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Turbofan a flussi miscelati od'l' R
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Il flusso secondario puo essere miscelato a valle in un mixer oppure

si puo avere anche un motore a flussi separati.
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Turbofan a flussi miscelati o815
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Il flusso secondario puo essere miscelato a valle in un mixer oppure

si puo avere anche un motore a flussi separati.

| turbofan a flussi miscelati sono spesso utilizzati per applicazioni
militari. Per ridurre il peso e la sezione frontale il rapporto di bypass e
notevolmente minore di quello utilizzati per gli aerei commerciali.

L'utilizzo di un post bruciatore € molto vantaggioso perché si ha a
disposizione una maggiore portata d'aria e, di conseguenza, un
maggiore aumento della spinta rispetto ad un turbogetto classico.
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Turbofan a flussi miscelati EuroJet EJ200

LOW PRESSURE COMPRESSOR

HIGH PRESSURE COMPRESSOR REHEAT SYSTEM

COMBUSTION SYSTEM VARIABLE EXHAUST NOZZLE

LOW PRESSURE TURBINE

HIGH PRESSURE TURBINE

GEARBOX AND OIL SYSTEM

DECMU

7/ Propulsione Aerospaziale — PA4 Ciclo Ab TF TP - astarita@unina.it 4



Turbofan a flussi miscelati QAL '
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Il nuovo componente da analizzare e il mixer che permette di
miscelare il gas freddo con quello caldo portandoli alla stessa

temperatura, stessa pressione e composizione.

Allingresso del mixer temperatura e velocita possono essere
discontinue mentre la pressione deve rispettare la condizione di Kutta
che impone l'uguaglianza delle pressioni.
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Turbofan a flussi miscelati odf x
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In un turbofan a flussi miscelati il mixer impone un legame ?ra
rapporto di bypass ed il rapporto di compressione nel Fan.
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Turbofan a flussi miscelati Qas—12

Dalla conservazione della massa si ha:
tiys -+ fiitg] = @it + (), = (@FEE ™, =gl
Mentre dalla conservazione dell'energia:
Myshiis + Mshes = Mehyg
Che puo essere risolta nell'incognita hyg/his = Ty
hie  Mys hiys hy - ATrTy/TeTy + -
M = = + =
v = = =
hes  [itg] ho hes  [iitg 1+a+f
Dove pero si deve ancora trovare un legame fra a e 7.

®
_T_f_‘___Wﬂﬁ tigen = (1 + ) g+ 1Ay

> Mixed-out gas properties
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Turbofan a flussi miscelati od'l: t;:g ,
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Oltre alla la condizione di Kutta (ps = p;5) Si suppone che le pressioni
di ristagno siano uguali (la turbina si adatta):

Pts = Pt1s

Che in forma adimensionale comporta:
Pts _ __ DPt1s

—— =T TMpTT, = 7de7Tf =

Pt2 Pt2

dove ms4 € legato alle eventuali perdite nel condotto. Supponendo che
mr sla noto, lI'equazione precedente permette di valutare il rapporto di
pressioni nella turbina:

TrqTls ke
Ty = - Tt =Ty Lo
T, =
Tew o ————
Tos L———

s | Hot stream
| Cold stream | i' cools down
| heats up\
| T
| 1 . » S




Turbofan a flussi miscelati W 5_TZ6™
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Dal bilancio di energia sull'albero si puo ricavare a:

Nmto (1 + f)(hes — hes) = mo(hes — hez) + amg(higs — hyy)
Ovvero in forma adimensionale:
Nm(L+ f)(heg — hes)/ho = (hes — hiz) /ho + a(hegz — hez) /ho
Nm(1+ A =173 = 7, [(Tc — D) + a7 — 1)]
da cui:
q = Mm(1+)A—1)13 —70:(7. — 1)
(77 — 1)
La determinazione della pressione di ristagno a valle del mixer puo

essere, in prima approssimazione valutata con un ulteriore parametro:
Pte _ DPte

Ty = =

Pts  DPtis
In realta m,, € il prodotto di due contributi, uno ideale che puo essere
determinato analiticamente ed un secondo legato alle perdite di carico.

