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Resumen. El analisis exhaustivo del sistema de combustible de una aeronave bimotor se realizé en el
contexto de la certificacion de una modificacién consistente en el reemplazo de las plantas motrices
de la aeronave. Con el fin de demostrar que, el valor de presion con la que el sistema de combustible
de la aeronave alimenta a los motores se encuentra dentro del rango especificado por el fabricante de
los mismos, permitiendo esto condiciones de operacién segura dentro de la envolvente declarada en el
Manual de Operacién, se utiliza un método computacional de simulacién de flujo interno que permite
explorar de forma sistemadtica todas las condiciones de operacion posibles, a saber: altitudes de vuelo,
condiciones de potencia y velocidad de vuelo; para los combustibles permitidos y sus temperaturas de
trabajo admisibles. El método computacional utilizado permite explorar multiples escenarios y
obtener un amplio espectro de resultados utiles para lograr la certificacién de la modificacién. Con el
fin de validar el modelo del sistema de combustible algunos resultados se comparan con datos
obtenidos mediante ensayos en tierra y en vuelo. Los resultados quedan finalmente expresados como
funciones continuas de los pardmetros que mayor influencia tienen sobre la respuesta.

Keywords: Fuel System, Flowmaster®, Internal Flow, Twin Engine Aircraft.

Abstract. The exhaustive analysis of the fuel system of a twin-engine aircraft was performed in the
context of the certification of a modification consisting of the replacement of the aircraft power
plants. In order to show that the pressure value at which the aircraft engines are fed by the fuel
system, is within the thresholds specified by the engine manufacturer, allowing it safe operating
conditions within the flight envelope stated in the Operational Manual; a computational internal flow
simulation method is used to systematically explore every possible operating conditions, namely:
flight altitudes, power conditions and flight speed; for the allowed fuels at their allowable working
temperatures. The computational method used allows exploring multiple scenarios and obtain a wide
spectrum of useful results to achieve the certification of the modification. In order to validate the fuel
system model some results are compared with data obtained from ground and flight tests. Results are
finally expressed as continuous functions of the parameters which have the main influence on the
response.
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1 INTRODUCCION

Un sistema de combustible tiene como propdsito proveer flujo ininterrumpido de
combustible no contaminado independientemente de la actitud de la aeronave (Federal
Aviation Administration, 2018). A principios del siglo XX estos sistemas eran simples,
incluso esa simplicidad se mantiene en algunas aeronaves pequefias usadas por la comunidad
de la Aviacién General; en tales casos el tanque de combustible se encuentra a un nivel
superior al del motor, alimentado por gravedad a través de un solo conducto. La estimacién de
las performances de esta clase de sistemas es factible mediante cdlculos manuales o con la
ayuda de una hoja de célculo.

Para las aeronaves de transporte y militares la complejidad de los sistemas de combustible
es notable y juegan un rol critico en el disefo, certificacién y operaciéon de las mismas
(Langton, et al., 2009). En un proyecto que involucre mayores grados de complejidad, el
camino al éxito se transita mediante una aproximacion paso a paso a través de las fases y
actividades que involucran el proceso de disefio y desarrollo (Kundu, 2010). Las herramientas
y metodologias que se presentan en este trabajo contribuyen al desarrollo exitoso del que
habla Kundu.

1.1 Analisis del sistema de combustible

Como todo disefio, el mismo estd condicionado por los requerimientos y las regulaciones.

Para el proyecto al que aplica este andlisis los requerimientos se definen en los siguientes
términos: "La aeronave debe mantener las performances originales después de aplicada la
modificacién consistente en el cambio de planta motriz"; mientras que las regulaciones
aplicables establecen que, para todas las condiciones de operacion probables, "la planta de
potencia debe funcionar apropiadamente" (14 CFR FAR §23.2430). Las condiciones de
operacion probables son aquellas permitidas segin lo establecido en el Manual de
Operaciones de la aeronave.

