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Post Bruciatore c>€2\3_4/5—7\9
Spesso, In particolare per applicazioni militari, si usa un
postbruciatore (AfterBurner AB) per aumentare la spinta dei motori a
turbina. Questa soluzione ha il potenziale di raddoppiare la spinta
senza notevoli modifiche del motore. Il prezzo da pagare e un

aumento significativo consumo di carburante.

La geometria dellugello in questo caso e normalmente di tipo
convergente divergente.
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Post Bruciatore O3 4T N0
‘dicib.tiPin}

La successiva combustione provoca un aumento della temperatura di

ristagno riducendo la portata critica rispetto al funzionamento senza

post bruciatore:

. b AT

m=——-

At

e necessario quindi utilizzare un ugello a geometria variabile. Nella

realta oltre alllaumento di temperatura di ristagno sara presente anche

un leggero aumento della portata ed una diminuzione della pressione

di ristagno oltre ad una variazione del gas.

In prima approssimazione si ha:

Agap _ |Ttsas
Ttg
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Post Bruciatore O3 4

Un post bruciatore e composto da un diffusore, un sistema di
vaporizzazione ed uno stabilizzatore di flamma.

e |l diffusore serve per rallentare la corrente ed aumentare l'efficienza della
combustione;

e |l sistema di vaporizzazione e normalmente montato su una serie di anelli
con vari ugelli che generano lo spray;

e Gli stabilizzatori hanno una forma a V e creano una zona di ricircolo nella

loro scia turbolenta.
Fuel spray rings
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Post Bruciatore 042\3?4/—\;79

1 1C | 1 :nl

Inoltre e normalmente usato un cilindro perforato per ridurre il rumore
generato dalle instabilita della combustione e come condotto per |l

raffreddamento.

Nella schematizzazione del post bruciatore si suppone che gli scambi
termici siano trascurabili. | parametri che influenzano |l
funzionamento di un post bruciatore sono:

e |l potere calorifico del combustibile Qg 45 [:—é :

e La portata di combustibile o la temperatura d'uscita (ms g 0 fap 0 Tt7 O
Re7y.

TAAB — hO ]
e Il rendimento della combustione 1 p;
__ DPt7

e |l rapporto delle pressioni di ristagno m 5 = o~
t5
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Post Bruclatore U3 479
‘dicib.tiPin}
Il ciclo termodinamico ideale modificato e mostrato in figura in termini
adimensionali (in realta sarebbe meglio avere I'entalpia sulle ordinate).
Nell'analisi si suppone che il postbruciatore non influenzi i componenti
a monte.
Evidentemente la caduta di pressione di ristagno sara diversa se il PB
€ acceso 0 spento: aB 4 @
TTAB.OFF = TAB.ON
™
O,

TIT,

v

s/sg

Hi Propulsione Aerospaziale — PA4 Ciclo Ab TF TP - astarita@unina.it 6



Post Bruciatore AT g
dicibitiPin:
NN

Da un bilancio di energia si ha:
(o + me + mf.AB)ht7 — (o + mf)htS = Ms apQr.asNaB
dividendo per la portata d'aria e risolvendo si ha:

(1 + f + fap)hey — (L + f)hes = fapQr.apNas
(L+ f)(hey —hes) (1 + f)(Taap — TaTe)

Qr.aNag — he7 Qr.4BNaB _ -
C TO A.AB

AB —

T-AB 4

In questa equazione si devono
considerare note tutte le grandezze a
destra del segno uguale. i

La pressione si puo ricavare dal rapporto
delle pressioni di ristagno:

7o

Pt7 = TTaBDts

Ty

1 s/sg

5

Post Bruciatore 023 4.2
‘dicibitiPin:
1_p_o
=(1+ f) 2.1 — M, diventa:
YoMgq
- Po
(1+f+fAB)_ ng — M,
Mo V9M9
dove:
Ty — TcTr (1 + (T — TaTL)
f= AB —
QrMp _ T, Qr.aBNAB T,
CpTO CpTO .AB
k
Vo Mgag YoRoTo , 2 Pto\
— —_ Mg M9 — - 1
Qg Ao \ YRT, Yo — 1|\ pg
Tg Tg Tig TA.ABCp/ CpAb Pto _ o o o o Po
To Tt9 To (@)kg Do nrABTLEbTend " Do
Po
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Post Bruciatore 03 47N
Infine 1 rendimenti:
f+ faB
TSEFC = ,
Fu/mo
no, = AKE _ (L+f+ fup)Vs — Vg _ a§[(1+ f + fag) Vo/ag)? — M{]
) 2(f + fap)Qr 2(f + fap)Qr
_ EV, 2E,V,/m,

