que exista ningun prejuicio considerable y

aumentando la eficiencia del fan en un 88%.

Figura 41. Modelo de fan hueco

Fuente: COHEN, H. Rogers, G. F. y Sara vanamuttoo. Gas Turbine Theory. P.111.

El compresor debe proporcionar la relacibn de compresion y el gasto de aire
necesarios con la maxima eficiencia posible y con suficiente margen de estabilidad
para evitar problemas de operacion. Todo ello sin exceder el peso y el coste
asignado a este médulo.

Hay dos tipos esenciales de compresores usados en motores a reaccion: los
axiales y los centrifugos. También existe una variante que es una combinacién de
los dos tipos anteriores. El hibrido tiene algunas etapas de compresor axial y una

Gltima etapa de compresién centrifuga.
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Figura 42. Diferentes tipos de compresor. Axial / Centrifugo

Entrada de aire

Colector

Fuente: COHEN, H. Rogers, G. F. y Sara vanamuttoo, H. |. Gas Turbine Theory. P.114.

En aviacion civil se utiliza el compresor axial frente al centrifugo debido a que

tiene:

o Una mejor eficiencia consecuencia de su disefo axial.

o Mayores relaciones de presion que se obtienen mediante multiples etapas
de compresion.

o Una menor area frontal y por consiguiente menor resistencia al avance.

o Menores pérdidas de energia debido a que no existen cambios

considerables en la direccion del flujo de aire.

No obstante, no todo son ventajas ya que el compresor axial tiene:

o Altos costes y mayor dificultad en produccién.
o Peso relativamente mayor al centrifugo por la necesidad de un mayor
numero de etapas para la misma relacion de presion.

o Alto consumo de potencia durante el arranque.
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o Bajo incremento de presion por etapa.

Los componentes fundamentales del compresor axial son el rotor y el estator:
El aire es tomado por una cascada de alabes moviles situados en sentido radial,
espaciados regularmente y encastrados circunferencialmente sobre un disco, el
cual esta conectado a un eje accionado por la turbina. Del rotor el aire es
impulsado hacia atras en sentido axial y entregado con mayor velocidad al
conjunto de alabes del estator.

Estos estan geométricamente dispuestos de la misma forma que los del

rotor, pero se encuentran fijos a la carcasa exterior del compresor.

Los &labes fijos actian como difusor en cada etapa, recuperan en forma de
aumento de presion parte de la energia cinética comunicada al fluido motor y a su
vez, dan al flujo el angulo adecuado para su entrada en la siguiente fila de alabes
moviles con una velocidad absoluta a la salida sensiblemente igual a la que tenia

cuando entrd en el rotor.

Cada etapa o escalon del compresor consistira en una fila giratoria de alabes

seguida de una fila fija del estator.

Estas etapas producen un pequefio incremento en la presion del aire con

valores que rara vez superan relaciones de 1,1:1 al, 2:1.
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Figura 43. Componentes de un compresor axial

1) Corona fija: 2) Estator; 3) Tambor: 4) Corona movil de un escalonamiento:
5) Corona directriz de entrada: 6) Corona directriz final: 7) Eje

Fuente: COHEN, H. Rogers, G. F. y Sara vanamuttoo, H. |. Gas Turbine Theory. P.117.

Un mayor incremento de la presibn en un compresor axial se logra
instalando varias etapas, obteniendo una reduccion en la seccién transversal a
medida que el aire es comprimido. Para que se logre esta disminucién de la altura
del alabe en el sentido del flujo, el disefio de la carcasa y del tambor se suele
hacer de seis maneras diferentes, que se representan en la siguiente figura.

Figura 44. Formas basicas del corte de un turbocompresor axial
PR T
/2 [Llj [ ¢

Fuente: COHEN, H.Rogers, G. F. y Sara vanamuttoo, H. |. Gas Turbine Theory. P.118.
Estas formas basicas del perfil de un turbocompresor son las siguientes:

151



Didmetro exterior constante, (f.44.A). La disminucion creciente de la altura
del alabe se consigue aumentando el didmetro en la base en el sentido de la
compresion. Con este tipo de configuracion se alcanzan grandes valores del
trabajo de compresion por etapas, de 30 a 40 kJ/kg, reduciéndose el nimero de
escalonamientos. En su contra tiene que si el gasto es pequefio y la relacion de
compresion total es grande, los &labes de las ultimas coronas moviles son muy
cortos, lo que influye desfavorablemente en el rendimiento. Esta construccion es

tecnolégicamente complicada.

Didmetro base constante, (f.44.B). En este disefio d,,;es variable, siendo el
trabajo por escalonamiento menor que en el caso anterior, pero desapareciendo

los inconvenientes que tenia.
Diametro medio constante, (f.44.C). Es el disefio utilizado para este proyecto.

Diametro medio variable, (fig.44.D). Aumenta al principio (en el recorrido L1)

y luego disminuye (en L2).

El diametro medio aumenta en el sentido del flujo, (Fig.44.E). Con este tipo
se consigue disminuir el nUmero de etapas, para caudal volumétrico pequefio y

grado de compresion elevado.

El diAmetro medio disminuye en el sentido del flujo, (f.44.F). Se consiguen
elevados rendimientos, si los caudales volumétricos son pequefios y las relaciones

de compresioén elevadas.

El disefio 6ptimo de un compresor de alta relacion de compresion es una
tarea muy complicada que no simplemente se basa en el tipo de compresor usado
y en su configuracion geométrica sino que también se tiene que disefiar
minimizando de las pérdidas de eficiencia y maximizando la ganancia en el

margen de estabilidad.
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Las pérdidas son provocadas multitud de motivos los mas significativos
suelen ser las fugas a través del espacio intersticial, interacciones de capa limite,
flujos secundarios, mezcla de flujos, interacciones entre estelas, fugas de aire
entre el alabe y su union al disco y las pérdidas de presion a lo largo del
compresor las cuales se pueden minimizar mejorando el acabado superficial en

las zonas de contacto con la corriente de aire.

Otros factores que reducen perdidas en el compresor son la reduccion de los
escalones en la plataforma de los alabes y estatores, la reduccién de ranuras asi

como introduccién de bordes de ataque elipticos en los perfiles aerodinamicos.

Para maximizar la ganancia en el margen de estabilidad, provocada por la
entrada en perdida rotatoria debido al desprendimiento del flujo en las primeros
escalones del compresor (donde el gran area de paso inicial reduce la velocidad
axial e incrementa el angulo de ataque), se suelen utilizar estatores que pueden
variar su angulo, por medio de unos actuadores, con el fin de optimizar el angulo
de entrada de la corriente en los primeros escalones del compresor para que esta

corriente no se desprenda.

Otro método es la utilizacion de valvulas de sangrado que consiste en
aumentar la velocidad axial de la corriente haciendo circular mas aire por los
primeros escalones, una vez superados los escalones criticos, el aire en exceso
se extrae del compresor por medio de valvulas de sangrado que normalmente
inyectan este aire al conducto del fan. La division del compresor en dos de
independientes es otro sistema que mejora la estabilidad.

El primero de ellos giraria a velocidades menores, y se recuperaria asi el
angulo de ataque correcto en las primeras etapas, mientras que el segundo de

ellos tendria mayores revoluciones.
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Normalmente para relaciones de compresiones menores de 25 los
fabricantes de motores prefieren emplear los dos primeros sistemas antes que

separar la etapa de compresion.

La camara de combustion tiene como mision transformar la energia quimica
del combustible en calor, elevando la temperatura y el volumen especifico del flujo
de aire procedente del compresor pero manteniendo casi constante la presion y
velocidad de este.

Es conveniente que el proceso de combustién se realice con unas pérdidas
de presidbn minimas, alta eficiencia de combustion, con el minimo peso y
consiguiendo un gradientes de temperaturas lo mas homogéneo posible con el fin

de evitar la formacién de puntos calientes a la entrada de la turbina.

Para los compresores axiales se han desarrollado principalmente dos tipos

de camara de combustion, las camaras axiales y los tubos-anulares.

Las camaras anulares consisten en una Unica cadmara de combustidon
rodeando el eje del rotor. El espacio comprendido entre la turbina y el eje se

aprovecha al maximo.

Dicha camara consta de un solo tubo de llama, también anular, y una serie

de inyectores cuyo numero puede oscilar entre 12 y 20.

Es el tipo de cdmara mas usado en motores actuales de compresores

axiales.

154



Figura 45. Camara combustion axial

Aire secundario Aire terciario

Eje del compresor-turbina

Fuente: COHEN, H.Rogers, G. F. y Sara vanamuttoo, H. |. Gas Turbine Theory. P.120.

El sistema tubo-anular es una combinacion del modelo anterior y las cAmaras
tubulares utilizadas en compresores centrifugos. Consiste en una serie de tubos
de llama tubulares espaciados uniformemente que terminan conectados con un
conducto anular anélogo al de la parte posterior de las cAmaras anulares, este
conducto es el encargado de recoger y homogeneizar, antes de que entren en la
turbina, los gases de combustidon producidos en cada una de las partes
individuales. Este tipo de camaras se utiliza bastante en motores grandes de

aviacion.

Figura 46. Céamara de combustiéon tubo-anular

Aire -

Turbina

li'.‘nrnprizs;t)r

Fuente: COHEN, H. Rogers, G. F. y Sara vanamuttoo, H. |. Gas Turbine Theory. P.121.
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La principal ventaja de las anulares es que, para la misma potencia de salida
y el mismo diametro, la longitud total de la cdmara se reduciria. Quedandose en
un 75% de un sistema tubo-anular. Este resultado implica un menor peso de la

camara y un ahorro en el coste de produccion.

El proceso de combustion ha de tener lugar en su totalidad dentro de la
camara de combustion, dividida en tres zonas, con el fin de evitar que los &labes
de la turbina estén sometidos a altas temperaturas de llamas. El aire que llega a la
camara de combustién procedente del difusor pre-camara se distribuye a la

entrada de las camaras.

Parte de ese aire pasa directamente a través del interior de la camara en la
zona primaria, mezclandose y atomizando el combustible, que llega por los tubos

de alimentacion a los inyectores situados en el principio de la camara.

Otra parte del aire circula por la parte exterior de la envuelta interna de la
camara, refrigerandola, y va introduciéndose a través de orificios repartidos a lo
largo de la envuelta interna de las zonas secundaria o media y terciaria o final,
para mezclarse con los gases de la combustion y rebajar convenientemente su

temperatura antes de que penetren en la zona de la turbina.

De forma aproximada se utilizan unas 60 partes de aire por cada parte de
combustible que consume el motor. De estas 60 el 25% se utiliza como aire
primario. (Camara tipo anular y tubo-anular) se puede observar el flujo de aire que

atraviesa una camara de combustion.

Este procedimiento de introduccion de aire por zonas no basta para
proporcionar una llama amortiguada en el seno de una corriente de aire donde la

velocidad del aire es un orden superior a la de la llama.
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Para solucionar este problema se genera un pequeiio flujo de aire que vaya

de la zona secundaria hacia la llama. Para ello se pueden utilizar cuatro

configuraciones distintas, tal y como se puede ver en la siguiente figura.

Figura 47. Procedimientos de estabilizaciéon de la llama

A B C D

Fuente: COHEN, H. Rogers, G. F. y Sara vanamuttoo, H. |.Gas Turbine Theory. P.120.

Al introducir el aire primario a través de alabes radiales torsionados (f.47.A),

conocidos como alabes de turbulencia, de manera que el movimiento de torbellino

resultante induzca una zona de baja presion a lo largo del eje de la camara.

Situar cuidadosamente una entrada de aire en el tubo de llama corriente
debajo de una pantalla hemisférica (f.47.B).

Efectuar la inyeccién corriente arriba (f.47.C), lo que proporciona una buena
mezcla del combustible con el aire primario pero hace dificil impedir que el
inyector se recaliente por lo que este procedimiento se utiliza mas en
postquemadores.

Utilizar un sistema vaporizador en el cual se inyecta el combustible a baja
presion al interior de unos tubos en forma de baston situados en la zona
primaria (f.47.D).

Inyectores de combustible
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A parte de este sistema de estabilizacion de llama, la camara esta constituida
por inyectores de combustible. Existen dos tipos de inyectores: atomizadores y

vaporizadores.

Los primeros crean una alta turbulencia, dando lugar a una pulverizacion
conica de finas gotas en la zona primaria, para ello se necesita de una presion de

alimentacion de combustible elevada.

En los vaporizadores, la mezcla aire-combustible se realiza antes de que

salga por el orificio, requiriendo una presion de alimentacion menor.

La solucibn mas empleada es la de los inyectores atomizadores centrifugos
regulables, cuyo coeficiente de gasto cambia automaticamente segun la variacion

de la presion del combustible.

La aplicacion de estos inyectores permite ampliar los limites del consumo de
combustible, siendo invariables los limites de presiones, conservando al mismo

tiempo la calidad de la pulverizacion.

Los diferentes tipos de esta familia de inyectores tienen en comun que estan
dotados de una vélvula, la cual, al aumentar la presion, abre o cierra un canal
complementario aumentando asi el coeficiente de gasto o el area del orificio de

salida. Entre los inyectores regulables mas difundidos estan:

Figura 48. Diferentes tipos de inyectores regulables
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Continuacion de descripcion de la figura 48.

Aire —

Suministro ——

Retorng «—

Fuente: COHEN, H.Rogers, G. F. y Sara vanamuttoo, H. |.Gas Turbine Theory. P.123.