El analisis exhaustivo del sistema de combustible consiste en investigar el flujo interno del
mismo con el fin de predecir valores de presion estética a la entrada del motor para todas las
condiciones de operacion probables.

El funcionamiento apropiado de la planta de potencia se garantizard siempre que los
valores de presion de combustible a la entrada del motor se encuentren dentro de los limites
mostrados en la Tabla 1, establecidos por el fabricante del motor.

Operacion normal Emergencia

e No debe ser menor a 5 psi por encima | Con las bombas de la aeronave
de la tensi6on de vapor verdadera del | inoperativas, la presion a la entrada del
combustible. motor debe ser tal que la relacion de
e No debe exceder los 50 psig, | presion vapor/liquido no exceda:
incluyendo transitorios y condicién de | ® 0.1 para operacidon continua.

corte. ® (0.3 durante mas de 10 horas después
de una recorrida general de la bomba
del motor.

Tabla 1: Valores de presién de combustible admisibles a la entrada del motor.
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1.2 Objetivo

El objetivo principal del anélisis que se desarrolla en este trabajo es demostrar que la
presion de combustible a la entrada de los motores de la aeronave modificada se halla dentro
de los valores especificados por el fabricante de los mismos, implicando esto que tras la
modificacién se cumple con los requerimientos de disefio y las regulaciones aplicables.

Es menester que tal demostracion se haga para:

e Las condiciones permitidas en el Manual de Operacion de la aeronave definidas por: El
rango completo de velocidades y altitudes de vuelo definidas por la envolvente de
operacion; condicion de potencia y factor de carga expresado en términos de aceleracion
de la gravedad.

e [os combustibles permitidos por el fabricante del motor

e Condicion de filtro bloqueado y limpio

¢ Niveles de combustible en tanques que varian entre el minimo permitido y maximo

2 METODOLOGIA

En virtud de que todo sistema de combustible opera bajo los principios de los sistemas con
flujo interno viscoso e incompresible, la prediccién del valor de presién en la zona que
interesa estudiar se obtiene mediante un modelo computacional para simulacién de flujo
interno basado en la Ec. (1), expresion correspondiente a la ecuacion de la energia aplicada a
un sistema de tuberias (Pritchard, 2011) expresada en términos de altura de presion.

(ﬂ+ali+zi)—(p—:+ag% -I-.zg)=h‘,-|-H:;,n—Hp (1)
rg 2g

Donde:

p1 = presion estdtica en el punto 1 del sistema

P2 = presion estdtica en el punto 2 del sistema

V, = velocidad media en la seccién del punto 1 del sistema

I, = velocidad media en la seccién del punto 2 del sistema

a; = factor de correccion para uso de velocidad media de fluido en la seccién del punto 1
del sistema

o, = factor de correccion para uso de velocidad media de fluido en la seccion del punto 2
del sistema

z; = altura del punto 1 del sistema respecto de una referencia

72 = altura del punto 2 del sistema respecto de una referencia

p = densidad del fluido

g = aceleracion de la gravedad

H; = pérdidas de carga mayores expresadas en términos de altura de presion

H,, = pérdidas de carga menores expresadas en términos de altura de presion

H, = incremento de altura de presion que aporta una bomba

Las pérdidas de carga mayores se deben a los efectos de friccién en flujos completamente
desarrollados en tubos de drea constante. Las pérdidas de carga menores resultan de entradas,
acoples, cambios de drea, etc. Las bombas son componentes que entregan energia al fluido. El
incremento de altura de presion debido a una bomba es parte de las performances de 1la misma;
se puede obtener mediante ensayos en banco o ser provisto por el fabricante

La sistematizacion del célculo de presiones y caudales en el sistema se logra reduciendo el
problema de flujo de fluidos en una red o circuito a la solucién de un conjunto de ecuaciones
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que deben ser resueltas en forma iterativa.

