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Post Bruciatore 042\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 € un

aumento significativo consumo di carburante.

La geometria dell'ugello in questo caso e normalmente di tipo
convergente divergente.
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Post Bruciatore O3 4T N
rdicbitiPin:
La successiva combustione provoca un aumento della temperatura di
ristagno riducendo la portata critica rispetto al funzionamento senza
post bruciatore:
. b AP
m=—
at

e necessario quindi utilizzare un ugello a geometria variabile. Nella
realta oltre all'aumento 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 _ |Ttsan

As | T
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Post Bruciatore 083 47N
1 1C'Dr T :nl

Un post bruciatore € composto da un diffusore, un sistema di

vaporizzazione ed uno stabilizzatore di flamma.

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

e |l sistema di vaporizzazione € 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

iffuser ﬂ Flameholder Screech and
rng(s) cooling
A{ ° ol liner
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Post Bruciatore 0 3b4tfp: 9

| 1C | | :nl

Inoltre € 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 Qx 45 [:—é ,

e La portata di combustibile o la temperatura d'uscita (145 0 fag 0 Tt7 O

_ hery.
Thap = 7,0))

e |l rendimento della combustione 1 p;
_ Dtz

e |l rapporto delle pressioni di ristagno myp = -
t5
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Post Bruciatore 083 47N
1 1C'Dr T :nl

Il ciclo termodinamico ideale modificato € 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: tag g ——————Limittemperature _______ __ @

T4B.0FF = TAB.ON

TITg
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Post Bruciatore 0 ? 3 4

Da un bilancio di energia si ha:

(7’)’10 + ms + mf.AB)ht7 - (mo + mf)hts = Ms apQr.asNaB
dividendo per la portata d'aria e risolvendo si ha:

( + fap)hez — (L + f)hes = fapQr.asNas
th k) (Lt D= m)

AB —

ABN AB
Qr.aBNAB AL Ty ap
p 0 T-AB 4
In  questa devono
consider ze a

™

destra del segno uguale.

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

T Te

Pt7 = TTaBPts

Tr

s/sq
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Post Bruciatore W
dic n
. NZEN
=1+ ( ]\’/’13) — M, diventa:
9
1 Py
—(1+f+fAB)_ ng — M,
moag V9M9
dove:
~ T, (1 + ) (148 7%
f= 0 fap =
RMb
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Post Bruciatore O3 4T N9

Infine 1 rendimenti:

[+ fas
TSFC = e
—AKE _ (L+f+ fap)Vs = V5 _ adl(1+ f + fap) Wofay*= M3]
e Pe (f + faB)Qr
F;V,

T = M(l +f + fap) (Vo/ag)? — 2]

Nel caso ideale:

k¢ k

Nag =1 Te =T Tc = T¢ Tup =1
my = Mg - 1+f+fap—1 P9 = Po
Trascurando ft, e ft345 € supponendo che Qg 45 = Qg Si ha:
L L LY _ (1 + f)(Taap — T2T¢) _ TaaB = FxTt
/= B Qr 4B Qr.aBNaB _ — Qr
cpTo

/ -I_/ﬂ‘y QR/CpTo B QR/CpTO T~
f n f _ TaaB — Ty
AP QR/CpTo

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

Per la spinta si ha:
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Post Bruciatore 0 ? 3 4219

NN
rdicibrtiPin;
Fy 2 T)A.AB
, = TapTy (T, 7.7, —1) — M = T,pT
Modg y—1 AB'b\‘*ttct'r 0 T T Ty AB'b

che confrontata con quella relativa al caso senza post bruciatore:

E, 2

mostra esplicitamente l'influenza del post bruciatore.

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

k. 2 , 1 Iy
mea, .|y —1 *a.4B Tt T Ty 0

si nota che il termine t,7.7, deve essere massimizzato

7/ Propulsione Aerospaziale — PA4 Ciclo Ab TF TP - astarita@unina.it 12



Post Bruciatore O3 47N

(Te—D1y

T2

cheit, =1 —
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Post Bruciatore W
dicibitiPin;
. NS
T, + 7, Ty + 17, \k NETRYL
Tcmax = - 7-,'-Cmax = T[Cmax-T]ET =
2T, 2T, ("

Come si vede il rapporto di compressione ottimo € indipendente dal
limite di temperatura nel post bruciatore (73 45).