3.3.3. Dos toberas Dos etapas Con retorno
Existen dos colectores de combustible alimentado a sendos orificios
independiente, se tiene de hecho dos inyectores, uno de los cuales va dispuesto
dentro del otro. Si la presién es reducida, la valvula estd cerrada y funciona el
inyector interior. Al aumentar la presion la valvula se abre y el segundo inyector
entra en funcionamiento.

o Los de dos etapas. Hay una tobera, una camara comun de formacion de
remolinos y dos canales de entrada. Si la presion es reducida, el
combustible se proporciona a través de uno de éstos, y si es elevada a
través de ambos.

o Inyector con retorno. El inyector con valvula de paso para el combustible
esta provisto de una linea de rebose, en la cual va colocada una valvula.
Cuanto menor es la presién del combustible, tanto mas se abre la valvula,
cerrando completamente la linea de rebose cuando la presion es maxima.
De este modo, si la presion se reduce, la velocidad en la entrada es grande,

lo que equivale a la disminucién del area a la entrada.
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. Turbina

La funcion de la Turbina es convertir parte de la energia global que tienen los
gases (suma de las energias de presidn, cinética e interna debida a la alta
temperatura) en trabajo mecanico al hacer girar su parte rotatoria. Esta energia
mecanica se emplea, a través de los ejes, en mover el compresor, el fan y los
accesorios (tanto del propio motor como de servicio al avién). En un turborreactor
la turbina emplea en estos cometidos aproximadamente un tercio de la energia
total siendo la restante la que posteriormente se transformara en empuje de

propulsion en la tobera del motor.

Al igual que en el caso del compresor, hay dos tipos fundamentales de
turbina, la de flujo radial y la de flujo axial. La utilizada en motores de doble flujo es

la de tipo axial ya que la radial no resulta apta para trabajar a altas temperaturas.

En la turbina axial el flujo de gases se mueve, como su nombre indica,
paralelamente al eje del motor. Igual que el compresor, est4 constituida por
sucesivos escalones o etapas, formados cada uno de ellos por un estator y un

rotor (ubicado en este orden en el sentido de avance del flujo de gases).

Cada anillo de estator esta formado por una cascada de alabes
geométricamente dispuestos de la misma forma radial que los del rotor, pero que
se encuentran fijos a la carcasa exterior o carter de turbina. Cada rueda de rotor
de un escalén de turbina axial esta constituida por una cascada de alabes en
sentido radial, espaciados regularmente y dispuestos circunferencialmente
encastrados sobre un disco. Los discos de los escalones del rotor estan unidos
solidariamente al eje que se acciona cuando la expansion de los gases al pasar

por la turbina hace girar el rotor.

Los motores turbofan suelen tener uno o dos compresores y un fan, cada

uno de ellos esta unido a sus respectivas turbinas mediante ejes.
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Todos los ejes son coaxiales y también independientes. Las turbinas suelen
tener disefios completamente diferentes dependiendo de su posicion dentro del

motor.

Las turbinas de alta presion (HPT), situadas inmediatamente después de la
camara de combustion, suele tener refrigeracion por aire y trabajan en condiciones
muy severas de temperaturas, potencia extraida y velocidades de giro o
concentracion de esfuerzo. Estas turbinas mueven al compresor de alta presion
(HPC). Las turbinas de baja presion (LPT) mueven tanto al compresor de baja

presion (LPC) como al fan.

En la turbina la seccion de paso va aumentando, porque el gas se va
expansionando (ocupando mayor volumen especifico). Comparado con el
compresor, el nimero de escalones es menor debido a que el trabajo mecénico
especifico que se puede extraer de cada escalon de turbina es muy superior al
gue cada escalén de compresor puede suministrar al aire que comprime y eso es
asi porque, aunque sean iguales la velocidad de rotacién de compresor y turbina y
la velocidad axial de paso del fluido por ambos, la deflexion de la corriente de gas
que se puede conseguir en la turbina es mucho mayor que la que el compresor

puede imprimir al aire que lo atraviesa.

Dentro de las turbinas axiales también existen diferentes modelos: las
turbinas de impulso y las de reaccién. Ambos tipos se diferencian en el valor de su
grado de reaccion (definido como la expansién, variacion de energia, que sufre el
gas en el rotor, respecto a la expansién en el conjunto estator-rotor), siendo cero
para las turbinas de impulso y diferente a este valor para las de reaccién. En
realidad la mayoria de las turbinas de los motores actuales no tienen un grado de

reaccion unico, sino que este va variando de la raiz al extremo de los alabes.

Este tipo de Turbinas se llaman de accion reaccién. La forma de los perfiles

y sus secciones de paso van variando a lo largo del alabe.
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En la raiz el perfil de los &labes es mas de tipo impulso (grado de reaccién
menor) donde la seccion de paso en el estator tiene forma de tobera convergente,
el gas a su paso por ellos se acelera disminuyendo su presion y temperatura. Los
alabes del rotor tiene una seccion de paso constante entre ellos, el gas a su paso
no sufre una expansion. Hacia el extremo del &labe el grado de reaccion crece

gradualmente.

En esta zona la expansion tanto los alabes del rotor como los del estator
tienen forma de tobera convergente. Este tipo de turbina tiene la ventaja que, al
producirse mayor presion del gas en la zona del extremo del alabe, reduce el
escape de gas que tiene a producirse por fuerza centrifuga hacia la periferia.

Obteniendo un &alabe con mejor rendimiento.

Figura 49. Corte transversal de una turbina triaxial

Cubierta de Turbina

Vanos guia de salida
Estatores

Fuente: COHEN, H. Rogers, G. F. y Sara vanamuttoo, H. I.Gas Turbine Theory. P.128.

Los alabes de la turbina aparte de estar sometidos a los mismos esfuerzos

qgue los del compresor: de traccion, de flexiébn y esfuerzos secundarios debido
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respectivamente a la fuerza centrifuga, la accion de los gases y que los centros de
gravedad de los perfiles no estan alineados, también tienen que soportar
esfuerzos originados por las altas temperaturas que tienen los gases cuando salen
de la camara de combustién y los cambios bruscos de esta temperatura. Esto

origina que se produzcan unos fallos especificos en estos elementos como son:

o Fluencia del material (deformacion progresiva debida a la carga
aerodinamica)
o) Fatiga térmica (motivada por las fuertes variaciones de temperatura a

gue estan sometidos que da origen a la aparicion de grietas)

o Corrosion y oxidacion
o Agravamiento de los esfuerzos debidos a fuerzas centrifugas vy
vibraciones

Por estos motivos los &labes de la turbina requieren una buena refrigeracion
y estar hechos de materiales que soporten estas altas temperatura. Entre los
métodos que mejor resultado aportan se encuentra el recubrimiento de las
superficies metdlicas con ceramica, evitando la fatiga ya que soporta mejor las

altas temperaturas y protegiendo contra la oxidacion.

Los tipos de recubrimiento normalmente empleados son los de plasma, por
deposicion vapor o bafios aluminizados. También se utilizan diferentes métodos
de refrigeracion. Actualmente, el mas eficiente es método de refrigeracion por

pelicula de aire.

Consisten en vaciar el alabe y dotar a este de pequefios ranuras de

inyeccion para hacer fluir aire frio desde dentro procedente del compresor.

De esta manera se crea una capa limite de aire frio entre la superficie y el
aire que sale de la camara de combustion generando una pelicula aislante. Esta

refrigeracion tiene la ventaja de reducir el gradiente de temperaturas en las
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paredes de los alabes, la concentracion de esfuerzos en los discos, los problemas
de vibraciones al ser los alabes mas rigidos y aleja el peligro de la termofluencia.

El inconveniente que tiene es que puede perturbar el desarrollo del flujo en el
canal de paso. Actualmente se esta estudiando la refrigeracién por transpiracion

gue es un método mas efectivo que el anterior.

Consiste en crear el dlabe de material poroso para establecer una pelicula

continlia de aire sobre toda la superficie del mismo.

o Tobera y mezclador de flujos

La misidn de la tobera es transformar la energia total a la salida de la turbina
o el fan, en energia cinética necesaria para generar el empuje al descargar los

gases a la atmésfera en la direccién adecuada.

Para lograr esta transformacioén las toberas en vuelo subsénico tienen forma
convergente. La presion y la temperatura de los gases disminuyen a lo largo de la
disminucién del area de la tobera, mientras que su velocidad aumenta. Justamente

lo contrario que sucedia en el conducto de admision.

Las condiciones que debe cumplir una tobera son:

o La expansion de los gases debe realizarse completamente en la
tobera.
o No debe haber movimiento rotatorio (velocidad tangencial) en los

gases de salida.

o La direccidén del movimiento de los gases debe ser axial.
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En la tobera de salida se puede distinguir dos partes:

" El tubo de expansién. Se considera una parte integrante del
avién, aunque, como ya pasaba con el difusor, su disefio y
funcionamiento influyen de sobremanera en el funcionamiento
del moto. El colector de escape. Aunque sea un moddulo
independiente se considera parte del motor.

" Su funcién principal es la de unir la turbina con el tubo de
expansion. Su conducto tiene forma divergente para decelerar
el flujo de los gases y evitar asi fuertes pérdidas de presion
por friccibn que se producirian del paso del aire desde la
turbina a la tobera. Debido a la forma del colector también se
evita la posible recirculacion de gases calientes hacia la

turbina.

Figura 50. Partes de una tobera subsonica. Colector de escape / Tubos de

expansion

Fuente: COHEN, H.Rogers, G. F. y Sara vanamuttoo, H. |I. H.Gas Turbine Theory. P.133.
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Debido a la friccion del fluido con las paredes de la tobera, la velocidad de
descarga es ligeramente inferior a la que deberia ser idealmente, usualmente se

toma un factor de descarga entre 0.97 y 0.99 para toberas convergentes.
Tobera Gnica que mezcla el flujo primario y secundario

Para motores de alto indice de derivacion se puede recurrir al mezclado de
los flujos del fan y del nucleo antes de salir a la atmosfera, descargando todo el

aire a través de una Unica tobera.

Se consiguen numerosas ventajas como una menor emision de ruidos, una
mayor efectividad al accionar la reversa del motor, una menor relacién de
compresion 6ptima del fan para un mismo empuje especifico, o que conlleva a un

menor peso y consumo especifico (entre un 2% y 3%).

Pero mezclar los flujos supone aumentar el peso de la gondola al aumentar
el tamafio de la tobera de flujo secundario de forma que cubra parcialmente la
salida del flujo primario. El resultado final es una diferencia menor en el consumo

especifico del 0,5% para la configuracion de flujo mezclado.

La tendencia hoy en dia, marcada por aviones como el A380 o el B787, es a

no mezclar los flujos.
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Figura 51. Sistema de escape de motores turbofan de alto indice de

derivacioén

Bl coic by-pass ttan) airfiow
. Hot exhaust gases I i m e

COMMOM OR INTESAATED
EXHALST NOZZLE

PARTIAL INTERMAL MIXING OF GAS STREAMS

Fuente: COHEN, H. Rogers, G. F. y Sara vanamuttoo, H. I.Gas Turbine Theory. P.135.

3.4. Variables que afectan la eficiencia

3.4.1. En despegue
Aparecera turbulencia a altos angulos de ataque y con viento cruzado. Puede
ocurrir una pérdida del compresor. Para evitar estos efectos adversos se debera

seguir los procedimientos de despegue especificados en el AFM.

Normalmente es acelerar a una velocidad de 60-80 nudos (kts) antes de

aplicar potencia de despegue (TO thrust).
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o Congelamiento

La formacion de hielo en la toma de aire puede provocar también una
pérdida del compresor y el surge. Las condiciones que favorecen la formacion de
hielo son:

o OAT < 10°C

o Humedad visible
o) Agua en la pista
o RVR <1000 m

En cualquiera de estos casos es necesario usar los anti-hielo de motor.

° Darfio en la toma de aire

o Desperfectos o rugosidades

En el interior de la toma de aire provocaran turbulencia interna, que
puede propiciar la pérdida del compresor. Se debe prestar especial
atencion en el walk around en los labios y partes internas de la toma de

aire, observando que no haya rugosidades.

o Foreign object damage F.O.D. (Objetos foraneos dafiinos).

El FOD se produce por impacto de piedras u otros materiales contra la toma
de aire y las palas de fan. Este impacto puede suceder incluso a bajas RPM del
compresor. Se debe comprobar en el walk around que el area justo delante y

detras del motor esta libre de objetos propicios a causar FOD.
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. Turbulencia en vuelo

La turbulencia en vuelo puede:

o) Entorpecer el aire que entra al compresor.

o Provocar un flameout.

Se deberé seguir las especificaciones del AFM. Normalmente se seleccionan

las RPM/EPR correctas y se activa la ignicion en continua (CONT).

o Operaciones en tierra

Cuando la aeronave esté parada durante un cierto tiempo, se debera
proteger la entrada de aire con fundas, para evitar dafios por FOD. Del mismo
modo, cuando se realice la inspeccion exterior, se debera comprobar que el area
alrededor de la entrada de aire esté libre de objetos que puedan dafarlo. También
se debe proteger las palas del fan para evitar que giren en molinete debido al

viento. Cuando sucede esto, se siente un sonido caracteristico.

Cuando se opera en tierra (encendido, rodaje y reversa) se debe operar a
minima potencia, pues el riesgo de FOD es muy alto. Antes de la puesta en
marcha, la tripulacién de vuelo debe asegurarse que el area alrededor de la

turbina esta libre de personal de tierra, pues podria ser absorbido por el motor.

Cuando se proceda a la puesta en marcha, se debera avisar por

comunicacion interna piloto-personal de tierra y mediante la luz de beacon.

o Pérdida del compresor

El angulo de ataque de los alabes viene determinado por:

o Velocidad tangencial
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o Velocidad axial

Cuando una etapa del compresor entra en pérdida, se produce un
incremento de presion. Esto provocara una reversion de la direccion de flujo (hacia

adelante), produciendo el conocido surge.

