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Gli albori della propulsione aerospaziale

La propulsione aerospaziale e un invenzione del ventesimo secolo,
nata il 17 dicembre 1903 con il primo volo dei fratelli Wright.
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Gli albori della propulsione aerospaziale

Il motore a bordo del "Flyer" era un motore a movimento alternativo
(motore a pistoni) collegato a due eliche (propulsore).

Questo tipo di sistema di propulsione e stato utilizzato fino agli anni
trenta.




Gli albori della propulsione aerospaziale
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Gli albori della propulsione aerospaziale

Nel 1930 Frank Whittle brevetto il primo motore a getto.

Compressor /
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GI| albori della propulsione aerospaziale

Nel 1930 Frank Whittle brevetto il primo motore a getto.

Dopo alcuni anni il motore ideato da Whittle fu montato su un
aeroplano nel 1941.
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Fig. 8 Gloster E28/29. (National Air and Space Museum.)
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Gli albori della propulsione aerospaziale

Poco dopo (1936), ma indipendentemente, Hans-Joachim Pabst von
Ohain brevetto anche lui un motore a getto. Nel 1939 il motore era
stato completamente sviluppato e fu il primo a spingere un aeroplano.

Whittle von Ohain
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Gli albori della propulsione aerospaziale

Poco dopo (1936), ma indipendentemente, Hans-Joachim Pabst von
Ohain brevetto anche lui un motore a getto. Nel 1939 il motore era
stato completamente sviluppato e fu il primo a spingere un aeroplano.

Fig. 12 1937 design of the He.S3 turbojet engine.
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Gli albori della propulsione aerospaziale

Fig. 13 The world’s first jet-powered aircraft, the Heinkel He-178, was powered
by the von Ohain-designed He.S3B turbojet engine. (National Air and Space
Museum.)
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Efficienza del sistema propulsivo
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Fino alla fine della seconda guerra mondiale | motori erano a pistone.
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Efficienza del sistema propulsivo
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Dopo la seconda guerra mondiale il quadro e completamente

cambiato con lI'avvento dei motori a turbina.
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Funzione del sistema propulsivo aeronautico

Nel caso piu semplice di volo livellato il sistema propulsivo serve per
vincere la resistenza.

THRUST
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Differenze fra propulsore e motore

In figura e mostrato uno schema di un turboelica.

| |
— Gas generator —

T

Propeller —»

Gearbox Power turbine
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Genesi della spinta

La differenza fra la di quantita di moto entrante ed uscente dal
volume di controllo e la causa della generazione della spinta. Il sistema
propulsivo al suo interno accelera l'aria (ed aggiunge dei gas
combusti). Per il terzo principio della dinamica il propulsore e
accelerato in direzione opposta generando la spinta.

La variazione di quantita di moto e essenzialmente causata da un
accelerazione del flusso.

—_— s — e T —— e

Engine
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Genesi della spinta
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Classificazione dei sistemi propulsivi

La classificazione dei sistemi propulsivi puo essere fatta in base:

e al fluido propulsivo:
e Motori respiranti (Airbreathing) anche detti esoreattori o aeroreattori;

e Endoreattori (non-Airbreathing) o razzi (rockets
¢ 3

— ";-v.ff )
TAODSTE PIAnG, il
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Classificazione dei sistemi propulsivi

La classificazione dei sistemi propulsivi puo essere fatta in base:

e al fluido propulsivo;

e alla sorgente energetica,
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Classificazione dei sistemi propulsivi

La classificazione dei sistemi propulsivi puo essere fatta in base:

e al fluido propulsivo;

e alla sorgente energetica,
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Classificazione in base al fluido propulsivo

[ Propulsori Aerospaziali J

CEsoreattori || oo | | (ENESEENON

(oo ) [ ) [ A )
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Classificazione in base al fluido propulsivo

s

Endoreattori ]

.

