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Camere di combustione e i

combustione sono:

requisiti  primari delle camere di

NOZZLE
AGUIDE VANES

avere una combustione completa e stabile;
minimizzare le perdite di pressione di
ristagno;

assenza di "punti caldi";

alta affidabilita.
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Camere di combustione

| requisiti primari delle camere di combustione sono:

e avere una combustione completa e stabile;

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

e alta affidabilita.

Per migliorare le prestazioni € quindi necessario analizzare la cinetica
delle reazioni chimiche, la vaporizzazione del combustibile, la forma
ottimale della camera e degli iniettori etc.

Prima di parlare del processo di combustione € quindi necessario
richiamare alcuni semplici concetti:

e Miscele di gas;

e Reazioni chimiche;

e Equilibrio chimico;

e etc.

Solo Successivamente si passera all'analisi delle camere di
cggmbustione.
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Introduzione

Umesempio di reazione chimica é:

NngA + mp8 - > npD + ngkE

Dove A e B\sono i reagenti mentre D ed E sono ifrodotti della
combustione e:

e o

e il numero di moli del germsgico cegmponente mentre MW ¢ il peso
molecolare.

Una reazione chimica déve essere_bilanciata, per esempio la
reazione bilanciata di cefmbustione del metago con ossigeno puro e:
CH4 + 20, - CO, £ 2H,0

Evidentemepté le caratteristiche della miscela di gas dei prodotti puo
essere diversa da quella dei reagenti.

Ny
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Miscele di gas

Alleguilibrio, una miscela di n gas occupa tutto il volume ¥ del
conteniQre, raggiungera una temperatura di equilibrio medig<he sara
condivisa th_tutti i suoi componenti:

Tm=T1 =T, =x=Tj
Come noto (legge th Dalton) la pressione dela miscela invece sara
data dalla somma delleNqressioni parzialj:

n
Pm =L P2+t n= ) P

i=1
Chiaramente anche le grandezze estegsive come entalpia H=mh,
entropia o numero dpoli si sommano:

n
H, = H, + K +---+Hn=zHl-
i=1

7/ Propulsione Aerospaziale — PA6 Comb - astarita@unina.it S

Miscele di gas

Legyandezze specifiche invece:

n n
myhn+ myh, + -+ my,h,
i=1 i=1

Mm

la miscela quindi m,,, € la messa totale che puo
funzione del numé€ro di moli dei singoli

dove il pedice m in
essere anche calcolataN
componenti:

n

2,

i_

n
My, = N, MW,, = Zmi =
i=1

Dove il peso molecol
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Miscele di gas

Nele ipotesi di gas perfetto I'equazione di stato per la singola specie:

DiVin =M 'Tm

dove R & latqstante universale dei gas:

_ K] kcal ft1b

R = 8.3145 T 1.9872 TR 1545.3 R

Dalla legge di Dalton:

n

n
szpi = Vnbm = nmRTm = RT, 1 n;
i=1 =1

o~

da cui si ha:
no_p_Y

Nm Py Vm
dove l'ulsima uguaglianza deriva dalla definizione di volkme parziale:

Xi

p = nRTp,
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Reazioni chimiche

Netkambito della propulsione si e interessati ai processt” di
combirstione, quindi a reazioni esotermiche. Un esempio ceficreto e
la reazione{ra aria e ottano (CgH;g). Come noto l'aria € essenzialmente
composta di azqQto (78%) ossigeno (21%), e argon (1%) trascurando le
differenze fra argonge azoto si ha:

79
AirEOZ+ZNZEOZ+ 6N2

Nell'ipotesi di combustione coqipteta si deve bilanciare la reazione
con i coefficienti stechiometrict:

CgH,g + X(0, + 3.76N,) >8C0, + 9H, 0N X3.76N,
dove per bilanciare Ja'teazione € necessariosje:
2X =16+9 - X'=25/2

La reaziop& stechiometrica diventa:

25 25
C8 11g T+ 7(02 + 376N2) - 8C02 + 9H20 + 7376N2
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Reazioni chimiche

25 25
C8H18 —_— (02 + 376N2) - 8C02 + 9H20 + 73761\]2

ljone sia il combustibile che il comburente seho nel giusto
guantitativo e oto €& considerato come un inew€. Una maggiore
guantita di combustibile avrebbe portato ad avere; nei prodotti, parte di
combustibile non brucia

Il rapporto stechiometric
dell'ossidante e:

fst = —

In questa re

le ~Masse del combustibile e

. L4 =~ 6.67%
716~ P

Myir Mgy E
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Reazioni chimiche

lame tempearature

Fuel lean
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Reazioni chimiche

Pexdeterminare la temperatura di flamma consideriamo inizialmente la
combustione come un "black box" in cui entra un fluido ad uha certa
temperatura_ed esce un fluido (in generale diverso) ad unatemperatura
diversa.