Dalla figura si nota:

e in regime subsonico 7, € molto 91
max

grande; 81 T
e 7. senza PB e sempre minore %o 4 Turbojet

: 2 o :

di quello con PB; S ® 2: gf'ttgrbumer

) o g

Il che permette di avere un §§ M4 Without
motore che puo funzionare in 2% 3811 Wi
condizioni quasi ottimali sia in & 2

. . 11
regime subsonico con PB spento 1 I e R R
che supersonico con PB acceso. 0 04 08 12 16 2 24 28

Flight Mach number, M,
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Post Bruciatore 0 ? 3 4

3.5T 10.06
---------------------------- ——AB=0
e - - -AB=1/
3r 0.05
25T 0.04
2r 0.03
1.5 0.02
1 1 1 1 1 1 1 1 1 1 001
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Post Bruciatore 0

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 ™

3.5 10.06
---------------------------- ——AB=0|
e - - - AB=1
3r 0.05
25f 0.04
2r 0.03
15 0.02
1 1 1 1 1 1 1 1 1 1 001
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Post Bruciatore od‘? 3b4t:5PT 9
! 1C'Dr T :nl

1, = 30, Ty, = 1750K, T, = 2250K, T, = 250K, Qr = 42,800k] /kg

Flmaoand TSFC versus M 0

5 10.12
—— AB=0

- = = AB=1

0.1

0.08

0.06

0.04
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Post Bruciatore 0

Aumentando il numero di Mach:

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

FImaoand TSFC versus M 0

—— AB=0
- - = AB=1

0.1

0.08

0.06

0.04

0.02
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Post Bruciatore UAG 479

NAN
Tyy = 1750K,Ty7 = 2250K, Ty = 250K, Qr = 42,800k] /kg

Coun f and fAB versus m_ o
0.035F - 0.035

0.03 -, 0.03
0.025 .‘ 0.025

0.02 0.02
0.015 0.015

0.01F 0.01
0.005 -10.005

0 : : : : : : : : : 0
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Post Bruciatore 0

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

costante;
Coan fand fAB versus m_ Cos
0.035 10.035
0.03F+, 0.03
0.025 0.025
0.02 0.02
0.015 0.015
0.01F 0.01
0.005 -10.005
0 ; . . . . . . . . 0
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Turbofan cym
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 i turbofan a grande bypass non sono
normalmente utilizzati in regime supersonico.

PP olclof

Gas generator

A
Low-pressure Core nozzle

Fan Fan nozzle turbine
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Turbofan 0219 . 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:

e il rapporto di bypass a = %
3

e il rapporto di pressione nel fan 7y = %
t2

Gas generator

e

A
F Low-pressure g nozzle
an Fan nozzle turbine
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M 9

Turbofan

: . : : : 3 AN
Il flusso secondario puo essere miscelato a valle in un mixer oppure

si puo avere anche un motore a flussi separati.

o @ e

L Mixed-out_
stream

- —

AENGYO i

Low-prgssure Core nozzle
turbine
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Turbofan a flussi separati 0 9
. . . . . _ 3 4N
Il fan in prima approssimazione pud essere schematizzato come un

compressore.
k k
_ he13s — hea _ Tizs/Tez — 1 Ty — 1 L 1

n = = = =
4 he13 = hez Ti3/Te —1 1 —1 L

er
nf 1
y—1 k
_ - Vef _ ¢ 4
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Turbofan a flussi separati PR

: : : : : : 3 AN
Il bilancio di energia nella turbina diventa (con un abuso di
simbologia mostrato in figura):

NmMo(1 + f)(hey — hes) = mo(hez — hep) + amg(hegz — he)
Ovwvvero in forma adimensionale:

Nmt+he—=hes) /hg = (hyz3 —h

— hez)/ho

n T, = Tr[(TC - 1)+ a(rf — 1)J
quindi:
=1 TT[(TC -1+ a(rf — 1)]

nm(l + f)T)l

TT[(TC - 1)+ a(rf — 1)]

[ Gy e

Evidentemente questa equazione non ha senso se t; diventasse
negativo. Da un esame del ciclo Brayton e chiaro che in un turbogetto
guesta evenienza non € possibile, pero in un turbofan si potrebbero
scegliere valori di « o m che comportano un funzionamento

Impossibile.
L'equazione della spinta diventa:

R oa+pn(. 175 % -2
a
L= —9<1 + p9> + i’(l + p19> — M,

: 2
MyirQo 1+a aqg YoMg

con.

