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Turbine

Le turbomacchine sono il cuore del motori a getto esse possono
essere di due tipi:

e assiali se il moto e principalmente in direzione assiale;
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Turbine

Le turbomacchine sono il cuore del motori a getto esse possono
essere di due tipi:

e assiali se il moto e principalmente in direzione assiale;
e centrifughe se il moto tende a ruotare e diventare ortogonale all'asse.
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Turbine

Le turbomacchine sono il cuore del motori a getto esse possono
essere di due tipi:

e assiali se il moto e principalmente in direzione assiale;
e centrifughe se il moto tende a ruotare e diventare ortogonale all'asse.
Nei moderni motori aeronautici la turbina e assiale.

Shaft
power

Turbine

Il flusso in ingresso nella turbina proviene dalla camera di combustione
e la sua temperatura e tipicamente molto maggiore (1750-2000K)
della temperatura operativa delle palette. Si rende quindi necessario
un intenso raffreddamento tipicamente circa il 10-15% dell'aria
all'uscita del compressore e utilizzata come fluido refrigerante.

Il primo stadio e statorico e viene anche chiamato ugello (nozzle).

Evidentemente, in una turbina, Il
gradiente di pressione e favorevole
riducendo | problemi di separazione e
permettendo di avere, a parita di rapporto
di pressione, meno stadi rispetto al
compressore.

Il problema tecnologico aggiuntivo e dato
dalla necessita del raffreddamento.
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Turbine

Le equazioni ricavate per | compressori rimangono praticamente
invariate. In particolare il momento esercitato dalla paletta sul fluido e:
T = m(r,Co, — 11Cp1)

Il flusso proveniente dalla camera di combustione espande nell'ugello
riducendo la sua temperatura sensibile ed aumentando I'energia
cinetica.
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Turbine

Il flusso e inizialmente essenzialmente assiale e l'ugello lo accelera
producendo una componente in direzione azimutale. Spesso l'ugello
lavora in condizioni soniche o anche supersoniche.

Il rotore invece scambia energia con il fluido riducendo la componente
azimutale. Tipicamente le componenti azimutali a monte ed a valle
dello stadio sono nulle (i.e. a = 0).
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Turbine ®

Come si nota dalla— ",
figura i diagrammi —— 2,
delle velocita SONO — i<z, |
molto diversi da quelli L%
del compressore. —"%N |
Le rotazioni imposte_,,,f
dall'ugello e dal rotore |
sSono maggiori rispetto

al compressore.

Al contrario del
compressore, a
cavallo del rotore la
differenza fra le
velocita azimutali e
n eg ativa: Sign convention
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Turbine

Dall’equazione di Eulero |la potenza estratta dal rotore e:

P =—=Pr =m(hy — hz) = mtrw = mw(r,Cgy — 13C93) = —mwA(rCy)
Quando ci sono piu stadi ripetuti si impone:

r3Cg3 = 11 (g1

e | momenti nell'ugello e nel rotore sono uguali e di segno opposto.

Il grado di reazione per una turbina e definito come la frazione di
diminuzione di entalpia sensibile che avviene nel rotore (hy, = hyq):

hy —hs _hg—hs— (63 —C3)/2 _ hp —hz — (65— C5)/2

BT R hs R —he— (C2—CD/2 hey—hey — (C2 - CD)/2
Nell'Tpetes] _che lo stadio sia ripetuto (C; = C3), che la _cemponente
assiale della velocita-sia costante (C,, = e-etaiequazione di Eulero
(vedi sopra Ah; = UACy) sl ha=
op — Ci—€377 _ _(652_633)/2: 6921 Cos

hez — Res U(Co2 — Co3) 2U
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Turbine

Coz + Co3 14 Co.mean

2U U
Che e identica a quella trovata per i compressori.

In figura sono mostrati, nell'ipotesi che il moto all'uscita sia assiale
(Cg3 =0), 1 casi in cui °R=0e 0.5 cioe turbina ad impulso (o ad
azione pura) ed a reazione.