[ Elettrici ] [ Nucleari ] [ Solari ] [ Chimici ]

[ Solidi ] [ Liquidi ] [ Ibridi ]
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Funzione del sistema propulsivo aerospaziale

Nelle missioni spaziali € necessario fornire una differenza di velocita
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Funzione del sistema propulsivo aerospaziale

Nelle missioni spaziali € necessario fornire una differenza di velocita

BOOSTER REACHES ITS PEAK ALTITUDE
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to reverse the velocity of the booster
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Funzione del sistema propulsivo aerospaziale

Nelle missioni spaziali € necessario fornire una differenza di velocita...
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Funzione del sistema propulsivo aerospaziale

SpaceX Falcon family:
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Funzione del sistema propulsivo aerospaziale

SpaceX Falcon Heavy:

T- 00:00:6
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THE FALCON HEAVY FLIGHT
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Funzione del sistema propulsivo aerospaziale

SpaceX Falcon Heavy:
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Classificazione in base al fluido propulsivo

[ Propulsori Aerospaziali J

) | o | [ Endoreatton |
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Classificazione in base al fluido propulsivo

[ Esoreattori ]

[ Motori alternativi ] [ Motori a getto ]

7~

[Turbine a gas] [ Autoreattore ] Pulsoreattore]

\

[ TurboJet ] [ TurboFan ] [ TurboProp ] [TurboShaft]
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Classificazione in base al generatore di spinta

[ Propulsori Aerospaziali ]

ae ) [ e ) [ e )

[Motori alternativi] [ Elettrico ] [ TurboProp ] [TurboShaft]
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Classificazione in base al fluido propulsivo

[ Esoreattori ]

[ Motori alternativi ] [ Motori a getto ]

s

[Turbine a gas] [ Autoreattore ] Pulsoreattore ]

\

[ TurboJet ] [ TurboFan ] [ TurboProp ] [TurboShaft]
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Autoreattori o statoreattori

[ Autoreattore ]

[_] [ SCRamjet ]

Inlet Fuel injection Nozzle
Flame holder (M=1)

Inlet body Fuel injection Nozzle

. ) Supersonic Combustion Supersonic
Compression Combustion Exhaust Compression Exhaust

(M<1) chamber (M>1)
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E
Ramjet | Autoreattore I %

Gli autoreattori in linea di principio, non avendo parti rotanti, sono |
sistemi di propulsione piu semplici. Sono formati solamente da
presa d'aria, camera di combustione ed ugello e possono funzionare
solo ad alta velocita normalmente in regime supersonico (non puo
funzionare al punto fisso).

Inlet Fuel injection Nozzle
(M>1) Flame holder (M=1)

Compression Combustion Exhaust
(M<1) chamber (M>1)
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Ramjet | Autoreattore I %

Gli autoreattori in linea di principio, non avendo parti rotanti, sono |
sistemi di propulsione piu semplici. Sono formati solamente da
presa d'aria, camera di combustione ed ugello e possono funzionare
solo ad alta velocita normalmente in regime supersonico (non puo
funzionare al punto fisso).

La compressione Inlet Fuel injection
generata dalla presa (w>1)
d'aria e sufficiente
per avere una buona \
combustione quindi
1 fluido caldo
espande nell'ugello
producendo la spinta.

Nozzle
Flame holder (M=1)

Compression Combustion Exhaust
(M<1) chamber (M>1)
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. \
Scramijet | Autoreattore | ‘

Se la combustione avviene Iin regime supersonico si parla di
SCRamjet (Supersonic Combustion Ramijet). Mantenere stabile la
combustione in regime supersonico non e banale.

<

Inlet body Fuel injection Nozzle

Supersonic Combustion Supersonic
Compression Exhaust
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Autoreattori o statoreattori

[ Autoreattore ]

[ Ramjet ] [ SCRamjet ]

Inlet Fuel injection Nozzle

Flame holder (M=1)

Inlet body Fuel injection Nozzle

. ) Supersonic Combustion Supersonic
Compression Combustion Exhaust Compression Exhaust

(M<1) chamber (M>1)
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Classificazione in base al fluido propulsivo

[ Esoreattori J

[ Motori alternativi ] [ Motori a getto ]

[Turbine a gas] [ Autoreattore ] _]

\

[ TurboJet ] [ TurboFan ] [ TurboProp ] [TurboShaft]
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S
Pulsoreattore [Pulsoreattore]

Nel pulsoreattore la combustione e intermittente. Il canale
d'ingresso e dotato di una serie di valvole di non ritorno che si chiudono
durante la deflagrazione che provoca un aumento di pressione e la

formazione di un getto propulsivo. CHARGING
(shutter valve open)

Successivamente si genera una ~
depressione allingresso e che _I- B a0 — 1T
provoca l'apertura delle valvole —=_ e e - o=

durante la fase d'aspirazione.