Il bilancio di energia nel post bruciatore diventa:
(ms + mf.AB)ht7 — Mghte = mf.AB Qr.4BNAB
dove, come gia detto: mg = (1 + a + f)m,

Normalizzando la portata di combustibile rispetto alla portata d'aria
complessiva mg;,. = my(1 + a) sihacon fup = Mg 45/My;y:

1+a+f
1+a (he7 — hie) = fap(Qr.asNas — he7)
risolvendo
l+a+f hy—he f TiaB — TmTtT)
fa = — =11+
1+a QrapNap — he7 1+ a)QrasNap _
C T A.AB
plo

dove 1) 4p = B,

ho
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Turbofan a flussi miscelati W 5_TZ6™
|'0 t:

_ Mgap  Mgyp
f_m_o fAB B mair _rho(l+a)
La portata usata per normalizzare la portata di combustibile € maggiore
nel caso del post bruciatore. La portata totale di combustibile é:

1+a

definendo il rapporto complessivo delle portate di carburante rispetto
alla portata d'aria si ha:

ftot = + fan

Mg tor = My + My 4p = mo(f + fap(1 + 05)) = Mgy (L + fAB)

f tot f

Myir 14 a

Turbofan a flussi miscelati W $ 't;?g )
digbiti
L'equazione della spinta senza post bruciatore diventa:
Voo Vof 17
9. 9
=1 +ft0t) _e:_<1+ ng>
MyirQo Ap Qo YoM§
dove:
_ 12— Tcly foor = f
QrNMp - LT 1+ )
c,To 4
k
Vo Mgag M YoRoTo M2 = 2 (Pw) ’ 1
2 — = M, 2= _
Ao Ao YRTy Yo — 1|\ po
E_T9Tt9_TMTtT/1Cp/Cp6 @_TL’TL’T[T[T[T[T[—
Ty Tio Ty (Dro/Po)¥o Po nEMTEEb e " Do
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Turbofan a flussi miscelati 0,5?'1'3 36T
dificbr t

Con il post bruciatore acceso:
Voo Vo 1= p
=(1 +ftot) £2_9<1+ ng>
malT‘aO Qo Ao V9M9
dove:
— Ty f TraB — TMTtT)
=1+
/= QRUb _1 L ( 1+ a) Qr.aBNAB _ -
CpTO CpTO -AB
f
ftot = ad+a) + faB
k
Vo Mgag YoRoTo , 2 Pto)
— = = M, Mg = —1
Ao Ao YRT Yo — 1|\ P9
_T9Tt9_T/1.ABCp/CpAb @—nn ]
To To (Pto/Do)’ Po nrABTMTLTEb e " Do

Post Bruciatore

Infine 1 rendimenti:

Ms ot ftot My tot
1ore = Fy - Fy/mgir ot Mair
_ AKE _ mair[(l + ftot)V92.e B VOZ]/Z . (1+ ftot)V92.e B 02
Tt =T T M 20t O T 2fiila
. agl(1 + fror) Voe/ag)?* — Mgl
- thotQR
. FiVy . 2FuVO/Th'air
Np =

AKE — a3[(1 + fior) Voe/ag)? — MZ]
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Turbofan a flussi miscelati Qas—12

2 |
(difgbit:i} |
Nel caso ideale come gia visto:
Fy Voe Vo Myag
= —— — = = Mqg+/Ty/T
. 0 9 9/ 10
MgirGp Qo Ao Ao
dove:
=1=1 =1 =1 =1,,=1 1 11
Pto p k%
. FnFas T phmcndm, Zg =T T Ty
k
2 TT.Tr — 1 T
M§= <pt9> _1l = ttctr T, = A
Y — 1 P9 Yy — 1 TcTy
La condizione sulle pressioni di ristagno diventa:
TlrgTT T
Ty = fazy - Tt = —f
MpTlc Tc

Evidentemente 7, < 1 si deve avere 7, > 1¢. Sostituendo

05
Nel caso ideale come gia visto:
Fy Voe Vo Myag
: = — Mo — = = Mo/ To/Ty
MgirGp Qo Ao Ao
dove:
TeT, — 1 T

MZ=21"_— 1. =2

Yy — 1 Tc
mentre (a destra con PB):
E Ty TMTeT)y TMT) Ty A  TaaB _ TA4B

= = = =TyTy = = = =
TO (pt9/ p9)k TeTcTy TcTr M TO (pt9/ p9)k TtTcTy Tf Ty

Quindi il numero di Mach all'uscita del motore non dipende dal

rapporto di compressione e di conseguenza senza PB la spinta e
una funzione decrescente di . mentre con PB la spinta € costante.