Mair = (1+ a)mo
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Turbofan a flussi separati 0N B
rdrcibrting
. _ N3 A
E%’;’r;ri)do analogo al turbogetto si ha:
Vig Q19 T19
= = M19 —_— M129 = —1
Ao Ao To
y-1
Prao _ 1T TCFTT g T — = T e
1o _ G — - =
P19 me " D1g ! !

Chiaramente calcolo del ciclo princip si deve usare:

1(z.— 1) + a(rf — 1)]
Nm(1+ )1,

Imento termico diventa:
AKE . 2 + (ZVlzg_e - (1 +M

Nth = P, = 5
(1+ VS 0 . Vige — V&
= a
Tt~ —=—"2F 0x 2 O

dove si sono esplicitamente utilizzate le velocita effettive:

1-Po 1 - Po
p p
Voe =Vo |1+ ng;] Vige =Vig |1+ VM12:9]
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Turbofan a flussi separati oL BT 9
P qm

rendimento propulsivo:
U 2F, Vo /1ig
PrOAKEN_ (1 + OVE, + aV3, —
Ricordando che:= = —
S

2V,

1+ 1)V,

o = 1+ HVE +aV3
_ 2Vol[(XF f)Vgel + aVige — (1 + )V}

/(1 +OVE, +aVi, — 1+ a)V

Turbofan a flussi separati 0/21%94\9

drcibitin:

ell'ipotesi di espansione corretta:
2Vt Vo + aVio — (1 + a) V]
T = 1+ 1)V

Trascurando f:
ZVO [Vg + 9 - (1 + a)Vo]

np%“‘/é — (1 + a)V§
Nell'ipotesi che V;4 = V4 siritrova il risultato ottenuto per il turbogetto:
2V [Vy — Vo] 2
77 I~ =
p V92 _ VOZ V9

1+VO
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Turbofan a flussi separati 0 9

1
3 4N
M, = 0.85,T, = 250K, T,, = 1750K, Qg = 42,800k] /kg
F IF and F__ /F versus a
Core Fan
1 / . s N 1
v’.\ o" ““““ ” g
A4 ’ -
v s W s
LR * o -
\:".\ ,’, “““ _ - -
= \ "o,’\ 2 - o
0.8F oy P e 0.8
\‘ “.’ S o, “““ 4
RN ’ o -
\$ A Y ,’ “““ P -
S N S e . 7=1.5
‘\‘ N s PR f
e, ~ NG o - -
06 | \‘\ .".‘. \‘(0 N\ o . P - - —7Tf—175 = 06
‘\s ‘}".’ \““‘ b d <
NI < e
7 N ";,/ S~
/', “““‘ N, ~ < o~ e 7Tf=25
0.4 AR AL s {0.4
R N ~
/' ’ ’ '~ - TS ~
4 S, ~
QR ’ ’\‘ Y ~
c’ .". 4 \~\ ."'n = ~ ~
Fe
02F A . e {0.2
RS ~, ., ~
K S e, S e
',:} \’ o ~
l:,: AN "o, ~ ~
2 \‘ "'," ~
1 \‘» 1 > hY
0 0
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Turbofan a flussi separati 0 9

M, = 0.85,T, = 250K, Ty, = 1750K, 715 = 2, Qg = 42,800k] /kg

F/ma_ and (1+a)F/ma_versus =«
(o) o (o




Turbofan a flussi separati PR

Dalla figura si nota:

e Per m,> 10 la spinta € quasi costante, in particolare, all'aumentare 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 Cc

