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i Hipdtesis Iniciales

En funcidon de los diferentes regimenes de operacidn, se establecen unas pautas sobre la
posible posicién de la palanca de gases 67, todo y que cada grupo debera decidir dicha
posicion en funcion de sus necesidades:

= Segmento de Despegue a potencia militar: §; = 1,15, o lo que es lo mismo al 115% de palanca,
dando 100% de potencia/empuje disponible (Full Throttle).
« La potencia maxima se puede emplear de forma extraordinaria en el segmento de despegue si es necesario
un aporte adicional de empuje/potencia de forma puntual.
= Segmento de Despegue a potencia maxima continua: 6; = 1,00, o lo que es lo mismo al 100% de
palanca, dando 86,9% de potencia/empuje disponible (Full Throttle).

= Segmento de Subida: 6 = 0,95, o lo que es lo mismo, al 95% de palanca, dando
aproximadamente el 82,6% de potencia/empuje disponible (Full Throttle).

= Segmento de Crucero

« Crucero 1: 67 = 0,85, o lo que es lo mismo aproximadamente al 85% de palanca, dando aproximadamente
el 73,9 % de potencia/empuje disponible (Normal Cruise) — Maximo alcance.

« Crucero 2: 67 = 0,65, o lo que es lo mismo aproximadamente al 65% de palanca, dando aproximadamente
el 56,5 % de potencia/empuje disponible (Economy Cruise) - Maxima autonomia.
= Segmento de aterrizaje: 67 = 0,40 o lo que es lo mismo aproximadamente al 40% de palanca,
dando aproximadamente el 34;8% de potencia/empuje disponible.

= Segmento de descenso: §r = 0,05, o lo que es lo mismo aproximadamente al 5% de palanca,
dando aproximadamente el 4% de potencia/empuje disponible.
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Modelo Planta Propulsiva Turbo-Fan - |

Empuje proporcionado por la planta motora turbo-fan

[
T = 67T (V, h) (0<op <1),y Th(V.h)
Tr(V.h) = WrodCr = Wro es el peso de referencia del avion en despegue
_ _ psr la presion a nivel de mar
§ es el ratio de presiones (6 = p/psr) = N .
p la presion a la altura de operacion.
= Coeficiente de traccion
+—1
'TSL ~v—1 v 1
Cp = =51 (14 0= g2 (1,00 _ 0,49\/M) b
I'J[':TO 2 6'
Tsr es el empuje maximo a nivel del mar para M = 0 7 = 1.4 ratio de calores especificos

http://www.jet-engine.net

tsr la temperatura a nivel de mar,

f es el ratio de temperaturas (6 =t/tsr) — -
t la temperatura a la altura de operacion.

~—1

, N1\
= 67Tss (1 + 1 MQ) ’ (1,00 _ 0,49\/31) s

PSL

~—1

T = 6;Tsy (1 4+ 7 - lMQ) ’ ( 1.00 — 0.49v/M )

)

|

)
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Modelo Planta Propulsiva Turbo-Fan - Il

= Thrust Specic Fuel Consumption — TSFC
L
C = csr, —% (1,00 + 1,20M) Vo
asL UNIDADES!!! [Ib/Ibf - hr].
csr, es el consumo especifico a nivel de mar y M = 0, http://www.jet-engine.net

poder calorifico del combustible (fuel latent heat) —=> [, = 4321067 /kg

= turbo-fan de alta derivacion(high bypass ratio)
crsre = csr (1,0 + 1,2M) V6
= turbo-fan de baja derivacion (low bypass ratio)
crsre = csr (1,0 + 0,330M) V0 — (potencia militar)

crsre = c¢sr, (1,0 4+ 0,16875M ) Vo — (potencia maxima)

Hay que tener en cuenta que el TSFC vienen en unidades de [Ib/Ibf*hr], y dado que el modelo
empleado para analizar las actuaciones del avién (ecuaciones de Breguet para alcance y
Autonomia) se realiza mediante la variacion de Peso (W) en vez de masa (m), es necesario
multiplicar el TSFC por la gravedad para obtener las unidades apropiadas cuando se convierte
de unidades del sistema imperial al sistema métrico
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Modelo Planta Propulsiva Turbo-Fan - ||

= Correccion adicional para tener en cuenta el consumo en funcion de

as = —10,739698199171459
csp = s (ar % £ ay 6% fag 0% +ag- o +as) o 3 = 11,989635150373475

ay = —H,869876557884609

az; = 2,059994459180667

= Relaciones de empuje para distintos segmentos:

= Las relaciones de empuje para distintos segmentos se puede obtener
ateniendo a la definicion del modelo propulsivo propuesto resultando que
para comparar los empujes entre dos segmentos (por ejemplo T3y T,)

T3 or, (1+ %1[;); (1,00 — 0,49y/113) ps
To s (14 22102) ™7 (1,00 — 0.49v/315) po
= Correccion posicion de palanca en funcion de operacion
= Se puede determinar la correcta posicion de palanca teniendo en cuenta que en
dichos segmentos