Nel primo caso (°R = 0) si deve avere Cg mean = U da cui per (Cg3; = 0)
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{a) Impulse stage (8, = 53] (b) 50% reaction stage {8, =—o]

Turbine %
—"
Co.mean — - W %
°R = 1 — -t Cop = 2U — A, ,U
- L E % — % A
Quindi, come mostrato Iin figura f, = —f3.¢, = & %y
Inoltre il lavoro specifico ed il coefficiente ;-." ﬂ W,
di carico sono: — ﬂ U U
, Ah, G

Wt:AhtEUACQZZU qJC:_ZZ

U {a) Impulse stage [8, =—5]

Per la turbina a reazione (°R=0.5)
iInvece, sempre per (Cg3 = 0):

Comean = U/2 - Cop = U

AP

] Ah, 2
w, = Ah, = UACy = U @ = —L =

La turbina a impulso produce il doppio del
lavoro per stadio, sono pero normalmente
meno efficienti di quelle a reazione,
ché nel rotore non c'e accelerazione.
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Turbina ad impulso

Nella turbina ad impulso (°R = 0.0) la temperatura statica rimane
costante nel rotore mentre la velocita assoluta diminuisce. Viceversa
nell'ugello, a causa della forte accelerazione, la temperatura statica
varia significativamente. Le perdite di carico sono associate anche alle
possibili onde d'urto

R @ P @ Pro
! b // _7/____

T1 '-__A_---—-—A--_-i

2
ATstage ATI"IOZ oc A KEnoz W2/20p

\ P Composite velocity vector —

Pa diagram

FITUPUISIVIIE ATTUSppasialc — rAO0 11Ul - asiudiiialul it ia.it 14




Turbina ad impulso
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Turbina reazione

Composite velocity vector
diagram
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A design cheice

¥

Nella turbina a Reazione (°R = 0.5) la temperatura statica diminuisce
sia nellugello che nel rotore. La velocita aumenta nell'ugello e
diminuisce nel rotore. Il salto di temperatura di ristagno e inferiore a
guello precedente cosi come l'aumento di entropia.
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Turbina areazione
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3 diagram
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Composite velocity vector
3 diagram
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Turbine

Nelle ipotesi fatte Il lavoro specifico
puo essere anche espresso in funzione
dell'angolo all'uscita dell'ugello:

wy = UACy = UCy, = UC,, tan a,

Quindi Il lavoro aumenta linearmente con
la velocita angolare e piu che
linearmente con l'angolo. Evidentemente
esistono delle limitazioni all'angolo
massimo:

(0]
A2 max~70

Anche la velocita angolare e limitata a
causa  delllaumento della  forza
centrifuga e di conseguenza degli sforzi
nella paletta.
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{a) Impulse stage (8, =-5;]
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Turbine

R 1 o S
Se (C,e costante, a causa della @P Pitchline  ~f —> _
diminuzione della densita, I'area di  ,, | _ ]

passaggio deve aumentare. Inoltre

si deve tener in conto anche della -

I'na

portata d'aria per il raffreddamento.

In figura sono mostrate tre possibili
configurazioni del condotto
anulare.

roa Pitchline

g !

rh4 F Tem———

n

2 2 O
P et ey o et

(a) Constant tip radius

Turbine aft-cone
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(b) Constant hub radius
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Turbine

Per le turbine il parametro che permette di valutare la caduta di
pressione di ristagno media nelle schiere di profili alari e:

__ Pt1 = Pr2 _ __ DPtr3 = Ptr2
W = Wy =
Pt2 — P2 Ptr2z — P2
da cui si puo ricavare:
Pt2 . 1 ptrB 1
Pe1 1_|_5( _p_Z) Prz 1+ & (1_}9 )
> Pt2 ’ Ptr3
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Raffreddamento delle Turbine

La temperatura media all'ingresso di una moderna turbina e circa
1750-2000K, superiore alla temperatura operativa delle superleghe.
Si rende necessario un raffreddamento attivo del primi stadi delle
turbine.
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Raffreddamento delle Turbine

Come si vedra per alcuni tipi di raffreddamento e necessario che |l
fluido refrigerante si trovi ad una pressione superiore a quella nella
turbina. Nei primi stadi € necessario quindi utilizzare aria prelevata
all'uscita del compressore.

Evidentemente la temperatura di riferimento e la temperatura di
parete adiabatica che e legata alla temperatura statica T, dalle
seguenti relazioni valide nel sistema di riferimento statico e rotante:

C? w2
Taw = Ty +r2cp Tawr =1y +r2Cp
La temperatura di parete adiabatica coincide con quella di ristagno
qguando il coefficiente di recupero r e unitario:

C? W2

T, =T, +— Tor =T, +o—
9 2¢, 2¢,

Raffreddamento delle Turbine

C? &
T —T +TE Taw,r_T +7‘E
to su lastra piana il coefficiente di recupero e dato da:

= 3\/Pr

me turbolento

Il numero di Prandtl per aria e compreso fra 0.7 e 0.74 in un ampio
iIntervallo di temperature. Il coefficiente di recupero, per lastra piana e
moto turbolento, e circa 0.89. Quindi la temperatura di parete
adiabatica differisce di circa il 10% del termine dinamico rispetto alla
temperatura di ristagno.
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Raffreddamento delle Turbine

Spesso si definisce un parametro che definisce l|'efficienza del
raffreddamento come:
_ Tt T ng
T e
dove T, e la temperatura del fluido freddo. In realta la definizione

corretta sarebbe basata sulla temperatura di parete adiabatica e non
sulla temperatura di ristagno. Tipici valori di n sono compresi fra 0.6 e

0.7.
&
T el Tq | Insulated (or adiabatic) wall
| (0T/dy)y=0
Thermal boundary Cooled wall
layer thickness ét (0Tloy),, >0
‘ Heated wall (6 7/8y),, < 0
W h \' :
R R & o 5
>

Raffreddamento delle Turbine

In prossimita della parete il flusso termico coincide con quello
conduttivo dato dalla legge di Fourier.

3 kaT
Chiaramente quando il gradiente di temperatura e nullo la parete

adiabatica mentre si ha un raffreddamento (risp. riscaldamento) se
positivo (risp. negativo).

e
e

&
T el Tq | Insulated (or adiabatic) wall
| (0T/dy)y=0
Thermal boundary Cooled wall
layer thickness ét (0Tloy),, >0
‘ Heated wall (6 7/8y),, < 0
W h \' :
R R & 2 o
>
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Raffreddamento delle Turbine

Gli effetti delle alte temperature dei gas all'ingresso della turbina

POSSONO0 essere contrastati con metodi passivi:

e Impiego di superleghe o protezione della superfice con materiali a bassa
conducibilita (tipicamente ceramici); A

e raffreddamento per radiazione; J

oppure attivi:

raffreddamento per convezione all'interno della paletta;
raffreddamento per con film freddo (film cooling);
raffreddamento per traspirazione;

0 una combinazione delle suddette tecniche.

—_—

—

U
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Raffreddamento delle Turbine
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Raffreddamento delle Turbine

Lo scambio termico convettivo e governato dalla legge di Newton ad
esempio all'esterno della paletta il flusso di energia entrante e:

q = hg(Taw — Twg)
dove h e il coefficiente di scambio convettivo e una formula analoga

vale all'interno della paletta.
Nelle ipotesi che il flusso all'interno della paletta sia incompressibile:

: T, — T,
Q = Awhg(TaW _ ng) = Awkw ( Wgt WC) = Awhc(Twc _ Tc)

w
y* Turbine
hot gas flow (at T)
Outside _ _ .
blade T g 0 |
i aQ
Turbine wall
I . thickness t,,
P 7 -
w - " ~ 7 _ é}//
1 Tw | N
" )
T. -
Inside L2 2 . ', Coolant flow (at T, 3
vlade T Twe ng Tg Taw
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Raffreddamento delle Turbine

Il coefficiente di scambio termico convettivo puo essere trovato sotto
forma di correlazioni teorico-sperimentali in termini dei numeri di
Stanton e Nusselt:

hL h
Nu =— St =
k pU Cp
Normalmente il primo e piu adatto a moti interni mentre il secondo per
moti esterni. E anche il caso di citare |'analogia di Reynolds:

Nu = Nu(Re, Pr) St = St(Re, Pr)

C
f
St:—
2

Riprendendo la relazione precedente ed esprimendo h in termini di St:

Q = Ay Pgbglng Stg(Taw — ng) — AwpcuccpcStc(Twc — 1
Introducendo o, = A,, /A7—ela solidita e—=77s si ha:
A, = sh A, = 26k - Ay =Apsh/2ch = Ay, /20

U gpgugcpgStg (Taw _ ng) — UcAcpcucCpcStc(Twc T

Q ; CpgStg (Taw _ ng) = JcmccpcStc(Twc _ Tc)
e si puo calcslare la frazione di portata di refrigerante;
me 20 Cpg g Taw — Twg

IR

€

: . y e .
ricordando che:Q = Ay ky, =5 we) sjHa:

t, O t,
Y =T, = to(Tyw =T,
ke Ay wo PgUgCpy g( aw wg)

t
k_w gg 295ty (Taw — Twg)

Tywe = ng -

Tywe = ng -
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Raffreddamento delle Turbine

Per ridurre la T, ,si dovrebbe cercare di ridurre il coefficiente di
scambio termico convettivo all'esterno della paletta ma questo non e
possibile. Tuttavia e possibile aumentare quello dei canali interni con
I'utilizzo di turbolatori (pins o ribs).

