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Prese d'aria

| 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;
minimizzare le perdite di pressione di ristagno;

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

| requisiti primari delle prese d'aria sono:

e convogliare l'aria al motore in quantita sufficiente ed al |
giusto numero di Mach in tutte le condizioni di volo; i
minimizzare le perdite di pressione di ristagno;
produrre un flusso "pulito" (spazialmente uniforme e
stazionario) all'ingresso del compressore.

A questi si aggiungono altri requisiti come:

e basso costo e peso;

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

e riduzione del rumore.
In regime supersonico le cose si complicano._ |

Richiami

La relazione che lega la variazione della superfice di passaggio a
guella di velocita é:

dA (M2 — 1) dv
A 4
Inoltre si ricorda che lI'andamento del numero di Mach e analogo a

guello della velocita.

Qualunque sia il numero di Mach allingresso di un ugello
convergente il flusso evolvera verso M unitario. Viceversa se l'ugello
fosse divergente il flusso tendera ad allontanarsi dal moto sonico.

Solo con un ugello convergente divergente si pud passare da moto
subsonico a moto supersonico. In assenza di onde d'urto, anche |l
anche il passaggio da moto supersonico a moto subsonico puo
avvenire solo in un ugello convergente divergente.
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Richiami

Per gas piu che perfetti si ha:

. pt AV
m =
Ao
Dove:
A 11 2 1 (g/ +1)) 2 jas)
y — 2(y-1 2(y-1)
— = — 1+ —— M2 - [_
A My+1<+ 2 )] VeV
Quindi:
_ (y+1)
A y—1 2(v-1)
Y(y,M) =XW*=VM 1+TM2 = yMy~K
con:
-1 ry+1)
M) =14+"——M? K@) =——=
YO, M) =1+ 1) =501

Prese d'aria

La simbologia usata nel seguito € mostrata in figura. | simboli R e W
sono, altezza e profondita del condotto; nel caso di assialsimmetria R
e il raggio. La lunghezza del diffusore e indicata con il simbolo N,
mentre I'angolo con ¢. Il coefficiente di recupero di pressione statica é:

¢ _P2=P1_ Ap
PR (7 1
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Prese d'aria

un diffusore ideale ed in regime incompressibile si ha:

1

0.8
0.6 — \
il /1

wl /1 ~
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Diffuser area ratio (A5/A4)

Ideal CPR
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Prese d'aria

un diffusore ideale ed in regime incompressibile si ha:

2
qd1 — 4z Ay 1
Cor, 2 21 (=) =1-—
PRideal ql <A2) ARZ

In realta in un™djffusore gli effetti viscosi possopd essere rilevanti.
Infatti essendoci um~gradiente di pressione ayverso il flusso tende a
staccarsi dalla parete Creando grosse zonedi ricircolo. La geometria
della sezione e la variaziohe_d'area sopd parametri fondamentali.

In figura sono mostrate delle tipithe eometrie

T

(a) 2D Rectangular (b) Conical ¢) Annular
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Prese d'aria

n altro parametro fondamentale € il profilo della linea medja In
fighka € mostrato un diffusore a S, spesso utilizzato in aerei dé caccia
per schegmare il motore e per liberare le ali.

In un condotQ con curvatura si ha la formazione djortici di Dean
che, a secondaxdell'orientamento possono aupéntare o diminuire
I'angolo d'attacco allNggresso del fan o del compressore.

Streamwise . N
pressure S-Ducp N

l H ”
radient ‘ <+— “Mirror
Cross-stream 9 N
pressure gradient _

The centerline is curved A pair of counterrotatiig vortices
S emerges at the exit

Prese d'aria

Axche se [imbocco deHa 00
daria & rettangofare Jet flow T Hysteresis zone
/ _—d
una ¢ - —1 T |
. . c 1+ L—" Fully developed
e quindi s two-dimensional stall
1Izzare dei b s e,
30 E——— Y .
a Large transitory stall
Negli ango}’sNformano dei  *°T |~
. N 26 15 >
vortici agsiali che vengono N < Line of appreciable stall
della 10 ~ <
8 N ™~
cordo ~
6
Comp SSO No appreciable stall
ampo fluidodinamico. 4 \\
. . o Line of first stall N
La figura mostra i regimi di 3 N
moto di un diffusore in i
funzione della lunghezza e s

1 1.5 2 3 4 6 8 10 15 20 30 40 60

dell'angolo di divergenza. N,

TR,

g 7/ Propulsione Aerospaziale — PA5 Inlet Nozzle - astarita@unina.it 10



Prese d'aria

e Nella zona bassa del
. . 100 T
dlagra}m‘ma, sotto Iq Ilneg 5 Jet flow A steresio zone
aa, (cioe per piccoli angoli 5 — 1 |+
di divergenza e/o ugelli c—_+—1 Fully developed
N . . d "] two-dimensional stall
corti cioe per piccoli AR e 4o ———
rapporti di compressione) 3o E———