Se la geometria del condotto e
ben disegnata e possibile operare
anche in assenza di valvole.

FIRING
{(shutter valve closed)

JET PIPE AND
PROPELLING NOZZLE
SUPPLY

AIR INTAKE COMBUSTION CHAMBER

VALVES EXHAUST

COMBUSTION

AIR INTAKE CHAMBER

AND FUEL
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Classificazione in base al fluido propulsivo

[ Esoreattori ]

[ Motori alternativi ] [ Motori a getto ]

7~

[Turbine a gas] [ Autoreattore ] Pulsoreattore]

\

[ TurboJet ] [ TurboFan ] [ TurboProp ] [TurboShaft]
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Turbogetto

[Turbine a gas]

[ TurboJet ] [ TurboFan ] [ TurboProp ] [TurboShaft]

Compressor Shaft
b 2 Turbine

Compressor C mbustor Turblne

d’r
— Compressor  Shaft Turbine

Diffuser

Combustion chamber Nozzle

Inlet Nozzle

Combustion chamber

Compressore centrifugo Compressore assiale

Ge J31. Peso 386kg, L=1.80m, D=1.05m, Fmax=7.33kN, m,=15kg/s,
TSFC=0.12kg/kNh.
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Ciclo Brayton

Combustion
chamber

®

C Turbine '

Exhaust _
gases

T A

=N

exchanger

Compressor

in

Heat

Whet
C Turbine ’

Heat
exchanger

v out

<Y

Rendimento del Ciclo Brayton

Il rendimento del ciclo si valuta come:

N = Wnet _ Qin o Qout —1— Qout _
th Qin Qin Qin
Ny = 1_Cp(T4_T1) _ _T1(T4/T1_1)
" cp (T3 — Ty) T,(T3/T, — 1)
ma (t. = T2/Ty, 7 = Dp2/P1):
y—1 y—1

T:E: &T: &T:E
¢ Ty P1 [ Ty

I3 Ty

r, T
, Ty 1 , 1
New = T, T, y—1
.V

T A
qin
2
out
AV
oo™
1 '
(a) T-s diagram s
PA

Yy

(b) P-v diagram
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Rendimento del Ciclo Brayton

Il rendimento del ciclo € una funzione strettamente crescente del
rapporto di pressioni nel compressore:

L D R
Mp=1-m=1-—=1-—5
T, T, y—1
T |4
Cc
A
TA
0.7
T
0.6 - ma
1000 K
g 0.5
Z o4l
& Typical pressure
0.3 ratios for gas-
turbine engines
0.2
0.1 Tmin =
| | | Ly 300 K
5 10 15 20 25

Pressure ratio
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Rendimento del Ciclo Brayton A
Il lavoro netto é: Bk -
Whet = Qin — Qout = Cp[(TB —T,) — (T, — Ty)]
T3 Ty
Wnet — CpTl T_l_TC _T_1+ 1
ma2=5_05Lh_ 11 -
n T, T T, Titc 300 K
T, - y
Whet = ¢pT1 | (1 =1 ) + 1 —17, ’
T
T, -
Whet = ¢pT1 T__Tc (1—-1.7)
[ \'1
Derivando ed uguagliando a zero si ottiene:
— y-1
Ts _, T, T\ 2v
T_lrcmax =1 - 7'-Cma;vc = \ T_l - ncmax = T_l
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Rendimento del Ciclo Brayton

T y-1
3 -1 T>\ 2y
Whet = CpTl [(T_ - Tc) (1—-17.7) c — <—3>
1 max T
1
, 1 1
Nen = T, T y%l
T’:C
A
o 0.8
W |
0.6 - A \\
- 0.5 -
204t /
E Typical pressure 0.4
0.3 ratios for gas- /
turbine engines
02
0.2
0.1} /
5 0 15 20 25 0
0 5 10 15 © 20

Pressure ratio
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Prese d'aria

T A 3

| requisiti primari delle prese d'aria (Fig A380) sono:

e convogliare l'aria al motore in quantita sufficiente ed al
giusto numero di Mach in tutte le condizioni di volo;

e minimizzare le perdite di pressione di ristagno;

e produrre un flusso "pulito" (spazialmente uniforme e
stazionario) all'ingresso del compressore. (@) T diagram

w Yy
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Prese d'aria

| requisiti primari delle prese d'aria sono:

A questi si aggiungono altri requisiti come:

In regime supersonico le cose si complicano.