O‘/PIOHS\Q \ Ribs (?Ic;:Nrr;al to the
= = &

& T S

S >

S $

cS o ?
Tcﬁﬁﬂ\ CooIantTTTTs

Internal coolin
Coolant passage Q\J N

Raffreddamento delle Turbine

In figura sono mostrate le mappe del numero di Nusselt normalizzato
con la correlazione di Dittus e Boelter per Re=60,000.

2.0 3.0
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Raffreddamento delle Turbine

Come si vede dalla figura il flusso termico convettivo € massimo al
bordo di attacco e, in prima approssimazione, puo essere ricavata
con correlazioni relative a cilindri in cross flow.

Uction suriace d
“ 77 Z o :
<
su

Prad -t " Stagnation point
;: P heat;pg pml:lrle_m ina
Ve Stagnation turbine is similar to
//,/ streamiing a cylinder in cross
o flow

Turbulent
Turbulent

=1
m

T.E. L.E.

— Pressure surface Suction surface—bl

Raffreddamento delle Turbine

Per aumentare lo scambio termico convettivo interno si possono usare
dei getti impingenti. | getti spesso sono generati da fori in un condotto
allineato radialmente.

Leading edge
cooling
passage

Blade leading edge Coolant

Stagnation P P 0O
streamline /\- — ’_l/tn
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Raffreddamento delle Turbine

Per aumentare lo scambio termico convettivo interno si possono usare
dei getti impingenti. | getti spesso sono generati da fori in un condotto
allineato radialmente.

- F 7

Turbulators

Jet impingement Pin fins

Hi Propulsione Aerospaziale — PA8 Turb - astarita@unina.it

Raffreddamento delle Turbine

Per aumentare lo scambio termico convettivo interno si possono usare
dei getti impingenti. | getti spesso sono generati da fori in un condotto
allineato radialmente.

In alternativa si puo usare il raffreddamento con film freddo (film
cooling).

| getti vengono deflessi dal flusso principale ed incrementano
localmente lo scambio termico convettivo aumentando, pero, anche la
resistenza della paletta.

An oblique

jetin cross 1
flow Multiple ds

AT RN

e

—
—
i

Local separation Turbine wall
chamber oolant bubble

(a) Side view of a film hole used in film cooling (b) Top view of the same film hole

the contours are for constant heat flux
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Raffreddamento delle Turbine

Per aumentare l'uniformita si possono usare piu fori anche posti in
una configurazione alternata.

Le—correlazioni che permettono di valutare Il C ' | scambio
P Asoffigggo

_ PcU

PgUg
Y LID~2-16  |-15™-6¢
P-35mm ;-\q
D~05-1mm <*—¥ I N
4000 o
N4
! | - | | | t, ~ 2—4 mm
~5mm | | . D
¢:.:':.: __;_
|
: | E | : I : Coolant
(a) Geometry of a stag:gered array; (b) Geometry of a film hole
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Raffreddamento delle Turbine

Un ulteriore aumento dello scambio termico convettivo si ottiene con il
raffreddamento per traspirazione.

In questo caso l'efficienza cresce molto. Tuttavia e difficile evitare che i
minuscoli fori si ostruiscano.

Hot gas
ry >
Coolant emerging
5 from micropores Porous skin (or permeable liner)
iz LELLLELERDLEELLE
liitl-t-ttt'tttt((tttttt(ttt#ttd(il‘ilttttttli
:}i 13{){?{=.<I--t d?{:ljljii{;-{;-ﬁﬁtiliiii [ {‘-\’.*4}{ {’{ 1!)1{)4)4 {}{ l’.{‘-{#{’{?{ (ir{i.l)-l
H ERE- - B A N - I B B B B - R - > F - > LI I - FI-
:}‘:.‘ [ ‘L{}‘l—t}‘ <}tl‘5{:ﬁ‘}‘ ‘}tl‘itl‘l“ {}t\:}(}{l{"t ‘$‘$‘5(l—<}‘ 1‘1‘1"{5(}4 -c}(}r.’{
t " Mlcroporous foam (e.g., molybdenum
foam or refractory composite material
Coolant Y po )
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Turbine

Anche le prestazioni di una turbina sono espresse Iin termini di
mappe. In questo caso | due parametri principali sono i numeri di Mach

assiale (proporzionale alla portata) e tangenziale (proporzionale alla
velocita angolare).

Per evitare di perdere informazioni quando il flusso e vicino allo
strozzamento si utilizza una versione "espansa del diagramma".
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