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Accoppliamento dei componenti

Si deve ora analizzare come l'interazione fra i vari componenti.

Prima di iniziare l'analisi € necessario introdurre i parametri "corretti"
del motore. Supponendo di fissare delle condizioni termodinamiche di
riferimento (p,.r = latm e T,.r = 15C) si introducono i rapporti per la
generica stazione i:

. T..
_ Pti 5, = ti

d;

pref Tref
Inoltre:




Accoppiamento dei componenti

La portata corretta e:

pri AW | Ty B
mJ0;  VYiRilei g frer Ty, Pref K,
Mg = = : = AMpyp, " < W
51' Pti Ri Tref l
pref \

La velocita angolare e la portata di combustibile corrette:
Nei = Ni/\/6; Mep = 162/ 8

La spinta ed il consumo specifico corretti:

F.=F/§8, TSFC, = TSFC/,/6,

Ricombinando le equazioni precedenti si ha anche:

m
TSFC, = my—L

Accoppiamento del componenti O34

In figura e mostrato l'accoppiamento fra la presa d'aria ed Il
compressore. | parametri fissati sono le aree A;, A, e A;mentre A,
dipende dalle condizioni di volo. Gli altri parametri indipendenti sono le
condizioni di volo (i.e. py, To e M).

Uguagliando le portate si ha:

. ProdoYo pr2dr'V,; : _
mp = = = my Y(M,y) =yMy K
Ato At




Accoppiamento del componenti O34
l 1C 1 N
AP A, NN
: Ptoo To  Pt2d2712 : _
mo = = L) Y(M,y) = yMyp~*
Ato At

Supponendo che la temperatura di ristagno ed il gas rimangano
iInvariati:

(g/ﬂ)) 1 (g/ﬂ))
Pi2 A2 ( y—1 ) 2(r-1 ( Y — 2(y-1
1+—Mz2 = M, 1+—MO
Pto Ao 2 2
Ptz Az —K

In questa equazione le Incognite sSoONo0 my = P2 /Pro, Ay € M.
Tipicamente dalle caratteristiche della presa d'aria si puo risalire ad un
legame fra il rapporto di pressioni e il numero di Mach di volo.

Quindi le incognite sono A, e M,,. Inoltre si deve fare attenzione alle
eventuali distorsioni del flusso all'ingresso del compressore.
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Accoppiamento dei componenti AN
| 1C 1 N

Anche nell'accoppiamento con la camera di combustione si parte dal
bilancio di massa:

my =mg+my=(1+f)mz=(1+f)m, =(1+f)m,

dove f e fissato dalla posizione della manetta (0 = T;4 /T impostata
dal pilota). Viceversa, come gia detto, la portata m, e funzione di M,,

£t

Turbine
shaft power




Accoppiamento dei componenti

0?34§9

dictbitin
\l/_\l/

Chiaramente la portata all'uscita della camera di combustione e:

i =Pt4A4 Ml/)—K _ Va Pt4A4
4 Go Va4, ) R, ,—Tt

_ (yat1)
2(ys4—1)
M

-1
2

Va4

w14

Se si suppone che la sezione 4 sia all'uscita dell'ugello della turbina,
nella maggioranza dei casi si puo supporre che il flusso sia strozzato:

Ya Peala

R4\/T_t4

m4:

Y4 +1 ~Ka
2

N

Y2 Pe242

R, To

—K
zZl/J 2

Th2=

\

ricordando che p;, = my.ps,, la conservazione della massa diventa:

Ya TpTT Ay

Ry vV Tea/ Tt

k.
(y“; 1) =(1+1)

\

\

V2

~-K
R_AZMzzlpzz ?
2

In condizioni di progetto, questa equazione permette di determinare

Accoppliamento dei componenti

Ya TpTT Ay

Ry vV Tea/ Tt

,
(y‘*; 1) =(1+/)

\

\

2
%

dictbitin
\l/_\l/

3 420

—K
Mzzl/)zz 2

In questa equazione f e Ty, sono funzione della posizione della
manetta. Supponendo che m,sia ricavabile dalle caratteristiche della
camera di combustione, m, puo essere ricavato nota la portata corretta
(funzione di M,,) e la posizione della manetta dalla mappa del

compressore.

Stall or

”CA surge line

-

Transient
acceleration

Transient
deceleration

Operating line
(steady state)

@ Operating points
_ (steady state)

T4/ Tio = constant
Constant throttle
lines

—

Increasing Ti4/Tio
(throttle)




Accoppiamento del componenti 0/2\3_/\459

dictbitin
\l/_\l/

Riprendendo I'equazione ricavata dal bilancio di energia nella camera
di combustione:

htg — hys _ (Cp4/ CpZ)Tt4/ Tep — T,
QrNp — hta QRUb/(szth) — (Cp4/cp2)Tt4/Tt2
In questa equazione le incognite sono h;; (0 7.) € np:

e h.; (0 1.) siricava dal rapporto di pressione nel compressore;
e 1), Siricava da opportune correlazioni.