Remarcar que la pérdida del compresor es un fenbmeno progresivo. Se
inicia en una pala y va progresando hacia toda la etapa. Si no se controla se

puede dafar el motor.
Las causas que provocan la pérdida del compresor son:

. Fuel flow excesivo causado por una aceleracion abrupta del
motor (la velocidad axial Va, se ve reducida por flujo reverso
en la camara de combustible).

. Empobrecimiento de la mezcla aire/combustible debido a una
desaceleracion abrupta del motor (Va aumenta debido a una
reduccion del flujo reverso de la camara de combustion).

. Operacion del motor por encima o por debajo de los
parametros “estandar” de RPM (variacion de la velocidad
tangencial Vt).

. Flujo de aire turbulento en la entrada del compresor debido a
viento cruzado en tierra, hielo o dafios en las palas (reduccion
en la Va).

" Contaminacién o partes del compresor dafiadas (reduccion de
Va debido a que baja el RC mayor volumen de aire causa

turbulencia).
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o Indicaciones de una pérdida de compresor

o Incremento de las indicaciones VIB del motor afectado.
o Incremento de las EGT del motor afectado.

3.4.2. Surge
Si la diferencia de presiones entre dos etapas es mayor que la que puede
soportar el compresor el aire puede revertir su direccion, siendo expulsado hacia
adelante (escupido). En casos extremos este flujo reverso podria causar esfuerzos
de flexién a los alabes, entrando en contacto las palas rotor con las estator. Las

consecuencias serian catastroficas.

Indicaciones de surge:

Fuertes ruidos y vibraciones.

o Incremento de las EGT del motor afectado.

o Pérdida de empuje ligera tendencia a guifiar.

o Variaciones de % NL1.

o En algunos casos llamarada en el cono de turbina (nozzle).

El piloto debe retrasar suavemente la palanca del motor afectado.

Formas de evitar la pérdida del compresor y el surge:

o Alabes guia de entrada variables (Variable inlet guide vanes - VIGV)
o Valvulas de sangrado (bleed valves)

o Alabes estator variables (variable stator vanes)

o Compresores multi-etapa (multi-spool compressors)
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3.4.3. Camara de combustiéon

El objetivo de la camara de combustion es contener la mezcla de aire
combustible y extraer el maximo poder calorifico con una presion constante.
Durante la compresion el aire: compresor camara de combustion; durante la
compresion (aumento P), la T2 llega hasta los 600°C, cuando entra a la CC
(inyeccion de combustible) y con la chispa, se puede llegar hasta los 2000°C. Al
salir el aire se refrigera hasta los 1000 — 1500°C para no dafar tanto los alabes de
la turbina (Max. T2 turbinas 1700°C).

Necesidad de disminuir la velocidad del aire desde 500ft/s hasta 0. Mezcla

estequiometrica (15/1); aire-combustible.

Aire primario: aprox. El 20% del aire total y se utiliza en la combustion,

mezclado con combustible y quemado. Propédsito — combustion.

Aire secundario: (20%) El aire va por fuera de la CC y entra por unos agujeros que
entran en la cAmara, al mezclarse con el aire primario crea unos torbellinos que al
mezclarse el combustible con el aire hacen que explosione mejor. Propdsito —

formacién de vértices (mejorar combustion).

Aire terciario: (60%) La parte del secundario que no entra por los agujeros, se
mezcla con el aire que sale a 2000°C para enfriarlo hasta 1000 — 1500°C.

Propésito — refrigeracion.
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Figura 52. Tipos de aire la mezcla de aire combustible y extrae el maximo

poder calorifico con una presion constante

Fuente: COHEN, H.Rogers, G. F. y Sara vanamuttoo, H. |.Gas Turbine Theory. P.139.

Existen distintos tipos de orificios por donde entra el aire.

o Secondary Air Holes: alrededor de toda la cAmara, por donde entra el aire
secundario.
o Dilution air holes: por donde entra el aire terciario para enfriar.

3.4.4. Estabilidad de la combustiéon

Causas del apagado de llama (FLAME OUT):

o Ingestion de grandes cantidades de agua (lluvia muy fuerte)

o Mezcla aire/combustible pobre (pe. Gases atras durante descenso).

La estabilidad de la combustion es consecuencia que se extrae con los dos ejes
un incremento de la masa de aire (velocidad del avién). Eje de las Y relacion
aire/combustible: si sucede un flameout a alta velocidad/altura, para hacer el

reencendido del motor hara falta reducir tanto velocidad como altitud.

173



Figura 53. Eje de las Y relacién aire/combustible

) unburned
fuel
Flue Gas
Stack
Analysis
100 108 110 115
= % Theoretical Air

i

Fuente: BORJA Galmés Belmonte. Motores a reaccion y Turbinas de gas. P. 183.

3.4.5. Turbina
El objetivo es pasar la energia de los gases en energia mecanica para mover
el compresor y el remanente de la energia cinética para acelerar el avion. Extrae
la energia de los gases calientes (potencial + cinética) y la convierte en energia
mecanica. Gracias a esta energia, la turbina incrementa la velocidad y transmite

ese movimiento al compresor.

Turbina, ciclo de expansion:

. - 1 Velocidad Velocidad incrementa

. - T2 disminuye Temperatura Disminuye
. - 1 Volumen El Volumen Incrementa
o - Presion disminuye Presion disminuye
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° Pérdidas

La media de pérdidas del motor de turbina es del 7%. Es sistema muy

eficiente. Las pérdidas se resumen en:

o 3,5% alabes
o 1,5% aletas de guiado
o 2% sistema de escape

Figura 54. Ciclo Otto para la turbina
IK}

Presidn - Volumen g Tempersbura- Entropia &

Fuente: HOWELL John Richard. Principios de termodindmica para ingenieros. P. 289.
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4. RECOLECCION DE DATOS Y ANALISIS DE RESULTADOS

Elegir y aplicar bien los métodos de recoleccion y analisis de datos es
esencial en todos los tipos de evaluaciones. Esta sintesis presenta una vision
general de las cuestiones relacionadas con la eleccion y uso de métodos para las
evaluaciones de impacto, es decir, las evaluaciones que proporcionan informacion
sobre los efectos a largo plazo previstos y no previstos producidos por los

programas o politicas de la aerolinea.

Las evaluaciones de impacto deben ir mas alla de la simple evaluacién de la
magnitud de los efectos (el impacto medio) para determinar con quién y de qué

forma ha tenido éxito un programa de evaluacion.

Se deben examinar por anticipado los factores que contribuyen al éxito y la
forma de analizar y sintetizar los datos para responder a las preguntas clave de
evaluacion especificas, puesto que la recoleccién de datos debe orientarse a la

combinacion de pruebas empiricas necesarias para tomar decisiones adecuadas.

Una vez realizados los andlisis, es posible prever los efectos de los cambios

y de las correcciones del disefio para mejorar la confiabilidad.

4.1. Condiciones de estado estable de crucero
El nivel por el cual el programa de monitoreo puede identificar problemas en

el motor es primariamente dependiente de la calidad de los datos que se ingresan

al programa.
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La correcta coleccion de datos practica requiere que la tripulacién tenga en

consideracion lo siguiente:

Conocer que la informacion colectada es usada diariamente por el
Departamento de Ingenieria para monitorear la condicion de funcionamiento de los
motores y no es usada para evaluar y/o analizar sus actividades y funciones

durante los vuelos.
Vuelo estabilizado (mayor a tres minutos) es requerido.

Conocer que los datos registrados durante turbulencias no son aceptables:

o La identificacion de la aeronave, fecha, hora, (ej. GMT)

o Variaciones del numero de Mach.

o Variaciones de la TAT.

o Realizar la revision de los rendimientos del motor y mediciones mecanicas

tales como N1, N2, EGT, Nivel de combustible, Vibracién, presion de aceite
& temperatura.

o Revisién de configuracién en la Informacién de purga neumatica.

o Tener las palancas de aceleracién de los motores desenganchados del

sistema de piloto automatico.

o No tocar las palancas con las manos durante el periodo de estabilizacién de
motores.

o No intentar alinear los motores de EPR que el periodo de estabilizacion ha
comenzado.

o Tratar de alinear EPR provocara disturbios en las condiciones estabilizadas

e invalidara los datos colectados o por colectar.

o El programa procesa facilmente los diferentes niveles de EPR.

o Notificar a los miembros de la tripulacion de vuelo para no interrumpir el
proceso de coleccion de datos.

o Peso y balance
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Figura 55. Ubicacion de los parametros en el motor

Fuel Flow
o \ g
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Fuente: Parametros del Motor V2500. Manual IPC CRJ200 ATA 72-50-33. P.59.

4.1.1. Exactitud del monitoreo
El monitoreo del motor es muy sensible a la exactitud de la informacion

grabada por tanto una adquisicion de datos ordenada es la clave para obtener
exactitud en la grabacion de los datos asi como exactitud de en la lectura de los
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instrumentos. Cualquier accion que reduzca la dispersion de la informacion mejora

la capacidad para detectar tendencias o variaciones.

Los margenes de exactitud con este sistema son los siguientes:

. Altitud: 10 ft

o Mach No: .001

o TAT:1°C

o N1: 0.1%

o N2: 0.1%

o EGT:1°C

o Fuel Flow: 10Ib/hr

. Vibration: 0.01 units

o Oil pressure: 1 psi

La variacion aceptable mientras se adquiere la informacién del

monitoreo es la siguiente:

o TAT <12
o N1< £ 0.5%
o Altitud < + 100 ft
o Mach number< £ 0.01 5
o N2<+£1%
o Criterio de estabilizacion en crucero

Se describe un ejemplo por pasos para la comprension de los que se

requiere ejecutar.
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o Estabilizar en crucero por un minimo de 5 minutos para estabilizar la
aeronave en la operacion del motor (auto-throttle apagado de
preferencia)

o Grabar la informacion en condiciones estables si se mantienen por

12 segundos

o Purga de motor estable
o Cubierta de nariz del motor y anti hielo del ala en “apagado”
Ejemplo:

—Altitud > 20,000 feet

Condiciones aceptables: {—Mach number > 0.6 and < 0.9

Se debe de ver el muestreo en condiciones climaticas

Para el muestreo de datos, se deben de considerar los factores climaticos
que pueden en alguna medida afectar las condiciones Optimas del avién y por
ende el comportamiento en el rendimiento energético del motor, como parte

medular de dicho estudio.

La realizacion de prondsticos meteorolégicos a una escala regional y
especialmente a escala local, constituye hoy en dia una actividad sumamente

importante y extendida en casi todo el mundo y en numerosas actividades.

La organizacion de la aviacion civil OACI, contempla (horarios, previsiones,
alternativas de vuelo, etc.) y depende en gran manera, cada vez mas, de los

prondésticos meteorolégicos muy detallados.

Esta actividad se basa en los datos suministrados por las estaciones
meteoroldgicas estratégicamente ubicadas e intercomunicadas entre si y por la

informacion obtenida en tiempo real de multitud de satélites meteoroldgicos,
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principalmente, satélites geoestacionarios, drones (vuelos no tripulados) y otros
medios de obtencidn de datos atmosféricos.

Figura 56. Aproximacioén para el aterrizaje utilizando las radiobalizas

antal
'entana

1.000’

Fuente: CREUS Sole Antonio. Iniciacién a la aeronautica. P. 132.

Es de suma importancia conocer las causas que provoca la densidad,
efectos que tiene sobre el rendimiento del avién, puede ocurrir varias preguntas:
¢hay algun indicador o instrumento a bordo que nos diga la densidad? ¢Si no lo
hay como se calcula? ¢(Como se deduce el rendimiento del avion a partir de una
densidad dada?

No hay indicador o instrumento a bordo que indique directamente la
densidad, pero los manuales de operacion suelen incluir unas tablas tabuladas, en
las cuales se obtiene la densidad en base a la temperatura y la presiéon. Pero
ademas, en general no es necesario conocer explicitamente la densidad, pues los
manuales de operacion incluyen una serie de tablas de rendimiento, especificas

para el avion, en funcion de la temperatura y la presion de altitud.
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En definitiva, conociendo la altitud de presion y la temperatura exterior, basta
con consultar la tabla tabulada correspondiente para conocer el rendimiento

esperado.

Se debe tener en cuenta que la informacion dada por el fabricante en las
tablas de rendimiento, se obtiene mediante pruebas de vuelo efectuadas en
condiciones normales de operacion, hechas por pilotos con una notable
experiencia y con el avion en buenas condiciones. Es prudente pues, contar con

un rendimiento ligeramente inferior y prever un ligero margen de seguridad.

En algunos libros y manuales, cuando se habla de rendimiento se suele
recurrir a dos conceptos que en ocasiones producen confusion en los alumnos

pilotos: altitud de presion y altitud de densidad.

En condiciones estandar, a cada altitud concreta le corresponde una presion
determinada; si ponemos ambos valores en dos columnas, podemos determinar la
altitud a partir de la presion y viceversa. Este es el principio de funcionamiento del

altimetro.

Lo mismo sucede con la densidad; en condiciones estandar a cada altitud le
corresponde una densidad y viceversa; de ahi el nombre altitud de densidad. En
esta relacion biunivoca, la altitud de presion por tanto, no es ni mas ni menos que
la altitud que corresponde a una presion concreta en condiciones estandar, y esa
misma altitud corregida por las desviaciones de temperatura respecto a la

estandar recibe el nombre de altitud de densidad.