; ; . Stall patch  Stall patch
il flusso, rimane attaccato al Large tansitory & P2 copears ¥
alla parete (assenza di 2 15 N
separazioni) o, con diversa N
terminologia, il diffusore 10
non stalla (No Stall); 8
e Nella zona compresa frale © .
No appreciable stall

linee aa e bb il regime di | _—r I

N - i ~N
moto e transizionale. La / N

linea di separazione tende T T T T - .
.. 2__\
a m-uover-5| IN Moto non —_
StaZ|Onar|O, 1.5 f | | | | 1 1
1 15 2 3 4 6 8 10 15 20 30 40 60
NIW,
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Presed'aria oo —
e Al di sopra della linea bb lo Di\}jing
N . \ . 100- : v
st_allo e stabile e awviene streamin® T Hysteresis zone
prima su una delle pareti 5 — 1 1+
del diffusore; c—_L—" Fully developed
. . d </ two-dimensional stall //
o lendo oltre la linea cc si 40— —T—F———__| 7
ha moto simile ad un 30 b1
. A . Stal pefch Stall patch
getto, il usgo € separato  , | al Largetrans'w%ﬂg appears _—¥
é non c'e 2 15 \\\\ _
pareti; ><\<; G -
. o P
e Una zona d'isteresi (lin <
dd) e anche presente nel
senso che partendo dalla

linea bb e aumentando
I'angolo di divergenz
separazione

f f N
8 10 15 20\ 30 40 60

NIW,
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Prese d'aria

massimo recupero di pressione si ha in prossimita dello stallpma
guesto regime e anche quello piu instabile. Un sistema di_eontrollo
attivo puQ aiutare.

Seguendo Sqvran and Klomp (1963) i parametri ghfie governano |l
flusso in un diffsgre ad asse rettilineo sono: AR_£, come mostrato in
figura, 1 rapporti N/'WS , N/R; o N/4R; e il rapporto di bloccaggio B
associato allo spessore thspostamento allirfgresso dell'ugello: 267 /W;,
281 /R, e 28{ /AR, rispettivamepte per le“varie simmetrie.

o
5
wef R
o
(a) 2D Planar diffuser (b) Conical diffuser (c) Annular diffuser
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Prese d'aria

elle mappe del Cp, per simmetria assiale e B=2% e per diffusore
re golare e B=1.5% sono mostrate in figura. C; e C;* sope’i valori

massi

AR-1 AN 217
5.0 AN c,—]

. / [P%.
N %A
Z/o.

25i_ 5| 351640

[e)]

X
‘jﬁ
28
N

0.5 / % .

0.4 /eo//

20 //

% .50

L 10
Cp =(0.2 75 - Ep =0
65 4,/3 2 1 [
/ 1 2 5 10 20 i N

NIR, 2 5 10 20 50

NW,
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Prese d'aria

A parita di AR il semi angolo ottimale é piccolo (circa ¢ = 4° gradyy
generatori di vorticita possono migliorare il funzionamentg-Un'altra
soluzione e invece l'utilizzo di guide.

15|10

20 15 75

7y 6

Shf)n W 60 5
splitter ! .70 4
vanes f @ 3

7 10
/A T A@‘)/ 2
‘ —— 5 .50
80
- ‘ _____ > I 26i_ 4| 351640
W,

External diffusion

Po
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Prese d'aria subsoniche

All'esterno si possono utilizzare le formule isentropiche:
y+1

Ay My (P \2G—D ~1 A
4, M, (1/;1 =1+ A yMy

Il rapporto delle aree € anche uguale al rapporto dei flussi di massa
(Mass Flow Ratio).

Prese d'aria subsoniche

All'ingresso della presa d'aria la presenza della bocca crea una
aumento locale della velocita ed il profilo di velocita € quello mostrato
in figura. La contrazione associata al bordo di attacco provoca una
aumento della velocita in prossimita della parete.

Per evitare di avere moto supersonico ed eventuali onde d'urto si deve
limitare il My, a 0.75.

@ Nacelle . )

Capture streamtube X nghllght

v vV,

7 M,

© ___,k/’ v, Py Far Throat f_‘

__________ M, A

Vo ’> ﬁw -

Ay 1 ]

M,

Pg Inlet capture area A, Mmax <1 desirable
~a

___________________ ) Inner lip
contour

Mass-averaged
red profile
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Prese d'aria subsoniche

Il limite precedente deve essere considerato come un limite massimo,
altrimenti non e possibile aumentare la portata in caso di necessita di
maggiore spinta.

y+1
Ayr, Ay My (1 \20-D)
A A My (1/)th>

dove HL indica la sezione individuata dal punto di ristagno (Highlight).

1.5 ‘

1'4‘ \ Highlight
T \\ My,=0.75 Throat
£ il N
F 1.37 ~ —

<12 \\4 / | My <1 desirable
] —. Inner lip

M. =0.6 T — contour Mass-averaged
h o «”  profile
0.4 0.45 0.5 0.55 0.6 0.65 0.7 0.75

Prese d'aria subsoniche

A basse velocita una forte contrazione, allingresso della p¥€sa,
unifegma il flusso interno, al contrario alle alte velocita aupfenta la
divergerza della resistenza del moto esterno che gsp€sso e un
parametro tdgminante.