"0 T AKE T GZ[(L+ f + fap) (Vo/ag)? — MZ]
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Post Bruciatore O3 4T N0
‘dicibitiPin:
Nel caso ideale:
_ _ kt _ -k _
nAB_]- Tt_nt Tc =T¢ 7TAB—]-
My = Mg - 1+f+fap—1 P9 = Do
Trascurando ft, e ft) 45 € supponendo che Qz 45 = Qg Si ha:
AT Ty T~ Tty _ (1 + f)(Taap — TaTe) _ TaB — ATt
— — = —
QrNp . Cr QraBNaB . Cr
c,Tp 4 ¢, To ¢, T A.AB ¢, To
. -1 .
Ricordando che 1, = 1 — (TCT )r i trova:
2
pp, = ATl Tan ~ T B T Ay + Tiap —F+ (72 — D1,
AB = =
QR/CpTo QR/CpTo
TraB — Tr
f+fap =
QR/CpTO

Che e funzione del numero di Mach e non del rapporto di
compressione.
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Post Bruciatore O3 4

Per la spinta si ha:

M a2 1+

. — B) —

0o / ﬂ Ao
Vo Mgag M Tq Pto

— =My |= T
Ao Ao \ To Po
k
2
M3 = —— (@) ~1|=
Yy — 1|\ po y —1
T9 ToTe9  Taap _ TaaB _ TaBTeTh S
= = = = = TaBTp
TO Tt9 TO (@)k TeTeTy TeTeTy
Po

E, 2 T).AB

. = TapTy(TeT.T-—1)— M : = TApT
Moy V)/_1 AB b(t c'r ) 0 T,T,T, AB'b

Hi Propulsione Aerospaziale — PA4 Ciclo Ab TF TP - astarita@unina.it
Post Bruciatore 023 4.2
‘dicibitiPin:

E, 2 T).AB

. = TapTy(T,T.T,—1)— M ' = TApT
T g Vy_l ABTp (T T Ty ) 0 1,11, ABTh
che confrontata con quella relativa al caso senza post bruciatore :

E, 2 ( - M

; = Tp\TeTcTy — — Vo
moa -1

0o VV

mostra esplicitamente l'influenza del post bruciatore.

Anche in questo caso si puo trovare un rapporto di compressione
ottimo, che massimizza la spinta, in funzione dei rapporti di
temperature massime. Riscrivendo la spinta come:

F. 2 , 1 Y
Mmeay, \ y—1 ‘2.8 T T Ty 0

si nota che il termine t,7,.7,, deve essere massimizzato
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Post Bruciatore 03 47N
- AP
ricordando che:t, = 1 — %
A
( (Tc — 1)Tr>
TeTo Ty =TTy | 1 —
2

per ottenere il rapporto 7. che da il massimo si differenzia ed uguaglia
a zero:

d (t. — D1, T2 T2 27,12 T2
— 1.7, 1— =1, —(t.—1)——t.,— =71, — +
dt, T; T3 T3 T, T,
T — 2t Tr+7,=0

1
T + 7, Ty, + 7, \K
Cmax ZTr - Remax = 27:7-
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Post Bruciatore 023 4.2
‘dicibitiPin
1 k
T, + T, Ty + T\ NET
Tomax = = Mepax = T¢, . .TJET =
2T, 2T, T,

Come si vede il rapporto di compressione ottimo e indipendente dal
limite di temperatura nel post bruciatore (PB).

Dalla figura si nota:

e inregime subsonico . € molto o1

grande; 81 =
e 7. _senza PB e sempre minore 1 ‘\ Turbojet

(@]

- é-i’ 61 with

di quello con PB; §-§ 51 \\ - afterburner
I che permette di avere un 2 41— nou—>
motore che pud funzionare in Zg s~ | A8 e
condizioni quasi ottimali sia in & 2 <
regime subsonico con PB spento i — [ [ —H
che supersonico con PB acceso. 0 04 08 12 16 2 24 28

Flight Mach number, M,

Hi Propulsione Aerospaziale — PA4 Ciclo Ab TF TP - astarita@unina.it 14



Post Bruciatore 023 42109

My = 2,T,, = 1750K, Ty, = 2250K, T, = 250K, Qr = 42,800k/ /kg

Flmao and TSFC versus ™,

3.51r 10.06
---------------------------- ——AB=0
e - - -AB=1|
3F 0.05
25 0.04
2r 0.03
1.5F 0.02
1 1 1 1 1 1 1 1 1 1 001
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Post Bruciatore A3 4T N9

Accendendo il post bruciatore si nota

e Un aumento della spinta e del consumo specifico;
e Uno spostamento del rapporto di compressione ottimo verso destra.