La altitud de densidad NO es un nivel de vuelo, es una "condicién”, por lo que
es importante recordar que la altitud indicada por el altimetro, calibrado
habitualmente con el QNH (Question Nil Height) o el QNE, es siempre la
referencia de altura en lo que respecta al vuelo. Hay distintas denominaciones
para distintos conceptos de altitud, se debe conocer, comprender su significado y

para qué sirven, pero la referencia sobre la altura de vuelo del avion es la indicada
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por el altimetro. Resumiendo; el nivel de vuelo viene dado por el altimetro (altitud
de presion) y la altitud de densidad se utiliza para determinar el rendimiento del

avion.

El objetivo de una tabla consiste en mostrar el resultado de una consulta
basada en valores conocidos. Y aunque no se tiene a bordo instrumentos que
midan la densidad, se tiene uno que indica la presidon (altimetro) traducida en

altura y otro que mide la temperatura (OAT - Outside Air Temperature).

Lo més logico por tanto es construir las tablas en base a valores de presion
traducidos en altura, y valores de temperatura, teniendo como referencia la

atmosfera estandar.

Figura 57. Gréfico de conversion de altitud
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Fuente: MUNOZ, Miguel Angel, manual de vuelo. P.74.
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4.1.2. Otros factores climaticos que afectan las condiciones en

el desempefio del avidn

° Humedad

Debido a la evaporacion, la atmosfera siempre contiene alguna parte de
moléculas de agua en forma de vapor, las cuales ocupan el lugar de las moléculas
de aire seco. Debido a la menor densidad del vapor de agua respecto al aire seco,
un determinado volumen de aire himedo pesa menos (es menos denso) que el
mismo volumen de aire seco. Aungue en las tablas de rendimiento para aviones
ligeros no suele considerarse la humedad, conviene tener en cuenta que con un

alto porcentaje de humedad en la atmdésfera el rendimiento del avién disminuye.

. Viento

El efecto del viento en superficie tiene, en cierto sentido, un efecto contrario
al mismo viento durante el vuelo. En el despegue o aterrizaje el viento en cara es
positivo, hace mas corta la carrera de despegue o aterrizaje; incrementa el angulo
de ascenso y la senda de descenso; posibilita una mejor liberacién de obstaculos;
etc. Por el contrario, el viento en cola para estas dos operaciones es negativo;
salvo casos de fuerza mayor, nunca debe realizarse un despegue o aterrizaje con

viento en cola.
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Figura 58. Velocidad del viento vs. Eficiencia de la propulsion
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Fuente: ANDERSON J.D. Introduction to flight. P. 238.

Sin embargo, en vuelo de crucero el viento en cara incrementa la resistencia
al avance y por tanto el consumo de combustible, mientras que el viento en cola
incrementa la velocidad respecto al suelo permitiéndonos llegar antes a nuestro

destino. Para un mismo gasto de combustible el radio de accién con el viento en

cara es menor que con el viento en cola.

o Estado de la pista

En las operaciones de despegue y aterrizaje, el estado de la pista y su
gradiente (cuesta arriba o cuesta abajo) puede tener una gran influencia. Una pista
de hierba, tierra o grava, mojada, etc. Produce mayor resistencia al movimiento del
avion que una pista asfaltada y seca. Esto implica una carrera de despegue mas

larga y por tanto la necesidad de una mayor longitud de pista para despegar.
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Naturalmente, una pista cuesta arriba alarga la carrera de despegue y acorta la de
aterrizaje. De la misma manera una pista cuesta abajo acorta la carrera de

despegue y alarga la de aterrizaje.

o Peso

Se sabe, que el peso y su distribucion tienen unos limites que no se pueden
sobrepasar si queremos volar sin riesgos. Pero aun estando el peso y el centro de
gravedad (c.g.) dentro de estos limites, es obvio que para levantar y mantener en
vuelo un peso mayor se necesita mayor rendimiento del avion que con menos
peso. En algunos casos extremos, aerédromo a mucha altitud en un dia con
temperatura y humedad muy altas, puede suceder que el peso suponga una

incapacidad tal que no sea posible el despegue.

Figura 59. Gréfica para el calculo del peso y balance
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Fuente: MUNOZ Miguel Angel, manual de vuelo. P. 87.

4.1.3. Adquisicion de datos automatizada

El Sistema abordo de la aeronave que graba automéaticamente la informacion

del monitoreo busca automaticamente el criterio de captura de informacion estable
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en crucero. Dispara el criterio para grabar la informacion en el momento indicado

al despegue.

Muchas aproximaciones son usadas para transferir informacion de la
aeronave al monitoreo; el sistema ACARS es usado para transmitir informacion a

tierra.

La informacién gravada en unidades de memoria portatiles, o tarjetas de PC

debe ser recolectada de la aeronave con regularidad.

Varios formatos de informacion deben ser apropiados para transmitirse al
sistema de diagnostico. Transmitir directamente el mensaje duplicado del ACARS

generalmente es lo recomendado.
4.1.4. Beneficios de la adquisicién de datos automatizada
La mejor calidad de informacién mejora la exactitud/precision y minimiza los
errores asociados con el registro manual de los datos.

La informacion es grabada bajo las mismas condiciones (se dispara
automaticamente) y no depende de la tripulacibn o mantenerlo en espera, se

recopila con regularidad y con un sistema confiable.

Entregando los siguientes resultados:

o Reduce la dispersion en las graficas.
. Las tendencias en los rendimientos son claras.
° Las variaciones anormales sean faciles de detectar
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4.2. Precision de los datos en vuelo

De acuerdo a la informacion proporcionada los datos del modelo del motor
V2500 del avion Airbus A320, se proceso respecto a las condiciones de vuelo vs.
Condiciones atmosféricas, se presentan graficas que muestran la tendencia del

consumo energético.

Para ello se debe de considerar las condiciones atmosféricas y sus
propiedades, desde un punto de vista aerodinamico.

o Terminologia de las graficas

o Puntos “Raw” (puntos sin clasificar)
Son puntos de datos individuales (cualquiera de los valores medidos o

calculados). Se representan por r un punto abierto con una marca.

o) Suavizando
Es un “promedio continuo” de la tendencia de los parametros mostrados por
una linea continua (los algoritmos para uniformizar usualmente desfasan la linea

una diferencia del 20% entre el ultimo punto y el nuevo “punto raw”.)

La siguiente figura representa el algoritmo que se utiliza para desarrollar las
graficas suavizando las lineas y la ubicacion de los puntos para obtener una
grafica de mayor grado de confiabilidad reduciendo los puntos maximos y minimos

con el objetivo de mantener un area de atencion central en la gréfica.

smoothed,,,, = smoothed,;; + a(rawy,, — smoothed,;;)
Algoritmo para suavizar los puntos de la gréafica.
Smoothing coefficient “o” usually = 0.2
Smoothed =Suavizada

Raw = crudo
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Smoothing coefficient = coeficiente de suavizado

o Punto inicial de suavizado (Init)
Unifica el promedio de los primeros 10 puntos “smoothed” e inicia la linea
de la grafica con el decimo punto en el nivel de inicializacion de la grafica

original.

o Proteccion de puntos de excedencia

Si los puntos exceden los limites la informacion se considera
potencialmente “erronea”. En algunos casos, “smoothing” detienen la
continuidad si el punto se repite.

Caracteristicas de variaciones en las gréficas

o Step shift (escalon de variacion)
Es una variacion en la informacion que ocurre en un tiempo
razonablemente corto que se caracteriza por un movimiento repentino en la

gréfica.

o Slow Drift (Deriva lenta)
Se define como un movimiento lento en la grafica, el cual ocurre por

un largo periodo de tiempo.

o Break in data (vacio interno de datos)
Un rompimiento entre los datos ocurren cuando hay un vacio de
informacion, la aeronave pudo estar fuera de servicio o la informacion

no esta siendo procesada.
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Figura 60. Ejemplo de las caracteristicas de variaciones en las graficas
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Fuente: MARROQUIN TURCIOS Carlos,Manual capacitacion para la interpretacion del diagnéstico
grafico. P. 48.

Figura 61. Ejemplo de elementos de la grafica Diagnostico

1 | | I
Raw or calculated point for each flight
10t data point smoothing initializes
*O
[
4 o o ® o E) q
S N e W B
q aﬂﬂ ° o
I T {
. —?)Lr__r \
: . : N
‘ Smoothed point for each flight
Dec-06 16-Dec-06 20-Dec-06 24-Dec-06 28-Dec-06 01-Jan-07 05-Jan-07
Flight Date Time
O CRUISE Delta Core Speed-% 906 1 [CJCRUISE Delta Core Speed-% 906 2

W CRUISE Delta Core Speed Smoothed-% 906 1 M CRUISE Delta Core Speed Smoothed-% 906 2

Fuente: MARROQUIN TURCIOS Carlos,Manual capacitacion para la interpretacién del diagnéstico
grafico. P. 51.
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Figura 62. Ejemplo de “Vacio interno en los datos”
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Fuente: MARROQUIN TURCIOS Carlos,Manual capacitacion para la interpretacion del diagnéstico
gréfico. P. 53.

4.2.1. Diferencias entre graficas de despegue y crucero

Las gréficas que pueden utilizarse para analisis del rendimiento del motor
pueden ser configuradas dependiendo del registro que se obtuvo de la informacion
ya gque puede ser estudiado tanto en Crucero como en el despegue teniendo en

cuenta los siguientes dos detalles siempre en consideracion:

o En despegue las gréficas reflejan una tendencia decreciente y se observan
fundamentalmente los margenes.
o En crucero las graficas reflejan una tendencia creciente 'y se analiza

principalmente el Delta.
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Figura 63. Grafica con informacion de despegue muestra tendencia
decreciente
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Fuente: MARROQUIN TURCIOS Carlos, Manual capacitacion para la interpretacién del diagnostico
gréfico. P. 56.

Figura 64. Gréfica con informacion de Crucero muestra tendencia a bajar
DEGT vs. FLIGHT_DATETIME °
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Fuente: MARROQUIN TURCIOS Carlos, Manual capacitacion para la interpretacion del diagndstico
grafico. P.60.
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Términos vinculados a los margenes del rendimiento del motor

o Corner point temperature (puntos de temperatura angulados). Es la
temperatura méas alta certificada para despegue con empuje maximo

a una altitud especifica.

o Red-line limit (limite de linea roja). Refiere al nivel maximo para el
cual un motor se encuentra certificado para su operacion sin que

requiera accion de mantenimiento.

o) Margin (margen). Es la cantidad por debajo del limite certificado del

motor tomando como referencia “red-line limit”,

o Thresholds (umbral). Son puntos de precaucién para tener cuidado

en el nivel al que se esta aproximando o llegando.

o Cold Engine Takeoff's (Despegues con “motor frio”). Un despegue
sin un calentamiento significativo, después de que el rotor y la
cubierta se han enfriado cerca a la temperatura ambiente (ademas
referido como “first take off of the day” (primer despegue del dia). Es
permitido durante un despegue con motor frio que los niveles de EGT

sean mas altos y los margenes menores.
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4.2.2. Pardmetros clave usados para el monitoreo del

rendimiento del motor

Los motores son monitoreados por una base de datos y no se necesita
revisar todas las graficas individualmente ya que se tiene la tecnologia que alerta
para identificar cuales motores necesitan ser analizados por problemas

potenciales.

Las alertas son disparadas por caracteristicas anormales de la grafica o
niveles de cuidado detectados automaticamente por el sistema de Diagndstico. El
uso de los diagnésticos alerta puede ser util para el operador donde su funcion
original fue desarrollada para ayudar al administrador de flotas grandes aun
cuando beneficia a las flotas de cualquier tamafio ya que identifica cambios

sutiles.

Parametros clave del monitoreo usados como medidor una herramienta de
alto nivel para determinar si los rendimientos de motores estan cambiando de sus
rangos normales de operacion, los parametros de rendimientos de velocidad
crucero y despegue son monitoreados y cuando un cambio en un parametro
basico ha sido identificado los parametros adicionales deben ser analizados para

determinar el fundamento de la causa.

. Parametros calculados.
No se puede hacer una simple grafica de datos sin analizar la informacion
tomada directamente de la aeronave tomando en cuenta las variaciones

significativas en las condiciones del ambiente, existen cuando la informacion es

grabada.
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La informacién monitoreada generalmente es regulada y ajustada de modo
que los parametros de rendimientos son corregidos por cambios en TAT, y ajustes

hechos por purga, altitud, Mach.

o Gréficas de rendimiento crucero en base a pardmetros calculados

Los Parametros usados para monitorear el rendimiento crucero se
diferencian usualmente entre las mediciones actuales y las “lineas base de

referencia” llamadas”delta”

El seguimiento de los parametros crucero “desviados” o “delta” calculados se

mencionan a continuacion con su respectiva referencia técnica:

o Delta EGT — DEGT (°C)

o Delta Core Speed — GPCN25 (%)
o) Delta Fuel Flow — GWFM (%)

o Delta Oil Pressure — DPOIL (psi)

o Los parametros “Delta” que son graficados tipicamente son:

o Rendimiento al despegue - delta de limite EGT certificado.

o Reducciéon de potencia al despegue — delta de control de potencia
programado.

o Rendimiento crucero—delta de lineas base de referencia en

crucero. (rendimientos caracteristicos para la familia de motores).

Las lineas base de referencia crucero representan caracteristicas esperadas
del motor para su operacion en varias condiciones de vuelo. Los niveles de las
lineas base estan calculadas para condiciones operacionales correspondientes a

las condiciones cuando la informacion crucero del monitoreo fue adquirida.
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El seguimiento es tomado dentro de un informe cuando los valores de las

lineas base derivan:

Temperatura del aire
Ajuste de potencia
Numero de Mach
Purga neumatica
Altitud

NN NN

En base al disefio de las gréaficas parametrizadas por el software de G.E. se
tienen las lineas base de referencia para cada paradmetro a monitorear que se
muestran en la Figura 65.