Nella zona esterna l'aumento di velocita e _dominato dall'area
massima A, (in figura_indicata con Ay,,).
Nella figura si

Inlet cowl external

. Sonic contour
suppone che non ci Controlsyface  p, bubble  (supercritical design)
) , V,
siano onde durtoe b % SA& b [ =
che <c¢i sia uno ! b, mi
spillamento A PN 4%;{//
. | . M
: . T N fZZ//’, '
In figura e anche a_, Outer 7
mostrata la "bollgZ” | %, A
. <~ ¥ et
sonica che guo ° |___ - e A v
> flow '
causare onde | —_——* | e—pm % N
Dividing streamline f

d'urto. a

ST
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Prese d'aria subsoniche

‘equazione di conservazione della massa nel volume mostratd in

fighxa e:
mo + pVod — Ag) = my + s + pVo(A—Ay) - 1y =pV(Ay — Ap)
L'equazione tella QM in direzione assiale:

Am

moVo + p(A — AV§ =X — Po)A1 + (p — po)dA + A1V + gV + p(A — AV
Aq
Considerando che: pVy(A =)V, = m Vg™ pVo(A — Ay)V,
Am
mO (Vl - VO) + (p - pO)dA + 1 pO)Al = O Soni Inlet cowl external
A1 Comwqsurface  pg bUbl::; (superg:i):i];;!u ;esign)
Y C
b I—"_“\L ________ 5 ;’; --------- -15VA-AW
' C, o
A N’ = 5 po°
: <

Prese d'aria subsoniche

Am
my(V1 — Vo) + (@ —po)dA + (p1 —Po)A1 =0
Aq
Con dell anipolazioni la relazione precedente fornisc€e il rapporto

Ay /A7 minimoper avere moto sonico sulla gondol
del rapporto delledgree all'ingresso e 0.7 da cui
del rapporto tra i ragghdiventa circa 0.73

. My=0.90
Com ible Cperit=—0.1878

~

!\\:\\ Solution
: ’ N

3 - /afﬁ m *~o \‘\
i In pressible

solution *\‘h

d T ! T ! T T T T T h
0 01 02 03 04 05 06 07 08 09
Inlet capture ratio (MFR) Ay/A;
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7Un valore tipico
wWA;=1.88 e l'inverso

9

Ay/A;
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Prese d'aria subsoniche

La resistenza additiva e:

A
Dgga = (p — po)dA = mo(V; — Vo) + (p1 — po)As
Ap
Anche guesta equazione puo essere manipolata:
D Agfa
add _ yMO—O<—1M1 —M0> + B
PoA1 A \ag Po
v\ [ [y o \PT
- Nacelle
=yM,; <_0> M, _O_Mo + (_0) —1 .
¥ ¥ ¥ i ]
apture streamtube
po_f
0.25 M / l
o / v
s 06 s |
-:“o: N \;K 0.7 \(/( !— ————

0 TOJ 02 03 04 05 06 07 08 09 1

e d
Flight Mach number (M) A
Takeoff Transonic crui
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Prese d'aria subsoniche

Al decollo il numero di Mach é grande (M;~0.7) e D,44/PoA1~0.2.
Mentre in condizioni di "windmilling" (con motore scarico o lett.
autorotazione) in moto transonico si ha (M;~0.3) € Dy44/p0A1~0.3.

0.35
0.3 /’
0.25 M /
<
o
2
2
©
Q

0 TOJ 02 03 04 05 06 07 08 09 1

Flight Mach number (M) A
Takeoff Transonic cruise
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Prese d'aria subsoniche

Una presa d'aria ben disegnata riesce a raggiungere rapporti di
recupero della pressione di ristagno prossimi all'unita in condizioni di
crociera. Trascurando le cadute di pressione di ristagno si puo
diagrammare il rapporto tra l'area di cattura e quella a monte del
compressore.

e~
5 - .
4.5 1\ ;
. Ao !
4 7 ] 3
3 j
3.5 E\RN //

Ay/As
N
[$;] w
/ l
“
\
o
O I AN
1]
L
N
>
N
>
o
ll
[
|
|
ﬂ

5 /] "
1.5 SN My=0.6
1 f \ - \|\ ;l l

T —— e

0.5 A
0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1

Prese d'aria subsoniche

® An inlet acrodynamic performance has an internal as well as an external compo-
nent, an internal figure of merit, and an external figure of merit

B An inlet internal performance is dominated by its throat Mach number
B The one-dimensional (or average) throat Mach number should be less than 0.75

® The internal performance is governed by the laws of diffusers, e.g., Cpg (AR,
N/R,, B), that is, area ratio, length ratio, inlet blockage, and centerline shape for
offset exits

® A cubic is proposed for the internal diffuser contour with a maximum angle of
8.7°

® The internal performance at low speed is helped by the lip contraction ratio

B The captured streamtube introduces an additive drag with a capture ratio other
than 1, which can be very large at takeoff or with a windmilling engine situation

® The capture ratio (or inlet mass flow ratio) for a subsonic cruise inlet is ~0.70
m The additive drag is nearly balanced out by the cowl lip suction force, that is, lip
thrust

® The uncancelled part of the additive drag by the lip suction force is called spillage
drag, which is a strong function of lip bluntness
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Prese d'aria subsoniche

Cowl lip bluntness has an internal and an external component to it
The internal lip contour is near elliptic (i.e., a superelliptic profile)

“Bluntness” is quantifiable
Large capture ratios at takeoff and climb pose a potential problem for engine face
distortion

® Wing and aft fuselage-mounted inlets are exposed to flow angularity, that is,
droop or toe up angles depending on their placement, that is, the wing upwash or
downwash

m Nacelle external contour sets the limitation on high-speed performance of the
inlet