Si trova quindi il legame fra la temperatura all'ingresso della turbina la
posizione della manetta ed f.

f=
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Accoppiamento del componenti 0/2\3_/\459

dictbitin
\l/_\l/

Nell'accoppiamento fra la turbina e la camera di combustione si
cerca di valutare ;. Se la turbina non e raffreddata le portate
all'ingresso e all'uscita sono uguali quindi:

1/ 0;
i

)

My T4 Dts Uy;
- = =

Ms VTtS Pea Tt

Il parametro alla destra controlla la portata ed il numero di Mach

Mme; =

assiale nella turbina. ; ; 5
oy 1 As A As
4
Turbine

shaft powerw=27N

m
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Accoppiamento del componenti M
Nel caso di turbina raffreddata si suppone che l'aria venga spillata sia
all'uscita del compressore che in una sezione intermedia. L'effetto del
fluido refrigerante viene spesso modellato come una turbina con un

rendimento inferiore (0.75-0.85).
Il bilancio di massa diventa:

my =1+ f—¢e —e)myg# (1+ f)my =ms

Accoppiamento del componenti 0/2\3_/\459

Nel caso di turbina raffreddata si suppone che l'aria venga spillata sia
all'uscita del compressore che in una sezione intermedia. L'effetto del

fluido refrigerante viene spesso modellato come una turbina con un
rendimento inferiore (0.75-0.85).

Il bilancio di massa diventa:
my =1+ f —€ —€)my # (1 + f)my = ms
Le portate corrette sono quindi:

m:ml\/e_l R Thc4:7'[t1+f—61—62:7'[t 1_61"‘62
“g mes VTe  1+f Vit 1+f

Chiaramente t; € inferiore nel caso di una turbina raffreddata e di
conseguenza anche il rapporto fra le pressioni.
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Accoppiamento del componenti I IZN®

Mea Ty (1 €, + 62)
Mes Tt 1+f
Ricordando che:
: Vi Pref ~K;
Mei = | A M),
\ l Tref
Supponendo:
e che il moto sia strozzato sia all'ingresso della turbina che nell'ugello;

Kk
e cher, =,

e che il secondo termine in parentesi sia costante;
Dalla prima ipotesi il rapporto fra le portate corrette e costante

mentre le altre due implicano che i rapporti di temperatura e pressione
anch'essi siano costanti.
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Accoppiamento del componenti 0/2\3_/\459

Come gia visto il bilancio d'energia sull'albero e:
Pe = mo(hyz — hiz) = Mo + f)(hes — his) = N Pe
da cui:

4 Tea
Tc_lznm(l‘l'f) i

Cpr Teo — 1 —-1)=n,1+ f);@(l — T¢)

visto che nelle ipotesi appena fatte 7, e costante 7, € una funzione
lineare della posizione della manetta.

IR

_1

N

w=2aN ™

L~
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Condizioni di fuori progetto O3 40
-dic-b-tin-

Come gia visto il bilancio d'energia sull'albero e:
Pe = mo(hyz — hiz) = Mo + f)(hes — his) = N Pe
da cui:

Cpa Tta
Tc_lznm(l‘l'f)L_

(1—1)
Cp2 Tt ‘
visto che nelle ipotesi appena fatte 7, e costante 7, € una funzione

lineare della posizione della manetta.

Supponendo che le variazioni fra le condizioni di progetto e fuori
progetto di n,, ed f siano trascurabili:

Teop — 1 _ (Tta/Te2)op R . —14( — 1) (Tta/Te2)op
Tcp — 1 (Tta/Te2)p 0P &P (Tta/Te2)p

che puo essere espressa anche in termini del rapporto di pressione:
1

(Tea/Te2)op |
(Tta/Te2)p

x| =

(TC,D — 1) . = [1+n.(t, — 1]

Condizioni di fuori progetto M
Le velocita angolari corrette all'albero sono:
N; N T,
N, = L N ez _ [[t4
Dalla relazione:
g, = B _ e
Uz U?

si ha (U = wr e supponendo ¥.~cost) che il lavoro e proporzionale a:
W, X Ty (T, — 1) &x N2
quindi N5 o 7. — 1. Lo stesso ragionamento vale per la turbina ed in

guesto caso la costanza di t; implica che anche N.4 sia costante. Di
conseguenza N, € proporzionale alla posizione della manetta:

Nezop  |(Tea/Te2dop  [Tcop — 1

ch,D NV (Tt4/Tt2)D B Tep — 1

Negop = Negp = coOSt

\
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Condizioni di fuori progetto M
Se la turbina non e raffreddata le portate nella turbina e nel
compressore sono:
/6 np ki &5
meg; = lT\/_l = Rl. ref AiMillJi — (1+ f)mcz = My —F—

l \‘ l Tref V 92 V 04-
Nell'ipotesi (valida per m. > ~2) che la turbina sia strozzata la portata
m.4 € costante quindi:

Mca Pra 1 Meg  TpTc

— —_— C
1+ fpe vV Tea/Ter 1 +f\/ Tea/ Tt

Mezop _ Teop | (Tea/Te2)p  Teop | Tep — 1

~

Mmeo

ch,D e p \ (Tta/Te2) oD e p \ Tcop — 1

: ~K,
Me2,0p M;2,00% 2,00

mCZ,D MZZ,Dl/)

Condizioni di fuori progetto M

Tipiche mappe del compressore e della turbina sono mostrate nelle
figure.

Opﬁfaﬁng Choking limit
ine
A Contours of M;=1.0
Surige/stall s . 1= constant / | \
20 |— ne \ 4 X
—— Operating
5L 1/m ] «_ line
//\ RN
n.= constant 3 7
10 contours 7
No(rpm) or
| % Design
0 9 N¢4(rpm) or
1 Nco _ % Design
- 1 >
mqo(kg/s) or % Design M4 - Neg(Kg/s - rpm) or % Design
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Caratteristiche di pompaggio O34

Nell'ipotesi che il generatore di gas sia definito e che tutte le mappe
delle prestazioni siano note si possono studiare gli stati di possibile
funzionamento e determinate le cosiddette caratteristiche di
pompaggio cioe:

la portata corretta m,;

Il rapporto di pressione complessivo p;z /pso;

Il rapporto di temperatura complessivo T;s/T;»;

Un parametro che definisce la percentuale di combustibile fQgrn,/c, T,
oppure mc.

Questi parametri sono spesso espressi in funzione della velocita
angolare corretta e della posizione della manetta.

Dall’equazione appena trovata si puo ricavare il rapporto di pressioni
nel compressore:

. My TpTc 1 +fA2 ch/Az
My = - T, = , Ta/T
N+ [ Tl Te, ©T my Agtig /AN

Propulsione Aerospaziale — Pa9 Off Design - astarita@unina.it

Caratteristiche di pompaggio O3 4G

vV Tt4/Tt2

_ 1+ fA,me, /A,
Ty AysMey/Ay
Ricordando che:

mciz Vi pref M
Ai VRL Tref

Si ha nell'ipotesi di moto strozzato nella turbina:

Tc

_K.
ilpi l

My _ Ya DPref (V4 +1
Ay |Ra\[Tror\ 2
Per vy, =1.33,R, =286.8]/kgK,prer = latm,T,..r = 15C la costante
vale circa 237kg/(sm?). Nel compressore invece:

-K,
) = f(Yar R4)

Mo Y2 Pref K
= = — MZ2¢22 2= f(Mz2,v2,R2)
R, Tref
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Caratteristiche di pompaggio AN
1 : C'D:! : n:
-~ \1/_\1/
Me; Y2 DPref -K,
A — R MZZl/)zz — f(MZZJ V2, RZ)
2 V 2 Tref
Corrected mass flow rate per unit area
250 T R — — T 1
& | Typical [ ,_-14 <4— Choked
£ 4 r=1 :
% | 1.40 compressor | K = turbine
2 200+ 133 entry = .
@ - 1.30 Typical
% B turbine
% 150 7 nozzle
= /A
3
» 100
n
©
£
3 50
§ Mz2
= << > M,
5] <+——>
0 —

0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1
Mach number

2 5

Caratteristiche di pompaggio O3 4N

dictbitin
\l/_\l/

Piu in dettaglio nel compressore.

)
]
©
1 S
=
O
e
)]
0
©
S
O
)
et
Q
o
=
O
@)

210 -

200 -

—h
O
o

per unit area (kg/s/m?)