La prictica sugerida en las instrucciones de uso de Flowmaster® (Mentor Graphics, 2013)
para afrontar el andlisis del sistema de combustible consiste en aplicar la metodologia
descripta en la siguiente secuencia ordenada de pasos:

¢ Identificacion del problema

e Consideracion del sistema real mediante esquemas descriptivos del mismo.

e Construccion del modelo computacional.

e Relevamiento de los datos especificos de los componentes.

e Configuracion de las condiciones generales del modelo.

e Definicion de las simulaciones a ejecutar.

e Interpretacion de los resultados.

2.1 Identificacion del problema

Se debe verificar que, con la nueva planta de potencia instalada en la aeronave, la presion
de combustible a la entrada del motor se encuentre dentro de los rangos especificados por el
fabricante del motor para toda condicién de operacion permitida y probable.

Los parametros involucrados en el problema se muestran en la Figura 1, donde se
representa al sistema de combustible como una caja negra que procesa informacién que
ingresa a la misma y luego provee una salida.

Combustible

Nivel de comb. :
Altitud de vuelo _

Presién de
combustible ala

SISTEMADE EREEEEIECN
COMBUSTIBLE !

Velocidad de vuelo:

Cond. de potencia:

Salidas
(Respuestas)

Temp. del comb. :

Condicion del filtrg_

Entradas
(Parametros o Factores)

Factor de carga :

rdq

Figura 1: Modelo de caja negra del sistema de combustible de la aeronave.

2.2 Consideracion del sistema real

En la Figura 2 se presenta el esquema del sistema de combustible con el listado de sus
componentes.

Subsistema izquierdo Subsistema derecho Tanque de fuselaje
<,‘13 13 Tangue de ala

Comb. 12 Bomba de combustible

Aire 1 Instalacion en Vilvula no retorno

Llave de tres vias

Filtro

Sensor de presion

Unidad de Control de Combustible
Viélvula no retorno

10 Restrictor

11 Valvula de vuelo invertido

fuselaje

10

[F- R - T R R R

12 Acumulador de Vuelo Invertido

- \ \ ., 13 Vélvula no retorno
Instalacion en ala izquierda {: Instalacién en ala derecha 14 Vélvula no retorno

Figura 2: Esquema del sistema de combustible en operacién normal. Los subsistemas derecho e izquierdo son
idénticos e independientes.
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2.3 Construccion del modelo computacional

El software utilizado para el andlisis que tiene lugar en este trabajo es Flowmaster
V7Aerospace (FM V7.9.2.3 Build 2), denominado desde ahora en adelante como
Flowmaster® (https://www.mentor.com/products/mechanical/Flowmaster/Flowmaster/).

La Figura 3 muestra el modelo del sistema de combustible completo. Para evitar consumo
de tiempo y recursos computacionales, aprovechando la simetria del sistema, la simulacién se
realiza con un modelo simplificado basados en el sistema completo; tal modelo se muestra en
la Figura 4.

Figura 3: Modelo computacional completo.

1 B

P

33

Retomo sltanque de combusibe

Y Bomba sumegda
Tanque dealayde fuﬂéﬁ
Volumen total: ———‘0—-:/ /
Nivel maximo: 1472 mm S S

1 2% V_‘ — -]
- & ;
Vahula no reomo
. altanque de i
r 73 combustte A
%' Hacia Alimentacién Cuzada X-—* 2

Fitro s -
K=12.81 (impo) G '_Q—' '—;— :]
K=83.69 (bypass) @-—
LLAVE DE TRES VIAS
Pos.-1: Camdo

Pos0: Abem

" 'Pos.1: Alimentacin cuzada

Orificio del circuio
de venteo del motor

S
32 ——
3 37 % 23

Ny
v
L
1
}

A\ =
= = K"’“?’“’ |
I—_— MOTOR IZQUIERDO

Figura 4: Modelo computacional para simulacién del sistema de combustible durante alimentacién normal con
bomba.