Da un bilancio d'erergia, ammettendo che ci_pGssa essere un flusso
di calore esterno (positivQ se entrante nel sisttma) si ha:

Qext = XHproa — 2Hreq

Products
leave
at

2

Combustion
chamber

—_e—-
——-
—-
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Reazioni chimiche

Qexn= LHproa — XHreq
Dove coy il simbolo H si e indicato I'entalpia assoluta cioe J&8 somma
dell'entalpta sensibile e quella di formazione ad ungaAémperatura e
pressione di riferimento (nel seguito si supporra A; =298.15K e p;
=1bar).

T
H=mh=m J cpdT+A

Ty
dove Ah}’ (kJ/kg) e il calore diforimazione. Nel seguito si utilizzeranno
le grandezze specifiche wrolari (indicate con una sopralineatura):

_ k]
Cp = MW, cp] = ol K
1,0 0 1.0 k]
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Reazioni chimiche

Alcui calori di formazione sono mostrati in figura (moltiplicare ixalori

per 1 per avere le unita di misura standard).
Standard Heat Formation at 298.16 K

Chemical AB}’ (kJ/gmel) Ah}' (kJ/gm)
symbol Na State [per e basis] [per mass basis]

C Carbon 0 0
C Carbon 716.67 59.72
Cco, Carbon dioxide —393.522 —8.944
CO Carbon monoxide —110.53 —3.947
H, Hydrogen 0 0
H Hydrogen atom Gas 217.999 217.999
Hydroxyl radical Gas 39.463 2.321
Gas —241.827 —13.435
Gas —136.106 —4.003
Gas 0 0
Gas 33.763
itric oxide Gas 3.010
Nitrogen dioxide Gas 0.7196
Nitrous oxide Gas 82.05 1.8648
Oxygen Gas 0 0
Oxygen atom Gas 59.56 3.723
Ozone Gas 34.00 0.708
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Reazioni chimiche

Chemical Al_t}’ (kJ/gmol) Ah}’ (kJ/gm)
symbol Name State [per mole basis] [per mass basis]

CH, Methane —74.873 —4.6796
CH,;0H Methyl alcohol —201.07 —6.2834
CH,;0H Methyl alcohol —238.66 —7.4581
C,H;OH Ethyl alcohol —235.00 -5.108
C,H;OH Ethyl alcohol -277.20 —6.026
C;Hg —103.90 -2.3614

CH,, ~2.175
CH g ~1.8285
CeH g Octane Liquid —249.9 —2.1924
CH, 553 IP-3 Liquid ~1.11
CH, , P-4 Liquid ~1.77
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Reazioni chimiche

Adesempio per mantenere la temperatura costante nelle reazioni;

298K
C(S) + 02  \ COZ

1 Q8K
C(S) + EOZ(Q) CcO

e necessario fornire laxdjfferenza fra i calori di'formazione (-393.522-0
kJ/kmol e -110.530-0kJ/kmq] in entrambjtCasi negativa quindi Q,,;<0).

C Carbon Solid 0 0
C Carbon 54 716.67 59.72
CoO, Carbon dioxide Gas —393.522 —-8.944
CO Carbon monoxide Gas —110.53 —3.947
F0
Needed to mainsein the — A

reaction chafber at a constant
tempegature T;

One mole
of

oxQduct

leavde

Reaction
chamber
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Reazioni chimiche
Il Bancio di energia Q.,t = Y.Hproq — Y. Hreq diventa:

Qext = 7 o1 (T2 = Tp)] yoa Z["ifpi(ﬂ =), eq + BB
] i
dove la differenza™esata fra i calori di formazigné:
— 1.0 7.0
AHppr = Xj[njahg] | S Eilnidhy]
e anche detto calore di reazidqe.