Figura 65. Trayectoria de las lineas base en nivel crucero de pardmetros
Corrected Corrected
EGT / Core SD@Ed /
mr Mach /AltorMoch
Corrected Fan Speed Corrected Fan Speed
Corrected
Fuel Flow

\

Alt or Mach

Corrected Fan Speed
Fuente: Trayectoria de las lineas base en nivel crucero de pardmetros Manual IPC CRJ200 ATA
70-80-36. P.37.
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Nota: los parametros medidos pueden estar por encima o por debajo de la
linea base. De esta manera el resultado de “A parametro” puede ser positivo o
negativo.

Figura 66. Ejemplificacion de Delta N1 entre el Registro y la Linea Base

Gas
Path
Parameter

Fuente: Delta N1 entre el Registro y la Linea Base Manual IPC CRJ200 ATA 70-80-36. P. 38.

4.2.3. Medicion vs parametros graficados de delta EGT

El delta (DEGT) es la diferencia entre el modelo del motor que se encuentra

en funcién de los valores registrados en la ecuacion:
Modelo = F(TAT,N1K, Mach, Alt, Bleeds)

Y los valores actuales medidos EGT (Delta EGT desplegado en °C).
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Figura 67. Dispersion de datos registrados de EGT
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Fuente: MARROQUIN TURCIOS Carlos, Manual capacitacion para la interpretacion del diagndstico
gréfico. P. 67.
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Figura 68. Graficas crucero “Delta EGT” grafica con suavizado en color
azul y registros comunes en color rojo
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Fuente: MARROQUIN TURCIOS Carlos, Manual capacitacion para la interpretacion del diagndstico
gréafico. P. 69.

Se nota la diferencia en la escala entre las dos graficas:
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o EGT
o

(@]

El rango es 604°C a 802°C

Cada bloque es de 18°C

. Delta EGT

o El rango es -4°C a 22°C
¢ Cada bloque es de 2°C
o Medicion vs parametros graficados de delta fuel Flow

El delta (GWFM) es la diferencia entre el modelo del motor que se encuentra

en funcién de los valores registrados en la ecuacion:

Modelo = F (TAT, N1K, Mach, Alt, Bleeds)

Y los valores actuales medidos Delta EGT desplegado en % Delta
Fuel.
Figura 69. Dispersion de Datos Registrados en Nivel Crucero Medido de
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Fuente: MARROQUIN TURCIOS Carlos, Manual capacitacion para la interpretaciéon del diagndstico

gréfico. P. 70.
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Se nota la diferencia entre “unidades” para los dos graficos:

o Fuel Flow
Siempre mostrado en libras/hora incluso si el dato de entrada es

kilogramos/horas.

o Delta Fuel Flow

Se muestra en porciento (%).

Figura 70. Graficas crucero “Delta Fuel Flow” grafica con suavizado en

color azul y registros comunes en color rojo
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Fuente: MARROQUIN TURCIOS Carlos, Manual capacitacién para la interpretacién del diagndstico
gréfico. P. 73.
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4.2.4. Medicion vs parametros graficados de delta Core Speed
(velocidad N2)

El Delta Core Speed es la diferencia entre el modelo del motor que se
encuentra en funcién del valor actual medido de Core Speed se representa en la

ecuacion siguiente:
Modelo = F (TAT, N1K, Mach, Alt, Bleeds)
Delta EGT desplegado en % Delta Core Speed.

Figura 71. Dispersion de Datos Registrados en Niveles medidos en
Crucero de Core Speed
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Fuente: MARROQUIN TURCIOS Carlos, Manual capacitacion para la interpretacion del diagnostico
gréfico. P. 74.
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Figura 72. Graficas crucero de “Delta Core Speed” grafica con suavizado

en color azul y registros comunes en color rojo
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Fuente: MARROQUIN TURCIOS Carlos, Manual capacitacion para la interpretacion del diagndstico
gréfico. P. 75.

Se nota la diferencia en la escala entre las dos graficas:

o N2
El rango es 97% a 109% Cada bloque es de 2%
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o Delta N2
El rango es -1% a +1%

Cada bloque es de 1%
o Calculo de margen de ITT

La temperatura entre turbinas (ITT) es un pardmetro importante para conocer

las condiciones térmicas y la eficiencia mecénica con que operaran las turbinas.

El margen de ITT se obtiene de la siguiente manera:

ITTmargen — (ITTLinea roja ITTRegistrado)

o Niveles graficos de crucero calculado

El sistema computarizado provee contribuciones de la informacién crucero y
despegue. En crucero la informacién es grabada durante el periodo donde el
motor ha sido estabilizado identificando variaciones del rendimiento anormales y
estima largos periodos de gréaficos con el posterior andlisis de la informaciéon asi
como las configuraciones caracteristicas de tendencias indicadas del motor y las

condiciones de sus instrumentos.

En el despegue se graban las condiciones mas severas en picos de EGT
obteniendo como resultados el estimado de la capacidad de rendimiento del motor

asi como el remanente del tiempo instalado.
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o Consideraciones para variaciones de EGT

El empuje se mantiene en forma constante cuando la temperatura ambiente

no varia.

De manera contraria, el empuje decae cuando la temperatura ambiente
aumenta, lo que se puede observar en la Figura 74 ubicando claramente el punto

angulado donde decae el parametro de EGT.

De manera semejante con el parametro N1 en condicibn de empuje
constante, dadas las condiciones de aumento de temperatura paulatinamente el

N1 sufre un decremento significativo directamente proporcional.

Figura 73. Comportamiento del Empuje y N1 respecto a la variacion de
OAT

Constant

|
|

orner Point _orner Point

Fuente: Comportamiento del Empuje y N1 respecto a la variaciéon de OAT. Manual IPC CRJ200
ATA 70-80-23. P. 58.

Para conocer los requerimientos de rendimiento, los motores son disefiados
para entregar un empuje a algun “punto angulado” o “punto plano o bajo”. A
temperaturas superiores “punto angulado” de temperatura, el empuje disminuye y

el rendimiento de la aeronave es ajustado acorde a las limitaciones de EGT.
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N1 para control de potencia programado incrementa con el OAT (arriba de
“‘punto angulado” de temperatura) en funcion de mantener el empuje constante.

Después el “punto angulado” del control de potencia de N1 y el empuje decrece.

EGT se incrementa con OAT al “punto angulado” de temperatura y se

mantiene constante.

Figura 74. Comportamiento del EGT respecto a la variacion de OAT

EGT

Fuente: Comportamiento del EGT respecto a la variacion de OAT .Manual IPC CRJ200 ATA 70-
80-26. P. 59.

4.2.5. Margen de EGT respecto a la temperatura ambiente

Limite a nivel del mar de la temperatura ambiente (OATL) es la proyeccién de
la temperatura ambiente mas alta a la cual un motor va a producir el maximo

empuje sin exceder la linea roja de EGT.

Margen de EGT en dia caliente es el margen de la temperatura de los gases
de escape estimado entre la linea roja de EGT y EGT proyectado para empuje

maximo de despegue en un punto angulado de temperatura al nivel del mar.

OATL a Nivel del mar y el margen de EGT en dia caliente son similares en

sus mediciones de rendimiento basado en la informacion de despegue.
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La linea roja de EGT es un margen determinado el cual se debe tener claro
para tomarlo como un maximo operacional, conforme aumenta la temperatura
ambiente en donde se opera el motor el EGT incrementa y el margen de EGT es
la diferencia entre la linea roja y el margen registrado de EGT como se muestra en
la figura siguiente, este limite tiene como maximo el OAT a nivel del mar,

calculado por la siguiente formula:

k
EGTLl’nea roja )

NIVEL DEL MAR OATL = T¢p X
cp (EGTLmea roja — Margen dia caluroso

Foérmula para temperatura ambiente a nivel del mar

Figura 75. Margen de EGT

EGT Margin

\—>,

Fuente: Margen de EGT Manual IPC CRJ200 ATA 70-80-31. P. 63.
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Figura 76. Decremento del margen EGT en funcidn al del deterioro

EGT redline

m
(9}

Outside Air Temperature / decreasing

Corner Point OAT OAT Limit

nt I

Fuente: Decremento del margen EGT en funcion al del deterioro Manual IPC CRJ200 ATA 70-80-
32. P.64.

When EGT margin=0, —> Sealevel OATL=T_, .o

El margen de EGT se ve afectado debido al desgaste y deterioro del
motor de manera que se desplaza a una posicion cerrada entre la
informacién registrada y el margen de la linea roja lo cual reduce la
capacidad de operar el motor en condiciones de temperatura ambiente
elevada.
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Figura 77. Ejemplo de puntos excesivos de EGT

L1
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Typical Maintenance Threshold

l |
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Fuente: MARROQUIN TURCIOS Carlos, Manual capacitacion para la interpretacion del diagnéstico
gréfico. P. 79.

o Valoracion del rendimiento al despegue

El rendimiento proyectado a maxima potencia, en punto angulado, en
condiciones de nivel del mar, (OATL y Margen de EGT) marca la pauta para
observar las condiciones de excedencia de EGT al despegue, dictamina las
acciones de mantenimiento a realizar en caso de ser necesarias (ver manual de
mantenimiento de la aeronave para las zonas de excedencias y las acciones

especificas requeridas).

Las condiciones al despegue que impactan con un pico el nivel de EGT y una
potencial excedencia se pueden disminuir con las acciones siguientes:

o Usar la reduccién de potencia y temperaturas ambiente frias para
reducir EGT al despegue.
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o El control de potencia en aeropuertos de elevada altitud puede
disminuir el Margen de EGT. (ver manual de mantenimiento del

motor, prueba de seccidn por efectos de altitud).

El rendimiento calculado al despegue puede variar significativamente de
vuelo a vuelo. El margen de EGT puede ser parcialmente restablecido por un
‘lavado de motor”. (Los beneficios y la duracion de la mejora varian dependiendo

de la familia del motor y sus condiciones ambientales de operacién).

o Mantenimiento obligatorio vinculado a las excedencias de EGT al despegue

Las graficas de rendimiento al despegue proveen proyecciones para la
planeaciéon, el manual de mantenimiento de la aeronave (AMM) contiene los
requerimientos de mantenimiento relacionados a las excedencias actuales de EGT

al despegue.

Las inspecciones usualmente se requieren después de que ocurre una
excedencia por un periodo de duracién corto tomando en cuenta las siguientes

consideraciones:

o Un numero limite de pequefias excedencias son permitidas (basado

en las pruebas de certificacién del motor)

o La remocion es requerida después de:
. Una excedencia significante o
. Una acumulacién de excedencias.
o Principios del andlisis gréafico

Algunos principios “universales” de interpretacion para usar cuando se

analizan las tendencias de la informacion:
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Principios fisicos que aplican a todo el analisis de las condiciones del motor.
Hoy en dia los sistemas de monitoreo de las condiciones usan modelos fisicos
con el nucleo (basado en velocidades de rotores, temperaturas, presiones,

interacciones de sus diferentes caracteristicas fisicas).

Para toda accidon hay una reaccion igual pero en sentido opuesto. ( Mientras
mas combustible es quemado, mas calor es generado y la temperatura

incrementa).

Los motores generalmente no aumentan su rendimiento conforme transcurre
el tiempo, ellos decrementan su rendimiento debido al desgaste propio de la

operacion.

Muchos defectos de programas e instrumentos para monitoreo producen

variaciones graficas en crucero.

Siempre se debe estar consciente del modelo del motor, modelo de la

aeronave, y tipo de control, mientras se diagnéstica las variaciones de las graficas.

Diferentes modelos de motores tienen modos exclusivos de falla como por

ejemplo:

o) CFM56-3, 5A, 5C flecha flexible de VBYV falla.

o CFM56-3 la experiencia PMC falla (no aplica a los modelos de motor
con FADEC)

o GE 90 la experiencia dice que el medidor de fuego falla.

o (Ningun otro motor comercial tiene esta configuracion del medidor de
fuego).

o GE90 puede tomar lecturas individuales de las probetas termocoople

(usadas para detectar cambios en las caracteristicas de la camara de

combustion).
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o A340 tiene numerosas anomalias en el sistema neumético.

o) CF34 tiene conocidas modalidades de falla por cascabeleo de la
varilla de geometria variable.

o Las verdaderas variaciones de EGT estaran acompafiadas de su

correspondiente variacion de Flujo de Combustible, observando lo

siguiente:
" Si el flujo de combustible se incrementa, el EGT se eleva.
. Si el flujo de combustible disminuye, el EGT debe disminuir

(DE MANERA EMPIRICA: 1% en Delta Fuel Flow= 10 grados
centigrados de DEGT).

Con variaciones de VBV en posicion “abierto” los resultados en la grafica
resultan afectados en variaciones graficas correspondientes “arriba” en el EGT,
Flujo de Combustible y N2.

Con variaciones de VSV en direccién cerrado, resulta en una variacion
correspondiente arriba en la gréfica de N2 con un pequefio cambio usual en otros
pardmetros de grafico y en direccidn abierta, resulta en una variacion
correspondiente inferior en la grafica de N2 acompafiado de un pequefio cambio

usual en otros parametros de gréfico.