Flmao and TSFC versus T

3.5 10.06
---------------------------- ——AB=0
% - - =AB=1["
3F 0.05
25 0.04
2F 0.03
1.5F 0.02
1 1 1 1 1 1 1 1 1 1 001
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Post Bruciatore 023 42109

. = 30,Ty, = 1750K, Ty, = 2250K, T, = 250K, Qr = 42,800k/ /kg

F/maoand TSFC versus M 0
5r 10.12

—— AB=0/
. - - = AB=1

I
I
H 0.1
0.08
0.06

0.04
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Post Bruciatore A3 4T N9

Aumentando il numero di Mach:

e La spinta tende a zero a valori maggiori del numero di Mach;
e Siestende il range di utilizzo del motore.

Flmaoand TSFC versus M 0

or 710.12
—— AB=0
- = = AB=1

™ -~
-~
-~
-~
-~

0.1

0.08

0.06

0.04

0.02
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Post Bruciatore 023 42109

T,. = 1750K, Ty, = 2250K, T, = 250K, Qr = 42,800k/ /kg

f and fAB versus T,

0.04 10.04
0.035 |- 10.035
0.03f-, 0.03
0.025 | 0.025
0.02} 0.02
0.015 0.015
0.01} 0.01
0.005 |- 10.005
0 . 0
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Post Bruciatore A3 4T N9

Aumentando il rapporto di compressione:
e f diminuisce mentre f,z; aumenta mantenendo, come gia detto, la somma

costante;
Coun f and fAB versus m_ .
0.035F - 0.035
0.03f -, 0.03
0.025 0.025
0.02F 0.02
0.015 F 0.015
0.01F 0.01
0.005 -1 0.005
0 . . . . . . . . . 0
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Turbofan 0N B
rdrcibrting
Il principio del turbofan e quello di aumentare il rendimento

propulsivo utilizzando una maggiore portata d'aria ed una minore
differenza di velocita.

L'aumento del rendimento propulsivo e in principio indipendente dal
numero di Mach ma le resistenze associate alla maggiore area
frontale crescono troppo ed | turbofan a grande bypass non sono
normalmente utilizzati in regime supersonico.

200 o q

O=--E! '
Gas generator
285 ¢
—»
'f/ LOow-pressure e nozzle

Fan Fan nozzle turbine
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Turbofan o219 9
Normalmente il fan e collegato ad una seconda turbina di bassa

pressione con un sistema a doppio albero (double spool). Le velocita
angolari dei due alberi sono diverse e le indicheremo con: N, ed N..

Due nuovi parametri caratterizzano il turbofan:

Mmiqq

e il rapporto di bypass a = —
3

e il rapporto di pressione nel fan s = %
t2

200 o q

O=--E! '
Gas generator
285 &€
—»
'f/ LOow-pressure e nozzle

Fan Fan nozzle turbine
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Turbofan 0 9
| :CI 1 t:nl
Il flusso secondario puo essere miscelato a valle in un mixer oppure

Si puo avere anche un motore a flussi separati.

o Mixed—out_ B
stream

R
. OO e

Gas generator

A
Low-pressure e nozzle

Fan Fan nozzle turbine
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Turbofan a flussi separati 0/2%9/5\9
rdrcibrting
N3 NS

Il fan in prima approssimazione puo essere schematizzato come un
compressore:

K K
_ hi1zs — by _Ttss/th_lznf -1 my—1

Ng = = —
! ht13 — by Te3/Tip —1 16— 1 eﬁ
A |
f
y—1
_ _Yeér 4
Tf = T[f ,
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Turbofan a flussi separati o319 g

Il bilancio di energia nella turbina diventa (con un abuso di

simbologia mostrato in figura):
NmMo(1 + f)(hey — hes) = mo(hez — hez) + amg(hegz — hey)
Ovvero in forma adimensionale:
Nm(1+ f)(hes — his)/ho = (hes — hez) /ho + a(hias — hiz) /ho
N1+ (1 —1)13 = Tr[(TC —1) + a(rf — 1)]
quindi:

Tr[(‘[c — 1)+ a(rf — 1)]

Tt=1_

nm(l + f)T/l

—
— —

St o
&, s 4 (4
B ’

LA

Turbofan a flussi separati 05 9

Tr[(Tc —1) + a(rf — 1)]

nm(l + f)Txl
Evidentemente gquesta equazione non ha senso se t; diventasse
negativo. Da un esame del ciclo Brayton e chiaro che in un turbogetto

guesta evenienza non e possibile, pero in un turbofan si potrebbero
scegliere valori di @« o mf che comportano un funzionamento

Impossibile.
L'equazione della spinta diventa:

E,  (A+)V. 1- 5 % -2

a

_Tu 9<1_|_ 2929>_|_ 19 <1+ P19>_M0
MyirQg l1+a ag YoM§ 1+ aag

Tt:]._

con.

