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Generatore di gas



Propulsione Aerospaziale – PA3 Ciclo TJ - astarita@unina.it 3

Generatore di gas

I parametri fondamentali di un generatore di gas sono:

● Il rapporto di compressione del compressore 𝜋𝑐 =
𝑝𝑡3

𝑝𝑡2
;

● La portata di aria nel compressore ሶ𝑚0
𝑘𝑔

𝑠
;

● La portata di combustibile ሶ𝑚𝑓 o la temperatura all'ingresso della

turbina 𝑇𝑡4 𝐾 ;

● Il potere calorifico del combustibile 𝑄𝑅
𝑘𝐽

𝑘𝑔
;

● I rendimenti dei singoli componenti.
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Turbogetto

I componenti di un turbogetto sono:

● Presa d'aria (PA);

● Compressore;

● Camera di combustione (CC);

● Turbina;

● Ugello.

In questa prima fase questi componenti verranno esaminati solo da un

punto di vista termodinamico.
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Generatore di gas

Per semplificare la trattazione si utilizzeranno le seguenti notazioni:

𝑘 =
𝛾 − 1

𝛾
𝜓 = 1 +

𝛾 − 1

2
𝑀2 =

𝑇𝑡
𝑇
=
ℎ𝑡
ℎ

𝜃 =
ℎ𝑡
ℎ0

mentre con 𝜋 𝑒 𝜏 si indicano i rapporti di pressione e entalpia

(tendenzialmente totali) valle-monte dei singoli componenti.
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Generatore di gas

In dettaglio:

𝜏𝑟 =
ℎ𝑡0
ℎ0

𝜏𝑑 =
ℎ𝑡2
ℎ𝑡0

𝜏𝑐 =
ℎ𝑡3
ℎ𝑡2

𝜏𝑏 =
ℎ𝑡4
ℎ𝑡3

𝜏𝑡 =
ℎ𝑡5
ℎ𝑡4

𝜏𝑛 =
ℎ𝑡9
ℎ𝑡5

𝜋𝑟 =
𝑝𝑡0
𝑝0

𝜋𝑑 =
𝑝𝑡2
𝑝𝑡0

𝜋𝑐 =
𝑝𝑡3
𝑝𝑡2

𝜋𝑏 =
𝑝𝑡4
𝑝𝑡3

𝜋𝑡 =
𝑝𝑡5
𝑝𝑡4

𝜋𝑛 =
𝑝𝑡9
𝑝𝑡5

Inoltre: 𝜏𝜆 = 𝜃𝑡 = 𝜃4 =
ℎ𝑡4

ℎ0
= 𝑐𝑝𝑡

𝑇𝑡4

𝑐𝑝 𝑇0
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Presa d'aria

La funzione della presa d'aria (PA) è di convogliare il flusso nel

compressore alla corretta velocità e con una buona qualità del flusso.

Tipicamente i compressori assiali sono progettati per lavorare a Mach

assiale di circa 0.5, inferiore alla velocità di crociera dei moderni

velivoli.

La funzione della presa d'aria è normalmente di decelerare la corrente,

quindi viene spesso chiamata diffusore. La decelerazione provoca un

gradiente di pressione avverso che può provocare separazioni.

Il funzionamento della PA in condizioni ideali è adiabatico e

reversibile. In condizioni reali la reversibilità viene a mancare ma

l'ipotesi di adiabaticità è ragionevolmente soddisfatta.
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Presa d'aria

Come si vede dalla figura una conversione reversibile ( 0 → 𝑡0 )

dell'energia cinetica porterebbe ad una pressione di ristagno

maggiore di quella raggiunta in un processo reale. Poiché il processo

è adiabatico l'entalpia totale (di ristagno) rimane invariata (ℎ𝑡0 = ℎ𝑡2).

Visto che il processo è

adiabatico la temperatura di

ristagno passando dallo stato 0 al

2 rimane invariata (𝝉𝒅 = 𝟏).

A causa dei processi irreversibili è

presente un aumento di entropia.

In figura sono anche indicati i

punti di ristagno con il pedice t.

Inoltre è stato aggiunto il punto

t2s alla stessa entropia iniziale

ma alla pressione del punto t2.
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Presa d'aria

Si può quindi definire un rendimento adiabatico del diffusore come:

𝜂𝑑 =
ℎ𝑡2𝑠 − ℎ0
ℎ𝑡2 − ℎ0

Quindi se la trasformazione fosse

reversibile si raggiungerebbe la

pressione di ristagno t2 con una

minore conversione di energia

cinetica.

La differenza fra l'entalpia dei

punti t0 e ts2 rappresenta proprio

l'aliquota di energia cinetica che,

a causa di irreversibilità è stata

convertita inutilmente in

energia termica.
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Presa d'aria

ricordando che:𝑝𝑡2𝑠 = 𝑝𝑡2 , ℎ = 𝑐𝑝𝑇 , 𝑇𝑡 = 𝑇 1 +
𝛾−1

2
𝑀2 = 𝑇𝜓 e per

flussi isentropici
𝑇1

𝑇2
=

𝑝1

𝑝2

𝛾−1

𝛾
=

𝑝1

𝑝2

𝑘
si ha:

𝜂𝑑 =
ℎ𝑡2𝑠 − ℎ0
ℎ𝑡2 − ℎ0

=

ℎ𝑡2𝑠
ℎ0

− 1

ℎ𝑡0
ℎ0

− 1
=

𝑇𝑡2𝑠
𝑇0

− 1

𝑇𝑡0
𝑇0

− 1
=

𝑝𝑡2𝑠
𝑝0

𝑘

− 1

𝜏𝑟 − 1
=

𝑝𝑡2
𝑝0

𝑘

− 1

𝛾 − 1
2

𝑀𝑜
2

dove si 𝜏𝑟 è il rapporto di temperatura associato all'effetto dinamico

(ram). L'equazione precedente risolta in termini di pressione da:

𝑝𝑡2
𝑝0

= 1 + 𝜂𝑑
𝛾 − 1

2
𝑀0

2

1/𝑘

che chiaramente restituisce la relazione isentropica quando il

rendimento è unitario.
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Presa d'aria

Un ulteriore parametro che descrive le prestazioni della presa d'aria è

il rapporto fra le pressioni di ristagno a monte del compressore e

quella asintotica.