E TyTy TrTy — 1 F, T TeT, — 1
.u _ 2M)Lfr _MO .u _ 2)l.ABfr _MO
MairQo T ¥ —1 MgirQo T, ¥y —1
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Turbofan a flussi miscelati s
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Nel caso ideale:
E TyTy TeTy — 1 E T TeT, — 1
.u _ 2M/1fr _Mo .u _ 27L.ABfr _Mo
MairQo TcTr Y —1 MairQo Trly y—1

Il rapporto di bypass diventa:
o = nm(l + f)(l - Tt)Tl - TT(TC - 1) _ (1 - Tt)T/l - TT(TC - 1)
Tr(rf — 1) TT(Tf — 1)
Dove il primo termine a numeratore e positivo mentre il secondo
aumenta con M,. Esiste un numero di Mach per cui a = 0 (t; = 7¢/7,):
1—1, Te —Tf Ty

a=0->0—-1t)y=1,(t,—1) > 1, = Ty =
T.—1

T.— 17,
Ricordando che:

Nel caso ideale (1, = 1 /7():

_ (1—-t)ty —1(rc — 1) _ (Tc - Tf)T)l — 7,7 (t, — 1)

(7 — 1) .7 (tr — 1)
Lt (TC — Tf)m — 1.7, (T, —/1/5 + Tcrr(‘cf —/1’3
.7 (7r — 1)
B (Tc — Tf)u — Trrc(rc — ’l'f) (- TTTC)(TC — Tf)
- TCTr(Tf — 1) - Tcrr(rf — 1)
a (TC — Tf)TA — T, 7.(T, — 1)
I (- T, 7) (e — 7f)
a1+ (L4 ) atety /1y + 1
M= 1+a+f  1+4a
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Turbofan a flussi miscelati

Nel caso ideale (7, = 1¢/7():

(@ = 1) (e — 1) @ _(re-m)u-ntm -1

l1+a= =

=) e o)

f TaaB —TMTtTA  Taag — TMTT) at:T, /Ty +1

fap =1+ = M =

1+ a)Qrapfap _ . Qr 1+a

CpTO AAB CpTO
ateTy + )75 /T

TMTtTy = =

. Ty [TA(TC _ 1) - TrTc(Tc _ 1)] _ TfTr(TA _ TrTc)(Tc _ 1)

(TA - TrTc)(Tc - Tf) B (T/l - TrTc)(Tc - Tf)
_ Ty (Tc _ 1) f _ TAAB . TfTr(Tc _ 1)
(Tc - Tf) w QR/(CPTO) (Tc - Tf)QR/(CpTO)

- E
Turbofan a flussi miscelati O@‘?\L/ 3 't i *
Nel caso ideale (7, = 1¢/7(): 54 >
14+q= (12 — TTTC)(TC - Tf) fup = T)AB . TfTr(Tc - 1)

TcTr(Tf — 1) " QR/(CPTO) (Tc - Tf)QR/(CpTO)
f f +f f= —Tcly  TQA — Ty
ot = (1 +q) /4B QRnb —z, Qr/(cpTo)
p 0
TCTT(Tf 1)M+ T (1 — 1)
frot = G —1) T (1) _

QR/(CpTO)
_ TrAB n TcTr(}/' 1) — 1y Tr(/ 1) (TAAB Tr) (Tc Tr )
QR/(CPTO) ( Tc— Tf)QR/(CpTO) (Tc Tf)QR/(CpTO)

QA — Ty
ftor =

QR/(Cp TO)
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Turbofan a flussi miscelati 0

2 na
Cht g
Riassumendo nel caso ideale (t; = 74/7.):
F, TyTa Tl — 1 F, T TrT, — 1
.u =2M/1fr _Mo .u =2)L.ABfr _Mo
MairQo TTr Yy —1 MairQo T, Y —1
2 (1c—15T) (1—-t)ny —7p(tc — 1)
My 1im = — a =
y—1\7.—1 7, TT(Tf—l)
f= T2 — TcTy fip = 12AB 7T (e — 1)
= AB = —
QR/(CpTO) QR/(CpTO) (Tc - Tf)QR/(CpTo)
For = A~ Tcly for = 4B — Tr
tot = tot =
° QR/(CpTO) ° QR/(CpTO)
TSFC = ftot Nen = ag [(V9/a0)2 — Mg] n = 2E, Vo /Mgy
E,/mgr th 2ftot Qr P a(z) [(V9/a0)2 — Mg]
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Turbofan a flussi miscelati od2'1f: t;:g ,
1 ::0 1 |i| !
Riassumendo nel caso ideale (t; = 74/7.):
F, TyTaTrT,, — 1 F, T TrT, — 1
u _ 2M)Lfr _Mo u _ Z)L.ABfr _Mo

MairQo T Y —1 MgirQo T, Yy —1

e |l numero di Mach all'uscita del motore non dipende dal rapporto di
compressione;

Senza post bruciatore la spinta:
e diminuisce con t;

e aumentacon t, = 7, /(1.7,);

e aumenta con Ty;

e diminuisce con M,.