® Drag divergence Mach number can be raised by a supercritical nacelle design

® Drag reduction may be achieved through a hybrid laminar flow control on the
nacelle

B Transition ducts may be needed for integration purposes, sometimes with an
offset

®m Secondary flow patterns are introduced in ducts with a bend or transition ducts

in general, a cause of distortion
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——
— —>
My=~0 % e
My <1 M M, =1/
- * h<1 th=1
Ap>A AglAy =1 Ap=A
(a) At low speed the throat remains (b) At a unique subsonic Mach number
unchoked (note the capture ratio throat first chokes (note the capture
AyA>1) ratio Ag/A;=1)
~% Spi
Spillage ——» //;,_, Spillage
______ S I TN——
I > ]
Mo<1 \\¢ —————— ¢
AgA <1 My =1 Mo>1 My =1
My <M, AglAr<1 7 My <1
Ap=A Ay, =A” for the subsonic flow

(c) At higher subsonic Mach numbers
than (b) the capture ratio falls below
1 and spillage occurs (note the
throat remains choked)

Starting shock  Downstream of the shock

(d) At supersonic Mach numbers a
starting (bow) shock is formed in
front of the inlet causing spillage
drag while the throat remains choked
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Prese d'aria supersoniche

—_——
—
—

—>
MO ~0 A\\
______ - Mth <1
Ath > A*
(a) At low speed the throat remains
unchoked (note the capture ratio | | I
Ay/A>1 4 , Ap/p,
o/As>1) ;C) ¥ : ~ os
|
dee |/ N a 06
: 104
. '
g h _/T\ 40.2
| | -
| | 0
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Prese d'aria supersoniche

My <1 Mth=1/
A0/A1=1 Ath=A

(b) At a unique subsonic Mach number
throat first chokes (note the capture

ratio Ag/A;=1) ~ | : 1
y
) B - A
C | 1Y
| |
9 |
i |f N}z Ve
A o4
. '
eh 7~ o2
| | ]
] | 0
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Prese d'aria supersoniche

-~

—_——— e ——

My<1 - 4\
A/Aq <1 Mth=1/

M, <M,

Ay =A"

(c) At higher subsonic Mach numbers
than (b) the capture ratio falls below

1 and spillage occurs (note the b | g : e ’5’870
throat remains choked) L | |
el o Y . 0.6
: 104
. 1
gh | —17] 102
| | -
| | 0
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Prese d'aria supersoniche
//’t Spillage

>

Mth = 1
M, <1

Ay, = A" for the subsonic flow
Starting shock  Downstream of the shock

(d) At supersonic Mach numbers a

starting (bow) shock is formed in a I I } o,
front of the inlet causing spillage b 5 | Jos

drag while the throat remains choked \/ -
rdr ¢ Y 0.6

, ho
A 104

. '
g h _/T\ 40.2

g I ls
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Prese d'aria supersoniche

Le prese d'aria supersoniche hanno il problema dell'avviamento.

e Come noto una possibile soluzione e |'overspeeding. Come noto questa
procedura presenta dei limiti fra cui il massimo M, a cui é possibile avviare
la presa d'aria € circa 1.99.

e Una seconda possibilita € la presa d'aria Kantrowitz—Donaldson che
essenzialmente prevede la riduzione della pressione a monte del
compressore una volta che la presa e stata avviata (funzionamento simile
al tunnel supersonico a ciclo continuo).

e Altrimenti € necessario avere una presa a geometria variabile.

b IB, | / p po
0.8
C | 1
|p |
40.6
d % S g
Spillage A Opened throat position, A’y ]7 J
I / |
TSN~ v — v
h’ \Ml::/ %’ \\\X/Iﬁ___‘;/// "" | 0 4
Ao o " . | 1
Starting shock J h ) /T\ 402
)]
(a) Starting shock with spillage at Mp (b) Incipient start position is achieved by | | ]
opening the throat to absorb spillage flow | |
0
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Prese d'aria supersoniche

Le prese d'aria supersoniche hanno il problema dell'avviamento.

e Come noto una possibile soluzione e I'overspeeding. Come noto questa
procedura presenta dei limiti fra cui il massimo M, a cui & possibile avviare
la presa d'aria e circa 1.99.

e Una seconda possibilita € la presa d'aria Kantrowitz—Donaldson che
essenzialmente prevede la riduzione della pressione a monte del
compressore una volta che la presa e stata avviata (funzionamento simile
al tunnel supersonico a ciclo continuo).

e Altrimenti € necessario avere una presa a geometria variabile.

Spillage An, Opened throat position, A’y,
l /
MD \_l_’/ \\\\\\ﬁ¢——_’////
My, = Yo, My, =

Starting shock

(a) Starting shock with spillage at Mp (b) Incipient start position is achieved by
opening the throat to absorb spillage flow
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Prese d'aria supersoniche

Per numeri di Mach relativamente bassi (1.60 che comporta ;~0.9) si
puo utilizzare una presa semplicemente divergente.

