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Resumo

O principal objetivo desta dissertacgao foi realizar um estudo paramétrico do turbofan CFM
Leap-1A.

O CFM Leap-1A é uma das mais notaveis inovacoes da indudstria aeronutica nos tltimos
anos. Desenvolvido pela CFM International, uma joint venture entre a GE Aviation e a Safran
Aircraft Engines, o Leap-1A oferece um desempenho excecional com uma elevada eficiéncia
de combustivel, em linha com outros motores da mesma gama e geracao, nomeadamente o
PW1100G. A sua arquitetura avancada faz com que seja capaz de operar com maior eficiéncia
em altas altitudes, resultando em menores emissoes de gases do efeito estufa e menor con-
sumo de combustivel. O Leap-1A também apresenta algumas solucoes de design inovadoras,
sendo as pas do fan, por exemplo, fabricadas com materiais compositos de ultima geracao.
Além disso, estes motores apresentam niveis de ruido reduzidos, permitindo uma operacao
com menor impacto ambiental.

Assim, para melhor compreender a real eficiéncia deste motor nas diversas condicoes de
operacao, foram definidas as mais variadas condicoes de funcionamento, a fim de compre-
ender o seu comportamento nos mais diversos cenarios de operagao. Também foi avaliado o
comportamento do motor quando alterados alguns dos seus parametros de funcionamento,
nomeadamente razao de bypass e razoes de compressao.

Para o desenvolvimento deste trabalho, foi necessario abordar com profundidade os princi-
pios de funcionamento dos motores turbofan e os modelos matematicos que poderiam ser
utilizados para estudar o seu desempenho.

Definidos os modelos matematicos a aplicar, foi feita uma implementacao de um programa
na linguagem de programacao Python para estudar uma gama de parametros de operacao
extremamente abrangente, com elevado detalhe.

Foi, através dos resultados, possivel confirmar que o CFM Leap-1A ¢ efetivamente um motor

altamente eficiente nas varias gamas de condicOes de operacao dentro do envelope de voo
das aeronaves que equipa, nomeadamente o A320neo, o Boeing 737Max e o COMAC C919.

Palavras-chave

Turbofan, Estudo Paramétrico, Desempenho, Eficiéncia
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Abstract

The main objective of this dissertation was to perform a parametric study of the CFM Leap-1A
turbofan.

The CFM Leap-1A is one of the most notable innovations in the aviation industry in recent
years. Developed by CFM International, a joint venture between GE Aviation and Safran
Aircraft Engines, the Leap-1A offers exceptional performance with high fuel efficiency, in
line with other engines in the same range and generation, namely the PW1100G. Its advan-
ced architecture enables it to operate more efficiently at high altitudes, resulting in lower
greenhouse gas emissions and reduced fuel consumption. The Leap-1A also features some
innovative design solutions, such as fan blades made from state-of-the-art composite materi-
als. Moreover, these engines have reduced noise levels, allowing for operations with minimal
environmental impact.

Thus, in order to better understand the real efficiency of this engine under various operating
conditions, a wide range of operating conditions were defined to understand its behavior in
different operating scenarios. The engine’s behavior was also evaluated when certain opera-
ting parameters were changed, such as bypass ratio and compression ratios.

For the development of this work, it was necessary to thoroughly examine the operating prin-
ciples of turbofan engines and the mathematical models that could be used to study their
performance.

Once the mathematical models to be applied were defined, a program was implemented in
the Python programming language to study a comprehensive range of operating parameters
with a high level of detail.

Based on the results, it was possible to confirm that the CFM Leap-1A is indeed a highly

efficient engine in various ranges of operating conditions within the flight envelope of the
aircraft it equips, namely the A320neo, the Boeing 737Max, and the COMAC C919.

Keywords

Turbofan, Parametric Study, Performance, Efficiency
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Capitulo 1

Introducao

1.1 Motivacao

A aviacdo comercial tem sido um setor em constante crescimento nos altimos anos, com um
aumento significativo na demanda por voos de longa distancia e transporte aéreo de carga.
No entanto, o aumento na demanda tem vindo a ser acompanhado por desafios crescentes,
nomeadamente no que a componente econémica e ambiental diz respeito. O setor da avi-
acdo comercial enfrenta, assim, desafios ambientais e energéticos cada vez mais exigentes,
estando a resposta a tais demandas no desenvolvimento das tecnologias existentes em aero-
naves comerciais. Com efeito, os sistemas propulsivos tém sofrido grandes desenvolvimentos
nas ultimas décadas, em resposta as exigéncias suprarreferidas.

A histéria dos motores de aeronaves comerciais remonta aos primoérdios da aviacao, no ini-
cio do séc. XX, comecando a ser escrita com motores a pistao, arcaicos comparados com
as tecnologias de hoje. Mais tarde, comecaram a surgir os motores a jato, nomeadamente
turbojato, sendo aplicados primordialmente no meio civil e militar. No entanto, ao longo do
tempo, os motores a jato evoluiram para se tornarem cada vez mais eficientes e menos po-
luentes. O turbofan, por exemplo, é um tipo de motor a jato de fluxo de bypass elevado, que
foi desenvolvido especificamente para atender as necessidades das aeronaves comerciais de
médio e longo alcance.

A evolucao dos motores de aeronaves comerciais foi impulsionada pela crescente demanda
do setor por aeronaves mais eficientes e menos poluentes. Com o aumento do trafego aéreo e
a necessidade de voos de longa distancia, a eficiéncia propulsiva dos motores tornou-se cada
vez mais importante para reduzir os custos operacionais. Além disso, a crescente preocupa-
¢do com o meio ambiente e as regulamentacgoes cada vez mais rigidas sobre as emissoes de
poluentes também contribuiram para o desenvolvimento de motores mais eficientes e com
menores emissoes de hidrocarbonetos, 6xidos de azoto e monoéxido de carbono.

Os motores turbofan tém sido, assim, a tendéncia na inddstria aeroniutica comercial, devido
a sua eficiéncia energética. O principio do fluxo de bypass elevado permite que a maior parte
do ar seja desviada em torno do niicleo do motor, aumentando a eficiéncia energética. Além
disso, os motores turbofan também produzem menos emissoes de particulas e compostos de
enxofre, em comparac¢ao com os motores turbojato tradicionais.

No entanto, ainda ha desafios a serem superados no desenvolvimento de motores de aero-



naves comerciais mais eficientes e menos poluentes. A induastria aeroniutica tem-se con-
centrado em reduzir o consumo de combustivel e as emissoes de di6éxido de carbono (CO2)
e oxidos de azoto (NOx). No entanto, ainda h& desafios relacionados a reducao das emis-
soes de outros poluentes, como os hidrocarbonetos e as particulas sélidas. Além disso, a
industria aeroniutica também enfrenta desafios relacionados a utilizagdo de combustiveis
alternativos, como os combustiveis de baixo teor de enxofre, os combustiveis renovaveis e
biocombustiveis.

Para superar esses desafios, é necessario realizar pesquisas e desenvolvimentos continuos
em motores de aeronaves comerciais. Isso inclui o desenvolvimento de novas tecnologias e
melhorias no projeto, bem como a avaliagdo de alternativas de combustiveis. Além disso, é
importante realizar estudos paramétricos detalhados para avaliar a eficiéncia energética e as
emissoes de poluentes dos motores de aeronaves comerciais.

O CFM Leap-1A é um motor de altima geracdao que equipa uma quota consideravel das ae-
ronaves Airbus A320neo, modelo extremamente popular na atualidade da aviacao pela sua
eficiéncia e potencial de reducio de custos aos operadores aeronauticos. Assim, revela-se
particularmente interessante compreender a eficiéncia deste motor em diferentes condicGes,
concluindo-se assim quais as suas condic¢oes de operacao mais eficientes e a evolucdo em re-
lacdo ao antecessor CFM-56.

1.2 Objetivos

A presente dissertacao tem como objetivo principal compreender como varia o desempenho
do motor turbofan CFM Leap-1A em diferentes condicoes de operacao, nomeadamente com
variacdo da temperatura de entrada na turbina, velocidade de voo, altitude de voo, razao
global de pressoes e razao de bypass.

Adicionalmente, sao também objetivos:

Aprofundar a compreensao sobre o funcionamento de motores turbofan;

Aprofundar o contacto com a linguagem de programacao Python;

Desenvolver um programa que faca a analise paramétrica para diferentes condi¢oes de
operacao de motores turbofan;

« Conhecer o comportamento do desempenho do motor em estudo com a variacao dos
parametros de entrada.



1.3 Estrutura da Dissertacao

No primeiro capitulo é apresentada a introducao com a motivagao para a presente disserta-
¢ao, bem como os seus objetivos e estrutura.

No segundo capitulo é abordado o Estado da Arte, com especial atenc¢ao a contextualiza¢ao
histérica da industria dos motores de aeronaves comerciais e as tendéncias futuras de desen-
volvimento de motores.

No terceiro capitulo é abordado o enquadramento da dissertacgio, fazendo-se o estudo de con-
ceitos fundamentais a implementacao do estudo paramétrico. Em primeiro lugar aborda-se
o modelo de Atmosfera Padrao Internacional (ISA). De seguida, é feito um estudo dos prin-
cipios de funcionamento de turbinas a gas. Segue-se entdo uma incidéncia mais particular
nas turbinas a gas do tipo turbofan. Além destes conceitos, é fundamental compreender
também o ciclo termodinamico em que os motores turbofan funcionam, isto é, o Ciclo de
Brayton. Sao, assim, de seguida abordados os conceitos do Ciclo de Brayton ideal e real.
Por fim, é estudado o motor CFM Leap-1A, objeto desta dissertacao, incidindo-se nos seus
componentes, configuracao e especificacoes técnicas.

O quarto capitulo trata o estudo paramétrico do motor em anélise. Assim, comegar-se-a pela
estipulacao das consideracoes iniciais que permitiram avangar com o estudo paramétrico. De
seguida é abordada a implementacdo do estudo paramétrico, com indicacdo da notacao das
diferentes estacoes do motor, modelo matematico utilizado bem como defini¢ao variaveis de
entrada e de saida do estudo paramétrico.

No quinto capitulo sao abordados os resultados obtidos pelo estudo, em condi¢des off-design
(cruzeiro) nomeadamente no que toca a variacao do desempenho do motor com os para-
metros de altitude, velocidade, razdo de pressdes dos compressores de baixa e alta pressao,
temperatura de entrada na turbina e razao de bypass.

Por fim, no sexto capitulo, seréa feita a discussao dos resultados obtidos e serao analisadas as
possibilidades de desenvolvimento de trabalhos futuros a partir da presente dissertagao.






Capitulo 2

Estado da Arte

2.1 Contextualizacao Historica

O desenvolvimento dos motores de aeronaves comerciais tem sido um dos principais pila-
res da evolucao da induastria aeronautica. Desde o surgimento das primeiras aeronaves, os
motores foram sempre um componente critico para o desempenho e eficiéncia bem como
os custos a isto associados. A histéria dos motores de aeronaves comerciais € marcada por
varias inovagoes tecnologicas e melhorias significativas no desempenho e eficiéncia, impul-
sionado fortemente pelas demandas do setor e do mercado no que toca a reducao de custos
e de emissoes poluentes.

Nos primordios da aviagao, as aeronaves comerciais eram propulsionadas por motor a pis-
tao, como o Wright R-3350 Duplex Cyclone, motor radial de 18 cilindros, sobrealimentado,
que foi utilizado principalmente nas décadas de 40 e 50. Os motores a pistao apresentavam
uma configuracao relativamente simples e elevada fiabilidade. No entanto, estes motores
apresentavam uma reduzida eficiéncia energética que advinha principalmente das perdas
associadas a compressao e expansao da mistura de ar e combustivel. Estes motores apresen-
tavam niveis de ruido bastante consideraveis, resultante do nivel tecnologico da época.

Os primeiros motores turbojato comegaram a surgir também na década de 1940. Com efeito,
com o passar do tempo, os motores de propulsao a pistao foram sendo substituidos por mo-
tores de propulsao a jato, como o Pratt & Whitney JT8D, utilizado em algumas aeronaves
comerciais dos anos 60 e 70.

Na década de 70, os motores a jato comecam a tornar-se populares tanto em aeronaves co-
merciais como militares, acabando por se tornarem o padrao da propulsao de aeronaves co-
merciais. Um exemplo notavel das primeiras aplicacoes destes é o General Electric CF6,
utilizado principalmente no Boeing 747 € no McDonnell Douglas DC-10. Este motor apre-
sentou um grande salto na eficiéncia energética e reducao de emissoes em comparacao com
os motores anteriores.