Myir = (1+ “)mo
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Turbofan a flussi separati 0N B
drc'brtrne
N3 AN
Dove, in modo analogo al turbogetto si ha:
[ k
Vie  Mieaqg T19 2 Pt19
= = M19 E— M129 — . — 1
Ao Ao \ To Y — 1|\ P19
Y—1
Pt19:n nnn@ E:T19Tt19: Tf Ty Tznm
P19
Chiaramente nel calcolo del ciclo principale si deve usare:
Tr[(TC —1) + a(rf — 1)]
Tt — 1 -
Mm(1+ )Ty
TSFC = f. = f
Fu/mo 1 — @ — &
A+ AVol1+—L2 | +av, | 1+—DL2 |-y
f 9 ,}/9M92 19 )/Mfg 0

S ) o
Sy o,
Lyl ’

T

Turbofan a flussi separati od§'3 1'9t 9
1 :CI 1 :nl
N3 NS

Il rendimento termico diventa:
AKE (14 f)Vse +aVi, — (1 + a)V§

T 2 Qx
(1 + fHVse — V§ 4 Vise — V5
Nth = a
" 2fQr 2f Qr

dove si sono esplicitamente utilizzate le velocita effettive:

1 —Po _DPo
p p
Voe =Vo |1+ V9M<§9 Vige =Vig |1+ )/Mlzcjg
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Turbofan a flussi separati 05 9

Il rendimento propulsivo:
_ EW 2F,V,/mg
T = ARE " A+ HVE +aVs, — (1 + )V

1—— 1-L2o
Ricordando che:—%— = 407 <1 + ) + i@(l + #) — My

MairQo 1+a ag y9M9 1+a ag

2V,

_Po _Po
Po P19 | _
(1 + )V <1+ y9M§>+aV19 <1+ M ) (1 + )V,

o = 1+ Vs +aViy— A+ a)V§
_ 2Vofl(L + Vol + aVige — (1 + )V}
1+ HVE, +aVi, — (1 + a)VE

Turbofan a flussi separati QA 9

Nell'ipotesi di espansione corretta:
_2Vo[(X + Vs + aVyg — (1 + a) Vo]
T~ 701 VE+aVl — (14 o)V
Trascurando f:
2V Vo + aVyg — (1 + a) V]
Vé +aVih — (1 + a)V§
Nell'ipotesi che V,4 = Vy si ritrova il risultato ottenuto per il turbogetto:
2VolVo — Vo] 2

V9 VO 14+2

Np =

Np =
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Turbofan a flussi separati o319 g
N W\
M, = 0.85,T, = 250K, T,, = 1750K, Qr = 42,800k] /kg

F IF and F_ /F versus «
Core Fan

Turbofan a flussi separati 0 9
P W\
My = 0.85,T, = 250K, Ty = 1750K, 7y = 2, Qr = 42,800Kk] /kg

FIma0 and (1+a)F/mao versus m_
1.8

1.6

1.4

1.2

0.8

0.6
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Turbofan a flussi separati 0 9
. . N3 NS

Dalla figura si nota:

e Per m, > 10 la spinta e quasi costante, in particolare, allaumentare del

rapporto di bypass;

e La spinta specifica diminuisce all'aumentare di «. Come mostrato in figura
la normalizzazione penalizza il turbofan;

F/ma_and (1+a)F/ma_versus =«
o (o] C

1.8r

16

141

1.2F

1_

0.8F

0.6

0.4
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13 19

Turbofan a flussi separati W
M, = 0.85,Ty = 250K, Ty, = 1750K, 7ty = 2,Qr = 42,800k] /kg N NS
1, and TSFC versus 7 _

0.6 10.04
0.5} J0.035
T 10.03
0.3F 40.025
2} ST el |
T 10.015

’ i e e 1
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Turbofan a flussi separati 0 9
Dalla figura si nota che per i rapporti di pressione mostrati in figura:
e Il consumo diminuisce con m. e, coerentemente, il rendimento aumenta

(per un aumento del rendimento termico);

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

1, and TSFC versus ™,

06 10.04
05 i 0.035
04r 0.03
03r 0.025
0.2F 0.02
01F 0.015
0 : . . . . . : . . 0.01
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. = 20,M, = 0.85,T, = 250K, T;, = 1750K, Qx = 42,800k] /kg

n_and TSFC versus o
o

0.5 0.028

0.45 0.0248

0.4 0.0216

0.35 0.0184

0.3 0.0152

0.012
15

36
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Turbofan a flussi separati 0N B

rdrcibrting
Dalla figura si nota che esiste un rapporto di bypass ottimo a*. Si
puo dimostrare che:

2

* ! (. — 1) — 2 - 1+ 1
a* = T, — 7. (1. — 1) — ——\ |t,.1f — T, —
TT(Tf—l) A r\tc .7, 4 Jrf r

n_and TSFC versus a
o

051 0.028

0.45} 0.0248
. 7Tf=1.5

04} T - - =m=175H 0 0216
035} 0.0184

0.3} 0.0152
0.25 0.012

0 15

13 19

Turbofan a flussi separati 0N B
rdrcibrting
NGNS
. = 20,M, = 0.85,Ty = 250K, T,y = 1750K, 7ty = 2, Qg = 42,800k /kg

1, and TSFC versus e

0.5 ~0.0275
0.45 10.025
0.4 0.0225
0.35 _ 002
0.3 10.0175
0.25 1{0.015
0.2 0.0125
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Turbofan a flussi separati 0 9
Dalla figura si nota che esiste un rapporto di pressione nel ‘}fan

ottimo m¢. Si puo dimostrare che:

T, — T, (1, — 1) — 2 +at,—1

T* _ TT'TC
7.(1+ a)
n, and TSFC versus e
0.5 e 40.0275
’/' \ a=2
e - -=-a=5
0.45 % T ] M o=8 |H0.025
wvyoONOoo e e a=12

0.4 0.0225

0.35 0.02

0.3 0.0175

0.25 | 0.015

0.2 0.0125
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Turbofan a flussi separati o319 g

Non si riesce a lavorare con entrambi i valori ottimali. Infatti per a = «a

Sl ha:

Vo—Vp 1
Vie—Vy 2

mentre per y = ¢!
Vo = Vig

n_and TSFC versus a n_and TSFC versus
o o

05 30.028 0.5 70.0275

0.45 [% {0.025

0.45F -10.0248

04} 10.0225

04F =1./5H40.0216

0.35 10.02

0.35F 1 0.0184
0.3F ¢ 40.0175
03r 100152 0.25 & 40.015
— s
0.25 L L 0.012 0.2 L L L L L 0.0125
0 5 10 15 1 15 2 25 3 35 4
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13 19

Turbofan a flussi separati 0 9

. . N3 NS
| turbofan che hanno un rapporto di by pass particolarmente elevato e

vengono chiamati Ultra-High-Bypass Turbofan (UHB).

\.(
o |
' |

~ Y )
Y - -9 !
" { '
~ : ¥ -
S s ( W '
I it T
! i [ A
e J
o} it > h
3 =T~
1
{:
y
H y 7

‘ o
\
% y
D L5
/ /7 f -~
% | Y
b =V
| |

------
\\\\\

®e
oooooo
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Turbofan a flussi separati 0 9

. . N3 NS
| turbofan che hanno un rapporto di by pass particolarmente elevato e

vengono chiamati Ultra-High-Bypass Turbofan (UHB).

e La dimensione del fan puo diventare significativamente maggiore di quella
della turbina e del compressore. Quindi le velocita di rotazione ottimali sono
diverse. Un riduttore ad ingranaggi e utilizzato dalla famiglia di motori
PW1000G. ' -

Low-drag slim line
nacelle

s~ Pressure Low-pressure
compressor turbine —>
(IPC)
/ | (LPT)
I N P —
\ c

Low-pressure spool

Fan drive gear
system
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Turbofan a flussi separati o319 g

. . N3 NS
| turbofan che hanno un rapporto di by pass particolarmente elevato e

vengono chiamati Ultra-High-Bypass Turbofan (UHB).

e La dimensione del fan puo diventare significativamente maggiore di quella
della turbina e del compressore. Quindi le velocita di rotazione ottimali
sono diverse. Un riduttore ad ingranaggi e utilizzato dalla famiglia di

motori PW1000G.
- w .
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Turbofan a flussi separati o319 g

. . N3 NS
| turbofan che hanno un rapporto di by pass particolarmente elevato e

vengono chiamati Ultra-High-Bypass Turbofan (UHB).
e La dimensione del fan puo diventare significativamente maggiore di quella
della turbina e del compressore. Quindi le velocita di rotazione ottimali

sono diverse. Un riduttore ad ingranaggi e utilizzato dalla famiglia di
motori PW1000G. e

Finger from torque -
frame
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Turbofan a flussi separati o319 g

| N3 AN
S particolarmente elevato e

ofan (UHB).
ativamente maggiore di quella

/elocita di rotazione ottimali
- e utilizzato dalla famiglia di

Turbofan a flussi separati 0N B

Bearings Star gear

I turbOfan Che hE Lubrication
vengono chiama

e La dimensione
della turbina e
sono diverse. X 74 .
motori PW1000 / N . 5 Boarigs

Manifold

Finger from torque

Bearings

Star gear

Lubrication
baffle

Finger from torque

frame Finger from torque

o frame
Lubrication
baffle

Star gear

Bearings

Lubrication
baffle Finger from torque

frame
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Turbofan a flussi separati 0 9

. . N3 NS
| turbofan che hanno un rapporto di by pass particolarmente elevato e

vengono chiamati Ultra-High-Bypass Turbofan (UHB).
e La dimensione del fan puo diventare significativamente maggiore di quella

della turbina e del compressore. Quindi le velocita di rotazione ottimali sono
diverse. Un terzo albero e invece utilizzato dalla famiglia di motori Trent.