Motores controlados hidromecanicamente son susceptibles a entrar en
perdida, si N2 es muy bajo puede llegar al limite de la velocidad del Fan, si N2 es

muy alto.

o Motor deteriorado (al final de su vida util)

Con el progreso del tiempo que el motor ha sido operado decae su
rendimiento hasta mostrarse con variaciones dispares en las gréaficas, donde se
observa los puntos angulados continuamente ademas de incrementos sostenidos
en la temperatura del motor llegando a niveles excesivos como se muestra en las

figuras siguientes respecto a EGT crucero, EGT despegue, FF, indicacion de EGT.
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Figura 78. EGT CRUCERO, EGT DESPEGUE, FF, INDICACION DE EGT
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Fuente: MARROQUIN TURCIOS Carlos, Manual capacitacion para la interpretacion del diagnéstico
grafico. P. 82.

Figura 79. Gréfica de niveles elevados de EGT debido al deterioro del

motor
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Fuente: MARROQUIN TURCIOS Carlos, Manual capacitacion para la interpretacion del diagnéstico
grafico. P. 82.
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Figura 80. Grafica de niveles elevados de FF debido al deterioro del motor
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Fuente: MARROQUIN TURCIOS Carlos, Manual capacitacion para la interpretacion del diagnéstico
gréfico. P. 83.

High Cruise Fuel Flow Trend
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Fuente: MARROQUIN TURCIOS Carlos, Manual capacitacion para la interpretacion del diagnostico
gréfico. P. 83.

El motor tiende a consumir una mayor cantidad de combustible al paso del

tiempo provocando que el EGT se incremente consecuentemente.
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Otra condicion que se presenta a menudo es el incremento con tendencia de

patron exponencial en un periodo de tiempo corto debido a que cuando el

elemento sensor o parte del equipo que conforma el sistema se dafia muestra una

indicacion alterada reflejando el maximo valor registrable o arroja indicacion nula

del parametro como se muestra en la figura siguiente en la parte grafica superior
con EGT CRUCERO excesivo, y en la grafica inferior EGT AL DESPEGUE se

muestra con un decremento irracional debido a la demanda exigida al motor al

momento del despegue siendo incongruente se determina por tanto falla en

indicacion.

Figura 81.

Grafica con registro de niveles excesivos por falla en

indicacion de EGT debido al deterioro del motor
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gréfico. P. 85.
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Figura 82. Grafica de %N2 con fluctuaciones importantes mostrando
desgaste en el motor
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Fuente: MARROQUIN TURCIOS Carlos, Manual capacitacion para la interpretacion del diagnéstico
gréfico. P. 86.

Figura 83. Gréafica de %N2 con tendencia estable proxima a linea base

mostrando un motor en buenas condiciones
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Fuente: MARROQUIN TURCIOS Carlos, Manual capacitacion para la interpretacion del diagnéstico
gréfico. P. 86.
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o Reduccion de potencia normal y empuje reducido

La reduccion de potencia normal se aplica en el despegue utilizando un

rango menor que el maximo empuje de despegue

Estimando las limitaciones la informacion de rendimiento se encuentra en el
AFM y se debe tener claro que la configuracion de empuje reducido conlleva

limitaciones para el despegue.

El empuje reducido es una configuracion de empuje menor que el rango
indicado para cierta condiciébn de vuelo y esta no es una limitacion para el
despegue por tanto, el empuje maximo puede ser seleccionado en cualquier

momento durante el despegue.

Nota: “la reduccion de empuje normal” y “el empuje reducido” pueden ser

usados juntos.
o Reduccién de potencia normal
Las graficas de diagnosticos usan la informacion del despegue para

computar la cantidad de “reduccion de potencia normal’, “empuje reducido” /

operacion bajo “empuje reducido” que fue utilizado.

Para su configuracion requiere de tener acceso a la informacion de:

. Altitud

. TAT

. Mach

. Velocidad del Fan

. Condiciones de purga.
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Son dos los valores calculados de reduccion:

" Velocidad del fan reducida (DELN1)
. Reduccién de empuje ( DLNFN)

Posteriormente la velocidad medida del fan es comparada con la velocidad

del fan predicha necesaria para “empuje maximo”.

Figura 84. Curva de empuje en relacién con el “empuje reducido

FNK management (PM)

Power mc
thrust cun
% Thrust PM -
Derate Projected /’
\ oM
Measured

N1K

Ve
Fan Speed
Derate

Fuente: Curva de empuje en relacion con el empuje reducido Manual IPC CRJ200 ATA 70-80-32.
P. 68.
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Figura 85. Ejemplos de la variacién de empuje reducido
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Fuente: MARROQUIN TURCIOS Carlos, Manual capacitacion para la interpretacion del diagnéstico
grafico. P. 89.

Para revisar la con detalle la configuracion de la reduccién de potencia

normal y empuje reducido consultar Manual de Vuelo de la aeronave.

Se debe de ver el muestreo

La parte estadistica para ver la variabilidad existe
Gréfica

Sugerencias o condicionantes

Relacién conford vrs eficiencia

Fuselaje que no exista resistencia al avance

DN N N NN N

Detergentes abrasivos

4.2.6. El deterioro de las prestaciones (performance) de las
aeronaves

Las casas fabricantes de aeronaves, las de motores para aviacion y las de

componentes, siguiendo las recomendaciones de la industria aeronautica en su

empefio por determinar los factores que pudieran degradar las prestaciones
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(performance) de las aeronaves con el paso del tiempo, realizan estudios
pormenorizados de los consumos adicionales que se produciran en el caso de que
se acumulen, por el uso, factores que puedan afectar a la aeronavegabilidad de

sus productos, sin deterioro de la seguridad.

Se establece que se espera que una aeronave incremente su resistencia al

avance (drag) en un 2% en los primeros 5 afios de uso.

Pese a ese dato medio, algunos elementos aerodinamicos pueden afadir
una resistencia adicional y, su efecto acumulativo, puede dar como resultado un
incremento significativo en el consumo de combustible y aumentara la factura de

combustible que debera asumir la linea aérea.

Asi el documento preparado por Airbus ayuda a las lineas aéreas a
determinar la manera mas eficiente de manejar sus programas de mantenimiento
para poder efectuar un balance positivo entre las acciones que sean necesarias
para realizar tareas correctivas y la cuantificacién del gasto extra de combustible
de las que no se efectien de manera que no se disparen los costes en

mantenimiento.

Las penalizaciones en el consumo de combustible vienen inducidas por un
deterioro y un incremento en la resistencia debidas a una inadecuada condicion
general de la célula del avion. El deterioro normal de una aeronave en un periodo
de uso determinado viene dado por factores tales como una retraccion incompleta
de las superficies moviles, sellados dafiados en las superficies de control,
rugosidades en la célula de la aeronave, deformaciones en la misma debidas a
choques con pajaros, tormentas, dafios causados por vehiculos de apoyo a la
operacion en los aeropuertos, pérdidas de pintura, puertas que no cierran
adecuadamente y tienen desajustes, etc. Estos pequeiios desajustes conducen a
un incremento de la resistencia lo que induce, como hemos indicado, un

incremento en el consumo de combustible.
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Los incrementos precisos en la cantidad de combustible consumida por esta
causa se determinan en tuneles de viento y mediante técnicas analiticas y se
traducen en incrementos porcentuales en el consumo de combustible en galones
USA por afio y por aeronave. Los calculos a los que se hace referencia en el
estudio de Airbus (afio 2001) estan calculados para un precio del barril de
referencia de 46 US $ por barril. En la actualidad (mayo 2015) se duplica con

creces ese valor.

Figura 86. Crecimiento geométrico del factor de correccion en funcién de

la mayor utilizacion de las aeronaves
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Fuente: Crecimiento geométrico del factor de correccion Manual IPC CRJ200 ATA 70-80-32.
P.70.

En la tabla siguiente se puede apreciar los datos calculados que hacen
referencia a las superficies de control y su estado. Se considera en este estudio el
combustible a un precio de 1.33 US$ por galon (ahora casi el triple) y un precio

medio de la hora de mantenimiento de 50 US$ por hora.

La parte positiva es que se establece todos los deterioros mencionados, por
lo general, son facilmente detectables en tierra mediante inspecciones de la

aerodinamica del avion.

Es decision de las lineas aéreas, conocedoras de la repercusion en
incrementos de consumos de combustible que pueden tener esas pequeias
deficiencias, su reparacion o la asuncion de sus consecuencias hasta un

momento mas favorable para su arreglo.
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La mejor practica, recomendada por el fabricante, es la de una inspeccién
constante de la eficiencia aerodinamica del avion y un eficaz mantenimiento

preventivo para evitar consumos excesivos de combustible.

Figura 87. Colaborador del avion en condiciones de crucero

Contributors To Total Airplane Drag

(New Airplane at Cruise Conditions)

Pressure, trim and Excrescence drag Drag due to

interference drag (this can increase) airplane size

(optimized in the : and weight

wind tunnel) 'y (unavoidable)
~ 6% ~ 90%

Fuente: Colaborador del avion en condiciones de crucero Manual de Luftansa CF34-33-11. P. 76.

o Herramientas para un consumo eficiente:

En el dia a dia del transporte aéreo y en un entorno altamente competitivo es
imprescindible, para las lineas aéreas, establecer métodos que controlen los
costes operacionales en todas las facetas de su actividad. Esta necesidad se ha
visto acrecentada de manera dramética en los Ultimos meses con el incremento
diario del precio del combustible. Para ello se deben tener en cuenta todos los
aspectos, considerando la seguridad operacional como el primero de los mismos,
desde los puramente econdmicos, la gestion del marketing, las programaciones de
las tripulaciones, la operacion de vuelo, las cuestiones de ingenieria, el

mantenimiento y el estado técnico de las aeronaves.
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Las casas constructoras han publicado manuales en los que se explicitan
vias y formas de afrontar esta cuestién con herramientas que tienen en cuenta
estos aspectos equilibrando consumos de combustible y tiempo volado.
Historicamente las lineas aéreas comenzaron a desarrollar sistemas de ahorro de

combustible en los afios 70 con las primeras subidas del crudo.

La adopcion generalizada de sistemas de gestion del vuelo de manera
automatica, FMS (Flight Management Systems), a principios de la década de los
80 del siglo pasado, permitié a las lineas aéreas introducir mas factores de ahorro
en la ecuacion, incluyendo elementos de ahorro relacionados con los costes

asumidos y el tiempo volado.

Ademas de las funciones de navegacion, los nuevos FMC (Flight
Management Computers) proporcionaban calculos de optimizacion de las
performance en tiempo real lo que redundaba en mejoras en la economia de la
operacion no soélo en términos de consumo de combustible (menor) sino en
términos de mejora en los costes directos atribuibles a la operacion

estableciendo:

o Controles de las velocidades de ascenso, crucero y descenso como
en funcion de los requerimientos de cada area de la operacién
(altitudes, hora de llegada, etc.)

o Optimizaciones para unos minimos consumos de combustible,
tiempo o costes.

S El Cost Index (indice de Costo)

Es un valor que pone en relacién el conseguir un coste por vuelo minimo
mediante una correlacion entre los costes operacionales por hora de vuelo y el
consumo de combustible. En esencia se usa para establecer una relacion entre

los costes de consumo de combustible y tiempos de operacién.
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Las compafias estudian todos estos parametros y determinan para cada
vuelo el Cost Index méas apropiado. Se expresa de forma numérica y se introduce
por la tripulacion al principio de cada vuelo en la MCDU (Multipurpose Control and
Display Unit) que les sirve de interface con el FMGS (Flight Management and
Guidance System) para la introduccion de datos y caracteristicas de cada vuelo en
particular (Pista en servicio, ruta, Salida Instrumental, vientos en ascenso, crucero
y descenso, condiciones meteorologicas del aeropuerto de destino, rutas

alternativas, contingencias previstas, etc.).

o Coste de un vuelo
En términos generales podemos decir que el coste de un vuelo especifico
depende de una suma de costes fijos y variables que estableceremos en forma de

ecuacion de la manera siguiente:
C=Cr xAF +C; x AT + C,
En donde:
Cr , Coste del kilo de combustible

C; , Coste por minuto de vuelo

Cc , Coste fijo independiente del tiempo
AF, Combustible del vuelo
AT, Tiempo del vuelo

Para hacer minimo el valor de C se necesita reducir el valor del coste

variable, es decir del peso especifico de Cr * AF + C; x AT
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Para un determinado sector y un periodo de tiempo (en la actualidad con los
precios cambiando de forma diaria esta afirmacion deberia ser estudiada) el valor

del precio del combustible se podria considerar como fijo.

Consideraremos una funcion del coste t de la manera siguiente:

C
v=C/c =AF+ 7/ AT

En donde:

CT/CF = (I O indice de Costo

En un tramo de un vuelo AS esto significa que:

T(1 Milla Nautica) = 1/cp + CI x 1/,

En donde:

SR o0 Specific Range (Alcance especifico) considerando el peso, altitud y

otras consideraciones. SR = AS/AF (millas nauticas por kilo).

V es la velocidad sobre el suelo para recorrer el tramo AS expresado en
millas nauticas considerando el viento V = aM + Vc (Vc como una media de la

componente del viento en cola o en cara).

Para un sector dado, el minimo coste del vuelo se conseguird cuando se
adopte una velocidad operacional que haga un balance adecuado entre los costes

del combustible a consumir y el tiempo a emplear.

Para un Cost Index determinado las variaciones en la velocidad expresadas

como Numero de Mach (MN) compensaran las fluctuaciones en el viento relativo.
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o Costes relacionados con el tiempo de vuelo
Los costes relacionados con el tiempo de vuelo comprenden la suma de

muchos factores:

o El coste de cada hora de mantenimiento (excluyendo los costes
ciclicos)

o Los costes de tripulantes técnicos y auxiliares por hora de vuelo

o Depreciacion marginal de las aeronaves o costes de leasing por cada

hora extra de vuelo.