Compressori 74

| requisiti primari deli compressori sono:

| compressori possono essere:

e assiali se il moto e in direzione assiale;
e centrifughi se il moto ruota e diventa ortogonale (a) T-s diagram

‘ ;

convogliare l'aria al motore in quantita sufficiente ed al '\
giusto numero di Mach in tutte le condizioni di volo;

minimizzare le perdite di pressione di ristagno;

produrre un flusso "pulito" (spazialmente uniforme e
stazionario) all'ingresso del compressore.

basso costo e Peso,

buona integrazione aerodinamica per ridurre la §
resistenza di installazione; "

riduzione del rumore.

4
o

comprimere l'aria a monte della CC;
minimizzare le perdite di pressione di ristagno;

“uY

all'asse.

b

,..
.
"v"'

S o & &

22200378

£z
£k
: 49
Y
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Camere di combustione A

| requisiti  primari delle camere di
combustione sono:

e avere una combustione completa e stabile;

e minimizzare le perdite di pressione di
ristagno;
assenza di "punti caldi";
alta affidabilita.

“uY
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Turbine A

| requisiti primari delle turbine sono:

e estrarre energia dal flusso per alimentare |l
compressore;

e minimizzare le perdite di pressione di ristagno;

| primi stadi delle turbine sono soggetti ad alte

temperature e pressioni e necessitano di un
raffreddamento attivo.

“uY

(a) T-s diagram




Ugell

| requisiti primari degli ugelli sono:

e espandere i gas minimizzando le perdite;
basso costo e peso;

ridurre la resistenza di installazione;
riduzione del rumore (Fig. B787);

efficiente Inversione della spinta (Fokker 100).

“uY

(a) T-s diagram
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Componenti
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Componenti

Vista esplosa del GEnX B787

J ) J L L
FAN BLADES are curved to move air more efficiently, andare | BEARING SYSTEMkeeps | FAN-HUB FRAME slides ACCESSORY GEARBOX turns
made from carbon fiber instead of metal, saving 500 pounds parts spinning freely over the fan disk and generators to make electric-
holds the engine in place ity for the airplane

HIGH PRESSURE TURBINE moves air EXHAUST NOZZLE vents air
from combustor to low-pressure turbine out the back of the engine
«
< )
=
—

4 i e Y S = S  — S /“"— =
LOWF COMP receives a burst of air HIGH-PRESSURE COMPRESSOR squeezes the air even further to get it ready COMBUSTOR forces the compressed air through 22 noz- LOW-PRESSURE TURBINE receives the superheated air,
from the fan and begins to compress it to accelerate for combustion. GEnx creates more compression with fewer rows of blades zles that mix it with fuel, then it ignites the mixture. The which rotates its blades. This spins a shaft, which turns
itthrough the engine. Everything from this point back than other engines thanks to three single-piece blade/disk hybrids, called GEnx’s nozzles create a swirling effect that allows the the fan blades in front, drawing in more air and keeping
can be replaced as a unit separately from the fan, which blisks, that prevent air from leaking between the blades and disks. In addition engine to use a leaner air/fuel mix, reducing emissions. the engine going.
wears more slowly. This saves airlines money. to saving fuel, they reduce components, cut maintenance, and decrease noise.
[ N T l [
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Componenti

FAN BLADES are curved to move air more efficiently, andare | BEARING SYSTEM keeps FAN-HUB FRAME slides
made from carbon fiber instead of metal, saving 500 pounds parts spinning freely over the fan disk and

holds the engine in place

Yo Py
b P PP

LOW PRESSURE COM urst of air
from the fan and begins to compress it to accelerate
itthrough the engine. Everything from this point back
can be replaced as a unit separately from the fan, which
wears more slowly. This saves airlines money.