𝜋𝑑 =
𝑝𝑡2
𝑝𝑡0

chiaramente i due indici sono correlati:

𝜋𝑑 =
𝑝𝑡2
𝑝0

𝑝0
𝑝𝑡0

=
1 + 𝜂𝑑

𝛾 − 1
2

𝑀0
2

1 +
𝛾 − 1
2

𝑀0
2

1/𝑘

=
1 + 𝜂𝑑

𝛾 − 1
2

𝑀0
2

1/𝑘

𝜋𝑟

dove si 𝜋𝑟 è il rapporto di pressione associato all'effetto di pressione

dinamica (ram effect). Chiaramente al tendere del rendimento a uno

anche 𝜋𝑑 → 1.

𝑝𝑡2
𝑝0

= 1 + 𝜂𝑑
𝛾 − 1

2
𝑀0

2

1/𝑘
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Presa d'aria

Evidentemente al punto

fisso la situazione è

completamente diversa.

Quando si effettuano prove

del motore a terra, per

evitare separazioni, conviene

aggiungere un ugello

convergente a monte della

presa d'aria del motore.
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Presa d'aria

Example 4.1
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Presa d'aria
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Compressore

Il compressore è una macchina operatrice quindi fornisce energia

nel modo lavoro al fluido e, chiaramente, necessità di un potenza

esterna che normalmente viene fornita dalla turbina attraverso l'albero.

All'avviamento il compressore deve essere alimentato da un fonte

esterna.

Anche il funzionamento di un compressore reale è essenzialmente

adiabatico. A causa delle elevate velocità gli effetti dissipativi

associati agli sforzi viscosi e, eventualmente, alle onde d'urto non

possono invece essere trascurati.
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Compressore

Dal punto di vista puramente termodinamico il comportamento di un

compressore è molto simile al quello delle prese d'aria. Una

differenza è che normalmente 𝑉2 ≅ 𝑉3.

L'aumento di pressione non seguirà una isentropica, quindi:

𝜏𝑐 ≠ 𝜋𝑐
𝑘
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Compressore

Si può quindi definire un rendimento adiabatico come il rapporto fra le

differenze di entalpia di un processo isentropico e di quello reale,

ovvero, il rapporto tra la potenza assorbita da un compressore ideale

e quella necessaria per il compressore reale:

𝜂𝑐 =
ℎ𝑡3𝑠 − ℎ𝑡2
ℎ𝑡3 − ℎ𝑡2

=
𝑇𝑡3𝑠/𝑇t2 − 1

𝑇𝑡3/𝑇t2 − 1
=

𝑝𝑡3
𝑝𝑡2

𝑘

− 1

𝜏𝑐 − 1
=
𝜋𝑐
𝑘 − 1

𝜏𝑐 − 1

Normalmente si suppone che 𝜂𝑐 e 𝜋𝑐 siano noti mentre 𝜏𝑐 deve essere

ricavato.
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Compressore

Un secondo parametro che misura l'efficienza di un compressore è il

rendimento politropico:

𝑒𝑐 =
𝑑ℎ𝑡𝑠
𝑑ℎ𝑡

Per piccoli rapporti di compressione le due definizioni di rendimento

tendono a coincidere. Per una trasformazione isentropica:

𝑑ℎ𝑡𝑠 = 𝑑𝑝𝑡/𝜌𝑡

quindi:

𝑒𝑐 =
1

𝜌𝑡𝑐𝑝

𝑑𝑝𝑡
𝑑𝑇𝑡

=
𝑅𝑇𝑡
𝑝𝑡𝑐𝑝

𝑑𝑝𝑡
𝑑𝑇𝑡

= 𝑘
𝑑𝑝𝑡/𝑝𝑡
𝑑𝑇𝑡/𝑇𝑡

→
𝑑𝑝𝑡
𝑝𝑡

=
𝑒𝑐
𝑘

𝑑𝑇𝑡
𝑇𝑡

che integrata da:

𝑝𝑡3
𝑝𝑡2

= 𝜋𝑐 =
𝑇𝑡3
𝑇𝑡2

𝑒𝑐
𝑘

= 𝜏𝑐

𝑒𝑐
𝑘 → 𝜏𝑐 = 𝜋𝑐

𝑘
𝑒𝑐
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Compressore

Essendo 𝑒𝑐 minore di uno il rapporto di temperature è maggiore di

quello isentropico a parità di rapporto di pressione imposto.

Valori tipici di 𝑒𝑐 sono del ordine di 88-92%.

Sostituendo questa espressione nella relazione del rendimento

adiabatico si ha:

𝜂𝑐 =
𝜋𝑐
𝑘 − 1

𝜏𝑐 − 1
=
𝜋𝑐
𝑘 − 1

𝜋𝑐

𝑘
𝑒𝑐 − 1

Il rendimento politropico è

indipendente dal rapporto di

compressione al contrario di

quello adiabatico. Per questo

motivo è il parametro che ci

permette una progettazione

preliminare del motore.

𝜏𝑐 = 𝜋𝑐

𝛾−1
𝛾𝑒𝑐
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Compressore

Il rendimento politropico può essere visto come il rendimento

adiabatico costante associato ad una trasformazione per piccoli

stadi successivi. Ad ognuno di questi stadi sarà associato un aumento

della temperatura il che, considerando la divergenza delle isobare,

porta ad un rendimento adiabatico inferiore al cresecere del

rapporto di compressione.
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Compressore
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Compressore
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Camera di combustione

Nella camera di combustione (CC) l'aria proveniente dal compressore

viene miscelata con il combustibile e attraverso una reazione

esotermica si ha un aumento di temperatura ed una variazione delle

proprietà del gas (𝛾 𝑒 𝑐𝑝).