A tendéncia atual é a procura pelo desenvolvimento de motores cada vez mais eficientes e
ecologicamente sustentaveis. Um exemplo que se pode tomar é a recente geracao de moto-
res para aeronaves narrowbody que inclui o CFM Leap-1A e o PW1100G, respetivamente
desenvolvidos pela CFM International e Pratt & Whitney. Estes motores sao utilizados em
aeronaves como o Airbus A320neo, Boeing 737 MAX e Comac C919. Como resposta as de-
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mandas econoémicas e ambientais do setor aeronautico, estes motores apresentam reducoes
muito significativas nas emissoes de hidrocarbonetos, 6xidos de azoto e monoxido de car-
bono, conforme se pode ver na tabela 2.1

Tabela 2.1: Emissdes médias de Hidrocarbonetos, Oxidos de Azoto e Mondxido de Carbono de varios motores
de aeronaves comerciais, de duas geracoes distintas (CFM56 e IAE V2500 vs. CFM Leap-1A e PW1122G), em

gkN~![1].
Modelo HC | NOx CcO
CFM56-5B1 4,6 | 58,4 | 40,5

IAE V2500-A1 0,65 | 69,3 14,8
CFM Leap-1A26 | 0,28 | 29,3 | 27,04
PW 1122G 0,77 | 23,8 | 37,22

2.2 Tendéncias Futuras

Aindustria aeronautica tem sido cada vez mais pressionada para desenvolver motores de ae-
ronaves que sejam mais eficientes, menos poluentes e menos ruidosos, nao s6 pela demanda
econdémica dos operadores e de conforto dos passageiros, mas também pela exigéncia legis-
lativa, que é cada vez mais rigorosa.

Uma das principais tendéncias futuras é o desenvolvimento de motores hibridos, elétricos e a
hidrogénio. Por exemplo, a Airbus recentemente anunciou que espera até 2035 desenvolver
a primeira aeronave comercial a hidrogénio, por forma a atingir o objetivo de zero emissoes

[2].

Outra tendéncia é o uso de materiais avancados para construir motores mais leves e mais
resistentes. Isso inclui o uso de ligas de aluminio-cobalto e titanio [3], que permitem a cons-
trucao de componentes mais leves e mais resistentes. Além disso, a utilizacdo de impressao
3D para fabrico de pecas de motores também é uma 4rea em exploragdo, numa tentativa,

novamente, de reduzir custos.

Por fim, estao também em estudo e desenvolvimento avancado por alguns fabricantes a utili-
zacdo de diferentes tecnologias de propulsdao, nomeadamente uma nova abordagem aos mo-
tores do tipo propfan ou desenvolvimento de turbofan WET [4].

2.2.1 Motores do tipo Propfan

Os motores propfan surgiram no inicio dos anos 70 como uma resposta aos precos crescentes
do combustivel. Estes motores sao, no fundo, uma evolucao dos motores turbofan, com a hé-
lice posicionada fora da nacela do motor, partilhando o eixo com o compressor. Os motores
propfan podem também ser conhecidos por motores de ultra-alto bypass (UHB). O desenvol-
vimento destes motores surgiu da necessidade de oferecer aos operadores um desempenho
e velocidades de operacao semelhantes aos turbofan, mas levando em grande consideracao a
reducdo no consumo de combustivel, tentando uma aproximagao aos consumos de um tur-
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boprop neste tltimo aspeto. Existem dois tipos principais de propfan: o primeiro, mais se-
melhante a um turbofan, apresenta a hélice posicionada fora da nacele do motor, a montante
do compressor. J4 no segundo caso a hélice encontra-se a jusante da turbina do motor.

Assess aircraft
engine integration
and aerodynamics

Figura 2.1: Conceito de open fan no Airbus A380. Fonte: Airbus.

Os motores propfan possuem a melhor eficiéncia propulsiva. Os motores de rotagao Gnica
possuem uma eficiéncia propulsiva de cerca de 80%, enquanto os motores de rotagio con-
traria possuem uma eficiéncia maior, préoxima a 90% [3].

Embora os motores propfan de facto apresentem uma maior eficiéncia propulsiva do que os
motores turbofan, apresentam também algumas desvantagens. Um dos principais proble-
mas com os primeiros conceitos de propfan é a producao de ruido [5], o que pode ser um
problema com a legislacao cada vez mais exigente nesta teméatica. No entanto, nas novas ite-
racoes deste tipo de motor, este problema podera ja estar resolvido. Além disso, geralmente
o propfan é mais pesado e volumoso em comparagao com os motores turbofan. No entanto,
os motores propfan ainda oferecem uma economia significativa de combustivel, o que pode
ser atrativo para os operadores aéreos num mercado com precos elevados de combustivel e
tendéncias destes aumentarem ainda mais.

Apesar das vantagens referidas, as desvantagens claramente pesaram mais na balanca, o que
levou a que apenas uma aeronave até ao momento voasse com motores propfan: o Antonov
An-70 [3], figura 2.2.

A possibilidade futura de desenvolvimento de novos propfans na aviacao comercial é uma re-
alidade. Com a crescente demanda por aeronaves mais eficientes em termos de combustivel
e menos poluentes, a procura por alternativas aos motores atuais é cada vez mais acentuada.
Com efeito, a inddstria aerondutica, nomeadamente através de uma parceria entre a Airbus
e a CFM International [7], esta ativamente a procura de novas tecnologias de fabrico e no-
vas solugoes de design para propfans, com o objetivo de reduzir ainda mais o consumo de
combustivel e as emissoes de poluentes atmosféricos, havendo compromisso também com
a necessidade de reducdo de ruido. Embora ainda haja desafios a serem enfrentados nesta
altima tematica, a perspetiva é de que, no futuro, os motores propfan possam ser utilizados
em aeronaves comerciais de grande porte, tornando a aviacao mais sustentavel e eficiente.
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Figura 2.2: Motores propfan Progress D-27 no Antonov An-70[6]

2.2.2 Ciclo Termodinamico WET

O ciclo termodindmico WET (Water Enhanced Turbofan) é uma tecnologia recente que vem
sendo estudada como uma possivel alternativa para aumentar a eficiéncia dos motores a jato
usados na aviacao comercial. O WET é um ciclo combinado, que utiliza o calor do combusti-
vel queimado no motor para aquecer um fluido secundario, geralmente 4gua ou uma solucao
aquosa de glicol, que é entao vaporizado numa camara de expansao antes de ser expelido
para a atmosfera. Esse vapor expandido é entao usado para girar uma turbina, que pode ser
acoplada ao eixo do compressor ou a um gerador elétrico.

Uma das principais vantagens do ciclo WET é o aumento da eficiéncia termodinamica do
motor. Quando comparado com um motor turbofan de requisitos de tracao semelhantes, o
tamanho do ntcleo do conceito WET € inferior a metade [4], permitindo reducao substancial
da massa e dimensao dos componentes. A melhoria do ciclo resultante através da recupera-
cao de calor do escape, a adicao de extragdo de poténcia numa turbina a vapor e o aumento
do trabalho especifico nas turbinas, melhorou o SFC em 13% [4]. A queima de combusti-
vel resultante, considerando a melhoria da eficiéncia, a penalizacao de peso e o aumento do
arrasto, é reduzida em até 10% [4]. Portanto, para alcancar a mesma tracao de um motor ae-
ronautico convencional, o motor do conceito WET requer uma queima de combustivel menor

[4].

A implementacao do conceito WET enfrenta, porém, varios desafios que precisam de ser
superados para que se torne uma realidade. Entre estes desafios, destacam-se [4]

« O potencial aumento de particulas nao-volateis (fuligem) devido a adicao de vapor e
maior relacdo combustivel-ar no queimador.

« O aumento do peso e do volume da carenagem devido aos componentes adicionais, o
que reduz o momento de flexao da asa.



» Anecessidade de um segundo permutador de calor mais frio para reduzir a temperatura
dos gases abaixo do seu ponto de orvalho e provocar a condensacao da agua.

+ A necessidade de otimizar a recuperacao de calor no vaporizador e no condensador,
minimizando as diferencas de temperatura necessarias.

« A necessidade de investigar o efeito da injecao de vapor modulada no comportamento
operacional do compressor de alta pressao (HPC).

» A necessidade de otimizar ainda mais o conceito, principalmente no que se refere ao
projeto do peso e dos permutadores de calor.

« A necessidade de investigar desafios desconhecidos ou até mesmo obstaculos que pos-
sam surgir durante a demonstracao experimental do conceito.

Apesar das limitacoes, o turbofan WET é uma tecnologia promissora que tem vindo a ser
cada vez mais estudada.

Se desenvolvida com sucesso, a tecnologia WET poderia trazer beneficios significativos para
aindustria aerondutica, tanto em termos de eficiéncia energética quanto de reducao de emis-
soes e de consumos de combustivel.



10



Capitulo 3

Enquadramento

3.1 Modelo da Atmosfera Padrao - ISA

A Atmosfera Padrao Internacional (em inglés International Standard Atmosphere, de acr6-
nimo ISA) é um modelo de representacdo simplificada da atmosfera terrestre que é usada
como referéncia para avaliacado do desempenho de aeronaves e para outras aplicacoes aero-
nauticas, definido pela diretiva 7488/2 da ICAO. Neste modelo simplificado é assumido que
o ar nao tem humidade, poeiras e esta estacionario em referéncia a Terra [8][9].

Normalmente, os dados de desempenho dos motores sao apresentados com base nas condi-
¢oes de Atmosfera Padrao, permitindo assim estabelecer uma comparacio direta entre dife-
rentes projetos e modelos.

Para o contexto desta dissertacao iremos considerar apenas a troposfera, tropopausa e estra-
tosfera, camadas da atmosfera nas quais as aeronaves comerciais operam 3.1.

A troposfera, a camada mais baixa da atmosfera, € onde ocorrem a maioria das nossas ativi-
dades meteorologicas. Esta primeira camada estende-se desde o nivel médio da agua do mar
até cerca de 10 km de altitude, e a temperatura diminui com a altitude, cerca de 6,5 K km™!.

De seguida, entre a estratosfera e a troposfera, existe a tropopausa, que permite a divisao
quantitativa da atmosfera em camadas, a semelhanca da estratopausa e da mesopausa [10].

A estratosfera é a camada que sucede a troposfera, e tropopausa. Esta camada situa-se sen-
sivelmente entre os 10 e os 47 km de altitude. Nesta camada, ao contrario da troposfera,
a temperatura comeca por ser estatica com o aumento da temperatura, comecando depois
a aumentar a cerca de 20 km de altitude, a um ritmo de aproximadamente 2K km~!. Este
fendmeno deve-se a absorcao de radiacao solar pelo ozono presente nesta camada.

No que a variagao da pressao diz respeito, assumindo uma variagao de temperatura linear, a
expressao que permite calcular a pressao é dada pela solucao das equacoes hidrostatica e da
lei dos gases perfeitos [9].

Nao obstante isso, para o desenvolvimento desta dissertacdo serao utilizados os valores tabe-
lados no manual da atmosfera padrao da ICAO, utilizando-se as expressoes definidas neste
manual para calculo de massa especifica, pressao e temperatura, quando tal se justificar.
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Figura 3.1: Variagdo da temperatura e pressio da atmosfera com a altitude.[10]

E, porém, importante ter em consideracio que a Atmosfera Padrdo é um modelo simplifi-
cado da atmosfera real e que existem limitacGes associadas a sua aplicacdao. Por exemplo, as
condicoes reais de pressao, temperatura e massa especifica podem variar significativamente
de local para local e com a altitude, humidade, presenca de poeiras, vento, turbuléncia e al-
teracoes climaticas, o que pode afetar de forma significativa o desempenho dos motores.

Para contornar essas limitacoes, os engenheiros de projeto devem considerar toda uma gama
de condicobes reais de operacao esperadas durante a concecao e desenvolvimento das aero-
naves e motores. Isto pode incluir a realizacao de testes em condicoes simuladas que se
aproximam das condigdes reais de voo, bem como a utilizagdo de modelos de simulac¢ao com-
putacional avancados para avaliar o desempenho dos motores em condi¢oOes variadas.

3.2 Turbinas de Gas

As turbinas de gas sdo maquinas térmicas que convertem energia potencial termodinamica
em energia mecanica, cujo fluido de trabalho é a mistura de gases resultantes da combustao.

Estas maquinas sdo constituidas por trés componentes fundamentais: o compressor, a ca-
mara de combustao e a turbina. De forma simplificada, o funcionamento consiste na admis-
sao de ar no compressor, queima deste com o combustivel na cimara de combustao, expan-
sao destes na turbina, onde realizam trabalho mecanico que em parte é aproveitado para a
operacao do compressor. Por fim os gases sao expelidos pelo escape para a atmosfera. Estes

12



componentes estao representados esquematicamente na figura 3.2. Este tipo de turbinas é
amplamente utilizada pois gera uma grande quantidade de energia para a sua dimensao e
peso [11].