2.4 Relevamiento de datos de componentes

En la Tabla 2 se encuentran los principales componentes del modelo computacional con los
datos para configuracién de los mismos. Los datos se toman de informacién provista por el
fabricante, performances minimas para mantenimiento, o ensayos en banco.
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2.5 Configuracion de las condiciones generales del modelo

Entre las condiciones generales se encuentra el criterio de convergencia, definido para
todas las simulaciones en 0.01 psia; y el valor inicial de caudal mésico propuesto, definido en
1000 PPH. Esto es necesario debido a que el método de resolucion que emplea el software de
célculo para resolver el sistema de ecuaciones que modela la red de tuberias es iterativo.

Componente Figura Datos Observaciones
Nivel de la base respecto de la
referencia:
A Z=1.644m. El componente
Tanque de Nivel de liquido en tanque: Zzllllifilhjf af ara
combustible " | h=0hasta 1.472 m. con dié; cones de
Presion en la superficie del
liquido: contorno.
PS = Patm.
Altura de presién nominal:
HR =23m L d
. Caudal nominal: pélr;(l)lrrr\lllZn:::es de
/_L - QR =387 PPH
Cljglr]?b:ﬁ([l)?e J ﬁ\ \j\ Velocidad de rotacién nominal: ?b]so\?;ba 3¢
’ E\J < og = 9300 rpm mezlliante ensyos
Rendimiento nominal: Y
N = 0.1 en banco.
Curva de performances.
Esta vélvula
A Presion de apertura: cumple la
Vilvula no 1 m, m, 2 | Por= 0.853 psi funcién de
retorno T * | Caida de presi6n a 360 L/h: presurizar al
- AP = 1.493 psi sistema de
combustible
Tuberfas ) _ | Ver Tabla 3.

Tabla 2: Principales componentes del modelo computacional del sistema de combustible.

LOFrii]md Di[a;;nr::l;ro ablz(l)lli (:Zi?;il] Cant. Observacion
0.61 10.31 0.0025 2
0.34 10.7 0.0025 2
2.72 10.7 0.0025 2
0.42 10.7 0.0025 2 Cafios de aluminio
0.88 8.41 0.0025 2
6.3 10.7 0.0025 1
1.15 10.7 0.0025 2
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0.305 4.5 0.0025 4
3.322 4.5 0.0025 2
1.072 8.41 0.0025 2
0.189 10.7 0.0025 2 Cafios de acero inoxidable en zona de
0.286 14 0.0025 2 | motor
095 127 0.025 5 Manguera: conexion al puerto de entrada
del motor
Manguera: conexion al puerto de venteo
0.25 5.4 0.025 2 de la unidad de control de combustible
del motor

Tabla 3: Parametros que definen la tuberia del sistema de combustible.

2.6 Definicion de las simulaciones a ejecutar

Para definir estas simulaciones se configuran estructuras de tratamiento factorial, que es
parte de la técnica de Disefio de Experimentos (DoE) (Oehlert, 2000).

El andlisis factorial consiste en definir tantas simulaciones como combinaciones posibles
de niveles de pardmetros de entrada se tengan. Los niveles son valores especificos de los
parametros de entrada, a saber:

e 4 tipos de combustibles (Jet B, Jet A, Jet A-1 y Av-Gas)

4 temperaturas de combustible que varian entre -18°C hasta 45°C

4 altitudes de vuelo que varian entre los 0 y 30000 ft

2 condiciones de filtro, bloqueado y limpio

4 valores de consumo de combustible que varian entre un minimo de 80 PPH hasta un
maximo de 600 PPH.

e 3 niveles de combustible en tanques que varian entre 0.1 m (nivel minimo) y 1.472 m

(tanques llenos)

De la combinacion de los pardmetros mencionados surgen 1536 simulaciones de flujo
incompresible estacionario que se programan en Flowmaster” para ser corridas en forma
automaética. De tales simulaciones se obtienen 1536 valores de presion a la entrada del motor
(ver Figura 6).