HIGH-PRESSURE COMPRESSOR squeezes the air even further to get it ready
for combustion. GEnx creates more compression with fewer rows of blades
than other engines thanks to three single-piece blade/disk hybrids, called
blisks, that prevent air from leaking between the blades and disks. In addition
to saving fuel, they reduce components, cut maintenance, and decrease noise.
[ [ N WA e




Componenti

ACCESSORY GEARBOX turns HIGH PRESSURE TURBINE moves air EXHAUST NOZZLE vents air
generators to make electric- from combustor to low-pressure turbine out the back of the engine
.

ity for the airplane

COMBUSTOR forces the compressed air through 22 noz- LOW-PRESSURE TURBINE receives the superheated air,

zles that mix it with fuel, then it ignites the mixture. The which rotates its blades. This spins a shaft, which turns
GEnx’s nozzles create a swirling effect that allows the the fan blades in front, drawing in more air and keeping
engine to use a leaner air/fuel mix, reducing emissions. the engine going.

l i

Turbogetto mono albero

TurboJet ]

o

Compressor Combustor Turbine

/\

C )

Compressor Shaft Turbine

|

|

DIffuser

o J o)

l

\

,/, “ . . . .
I

Inlet

Combustion chamber Nozzle
Configurazione con compressore assiale ed albero singolo (single-

shaft o single-spool).
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Turbogetto [ TurboJet ]

Ge J79-17 (F104). Peso 1750kg, L=5.30m, D=0.98m, Fmax=52.96
(79.33)kN, m,=77kg/s, TSFC=87 (200)kg/kNh, Tin=1210K. In parentesi
| dati relativi al post bruciatore acceso.
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Turbogetto doppio albero [ TurboJet ]

Diffuser Combustor

‘ — e ! Nozzl
_— \—sz o°°o%°2°o°0 s S \ozze
s R © 0% 95° 00 R RI{|S
b Yﬁ\

L J
LP HP HP LP
Compressor Turbine

‘HP Compressor  HP Turbine
> HP Shaft |

4% ‘:

LP Compressor LP Turbine '\oZzZle

_ _ Combustion chamber _
Configurazione con compressore assiale e doppio albero (two-spool o

twin-spool).
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Turbogetto doppio albero HP Compressor ~ HP Turbine

S

<.,

&
&

LP Turbine 'N0ZZle

Olympus 593 (concorde). Peso 3175kg, L=4.04m, D=1.21, Fmax=139
(169)kN, m,=186kg/s, TSFC=121 (140)kg/kNh. In parentesi | dati
relativi al post bruciatore acceso.

Olympus 593 (concorde). Peso 3175kg L=4.04m, D=1.21, Fmax=139
(169)kN, m,=186kg/s, TSFC=121 (140)kg/kNh. In parentesi | dati
relativi al post bruciatore acceso.
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TurboFan

[Turbine a gas]

[ TurboJet ] [ TurboFan ] [ TurboProp ] [TurboShaft]

HP Compressor  Hp Turbine
HP Shaft

LP Compressor  compustion chamber
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TurboFan a flussi miscelati | TurboEan |
Fan

Diffuser Mixer

W
S
S
LP HP Combustor HP LP

Compressor Turbine

HP Compressor HP Turbine

Bypass Duct

HP Shaft

LP Compressor  compustion chamber

Pratt & Whitney JT8D (B737, MD80). Peso 2150kg, L=3.9m, D=1.25m,
Fmax=93kN, m,=213kg/s, a=1.77, m.=19. Comp 1/6/7, Turb 1/3.
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TurboFan a flussi separati | TurboEan |

Diffuser  fan Nozzle

Turbine
Combustor HP LP Primary

Compressor
Fan HP Compressor HP Turbine
HP Shaft

LP Shaft LP Turbine Nozzle

LP Compressor Combustion chamber

TurboFan aflus3| miscelati

e =

=

l #m . L\a.&‘im\w% i

GEnX(787 747). Peso 6150kg L=4.7m, D=2.82m, Fmax=330kN,
m,=1200kqg/s, a=9.1, n.=46, Comp 1/4/10, Turb 2/7.
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TurboFan a flussi miscelati

GEnX(787, 747). Peso 6150kg, L=4.7m, D=2.82m, Fmax=330kN,
n,=1200kg/s, =9.1, m.=46, Comp 1/4/10, Turb 2/7.