Chiaramente il calore di reazipriesg strettamente legato al gia citato
potere calorifico. Che é definito come_il calore per unita di massa di
combustibile rilasciato gdando, in una comiustione completa, i prodotti
sono restituiti alla s¢€ssa temperatura dei reagenti.

rea

Per distinguere” se a valle della reazione chimicaNacqua e allo stato
liguido g-gassoso si introducono i simboli LHV e AHV (Low e High
Heating Value) relativi al caso gassoso e liquido rispettivamente.
Evidentemente la differenza e nel calore di vaporizzazione delfacqua.
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Reazioni chimiche

Il B¥ancio di energia Qo = Y.Hproq — Y.Hyeq diventa:

Qert = Dg@ps (T2 =Tp)l, oy = D (T = )], + By

j i
Per calcolare la texqperatura di flamma adiabgtfca si impone che la
reazione sia adiabatica e si risolve la precedente equazione nell'unica

incognita che e la temperatyra dei prodot#:
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Reazioni chimiche

ore specifico spesso non puo essere considerato costante.

m TABLE
Molar Specific Hea

Gases at low pressures Epo\=l\/kmol - K 6 = T(K)/100 /
Gas \ Ange K Max. error (%)

f Various Gases

N, 2,0 = 39.060 — 512.790- 0727672 — 820.400 300-3500 0.43
0, ¢, = 37.432 + 0.0201026'5 — £86-2 300-3500 0.30
H, 2, = 56.505 — 7027407075 + 1165 0.706-15 300-3500 0.60
co 2,0 = 69.145 — 0.704636 75 — 200.728" 1767607 300-3500 0.42
OH ¢, = 81.564 — 59.3500 025 + 17,37060°75~— IRG600 300-3500 0.43
HO 2= 59.283 — 170960 95 70.6139~05 + 74.889 300-3500 0.34
H,0 ¢, = 143.05 — 183.54 300-3500 0.43
o, g, : 300-3500 0.19
NO, g, 0.26
CH, c, 0.15
C,H, ¢ 0.07
C,H, G0 = 6.895 + 17.260 — 0.640262 + 0.007286° 300-1500 0.83
C,H, Gy = —4.042 + 30.466 — 1.5716 + 0.0317163 300-1500 0.40
C,H 2, = 3.954 + 37.120 — 1.83362 + 0.03498 63 300-1500 0.54

Source: Adapted from Van Wylen and Sonntag 1985.
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Reazioni chimiche

In“xealta le reazioni chimiche non sono mai complete. Ma, dopd un
certo tempo si raggiunge l'equilibrio chimico. Per esemgio nella
reazione seguente:

ngA +ngB & np( +npD

Si puo definire unaxyelocita di reazione diretta . (forward rate of
reaction) ed una inversaxg. (reverse rate gffeaction).

La legge di azione di masSsa impliea che la velocita di reazione e
direttamente proporzionale ai proeotti delle concentrazioni dei reagenti
elevate al coefficiente stechipmetrico:

7 = ke[A]™A - [B]"B

dove con le parept€si quadra si € indicata lasQncentrazione molare
(numero di mali per unita di volume). Si puo stxvere una relazione
analoga anthe per la reazione inversa;

. =4 [C]"C - [D]"P
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Reazioni chimiche

Evidentemente all'equilibrio le due velocita di reazione coincid
si ha:
ke [C]7
. f

ny . B — ne . n ——
kf[A] A [B] kr[C] ¢ [D] D — K kr ]nA . [B]nB

dove K e chiamata ¢estante d'equilibrio. Dagjegche le concentrazioni
(n;/V =p;/(RT)) sond~\direttamente pr6porzionali alle pressioni
parziali e solo proporzionalNalle fraziehi molari(y; = n;/ny, = pi/Pm),
la legge di azione di massa si pig£&Sprimere anche come :

c k_f B ngpZ;D - XgCX
= - — = =
p kr pZA pr XZA XEB

Ricordando che x7 = p;/p.m — pi = xiPm l€ dbe_costanti sono legate
dalla (K, = KA£T,;,) mentre K,, = K, (T, pr) -

D ..Nc,.Np

n
4 XD pm pm

= K, (pyp) et A B

K, =~
b~ XZA XgB pTT:lA pTT:lB
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Reazioni chimiche

A titQlo di esempio consideriamo ora la reazione:

1
H, + EOZ ny,oH20 + ny, Hy +ng, 0, + noyOH + np0 + 1

per equilibrare guesta reazione si procede inizialmenté ad equilibrare le
singole specie ottenepdo:

2 = 2ny,o + 2ny, + Nop KH 1 =150+ 2ng, + nog +no
Si devono quindi analizzare Iessotto reazioni:
1 RO Xo _1/2
e -0,<0 - K, /2" _1/2
2 Po, Xo/z "
1 p . 1/2
o EHZ(_)H - Kp2=1_172= 1/2/
pHZ Hy
1 1 y _ _Po
[ EHZ +502<—> - KpB_ 1/2Hl/2
PH, Po,
([ H2 + L 2 A axd H20 - Kp4_ szO/Z
szpOZ
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Reazioni chimiche

A titQlo di esempio consideriamo ora la reazione:

1
H24m502 ny,oH20 + ny, Hy +np, 0, + noyOH + np0 + 1
Si arriva quindi al seguente sistema di equazioni nopAineari:

2=2nH20+2nH2+ BQ +7'lH

N

1= nHZO + 2n02 + NoH + Rg

1/2 1/2
Kmxoé — XoPm~ =0
1/2 1/2
sz)(H/2 _XHpm/ =0

1/2 1/2
Kp3XH/2 Xoé — Xon =1

K 1/2 1/2

paXH, X0, P XH,0 =0
dove le frdazioni molari sono solo funzione dei numeri diroli.
Queste equazioni possono essere risolte semplicemente comqatlab.
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Reazioni chimiche

NeNesempio precedente e necessario conoscere le costanti alla giGsta
temperqtura. Dopo aver determinato la composizione si pug~Vvalutare
la temperatyra di flamma. A questo punto € necessario it€rare perché
le costanti sonsfunzione della temperatura.

In alternativa si possono utilizzare i tools megsi” a disposizione dalla
NASA (cearun.grc.nasaxgov/).
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Reazioni chimiche

Il rapporto stechiometrico fra le masse del combustibile e
dellossidante €& quel rapporto che permette una combustione
completa.

Quando si usa meno (piu) combustibile della quantita stechiometrica la
miscela si dice povera o in inglese fuel lean (ricca o fuel rich). Si puo
introdurre il rapporto d'equivalenza:

_ I
* =T
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Reazioni chimiche

In figura € mostrata la temperatura di flamma in funzione del
rapporto d'equivalenza per pressione € temperatura d'ingresso in
condizioni simili a quelle in una normale camera di combustione (Jet A,
T=800K, p=25atm).

3000 T T T
Alle alte temperature (¢ > 0.4) le Theoretical .
dissociazioni di acqua e anidride | j
carbonica generano H, e CO che
producono:

» un aumento della differenza fra
la curva teorica e quella reale;

» spostamento del massimo
della temperatura per ¢ >1,;

2000

1500

Flame temperature (K)

1000

500

0 0.3 0.6 0.9 1.2 1.5

Equivalence ratio
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Reazioni chimiche

Gli effetti di pressione e temperatura all'ingresso sulla temperatura
di flamma stechiometrica sono mostrati nelle figure. Anche in questo
caso le specie secondarie non permettono una crescita pienamente
lineare con la temperatura d'ingresso (la pendenza e piu prossima a
0.5). Un aumento di pressione permette di avere una minore
dissociazione e questo provoca un aumento della temperatura.

3000 . T . . 3000
<
o 28001 2800 -
3
©
[0}
S 2600 1 2600 - .
e
£ 2400 | Slope=10 - 2400 - .
L

2200 1 1 ] ! 2200 1 1 1 1

300 500 700 900 1100 1300 1 5 10 15 20 25
Inlet temperature (K) Pressure (atm)
(Inlet pressure = 25 atm) (Inlet temperature = 800 K)
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Reazioni chimiche

In tabella sono riportate di nuovo la temperatura di fiamma
stechiometrica per alcune miscele. Si nota:
e La temperatura € sempre maggiore per combustione con 0ssigeno puro;

I'azoto presente nell'aria si comporta passivamente riducendo la
temperatura massima;

Table 1.2 Approximate Flame Temperatures of Various Stoichiometric Mixtures,
Initial Temperature 298 K

Fuel Oxidizer Pressure (atm) Temperature (K)
Acetylene Air 1 2600°
Acetylene Oxygen 1 3410°
Carbon monoxide Air 1 2400
Carbon monoxide Oxygen 1 3220
Heptane Air 1 2290
Heptane Oxygen 1 3100
Hydrogen Air 1 2400
Hydrogen Oxygen 1 3080
Methane Air 1 2210
Methane Air 20 2270
Methane Oxygen 1 3030
Methane Oxygen 20 3460

@ This maximum exists at ¢ = 1.3.
5 This maximum exists at ¢ = 1.7.
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Reazioni chimiche