In un combustore ideale si suppone che gli effetti dissipativi siano

trascurabili e che il numero di Mach sia nullo, in queste ipotesi il

processo è isobaro:

𝜋𝑏 =
𝑝𝑡4
𝑝𝑡3

= 1
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Camera di combustione

In realtà a causa degli attriti, del miscelamento turbolento e delle reazioni

chimiche ad un numero di Mach basso ma diverso da zero il processo porta

ad una caduta della pressione di ristagno.

Supponendo che la perdita di pressione sia proporzionale alla pressione

dinamica si trova la seguente relazione:

𝜋𝑏 =
𝑝𝑡4
𝑝𝑡3

=
𝑝𝑡3 − 𝜖1/2𝜌𝑉𝑏

2

𝑝𝑡3
≈ 1 − 𝜖

𝛾

2

𝜌𝑉𝑏
2

𝛾𝑝𝑡3
≈ 1 − 𝜖

𝛾

2
𝑀𝑏

2

dove tipici valori della costante 𝜖 sono compresi fra 1 e 2 (e.g. per 𝑀𝑏 = 0.2,
𝜖 = 2 si ha 𝜋𝑏 ≈ .95).
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Camera di combustione

In figura è mostrato lo schema di un combustore.
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Camera di combustione

In questa fase si analizzerà la camera di combustione solo dal punto di vista

globale come variazioni delle condizioni fra le sezioni 3 e 4.

Da un bilancio di massa:

ሶ𝑚4 = ሶ𝑚0 + ሶ𝑚𝑓 = 1 + 𝑓 ሶ𝑚0

dove f è il rapporto fra la portata di combustibile e quella d'aria. Il bilancio di

energia invece:

ሶ𝑚0ℎ𝑡3 + ሶ𝑚𝑓𝑄𝑅𝜂𝑏 = ሶ𝑚0 + ሶ𝑚𝑓 ℎ𝑡4 = 1 + 𝑓 ሶ𝑚0ℎ𝑡4

dove 𝑄𝑅
𝑘𝐽

𝑘𝑔
è il potere calorifico del combustibile (fuel heating value) e si

è introdotto il rendimento del combustore: 𝜂𝑏 =
𝑄𝑅.𝐴𝑐𝑡𝑢𝑎𝑙

𝑄𝑅.𝐼𝑑𝑒𝑎𝑙
che normalmente è

circa 98-99%.
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Camera di combustione

La temperatura limite Tt4 è funzione della tecnologia di raffreddamento

utilizzata e tipici valori sono del ordine di 1,750-2,000K.

Dal bilancio di energia si può ricavare f:

ℎ𝑡3 + ሶ𝑚𝑓/ ሶ𝑚0𝑄𝑅𝜂𝑏 = ℎ𝑡3 + 𝑓𝑄𝑅𝜂𝑏 = 1 + 𝑓 ℎ𝑡4 → 𝑓 =
ℎ𝑡4 − ℎ𝑡3
𝑄𝑅𝜂𝑏 − ℎ𝑡4

Ricordando che

𝜏𝜆 =
ℎ𝑡4

ℎ0
si ha:

𝑓 =
𝜏𝜆 − 𝜏𝑐𝜏𝑟

𝑄𝑅𝜂𝑏/ℎ0 − 𝜏𝜆
inoltre:

𝜏𝑏 =
ℎ𝑡4
ℎ𝑡3

=
𝜏𝜆
𝜏𝑟𝜏𝑐

Dove:

𝜏𝑐 =
ℎ𝑡3
ℎ𝑡2

𝜏𝑟 =
ℎ𝑡2
ℎ0
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Camera di combustione
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Camera di combustione
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Turbina

La turbina è una macchina motrice quindi prende energia nel modo

lavoro dal fluido e la trasferisce attraverso un albero al compressore e

alle altre macchine operatrici. Evidentemente all'interno di una turbina il

fluido espande riducendo sia la pressione che la temperatura.

A causa delle alte temperature a valle della CC i primi stadi della

turbina (HPT) devono essere raffreddati con aria presa dal

compressore (e.g. fra il compressore di alta (HPC) e di bassa LPT);

questo effetto normalmente si trascura nell'analisi preliminare.
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Turbina

Anche nel flusso attraverso una turbina esistono degli effetti dissipativi.

Quindi il processo non è isentropico ed in analogia con i compressori

si possono definire sia un rendimento adiabatico che politropico:

𝜂𝑡 =
ℎ𝑡4 − ℎ𝑡5
ℎ𝑡4 − ℎ𝑡5𝑠

=
1 − 𝑇𝑡5/𝑇𝑡4
1 − 𝑇𝑡5𝑠/𝑇𝑡4

=
1 − 𝜏𝑡

1 −
𝑝𝑡5
𝑝𝑡4

𝑘𝑡
=

1 − 𝜏𝑡

1 − 𝜋𝑡
𝑘𝑡

𝑘𝑡 =
𝛾𝑡 − 1

𝛾𝑡
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Turbina

Come già fatto per i compressori dal rendimento politropico:

𝑒𝑡 =
𝑑ℎ𝑡
𝑑ℎ𝑡𝑠

→ 𝜏𝑡 = 𝜋𝑡
𝑘𝑡𝑒𝑡 → 𝜋𝑡 = 𝜏𝑡

1
𝑘𝑡𝑒𝑡

Sostituendo quest’ultima equazione nell’espressione del rendimento

adiabatico:

𝜂𝑡 =
1 − 𝜏𝑡

1 − 𝜏𝑡

1
𝑒𝑡
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Turbina

Come già fatto per i compressori dal rendimento politropico:

𝑒𝑡 =
𝑑ℎ𝑡
𝑑ℎ𝑡𝑠

→ 𝜏𝑡 = 𝜋𝑡
𝑘𝑡𝑒𝑡 → 𝜋𝑡 = 𝜏𝑡

1
𝑘𝑡𝑒𝑡

Sostituendo quest’ultima equazione nell’espressione del rendimento

adiabatico:

𝜂𝑡 =
1 − 𝜏𝑡

1 − 𝜏𝑡

1
𝑒𝑡

Il comportamento per una

turbina è opposto a quello

del compressore.
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Turbina

Il rapporto delle temperature si ricava da un bilancio delle potenze

necessarie per il compressore e per le altre utenze (potenza elettrica

e potenze dissipate nei cuscinetti). Nell’ipotesi ideale che la potenza

generata dalla turbina sia assorbita solo dal compressore:

𝒫𝑡 = 𝒫𝑐 → ሶ𝑚0 1 + 𝑓 ℎ𝑡4 − ℎ𝑡5 = ሶ𝑚0 ℎ𝑡3 − ℎ𝑡2

Ovvero in forma adimensionale:

1 + 𝑓 ℎ𝑡4 − ℎ𝑡5 /ℎ0 = (ℎ𝑡3 − ℎ𝑡2)/ℎ0

1 + 𝑓 1 − 𝜏𝑡 𝜏𝜆 = 𝜏𝑐 − 1 𝜏𝑟

Quindi:

𝜏𝑡 = 1 −
𝜏𝑐 − 1 𝜏𝑟
1 + 𝑓 𝜏𝜆

Dove:

𝜏𝑡 =
𝑇𝑡5
𝑇𝑡4

=
ℎ𝑡5
ℎ𝑡4

𝜏𝑐 =
ℎ𝑡3
ℎ𝑡2

=
𝑇𝑡3
𝑇𝑡2

𝜏𝑟 =
ℎ𝑡2
ℎ0

=
𝑇𝑡2
𝑇0

𝜏𝜆 =
ℎ𝑡4
ℎ0
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Turbina

Normalmente le potenze aggiuntive:

𝒫𝑐 = 𝒫𝑡 − Δ𝒫𝑏 − Δ𝒫𝑒

vengono trattate come aliquota della potenza del compressore:

𝒫𝑐 = 𝜂𝑚𝒫𝑡

Dove è stato introdotto il rendimento meccanico che dovrebbe essere

asegnato a priori. La formula precedente diventa:

𝜏𝑡 = 1 −
𝜏𝑐 − 1 𝜏𝑟

𝜂𝑚 1 + 𝑓 𝜏𝜆
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Turbina

4
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Turbina
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Ugello 

La funzione dell’ugello è di accelerare i gas combusti efficientemente.

L’espansione dei gas nel ugello provoca un gradiente di pressione

favorevole, quindi lo strato limite è sottile e stabile.
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Ugello 

La funzione dell’ugello è di accelerare i gas combusti efficientemente.

L’espansione dei gas nel ugello provoca un gradiente di pressione

favorevole, quindi lo strato limite è sottile e stabile.

Evidentemente anche la forma esterna (Boattail) è importante per

ridurre le perdite all’esterno.

Le curve di funzionamento di un ugello convergente dovrebbero

essere note, di seguito si farà un brevissima ripetizione.
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Ugello 

Nel caso di ugelli convergenti divergenti potrebbe non essere

soddisfatta la condizione di Kutta.

La simbologia è leggermente diversa. Si definisce il rapporto di

pressione nell’ugello (Nozzle Pressure Ratio):

𝑁𝑃𝑅 =
𝑝𝑡7
𝑝0
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Ugello 

Nel caso di ugelli convergenti divergenti potrebbe non essere

soddisfatta la condizione di Kutta.

La simbologia è leggermente diversa. Si definisce il rapporto di

pressione nell’ugello (Nozzle Pressure Ratio):

𝑁𝑃𝑅 =
𝑝𝑡7
𝑝0
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Ugello 

Anche per l’ugello si può definire un rendimento:

𝜂𝑛 =
ℎ𝑡7 − ℎ9
ℎ𝑡7 − ℎ9𝑠

=
𝑉9
2/2

𝑉9𝑠/2
=
1 −

ℎ9
ℎ𝑡7

1 −
ℎ9𝑠
ℎ𝑡7

=
1 −

𝑝9
𝑝𝑡9

𝑘9

1 −
𝑝9
𝑝𝑡7

𝑘9

Dove si è utilizzata la

costanza delle entalpie

ℎ𝑡7 = ℎ𝑡9.

Moltiplicando numeratore e

denominatore per:

𝑝𝑡7
𝑝9

𝑘9
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Ugello 

𝜂𝑛 =
1 −

𝑝9
𝑝𝑡9

𝑘9

1 −
𝑝9
𝑝𝑡7

𝑘9
=

𝑝𝑡7
𝑝9

𝑘9
− 𝜋𝑛

−𝑘9

𝑝𝑡7
𝑝9

𝑘9
− 1

Con il rapporto fra le

pressioni totali nell’ugello

dato da:

𝜋𝑛 =
𝑝𝑡9
𝑝𝑡7

Il rendimento si può anche

esprimere attraverso NPR:
𝑝𝑡7
𝑝9

=
𝑝𝑡7
𝑝0

𝑝0
𝑝9

= 𝑁𝑃𝑅
𝑝0
𝑝9
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Ugello 

𝜂𝑛 =

𝑝𝑡7
𝑝9

𝑘9
− 𝜋𝑛

−𝑘9

𝑝𝑡7
𝑝9

𝑘9
− 1

=
𝑁𝑃𝑅

𝑝0
𝑝9

𝑘9
− 𝜋𝑛

−𝑘9

𝑁𝑃𝑅
𝑝0
𝑝9

𝑘9
− 1

Dove il rapporto 𝑝0/𝑝9 è unitario

per espansione corretta. In

queste condizioni l’efficienza

adiabatica è diagrammata nella

figura.