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

Turboprop

Anche nel caso dei turboprop [lelica, avendo un diametro
significativamente maggiore, e collegata all'albero tramite un riduttore
meccanico. Il rapporto di bypass e significativamente maggiore di
guello dei turbofan (fra 30 e 100).

Propeller @ @ @ @
\I
,/’/////\—/
© 7 2777
e
P

«— (@Gas generator —>  Power turbine
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Turboprop

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

Propeller

©

| SRR

i

~_ 7

«— Gas generator — >  Power turbine
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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 La teoria impulsiva o del disco attuatore e 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 sitrascurano gli effetti viscosi.

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

alari. @ Stream tube @ @
/ \ / Slip stream

\r I
Vo 7 r : 7.\/ !
— ‘ip > VD’_= Xp — v,
[ SN Z . _._._. Po=PodPer=Po _ _ (. _._._. e
5 Po Py > Pp Vo P1= Po
Po Ap Ap=Ap >
S Vop=0 M P1=Po
Actuator disk model V.
01

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

Lo schema della teoria impulsiva e mostrata 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 e a valle sono individuate dal
pedici 0, p e 1.

Come gia detto la densita rimane costante attraverso il disco attuatore
mentre le due componenti della velocita aumentano discontinuamente.

@ Strjam tube @ @
Slip stream
\\r / /p
VO _> r . 7’_\ |

— AN —
N s T pe=polpr=pbo_ _ (— _ e
Pp Pp > Pp Vo P1=Po

0o —> 0 A, Ay =Ap >
Vop=0 vep/-——/' P1=pPo
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: Vy, pg € po;
e Il diametro dell'elica e di conseguenza l'area del disco attuatore: A,

e La potenza all'albero: %;
e La velocita angolare dell'albero: w.

Mentre le incognite sono: Ay, A1, Vp, Vg, Vi, Vo1, Pp, Dy

@ Strjam tube @ @
\ Y Slip stream

\r I
Vo 7 r : 7\/ !
— ‘ip > VD’_= Zp — v,
Pl Z . _._._. Po=PodPer=Po _ _ (. _._._. e
5 Po P> Pp Vo P1=Po
Po Ap Ap=Ap >
S Vop=0 M P1=Po
Actuator disk model V.
01

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
2 2 2 2 2 2
Vs V Vo + Vg Vi' + Vg1

po+p7—pp+p7 Py tp————=Po+tp—s

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

Stream tube @ @
@ / / Slip stream

\\\-
w — T
0 Vy=V,

Po 0 Ap Ap=Ap >
Actuator disk model Vo

of a propeller

Elementi di teoria dell'elica — teoria impulsiva

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

E, =4, (Pp’ - Pp) ~ mp (Vy — Vo) = prAp(Vl — Vo)

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

Ps ~ 1, (VE + Vg = VE) /2

@ Stream tube @ @
/ Slip stream
\\\- / P I
V —_— r . 7.\/ l
0 Vo=V,

Actuator disk model Vo

of a propeller
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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:

p k v, + V,
py_pp==VE VP ==~ pl(Vy — V) N v, ~
2 A, 2
Dal bilancio della massa si ottiene anche;
g Vo, _ 2 __2
p_‘/p O_V1+VO 0_1+%O
0

Dallequazione per la spinta e per la potenza trascurando le
componenti azimutali della velocita:

Ps ~ 1, (VE + Vg, —VE)/2

Ve V¢

V
Ps = pApr ( o ) — pApr(Vl o VO) 7 — Fpr

2 2

)
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Elementi di teoria dell'elica — teoria impulsiva

VZ V¢

B ® Pl 573
Vi+Vo
2

P, 1V, VE
=(p~=-|—+1)|—=5—-1
1 ) (V ) (VZ
Supponendo che il termine a sinistra (il coefficiente di potenza) sia

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

sostituendo V, =

Il coefficiente di spinta e definito come

. F, _ pVpA, (V) — V) _ V_f -
"1 1 2 45
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Elementi di teoria dell'elica — teoria impulsiva

Il rendimento dell’elica e:

. (VE V&
m —
E,V, E,V, P\2 2
Nprop = — = NpNL
P A (vE V2 P,
"™\ 2 772
Chiaramente il rendimento propulsivo 75, , gia introdotto in

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

) E,V, A=V 2V, A
P (V2 Vg . (VEVS Vi+Vo 4o
Mp\ =2 72 Mpl\ = ™72
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Elementi di teoria dell'elica — teoria impulsiva

Si ha anche:
_ 2 Vi_2-mp 4(1-np) _Cr
T]p — V. - v - CT 2 - CiP )
141 0 Mp Ny My
Vo
1.0 5
0.9 4
4 ; c;
0.8 3
n];k CT CY*T
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 l'elica sia svergolata.