Camara de Combustao I

!

Combustivel

Compressor Turbina

Eixo

Gases

Figura 3.2: Esquema dos componentes de uma turbina de gas [12]

Na aviacao sao utilizados diversos tipos de turbinas de gas, nomeadamente turbojato, turbo-
fan, turboprop, turboshaft e propfan.

Nesta seccao sera dado énfase ao funcionamento de motores turbojato, cuja evolugao deu
origem aos motores turbofan, categoria do motor CFM Leap-1A, objeto desta dissertacao,
que serao explorados com mais detalhe na sec¢ao 3.3.

Os motores turbojato revolucionaram o transporte aéreo no que toca a custos e seguranca
e velocidade de voo. As primeiras aplicacoes destes motores remontam a década de 1940,
tendo havido varias aplicac6es notaveis, nomeadamente no Concorde, com os motores
SNECMA Olympus. Este tipo de motor foi amplamente utilizado pois permitia ndo s6 maio-
res velocidades como levou ao desenvolvimento de aeronaves com maior capacidade de carga
util uma vez que apresentava racios tracao-peso mais elevados que os motores anteriores.
Além disso, o alcance das aeronaves com motores turbojato era maior e a sua manutencao
apresentava custos reduzidos em relacao a motores turboprop.

Embora os motores turbojato ainda sejam utilizados em algumas aeronaves executivas e mi-
litares [3], em aeronaves de transporte comercial o mesmo nao acontece tao frequentemente.
Na verdade, estes motores foram tendencialmente substituidos por motores turbofan, uma
vez que estes ultimos além de serem tecnologicamente mais avancados, mostravam-se mais
eficientes a velocidades reduzidas.

3.3 Motores do tipo Turbofan

Os motores turbofan sdo um tipo de turbina a gas, que surgiu a partir do desenvolvimento
dos motores do tipo turbojato, onde é adicionado um fan na entrada do motor antes do com-
pressor. Este tipo de turbinas a gas aeronduticas sdo os mais fiaveis atualmente [3].
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Os motores do tipo turbofan podem apresentar varias variacoes, embora a esséncia do prin-
cipio de funcionamento acabe a ser o mesmo. Assim, os motores turbofan podem ser classi-
ficados de acordo com as varias configuracdes de alguns componentes, diferentes razoes de
bypass (razao entre os caudais massicos do caudal frio e caudal quente) e quanto a mistura
de caudais antes do escape do motor.

L Turbofan engines J
1
Forward fan [ Aft fan J

I 1
High Low
Mixed fan bypass ratio bypass ratio
and core flow

| 1
[ Non-afterburning ] [ Afterburning ]

Ungeared fan

Single spool

Three spool

Figura 3.3: Diferentes classificacoes de um motor turbofan [3]

Assim, partindo da configuracao de componentes, no que toca a classificacao de acordo com
as razoes de bypass, os turbofan sio divididos entre baixa razao de bypass e alta razio de by-
pass. E de referir que os motores de baixa razao de bypass sio maioritariamente utilizados em
aplicagoes militares pela sua maior poténcia especifica, e subsequente adequacao a missio e
menores limitagdes no que ao consumo energético diz respeito. Por outro lado, os motores
de alta razdo de bypass sdo predominantemente utilizados para aplica¢des comerciais, pe-
los seus reduzidos requisitos energéticos, de forma a serem economicamente competitivos e
viaveis para os operadores comerciais, cuja missao nao requer uma poténcia especifica tao
elevada.

Os motores turbofan sao também classificados de acordo com o ntimero de eixos que apre-
sentam, nomeadamente motores de um eixo, dois eixos ou trés eixos.

Nestes motores, o caudal de ar que entra no motor comegca por ser admitido e comprimido
pelo fan e é entao dividido em dois caudais distintos: o caudal quente e o caudal frio. O
caudal quente é entdo comprimido novamente nos compressores de baixa e alta pressao.
De seguida, este caudal é misturado com combustivel e queimado na camara de combustao,
aumentando ainda mais a sua pressao e temperatura. De seguida, este caudal passa pelas
turbinas de alta e baixa pressao, acelerando as mesmas e por consequéncia 0s compressores
que com estas partilham os eixos, mantendo um funcionamento continuo do motor. J4, por
sua vez, o caudal frio ap6s ser comprimido pelo fan escoa em torno do ntcleo do motor,
podendo antes da tubeira propulsiva ser ou nao misturado com o caudal quente, conforme
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se pode verificar na figura 3.4, classificando-se assim estes motores também de acordo com
este fator, havendo os turbofan com mistura de caudais e sem mistura de caudais.

Nestes motores, o caudal de ar que entra no motor passa por um processo de admissao e
compressao realizado pelo fan. De seguida, o caudal de ar é dividido em dois componentes
distintos: o caudal quente e o caudal frio. O caudal quente passa pelos compressores de baixa
e alta pressao, sendo posteriormente misturado com combustivel e queimado na caAmara de
combustao, resultando num aumento adicional de pressao e temperatura. Por fim, o caudal
quente passa pelas turbinas de alta e baixa pressao, impulsionando-as, accionando por con-
sequéncia os compressores que lhes sao coaxiais, garantindo o funcionamento continuo do
motor.

Por outro lado, o caudal frio, apds ser comprimido pelo fan, escoa em redor do niicleo do mo-
tor e, antes de sair pelo escape, pode ou nao ser misturado com o caudal quente, dependendo
da configuracgao especifica do motor. A variacdo na mistura dos caudais permite classificar
esses motores como turbofans com mistura de caudais ou sem mistura de caudais.

. Cold by-pass (fan) airflow

. Hot exhaust gases

COMMON OR INTEGRATED
EXHAUST NOZZLE

Figura 3.4: Caudal frio (azul) e caudal quente (vermelho) num turbofan sem mistura de caudais (acima) e com
mistura de caudais (abaixo) [13]

Os motores turbofan oferecem uma maior eficiéncia quando comparados com motores tur-
bojato uma vez que uma consideravel parte do ar que escoa pelo motor nao é aquecido, pelo
que nao é necessaria tanta energia para aquecé-lo e comprimi-lo. Isto leva, evidentemente, a
uma reducao dos custos de operacao, fator preponderante para os operadores aéreos comer-
ciais. Estes motores apresentam também uma producao de ruido substancialmente inferior
aos motores do tipo turbojato, questao cada vez mais importante atendendo a crescente cons-
ciencializacao e legislacao no que a reducao de ruido diz respeito.

Outros componentes importantes de uma turbina de gas incluem as pas do compressor e da
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turbina, que sao projetadas para suportar altas temperaturas e forcas. Essas pas sdo feitas
de materiais resistentes, como ligas de titanio, niquel e aco. Além disso, as turbinas de gas
também possuem sistemas de controle e monitorizacao, que garantem que o motor funcione
de maneira segura e dentro das especificagoes previamente determinadas. Estes sistemas
incluem sensores de temperatura, pressao e velocidade, bem como sistemas de controle da
injecdo de combustivel e da velocidade do motor [14].

3.4 Ciclo de Brayton

O ciclo de Brayton é o ciclo termodinamico sobre o qual operam as turbinas de gas, sendo que
pode ser um ciclo termodinamico aberto ou fechado, sendo o primeiro caso o mais frequente
[15]. No caso em estudo, este ciclo segue os componentes descritos da figura 3.5 abaixo. Este
ciclo sera aberto uma vez que o ar que atravessa a turbina é escoado para o ambiente. A nu-
meracao da figura abaixo sera também relevante para a nomenclatura utilizada na descri¢ao
dos processos nas secgoes que se seguem.

QIH

Heat exchanger

W

cycle

Turbine

------ -: Heat exchanger :— ——————

1 | i 4

(-‘:-.I.RH

Figura 3.5: Esquema dos componentes da turbina de gas a funcionar no ciclo de Brayton [15]

E de relevar que atendendo as caracteristicas de funcionamento da turbina de gas, neste
estudo estaremos a trabalhar com um ciclo aberto. No entanto, uma vez que as condic¢ées do
ar escoado para a atmosfera no final do ciclo tendem para as condi¢gdes atmosféricas, iguais
as do ar admitido no inicio do ciclo, podemos simplificar o ciclo como sendo fechado [15],
nao existindo, porém, implicacao pratica desta simplificacao.
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3.4.1 Ciclo de Brayton Ideal

No caso do ciclo de Brayton ideal sao estipuladas algumas consideracoes iniciais [16]:

 Os processos 1-2 e 3-4 — compressao e expansao - sao adiabaticos e reversiveis. Isto é,
considera-se que estes processos sao isentropicos e que nao sofrem perdas sob forma
de calor;

 Os processos 2-3 e 4-1 — aquecimento e arrefecimento - sdo reversiveis e isobaricos. Ou
seja, considera-se que nao ha perdas de pressao nestes processos.

Assim, os processos do ciclo de Brayton consistem em:

« 1-2: compressao isentropica. Neste processo, o ar atmosférico é admitido e ao passar
pelo compressor é comprimido, aumentando assim a sua pressao e temperatura;

« 2-3: combustdo. Neste processo o ar é entdo misturado com combustivel na cAmara
de combustao e queimado a pressao constante. O fluido de trabalho é, assim, aque-
cido em condicdes isobaricas. Existe, por conseguinte, um aumento significativo de
temperatura e volume especifico.

+ 3-4: expansao. Neste processo o ar passa pela turbina onde é expandindo isentropi-
camente. A sua pressao e temperatura diminuem e verifica-se um ligeiro aumento do
volume especifico.

» 4-1: arrefecimento. Neste processo o ar é escoado para a atmosfera pelo bocal propul-
sivo, com velocidade superior aquela a que foi admitido em 1, expandindo-se e liber-
tando calor para a vizinhanca.

A relacao entropia-entalpia deste ciclo ideal é representada pelo diagrama h-s da figura 3.6
abaixo.

3.4.2 Ciclo de Brayton Real

No caso de um ciclo de Brayton real, as consideracoes iniciais indicadas na sec¢ao anterior
para o ciclo de Brayton ideal perdem, naturalmente, a sua validade.

Assim, no ciclo real tém de ser consideradas as perdas nos processos 1-2 e 3-4, e deixamos de
poder considerar que o aquecimento e arrefecimento acontecem a pressao constante. Assim,
0S processos reais nao sao irreversiveis e sofrem também influéncia das eficiéncias reais dos
componentes.

A relacao da entropia com a entalpia deste ciclo é representada pelo diagrama da figura 3.7
abaixo. Verifica-se assim que h4 um aumento da entropia no processo 1-2 e 3-4, devido
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Figura 3.6: Diagrama entalpia-entropia do ciclo de Brayton ideal [16]

essencialmente ao movimento das moléculas gasosas [15].

1]

Figura 3.7: Diagrama entalpia-entropia do ciclo de Brayton real em comparacio ao ciclo de Brayton ideal. [16]

3.5 O Motor CFM Leap-1A

O motor CFM Leap-1A é um motor turbofan de alto bypass produzido pela CFM Interna-
tional, uma parceria entre a GE Aviation e a Safran Aircraft Engines. Este motor é usado
em aeronaves como o Airbus A320neo, o Boeing 737 MAX e o Comac C919, apresentando
um desempenho excecional em termos de eficiéncia, consumo de combustivel e emissao de
poluentes. No caso do Leap-1A26, utilizado no A320neo, existe uma reducdo na ordem dos
12% de consumo de combustivel quando comparado com um A320 classico, equipado com
os motores CFM56-5B4/3 [17].
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Figura 3.8: Fotografia do motor CFM Leap-1A [18]

3.5.1 Componentes e Configuracao
O CFM Leap-1A é um motor turbofan de alto bypass com dois eixos sem mistura de caudais.

O eixo de baixa pressao (N1) é composto pelo fan, compressor de baixa pressao (LPC), e
turbina de baixa pressao (LPT).

O eixo de alta pressao (N2) é composto pelo compressor de alta pressao (HPC) e turbina de
alta pressao (HPT) e compressor de alta pressao (HPC), conforme se pode verificar na figura
3.9. Esta configuracao apresenta, porém, a limitacao da operacao do fan a velocidade 6tima,
uma vez que, ao contrario dos motores de trés eixos, o fan nao é independente [19].