En la préctica esos costes se suelen denominar como marginales, son

aguellos en los que se incurre por cada minuto u hora extra de vuelo.

Ademas de los costes marginales expuestos se pueden afiadir otros debido a
sobrepasarse los limites de actividad reglamentaria de las tripulaciones, las
disconformidades del pasaje, sobreventas de pasaje o pérdidas de conexiones de
los mismos. Estos costes son caracteristicos de cada linea aérea y cada una
puede hacer un calculo preciso de las estimaciones en los costes. Es posible
establecer la relacién entre los costes y los tiempos de llegada y calcular segun

ese cociente un numero para el Cost Index.

En relacién con esta gama de coste cuanto mas rapido se vuele un avion,
mas millas se recorren en las que se utilizan los componentes que tienen una
relacion con el tiempo y las inspecciones del material que caducan por tiempo de
vuelo se realizan con méas millas voladas. Pero existe un lastre importante en este
proceso; la cantidad de combustible extra que se consume para alcanzar esa alta

velocidad.

Para evitar un consumo excesivo de combustible el avion debe volar mas

lento (LRC o MRC como veremos en el punto siguiente). Para resolver ese dilema
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los FMS utilizardn ambos ingredientes y seran capaces de efectuar un balance de
ambos para conseguir la velocidad éptima.

o El ahorro de combustible

Conseguir minimizar el costo total del combustible utilizado en la operacion
es una tarea que implica a diferentes areas dentro de una empresa como las
politicas implementadas por el departamento de operaciones vuelo y el equipo
directivo, asi como la formacion y el quehacer diario de despachadores,
tripulaciones y mantenimiento. Son muchas las oportunidades para realizar una
gestién eficiente del combustible, ejemplos de ello son las reservas de
combustible, la carga y centrado del avion, la seleccion de Flaps, la eleccién de los
niveles de vuelo y velocidades de crucero, la definicion de las rutas a volar, la

gestion del transporte de combustible como carga de pago o “Tankering”, etc.

Se vera, aunque de manera somera, cOmo estos aspectos pueden influir en

el ahorro de combustible:

o La carga y centrado del avion, por ejemplo, tiene como consecuencia
el centro de gravedad del avion. Dicho centro debe situarse o mas
cerca posible del 6ptimo, puesto que cuanto mas se aleje del mismo
mayor sera la resistencia ofrecida por la aeronave y por tanto mayor
sera el consumo.

o La seleccion de Flaps deberia ser la menor que cumpla con los
requerimientos de performance del despegue, puesto que
proporciona menor resistencia al avance y mejores actuaciones de
subida, permaneciendo ademas menos tiempo a altitudes bajas que
es donde mas se consume.

o La altitud de vuelo debe ser la que permita recorrer mayor nimero
de millas por unidad de combustible consumida, para un peso y
velocidad determinados. Se debera volar lo mas cerca posible de la

altitud 6ptima, durante el mayor tiempo posible.
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o Para ello se realizan escalones en el ascenso dependiendo de las
condiciones atmosféricas y del peso de la aeronave.

o La seleccion de las velocidades debe ser objeto de estudio por parte
de la compainiia, que debe valorar, no ya solo el coste de combustible
consumido que se minimizaria volando a velocidad de maximo
alcance, sino analizando los costes de operacion o el valor del
tiempo para cada trayecto o tipo de recorrido.

o) La eleccion de la ruta no es tan facil como escoger el camino mas
corto entre dos puntos u ortodromica, puesto que los vientos pueden
hacer que una ruta mas larga en niumero de millas sea mucho mas
corta en tiempo y con un menor consumo.

o El transporte de combustible como carga de pago, es un
procedimiento que consiste en trasportar mas combustible del
necesario en un vuelo, con el fin de ser consumido en vuelos
posteriores. Los motivos pueden ser, entre otros, por la diferencia de
precio del reportado entre aeropuerto de origen y destino, por
deficiencias en el servicio, para minimizar el tiempo de escala, etc.

o El peso al aterrizaje es béasicamente el peso operativo de la
aeronave en vacio, mas la carga de pago transportada, mas las
reservas de combustible requeridas, méas el combustible adicional
cargado que no se ha consumido. La reduccion del peso al aterrizaje
en un 1% da como resultado aproximadamente entre un 0,75% y un
1% de reduccion en el consumo del combustible del vuelo. Para
conseguirlo, se puede actuar sobre el peso operativo de la aeronave

en vacio y sobre el combustible adicional.

Para reducir el peso se pueden evaluar aspectos como los elementos

destinados al servicio y entretenimiento de los pasajeros, el transporte de
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contendores de mercancia o equipajes vacios, los posibles equipos innecesarios,

el exceso de agua potable a bordo, etc.

En cuanto al combustible es evidente que no se puede cargar menos de las
reservas necesarias para garantizar un vuelo seguro y que cumpla con la
normativa establecida. Sin embargo, el combustible que se transporta de mas es
al final peso extra y consume combustible. Para minimizar la carga se han
desarrollado procedimientos especificos como el “redespacho en vuelo”, cuyo
objetivo es reducir el combustible necesario de despacho para un determinado
vuelo, bien para maximizar la carga de pago o para hacer viable un vuelo, que

permite planificar el vuelo a un aeropuerto inicial.

Figura 88. Ciclo de vuelo de un avién
Punto de
G redespacho

o Du

Deéﬁno \)

inicial Destino
pretendido

Fuente: MUNOZ Miguel Angel, manual de vuelo. P. 173.

Las tripulaciones técnicas pueden gestionar el vuelo en las distintas fases
para minimizar en lo posible el consumo. Ejemplos son, asumir las demoras en
parking cuando les sea permitido, demorar la puesta en marcha coordinando con
el control aeroportuario la hora de despegue, minimizar el uso de APU o unidad de
potencia auxiliar, dando preferencia al uso de unidades terrestres para el

suministro de energia eléctrica y aire acondicionado.
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Gestionar los niveles de vuelo Optimos, célculo del punto de descenso,
minimizar el uso del freno aerodindmico, retrasar en lo posible el utilizar
superficies hipersustentadoras que aumentan la resistencia en la aproximacion,

etc.

Los despachadores de vuelo deben tener en cuenta, entre otros, el minimizar
el peso al aterrizaje, no cargar mas combustible de reserva del requerido,
optimizar el centro de gravedad en lo posible, gestionar el plan de vuelo en la ruta,
las altitudes y velocidades optimas, utilizar el “Tankering” cuando sea apropiado,

etc.

El personal de mantenimiento tiene que evaluar los beneficios de mantener
los sistemas, la célula y los motores del avion con el objetivo de minimizar la
resistencia ofrecida en el vuelo. Eliminando superficies rugosas, sucias, con
pérdidas, minimos escalones o0 desajustes entre paneles, compuertas, registros,
etc., se puede conseguir disminuir la resistencia ofrecida y por tanto reducir el

consumao.

Como se ha visto, ahorros importantes en el consumo de combustible de una
compafiia aérea son el resultado de la acumulacién de pequefias y mdltiples
acciones y politicas encaminadas a minimizar el gasto. Son multiples los aspectos
gue tienen influencia en el gasto de combustible de una compaiiia aérea y esta
gestion tiene influencia a su vez en otras cuentas de gasto, como de equipos,
personal, mantenimiento, etc. Por tanto, cada compafiia debe evaluar dichas
interrelaciones en aras a conseguir un equilibrio que minimice sus costes de

operacion.

o Planificacion del vuelo
Lo méas importante a la hora de realizar una operacion desde el punto de
vista del ahorro es precisamente una adecuada planificacion del vuelo buscando

los perfiles 6ptimos. Airbus, en sus manuales de operacién incluye en uno de sus
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capitulos todas las tablas de actuacion (performance), del avibn para poder
planificar adecuadamente todas las fases del vuelo, de manera que cuando el
avion pone en marcha sus motores, la mayor parte de la estrategia ya ha sido

decidida para optimizar el consumo.

Por supuesto, la compafia depende de una correcta informacion en cuanto a
vientos, temperaturas, etc., que ayudaran a un calculo correcto de las actuaciones
del avién. Partiendo de unos datos lo mas exactos posibles, el sistema de
planificacion ayudara a optimizar la ruta, para que esta se adecue a los criterios

econdémicos de la compafia.

Ademas, Airbus, no solo proporciona informacién referente a la planificacion
del vuelo, sino que a esto le aflade un programa de monitorizacién de las
prestaciones del avidn, para poder ir observando la posible degradacion del mismo
en funcion de su utilizacién, (ya se vio anteriormente la afeccién que tiene en el
consumo el posible mal estado de las superficies aerodinamicas o de otras partes
del avion). Esto ayuda a que el vuelo se ajuste lo maximo posible a lo que se ha

planificado y optimizado en tierra.

Ademas, el fabricante en sus manuales define perfectamente los
procedimientos a ejecutar en el vuelo para conseguir mejorar el rendimiento del
avion, ya que si la operacion se efectia siguiendo los procedimientos
recomendados por el fabricante y se utilizan adecuadamente las herramientas de
gestién que incluye el avién, (como el FMGS que se describid), la operacion sera

lo mas fiel posible al perfil de vuelo 6ptimo que se planificé en tierra.

o Procedimientos pre-vuelo

Ademas de una adecuada planificacion del vuelo, antes del mismo se

pueden y deben tomar una serie de medidas encaminadas al ahorro de
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combustible. Airbus define incluso unas recomendaciones para ahorrar antes

incluso de que el avion despegue.

Lo fundamental en esta fase pre-vuelo es precisamente una adecuada carga
del avion. Cuando un avién de carga, su peso total es la suma de: el “peso
operativo seco del avion” (el avidon con todo lo que necesita para realizar el vuelo
incluida la tripulacion, pero excluyendo el combustible), la “carga de pago” (incluye
el peso de los pasajeros, su equipaje, la carga y el correo) y el combustible

necesario para hacer el vuelo.

Airbus ha determinado que, en sus aviones, despegar con 100 kilos de peso
extra requiere de un incremento en el consumo de 5.000 kilogramos adicionales
de combustible por avion al afio. Por tanto, cuanto mas se pueda ajustar la suma
total del peso operativo seco mas la carga de pago mas el combustible, mas ligero
sera el vuelo y menos consumo final tendra ya que, ademas, alcanzara el nivel de

vuelo éptimo mas rapidamente.

Pero aqui no terminan las recomendaciones de Airbus con respecto a la
carga, ya que si despegar con el peso justo ayuda al ahorro, también es

imprescindible un adecuado reparto del peso en el avion.

En el caso concreto de los aviones de Airbus, el fabricante ha determinado
que repartir la carga de manera que el centro de gravedad quede hacia la parte

trasera del avion ayuda a ahorrar combustible.

Esto ocurre porque si el centro de gravedad se adelanta en exceso el avion
tiende a bajar la nariz del avién. Esto se compensa por medio del timén horizontal,

gue se ajusta para que proporcione una menor carga aerodinamica.

Al hacer esto el ala tiene que compensar esta falta de carga aerodinamica
proporcionando mas carga por si misma, lo que a su vez incrementa la resistencia

inducida y por tanto, el consumo de combustible. Al retrasar el centro de gravedad
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el timdén puede “volar mas” y asi repartirse mejor con el ala la carga aerodinamica,
esto le quita carga al ala que al “volar menos” presenta una menor resistencia

inducida.

Todos los aviones van equipados con una pequefia turbina llamada A.P.U.
(Auxiliary Power Unit) o Unidad de Potencia Auxiliar, que se encarga de
proporcionar al avion en tierra (en ocasiones también en vuelo) tanto energia
eléctrica como suministro de aire para acondicionar el avion o poner en marcha los

motores, haciendo de esta manera al avion independiente de los equipos de tierra.

Es evidente que el consumo de combustible del A.P.U. es muy poco si lo
comparamos con el de los motores, pero Airbus recomienda a sus operadores una

serie de pautas para conseguir ahorrar durante las operaciones en tierra.

Su primera recomendacion es que durante las paradas nocturnas del avion o
durante escalas largas entre vuelos el avion utilice los equipos de tierra (de la
propia compafiia o del aeropuerto) para los suministro de corriente eléctrica y aire

acondicionado.

Sin embargo, para las escalas mas cortas, de unos 45 minutos de media,
Airbus recomienda a sus operadores que si el avibn pone en marcha el A.P.U., ya
no lo desconecte hasta el inicio del siguiente vuelo. El motivo: evitar ciclos de
puesta en marcha al A.P.U. que es lo que mas desgasta sus componentes y mas
consumo de combustible tiene. En cualquier caso, hoy en dia muchos aeropuertos
restringen el uso del A.P.U. a un determinado periodo de tiempo antes de la

puesta en marcha de los motores para reducir la contaminacion acustica.

Otra manera de reducir el consumo de combustible antes del despegue
consiste en gestionar un buen rodaje antes de la salida. El rodaje es la operacion
de puesta en marcha y carreteo hasta la pista de despegue. Airbus recomienda
gue se ajuste al maximo posible la puesta en marcha para evitar el estar

demasiado tiempo con los motores encendidos antes del despegue, ademas
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recomienda que si se trata de aviones con dos motores se ponga en marcha un
solo motor y se ruede hasta la pista de despegue de esa manera, para a
continuacion poner en marcha el segundo motor justo antes de la salida. Esta fase
de antes del vuelo ha ido aumentando en duracion ya que al ir creciendo el
tamafio de los aeropuertos y la congestion en los mismos, los tiempos de rodaje
han llegado en algunos casos hasta cerca de una hora desde que se ponen en

marcha los motores hasta que el avion es autorizado a despegar.