In tabella sono riportate di nuovo la temperatura di fiamma
stechiometrica per alcune miscele. Si nota:
e La temperatura € sempre maggiore per combustione con 0Ssigeno puro;

l'azoto presente nell'aria si comporta passivamente riducendo la
temperatura massima;

e All'aumentare della pressione l'aumento della temperatura € maggiore
guando la combustione avviene solo con ossigeno;

Methane Air 1 2210
Methane Air 20 2270
Methane Oxygen 1 3030
Methane Oxygen 20 3460
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Cinetica chimica

pressione (legge di Arrheni

Eq
ke = f(T)p"e RT

dove f € una funzione
variabile ed n = 2.
E, e l'energia_di attivazione (circa
40-60kcal/patle nel caso degli

devdno avere per poter reagire.

Reaction coordinate
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Cinetica chimica

Nota la velocita di reazione si pu0 calcolare il tempo di reazione (che
e inversamente proporzionale a ry). ldealmente il tempo di reazione
dovrebbe essere uguale al tempo di permanenza dei gas all'interno
della camera di combustione.

Nei normali motori a turbogetto il tempo di permanenza e
normalmente maggiore del tempo di reazione.

Viceversa nei razzi o negli scramjet Gasoline-air
dove le velocita sono maggiori ci 16 T=340 K
possono essere dei problemi.
treac 12} p=1atm

In figura € mostrato il tempo di
reazione per un tipico processo di m see 0.8l
combustione.

0.4

0 . . . .

Combustione

Per avere una combustione stabile € necessario essere nei limiti di
iInflammabilita della miscela.

Come si vede dalla figura esistono sia un limite di rapporto
d'equivalenza superiore che inferiore. Evidentemente per temperature
elevate la reazione chimica parte senza il bisogno di un‘accensione

esterna (autocombustione). 10,
- P Saturation
6 - line
4r Rich flammability limit
% 2| ammani
o ammabie
L8 mists AT Spontaneous
" vapor A
§51.0 ignition
g
5 6}
i .
4 - 1 Lean fl =
- E ammabihfy hmlt ——
2 ! »
i Flash point
A ! :é 1 1 ! ,
0 50 100 150 200 250

Temperature (°C)

77 Propulsione Aerospaziale — PA6 Comb - astarita@unina.it 32



Combustione

Per avere una combustione stabile @ necessario essere nei limiti di
iInflammabilita della miscela.

Come si vede dalla figura esistono sia un limite di rapporto
d'equivalenza superiore che inferiore. Evidentemente per temperature
elevate la reazione chimica parte senza il bisogno di un'accensione
esterna (autocombustione).

Anche un aumento di *T
pressione ha normalmente *° \gniion possible
un effetto positivo sui limiti di _'®
inflammabilita.

Questi limiti sono mostrati in
un ambiente in quiete. La
presenza di un flusso puo
destabilizzare la reazione

chimica. ™ o.lc;e o.|1o o.|14 0.I18 0.122 0.126

. T S L . .
4 Fuel-air ratio 4 0 50 100 150 200 250

-
o
™

P Satgralmn
line

Pressure (b/in2abs)
N
|

Ignition not

possible Rich flammability limit

Stoichiometric
N -

Flammable
mists

Flammable

ntaneous
vapor Rl oo

ignition

M B @ o
T T T T

Equivalence ratio

Le,
an Hammabihry limit

i
| Flash point
!

¢= 1 ¢: 4 Temperature (°C)
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Combustione

Esistono due tipi di flamme: premiscelata e diffusiva. Nella prima i
reagenti sono miscelati prima della reazione chimica, mentre nella
seconda l'ossidante ed il combustibile vengono a contatto attraverso un
processo diffusivo.

Nei combustori aeronautici si utilizza un combustore a fiamma
premiscelata con alti livelli di turbolenza che migliorano la
miscelazione. Normalmente il fattore limitante in una camera di
combustione € il miscelamento e non la cinetica della reazione.

.

Diffusion Flame from a Lighter

Premixed Flame from a Gas Stove
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Combustione

Generalmente la flamma inizialmente si propaga in modo laminare e
successivamente si sviluppa un moto turbolento.

Uno schema & mostrato a sinistra.