Shock in a standoff position
P *Spillage drag

Aspillage

T‘ ““““““““ Engine
A P face
|_ %

(a) Normal shock inlet in subcritical mode (highbackpressure—low m and mg,,)

Cowl shock__,

(b) Normal shock inlet in critical mode (low backpressure—pggign)

Shock/boundary Boundary layer

layer interaction separation leads to
engine face distortion,
which may cause
compressor stall

Cowl shock

Prese d'aria supersoniche

Per numeri di Mach relativamente bassi (1.60 che comporta 7 ;~0.9) si
puo utilizzare una presa semplicemente divergente. A seconda di M,
o del valore di p, si hanno differenti funzionamenti:

e funzionamento subcritico (M, basso o p, alta);

Shock in a standoff position
P J’Spillage drag

-

A
spillage -
____________ —_ /% Engme

(a) Normal shock inlet in subcritical mode (highbackpressure—low mand mg,,)

36
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Prese d'aria supersoniche

Per numeri di Mach relativamente bassi (1.60 che comporta ;~0.9) si
puo utilizzare una presa semplicemente divergente. A seconda di M,
o del valore di p, si hanno differenti funzionamenti:

e funzionamento subcritico (M, basso o p, alta);
e funzionamento critico o corretto;

Cowl shock_>

Prese d'aria supersoniche

Per numeri di Mach relativamente bassi (1.60 che comporta 7 ;~0.9) si
puo utilizzare una presa semplicemente divergente. A seconda di M,
o del valore di p, si hanno differenti funzionamenti:

e funzionamento subcritico (M, basso o p, alta);
e funzionamento critico o corretto;
e funzionamento supercritico (M, alto o p, bassa).
Quest'ultimo funzionamento non provoca un aumento della portata ne
della pressione.

Shock/boundary Boundary layer

Cowl shock layer interaction separation leads to
/ / engine face distortion,
which may cause

compressor stall

i
A=A M, = M,
_l1 0 Mo _1> b

MX >MO
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Prese d'aria supersoniche

Shock in a standoff position
! postt _'Spillage drag

-

Aspillage

Shock/boundary Boundary layer

layer interaction separation leads to
engine face distortion,
which may cause
compressor stall

e supercritico (M, alto o p, bassa). Cowl shock
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Prese d'aria supersoniche

Per numeri di Mach relativamente bassi (1.60 che comporta 7 ;~0.9) si
puo utilizzare una presa semplicemente divergente. A seconda di M,
o del valore di p, si hanno differenti funzionamenti:

e funzionamento subcritico (M, basso o p, alta);

e funzionamento critico o corretto;

e funzionamento supercritico (M, alto o p, bassa);

Quest'ultimo funzionamento non provoca un aumento della portata ne
della pressione.

Shock in a standoff position +Spillage drag

A . .
] Design point
(critical mode)
T Subcritical
d
mode . (b) Normal shock inlet in critical mode (low backpressure—Mpesign)
Supercritical
mOde Cowl shagk iy meracion SEE:'?‘:‘Z"ITEVS‘;;:O"’
| A )

Mass flow ratio (m/Mpegign)

higher fco;, and Mpesign)
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Prese d'aria supersoniche

In alternativa si possono utilizzare prese a compressione esterna.

Single Normal

COMPIesSion ¢ qck at the
ramp

throat
|

5 L2 Subsonic diffuser

Oblique

shock 4 Cowl shock

(a) A single compression ramp inlet involves

one oblique shock and one normal shock

Double
compression
ramps

AN

—_—— - — =

Capture
streamtube

(b) A double compression ramp inlet
creates two oblique shocks and one NS

L

{c) The side view of a three-compression ramp

inlet with three oblique shocks and one normal shock

{e} A three-cone external compression inlet
shows three conical shocks and one NS

e Ramp 1

A Ramp 2
W Ramp 3
-n Throat flow area
[T

Cowl

(d) The front view of a three-ramp external
compression rectangular (2D} inlet

{f) Front view of a three-cone inlet shows
semi-circular inlet/nacelle cross sections

Prese d'aria supersoniche

In alternativa si possono utilizzare prese a compressione esterna.

Si possono utilizzare configurazioni con una o piu onde d'urto oblique
esterne. Il funzionamento corretto prevede una onda d'urto normale

finale nella sezione di gola.

La successiva compressione subsonica normalmente avviene con un
diffusore transizionale ad asse non rettilineo.

Single: Normal
COMPressIion  ghnck at the
throat

ramp \

Subsonic diffuser

Oblique

shock 4 Cowl shock

(a) A single compression ramp inlet involves
one oblique shock and one nomal shock

Double
compression
ramps

Capture
streamtube

(b) A double compression ramp inlet
creates two oblique shocks and one NS
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Prese d'aria supersoniche

In alternativa si possono utilizzare prese a compressione esterna.

Si possono utilizzare configurazioni con una o piu onde d'urto oblique
esterne. Il funzionamento corretto prevede una onda d'urto normale
finale nella sezione di gola.

La successiva compressione subsonica normalmente avviene con un
diffusore transizionale ad asse non rettilineo.

Ramp 1
Sy e
% Ramp 2

Ramp 3

Throat flow area

Cowl

{c) The side view of a three-compression ramp (d) The front view of a three-ramp external
inlet with three oblique shocks and one normal shock compression rectangular (2D} inlet
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Prese d'aria supersoniche

In alternativa si possono utilizzare prese a compressione esterna.

Si possono utilizzare configurazioni con una o piu onde d'urto oblique
esterne. Il funzionamento corretto prevede una onda d'urto normale
finale nella sezione di gola.