160 -

150

"’/

180 -

170 -

Compressor corrected mass flow rate

AT

04 042 044 046 048 05 052 054 056 058 06 0.62

Axial Mach number M, ,
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Caratteristiche di pompaggio M

Per esempio supponendo che i parametri del motore siano:

® Tiy =Trey =15C, My, = 05,1, = 25,e, =.9, y, = 1.4, ¢y, = 1.004k]/kgK
o 0="T,/ Ty =61, =.97,M, =1- 1 /A, = 237kg/(sm?)

e Qp =42,000k//kg, n, = 0.995,y, = 1.33,c,, = 1.156k] /kgK

Si puo ricavare:

f = Rey — i3 _ (Cp4/CpZ)Tt4/Tt2 — Tc ~ 0.03
QrMp — hea  Qrnp/(cpaTr2) — (Cpa/Cp2)Tea/Tez
e dalla:
o= 1+fAyme /Ay (Tia . A, _ T Meg/As 1
‘ My AgMey/Ay \ Ttr Ay 1+ fme/A [T, /T,

Il rapporto delle aree A,/A, = 0.08. Utilizzando questo valore nella
relazione precedente si ha:

1+ fA,me /A, Meo
M, = v mc v JTea/Tez = 0.056 AC i

Caratteristiche di pompaggio O3 4N

M2
vV Tts/Tez = 0.056 ACZ vV Tea/Ter

_ 1+ fA;,me, /A
Ty AgMeyg /Ay

Tc

Compressor map
35 ~ |

T14/Tyo A

%,OO\
\

&&
)

Compressor pressure ratio

15 — .
7 — Tia/Tio
10_ %
. y
5 = =1
— J
o= -\ "~ "
0 30 60 90 120 150 180 210

Corrected mass flow rate (kg/s/m?)
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Caratteristiche di pompaggio M

Come gia visto il bilancio di energia fra il compressore e la turbina da:
T.—1=n,1+f)— (1_Tt)_77m(1+f)_@(1_Tt)
Cp2 Tt Cp2

da cui si ricava il rapporto di temperature complessivo (uscita ingresso
del generatore di gas):

p4 Tt4

sz T, — 1
Tt — 1 -

Cpa Mm (L + )Tt/ Tt
Tt5 Tt4 Tt4 Cpz To—1

Ty th Ty CpaMm (1 + f)

Il rapporto di pressione complessivo invece e:
@ = MTMpTic

Pt2

con m; che puo essere ricavato dal rendimento della turbina.
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Caratteristiche di pompaggio 0/2\3_/\459

dictbitin
_ R _ _ NN
Il parametro fQgn,/c, T, PUO essere ricavato a partire dalla:

f= heg — hes N Cpalts — Cp2T3 _ Cp(Tea — Tt3)
QrNp — N4 QrMb QrMb

f QrMp _ Tia _ T3 _ Tia
Cpltz Tz Tz Tz

infine per le velocita corrette si ha:

— T, =0 —1,

N c2 Tt4 \/—
—_— —_— = (H)
Ney

Tt2

\
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Caratteristiche di pompaggio

_ 0.88 | |
Esempio 7o N NN,
| | )
Partendo dalle mappe di °*,
compressore e turbina ° N Nominal
. . 8 Stall P operating line
mostrate in figura valutare =~ ine - N\ B
le caratteristiche di 6 BEE \\ e T 1O o
. . . . =] \ +\ c2
pompaggio in funzione di j EENES N RN NS
14 12.0 44
Nez (Tea/Tez =6, f=0.03, 3 - - > g
N, = 0.995, Cpe = 1004k1K’ 10 12 14 16 18 20 (kg/s)
] Y s 1.0 3.0 5.0 7.0 N (103 rpm)
Cpt = 1156kg_K . >
4 h %)1/‘//’::;‘:;’:: :—--§;.\:\ \\\
uNNcane =canzeal
3 NN COET LR
ST ITRE T T A
~—— -
5 //
e T AT
1 - 10 20 30 40 50 ”

Mgy - Nc4(kg/s)(10_3 rpm)

Caratteristiche di pompaggio

Dal grafico si puo costruire N, (1,000 rppm)  pulpylor z)  rm,kels) 7.

la tabella. 14.0 6.50 20.0 0.82
Dalle: 13.5 5.88 18.1 0.84
1 13.0 5.32 16.4 0.83
_ Lk 12.5 4.81 14.8 0.83
=1+ - (& — 1) 12.0 4.36 13.4 0.83
0 TC 11.5 4.00 12.2 0.84
R1b t4 -_—
— 0 = — 1,
CpTtz Tty
1 Cp2 Tc—l 0-88“|||||||||||||||||||||
Tt — - e
T \
DL+ o o
t2 A P
9 A ,
Si calcolano f e i rapporti di 5 L L g ine
. g : 1IN
temperatura nella turbina e 7 fne LRI
. = A —F1114.0
nel compressore. Si calcola g SEEENNARL AN Nea(10° rpm)
quindi il rapporto di . N :
temperatura complessivo. 3 3 - > o