181 16
—a=1
» =] ~a=2 =
1.6 i W a=5f 2
wa L = = 5
: /
T2 K [ N SUUUU W N
., ...........................................................................
L e 145
s
3
10 14
081 o e ————————— . zss
0.6 - 3
04 1 1 1 1 1 1 1 1 1 25
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Turbofan a flussi separati 0N B

d%cTBlton]
Mo = 0.85,Ty = 250K, T,y = 1750K, 7, = 2,Qp = 42,800k /kg
1, and TSFC versus m
0.6 10.04
0.5F _5[0.035
all 0.03
0.3 0.025
0.2} 0.02
0.1 0.015
’ I I ' ' ' | | ! ' 0.01
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Turbofan a flussi separati 0 9
: : : . : . \S34N

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 all'aumentare di a (per un aumento
del rendimento propulsivo).

n, and TSFC versus T,

0.6 10.04
a=1
T ma=2p
O o N R A a— e a=5]7 0.035
_____________________ a=8|,
04F W NL LT 0.03
0.3F 0.025
0.2F 0.02
01F 0.015
0 1 1 1 ] 1 1 1 ! 1 0.01
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Turbofan a flussi separati QA8 19 9
] 3 4 1
T, = 20,M, = 0.85,T, = 250K, T,, = 1750K, Qg = 42,800k] /kg
n, and TSFC versus «
05r 0.028
0.45F 0.0248
B 7rf=1.5
0.4} - = =7=17510.0216
0.35F 0.0184
03} 0.0152
0.25 0.012
0 15
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Turbofan a flussi separati oL BT 9

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

* ! (1, — 1) — —2 1 / 1+ 1
a’ = Ty — T (T, — 1) — — =\ |TTF — Ty —
Tr(Tf . 1) A r\tc T, T, 4 r‘f r

n_and TSFC versus a
o

2

0.5 0.028
045 0.0248

04rf 0.0216
0.35F 0.0184

03 0.0152
0.25 0.012
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Turbofan a flussi separati PR

G
7. = 20, My = 0.85,T, = 250K, Ty = 1750K, 1y = 2, Qx = 42,800k] /kg

1, and TSFC versus e

0.5 0.0275

045 0.025

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 PR

Dalla figura si nota che esiste un rapporto di pressione nel ‘}fan
ottimo ;. Si puo dimostrare che:

T
T —T,(t,— 1) — Tr/}c +at, —1

7.(1+ a)

Tf=

n_and TSFC versus =
(o]

]

0.5 0.0275

0.45 % 0.025

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 PR

. . o : 34
Non si riesce a lavorare con entrambi i valori ottimali. Infatti per a = a*
si ha:

Vo—Vp 1
Vie—V, 2

mentre per my = 1y
Vg =Vig

n, and TSFC versus a n, and TSFC versus ,
50.028

f

05 10.0275

-0.025

045 10.0248

< q0.0225

04r H0.0216

-10.02

410.0184
10.0175

0.3 10.0152

10.015

b
0.25 ! L 0.012

0.0125
4
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Turbofan a flussi separati PR

: . 3
| turbofan che hanno un rapporto di by pass particolarmente elevafo e
vengono chiamati Ultra-High-Bypass Turbofan (UHB).
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Turbofan a flussi separati 0 9

: : 3
| turbofan che hanno un rapporto di by pass particolarmente elevafo 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 € utilizzato dalla famiglia di
motori PW1000G. T

Low-drag slim line
nacelle - —a®

Intermediate-

au” Ppressure Low-pressure
compressor turbine. —>

_______________ g — U WSS @

Low-pressure spool

Fan drive gear
system
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Turbofan a flussi separati PR

: . 3
| turbofan che hanno un rapporto di by pass particolarmente eIeva#o 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 0 9

: : 3 AN
| 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 € utilizzato dalla famiglia di

motori PW1000G.
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Turbofan a flussi separati oL BT 9

_ NAg NS
;S particolarmente elevato e

ofan (UHB).
ativamente maggiore di quella

velocita di rotazione ottimali
| e utilizzato dalla famiglia di
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Turbofan a flussi separati

| turbofan che he
vengono chiamal

e La dimensione
della turbina e
sono diverse.
motori PW1000

Manifold

Finger from torque
frame

Lubrication

Lubrication
baffle Finger from torque
frame
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Turbofan a flussi separati o219, 9

: : 3 AN
| 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 € invece utilizzato dalla famlglla d| motori Trent.
HP 1 Turbine stage

6 Compressor stages
>10,000 rpm

%%W‘.

AN
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