La successiva compressione subsonica normalmente avviene con un
diffusore transizionale ad asse non rettilineo.

La presa puo essere anche a simmetria conica.

{e} A three-cone external compression inlet () Front view of a three-cone inlet shows
shows three conical shocks and cne NS semi-circular inlet/nacelle cross sections
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Prese d'aria supersoniche

Il problema dell'ottimizzazione degli angoli di deviazione € stato risolto
da Oswatitsch (1944) nel caso piano ed il risultato € semplicemente
che la forza degli urti obliqui deve essere la stessa (stessa caduta di
pressione di ristagno). L'urto normale deve essere leggermente meno
forte.

1.00
Normal shock + three oblique shocks
0.90 r
Normal shock + two
0.80 oblique shocks
0.70 r
0.60 | n=4
ZI§ 050 n-3
Normal shock
0.40
0.30 . n=2
Normal shock + one oblique shock
0.20
n=1
0.10 + n = number of shocks
0 1 1 1 1 1 1 1 1 1 1 1 1 1 ]
1.0 1.5 2.0 2.5 3.0 3.5 4.0 4.5

Flight Mach number (Mo,

Prese d'aria supersoniche

In figura sono mostrate due possibili configurazioni delle onde:

e a sinistra senza spillamento quindi l'area di cattura e uguale a quella
d'ingresso e la resistenza additiva e nulla.

e a destra e ottenuta aumentando l'angolo d'urto. In questo caso lo
spillamento aumenta la resistenza additiva ma diminuisce la forza
dell'onda causata dalla gondola, diminuendo la resistenza esterna.

—

—

- — -
—> .
— Spillage _\,.Tr—_i_——
> X streamtube > /

Supersonic / ~ . . N »Wo T
Cowl shock spillage Cowl shock

(a) The oblique shock is at the lip and the cowl (b) The oblique shock is projected below the
shock causes external (wave) drag cowl lip creating some supersonic spillage
flow but cowl shock is now weaker causing
lower external drag
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Prese d'aria supersoniche

In generale la posizione delllonda normale dipende dalla pressione
Imposta dal compressore. Il funzionamento corretto o critico si ha
guando l'onda normale € posizionata nella gola. Gli altri due
funzionamenti in analogia con le prese semplicemente divergenti sono:

e funzionamento subcritico (p, alta);

e funzionamento supercritico (p, bassa);

Nel funzionamento supercritico la maggiore forza dell'urto provoca un
minor recupero di pressione. Inoltre I'onda, allinterno dell'ugello
interagisce con lo strato limite provocando separazioni. Tecniche di
controllo del flusso possono ridurre le perdite.

(a) Subcritical mode with b) Critical mode with (c) Supercritical mode
normal shock on the ramp NS at the throat NS inside the duct
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Prese d'aria supersoniche

Nel funzionamento subcritico gli effetti principali sono:

e aumento dellaresistenza additiva associato allo spillamento;

e lintersezione delle onde all'esterno della presa provoca la formazione di
una superficie vorticosa che interagisce negativamente con il flusso nel
diffusore.

e |'onda d'urto normale puo provocare separazioni ed inspessimento dello
strato limite che si propaga nella gola riducendo la sezione di passaggio ed
aumentando la velocita e diminuendo la pressione. Quest'ultima provoca
uno spostamento dell'onda nella gola. Ma questo provoca un aumento
fittizio della portata all'interno del motore e I'onda si riposiziona all'esterno
ed il ciclo riparte (Buzz instability).

M >1 M>1N’ M > ‘/ o
— ) —> A
Separated flow
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Prese d'aria supersoniche

In figura e mostrato il funzionamento delle prese d'aria con
compressione esterna al variare della portata richiesta.

Stable
4 subcritical mode

Design point

—
-—

Unstable, i.e.;””

Ty onset of Buzz
| Supercritical

Critical mass | mode

flow ratio at | Stabilit .
Buzz \14_:| ability margin

>

~0.8 1

Mass flow ratio
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Prese d'aria supersoniche

Per ottimizzare le prestazioni della presa a diverse condizioni di volo e
necessario utilizzare prese a geometria variabile. In figura € mostrato
uno schema di presa compressione esterna con rampa variabile.

Variable ramps
takeoff-low speed

Hydraulic Bleed exit door
actuator f

1
e |

Engine
compressor |

L \ Throat bleed face —!

4N i
'\ Supersonic I

Movable Cowl (Representative)

lip

Solid ramp

Movable (Porous)
ramps
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Prese d'aria supersoniche

Per numeri di Mach elevati (>2.5) la rotazione necessaria per rallentare
esternamente il flusso diventa grande. Poiché la gondola deve essere
parallela alla corrente la deviazione esterna diventa grande e con essa
le perdite associate all'onda d'urto esterna (cowl shock).

Si rende necessario l'utilizzo di prese con compressione mista. Le
onde prodotte dalla rampa, in questo caso vengono riflesse all'interno
della presa. Questo tipo di prese puo essere utilizzato sino a numeri di
Mach dell'ordine di 5.

Cowl shock

(a) The oblique shock is at the lip and the cowl
shock causes external (wave) drag

/
. Internal
External compression ramp (or cone) Compression ramps (porous)

Prese d'aria supersoniche

| possibili problemi di questo tipo di presa sono:

la gola interna comporta un possibile problema di avviamento;
la compressione esterna puo generare instabilita di Buzz;

le onde, anche quelle interne, possono provocare separazioni;
potrebbe essere necessario riavviare la presa,

il funzionamento con angolo d'attacco puo essere critico.