3 RESULTADOS

3.1 Comparacion entre ensayos y simulaciones

En la Figura 5 se presenta una comparacion entre nueve valores de presion a la entrada del
motor obtenidos mediante el sistema de adquisicion de datos de la aeronave utilizada como
prototipo para la certificacion y simulaciones realizadas con el modelo computacional de la
Figura 4 con componentes clave tales como la bomba de combustible y vélvula de
presurizacion del sistema configurado con los valores extremos de performances factibles de
ser obtenidos en la puesta a punto de los mismos.

Se puede apreciar mediante la Figura 5 la validez del modelo computacional.
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Presion [psia)
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—FEnsayo
10 Simulacion +
—Simulacion -

1 2 3 4 5 6 7 8 9

Figura 5: Comparacién entre resultados de ensayos y simulacién. Simulacién +: resultados obtenidos con datos
de componentes correspondientes a performances miximas. Simulacién -: resultados obtenidos con datos de
componentes correspondientes a performances minimas.

3.2 Valores de presion a la entrada del motor

De las 1536 simulaciones realizadas con el modelo computacional de la Figura 4,
utilizando las combinaciones de pardmetros mencionados en la seccion 2.6, se obtienen los
resultados mostrados en la Figura 6.

Todos los valores de presion a la entrada del motor obtenidos se encuentran por encima del

limite de presion requerido para que el motor pueda operar en forma segura.
60

50

40

30

Presién [psia]

20

. L
Limite inferior ALALAAAALALALAL : UJL[‘ Jl Lﬂf Ullrr' .JJ U'U

Nro. de Simulacion

Figura 6: Presion a la entrada del motor.

3.3 Efectos principales e interacciones

El estudio de los efectos principales y las interacciones es la parte de la técnica de Disefo
de Experimentos que permite entender la influencia de los pardmetros de entrada sobre los
resultados (Oehlert, 2000).

La Figura 7 y la Figura 8 se obtuvieron con las funciones maineffectsplot y
interactionplot de MATLAB. Estas funciones de MATLAB pertenecen a las
herramientas dedicadas especialmente a Disefio de Experimentos.
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Figura 8: Interacciones entre parametros para el caso de alimentacién normal con combustibles Jet A-1 o Jet A.

3.4 Superficies de respuesta

Las superficies de respuesta son modelos continuos utiles para describir la respuesta a
ciertos pardmetros o encontrar valores 6ptimos (NIST/SEMATECH, 2012).
La expresion general de las mismas estd dada por la Ec. (2).

m m m m
y=F8+ Z Bixi + Z Buxt + Z Z.Efjxij 2)
i=1 i=1 1

=1 'i.= .
Ji

Donde:

y = Pardmetro de salida

m = Cantidad de parametros de entrada

x;, xj = Parametro de entrada

Po = Valor medio general

Bi. Bi» P = Coeficientes de proporcionalidad de los pardmetros x;, x,-z y x; sobre la
respuesta.

En la Figura 9 se puede apreciar la superficie que muestra la variacion continua de la
presion a la entrada del motor en funcidn de la altitud de vuelo y el consumo de los mismos,
los pardmetros que mads influencia tienen sobre el resultado que estos producen.
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Figura 9: Superficie de respuesta para combustible Jet A-1. Temperatura del combustible 45°C.

4 CONCLUSIONES

La coherencia entre los resultados obtenidos mediante simulacién, y los datos de ensayos,
segln lo que se puede apreciar en la Figura 5; permiten entender que el modelo computacional
de la Figura 4 provee resultados vélidos para la certificaciéon de la modificacion.

El sistema de combustible de la aeronave, bajo condiciones de operacién normal, provee
combustible a la planta de potencia a una presion tal que se cumple con lo requerido por el
fabricante del motor para su operacion segura, ergo, cumple con lo requerido en 14 CFR FAR
§23.2430. Los resultados del andlisis exhaustivo del sistema de combustible expuestos en este
trabajo son la evidencia de cumplimiento, y los mismos pueden ser presentados a la Autoridad
Aerondutica.

Se dispone de un modelo continuo que permite calcular valores de presion a la entrada del
motor en funcidn de los principales pardmetros que los afectan.
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