Con post bruciatore la spinta:

e nondipende da 7, ne daty;

e aumenta con 7y 4p;
e aumenta con Tf,

o O]

77 Propulsione Aerospaziale — PA4 Ciclo Ab TF TP - astarita@unina.it 22



Turbofan a flussi miscelati 0

Riassumendo nel caso ideale;

2 Tce = TfT) 1-1)1a — 70 (7c — 1)
Mo 1im = ——1 a =
y—1\7.—1 7, TT(Tf—l)
Esiste un M, ;;,a cui il rapporto di bypass tende a zero.
f = L~ Tctlr fip = TAAB Tty (tc — 1)
- AB — -
Qr/(cpTo) Qr/(cpTo) (tc —7¢)Qr/(cpTo)
fror = 1~ Ty fror = 1248 — Tr
tot — tot —
° QR/(CpTO) ° QR/(CpTO)
Con post bruciatore f;,; non dipende dal rapporto di compressione.
TSFC = ftot Hyp = ag[(Vg/ao)z - Mg] N, = 2E,Vo /Mgy
F./mair th 2ft0tQr P a(z) [(V9/a0)2 - Mg]

Con post bruciatore il consumo specifico non dipende dal rapporto di
compressione.

06k Ry

e
My = 2,Ty = 250K, Ty = 1750K, Tpy = 2250, 77 = 3.5,Qr = 42,800k] /kg

F!mao and TSFC versus T,

3.5 7 0.045
SP____ -+ o o _____*0.0fl
—AB=0
- - =AB=1
25F 1 0.035
2 10.03
1.5F 10.025
.1 1 1 1 1 1 ] ] OOE
10 15 20 25 30 35 40 45 a0
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Turbofan a flussi miscelati o219 9
Accendendo il post bruciatore si nota:

e |'aumento della spinta € maggiore di quello che si ha con un turbogetto
mentre quello del consumo specifico e inferiore;

e La spinta ed il consumo specifici sono costanti.

Ffmao and TSFC versus ™,

35r 10.045
sp Joo04
—AB=0
- = =AB=1
2.5 10.035
2 10.03
1.5 \ 10.025
1 i i i i i i i 002
10 15 20 25 30 35 40 45 50
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'd%c- rting

PUQ
My = 2,Ty = 250K, T,y = 1750K, T,y = 2250, = 3.5, Qg = 42,800k) kg

M and « versus ™
0.8 1 0.5
—— AB=0
- = = AB=1
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Turbofan a flussi miscelati PR

Accendendo il post bruciatore si nota:

e Una diminuzione del rendimento, che rimane costante al variare del
rapporto di compressione.

In entrambi i casi il rapporto di bypass ha un massimo.

Mo and « versus ™,

—— AB=0
- - -AB=1
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Turbofan a flussi miscelati PR

3 4N
AB = 1,T, = 250K, Ty, = 1750K, T,4 = 2250,7, = 26,Qr = 42,800k]/kg

F:'mal‘:I and « versus Mu

3 L 1 1 1 L 1 1 1 1

0 0.2 0.4 0.6 0.8 1 1.2 1.4 1.6 1.8 2
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Turbofan a flussi miscelati PR

: L 3 AN
L'aumento del numero di Mach provoca una diminuzione della spinta e
del rapporto di bypass.

La spinta aumenta con mymentre il rapporto di bypass diminuisce.

Ffmao and « versus Mo

m=3

L
Turboprop

Anche nel caso dei turboprop [I'elica, avendo un diametro
significativamente maggiore, e collegata all'albero tramite un riduttore

meccanico. Il rapporto di bypass e significativamente maggiore di
quello dei turbofan (fra 30 e 100).

Propeller

©

+— Gas generator —>  Power turbine
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Turboprop

Si deve notare che pero per limitare il numero di Mach all'estremita
dell'elica i turboprop possono essere utilizzati per numeri di Mach di
crociera relativamente bassi.