]- P - —_ - il ) _." =
T =D = ;p"" 25(_.‘D I:> Cp = (-'Do + ’L(_E :> CrL = ,01"725

1 pso D v—1. )\ 5)

op = — 5L (1 + %Mﬁ)
Tsy p (1,00 — 0.49v/M ) 2
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Modelo Planta Propulsiva Turbo-Prop - |

= Potencia proporcionado por la planta motora turbo-prop
) A=t | y=1
~ o "~r- ~— b ) ,-.r.
P =861 Psy, (1+ ’ M?) — orPst (1+ - M‘Z) £
2 2 PsL
Pg; es la potencia maxima a nivel del mar para M = ( v = 1.4 ratio de calores especificos,
http://www.jet-engine.net
psr la presion a nivel de mar
§ es el ratio de presiones (0 = p/psr) = _ _
p la presion a la altura de operacion.
= Empuje
1
b = TN — M < 0,1
T= Al —> |
np = Ninstalled —7 M 2 0,1
Ninstalled es la eficlandia propulsiva instalada Ninstatied = 0,82
:nqgenien'a ; l _m‘
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Modelo Planta Propulsiva Turbo-Prop - |i

= Consumo de combustible por unidad de potencia

Conp = %P = (C—P)SL (1+ 1.44M)V0

P

(%) s ©s el consumo especifico por unidad de potencia y tiempo,

—> UNIDADES!!!  [lb/shp - hr]  http://www.jet-engine.net

0 es el ratio de temperaturas (6 = t/tsr) .

s Conversion

tsr la temperatura a nivel de mar,

t la temperatura a la altura de operacion.,

= (-?bhp 71, = b X —J_hp X
550m, hp - h 550 ft-1b/s

1h B 1
3600s ) s

= Correccion adicional para tener en cuenta el consumo en funcion de posicion

de palanca

aq

a2

Cbhp = Cbhp (a-]_ . (S'% + as - 5% + asg - (5% + ay - 6T + 0-5) |:> s
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= 3,559957437510763

= —10,739698199171459
= 11,989635150373475
= —5,869876557884609
= 2,059994459180667
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Modelo Planta Propulsiva Turbo-Prop - Il

Hay que tener en cuenta que el dado que el SFC vienen en unidades de [Ib/Ibf*hr], y dado que
el modelo empleado para analizar las actuaciones del avion (ecuaciones de Breguet para
alcance y Autonomia) se realiza mediante la variacion de Peso (W) en vez de masa (m), es
necesario multiplicar el SFC por la gravedad para obtener las unidades apropiadas cuando se
convierte de unidades del sistema imperial al sistema métrico.

= Relaciones de empuje para distintos segmentos:

= Las relaciones de empuje para distintos segmentos se puede obtener
ateniendo a la definicion del modelo propulsivo propuesto resultando que
para comparar los empujes entre dos segmentos (por ejemplo P;y Py)

A1 T PSRN
podr, (14 15 Mg) O podr, (1+25EM2) 7 V3 Ivo

= Correccion posicion de palanca en funcion de operacion

= Se puede determinar la correcta posicion de palanca teniendo en cuenta que en
dichos segmentos

_ 20
J_ Sy - Bl al v _,‘l = -
= ~v—1
TV | pst DV vl N\ )
po V= 5 - L PsE (1+ . _-"1[2)
Mp Pst, p 1y 2
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Modelo Planta Propulsiva Piston-Prop - |

= Potencia proporcionado por la planta motora turbo-prop

p 1 - -2 8,55 —1
Bhp =odp - Bhpsr, — PSE ) =4p - Bhpsrt £a>

PSL 755

Bhp brake horsepower (potencia en caballos) a la altura de vuelo

Bhpgp, brake horsepower (potencia en caballos) a nivel del mar (SL)
—> Bhpsi  http://www.jet-engine.net
py psrson las densidades a la altura de vuelo y a nivel del mar (SL) respectivamente.

dpes la palanca de gases vy viene dada en funcion de porcentaje de potencia disponible, (0 < op < 1).

= Consumo de combustible
cp cp
o= P _)
bhp P (P SL

(%”) s, €8 el consumo especifico por unidad de potencia y tiempo
— (hé;-—i?h) http://www.jet-engine.net
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Modelo Planta Propulsiva Piston-Prop - I

= Relaciones de empuje para distintos segmentos:
= Las relaciones de empuje para distintos segmentos se puede obtener
ateniendo a la definicion del modelo propulsivo propuesto resultando que
para comparar los empujes entre dos segmentos (por ejemplo P;y P,)
R G ) T Py paie Vong (8957 1)
P 5 - ':>T:??7p':>_—:—:—~ -
b On (855 — 1) Too o podm Vanpo (3552 — 1)
= Correccion posicion de palanca en funcion de operacion
= Se puede determinar la correcta posicion de palanca teniendo en cuenta que en
dichos segmentos
1 ] ] ) } oW
T=D=_pV?SCp —> Cp=Cp, +kC? = (=g
TV DV 1 (8552 —1\ "
P=— |:> (Sp = ( fSL )
Mp np Bhpsr 7.55
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