Fan with LP compressor stages
HP compressor & turbine
(Gas generator)

Low energy
Core exhaust

/\_

Figura 3.9: Esquema de um motor turbofan de dois eixos, sem mistura de caudais. [19]

O motor CFM Leap-1A apresenta 3 estigios de compressor de baixa pressdo (LPC) e 10 es-
tagios de compressor de alta pressao (HPC), responsaveis pela compressao do ar antes da
queima do combustivel. E de salientar que além disso, o compressor de baixa pressio favo-
rece um aumento da eficiéncia da compressao.

De seguida, o motor apresenta uma camara de combustao do tipo anelar, otimizada para
combustivel de aviacdo do tipo Jet A-1. Neste componente da-se a mistura do combustivel
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com o ar comprimido, para a combustao. Assim, a combustao aumenta a temperatura e a
pressao dos gases.

Os gases queimados seguem entao para as turbinas, onde sao expandidos. No caso do motor
CFM Leap-1A a turbina apresenta dois estagios de alta pressao (HPT) e sete estagios de baixa
pressao (LPT) [20]. A turbina é responsavel pela conversao da energia potencial termodina-
mica dos gases queimados em energia mecanica, utilizada para operar os compressores de
baixa e alta pressao, bem como o fan [21].

Adicionalmente, sendo o CFM Leap-1A um motor de Gltima geracao, apresenta uma série de
sistemas de controlo e protecao digitais, nomeadamente o FADEC - Full Authority Digital
Engine Control - desenvolvido por uma alianca entre a SAFRAN e a BAE Systems. Este sis-
tema além de controlar o fluxo de combustivel e o thrust reverser, monitoriza os parametros
de funcionamento do motor para permitir detecao atempada de qualquer falha, aumentando
assim a seguranca da operacao.

3.5.2 Especificacoes

Para a realizacdo do presente estudo, foram utilizados como referéncia as especificagoes
abaixo detalhadas na tabela 3.1.

Tabela 3.1: Especificacoes técnicas do CFM Leap-1A [20][22].

Tragdo Méxima a Descolagem 120,64 kN
Tragdo Maxima Continua 118,68 kN
Raziao de Pressoes Global (OPR) 40:1
Razao de Pressdo do Fan (FPR) 1.8:1
Razao de Pressoes do Compressor (CPR) 22:1
Razao de Bypass (5) 11:1
Caudal M4ssico (ni4) 550kgs—!
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Capitulo 4

Estudo paramétrico do CFM Leap-1A

4.1 Consideracoes Iniciais

Para o presente estudo comecou-se por definir um conjunto de limites minimo e maximo
para cada um dos parametros de entrada do algoritmo Python desenvolvido.

Adicionalmente, foram estabelecidas algumas limita¢oes no modelo utilizado, necessarias a
execucao do trabalho.

Assim, considerou-se o caudal massico de entrada fixo e o poder calorifico do combustivel
constante. Estas restricoes foram necessarias para simplificar o modelo e permitir uma anéa-
lise mais precisa e controlada dos parametros envolvidos.

Outra limitacao imposta foi a ndo consideracao de fendmenos atmosféricos, utilizando-se a
atmosfera padrao ICAO. Isso foi feito para garantir que os resultados obtidos fossem com-
paraveis e replicaveis, independentemente das condi¢oes atmosféricas. Além disso, as cons-
tantes calorificas e adiabaticas foram assumidas como constantes, de modo a simplificar a
modelagem termodinamica do motor.

Embora estas limita¢Ges possam parecer restritivas, sao comuns em estudos iniciais de mo-
tores turbofan e permitem uma analise sistematica e cuidadosa dos parametros envolvidos.
A partir desses resultados iniciais, é possivel expandir o modelo para incluir outros fatores
e, assim, aumentar a precisao das previsoes.

4.2 Modelo Matematico

O modelo matemaético aplicado neste trabalho é baseado no modelo proposto pelo autor El-
Sayed no seu livro “Aircraft Propulsion and Gas Turbine Engines” [3]. Foram, porém, feitas
pequenas alteracoes na implementacao em Python de forma que se pudesse aplicar o modelo
de forma iterativa em ciclos de repeticao while.

4.2.1 Difusor de Admissao

/)/C _ 1 9 'Yc/'Yc_l
Pyo =P, [1 + N <2> M } (4.1)

Ty =T, [1 + (72_ 1) MQ] (4.2)

21



4.2.2 Fan

Ptg =7y X Ptg
(F}“/c_l)/’Yc _ 1)
Tis =T |1+
Nfn

4.2.3 Compressor de Baixa Pressao - LPC

Py = 7mrpe X Py

(W](:frl)/% _ 1) }

Ty = Tiz {1 +
NLpC

4.2.4 Compressor de Alta Pressao - HPC

Pis = mupc X Py

Tys = Tu {1 + (w1 - 1)]

NHPC

4.2.5 Camara de Combustao

TIT = [1000, 1100, 1200, 1300, 1400] [K]

Py =ne x Bis

(Cppy, x Ty — Cpe x Tis)

/= (M X Qhy — Cpp < Tie)

4.2.6 Turbina de Alta Pressao - HPT

Balanco energético:

Wapr = We
_ Cpe x (Tys — Tia)
fir =T ( Con(i+ 1) )

Ty — Tir )("/h/"/h_l)

Py = Py <1 —
napT X Tie
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(4.3)

(4.4)

(4.5)

(4.6)

(4.7)

(4.8)

(4.9)

(4.10)

(4.11)

(4.12)

(4.13)

(4.14)



4.2.7 Turbina de Alta Pressao - LPT

Balancgo energético:

Wrpr = Wrpc+Wian(14+8)maCpe (Tis — Ti2)+11aCpe (Tia — Tig) = o (14 f)Cpp (Tyr — Tis)

(4.15)
1+ 8Y [ Cpe Cpe >
Tig =Ty — | —— Tig —Tio) — | =————< | (T34 — T; .16
18 t7 <1+f> (Cph>( t3 12) (Cph(l-i—f) (Tia +3) (4.16)
T — T, (Ya/vn—1)
Pig = Py <1 - <H>> (4.17)
et X Tie
4.2.8 Tubeira Quente
1 Th — 1 Yo/ =1
Py =P 11— — .18
’ t8< T <%+1>> (418)
Tis
Ty = .
9 ( Ml) (4.19)
2
Vo = VvV R1y (4.20)
4.2.9 Tubeira Frio
B 1 Yo — 1 Ye/Ye—1
Py = B3 <1—n (764_1)) (4.21)
T3
Ti1 = .
11 (Lﬂ) (4.22)
2
Vi1 = VR (4.23)
4.2.10 Tracao Especifica
T 3 1 1+ f\ [ RTy
— = 1% 14+ Vo—Vp+ [ —2 Py—P,
- Lovis s v (120 (R ) (- )
(4.24)
B RTyw (P — P,)
1+8PuVi “
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4.2.11 Tracao

Mg = pa X Aintet X Vinlet

P,
7 xaTa X Ajplet X M X \/7e x Rx T,

T = (T /1ig) X 1ig

4.2.12 TSFC
/
TSFC =
SEC T /1
p 1+ f 1+ f RTy B RTpy
ST = Vi Ve Py—Py)) + —— Py — P,
I L T A T b A R ) o A

4.3 Implementacao e Parametros Estudados

4.3.1 Notacao das Estacoes do Motor

Figura 4.1: Numeracao das esta¢des do motor.

(4.25)

(4.26)

(4.27)

O modelo simplificado do turbofan de alto-bypass sem mistura de caudais pode ser dividido

em dez estacoes numeradas de 2 a 11, além da representacdo da atmosfera (a). A primeira

estacao do motor é a admissao, representada na figura acima e no modelo matematico pelo

sufixo “2”.

Apos a admissao, ha a separacao dos caudais quente e frio, sendo que as estagoes sao nume-

radas conforme se indica.
Caudal frio:

« 10: caudal frio ap6s passagem no fan;

24



* 11: escape frio.
Caudal quente:
« 3: caudal quente apo6s passagem no LPC;
 4: caudal quente ap6s passagem no HPC;
« 5: caudal quente apo6s passagem no combustor;
« 6: caudal quente apos passagem no HPT;
« 7: caudal quente ap6s passagem no LPT;

» 8: escape quente.

4.3.2 Variaveis de entrada

Este estudo paramétrico considera um conjunto de variaveis de entrada que influenciam di-
retamente o desempenho do motor. Entre as variaveis selecionadas, incluem-se o niimero
de Mach de voo, a pressao atmosférica, a temperatura do ar ambiente, a razdo de bypass, a
razao de compressao do fan, a razao de compressao do compressor de baixa pressao (LPC),
a razao de compressao do compressor de alta pressao (HPC), a temperatura de entrada na
turbina (TIT) e o caudal massico.

O numero de Mach de voo é uma variavel crucial que afeta diretamente o desempenho do
motor, pois esti diretamente relacionado com a velocidade da aeronave e a velocidade de
escoamento do ar através do motor. A pressao atmosférica e a temperatura do ar ambiente
sao variaveis que afetam a massa especifica do ar, afetando diretamente o fluxo de ar através
do motor.

A razao de bypass é a razao entre o caudal massico de ar que passa pelo ducto frio e o caudal
massico de ar que passa pelo nicleo do motor, afetando a quantidade de tracao gerado e o
consumo especifico de combustivel. A razao de compressao do fan € a relacao entre a pressao
de saida do fan e a pressao de entrada no fan. Ja arazao de compressao do LPC é a razao entre
a pressao de saida do compressor de baixa pressao e a pressao de entrada do compressor de
baixa pressao. E, por fim, a razdo de pressao do HPC é a relacdo entre a pressao de saida do
compressor de alta pressao e a pressao de entrada no compressor de alta pressao.

A temperatura de entrada na turbina (TIT) é uma variavel que afeta diretamente o desem-
penho da turbina, afetando a eficiéncia do motor e a quantidade de tracao gerada. Por fim,
o caudal massico de admissao é a massa de ar que entra do motor, por unidade de tempo,
afetando diretamente a tracdo e o consumo especifico de combustivel.
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4.3.3 Variaveis de saida

As variaveis de saida deste estudo incluem a tracao e o consumo especifico de combustivel
(TSFC). A tracao é a forca gerada pelo motor, que impulsiona a aeronave e esta diretamente
relacionada com a quantidade de ar que passa pelo motor. A tracao é afetada pelas variaveis
de entrada selecionadas, como a razao de bypass, a razao de compressao do fan e a razao de
compressao do compressor de alta pressao.

O consumo especifico de combustivel (TSFC) é um indicador da eficiéncia do motor, sendo a
quantidade de combustivel necessaria para gerar uma unidade de tracao. O TSFC é uma va-
riavel importante para entender o desempenho do motor em termos de eficiéncia energética
e custo operacional. O TSFC ¢é afetado pelas variaveis de entrada, como a temperatura de en-
trada na turbina (TIT) e a razao de bypass, além da geometria do motor e das caracteristicas
termodinamicas do fluido de trabalho.

Ao estudar as variagoes das variaveis, € possivel compreender o impacto que elas tém na
tracao e no TSFC do motor. Por exemplo, um aumento na razao de bypass pode reduzir o
consumo especifico de combustivel (TSFC), mas também pode reduzir a tracdo. J4 um au-
mento na temperatura de entrada na turbina (TIT) pode aumentar a tracdo, mas também
pode aumentar o consumo especifico de combustivel (TSFC). Portanto, é importante enten-
der como cada variavel de entrada afeta cada variavel de saida e encontrar um equilibrio
entre a tracdo e o consumo especifico de combustivel (TSFC) para maximizar a eficiéncia e o
desempenho do motor.

26



4.3.4 Implementacao em Python

O cbdigo desenvolvido para o presente estudo paramétrico foi feito na linguagem python,
tendo para essa escolha contribuido a sintaxe simples e legibilidade, a ampla disponibilidade
de bibliotecas e frameworks, a grande comunidade em torno desta linguagem e o suporte
ativo que oferece, bem como a simplicidade da sua aprendizagem e utilidade futura.

Inicialmente, o cddigo define os dados do motor, que incluem parametros cruciais para a
analise, como a temperatura de entrada na turbina (TIT), o nimero de Mach e a altitude.
Essas informaco6es sao fundamentais para simular diversas condicGes operacionais que um
motor pode encontrar durante o voo.

De seguida, a funcao principal do estudo paramétrico é executada, e ela é composta por va-
rias sub-rotinas em ciclos while que analisam diferentes variaveis de entrada em relacdo a
TIT. Por exemplo, cada sub-rotina examina o efeito da variacao da TIT para cada variavel es-
pecifica, como o nimero de Mach, a altitude, a razao de bypass, as razoes de pressao do fan,
LPC e HPC. Essas sub-rotinas permitem investigar o impacto de cada variavel de entrada no
desempenho geral do motor.