Propeller @

©

+— Gas generator —>  Power turbine

Elementi di teoria dell'elica

Le eliche (propeller) vengono utilizzate per convertire energia
meccanica in spinta propulsiva. Esistono due approcci alla teoria
dell'eliche:

e Lateoria impulsiva o del disco attuatore € stata introdotta da Rankine e
Froude alla fine del 900. Si rimpiazza l'elica con un disco attuatore che
impone un salto di quantita di moto (aumento della pressione) e del
momento della quantita di moto (aumento dello swirl). Si considera inoltre
il flusso incompressibile e si trascurano gli effetti viscosi.

e La teoria dell'elemento di pala si basa sulla teoria dell'ala e dei profili

alari. @ Stream tube @ @
-’_/\\- , Slip stream
. e
0 Vp V = V V1

—> ——
Po — . —. Z .. P_p=_,Oo__Pp'_=@ .............. — >
Po P> Pp Vo P1=Po

po T 0 Ao |Ar=A >
> Vep =0 Op P1=pPo
Ao > 4 Ar
Actuator disk model Vs

of a propeller
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Elementi di teoria dell'elica — teoria impulsiva

Lo schema della teoria impulsiva € mostrato in figura. Il tubo di flusso
mostra che l'aria catturata dall'elica viene convogliata nel disco
attuatore che ne aumenta la pressione e la componente azimutale (di
swirl) della velocita.

Le condizioni a monte, del disco attuatore (il pedice indica quelle a
valle) e a valle sono individuate dai pedici O, p e 1.

Come gia detto la densita rimane costante attraverso il disco attuatore
mentre Vy € p aumentano discontinuamente.

@ Stream tube @ @
b/ Slip stream

—F""—Nr 4 / [
VO ’ r . 7\'
Vp Vo=V — >V,
—> e o D
po _.@ ....... po=Polpy=po _ _ [ _ _ _ i
Po Po> Pp Ve P1=Po
po T 0 Ap Ay =Ap >
—> Vop = 0] Vep P1=pPo
Ao > 4 A
Actuator disk model Vo

of a propeller
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Elementi di teoria dell'elica — teoria impulsiva

A valle si recupera il valore di pressione a monte mentre le componenti
delle velocita aumentano. Le grandezze note sono:

e Le condizioni di volo: Vg, p, e po;

e |l diametro dell'elica e di conseguenza I'area del disco attuatore: A4,;

e |a potenza all'albero: 7;

e La velocita angolare dell'albero: w.

Mentre le incognite sono: Ay, Ay, W, Vgyr, V1, Vo1, p, Py

""—\\_ |
—] e
Vo r v Vo=V
p p —>
—> —>—
P @ ....... po=pofpe=po _ _ (_ _ _ _ _ >
Po Po > Pp Vo P1=Po
Po 0 Ap Ap=Ap >
— Vep = 0] Vep P1=po
Ao > I\ A
Actuator disk model V.
o1

of a propeller
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Elementi di teoria dell'elica — teoria impulsiva

Dalla conservazione della massa e dall'equazione di Bernoulli,
trascurando la componente radiale della velocita:

V()AO - V Ap - V]_Al

V2 V2 VP + Vo VP +V§
Potp =Py tr Py P =potp———

sommando le ultime due si ha:
Py +p (VE+VE )/ 2=py +p(VE+VE)/ 2

@ Strjam tube @ @
/—\\_ / Slip stream I
. — e
0 =
Vi |Ww=VY — V
—>— !

Po ’
> Vep =0 Vep’ P1=Po
Ao > 4 Ar
Actuator disk model Vs

of a propeller
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Elementi di teoria dell'elica — teoria impulsiva

Dal bilancio della QM in direzione assiale, trascurando i contributi di
pressione, si puo determinare la spinta:

E, = Ap(pp’ - pp) ~ mp(Vl — Vo) = p%Ap(Vl — Vo)

La potenza all'albero bilancia I'aumento di energia cinetica e le ulteriori
perdite:

Ps ~ 1y (VE + VL = V) /2

Stream tube @ @
@ »/ y Slip stream

\
s A
’ Vo =4 —

Po — . —. Z .. P_p=_,Oo__Pp'_=@ .............. — >
Po Po > Pp Ve P1=Po

po T 0 Ap Ay =Ap >
> Vep =0 Vep’ P1=po
Ao > 4 Ar
Actuator disk model Vs

of a propeller

36
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Elementi di teoria dell'elica — teoria impulsiva

Le equazioni si semplificano in modo significativo trascurando le
componenti azimutali della velocita. In particolare sommando le due
equazioni di Bernoulli e considerando I'equazione per la spinta:

Py +p (VE+ Ve, )/ 2=py +p(VE+VE)/ 2
Fy = Ap(pp — Pp) = pPVpAp (V1 — Vo)

L+
Pp'-Pp = p(Vlz - VOZ)/Z = Fp/Ap ~ pv;a(vl — Vo) - Vp ~ >
Dal bilancio della massa si ottiene anche:
gy =g = 2oy 2,
A A I T A 7