10 12 14 16 18 20 (kg/s)
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Caratteristiche di pompaggio

s b 1.0 3.0 5.0 70 Ngy
La portata e velocita angolare corrette =
nella turbina si ricavano dalle: 4 TR PTIET TR )
NSNS O DL
: Mcy  TpTlc R AN e
e TN T T, BEmE==m A==
Tt4/Tt2 2 ] 1 D
IC/INEDARPE i
Ney = NCZ/\/ Tt4/Tt2 , LEEATTT >
_ _ _ 10 20 30 40 50
Dalla mappa della turbina si trova Il s Nog(ka/S)(10°2 rpm)
rendimento adiabatico e dalla: |
Gas generator pumping
1 characteristics
me =1+ (t¢ — /e ]*e 5.5 —
: < . : : . Tis/Tio T2
puo risalire al rapporto di pressioni >*=—===
. 4.5
complessivo. T T T | :
p 0.9l Mco(% design) P 4.0 S ToR
0.8 N 3.5 Pt5/Pt2 -
0.7 _— 3.0 — ==
"
0.64=— 2.51=
0.82 0.88 0.94 1 0.82 0.88 0.94 1

% Nyo-design % Nco-design

Riassumendo (alcune formule) od? 3b4t5:5 9
l C: 1 n:
AP ; T T,
hy = Ptolo To W(M,y) = yMypK 5, = Pti 9, = ti o =t
Ato pref Tref th
: m;+/ 0; Vi Dref —K; Ptz A2 ~K -K
;= = AMA. —— 2 = 0
Mmei 5i V Rl' Tref [ ll/)l Deo AO 221/)22 ll)O

Va AL (Ve + 1\ y
: : 4 TMpTcAy (V4 2 _
my =1+ f)m, - - ( 5 ) =1+7f) _AzMzzllJzsz

\ R4 V Tt4/Tt2 \ RZ
f= hia — 3 _ (Cp4/cp2)Tt4/Tt2 —
QrNp — N4 QRTIb/(CpZTtZ) (Cp4/cp2)Tt4/Tt2
= Meg Pea 1 Mgy TpT Moy _ T ( et 62)
” L+ /Pe2 T /Ty, T1+f Ve Mes  Te 1+f
4 Tt4 N, T4
T, —1=n,(1+ )p —(1-1,) — = |— =40
m ) T Ne  (To
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Riassumendo (alcune formule)

(Tta/Tt2) op
=1+ —1 =1+ —1
TC,OD (TC,D ) (Tt4 /TtZ)D (TCD ) D
1 1
(Tta/Te2)op k Oop 1%
Tcop — 1+ nc(Tc,D - 1) (Tt4/Tt2)D = |1+ nc(Tc,D 1)
N ~ N.. - ~ cost Nezop (Tta/Tt2)op _ Oop _ |fcop T 1
c40b 4D Neop (Tta/Te2)p Op Tep — 1
’ \ \ N
Mea0p _ Teop | Tea/Te2adp _Teop [Op _ Teop |Tep —1
ch,D e p \ (Tta/Tt2) oD e p \ Oop iep \ Teop — 1
~K
Mo, 0D _ Mz, ODl/)zZ,éD
—K
mCZ,D MZZ,DlpZz,;

Condizioni di fuori progetto 0/2\3_/\459

dictbitin
\l/_\l/

Per determinare il funzionamento di un turbogetto al di fuori delle
condizioni di progetto si iniziano a fissare | parametri del motore:
Condizioni di volo: My, py, Ty,

Parametri corretti: m 5, Noo;

Parametri del compressore: M,,, t.;

Temperatura all'ingresso della turbina T;, (7y);

Potere calorifico del combustibile: Qp;

Rendimenti dei componenti: 7y (1), T, T, €. (M), € M), Mo M
Parametri dell'ugello:pg/po (A9/Ag);

Proprieta del gas: y2, ¢p2, V4, Cpa;

Si studia quindi il funzionamento del motore variando:

e Condizioni di volo: My, py, Tp;

e Temperatura all'ingresso della turbina Ty, o y;

| rendimenti possono essere assunti costanti o rielaborati dalle
mappe dei componenti.
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Condizioni di fuori progetto M

| parametri caratteristici sono anche mostrati nella figura.

Supporremo che le sezioni 4 e 8 siano strozzate. In queste ipotesi
come gia visto si ha:

Mes =t cost

mcs \/T_t

e come gia detto si puo supporre che i singoli rapporti siano costanti.