N\

GEnX(787, 747). Peso 6150kg, L=4.7m, D=2.82m, Fmax=330kN,
n,=1200kg/s, =9.1, m.=46, Comp 1/4/10, Turb 2/7.
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TurboFan a flussi miscelati

——

GEnX(787, 747). Peso 6150kg, L=4.7m, D=2.82m, Fmax=330kN,
n,=1200kg/s, =9.1, m.=46, Comp 1/4/10, Turb 2/7.

/|

GEnX(787, 747). Peso 6150kg Fmax=330kN,
n,=1200kg/s, =9.1, m.=46, Comp 1/4/10, Turb 2/7.




TurboFan a flussi separati trialbero

Fan HP Compressor HP Turbine

Trent 1000 (787). Peso 6000kg, L=4.7m, D=2.85m, Fmax=300
m,=1100kg/s, =10, m, =50, Comp 1/8/6, Turb 1/1/6.

KN,
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TurboFan a flussi miscelati

\\\\\

Y VY
QR

i =

e

Trent 1000 (787). Peso 6000kg, L=4.7m, D=2.85m, Fmax=300kN,
m,=1100kg/s, =10, m, =50, Comp 1/8/6, Turb 1/1/6.

i 1!\:#:"»?
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TurboFan a flussi miscelati

) 4 - — i
4 j 81 | § - XX
& L) \ ) —
o |
§ i « W
. —~d B\
» —d =
il - Y e I““ qi 11T

\

Trent 1000 (787). Peso 6000kg, L=4.7m, D=2.85m, Fmax=300kN,
m,=1100kg/s, =10, m, =50, Comp 1/8/6, Turb 1/1/6.

WP s 2

Trent 1000 (787). Peso 6000kg, L=4.7m, D=2.85m, Fmax=300kN,
m,=1100kg/s, =10, m, =50, Comp 1/8/6, Turb 1/1/6.
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TurboFan a flussi miscelati

Trent 1000 (787). Peso 6000kg, L=4.7m, D=2.85m, Fmax=300kN,
m,=1100kg/s, =10, m, =50, Comp 1/8/6, Turb 1/1/6.
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TurboProp

[Turbine a gas]

[ TurboJet ] [ TurboFan ] [ TurboProp ] [TurboShaft]

Prop [ ) Gearbox Turbine Exhaust
\ Compressor

— M——> Shaft

— l™——> Combustion chamber
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Tu rbo Prop Propeller | TUbePI’Op |

Diffuser Compressor Combustor Turbine

= Nozzle
—E0 0. o —
— ‘5"8! °o°%°o°:° \S"S[ \
] oooogo 00

T

Prop [ ) Gearbox Turbine Exhaust
\ Compressor

v 4

— M——> Shaft
— lM™——> Combustion chamber

L

o i ]

Garrett TPE331. Peso 175kg, L=1.1m, D=.53m, Equivalent Power
700kW, Comp 2, Turb 3.

2\
2
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TurboProp doppio albero

Low high high
COMpressor  compressor  compressor  compressor  turbine
= turbine

combustion
chamber SCTEER

PW127 (ATR). Peso 500kg, L=2.1m, D=.85m, Equivalent Power
2200kW, Comp 1/1, Turb 1/1/2.
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Low high high low pawer

TurboProp doppio albero s o oo o

turbine turbine

PW127 (ATR). Peso 500kg. L=2.1m D=.85m. Equivalent Power
2200kW. Comp 1/1, Turb 1/1/2.
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TurboShaft

[Turbine a gas]

[ TurboJet ] [ TurboFan ] [TurboProp ] [_]

Compressor Turbine

= :‘P”_T’@»

_

B

Exhaust

Power Shaft

\/‘V

Combustion chamber Turbine

Rolls Royce turbomeca RTM322- Peso 225kg, L=1.2m, D=.65m,
Equivalent Power 1700kW, Comp 3+1, Turb 2+2.