Nel caso di ugello isentropico

chiaramente 𝜋𝑛 è unitario.

𝑝𝑡7
𝑝9

=
𝑝𝑡7
𝑝0

𝑝0
𝑝9

= 𝑁𝑃𝑅
𝑝0
𝑝9

𝜋𝑛 =
𝑝𝑡9
𝑝𝑡7
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Ugello 
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Ugello 
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Ricapitolando

In figura sono mostrati i valori tipici delle grandezze caratteristiche in

ventenni successivi (1945-65, 1965-85, 1985-05, 2005-2025).
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Ricapitolando
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Ricapitolando
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Rendimento termico

Come gia detto il rendimento termico teorico di un turbogetto è:

𝜂𝑡ℎ = 1 −
𝑇0
𝑇𝑡3

Che in termini di rapporti diventa:

𝜂𝑡ℎ = 1 −
1

𝑇𝑡3
𝑇𝑡2

𝑇𝑡2
𝑇0

= 1 −
1

𝜏𝑐𝜏𝑟
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Rendimento del ciclo ideale

Ricordando che:

𝜏𝑐 = 𝜋𝑐
𝑘 𝜏𝑟 = 1 +

𝛾 − 1

2
𝑀0

2 = 𝜓0

Si ha:

𝜂𝑡ℎ = 1 −
1

𝜋𝑐
𝑘 1 +

𝛾 − 1
2

𝑀0
2

= 1 −
1

𝜋𝑐
𝑘𝜓0

Per numero di Mach fissato il rendimento aumenta al crescere del

rapporto di pressioni nel compressore. Però un aumento eccessivo

della rapporto di pressione implica anche temperature più elevate e di

conseguenza:

● Utilizzo di superleghe anche negli stadi finali del compressore (HPC);

● Raffreddamento del HPC;

● Passaggi anulari molto stretti con conseguenti grosse perdite secondarie

nel HPC.
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Rendimento del ciclo ideale

Un ultriore problema è, che come gia detto, il tendere della temperatura

a valle del compressore alla temperatura limite porta una diminuzione

del lavoro che può essere estratto dal ciclo.
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Rendimento del ciclo ideale

𝜂𝑡ℎ = 1 −
1

𝜋𝑐

𝛾−1
𝛾

1 +
𝛾 − 1
2

𝑀0
2

Mantenedo costante 𝜋𝑐 l’aumento del numero di Mach provoca un

aumento del rendimento.

Il rendimento è minimo al punto fisso.

Se 𝑀0 aumenta molto può essere conveniente eliminare il

compressore perché la compressione fornita dalla presa d’aria è

sufficiente.
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Rendimento del ciclo ideale

Ricordando la:

𝑊𝑛𝑒𝑡 = 𝑐𝑝𝑇1
𝑇3
𝑇1
− 𝜏𝑐 1 − 𝜏𝑐

−1

Che riscritta in un ambito più

generale diventa:

𝑊𝑛𝑒𝑡 = ℎ0 𝜏𝜆 − 𝜏𝑐𝜏𝑟 1 −
1

𝜏𝑐𝜏𝑟

Nel ciclo ideale si ha: c𝑝 = 𝑐𝑝𝑡 →

𝜏𝜆 =
𝑇𝑡4

𝑇0
.

Derivando (rispetto a 𝜏𝑐𝜏𝑟 ) si

ottiene che il lavoro prodotto è

massimo per:

𝜏𝑐𝜏𝑟 = 𝜏𝜆 → 𝜏𝑐 =
𝜏𝜆
𝜏𝑟

=
𝜏𝜆
𝜓0
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Rendimento del ciclo ideale

La relazione precedente può essere riscritta in termini di rapporto di

pressione ottimo (per aumentare la spinta):

𝜋𝑐.𝑚𝑎𝑥.𝐹 =
𝜏𝜆
𝜏𝑟

𝑘

=
𝜏𝜆
𝜓0

𝑘

=
𝜏𝜆

1 +
𝛾 − 1
2

𝑀0
2

𝑘
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Rendimento del ciclo ideale

La relazione precedente può essere riscritta in termini di rapporto di

pressione ottimo (per aumentare la spinta):

𝜋𝑐.𝑚𝑎𝑥.𝐹 =
𝜏𝜆
𝜓0

𝑘

=
𝜏𝜆

1 +
𝛾 − 1
2

𝑀0
2

𝑘

Se si impone che il rapporto di pressioni ottimo sia unitario (i.e.

compressore assente) si puo determinare il minimo numero di Mach di

volo per cui un RamJet diventa più efficiente di un turbo getto:

𝑀0.𝑚𝑎𝑥 =
2

𝛾−1
𝜏𝜆 − 1

Per aria si ha 𝑀0.𝑚𝑎𝑥 = 2.78 e 2.87 per 𝜏𝜆 rispettivamente uguale a 6.5

e 7.
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Rendimento del ciclo ideale

Riprendendo l’equazione 𝜏𝑐𝜏𝑟 = 𝜏𝜆 si ha:

𝜏𝜆 =
𝑇𝑡4
𝑇0

=
𝑇𝑡4
𝑇9

𝑇9
𝑇0

Per un ciclo ideale:
𝑇𝑡4

𝑇9
=

𝑝𝑡4

𝑝9

𝑘
=

𝑝𝑡3

𝑝0

𝑘
=

𝑇𝑡3

𝑇0
da cui:

𝜏𝜆 =
𝑇𝑡4
𝑇9

𝑇9
𝑇0

=
𝑇𝑡3
𝑇0

𝑇9
𝑇0

Quindi:

𝜏𝑐𝜏𝑟 =
𝑇𝑡2
𝑇0

𝑇𝑡3
𝑇𝑡2

=
𝑇𝑡3
𝑇0

=
𝑇𝑡3
𝑇0

𝑇9
𝑇0

= 𝜏𝜆

𝑇𝑡3 = 𝑇𝑡3𝑇9 → 𝑇𝑡3 = 𝑇9
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Rendimento del ciclo ideale

Se le seguenti ipotesi sono verificate:

• f sia trascurabile;

• componenti ideali (reversibili);

• espansione corretta:

Si può dimostrare che la relazione per il rendimento termico, trovata in

precedenza, coincide con la definizione termodinamica del rendimento

termico:

𝜂𝑡ℎ =
Δ𝐾 ሶ𝐸

𝒫𝑡
=

1 + 𝑓 𝑉9
2 − 𝑉0

2

2𝑓𝑄𝑅
→ = 1 −

𝑇0
𝑇𝑡3

= 𝜂𝑡ℎ
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Ricapitolando

Nella progettazione preliminare alcuni parametri sono assegnati

mentre altri vengono derivati. Una scelta possibile (a sinistra della

freccia quelli assegnati a destra quelli ricavati):

● Parametri di volo: 𝑀0, 𝑇0, 𝑇𝑡4, 𝑐𝑝, 𝛾, 𝑐𝑝𝑡 = 𝑐𝑝9, 𝛾𝑡 = 𝛾9 → 𝜏𝜆;

● Presa d'aria: 𝜂𝑑 → 𝜋𝑑 , 𝜋𝑟;

● Compressore: 𝑒𝑐 , 𝜋𝑐 → 𝜏𝑐 , 𝜂𝑐;

● Camera di combustione:𝜂𝑏, 𝜋𝑏 , 𝑄𝑅 → 𝑓, 𝜏𝑏;

● Turbina: 𝑒𝑡, 𝜂𝑚 → 𝜏𝑡, 𝜋𝑡 , 𝜂𝑡;

● Ugello: 𝜋𝑛, 𝑝0/𝑝9 → 𝜂𝑛.

Si suppone inoltre che:

● 𝜏𝑑 = 𝜏𝑛 = 1.

Nel caso ideale si suppone che il gas sia sempre lo stesso e che:

● tutte le trasformazioni siano reversibili;

● 𝑝0 = 𝑝9;

● 𝑓 + 1 → 1, 𝜋𝑏 = 1.
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Valutazione della spinta e degli indici di prestazione

Per calcolare gli indici di prestazioni si deve procedere a calcolare i

parametri del ciclo componente per componente.

La spinta specifica è:
𝐹𝑢

ሶ𝑚0
= 1 + 𝑓 𝑉9 − 𝑉0 +

𝑝9−𝑝0 𝐴9

ሶ𝑚0

dove la ሶ𝑚0 può essere messa nella forma:

ሶ𝑚0 =
ሶ𝑚9

1 + 𝑓
=
𝜌9𝑉9𝐴9
1 + 𝑓

=
𝑝9𝑉9𝐴9

𝑅9𝑇9(1 + 𝑓)

𝐹𝑢
ሶ𝑚0
= 1 + 𝑓 𝑉9 − 𝑉0 +

𝑅9𝑇9 1 + 𝑓

𝑉9
1 −

𝑝0
𝑝9

= 1 + 𝑓 𝑉9 1 +
1

𝛾9𝑀9
2 1 −

𝑝0
𝑝9

− 𝑉0 𝑉9.𝑒 = 𝑉9 1 +
1

𝛾9𝑀9
2 1 −

𝑝0
𝑝9

𝐹𝑢
ሶ𝑚0𝑎0

= 1 + 𝑓
𝑉9
𝑎0

1 +
1 −

𝑝0
𝑝9

𝛾9𝑀9
2 −𝑀0

dove i parametri ancora incogniti sono
𝑉9

𝑎0
, 𝑀9 e f.
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Valutazione della spinta e degli indici di prestazione

Il primo può essere calcolato come:

𝑉9
𝑎0

=
𝑀9𝑎9
𝑎0

= 𝑀9

𝛾9𝑅9𝑇9
𝛾𝑅𝑇0

Ricordando i simboli (𝜃 basato rispetto alla temperatura all'ingresso):

𝑘 =
𝛾 − 1

𝛾
𝑘9 =

𝛾9 − 1

𝛾9
𝜓 = 1 +

𝛾 − 1

2
𝑀2 =

𝑇𝑡
𝑇

Si ha:

𝑇𝑡9
𝑇9

=
𝑝𝑡9
𝑝9

𝑘9

= 𝜓9 → 𝑀9
2 =

2

𝛾9 − 1

𝑝𝑡9
𝑝9

𝑘9

− 1

𝑝𝑡9
𝑝9

= 𝜋𝑛𝜋𝑡𝜋𝑏𝜋𝑐𝜋𝑑𝜋𝑟
𝑝0
𝑝9

𝜋𝑟 = 𝜓0
1/𝑘

dove 𝜋𝑛, 𝜋𝑏, 𝜋𝑐 𝑒 𝑝0/𝑝9 sono dati di input, mentre 𝜋𝑡 𝑒 𝜋𝑑 sono da

determinare.
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Valutazione della spinta e degli indici di prestazione

Il rapporto di temperature:

𝑇9
𝑇0

=
𝑇9
𝑇𝑡9

𝑇𝑡9
𝑇0

=
𝜃9

𝑝𝑡9
𝑝9

𝑘𝑡
𝜃9 =

𝑇𝑡9
𝑇𝑡5

𝜏𝑡
𝑇𝑡4
𝑇0

= 𝜏𝑡𝜏λ
𝑐𝑝

𝑐𝑝𝑡

Come già detto nella CC:

𝑓 =
𝜏𝜆 − 𝜏𝑐𝜏𝑟

𝑄𝑅𝜂𝑏/(𝑐𝑝𝑇0) − 𝜏𝜆
𝜏𝑏 =

𝜏𝜆
𝜏𝑐𝜏𝑟

Mentre dalla turbina e nel compressore si ha:

𝜏𝑡 = 1 −
𝜏𝑐 − 1 𝜏𝑟

𝜂𝑚 1 + 𝑓 𝜏𝜆
𝜋𝑡 = 𝜏𝑡

1
𝑘𝑡𝑒𝑡 𝜏𝑐 = 𝜋𝑐

𝑘
𝑒𝑐
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Valutazione della spinta e degli indici di prestazione

Infine nella presa d'aria:

𝜏𝑟 = 𝜃0 =
𝑇𝑡0
𝑇0

= 𝜓0 𝜋𝑑 =
1 + 𝜂𝑑

𝛾 − 1
2

𝑀0
2

1 +
𝛾 − 1
2

𝑀0
2

1/𝑘

Che completa la ricerca dei parametri incogniti.

Se necessario si possono calcolare anche i rendimenti:

𝜂𝑡 =
1 − 𝜏𝑡

1 − 𝜏𝜏

1
𝑒𝑡

𝜂𝑐 =
𝜋𝑐
𝑘 − 1

𝜏𝑐 − 1
𝑇𝑆𝐹𝐶 =

𝑓

𝐹𝑢/ ሶ𝑚0

𝜂𝑡ℎ =
Δ𝐾 ሶ𝐸

𝒫𝑡
=

1 + 𝑓 𝑉9
2 − 𝑉0

2

2𝑓𝑄𝑅
=
𝑎0
2 1 + 𝑓 𝑉9/𝑎0

2 −𝑀0
2

2𝑓𝑄𝑅

𝜂𝑝 =
𝐹𝑖𝑉0

Δ𝐾 ሶ𝐸
≈

2𝐹𝑢𝑉0/ ሶ𝑚0

𝑎0
2 1 + 𝑓 𝑉9/𝑎0

2 −𝑀0
2
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Valutazione della spinta e degli indici di prestazione

Per tenere in conto di una eventuale non corretta espansione

nell'ugello si deve utilizzare la velocità effettiva nel calcolo dei

rendimenti:

𝑉9.𝑒 = 𝑉9 1 +
1 −

𝑝0
𝑝9

𝛾9𝑀9
2

𝐹𝑢
ሶ𝑚0𝑎0

= 1 + 𝑓
𝑉9
𝑎0

1 +
1 −

𝑝0
𝑝9

𝛾9𝑀9
2 −𝑀0 = 1 + 𝑓

𝑉9.𝑒
𝑎0

−𝑀0
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Valutazione della spinta caso ideale

Nell'ipotesi di ciclo ideale si ha:

𝛾9 = 𝛾 𝜏𝑡 = 𝜋𝑡
𝑘𝑡 𝜏𝑐 = 𝜋𝑐

𝑘 𝜋𝑑 = 𝜋𝑛 = 𝜋𝑏 = 1

ሶ𝑚0 ≈ ሶ𝑚9 → 1 + 𝑓 → 1 𝑝9 = 𝑝0

Quindi i parametri sono:

● Parametri di volo: 𝑀0, 𝑇0, 𝑇𝑡4, 𝑐𝑝, 𝛾 → 𝜏𝜆;

● Presa d'aria: → 𝜋𝑟;

● Compressore: 𝜋𝑐 → 𝜏𝑐;

● Camera di combustione:𝑄𝑅 → 𝑓, 𝜏𝑏;

● Turbina: → 𝜏𝑡, 𝜋𝑡;

La spinta è:

𝐹𝑢
ሶ𝑚0𝑎0

= 1 + 𝑓
𝑉9
𝑎0

1 +
1 −

𝑝0
𝑝9

𝛾9𝑀9
2 −𝑀0 =

𝑉9
𝑎0

−𝑀0
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Valutazione della spinta caso ideale

𝐹𝑢
ሶ𝑚0𝑎0

=
𝑉9
𝑎0

−𝑀0

Riprendendo le equazioni precedenti::

𝑉9
𝑎0

=
𝑀9𝑎9
𝑎0

= 𝑀9

𝑇9
𝑇0

𝑝𝑡9
𝑝9

= 𝜋𝑛𝜋𝑡𝜋𝑏𝜋𝑐𝜋𝑑𝜋𝑟
𝑝0
𝑝9

= 𝜋𝑡𝜋𝑐𝜋𝑟

𝑀9
2 =

2

𝛾 − 1

𝑝𝑡9
𝑝9

𝑘

− 1 =
2

𝛾 − 1
𝜋𝑡𝜋𝑐𝜋𝑟

𝑘 − 1 =
2

𝛾 − 1
𝜏𝑡𝜏𝑐𝜏𝑟 − 1

𝑇9
𝑇0

=
𝑇9
𝑇𝑡9

𝑇𝑡9
𝑇0

=
𝜃9

𝑝𝑡9
𝑝9

𝑘 =
𝜃9

𝜏𝑡𝜏𝑐𝜏𝑟
=

𝑇𝑡9
𝑇0

𝑇𝑡4
𝑇𝑡5

𝜏𝜆=𝜃9/𝜏𝑡

1

𝜏𝑐𝜏𝑟
=

𝜏𝜆
𝜏𝑐𝜏𝑟

= 𝜏𝑏

𝐹𝑢
ሶ𝑚0𝑎0

=
2

𝛾 − 1

𝜏𝜆
𝜏𝑐𝜏𝑟

𝜏𝑡𝜏𝑐𝜏𝑟 − 1 −𝑀0

=1 =1=1 =1
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𝐹𝑢
ሶ𝑚0𝑎0

=
2

𝛾 − 1

𝜏𝜆
𝜏𝑐𝜏𝑟

𝜏𝑡𝜏𝑐𝜏𝑟 − 1 −𝑀0

inoltre:

𝜏𝑡 = 1 −
𝜏𝑐 − 1 𝜏𝑟

𝜂𝑚 1 + 𝑓 𝜏𝜆
= 1 −

𝜏𝑐 − 1 𝜏𝑟
𝜏𝜆

La spinta può essere manipolata:

𝜏𝜆
𝜏𝑐𝜏𝑟

𝜏𝑡𝜏𝑐𝜏𝑟 − 1 =
𝜏𝜆
𝜏𝑐𝜏𝑟

1 −
𝜏𝑐 − 1 𝜏𝑟

𝜏𝜆
𝜏𝑐𝜏𝑟 − 1 =

= 𝜏𝜆 − 𝜏𝑐𝜏𝑟 + 𝜏𝑟 +
𝜏𝜆
𝜏𝑐
−
𝜏𝜆
𝜏𝑐

−
𝜏𝜆
𝜏𝑐𝜏𝑟

=
𝜏𝜆
𝜏𝑐

𝜏𝑐 − 1 − 𝜏𝑟 𝜏𝑐 − 1 + 𝜏𝑏 𝜏𝑟 − 1

= 𝜏𝑟 𝜏𝑏 − 1 𝜏𝑐 − 1 + 𝜏𝑏 𝜏𝑟 − 1

𝜏𝑏 =
𝜏𝜆
𝜏𝑐𝜏𝑟
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𝜏𝜆
𝜏𝑐𝜏𝑟

𝜏𝑡𝜏𝑐𝜏𝑟 − 1 = 𝜏𝑟 𝜏𝑏 − 1 𝜏𝑐 − 1 + 𝜏𝑏 𝜏𝑟 − 1

ma:

𝜏𝑟 = 𝜓0 = 1 +
𝛾 − 1

2
𝑀0

2 → 𝜏𝑟 − 1 =
𝛾 − 1

2
𝑀0

2

La spinta diventa:

𝐹𝑢
ሶ𝑚0𝑎0

=
2

𝛾 − 1
𝜏𝑟 𝜏𝑏 − 1 𝜏𝑐 − 1 + 𝜏𝑏𝑀0

2 −𝑀0

In questa forma è chiaro che:

● se 𝜏𝑏 → 1, ovvero non c'è combustione, la spinta è nulla;

● se 𝜏𝑐 → 1 si ricade nel caso del RamJet:
𝐹𝑢

ሶ𝑚0𝑎0
= 𝑀0 𝜏𝑏 − 1 ;

𝜏𝑏 =
𝜏𝜆
𝜏𝑐𝜏𝑟
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𝐹𝑢
ሶ𝑚0𝑎0

=
2

𝛾 − 1
𝜏𝑟 𝜏𝑏 − 1 𝜏𝑐 − 1 + 𝜏𝑏𝑀0

2 −𝑀0

Inoltre:

𝑓 =
𝜏𝜆 − 𝜏𝑐 𝜏𝑟

𝑄𝑅 𝜂𝑏 / 𝑐𝑝 𝑇0 − 𝜏𝜆
=

𝜏𝜆 − 𝜏𝑐 𝜏𝑟

𝑄𝑅 / 𝑐𝑝𝑇0
=
𝑐𝑝𝑇0

𝑄𝑅
𝜏𝜆 − 𝜏𝑐𝜏𝑟

dove si è trascurato 𝑓𝜏𝜆 rispetto a 𝜏𝜆. Quindi:

𝑇𝑆𝐹𝐶 =
𝑓

𝐹𝑢/ ሶ𝑚0
=

𝑐𝑝𝑇0
𝑎0𝑄𝑅

𝜏𝜆 − 𝜏𝑐𝜏𝑟

2
𝛾 − 1

𝜏𝑟 𝜏𝑏 − 1 𝜏𝑐 − 1 + 𝜏𝑏𝑀0
2 −𝑀0

𝜏𝑏 =
𝜏𝜆
𝜏𝑐𝜏𝑟
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𝑀0 = 0.85, 𝑇0 = 250𝐾, 𝑄𝑅 = 42,800𝑘𝐽/𝑘𝑔
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Valutazione della spinta caso ideale

Dalla figura si nota:

● All'aumentare di 𝜏𝜆 aumentano sia la spinta specifica che il consumo

specifico;

● Come già visto la curva della spinta ha un massimo, viceversa il consumo

specifico ha un minimo per 𝜋𝑐 maggiore;
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Valutazione della spinta caso ideale

𝑇𝑡4 = 1750𝐾, 𝑇0 = 250𝐾, 𝑄𝑅 = 42,800𝑘𝐽/𝑘𝑔
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Valutazione della spinta caso ideale

Dalla figura si nota:

● All'aumentare del numero di Mach di volo il massimo della spinta specifica

si sposta a sinistra;

● La spinta tende a zero per alti valori di 𝜋𝑐 ma nel caso ideale il consumo

specifico non diverge (f tende a zero).
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Valutazione della spinta

Nel caso reale, l'introduzione delle perdite, comportare una contenuta

diminuzione della spinta ed un aumento del consumo specifico (ed una

divergenza per alti 𝜋𝑐).
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Valutazione della spinta caso ideale

𝑇𝑡4 = 1750𝐾, 𝑇0 = 250𝐾, 𝑄𝑅 = 42,800𝑘𝐽/𝑘𝑔
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Valutazione della spinta caso ideale

Il rendimento termico aumenta con il rapporto di compressione mentre

quello propulsivo ha un minimo. Il rendimento complessivo aumenta.

𝜂𝑝 =
𝐹𝑖𝑉0

Δ𝐾 ሶ𝐸
≅

2𝑉0
𝑉9 + 𝑉0
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Valutazione della spinta

Chiaramente nel caso reale il rendimento termico peggiora

significativamente.