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

] “a\@\ distanceé—very high A
e /5 ’_ 0‘6‘3 9

. ce—|
A\ Jistan modera to
,@\l °' S,

{ Thrust

Rotational velocity

w500 s

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 l'elica sia svergolata.

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

peeey higy o
& &/

]
|
|
|
|
|
1
1
1
1
|
|

ﬁotatibnal velocity
[~ |
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Elementi di teoria dell'elica — teoria dell’elemento di pala

La velocita relativa e data dalla composizione dei due moti:

Vp =Vy — wr

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 f (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¢p — dDsing
dt = r(dLsing + dFcos¢)
S (Geometric

pitch angle)

Zero-lift line

¢ Thrust |

Rotational velocity f

| Rotational - .\ ¢ rotati
. 7 Speed ane oOf rotatuon
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2 455
Turboprop O3 4D
‘dicibiht in:
NSNS

In figura e 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 e collegata direttamente
al compressore.

Propeller @ @ I @ @ @
\l/ \/ \
//’/////\—/
B ZE
PN

«— Gas generator — >  Power turbine
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Turboprop odf 3b4:t'5f’ 9
racrpmnte Ny

| nuovi parametri che caratterizzano il turboprop sono:

e il rendimento del riduttore meccanico (gearbox) e quello meccanico
Ny Ngp = Ps/PLpr dove P pr € la potenza fornita dalla turbina di bassa
pressione;

e il rendimento complessivo d'elica: 1,,¢p;

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

Quest'ultimo parametro

influenza il rapporto fra la s ————f————= ‘

spinta prodotta dal getto e I T

quella dell'elica. cp P

In alternativa si puo fornire il l
rapporto fra le due ‘—f———— ————— ,
|
|
:

potenze ideali utilizzata e, |+———— oo
bassa pressione a,: P > s

>

P9 = Po

disponibile alla turbina di
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Turboprop odf 3b4:t'5f’ 9
racrpmnte Ny

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

?LPT
q. — Pi LpT _ NtL _ Rias — hss
P :Pi.tot :Pi.tot ht45 _ h9s
guesta equazione puo essere risolta per trovare il rapporto di entalpie
totali nella turbina:

Pi4.5
hes .
Tt = h_
t45 Tus b ]
ricordando che: I T
n. = heas — hys <, ey Po=Po
tL —
ht45 _ htSS l
sl ha: ‘—f———ma -07);.___ |
N, = hias — s Tos = ———— T ————— |
tL — |
P heas — hog | > s

ASLPT + Asrl-l
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2 455

Turboprop 03 44N
rd'c'bntr Ny
Esplicitando i vari termini della relazione precedente si ha:
k
N _ hegs — hys R 1_TtL:1_h9s: _<P9>9
P higs — hog NeLp Rias Ptas
kg
_ Po
Te, = 1 =Ny |1 — <_)
Ptas 5
. 4.5
dove, in generale, essendo: ;- ,
o l=-7y 1-1y Tus - ————g————— |
(g s |1
TL etL
1- T‘Clt, A 2

P9 = Po
€ necessario un approccio

iterativo. | ____l _____ ,
[k

ASLPT + Asrl-l
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2 . 455
Turboprop O3 44NN
| 1C | | N

, AP NN
Il rapporto . > puo essere calcolato come:

t45
Pos P9 _ P9 1
Ptas  DPtas DPoTtHTTpT Ty
La potenza all'albero puo essere calcolata come:
:PS :PLPT m9
— NgbMm,, Py NgbMmy, o (htas — hts)
Ps Reas Reg
—=(1+ 1—-1

. h h .
Chiaramente hyys = cps5Tt4s OPPUre CON Ty = ;:45, Ty = hL: si ha:
Ps
i =1+ f)rlgbrlth(l - TtL)TtHT)leTO
0
Infine ricordando la definizione del rendimento d'elica:
. FpVO Fp . 77pr0p:Ps

77prop — T - —

m myV,
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2 455

Turboprop O3 44NN
|||||| n:
Evidentemente la spinta e data dalla somma delle spinte prodotte dal

getto e dall'elica (core):

F=F +Foe
Come gia detto:
_ Do
Ij_'core _ (1 -I-f)E(l n 1929> — M, 'Fp _ 77.prop:Ps
mopQg Ao Volilg Mmoay Molpag

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:

Pto Po
—— = MRy TGl ——

P9 P9
Si deve considerare m; = miyme;

D D
Turboprop odf 3b4:t'5f’ 9
1 1C 1 1 N

La spinta generata dall'elica e:
Fp _ np‘ropSDs _ nprop(]- + f)ngbnth(]- - TtL)TtHT/ICpTO
meay, myVpag Voao
| rendimenti diventano:
AKE  a§l(1 + f)(Vo./a0)* — M§] + 2%Ps /1

TR 2 Qs
n, = FiVy ~ Z(Fp + Fcore)VO/mO

P AKE  af[(1+ f)(Voe/ag)? — M§] + 2Ps
TSFC = /

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

mof _ Qr
Ntn
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Turboprop W

| 1C | | N
Ha senso interrogarsi sulla possibilita di avere un «, ottimale (che
massimizza la spinta), mantenendo costanti gli altri parametri.