Fuel flow

| a—

;rﬁio;v’ Convergent—
divergent nozzle
;\Iﬂ Po. T - J namp>
0,70, 70 n Products of

Pe/Po OF AdAs o mbustion

— —
—
—
—

. C. : 2 5
Condizioni di fuori progetto AN
1 : C'D:! : n:
- - L] = [l = v_\/
Si esamini ora |l seguente esercizio
Assume a turbojet engine has the following design-point M, =0.8, p, =33kPa, T, =-15°C
parameters: T, = 1375°C
M, =0, p, = 0.1 MPa, T, = 15°C g = 0.995
g =0.98 DPo/Po =1.0

w, =125, e, =0.90
Or =42,800kJ/kg, =, =0.98, n, =0.99, T,, = 1500°C  assuming all other component efficiencies (except 74 that is

e, = 0.85, n,, = 0.995 specified) remain the same (as design) at off-design and gas
iy, = 13 kg/s properties are y, =y, = 1.4 and ¢, = ¢, = 1104 J/kg - K,
N, (tpm) = 6000 calculate

MzZ - 06 (a) ﬂc-O_D

7 =097, Po/po =10 (b) 1 p(in kgs)

If this engine is operating in the following off-design (¢) N op(inrpm)

condition d) M,yop

Hi Propulsione Aerospaziale — Pa9 Off Design - astarita@unina.it 35



Condizioni di fuori progetto O34
Considerando che:
CpaTra T
= hy,/h = hyo/h P —
) ta/ o Ty to/ o 2Tz 1T
la relazione:
T T
4 1t 2
_1_77m(1+f)pT (1—1) Tc—1=np(1+f)—0—1)
p2 t2 Ty
supponendo che 7; e n,,,(1 + f) rimangano costanti implica che :
T, (Tr/T)p
— — 1) = cost — ~ 1+ —1
o (Tc ) Tc,oD (Tr /TA)OD (Tc )D
Siha (M, =0, k = 0.286):
o) oGzl 1104288 o o4 2 _ 25390 = 2.778
01),  cpaTes 11041773 Top = Tp = -
<T_,,> _ (cpz T0¢0,0D> _ 1104(273 — 15)1.128 _ 01766
©2),y  \Cpa  Tis 1104 273 + 1375
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Condizioni di fuori progetto O3 40

(1, /1,) 0.1624 NN
Tr/T2)D
~ 1 —1Dp=1 1.778 = 2.636
teop T (TT/TA)OD( ) t 01766
da cui:
ec 0.9

Teop = TX,, = 2.636286 = 21.2

Conoscendo il rapporto di pressioni nel compressore Si PoOSSONO
valutare gli indici di prestazione. La portata e la velocita angolare
corrette sono:

mCZ,OD ~ T[C,OD (Tt4/Tt2)D _ T[C,OD TC,D —1 _ 21.2 |1.778 — 0.883
mcz,p e p \ (Tt4/Tt2)OD e p \ TcopD — 1 25 \ 1.636

They op = 73 - 0.883 = 64.5kg/s

N foop—1  [1.636
c2,0D ~ ¢,0D — _—— .959 —d NC2 oD — 6000 y 0.959 —_
Nep | Tep—1 1778 '

= 5754rpm
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Condizioni di fuori progetto O34
l 1C 1 N
. . . . . . . . W
La portata in condizioni di fuori progetto si ricava da:
My op+/ 0 : T
e op = 22N 20D 5 P g S0 5 =09871 6,, = 1.000
62,0D Pref Tref

291
TtZ,OD — ¢0,0DT0 — 1128 . 258 — 291K HZ,OD — ﬁ — 1011

1 1
Proop = Y& ,,Po = 1.1280286 - 33 = 50.3kPa

50.05
Perop = TaPeoop = 0.995 - 50.3 = 50.05kPa 6, 0p = —— = 0.494

101.3
Th _ mCZ,ODSZ,OD _ 64‘5 * 04‘94‘
o V0200 V1.011

Risolvendo la seguente equazione iterativamente:

=31.7kg/s

0 _K 3
Mezop _ Mrzop¥aon _5%2 06 (1 i 0'2M222'0D> = 0.497
Me2,p Mzz,D‘abz_,g2 N 1+0.2-06°

Condizioni di fuori progetto - Turbofan 0 B8 g

Per determinare il funzionamento di un turbofan al di fuori delle
condizioni di progetto si procede in modo analogo al turbogetto,
fissando:

Condizioni di volo: My, pg, Tp;

Parametri del compressore e del fan: .y, 1y = 7 ;

Bypass ratio: «a;

Temperatura all'ingresso della turbina T, (7y);

Potere calorifico del combustibile: Qp;

Rendimenti dei componenti: my (n4), Ty, T, Tnp,ec (Mc), e, e (Me), Ny M

Parametri dell'ugello:pg /py (A9/Ag), P19/Po (A19/A13) ;
Proprieta del gas: y2, ¢p2, V4, Cpa;

Si studia quindi il funzionamento del motore variando:
e Condizioni di volo: My, pg, Tp;
e Temperatura all'ingresso della turbina T;4 o 7;;

| rendimenti possono essere assunti costanti o rielaborati dalle
mappe dei componenti.
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Condizioni di fuori progetto - Turbofan (){22%8{5\8
rdfic N

N3 AN
Si supporra che le sezioni 4, 8 e 18 siano strozzate e che il motore sia

doppio albero. In queste ipotesi come gia visto si ha:

My, 5 T My Tty
- = cost - = = cost
Mmeg \/TtL Mey s TtH

e come gia detto si puo supporre che i singoli rapporti siano costanti.