Dall’equazione per la spinta e per la potenza:

, VZ V¢ Vi +V,
Py = iy (VE + Vi — V3 )/2 = pAyY, (7 5 )= pApVy(Vy — Vo) >

VE V¢
Fsmpdplp\ 5 — 7
i+,

sostituendo 1, =
2

P 1 (V1 ) (Vf )
———=Cp=s|+1l||5—1
%pVOSAp 2\ o

Supponendo che il termine a sinistra (il coefficiente di potenza) sia

. N . N
noto la precedente equazione puo essere risolta in V—1
0

Il coefficiente di spinta e definito come
Fy _ pVpAp (V1 — Vp) _ Vi .

er=1_ 1,
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Elementi di teoria dell'elica — teoria impulsiva

Il rendimento dell’elica e:

A
m — — —
E,Vy E,Vqy P\ 2 2
nprop - :Ps - . V12 V02 :Ps _nan
Mp\ 2~ 2
Chiaramente il rendimento propulsivo 7, , gia introdotto in

precedenza, € un limite superiore che potrebbe essere raggiunto
solo se l'elica fosse capace di convertire tutta la potenza all’albero in
potenza propulsiva. In particolare il rendimento propulsivo nelle ipotesi
fatte diventa:

n = FpVO _ prAp(Vl — VO)VO _ ZVO _ Ap
P V_12 V_02 . V_lz V_O2 Vi+Vy A
Mp\ 72— 72 Mp\ 72— 72
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Elementi di teoria dell'elica — teoria impulsiva

Si ha anche:
2 _)E_Z—np R C_4(1—np) L ¢ _Cr
np — V. Vv — T — 2 P —
71 +1 0 My Np Np
Vo
1.0 5
0.9 4
X c; c;
0.8 3
np ‘r Cr
0.7 2
0.6 1
0.5 0
1.0 1.2 1.4 1.6 1.8 2
VIV,
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Elementi di teoria dell'elica — teoria dell’elemento di pala

L'elica € un ala che ruota rispetto ad un asse. Evidentemente la
velocita periferica rotazionale wr aumenta all’aumentare del raggio
mentre V, rimane costante; per mantenere I'angolo d’attacco costante
e necessario che I’elica sia svergolata.

Ad ogni stazione varia anche il modulo della velocita relativa e con
esso il numero di Reynolds.

Rotational velocity
B .

2,500 rpm

—_—J

2,500 rpm

Elementi di teoria dell'elica — teoria dell’elemento di pala

L'elica € un ala che ruota rispetto ad un asse. Evidentemente la
velocita periferica rotazionale wr aumenta all’aumentare del raggio
mentre V, rimane costante; per mantenere I'angolo d’attacco costante
e necessario che I’elica sia svergolata.

Ad ogni stazione varia anche il modulo della velocita relativa e con
esso il numero di Reynolds.

I I I
| I 1
I I I
I I I
I I 1
I I 1
I I 1
I I 1
I 1 |
1

T

{hnust

Relative wind
e T
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Elementi di teoria dell'elica — teoria dell’elemento di pala

La velocita relativa e data dalla composizione dei due moti:

Ve =Vo—wAr

L'angolo formato con il piano di rotazione viene chiamato angolo
d'elica ¢. Trascurando l'induzione vorticosa l'angolo d'attacco a e dato
dalla differenza fra I'angolo di calettatura g (pitch) e quello d'elica.

Portanza e resistenza vengono proiettati negli assi del velivolo per
ottenere il contributo alla spinta dF ed al momento resistente dr:

dF = dLcos¢ — dDsing
dt = r(dLsin¢ + dFcos¢)

Zero-lift line

_ J dr
4 B (Geometric

; itch I
{Thrust pitch angle)

@ Rotational
Speed Plane of rotation

7 3
[Ghordine /- |
" - orward velocity
Relative wind
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Turboprop 0/ 3b4ht' N9
a:sCc'pnNte Ny

In figura € mostrato un turboprop a due alberi. In questo caso La
turbina di bassa pressione (Low Pressure Turbine LPT) e collegata
attraverso un riduttore, meccanico (gearbox) all'elica. La turbina di alta
pressione (High Pressure Turbine HPT) invece € collegata direttamente
al compressore.