Per ovviare a questi problemi € necessario avere una geometria variabile, il
controllo dello strato limite con delle pareti porose.

Cowl Bleed ports

Internal
External compression ramp (or cone) Compression ramps (porous)

T
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Prese d'aria supersoniche

Per evitare la fuoriuscita dell'onda e necessario utilizzare una shock
trap (essenzialmente due Pitot) per determinare se l'onda si sposta
dalla sua posizione ottimale ed una valvola ad azionamento rapido
per riportare l'onda in posizione variando la pressione.

10
8}
e '
a Vil
S !
o :
p S,
2 T External Mixed 5
8 compression compression — WA
= - ST AR N
3 N '
I_- )
4 + Complex:
* Low performance above Mach 2 - Stability (unstart)
- Pressure recovery - Controls/variable geometry
- Cowl drag  Higher weight
& Higher boundry-layer bleed drag
2 1 1 1 1 1 1

"o 1 2 3 4 5 6
Design Mach number

Prese d'aria supersoniche

Esistono degli standard per definiti dall'Aircraft Industries Association
(AlA) e dal dipartimento della difesa americano MIL-E-5008B.

g =1-01M, - DI 1 < M, AIA-Standard (6.34)
my=1-0075(My — D>  1<My;<5 MIL-E-5008B (6.35)
g = 800/ (M + 935) 5 <M, MIL-E-5008B (6.36)

5 ; T~ | |

Q ' -FE-

3 s — MIL-E-5008B

S 07 >\ 4

2 06 , A

& 51— Normal AIA T

g 04 shock

S 04—

é 0.3

(7)) 0.2

1 1.5 2 2.5 3 3.5 4 4.5 5

Flight Mach number (M)
54
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Ugelli

| requisiti primari degli ugelli sono:

espandere i gas minimizzando le perdite;

basso costo e peso;

buona integrazione aerodinamica per ridurre la resistenza di installazione;
riduzione del rumore (Fig. B787);

Efficiente Inversione della spinta (Fokker 100).
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Ugelli

Sono stati gia definiti i seguenti parametri:

e Rapporto fra le pressioni totali: m,, = %;
t7

A
e el |
1 High
| | Diffuser < ambient
-~ ressure
R}> Subsonic solution P
! | | _os5——
i, | p )
Ptz 9 |
_O | Supersonic solution
| Low
| Nozzle < ambient
@ ' »  pressure
Po Xthroat X
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Ugelli

Sono stati gia definiti i seguenti parametri:

e Rapporto fra le pressioni totali: 7, = %
t7
kg k
p Pty 9 —kg
. . . h _h VZ 2 1_ r9 Dbty _T[n
e Rendimento adiabatico: n,, = ———= = 92/ _ (pw)k _ (pg) . ;
ht7_h95 V9S/2 1_<&> 9 (m) 9_1
t7 P9
ko
i p . (NPREQ)" -~k
e Nozzle Pressure Ratio: NPR = =, da cuin,, = o - ;
Po (NPRg—g) 1

4

@ ORI
I —

| | |
— Ptz | P9 &

O fs
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Ugelli

Se l'ugello e semplicemente convergente il moto strozza se il NPR e
troppo grande:

o B
Pto -1 2>9 s Pto (V+1)9 XS
— =11 + —M = 1/) 9 —_— | — = ‘(/) 9
P9 < 2 K ? Poc 2 ¢
da cui si ottiene (r, = E2);
Pt7
1 1
1 + 1\ko 1 +
NPR, =L = (V ) =yl
Poc Tin 2 Ty

Se l'ugello lavora ad un rapporto di pressione maggiore di quello
critico si avra il funzionamento tipico di un ugello sotto-espanso.
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Ugelli

Per alti rapporti di pressione l'utilizzo di un ugello convergente
divergente risulta conveniente quando l'aumento di spinta compensa le
complicazioni costruttive introdotte e l'aumento di peso. In figura e
mostrato il rapporto fra le forze prodotte al variare del NPR.

1.18 T ]

1.16 7=1-25\
| 130 S|

1

1.14 T
_ —

|1

\
\

\
\

A\
\

1.1

AN
\
A

1.08
' //? N

1.06 7

1.04 | 74 L

1.02

Fg-De LavaI/Fg-conv.

5% Plateau

1 A= —_t—t—t—t—t—t—t+—t——t—t—tt
2 3 4 5 6 7 8 9 1011 12 13 14 15 16 17 18 19 20
Nozzle pressure ratio (p7/p o)
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F _ mypVa+(p2—po)Az

Il coefficiente di spinta e: Cr =

PcAth PcAth

2.0 T T T T TT71] T | N B I
1.8 B Line of 1€
- OptCF 2.4_ — Ty ——
1.6 — L
B 22
B -°100 L
141 / L
Cri » ( 2'0_
CF,)opt |
1.2 e
B Flow °T

separation

1.0 1.6}

‘I\I\I\| T\T
EE N
w
-
I
[
w

0.8 = L4y
—N /3
0.6 I [ N B B | I T O 1.2 e e T
1 2 4 6 810 20 40 60 80 10C 10 100 1000 10,000
Area Ratio € =Ae/At Q/Pe = Pc/};
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Ugelli

2.0 1 I N B N B T I B B A
— — P -

18 B Line of Pc/Pe/ — = | 1000
- —>"]

- 400
- > —~200 -
B /7\/ - 100 i
B 7 / 50 _
CFI. // 30 |

4 7/ 20 —

1.2 Re _
-/ 10 Flow .
:/\ / separation ]

1.0/ / —
|/ _
|/ 4 y=1.3 ]

0.8 |- —
—\\ /3 .
L \\2 _

0.6 [ A | Lt rtal | | L L]
1 2 4 6 8 10 20 40 60 80 100 . .