O @@

I I
I I Mg =1

—
— iy —

Condizioni di fuori progetto - Turbofan 0/225/5\8

| bilancl di massa nel fan e nel cuore sono:

~K
Y18 Dt18A1s <V18 + 1) R
= amy

Mo =
e \ R18 Tt18 2

c _x,
. Ys PegAg (Vs + 1 .
mg = ( 5 ) =1+ f)mg

JFe VT

Dal rapporto fra le queste due equazioni, supponendo che in condizioni
di fuori progetto 7., ;, mp, Ty, T, €d f Siano costant, si ha:

\/ Tis Tea To Ti
pt18/\/ Tt18 Pt13/\/ Ti13

_ Ty To Tip T3
a = cost = cost

ptg/w/ Tt ptS/ /Tt Pts Pta Dt3

Pt4 Pt3 Pt13




Condizioni di fuori progetto - Turbofan (){2%8{5\8
iC "t
N3 N
T, T
ATl -y :_ f = CB
\ A

In questa equazione t; € noto mentre t,- si ricava dal numero di Mach.
Le incognite sono a, .y € 1.

Il bilancio d'energia sull'albero di alta pressione e:

mo(hez — Rer3z) = Mo (1 + f)(hes — hias)
da cui dividendo per h;,mye ricordando che 7,4 € costante:

T
pa Tea To (1—TtH)—77mH(1+f)—(1—TtH)

Tr(Tep — 1) = (1 + f)
f\tcH mH p2 TO th

Che puo essere messa nella forma:

T.. T
rf(TcH—1)=C1
()

Che e una seconda equazione nelle incognite 7.y € 5.
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Condizioni di fuori progetto - Turbofan 0 B8 g

Il bilancio d'energia sull'albero di bassa pressione e:

(1 + a)(my)(herz — hez) = Nmpto (14 ) (Rias — hes)
da cui dividendo per h;,m,:

1+ a)(rr = 1) = (1 + )

=N (1 + f) t: /1(1 — Ttr)

Che puo essere messa nella forma:

T
é(1 +a)(t;— 1) =C,

Cpa Tras Tea Ty (

1 —
Cp2 Tta Ty Tty 2

Che e la terza ed ultima equazione nelle incognite a e .
Le precedenti equazioni possono essere risolte per t;y € 74

Tr(teg — 1) (1+ a)(rf — 1)

Tty = 1-— T Ty =1 - T+oT
77mH(1‘|‘f)T—)L nmL(l-l'f)%A
r r

Hi Propulsione Aerospaziale — Pa9 Off Design - astarita@unina.it 43



Condizioni di fuori progetto - Turbofan PRI

G Gh
N N

Le precedenti equazioni possono essere risolte per t;y € 74

Te(T, .y — 1 1+a)lte—1
g e =D g Gy —1)

T T+yT
an(l‘l'f)% nmL(l‘l'f) tH A

T'

Supponendo che n,,,y = Nm = Ny € Sommando si ha:

1) -
Nm(1+ f)_ Ty — 1+ Ty Ty — Tyl = —7¢(tep — D — (A1 + a)(Tf — 1)

T‘
Nm (1 +f)— 7, — 1] =—[t. -t + A+ ) (zr — 1)]
= —[TC —1 + a(rf — 1)]
Che e equivalente a quella trovata in precedenza:

Condizioni di fuori progetto - Turbofan %2%
iC n:
N3 NS
Ricordando che:
ecH
— k
T[CH - TcH

si hanno 3 equazioni non lineari nelle incognite 7.y, 7r € a:

T,T T T,T

angy —L=¢; LU +a)(tr-1)=C, "L (0 —1) = C4

\ Ly [y [y
che possono essere combinate, dalla terza e dalle prime due:

T3 (1

T =
4 (Tew — D1y
T C T C; | 7T
T+ = 2 (r-1) = " (¢p-1) = ¢,
T, T.y \ T, Tf ncH \ T)\Tf
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Condizioni di fuori progetto - Turbofan 05— 58
Tlcl Ty C3 Ty