Propeller

©

+— Gas generator —>  Power turbine
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2 455
Turboprop AN,
| nuovi parametri che caratterizzano il turboprop sono:

e il rendimento del riduttore meccanico (gearbox) e quello meccanico
Ny, Ngb = Ps/PrLpr dove Prpr € la potenza fornita dalla turbina di bassa
pressione;

¢ il rendimento complessivo d'elica: 1,yop;

e il rapporto di pressione o di temperatura della LPT ed il suo rendimento
politropico: T4, e . Puas

Quest'ultimo parametro 't

influenza il rapporto fra la s ————§———— ‘

spinta prodotta dal getto e I T

quella dell’elica. cp OP

In alternativa si puo fornire il t l

Pg = Pg

rapporto fra le due
potenze ideali utilizzata e r, S |
disponibile alla turbina di 1 |
bassa pressione a,,: Ty Asi > s
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2 4.

Dalla figura si nota che il rapporto di divisione delle potenze e dato da:

Prpr
_ Pupr M heas — Ress
fPi.tot :Pi.tot ht45 - h9s
guesta equazione puo essere risolta per trovare il rapporto di entalpie
totali nella turbina:

Pas
— ht5 T A
Tt = h_
t45 Tus b ]

ricordando che: I T
n., = hias — his - et Py = Po

tL —

ht45 - htSs l

si ha: t 00 |
My, = hias — his Tos 7 ____T ————— |

tLYp — |

heas — os | y

ASLPT + Asrl-l
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2 5 4455
Turbopro O3 44N
NN
_ Pirpr  has — Rygss S h¢s D, = hi4s — Res
- - tL — 3 tL —
Pitor  Neas — hos hess heas — hyss
Esplicitando i vari termini della relazione precedente si ha:
k
noa _ hyys — s IR 1—TtL_1 hcas_1 <P9>9
tL - - _ — 41— — 1L =\
P Rias — hog NeL Ay Rias Ptas
ko Pu.s
— p9 T A
Ty, =1 — NerLAp 1-
Ptas Tus -——————3————— .
dove, in generale, essendo: I T
1—14 1—14 o T Po= o
NeL = ko — 1
1-— T[rL e l .
1—1 tL I . S )
. _ o (1 - o) o
€ necessario un approccio Ty - N |
iterativo. |
» S

ASLPT + AS,I1
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Turboprop O3 4NE
rdicibthtt in:
NN
Il rapporto 22 ™ puo essere calcolato come:
Dos _ Po @ Po Pto Pt2Pt3 Pea _ Do 1
Ptas  DPtas  Po Pto Pt2 Pt3 Pta Ptas Po TNyt
La potenza all'albero puo essere calcolata come:
:PS ?LPT
m_O = NgbNmyy, g = ngbnth (ht45 hs)
Ps ht45 Ry
-_— = 1+ 1—-1 —h
. h h .
Chiaramente hyys = Cp45Tr4s OpPUre CON T,y = ﬁ T, = hL: si ha:
Ps
m_o = A+ fIngpm,, (1 — 1) TentacpTo
Infine ricordando la definizione del rendimento d'elica:
. FpVO Fp . nprop:Ps
nprop — - T .
P, m mgyV
2 49
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Turboprop OARS 440
|d|C| |ht| inl
NN
Evidentemente la spinta € data dalla somma delle spinte prodotte dal
getto e dall'elica (core):

F=FE, + Fore

Come gia detto:

F 1-Eo E P
moao Ao YolMg moay MoVopao

Normalmente per un turboprop, l'ugello segue un funzionamento
corretto. Le varie grandezze sono calcolate nello stesso modo di un
normale turbogetto. Chiaramente nel calcolo dei rapporti si deve
considerare anche sia il contributo della turbina di alta che di bassa

pressione. Per esempio nella:
Peo _ T T T

o T Inltgitplitcitgitr

Po P9

Si deve considerare m; = m g,

2 455

Turboprop W
N2 N

La spinta generata dall'elica e:
Fp _ 77prop~7)s _ 77197‘019(1 + f)ngbnth(l _ TtL)TtHT)LCpTO
meag  MyVpag Voao
| rendimenti diventano:
AKE _ a§l(1+ f)(Voe/ag)? — M§] + 2%Ps /g

TR 2fQn

n, = FiVO - Z(Fp + Fcore)VO/mO
PAKE  a3[(1+ f)(Voe/ag)? — ME] + 2Ps/1h

TSFC = f

(Fp + Fcore)/mo
Oppure si puo introdurre il rapporto tra la portata di combustibile e
la potenza propulsiva:

mof 1
AKE — QgrNen
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Turboprop 02 344559

Ha senso interrogarsi sulla possibilita di avere un a, ottimale (che

massimizza la spinta), mantenendo costanti gli altri parametri.
Nell'ipotesi di funzionamento ideale si ha:

Feore _ E M Fp _ nprop(l - TtL)TtHTACpTO

meag A ° MyQg Voao

Definendo il coefficiente di potenza come:

E, + F V. kVya
4] core VO =< 9 M0> 0“0

g c, To ap RT,

Ctot = + Nprop(1 — TeL)TenTa

. Ve 2
ricordando che: 2 = [——-"2 (t,1.71, — 1) = \/A1,, — B

Qo Y—17cTy

Ctor = (\/ ATtL Mo)()’ - 1)M, + C(l — T¢p)

dove A = y_TtHT/h B = A

Tp, C= NpropTtHTA-

Y—17T:Tr y 1
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Turboprop OARS 440

/T\—/I/T\
tdicibtht 1n:
NN

Ctot = (\/ATtL Mo)(V — 1My + C(1 —7¢y)

dove A = y—TtH’l’,’L, B = V—err = 1Tb, C = NpropTtuTa-
Derivando:
daC 1 A
o= ( )Mo —C
0T 2. /At,, — B

Uguagliando a zero per ottenere un massimo:

1 2
(V - 1)M0 E)/ — 1 TeHTA = nprothHTA\/ATtL —B - M, = NpropV Aty — B

Ricordando che — = /Aty — B larelazione precedente comporta:

1
My, Vg . B+ M2 W, —yz Mg
= — Ty = — =
Nprop Qo A Anzzorop TtHTa TtHTAnprop

Per n,-0p = 1 la massima spinta si ha quando Vy =V, - Fy = 0.
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Turbopro 023 452
B M2 r, Lo >— Mg
TtL = Z + A > == + 2
Nprop  TtHTA  TeHTANprop
Ricordando che:
k
1=y <P9)9 1=y L)
—_—=1—-— ap = k Ty =
NeLqp Ptas 1— ( Do ) TrTc
Ptas
1 1 1
J 1 1 k T, \K -1
&:p :(—) =( b ) ‘L'rzl-l—y—Mg
Ptas  Po ”tHKblT]c_Mltf TtHTrTc TtHTA 2
da cui:
y _ 1 MZ
_ b 2 2 ° 2
o = 1- T;L _ TtHTA TetuTaNprop —1_ (T — 1)/77297”017
S — b — b TtnTA — Tp

Turboprop odf 3b4:t'5? 9
a:sCc'pnNte Ny
y—-1..
. B M§ Tp —— Mj
TtL = Z + > - + 2
Arlprop TtHTA  TeHTANprop
2
% (TT - 1)/77prop
a, =1-—
TtHTA — Tp
Queste due relazioni corrispondono a:
My Vo
77prop Ao

Per n,-0p =1 la massima spinta si ha quando Vo =V, = F5re = 0.
Questa condizione corrisponde a a, = 1 solo quando M, = 0 ovvero a
7, = 1.
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TurboProp O3 4ANI
|d C! lhtl :nl
NN

M, = 0.60,T, = 250K, T,, = 1750K, Qr = 42,800k] /kg

FC IF and F IF versus «
ore prop

1 11
m =10
c
- — 7. =20
o8rFr N e 7rc=40'0.8
06 4 0.6
04r 104
0.2F 40.2
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M, = 0.60,T, = 250K, T,, = 1750K, Qz = 42,800k] /kg

Flmao and TSFC versus ™,

10 0.02
of 10.0175
8| 0.015
7F 0.0125
6 0.01
5| 0.0075
4 ' ' ' ' ' ' ' ' ' 0.005
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TurboPro A3 4O

Dalla figura si nota:

e Anche in questo caso esiste un valore di T, che massimizza la spinta;
e |l consumo diminuisce con m;

e Un comportamento simile si ha anche all'aumentare di a (per un aumento
del rendimento propulsivo).

FImao and TSFC versus T

10 0.02

40.0175

0.015

0.0125

0.01

0.0075
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M, = 0.60,T, = 250K, T,, = 1750K, Qz = 42,800k] /kg

Flmao and TSFC versus a
10.02

0.0175

0.015

10.0125

10.01

0.0075

4 1 1 1 1 1 1 1 0005
0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1
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TurboProp ULAG 49

‘dicibiht in!
In rosso e ciano sono mostrate le curve relative a a,. Le prestazioni
aumentano significativamente per alti valori del rapporto di ripartizione

della potenza.

Flmao and TSFC versus «

0.02

0.0175

0.015

0.0125

0.01

0.0075

0.005
1
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