Nell'ipotesi di funzionamento ideale si ha:

Fcore _ V9 _M Fp _ 77p1‘0p(1 _ TtL)TtHTACpTO
MeQy QAo ° My Voag

Definendo il coefficiente di potenza come:

E, + F Vy Voag
Ctot = I;ﬁocpcrl(i;ﬂe Vo = (a_o - Mo) kR—TO + Uprop(l — TeL)TenTa
ricordando che: 2 = |22 (7,7, — 1) = VAT, — B

Ao Y—17.7y

Ctot = (\/ATtL — B — Mo)()’ — DMy + C(1 —714)

= Tp, C = NpropTtHTA-

Turboprop (m
Crot = (JATe, — B —Mo)(y — DMy + C(1 — 74,)

dove A4 = ﬁrmm, B = ﬁ;’;r = ﬁrb, C = NpropTeHTa-

Derivando:

aCtOt _

(¥ =DM
0Ty 02 \/ATtL — B

Uguagliando a zero per ottenere un massimo:

—C

1 2
(y — 1M, EV 1 TtHTA = nprothHT/’l\/ATtL —B - M, = nprop\/ATtL —B

. Ve .
Ricordando che a—9 = \/ATtL — B la relazione precedente comporta.
0

—1
M, V, B M? 0, M3

*

Nprop Ao \ A Anprop TtHTA  TtHTANprop

Per 7,0, = 1 la massima spinta si ha quando Vy = Vy = F.5re = 0.
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Turboprop O3 44NN
B M? o,  r—ME

2
A Anprop TtHTA  TeHTANprop

k
1—14 Po ’ 1—14 T)
= —_ | — a{p = 7 Tb =
NeL Ap Ptas 1 ( Do ) TrTe
Ptas

Ptas Po ¢l ksbfjc_’&ifr TtHTr T TtHTA
da cui T
)/_—1 M2
_Tp 2 . 0 ,
C(;; _ 1-— 'f[tL TeyTy  LeHTaMprop —1_ (tr — 1)/77prop
1 ——2 — b 1— b THTA — Tp

Turboprop odf 3b4:t'5? 9
B M? 0, M3

kS
A Anprop TtHTA  TeHTANprop

ozp =
TtHTA — Tp
Queste due relazioni corrispondono a:
My Vg
Nprop - Ao

Per n,rop =1 la massima spinta si ha quando Vy =V, - F.. = 0.
Questa condizione corrisponde a «, = 1 solo quando M, = 0 ovvero a
7, = 1.
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TurboProp FEEYEL

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

F /F and F [F versus «
re prop

1 Co S
=10
— = 7 =20
o8r N~ e e m =40 0.8
06F 10.6
04F 104
0.2F 10.2
0 I I I I I I I I I 0

%“‘*%5 Hi Propulsione Aerospaziale — PA4 Ciclo Ab TF TP - astarita@unina.it

TurboProp ‘W
rac'p'nt N
M, = 0.60,T, = 250K, T,, = 1750K, Qr = 42,800k /kg
Flmao and TSFC versus T,
0- 40.02
—a=0.5
= ==a=0.7 |..
gk +\ 2=0.95|10.0175
o I YA N RS e —0.015
.l 40.0125
6 F 41 0.01
3 - 0.0075
4 1 1 I I 1 1 I ! ! 0.005
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TurboProp W
Dalla figura si nota:

e Anche in questo caso esiste un valore di 7, che massimizza la spinta;
e Il consumo diminuisce con m;

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

Flmao and TSFC versus ™,

10 40.02
9 40.0175
7 T RV N e T 0.015
7F 40.0125
6 ) 30.01
51 -““-0.0075
4 ' ' ' ' ' ' ' ' ' 0.005
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TurboProp O3 44N

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

Flmao and TSFC versus a
1 0.02

0.0175

10.015

10.0125

410.01

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

Hi Propulsione Aerospaziale — PA4 Ciclo Ab TF TP - astarita@unina.it /8



2 . 455
TurboProp U3 49
‘dicibiht! in]
NSNS
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 a

70.02

10.0175

0.015

10.0125

10.01

0.0075

0.005