Dentro de cada sub-rotina, o c6digo realiza uma série de calculos para modelar o compor-
tamento do motor numa determinada condicao de operacao. Inicialmente, sao calculadas a
pressao e a temperatura de estagnacao apos o fan e o compressor, o que fornece informacoes
sobre o estado do caudal do fluido de trabalho nesses estagios. De seguida, é introduzida
a TIT previamente definida e os calculos subsequentes levam em consideragao esse valor
especifico.

Uma etapa importante no c6digo é o balanco energético das turbinas, onde ocorrem calculos
adicionais para determinar a pressao e a temperatura de estagnacao ap0s as turbinas. Essas
grandezas sao essenciais para entender o desempenho térmico do motor e suas caracteristi-
cas especificas em relacao as variaveis de entrada analisadas.

O cddigo também avalia se ha bloqueio na tubeira fria e quente, o que afeta diretamente
o processo de expansao do ar. Se o bloqueio ocorrer, o ar é expandido a pressao critica,
resultando numa temperatura na tubeira correspondente a temperatura critica. Caso nao
haja bloqueio, o ar é expandido a pressao ambiente, resultando numa temperatura na saida
da tubeira igual a temperatura ambiente. Essas condicoes sao determinadas por meio de
verificacoes logicas no codigo.

Por fim, o cédigo realiza o calculo da tracao especifica, tracao e consumo especifico. Essas
grandezas sao de grande importancia para avaliar o desempenho geral do motor em cada
configuracao especifica analisada.

Em resumo, o cédigo desenvolvido, através de uma sequéncia de etapas bem definidas, si-
mula as diferentes condi¢des operacionais dentro do motor e analisa o seu desempenho em
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relacdo a varias variaveis de entrada.

A implementacao acima descrita seguiu a logica demonstrada nos fluxogramas abaixo (figu-

ras 4.2 € 4.3).
Definicdo dos dados do motor

Fungdo do estudo paramétrico com varia¢do da variavel
de entrada TIT

Funcdo do estudo paramétrico com varia¢do da variavel
de entrada Mach de Voo, para varias TIT

Funcdo do estudo paramétrico com varia¢do da variavel
de entrada Altitude, para varias TIT

Fungdo do estudo paramétrico com variagdo da variavel
de entrada Razao de Bypass, para varias TIT

Funcdo do estudo paramétrico com varia¢do da variavel
de entrada Razao de Pressées do Fan, para varias TIT

Funcdo do estudo paramétrico com varia¢do da variavel
de entrada Razao de Pressdes do LPC, para varias TIT

Fungdo do estudo paramétrico com varia¢do da variavel
de entrada Raz&do de Press&es do HPC, para varias TIT

Exportac¢do dos graficos.

Figura 4.2: Fluxograma do c6digo implementado
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Leitura das variaveis de entrada

Definicdo das condi¢des de operacao

v

Célculo da pressao e temperatura
de estagnacéo apds o fan e compressor

v

Introducdo da TIT
previamente definida

v

Célculo da pressao e temperatura
de estagnacédo ap6s o fan e compressor

v

Balanco energético das turbinas

v

Célculo da pressao e temperatura
de estagnagao apos as turbinas

Bloqueio na tubeira fria?

Verdadeiro Falso
Expansao do ar da tubeira fria a pressao critica Expansao do ar da tubeira fria a pressdo ambiente
Temperatura na tubeira fria = Tempratura critica Temperatura na tubeira fria = Tempratura ambiente

Bloqueio na tubeira quente?

Verdadeiro

Expansao do ar da tubeira quente a pressao critica Expansao do ar da tubeira quente a pressao ambiente
Temperatura na tubeira quente = Tempratura critica | | Temperatura na tubeira quente =Tempratura ambiente

Célculo da Tracao Especifica,
da Tracao e do Consumo Especifico.

Figura 4.3: Fluxograma da funcao implementada
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Capitulo 5

Resultados

5.1 Influéncia da Variacao da Altitude

Para estudar a influéncia da varia¢ao da altitude, variou-se a pressao e temperatura ambiente
em funcao da altitude, e todos os outros parametros foram fixados em condicoes de cruzeiro,
considerando-se um ntmero de Mach de o.7.

Quanto se aumenta a altitude do voo, o desempenho do motor é diretamente afetado uma
vez que, conforme visto anteriormente, ha uma diminuicao da pressao atmosférica e por
consequéncia da massa especifica do ar admitido.

Assim, a medida que a altitude aumenta, a tracdo diminui, conforme se verifica na figura
5.1. Isto deve-se a uma reducdo do caudal massico do ar admitido, o que significa que ha
menos oxigénio disponivel para a queima do combustivel. Como resultado, a quantidade
de combustivel que pode ser queimada é reduzida, o que leva a uma reducao na forca que
o motor pode gerar. A tracdo especifica também diminui com a altitude, ja que o caudal
massico de ar que entra no motor é menor, tal como se vé na figura 5.2.

Ja o TSFC aumenta com a altitude, conforme se verifica na figura 5.3. Com efeito, a reducao
da massa especifica do ar significa que é necessario aumentar a taxa de fluxo de combustivel
para manter a proporcao de ar-combustivel necessaria para a combustao ideal. Como o cau-
dal massico de ar que entra no motor é reduzido, a eficiéncia de combustao também pode ser
afetada, o que leva a um aumento no consumo de combustivel.

Outro fator que afeta o desempenho do motor em altitudes elevadas é o nimero de Mach do
ar admitido. A medida que a aeronave sobe em altitude, a velocidade do som diminui e, por
conseguinte, o nimero de Mach do motor aumenta. Isso pode ter um impacto na velocidade
do escape, pois a velocidade do escape € limitada pelo Mach do ar na admissao.
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Figura 5.1: Variagao da tragdo com a altitude para varias TIT.
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Figura 5.2: Variacao da tracao especifica com a altitude, para varias TIT.
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Figura 5.3: Varia¢ao do TSFC com a altitude, para varias TIT.
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5.2 Influéncia da Variacao do Nimero de Mach de Voo

Para estudar a influéncia da variacao do nimero de Mach, todos os outros parametros foram
fixados em condicoes de cruzeiro, considerando-se uma altitude de 10 500 m.

O aumento do niimero de Mach de voo tem efeitos significativos no desempenho do motor,
nomeadamente a diminuicao da tracao e o aumento do consumo especifico de combustivel
(TSFC).

A medida que a velocidade de voo aumenta, o ar que é admitido no motor é comprimido a
pressao e temperatura mais elevadas. Isto leva a uma reducdo na massa especifica do ar,
o que significa que o caudal méssico de ar que é admitido no motor € menor. Como resul-
tado, a quantidade de ar que entra no motor, e assim a quantidade de ar que é comprimido
e combustivel queimado, diminui.

Essa reducdo na quantidade de ar admitido afeta a tragdo gerada pelo motor, conforme se
verifica nas figuras 5.4 € 5.5. A quantidade de energia disponivel para produzir a tracao é me-
nor porque ha menos ar disponivel para a combustao, reduzindo a eficiéncia da combustao.
A medida que a velocidade de voo aumenta ainda mais, a tracdo gerada pelo motor diminui
ainda mais, tornando-se cada vez mais dificil para a aeronave contrariar as forcas de arrasto,
e consequentemente manter a velocidade de voo.

Além disso, o aumento da temperatura do ar comprimido também pode levar a um aumento
no consumo especifico de combustivel (TSFC), visivel na figura 5.6. Isso ocorre porque existe
um menor caudal massico de ar, e consequentemente ha uma menor quantidade de com-
bustivel queimado. Isto pode ser particularmente problemético em altitudes elevadas, onde
a massa especifica do ar é baixa e a quantidade de ar que entra no motor ¢ intrinsecamente
reduzida.

Em resumo, o aumento do nimero de Mach de voo num turbofan pode levar a uma dimi-
nuicao na tragao gerada pelo motor e a um aumento no consumo especifico de combustivel
(TSFC). Tal sucede porque a quantidade de ar que entra no motor vai sendo cada vez mais
reduzida a medida que a velocidade de voo aumenta, o que resulta numa reducao na quanti-
dade de energia disponivel para produzir tracao. Além disso, a temperatura mais alta do ar
comprimido também pode levar a um aumento no consumo de combustivel para manter a
tracdo necessaria.
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Figura 5.4: Variacdo da tracdo com o nimero de Mach, para varias TIT.
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Figura 5.5: Variacdo da tracao especifica com o nimero de Mach, para varias TIT.
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5.3 InfluénciadaVariacaodaTemperaturade Entrada daTur-
bina

Para estudar a influéncia da variacao da TIT, todos os outros parametros foram fixados em
condicoes de cruzeiro, considerando-se uma altitude de 10 500 m e um nimero de Mach de
0.7.

A medida que a TIT aumenta, o desempenho do motor é afetado de varias maneiras, nome-
adamente com o aumento da tracdo gerada e o aumento do consumo especifico de combus-
tivel.

Quando a TIT aumenta, a temperatura dos gases de escape que escoam pela turbina também
aumenta. Essa temperatura mais alta reflete-se num aumento da energia cinética dos gases
de escape e, portanto, verifica-se um aumento da velocidade da turbina. Este aumento da
velocidade resulta num aumento na tracao gerada pelo motor, uma vez que maior velocidade
da turbina significa mais energia para girar as pas do compressor, o que leva a uma maior
compressao do ar para a queima de combustivel e, portanto, aumento da tracao, tal como se
verifica nas figuras 5.7 e 5.8.

No entanto, o aumento da TIT também leva a um aumento no consumo especifico de combus-
tivel (TSFC), conforme se verifica na figura 5.9. Isso ocorre porque o aumento da tempera-
tura leva a uma maior taxa de combustao, o que significa que € necessaria maior quantidade
de combustivel para que a razao ar-combustivel necessaria para a queima seja ideal. Porém,
se a TIT for muito alta, a combustao pode ocorrer muito rapidamente, causando uma explo-
sdo em vez de uma combustao controlada. Isso pode resultar em uma perda de eficiéncia do
motor, uma vez que nem todo o combustivel é queimado adequadamente para gerar tracao.

Além disso, o aumento da TIT também pode ter efeitos negativos na vida util do motor. As
temperaturas mais altas podem levar a fadiga térmica e mecanica, ou seja, a um maior des-
gaste dos componentes do motor, nomeadamente da camara de combustao e das pas da tur-
bina. Assim, um aumento do TIT pode levar a falhas prematuras. E, portanto, necessario
equilibrar cuidadosamente a TIT com a tragao e o consumo especifico de combustivel, tendo
em conta a vida til do motor, para maximizar o seu desempenho e durabilidade.
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5.4 Influéncia da Variacao da Razao de Bypass

Para estudar a influéncia da variacao da razao de bypass, todos os outros parametros foram
fixados em condi¢oes padrao da aeronave e de cruzeiro, considerando-se uma altitude de
10 500 m e um numero de Mach de 0.7.

Nesta seccao sao analisados os resultados obtidos para a variacao da razao de bypass.

Quando a razao de bypass aumenta, aumenta o caudal massico do escoamento frio (em torno
do nucleo do motor), havendo uma diminuicao na quantidade de ar que é comprimido e
queimado no nicleo do motor e, por conseguinte, do escoamento quente.

A diminuicao do caudal massico do escoamento quente reduz significativamente a energia
disponivel para gerar tracao. Adicionalmente, o caudal frio tende a ser menos energético do
que o caudal quente, o que leva a uma reducao na eficiéncia geral do motor. Assim, com o
aumento da razao de bypass, hd uma diminuicao da Tracao e da Tragdo Especifica, conforme
se pode verificar nas figuras 5.10 e 5.11.

Seguindo a mesma logica, ao haver menor quantidade de ar a passar no nacleo do motor,

sera necessaria menos energia na queima do combustivel, o que leva a uma diminuicao do
TSFC, conforme se verifica na figura 5.12
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5.5 Influéncia da Variacao da Razao de Pressoes do LPC

Para estudar a influéncia da variacao da razao de pressées do LPC, todos os outros para-
metros foram fixados em condicoes padrao da aeronave e de cruzeiro, considerando-se uma
altitude de 10 500 m e um ntimero de Mach de o0.7.

A medida que a razdo de pressdes do LPC aumenta, aumenta a pressio do ar que entra no
HPC.

Por sua vez, um aumento na pressao do ar que entra no HPC resulta numa maior quantidade
de ar comprimido e queimado, o que leva a um aumento na tracao gerada pelo motor. Além
disso, um aumento na pressao do ar que entra no HPC pode melhorar a eficiéncia geral do
motor, o que pode levar a uma reduc@o no consumo especifico de combustivel (TSFC).