Tr = + T r—1)=C

! (Tew — D1y A TcH \ ATy ( ! ) ?

sostituendo la prima equazione nella seconda ed esprimendo |l
rapporto di pressione in termini di quello di temperature si ha:

T C T T;C
_T-I— eCBH TTC ( /1_11 —1):C2
T) T |1y A1 (TcH )T‘r'

Ten (TCH — 1)Tr

\

C Ty — 1 C T
1+ ech cHC (( 1 5 _ 7”) =C,

7:CH

che deve essere risolta nell'unica incognita z.y. successivamente Si
ricavano s e a.
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Condizioni di fuori progetto - Turbofan NG

Come nel turbogetto la portata corretta e:

Mezop 1+ aopTcop | (Tea/Te2)p 1+ @opTeop | Op

~

Me2 p 1+ap m.p \ (Tea/Tiz)op 1+ ap TeD Oop
ch _ Tt4.5 Nc2.5 _ Tt4

La costanza di 7;; e 14y implica che anche N 45 e N4 Siano costanti.
Di conseguenza:

Neaop = Neap = cost Neasop = Neasp = cost
Nez2op (Ttas/Te2)op Neasop (Tts /Te2.5) 0D
Neop \ (Ttas/Te2)p Neosp \ (Tta/Tt25)p
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C c : 13 18
Condizioni di fuori progetto - Turbofan NN
NPEND
Consider a separate-flow turbofan engine (as in Fig- 11. y,=133,¢,,=1146J/kg - K
ure 11.12) with the following design-point parameters: 12. My=M,s =M, =M,;;=1.0
The off-design operation of this engine is represented by a
1. My=0,p,=0.1 MPa, T, = 15°C cruise altitude flight such as
2. g =098 M, = 0.85,p, = 11 kPa, T, = —15°C
Zo s =6200, € = 0.90 Tvt4 = 1500°C
CEED g = 0.995
5. w gy =15, e, =090
6. T, = 1700°C, Qp = 42,800 kJ/kg, n, = 0.99,  All other efficiencies and gas properties remain constant.
my, = 0.95 Calculate the following parameters at off-design
7. ey =0.85, n,,q4 = 0.995 condition:
8. e; =0.89, 1, =0.995 (a) Fan pressure ratio 7,
9. n,=7,;=0.98, ps =pi1s =py (b) High-pressure compressor pressure ratio 7y
10. y.=14,c,.=1004 J/kg - K (c¢) Bypass ratio a
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Condizioni di fuori progetto - Turbofan 05— 58
dificb: tTn;
Si inizia valutando le tre costanti in condizioni di progetto:
T,T T T, T
ATl -y rf:CB _r(1+a)(Tf_1):C2 rf(TCH_l):Cl
2 2 2
\
k
_ 2 er s
Tr=to=1+——M;=1 ;=1 = 2090 = 1.246
= ke _cpeTea 1146 1973
feH = Tey = 20070 = & T T, 1004 288
T, Tf 1-1.246
Ci, = —1) = 1.36 = 0.2172
1= = Ten = 1) = =72

5
I

1+ a)(z - 1) = 7.0.246 = 0.2204
) d 7.816° |

1-1.246 —_
7816 7




13 18

Condizioni di fuori progetto - Turbofan 05— 58
difigb: tin;
N3 NS

C; = 0.2172 C, = 0.2204 C; = 35.94

7, =1 T = 1.246 Ty = 2.36 T, = 7.816

In condizioni di fuori progetto si ha:
_ CptTea 1146 1773

- — - — 7.840
0= T, 1004 258

— 1 5
Tro =1+-——085" = 1.145

Sostituendo questi valori nella:

C Ty — 1 C T
1+ 3 CH ( 1 r>=C2

Gt Cy (tcy — 1) - T2

3594 |7, —1\/ 0.2172
315 10.2172 |\ (7.4 — 1)

— 0.1460) = 0.2204

13 18

Condizioni di fuori progetto - Turbofan NG

Car )

3594 |1, —1\/ 0.2172
1+ i (

315 10.2172 [\ (e — 1)

el N
Che risolta iterativamente fornisce 7.y = 2.245. Da cui:

— 0.1460> = 0.2204

€cH
Mo =Ty, = 2.245%1° = 12.77

C, =02172 C,=02204 C3=3594 1,,=1.145 1, = 7.840

__mG _7840-02172
O Tty — Dt 1245-1145
ef
nf.O = Tfl.{O = 1.1953'15 = 1754
T, Tf C 0 C3 Tr.0 35.94 7.840

= — . — —

er | =3 T Y T o |trotro 1277 |1.145-1.195
\ N \
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