Area Ratio e :Ae/At 10 100@/1)6:1%/};1000 10,000
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Ugelli

e la velocita all'uscita dell'ugello non e diretta in direzione assjale |l
contgjbuto alla spinta diminuisce. Nell'ipotesi di un ugello cogxfco con
semiangQlo a la velocita e diretta radialmente ed e costarte su sfere
concentriche,_La componente efficace e Vycos6 quindi;

/ocosOdm

F = CymgVy + (pg ~Rg) Ao - Ca = Y
9V9

dove dm = p9V9dA = p9V9 7R sin @ - Rd6

Nozzle exit
Spherica plane
R AS cap (r =R)
o 9

Axial component of
the exit velocity

End view
Virtug#origin of the jet flow

Nozzle exit area Aq
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Ugelli

[ Vg cos 6 dm
MgV

CamigVy + (g — Do) Ag - Ca =

a
m = j p9V92T[
2 -2

f poVé2mR? sin 6 Cos 0 do TR?pa¥& sin? a sin® a
MgV e p9V2(1 —cosa) 2(1 —cosa)

1—cos?a (1+cosa)(1 osa) 1+ cosa

. P -cose) i \

Los0db  2pVSW - L' sin

in@df = 2mR?pyVy(1 — cos a)

Ca =

Divergent
flap angle

Nozzle exit plane
W,

{ >

h

_____ N
________ Rectan r nozzle throat
,,,,, - N
End view\

irtual origin of a 2D jet
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Ugelli

el caso di ugelli sovra-espansi I'eventuale presenza di onde glrto
nebdjvergente puo provocare la separazione dello strato limite

Esistonoyarie correlazioni per trovare il punto di separgZione una di

gueste predfse la separazione per:
% <04
Po

dove p, € la pressione neMNpunto di separazione e p, e quella ambiente.

7/ a/2
S

o % ///ﬂ

M>1 M<] ‘

M>1
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Ugelli

In un motore con post bruciatore € necessario variare l'area di gola

dell'ugello per consentire I'aumento di portata.

ptA”
ag

un aumento della sezione critica proporzionale alla radice quadrata del

rapporto fra le temperature di ristagno:

Ricordando che m « in prima approssimazione si deve prevedere

1.9 |
| 9.0
A3PB . TtBAB _ |TauB 18 — 8.0
- - ) | \ / .
A8 Tt8 TtTA = 17 \ (/ / 7.0 T)\AB
o .
2 1 [Ty—d [T« 6.5
<E° 1.6 —’g f
K 1.5 T~ [ 7\\
m .
< 1.4 B f~———]
N
] [ —
1.3 7,= 6.0 —
1.2

0.45 0.47 0.49 0.51 0.53 0.55 0.57 0.59 0.61 0.63 0.65
Turbine expansion parameter (t;)
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Ugelli

In realta si dovrebbe tenere in conto dellaumento di portata e della
modifica del gas:

_ Ko
)/9_+1) ’ p: AV
Ag g _ 1+f+ fap Yo Pts  [Taus ( 2 m = ~
A8 1+ f Vs ptSAB TtTal (Vs +1 Ks . t_K
( 2 ) | ¥ =yMy
1.9 ] i i i | |
= ~ With losses 7,=6.0
Eg 1BE \‘ ~6% TZAAB= 80_
5‘0 1.7 P~ /
\EE 1.6; \T\\\\\r_i\\\\
& ] |deal [T
1.5E —~—1
1.4°

0.45 0.47 0.49 0.51 0.53 0.55 0.57 0.59 0.61 0.63 0.65
Turbine expansion parameter (z)
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Thrust reverser

Gli inversori di spinta sono utilizzati in atterraggio come ausilio a
freni.
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Thrust reverser (clam shell)

CLAM SHELL
DOORS
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CASCADES

REVERSE THRUST

=

C17 (ILLUSTRATED ABOVE)
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Thrust reverser (cascades)

- g 7 : —
AN T

- EC

TRANSLATING
COwL

REVERSE THRUST

=

C 17 (ILLUSTRATED ABOVE)
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Thrust vectoring

La spinta vettoriale (o direzionale) e utilizzata tipicamente nei velivoli a
decollo verticale o corto(V/STOL).

72
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Thrust vectoring

Cruise 45-deg STOL 90-deg VTOL

~ ‘
\!
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Riduzione del rumore

La potenza sonora e legata in modo piu che lineare alla velocita del
getto. L'utilizzo di turbofan riducendo la velocita media riduce

significativamente il rumore prodotto dall'ugello.
Un'ulteriore diminuzione del rumore si ha utilizzando ugelli chevron.
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