A medida que a pressio do ar que entra no HPC aumenta, a temperatura do ar também
aumenta devido a compressao adiabatica. Isso significa que o ar comprimido no HPC estd em
uma temperatura mais elevada, o que pode aumentar a eficiéncia do processo de combustao.
Quando o combustivel é adicionado ao ar comprimido, a queima é mais completa devido a
maior eficiéncia do processo de combustao, o que resulta em uma maior geracao de energia
e, portanto, em uma maior tragio gerada pelo motor.

Além disso, um aumento na razao de pressoes do HPC pode melhorar a eficiéncia do motor,
o que pode levar a uma reducao no consumo especifico de combustivel (TSFC).

Outro fator importante € que um aumento na pressao do ar que entra no HPC pode aumentar
a eficiéncia do compressor, o que leva a uma reducao na quantidade de energia necessaria
para comprimir o ar. Isso significa que menos energia é desperdicada no processo de com-
pressao, o que leva a uma redugio no consumo especifico de combustivel (TSFC). Além disso,
um compressor mais eficiente pode aumentar a pressao do ar que entra no HPC sem aumen-
tar a quantidade de trabalho necessaria para comprimir o ar.

Por fim, conclui-se que o aumento da razao de pressoes do LPC leva a um aumento na tracao

gerada pelo motor (figuras 5.13 € 5.14) e auma reducao no consumo especifico de combustivel
(TSFC) (figura 5.15).
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5.6 Influéncia da Variacao da Razao de Pressoes do HPC

Para estudar a influéncia da variacao da razao de pressoes do HPC, todos os outros para-
metros foram fixados em condicoes padrao da aeronave e de cruzeiro, considerando-se uma
altitude de 10 500 m e um ntimero de Mach de o0.7.

A razao de pressoes do HPC (compressor de alta pressao) € outro indicador importante do
desempenho do motor. Com efeito, um aumento da razao de pressées do HPC significa um
aumento da pressao do ar que entra na caimara de combustao, o que pode afetar diretamente
a tracdo do motor e o TSFC.

Na verdade, o aumento da pressdo do ar que é queimado na camara de combustao também
aumenta a sua massa especifica, permitindo que mais ar queime com a mesma quantidade
de combustivel. Isto resulta num aumento da tra¢ao para o motor.

Além disso, aumentar a razao de pressoes do HPC pode diminuir o TSFC do motor. Isso
ocorre porque aumentar a pressao do ar que entra na camara de combustao aumenta a efici-
éncia do processo de combustdo. Quanto maior a pressao do ar que entra na camara de com-
bustao, mais uniforme fica a mistura ar-combustivel, permitindo que o combustivel queime
completamente. Isso aumenta a producgao de energia por unidade de combustivel queimado,
potencialmente levando a uma reducao no TSFC. Além disso, aumentar a razao de pressoes
do HPC pode aumentar a eficiéncia do compressor, o que pode levar a uma diminui¢do no
TSFC.

Isso ocorre porque um compressor mais eficiente pode aumentar a pressao do ar que entra
na camara de combustiao sem aumentar significativamente a quantidade de energia neces-
saria para comprimir o ar. Como resultado, menos energia é desperdicada no processo de
compressao e o TSFC é reduzido.

Em resumo, aumentar a razao de pressoes do HPC de um motor turbofan leva a um aumento

da tracao do motor e diminuicao do TSFC, conforme se pode verificar, respetivamente, nas
figuras 5.16 e 5.18.
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Capitulo 6

Conclusao

6.1 Discussao dos Resultados

A simulacdao numérica de um motor turbofan é um processo muito complexo, o que exige
diversas simplificacoes. O modelo do motor é simplificado a partir de suas caracteristicas
principais, e as condi¢des da atmosfera sdo representadas através de modelos também sim-
plificados. Estas simplificacoes tém o objetivo de facilitar o processo de simulacao, mas tam-
bém podem, naturalmente, afetar a precisao dos resultados.

Apesar dessas simplificacoes, os resultados obtidos pela simulacao numérica do motor em
estudo encontram-se dentro do esperado quando comparados com os dados reais. Isso sig-
nifica que os principais parametros de desempenho do motor, como tra¢ao e consumo es-
pecifico de combustivel, apresentam valores semelhantes aos medidos no motor real. No
entanto, é importante ressaltar que esses resultados podem ter desvios em relacdo aos valo-
res reais, devido as simplificacoes realizadas no modelo matematico.

Outro fator que pode contribuir para desvios entre os resultados da simulacao e os dados reais
sao limitacoes do método utilizado. A simulacao numérica é uma ferramenta poderosa, mas
ela também tem suas limitagoes. O método utilizado neste estudo, para a simulac¢ao, nao leva
em conta todos os fenémenos fisicos que ocorrem no motor real, o que pode afetar a precisao
dos resultados. Além disso, as condicoes de fronteira e os dados de entrada utilizados na
simulacdo podem conter pequenos erros que afetam os resultados.

Em suma, os resultados obtidos pelo estudo paramétrico do motor estao dentro do esperado,
mas € preciso manter em consideracao que estes foram obtidos a partir de modelos simplifi-
cados e que ha limitagdes no método utilizado.

6.2 Trabalhos futuros

A partir desta dissertac¢ao é possivel identificar varias possibilidades de desenvolvimento de
trabalhos futuros.

Por exemplo, seria interessante aprofundar o estudo da influéncia de outros parametros de
entrada no desempenho do motor, além dos que foram considerados nesta dissertacao. Tal
pode ser alcancado pela realizacao de novas simulacoes que contemplem diferentes parame-
tros.
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Por outro lado, também seria possivel proceder a validacao dos resultados obtidos nesta dis-
sertacao por meio da comparacao com dados experimentais ou com simulacoes realizadas
com outros softwares de anéalise de motores (e.g. Gasturb). Com efeito, esse trabalho permi-
tiria avaliar a precisao das analises realizadas e identificar possiveis limitac6es do método uti-
lizado nesta dissertagdo. Além disso, seria possivel utilizar os resultados aqui obtidos como
ponto de partida para o desenvolvimento de modelos mais complexos que levem em conta
outros fend6menos, como a interacdo entre as turbinas e os compressores, por exemplo.

Outra possibilidade de trabalho futuro seria a implementa¢do de melhorias no modelo do
motor estudado nesta dissertacao, como a adicdo de componentes mais avancados que po-
dem melhorar o desempenho geral do motor. Além disso, poderia-se explorar a influéncia de
outras variaveis de projeto no desempenho do motor, como, por exemplo, a geometria dos
componentes do motor.

Adicionalmente, seria interessante estudar o comportamento do motor com temperaturas
de entrada na turbina (TIT) mais baixas, podendo-se assim compreender melhor o com-
portamento da tracao e do consumo especifico em condigdes de operacgio diferentes das de
cruzeiro.

Por fim, a aplicacao dos resultados obtidos na dissertacao para o design de um motor tur-
bofan otimizado também é uma possibilidade, embora complexa. Isso poderia envolver a
analise de trade-offs entre o desempenho e o custo de producao do motor, bem como a ava-
liacdo da viabilidade técnica e economica de diferentes op¢oes de design.
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Apéndices

Apéndice 1: Programa base

import numpy as np

import matplotlib.pyplot as plt

from parametricoV2 import parametricoV2

from ambiance import Atmosphere

# Condicoes de Voo
Ta = 250

pa = 0.3

MO = 0.8

h=10500

gammaC = 1.4
gammaH = 4/3

R =287 # J/kg*K
cpc = 1005 # J/kg*K
cph = 1148 # J/kg™K

Parametros de Funcionamento do Motor

FPR=1.3
piLPC = 2
piHPC = 10
Bpr =11
TIT = 1000
m_ a=560

999

Variacao do TIT
TITi=1000
TITf=2200
passo=100
TITv=TITi
VarTIT=(]
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linhas=]]
while TTTv<TITf:
[F,Fs, TSFC]=parametricoV2(MO0, pa, TITv,Ta,Bpr,FPR,piLPC, piHPC,m_ a)
linha—(TTTv,F,Fs,TSFC)
linhas.append(linha)
TITv+=passo

VarTIT=np.array(linhas)

Variacao do Mach

MO0i=0
MOf=0.85
MO0h=0.8
passo=0.1
MOv=MO0i
VarMach=[]
linhas=]]

TIT= np.linspace(1000, 2200, 5)
TITi=1000

TIT{=2200
passoTIT=(TIT{TITi)/5
TITv=TITi

while TITv<TITf:

MOv=MOi

while MOv<MOf:
atmosfera = Atmosphere(h)
av=atmosfera.speed_of sound
pav=atmosfera.density
Tav=atmosfera.temperature
mav=(pav*(10**5) /(R*Tav))*MOh*av*(3.141593%1.21)
[F,Fs, TSFC|=parametricoV2(MOv, pa, TITv,Ta,Bpr,FPR,piLPC, piHPC, m_ a)
linha=(TITv,MO0v,F Fs, TSFC)
linhas.append(linha)
MOv+=passo

TITv+=passoTIT

VarMach=np.array(linhas)
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s | Variagdo da Altitude
8 99979

83 | hi=1000

84 | hf=9000

85 | passo=900
86 | hv=hi

g7 | MOh=0.8
ss | Varh=[]

8o |linhas=][]|

90
ot |[lh=int(1+(hf-hi)/passo)
92

93 TITV:TITI

94

o5 | while TITv<TIT:

96 hv=hi

o7 while hv<hf:

08 atmosfera = Atmosphere(hv)

99 Tav = float(atmosfera.temperature)

100 pav = float(atmosfera.pressure)*10**(-5)

101 av=atmosfera.speed_ of sound

mav—(pav*(10%5) /(R*Tav))*MOh*av*(3.141593*1.21)
103 [F,Fs, TSFC]=parametricoV2(MOh, pav, TITv,Tav,Bpr,FPR piLPC, piHPC, mav)
104 linha=(TITv,hv,F Fs, TSFC)

105 linhas.append(linha)

106 hv+=passo

107 TITv+=passoTIT

108
wo | Varh=np.array(linhas)
2 | Variacao do BPR
13 R

us | BPRi=2
us | BPRf=15
ue | passo=1
17
us | BPRv=BPRIi
ug | VarBPR=]]
120 |linhas=]

121
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w2 | TITv=TITi
123
124 | while TITv<TITT:
125 BPRv=BPRIi

126 while BPRv<BPRf{:

127 [F,Fs, TSFC|=parametricoV2(MO0, pa, TITv,Ta,BPRv,FPR,piLPC, piHPC, m_ a)
128 linha=(TITv,BPRv,F Fs,TSFC)

129 linhas.append(linha)

130 BPRv+=passo

131 TITv+=passoTIT

132
133 | VarBPR=np.array(linhas)

134 | IBPR=int((BPRf{-BPRi)/passo)
135
136
137 | Variacao do FPR
138 oy
139 |FPRi=1.01
uo |FPRf=1.4

1 | passo=0.01
ye |FPRv=FPRi
us | VarFPR=[]
us | linhas=(]

145
ue | IFPR=int(1+(FPRf-FPRi)/passo)
147
us | TITv=TITi

o | while TITv<TITT:
150 FPRv=FPRi

151 while FPRv<FPRf{:

152 [F,Fs, TSFC|=parametricoV2(MO0, pa, TITv,Ta,Bpr,FPRv, piLPC, piHPC, m_ a)
153 linha=(TITv,FPRv,F,Fs, TSFC)

154 linhas.append(linha)

155 FPRv+=passo

156 TITv+=passoTIT

157
58 | VarFPR=np.array(linhas)
159

160

w1 | Variacao do LPC

163 LPC1:1()
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w64 |LPCf{=2.5

165 | passo=0.05
w6 | LPCv=LPCi
o | VarLPC=]]
w68 |linhas=[]

169
o | TITv=TITi

i [ILPC=int(1+(LPCf-LPCi) /passo)
172
73 | while TITv<TITf:

174 LPCv=LPCi

175 while LPCv<LPCf:

176 [F,Fs, TSFC]=parametricoV2(MO0, pa, TITv,Ta,Bpr,FPR, LPCv, piHPC, m_ a)
. linha—(TTTv,LPCv,F Fs, TSFC)

178 linhas.append(linha)

179 LPCv-+=passo

180 TITv+=passoTIT

82 | VarLPC=np.array(linhas)
183
184
85 | Variagao do HPC
186 nr
1; |HPCi=1.0

188 | HPCf=25

189 | passo=0.5

1wo | HPCv=HPCi

w01 | VarHPC=]