° Procedimientos en vuelo

Desde el primer momento del vuelo, el despegue, se puede ahorrar
combustible. Airbus recomienda, para minimizar el consumo, que el despegue se
realice siempre quitando el aire acondicionado del avidn. Esto se hace en los dos
primeros minutos del vuelo y se consigue que, al no tener que incrementar la
potencia por el sangrado del aire acondicionado y para alcanzar una altitud
adecuada, los motores den soélo la potencia justa para el despegue reduciendo asi

el consumo.

Si ademéds el despegue se realiza con el menor ajuste de flaps, (menos
extendidos), también la resistencia serd menor y por tanto la potencia necesaria, y

el consumo, serdn menores.

Durante el ascenso también se puede ahorrar combustible segun Airbus, ya
gue establece que hay que alcanzar un equilibrio entre subir demasiado despacio,
lo que requeriria una aceleracion mayor una vez alcanzado el nivel de crucero, y
subir con demasiada velocidad, ya que esto hace que la senda de ascenso sea
mas baja y que se necesite mas distancia para alcanzar el nivel de crucero (se
entiende que sera el 6ptimo). Por tanto se recomienda que en el ascenso se
utilicen las velocidades que el FMGS establece como ideales, esto es, dejar que el
FMGS gestione el ascenso, lo que en la jerga de Airbus se denomina “modo
MANAGED”.
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Igualmente, en la fase de crucero, se recomienda que sea el FMGS el que
gestione la velocidad de crucero ya que, si tiene una correcta y actualizada
informacion de vientos en altura y gracias al uso del Cost Index, el sistema puede
encontrar un compromiso entre el consumo y el tiempo empleado para realizar el
vuelo. Hay que tener en cuenta que el crucero suele ser la fase més larga del
vuelo y los ahorros que se consiguen son los mas significativos. En esta fase, los
dos factores que més afectan el consumo son la velocidad y la altitud. El FMGS
calcula un nivel de vuelo 6ptimo que ira aumentando a medida que el avion se
haga mas ligero segun consume combustible. Airbus recomienda que se suba lo
antes posible a este nivel de vuelo 6ptimo (siempre y cuando el A.T.C. o Control
del Trafico Aéreo lo permita) y que se vuele con la velocidad calculada segun el

Cost Index.

El descenso también es una fase en la que se puede ahorrar combustible. En
principio el FMGS calcula un perfil de descenso en el que los motores llevan
potencia de ralenti. Si el descenso comienza demasiado pronto el avién
incrementara la potencia hasta alcanzar ese perfil de descenso ideal, lo que

aumentara el consumo.

Por tanto, Airbus recomienda gue se inicie el descenso en el punto calculado
por el FMGS en funcion del Cost Index y que, al igual que el ascenso y el crucero,
el descenso se realice en modo MANAGED, (gestionado por el FMGS).

Durante el descenso y antes de la aproximacion pudiera ocurrir que el
aeropuerto esté congestionado por lo que el A.T.C. puede ordenar al avion que
entre en un circuito de espera (ruta en forma de hipédromo) para que el avién
espere hasta que le toque el turno para la aproximacion. En estos casos se
recomienda que, si se sabe con antelacion o se prevé que se va a tener que entrar
en la espera, se reduzca la velocidad para retrasar la entrada en la misma, ya que
es mas ahorrativo hacer un descenso con menos velocidad que volar nivelado en

la espera, por el consumo que tienen los motores para mantener el vuelo nivelado.
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Por ultimo, las recomendaciones que da Airbus para la ultima fase del vuelo,
la aproximacion y el aterrizaje, son que se hagan los mas estabilizadas posibles,

esto es, cumpliendo con los adecuados margenes de velocidad, altura, etc.

Ya que si se entra demasiado deprisa o se extienden los flaps o el tren de
aterrizaje mas tarde para ahorrar combustible se corre el riesgo de que se
excedan los méargenes de seguridad, lo que obligaria a interrumpir la aproximacion
motivando el tener que volver a ascender y recolocarse para una nueva
aproximacion. Esto obviamente requeriria un gasto mucho mayor que no
compensaria el ahorro producido por el hecho de extender mas tarde el tren de

aterrizaje o los flaps.
4.3. Validacion de datos
La secuencia o repetitividad con que se pudo haber dado la toma de datos

donde se realiz6 una muestra durante 6 meses en diferentes climas,

proyectando los resultados que muestran un margen de error de un 0.5%.

Se efectu6 el muestreo en invierno como en verano dando un margen o

diferencia.
Tabla VII. Consumo de combustible del motor V2500 en Verano
VERANO (FEBRERO, MARZO, ABRIL)
COMBUSTIBLE ABORDO Kg. CONSUMO AL RODAJE Kg. [ CONSUMO AL DESPEGUE Kg. | CONSUMO EN CRUCERO Kg. | CONSUMO AL ATERRIZAJE Kg. [ DESTINO Y TIEMPO DE VUELO
Dia 2100 208.30 476.6 875.6 386.1 GUA-SAL 0.25 Hr.
Dia 5200 217.2 614.3 3530.6 398.3 GUA-SJO 1.35Hr.
Dia 4600 2112 533.12 3010.6 401.8 GUA-MGUA 1.17 Hr.
Dia 14,520 215.6 575.3 11,665.80 412.3 GUA-LAX5.12 Hrs.
Noche 8700 210 480.8 6642.4 376.25 SAL-MIA 2.40 Hr.
Noche 7800 200 450.6 6078.3 389.3 GUA-PTY 2.25 Hr.
Noche 9200 2124 449.2 7565.5 379.9 GUA-COL 3.0 Hr.
Noche 13500 2203 500 11,926.70 406.4 GUA-PRU 4.43 Hr.

Fuente: consumo de combustible del motor V2500 en verano elaboracion propia.
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Tabla VIIl. Consumo de combustible del motor V2500 en invierno
[ CONSUMODECOBUSTBLEENELMOTORVZSUODELAVONARBUSAS,DAYNOCE |
INVIERNO ( MAYO, JUNIO, JULIO)
COMBUSTIBLE ABORDO Kg.| CONSUMO AL RODAJE Kg. | CONSUMO AL DESPEGUE Kg. | CONSUMO EN CRUCERO Kg. | CONSUMO AL ATERRIZAJE Kg. [DESTINO Y TIEMPO DE VUELO
Dia 2000 21510 4205 8332 3338 GUA-SAL 0.25 Hr
Dia 4700 2692 6104 3260 1 3842 GUA-SIO 1.35Hr.
Dia 4200 287 5129 250 3194 GUA-MGUA L.17 Hr
Dia 14520 204 4833 11,612 375 GUA-LAX 5,12 His.
Noche 8700 2983 4369 65978 3205 SAL-MA 240 H.
Noche 7800 2893 1337 60104 3104 GUAPTY 2.25 H.
Noche 9200 2964 1384 75005 3146 GUACOL30H:
Noche 12400 2048 4739 11,789.78 3203 GUAPRU 443 Hr.

Fuente: consumo de combustible del motor V2500 en invierno elaboracion propia.

Por dltimo se calcula el consumo de combustible para el avién Airbus A-320
motor V-2500 en las condiciones siguientes para un régimen de vuelo de 7.5
horas: Teniendo en cuenta que el precio del combustible es de 2,67 $/galén lo

que corresponde a 0,873kg.

Tabla IX. Representacion del costo de combustible en un vuelo

ASPECTO CANTIDAD COSTO UNIDAD [$/Kg] TOTAL [$]
Taxi 0.2 Kg/s + 900 s 0.873 S 157.14
Despegue 4Kgls+45s 0.873 S 157.14
Ascenso 1.95Kg/s + 1200 s 0.873 $ 2,042.82
Crucero 0.985Kg/s + 21600 s 0.873 $ 18,573.95
Descenso 1.35Kg/s ¢ 1600 s 0.873 $ 1,885.68
Aterrizaje 0.5Kg/s » 1600 0.873 $ 698.40
TOTAL| S 23,515.13

Fuente: representacion del costo de combustible en un vuelo elaboracién propia.

Se estima que el perfil de vuelo promedio para un avion Airbus A-320 es de

7.5 horas al dia, y el consumo de combustible se pueden observar en la siguiente

tabla:
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Tabla X. Monto que representa mantenimiento y combustible de un

Airbus 320
CONDICIONES MAS REPRESENTATIVOS EN UN DIA
ASPECTO MONTO (3)
Mantenimiento 18,358.23
Combustible 23,515
TOTAL 41,873

Fuente: monto de lo que representa mantenimiento y combustible de un Airbus 320 elaboracion

propia.

Se observa que para un avion A-320 el consumo de combustible es el mayor

gasto que existe versus el mantenimiento, por lo que es importante valorar los

aspectos externos para una reduccion significativa en el consumo.

Figura 89. Costo que representa el mantenimiento y combustible por dia

para un Airbus A-320

Costo en un dia

20,000 -
15,000 A
10,000 A

5,000 -

25,000 -

Fuente: costo que representa el mantenimiento y combustible por dia para un Airbus A-320

elaboracién propia.
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4.4.

Resultados y analisis

4.4.1. Interpretacion de tabla XVII

se puede observar que los datos reflejan, el consumo de combustible
en la fase de despegue y crucero, ya que en los motores requieren mayor
potencia para el desplazamiento, considerando que los factores que se han
venido mencionando (agentes climaticos, condiciones de confort, estructura
del avidn, pista, condiciones Optimas del motor) son vinculantes en este
ciclo de vuelo, tomando en cuenta las variables que se consideraron de
dia y noche, verano; esto da muestra que en esos meses donde la
temperatura es mayor la demanda es mayor que en condiciones menos

calurosos.

4.4.2. Interpretacion de tabla XVIII

En la tabla XVIII se centra en la interpretacion en temporada de invierno en
los mismas rutas que en verano, los pardmetros establecen que el consumo
energético en menor en esta muestra, debido a que en época de invierno
las temperatura desciende unos grados que son representativos para que el
consumo de combustible baje en los ciclos de despegue y crucero.

Los ciclos que se tiene en un transito desde el abordaje hasta su llegada a
su destino marcan categoricamente el en el consumo de combustible en
cada uno de ellos; en relacién con esta gama de costo cuanto mas rapido
se vuele un avién, mas millas se recorren en las que se utilizan los
componentes que tienen una relacion con el tiempo y las inspecciones del

material que caducan por tiempo de vuelo se realizan con mas millas
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voladas. Pero existe un lastre importante en este proceso: la cantidad de

combustible extra que se consume para alcanzar esa alta velocidad.

Figura 90. Costes operacionales para una compafiia

5.10% 3.90% mboletos

3.60%

7.20% mAdministracion General

6.60% ) . )
M tripulacion de cabina de
vuelo

® Combustible y Aceite

m Seguro

7.40% 6.20% = Mantenimiento

Fuente: Costes operacionales para una compafia Manual capacitacion para la interpretacion del
diagndstico grafico ATA 70-81-53. P. 33.

En la figura 90 se observa un grafico de la IATA en el que se aprecia la
distribucion de los costes operacionales para una compania.

Estos datos han sufrido un cambio apreciable en el Ultimo afio ya que los
costes debidos al combustible han pasado a suponer una parte muy importante

mas del 30% de los costes totales de explotacion de una compafiia aérea.

o Los costos y beneficios se miden en términos monetarios: cuando éstos son
intangibles se necesita una evaluacion mas amplia para determinar si el
beneficio social contribuye a un beneficio monetario. En resumen el analisis
costo beneficio puede considerarse como un intento por aumentar la calidad
de la toma de decisiones y los efectos sociales. Es una aplicacion de la
economia moderna del bienestar que, en términos generales, aumenta la

eficiencia de la aplicacién de recursos.
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Figura 91. Costo del Airbus A320 Vrs. Otros aviones

5.2

B 737 A319 A320 E190

Fuente: IATA. Costos de operacion de un Airbus A-320 con otras aeronaves. Consulta: Julio 2014.
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CONCLUSIONES

Durante el andlisis de la toma de datos, se establecié que el Motor V2500
genera una eficiencia de 111,2 kN al inicio de su fabricacion. De acuerdo
con los resultados, la eficiencia actual es de 110 088kN, teniendo una
efectividad del 99 %, por lo que se considera que la eficiencia de la

aeronave incide en otros factores externos al motor.

Debido a que el motor no era factor de pérdida de la eficiencia, se considerd
ampliar el campo de evaluaciébn para mejorar el rendimiento de las
aeronaves que utilizan el motor V2500, y se establecié que los factores a
considerar fueron aspectos climaticos, que reflejan el consumo de

combustible en los diferentes escenarios.

Se comparan como objeto de estudio las aeronaves que utilizan el motor
V2500 y se propone que las evaluaciones que se deben tomar en cuenta
para mantener el funcionamiento, segun lo establece el fabricante, por lo
gue se concluye que la pérdida en la eficiencia se da en otros sistemas que

son determinantes en la vida util de una aeronave.
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RECOMENDACIONES

Evaluar los dafios estructurales del fuselaje, empenaje y planos del avién,
sometiéndolo a una corriente en tunel de viento para identificar el grado de
vibraciones, de fricciobn y dafios que posee, esto con el fin de que se
incremente la eficiencia aerodinamica y tenga un elevado desempefio,

reduciendo el consumo de combustible.

Proveer las inspecciones de mantenimiento de acuerdo a las condiciones
del motor V2500 en tiempo y calidad de materiales, segun lo establece el
fabricante, y realizar el monitoreo rutinario del avion Airbus A-320 para
garantizar una buena eficiencia de funcionamiento y vida util de la

aeronave.

Capacitar y evaluar periédicamente al personal de mantenimiento y a los
pilotos en la realizacién de los procedimientos, con el fin de aumentar la

eficiencia operacional del avién Airbus A-320.
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