12 |linhas=]]

w3 | IHPC=int(1+(HPC{-HPCi)/passo)
104 | TITv=TITi

195
w6 | while TITv<TITHf:

197 HPCv=HPCi

198 while HPCv<HPCHf:

199 [F,Fs, TSFC]=parametricoV2(MO0, pa, TITv,Ta,Bpr,FPR, piLPC, HPCv, m_ a)
200 linha=(TITv,HPCv,F,Fs, TSFC)

201 linhas.append(linha)

202 HPCv+=passo

203 TITv+=passoTIT

204

205 | VarHPC=np.array(linhas)
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206
207
208
209 Gréﬁcos

210

a2 | plt.style.use('bmh’)
213
214
215 | "Variacao do TIT - Tragao”

a6 | TIT = VarTIT[:,0]

2y |fig, ax = plt.subplots()

a8 |ax.grid()

a9 |ax.plot(TIT, VarTIT[:,1], 'b')

220 | ax.set_xlabel('TIT [K]")

221 |ax.set_ylabel('Tracao [N]')

2 |ax.grid()

223 | ax.legend();

224 | fig.savefig("vTIT _T.pdf”, bbox_inches='"tight")
225
226 | "Variagao do TIT - Fs”

27 | TIT = VarTIT[:,0]

28 | fig, ax = plt.subplots()

220 |ax.grid()

230 |ax.plot(TIT, VarTIT[:,2], 'b")

a3 |ax.set_ xlabel("TIT [K]')

232 |ax.set__ylabel('Fs [N /kg.s|")

233 | plt.ticklabel format(style="'sci', axis="y', scilimits=(0,0))
234 |ax.grid()

235 |ax.legend();

236 | fig.savefig("vTIT Fs.pdf”, bbox_inches='tight")

238 | "Variacao do TIT - TSFC”

239 | TIT = VarTIT[:,0]

240 |fig, ax = plt.subplots()

s |ax.grid()

242 | ax.plot(TIT, VarTIT[:,2], 'b")

a3 |ax.set_xlabel('TIT [K]')

aaa | ax.set_ylabel('TSFC [mg/N.s|")

245 | plt.ticklabel format(style='sci', axis='y', scilimits=(0,0))
a6 | ax.grid()

27 |ax.legend();
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248

250
251
252
253

254

259
260
261
262
263
264
265
266
267
268
269
270
271

272

275
276
277

278

280

284
285
286
287
288

289

fig.savefig("vTIT TSFC.pdf”, bbox_ inches='tight')

7N

BPR

"Tragao”
BPR=VarBPR|0:IBPR-1,1]
fig, ax = plt.subplots()

ax.grid()

ax.plot(BPR, VarBPR[0:IBPR-1,2], 'b', label="TIT = ' | str(TIT[0]) + 'K')

ax.plot (BPR, VarBPR[IBPRIBPR*2-1,2], ', label="TIT = ' + str(TIT[1]) + ' K')
ax.plot(BPR, VarBPR[IBPR*2:3*IBPR-1,2], 'g', label="TIT = ' + str(TIT[2]) + ' K")
ax.plot(BPR, VarBPR[3*IBPR:4*IBPR-1,2], 'c¢', label="TIT ="' + str(TIT[3]) + ' K")
ax.plot(BPR, VarBPR[IBPR*4:5*IBPR-1,2], 'm', label="TIT = ' + str(TIT[4]) + ' K")

ax.set_ xlabel('Razao de Bypass')
ax.set__ylabel('Tragao [kN]")

ax.grid()

ax.legend();

fig.savefig("vBPR__T.pdf”, bbox__inches='tight")

Rg”
fig, ax = plt.subplots()

ax.grid()

ax.plot(BPR, VarBPR[0:IBPR-1,3], 'b', label="TIT ="' + str(TIT[0]) + ' K")
ax.plot(BPR, VarBPR[IBPR:IBPR*2-1,3], 'r', label='"TIT = ' + str(TIT[1]) + 'K")
ax.plot(BPR, VarBPR[IBPR*2:3*IBPR-1,3], 'g', label="TIT = ' + str(TIT[2]) + ' K')
ax.plot(BPR, VarBPR[3*IBPR:4*IBPR-1,3], 'c', label="TIT ="' + str(TIT[3]) + ' K")
ax.plot(BPR, VarBPR[IBPR*4:5*IBPR-1,3], 'm', label='TIT = ' + str(TIT[4]) + ' K')
ax.set_ xlabel('Razao de Bypass')

ax.set__ylabel('Fs [N /kg.s|")

plt.ticklabel format(style="'sci', axis='y', scilimits=(0,0))

ax.grid()

ax.legend();

fig.savefig("vBPR_ Fs.pdf”, bbox__inches='tight")

"TSFC”

fig, ax = plt.subplots()

ax.grid()

ax.plot(BPR, VarBPR[0:IBPR-1,4], 'b', label="TIT ="' + str(TIT[0]) + ' K')
ax.plot(BPR, VarBPR[IBPR:ABPR*2-1,4], ', label="TIT = ' + str(TIT[1]) + ' K')
ax.plot(BPR, VarBPR[IBPR*2:3*IBPR-1,4], 'g', label="TIT = ' + str(TIT[2]) + ' K')
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290

291

292

301

302

303

304

305

306

307

308

309

310

313

314

315

316

317

318

319

320

321

322

323

324

325

326

327

328

329

330

331

ax.plot(BPR, VarBPR[3*IBPR:4*IBPR-1,4], 'c', label="TIT = ' + str(TIT[3]) + ' K')
ax.plot(BPR, VarBPR[IBPR*4:5*IBPR-1,4], 'm’, label="TIT = ' + str(TIT[4]) + ' K')
ax.set_ xlabel('Razao de Bypass')

ax.set_ylabel('"TSFC [mg/N.s|")

plt.ticklabel format(style="'sci', axis="y', scilimits=(0,0))

ax.grid()

ax.legend();

fig.savefig("vBPR__TSFC.pdf”, bbox__inches="tight")

FPR

FPR=VarFPR|[0:IFPR-1,1]
"Tragao”

fig, ax = plt.subplots()

ax.grid()

ax.plot(FPR, VarFPR[0:IFPR-1,2], 'b', label='TIT = ' + str(TIT[0]) + ' K')
ax.plot(FPR, VarFPR[IFPRAFPR*2-1,2], 't', label="TIT = ' + str(TIT[1]) + ' K')
ax.plot(FPR, VarFPR[IFPR*2:3*IFPR-1,2], 'g', label='TIT = ' + str(TIT[2]) + ' K')
ax.plot(FPR, VarFPR[3*IFPR:4*IFPR-1,2], 'c', label="TIT = ' + str(TIT[3]) + ' K')
ax.plot(FPR, VarFPR[IFPR*4:5*IFPR-1,2], 'm’, label="TIT = ' + str(TIT[4]) + ' K')

ax.set_ xlabel('Razao de Compressao do fan')
ax.set__ylabel('Tracao [kN]")

ax.grid()

ax.legend();

fig.savefig("vFPR_T.pdf”, bbox__inches='tight")

g
fig, ax = plt.subplots()

ax.grid()

ax.plot(FPR, VarFPR[0:IFPR-1,3], 'b', label="TIT = ' + str(TIT[0]) + ' K")
ax.plot(FPR, VarFPR[IFPRAFPR*2-1,3], 'r', label="TIT = ' + str(TIT[1]) + ' K')
ax.plot(FPR, VarFPR[IFPR*2:3*IFPR-1,3], 'g', label="TIT = ' 4 str(TIT[2]) + ' K')
ax.plot(FPR, VarFPR[3*IFPR:4*IFPR-1,3], 'c', label="TIT = ' + str(TIT[3]) + ' K')
ax.plot(FPR, VarFPR[IFPR*4:5*IFPR-1,3], 'm', label="TIT = " + str(TIT[4]) + ' K')

ax.set_ xlabel('Razao de Compressao do fan')
ax.set_ylabel('Fs [N/kg.s]")

plt.ticklabel format(style="'sci', axis="y', scilimits=(0,0))
ax.grid()

ax.legend();

fig.savefig("vFPR_ Fs.pdf”, bbox_ inches="tight'")
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373

77TSFC77
fig, ax = plt.subplots()

ax.grid()

ax.plot(FPR, VarFPR[0:IFPR-1,4], 'b', label="TTT = ' + str(TIT[0]) + ' K')
ax.plot(FPR, VarFPR[IFPR:FPR*2-1,4], ', label="TTT = ' + str(TIT[1]) +
ax.plot(FPR, VarFPR[IFPR*2:3*IFPR1,4], 'g', label="TTT = ' + str(TIT[2])
ax.plot(FPR, VarFPR[3*IFPR:4*IFPR-1,4], ' ', label='TIT = ' + str(TIT[3])
ax.plot(FPR, VarFPR[IFPR*4:5*IFPR-1,4], 'm', label="TIT = " + str(TIT[4])

ax.set_ xlabel('Razao de Compressao do fan')
ax.set_ylabel('TSFC [mg/N.s|")

plt.ticklabel format(style="'sci', axis="y", scilimits=(0,0))
ax.grid()

ax.legend();

fig.savefig("vFPR_TSFC.pdf”, bbox__inches="'tight")

"Tragao”

h=Varh[0:1h-1,1]

fig, ax = plt.subplots()

ax.grid()

ax.plot(h, Varh[0:1h-1,2], 'b", label="TIT =" + str(TIT[0]) + ' K' )
ax.plot(h, Varh[lh:Ih*2-1,2], 't', label="TIT ="' + str(TIT[1]) + ' K')

( [1h*2:3*Ih-1,2], 'g', label="TIT = " + str(TIT[2]) + ' K")
( [ ]

ax.plot(h, Varh +
ax.plot(h, Varh[3*1h:4*1h-1,2], 'c', label="TIT = " + str(TIT[3]) + ' K')
ax.plot(h, Varh[lh*4:5%1h-1,2], 'm', label="TIT = ' + str(TIT[4]) + ' K")

ax.set_ xlabel('Altitude [m]")
ax.set__ylabel('Tragao [kN]")

ax.grid()

ax.legend();

fig.savefig("vh_ T.pdf”, bbox_inches="'tight')

"Rg”
fig, ax = plt.subplots()

ax.grid()

ax.plot(h, Varh[0:1h-1,3], 'b', label="TIT = ' + str(TIT[0]) + ' K")
ax.plot(h, Varh[lh:1h*2-1,3], 'r', label="TIT = ' + str(TIT[1]) + ' K')
ax.plot(h, Varh[lh*2:3%1h-1,3], 'g', label="TIT ="' + str(TIT[2]) + ' K")
ax.plot(h, Varh[3*1h:4*Ih-1,3], '¢', label="TIT = ' + str(TIT[3]) + ' K')
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sa | ax.plot(h, Varh[lh*4:5%1h-1,3], 'm', label='TIT = ' 4 str(TIT[4]) + ' K')
w5 |ax.set_xlabel('Altitude [m]")

s |ax.set_ylabel('Fs [N/kg.s]")

s77 | plt.ticklabel format(style='sci', axis="y', scilimits=(0,0))

a8 |ax.grid()

a0 |ax.legend();

380 |fig.savefig("vh_Fs.pdf”, bbox_inches="'tight')

381
;82 | "TSFC”

ss3 | fig, ax = plt.subplots()
384 | ax.grid()

385 |ax.plot(h, Varh[0:1h-1,4], 'b', label="TIT ="' + str(TIT[0]) + ' K")

86 |ax.plot(h, Varh[lh:lh*2-1,4], 't', label="TIT = " + str(TIT[1]) + ' K')

387 |ax.plot(h, Varh[lh*2:3%1h-1,4], 'g', label="TIT = ' + str(TIT[2]) + ' K')
88 |ax.plot(h, Varh[3*1h:4*lh-1,4], 'c', label="TIT = " + str(TIT[3]) + ' K')
380 |ax.plot(h, Varh[lh*4:5*%1h-1,4], 'm', label="TIT ="' + str(TIT[4]) + ' K")

30 |ax.set_xlabel('Altitude [m]")

;01 |ax.set_ylabel('"TSFC [mg/N.s|")

392 | plt.ticklabel format(style='sci', axis="y', scilimits=(0,0))
03 |ax.grid()

304 | ax.legend();

305 |fig.savefig("vh_TSFC.pdf”, bbox__inches='tight')

396
397
BRI
398
9799
400
401
402 ”Tragzio”

403 |HPC=VarHPC[0:47,1]

404 |fig, ax = plt.subplots()

s05 | ax.grid()

406 | ax.plot(HPC, VarHPC[0:47,2], 'b', label="TIT = ' + str(TIT[0]) + ' K")

407 |ax.plot(HPC, VarHPC[48:95,2], 't', label="TIT = ' + str(TIT[1]) + ' K")
(HPC, VarHPC[96:143,2], 'g', label="TIT = ' + str(TIT[2]) + ' K')

s00 |ax.plot(HPC, VarHPC[144:191,2], '¢', label="TIT = " + str(TIT[3]) + ' K')

so | ax.plot(HPC, VarHPC[192:239,2], 'm', label="TIT = ' + str(TIT[4]) + ' K")

m |ax.set_xlabel('Razao de Compressao do HPC')

408 |ax.plot

sz |ax.set_ylabel('Tracao [kN]")

a3 |ax.grid()

a4 |ax.legend();

w5 | fig.savefig("vHPC__T.pdf”, bbox_ inches="tight")
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77];¥377
HPC=VarHPCJ[0:47,1]
fig, ax = plt.subplots()

ax.grid()

ax.plot(HPC, VarHPC[0:47,3], 'b', label="TIT = ' + str(TIT[0]) + ' K" )
ax.plot(HPC, VarHPC[48:95,3], 't', label="TIT ="' + str(TIT[1]) + ' K" )
ax.plot(HPC, VarHPC[96:143,3], 'g', label="TIT = ' + str(TIT[2]) + ' K')
ax.plot(HPC, VarHPC[144:191,3], 'c', label="TIT = " + str(TIT[3]) + ' K')

ax.plot(HPC, VarHPC[192:239,3], 'm', label="TIT = ' + str(TIT[4]) + ' K')
ax.set_ xlabel('Razao de Compressao do HPC')

ax.set__ylabel('Fs [N /kg.s]")

plt.ticklabel format(style="'sci', axis='y', scilimits=(0,0))

ax.grid()

ax.legend();

fig.savefig("vHPC_Fs.pdf”, bbox__inches="'tight')

"TSFC”
HPC=VarHPC[0:47,1]
fig, ax = plt.subplots()

ax.grid()

ax.plot(HPC, VarHPC[0:47,4], 'b", label="TIT = ' + str(TIT[0]) + ' K')
ax.plot(HPC, VarHPC[48:95,4], 't', label="TIT = ' + str(TIT[1]) + ' K')
ax.plot(HPC, VarHPC[96:143,4], 'g', label="TIT = ' + str(TIT[2]) + ' K')
ax.plot(HPC, VarHPC[144:191,4], 'c', label="TIT = ' + str(TIT[3]) + ' K")

ax.plot(HPC, VarHPC[192:239,4], 'm', label="TIT = ' + str(TIT[4]) + ' K')
ax.set_ xlabel('Razao de Compressao do HPC')

ax.set_ylabel('TSFC [mg/N.s|")

plt.ticklabel format(style='sci', axis='y', scilimits=(0,0))

ax.grid()

ax.legend();

fig.savefig("vHPC__TSFC.pdf”, bbox__inches='tight")

LPC

7NN

"Tragao”
LPC=VarLPC|[0:30,1]
fig, ax = plt.subplots()
ax.grid()
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w8 |ax.plot(LPC, VarLPC[0:30,2], 'b', label="TIT = ' 4 str(TIT[0]) + ' K")
s | ax.plot(LPC, VarLPC[31:61,2], 'r', label="TIT = " + str(TIT[1]) + ' K")
w0 |ax.plot(LPC, VarLPC[62:92,2], 'g', label="TIT = ' + str(TIT[2]) + ' K')
w61 |ax.plot(LPC, VarLPC[93:123,2], 'c¢', label="TIT = ' + str(TIT[3]) + ' K")
462 |ax.plot(LPC, VarLPC[124:154,2], 'm', label="TIT = " + str(TIT[4]) + ' K')
w3 |ax.set_xlabel('Razao de Compressao do LPC')

w64 |ax.set_ylabel('Tracao [kN]')

465 | ax.grid()

w66 | ax.legend();

47 |fig.savefig("vLPC_ T.pdf”, bbox__inches='tight")

468

460 | 'FS”

w0 | LPC=VarLPC[0:30,1]

s |fig, ax = plt.subplots()

a2 |ax.grid()

w3 |ax.plot(LPC, VarLPCJ[0:30,3], 'b', label="TIT = ' + str(TIT[0]) + ' K")
s |ax.plot(LPC, VarLPC[31:61,3], 't', label="TIT = ' + str(TIT[1]) + ' K")
a5 |ax.plot(LPC, VarLPC[62:92,3], 'g', label='TIT = ' 4 str(TIT[2]) + ' K")
w6 |ax.plot(LPC, VarLPC[93:123,3], 'c', label="TIT = ' + str(TIT[3]) + ' K")

477 |ax.plot(LPC, VarLPC[124:154,3], 'm', label='TIT = ' + str(TIT[4]) + ' K")
w8 |ax.set_xlabel('Razao de Compressao do LPC')

4o |ax.set_ylabel('Fs [N /kg.s]")

480 | plt.ticklabel format(style='sci', axis='"y', scilimits=(0,0))

s |ax.grid()

42 |axlegend();

s | fig.savefig("vLPC_Fs.pdf”, bbox_ inches="tight")

484
85 |"TSFC”

s6 | LPC=VarLPCJ0:30,1]

s7 | fig, ax = plt.subplots()

s |ax.grid()

489 |ax.plot(LPC, VarLPC[0:30,4], 'b", label="TIT = " + str(TIT[0]) + ' K" )
w0 | ax.plot(LPC, VarLPCI[31:61,4], 't', label="TIT = ' + str(TIT[1]) + ' K')
41 |ax.plot(LPC, VarLPC[62:92,4], 'g', label="TIT = " + str(TIT[2]) K')
42 |ax.plot(LPC, VarLPC[93:123/4], 'c', label="TIT = ' + str(TIT[3]) + ' K")
w03 |ax.plot(LPC, VarLPC[124:154,4], 'm', label="TIT = " + str(TIT[4]) + ' K')
w04 |ax.set_xlabel('Razdo de Compressao do LPC')

w05 |ax.set_ylabel("TSFC [mg/N.s|")

w6 | plt.ticklabel format(style='sci', axis="y', scilimits=(0,0))

47 |ax.grid()

w8 | ax.legend();

w9 | fig.savefig("vLPC_TSFC.pdf”, bbox_inches='"tight")
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Mach

"Tragao”
Mach=VarMach][0:8,1]
fig, ax = plt.subplots()

ax.grid()

ax.plot(Mach, VarMach[0:8,2], 'b', label="TIT = ' 4 str(TIT[0]) + ' K")
ax.plot(Mach, VarMach[9:17,2], 't', label="TIT = " + str(TIT[1]) + ' K')
ax.plot(Mach, VarMach[18:26,2], 'g', label="TIT = ' + str(TIT[2]) + ' K")
ax.plot(Mach, VarMach[27:35,2], 'c', label="TIT = ' + str(TIT[3]) + ' K')
ax.plot(Mach, VarMach[36:44,2], 'm', label="TIT = " + str(TIT[4]) + ' K")

ax.set_ xlabel('Mach')

ax.set__ylabel('Tragao [kN]")

ax.grid()

ax.legend();

fig.savefig("vMach_T.pdf”, bbox__inches='tight")

"Rg”
fig, ax = plt.subplots()

ax.grid()

ax.plot(Mach, VarMach[0:8,3], 'b', label="TIT = ' 4 str(TIT[0]) + ' K")
ax.plot(Mach, VarMach[9:17,3], 't', label="TIT = " + str(TIT[1]) + ' K')
ax.plot(Mach, VarMach[18:26,3], 'g', label="TIT = "' + str(TIT[2]) + ' K")
ax.plot(Mach, VarMach[27:35,3], 'c', label="TIT = ' + str(TIT[3]) + ' K')
ax.plot(Mach, VarMach[36:44,3], 'm', label="TIT ="' + str(TIT[4]) + 'K')
ax.set_ xlabel('Mach')

ax.set__ylabel('Fs [N /kg.s|")

plt.ticklabel format(style="'sci', axis='y', scilimits=(0,0))

ax.grid()

ax.legend();

fig.savefig("vMach_Fs.pdf”, bbox__inches="tight")

"TSEFC”

fig, ax = plt.subplots()

ax.grid()

ax.plot(Mach, VarMach[0:8,4], 'b', label="TIT = ' + str(TIT[0]) + ' K")
ax.plot(Mach, VarMach[9:17,4], 't', label="TIT = " + str(TIT[1]) + ' K')
ax.plot(Mach, VarMach[18:26,4], 'g", label="TIT = ' + str(TIT[2]) + ' K")
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ax.plot(Mach, VarMach[27:35,4], 'c¢', label="TIT = ' + str(TIT[3]) + ' K')
ax.plot(Mach, VarMach[36:44,4], 'm', label="TIT ="' + str(TIT[4]) + ' K")
ax.set_ xlabel('Mach")

ax.set_ylabel('"TSFC [mg/N.s|")

plt.ticklabel format(style="'sci', axis="y', scilimits=(0,0))

ax.grid()

ax.legend();

fig.savefig("vMach_TSFC.pdf”, bbox__inches='tight")

Apéndice 2: Funcao do Estudo Paramétrico

import math

# Condic¢oes de Cruzeiro
MO = 0.8

gammaC = 1.4

gammaH = 4/3

R =287 # J/kg*K

cpc = 1005 # J/kg*K
cph = 1148 # J/kg*K

deltapb = 0.05
deltaphn = 0
deltapcn = 0

Qnet = 49000%10**3
AHN = 1.0111

ACN = 3.5935

# Eficiéncias

etaS = 0.99
etaB = 0.99
etaN = 0.95
etaA = 0.98
etaF = 0.95
etaC = 0.91
etaT = 0.93

def parametricoV2(MO0,pa, TIT,Ta,Bpr,Fpr,LPCpr,HPCpr,m_ a):
a=math.sqrt(gammaC*R*Ta); #m/s
VO=MO*a
T02=Ta+(V0**2/(2%cpc));
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p02=pa™(1+etaA*(V0O**2/(2*cpc*Ta)))** (gammaC/(gammaC-1));

p03=Fpr*p02;
T03=T02*(p03/p02)**((gammaC-1)/(gammaC*etalF));

p04=LPCpr*p03;
T04=T03*(p04/p03)**((gammaC-1) /(gammaC*etaC));

p05=HPCpr*p04;
T05=T04*(p05/p04)**((gammaC-1)/(gammaC*etaC));

T06=TIT;
p06=p05-p05*deltapb;

f=(cph™T06-cpc*T05)/(etaB*Qnet-cph*T06);

T07=T06-((cpc*(T05-T04))/(cph™(1+f)*etaS));
p07=p06/((T06/T07)**(1/(etaT*(gammaH-1)/gammaH)));

T08=TO7-(((1+Bpr)/(1+f))*(cpc/cph)*(T03-T02)-(cpc/(cph*(1+f)))*(T04-T03)) /etasS;
p08=p07/((T07/T08)**(1/(etaT*(gammaH-1)/gammaH)));

p081=p08-deltaphn;

T081=TO08;
pC1=p081*((1-((1/etaN)*((gammaH-1)/(gammaH+1))))**(gammaH/(gammaH-1)));
TC1=T081/((gammaH+1)/2);

CCl=math.sqrt(gammaH*R*TC1);

if (p081/pa)<(p081/pC1):
p09=pa;
T09=T081-(etaN*T081*(1-(1/(p081/p09))**((gammaH-1)/gammaH)));
V09=math.sqrt(2*cph™(T081-T09));

else:
p09=pC1;
T09=TC1,
V09=CC1;

p031=p03-deltapcn;

T031=T03;
pC2=p031*((1-((1/etaN)*((gammaC-1)/(gammaC+1))))**(gammaC/(gammaC-1)));
TC2=(T031*2)/(gammaC+1);

CC2=math.sqrt(gammaC*R*TC2);
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if (p031/pa)<(p031/pC2):
pll=pa;
T11=T031-(etaN*T031*(1-(1/(p031/p1l))**((gammaC-1)/gammaC)));
V1l=math.sqrt(2*cpc*(T031-T11));

else:
pl1=pC2;
T11=TC2;
V11=CC2;

Fs=(Bpr/(1+Bpr))*V11+(1/(14Bpr))*(1+£)*V09-VO+((1+f) /(1+Bpr))*((R*T09)/( |
< p09*V09))*(p09-pa)+(Bpr/(1+Bpr))*((R*T11)/(p11*V11))*(pll-pa);

F=(Fs*m_a)*10%*-3;
m_h=m_ a/(1+Bpr);
m_f=f*m h;

TSFC=(m_ £*3600)/F;

return [F,Fs, TSFC|
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