Flame
front
f_ Flame zone modeled as a plane
Streamline N G combustion wava
Products X :'.?'K
{hot) i&%/LThickness, 5.~ 1mm
Flame zone ':_:" ¥ iation heat 8
Tiame ~ 2200-2600 K AN adiation hea urner
tame 3 p transfer s (Tyame)*
Unbumed
Ap~1Pa reactants
A {cold)
e
e

Streamlines

Nella figura a sinistra sono anche mostrati dei valori tipici della
temperatura, velocita di propagazione, spessore e caduta di
pressione.

L'effetto della turbolenza é di aumentare la diffusione e la superfice
di reazione cosi come mostrato nella figura di destra. La velocita di
propagazione cresce significativamente in una flamma turbolenta

f_ Flame zone modeled as a plane

Streamline A combustionh wave
Products X _,::;,"\
{hot) y :" Thickness, & ~ 1 mm
Flame zone .;‘-':f"'"ﬂ’L Turbulent flame
"’ - .
Tiame ~ 2200-2600 K #N 7’2’ :tad;e;tmn ?_’e_at "
; ransfer o (Tyym
5 \\ ° Turbulent Burnied gas
-'p-' \ Unbumed fugl-axr
Ap~1Pa YaX \ reactants mixture
—~a g (cold)
e 5. ~05ms
36
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Combustione

Come gia detto la flamma potrebbe essere destabilizzata da un flusso
troppo rapido. Se i reagenti premiscelati si muovono in direzione
opposta a quella di propagazione della flamma ed alla stessa velocita
la flamma e stazionaria.

Variando anche f si ottengono diagrammi simili a quello mostrato in
figura.

0.03

Il limite massimo di velocita del
flusso é limitato dalla velocita di
flamma in condizioni 002 |-
stechiometriche.

Normalmente per ottenere un
flusso turbolento e stabilizzare 0.01 =
la flamma si usano getti swirlati
(con una forte componente

Rich extinction limit

\

Fuel/air ratio

Region of
stable burning

4////

— Lean extinction limit

azimutale). 0 0.25 05 0.75 10

Air mass flow (kg/s)
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Combustione

Se il rapporto fra la quantita di moto angolare
ed assiale e superiore (numero di swirl) a ( N
circa 0.5, all'interno del getto si genera una /K\ r\/\\
zona di ricircolo. Questa fenomenologia e L\ !

nota in letteratura come vortex breakdown.

Nella slide successiva e mostrato I'effetto di
aumentare la componente angolare del moto
(da destra verso sinistra).

) Aft stagnation
Entrainment -

- point
\ - =% . Spiraling
______ \ > wake
Nozzle | (vortex
/“' filament)

Inlet swirl ~- Recirculation zone

profile t t.Forwa.rci (vortex breakdown)
stagnation poin
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Combustione

Stoichiometric
mean contour

Air-driven
recirculation
zone

Stagnation
point

Fuel-driven
recirculation
zone

Air with swirl
Fuel
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Combustione

Per aumentare la stabilita della fiamma l'aria € introdotta attraverso
uno o due generatori di swirl. In alcuni casi parte dell'aria € aggiunta,
come mostrato in figura dalle frecce nere, in direzione radiale creando
una zona di intersezione ed un flusso inverso che aumenta Il
miscelamento turbolento.

Swirl Primary zone . )
vanes / Primary air holes

Fuel
injector ~

Axial jet

Radial jet
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Combustione

Per aumentare la stabilita della flamma l'aria & introdotta attraverso
uno o due generatori di swirl. In alcuni casi parte dell'aria € aggiunta,
come mostrato in figura dalle frecce nere, in direzione radiale creando
una zona di intersezione ed un flusso inverso che aumenta Il
miscelamento turbolento.

Nel caso di post bruciatori la zona di ricircolo e creata nella scia di
corpi tozzi.

Turbulent mixing zone
. . Wake boundary
Recirculation zone &_

——
—_

— > — C T
Cylinder T e—— T ——

— ——
— e —

—
Primary zone
e —_— Swi v Primary air holes
— ? —— Fuel
~ ~ . injector
—» -
N ~_ Massive
_/ —> > - —
H P R
'
¥ > 5
01!
2 I \J ’
i L I

= wake

—_—— -
—_— ——
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Camera di Combustione

Normalmente non € possibile lavorare ad un rapporto d'equivalenza

unitario perché la temperatura all'ingresso della turbina sarebbe

troppo elevata. Per aumentare la vita della turbina di lavora a ¢~0.4 —

0.5. Quindi si inietta l'aria in diverse sezioni (zone) della camera di

combustione.

e Nella prima zona l'aria € iniettata nel rapporto stechiometrico ed avviene la
reazione chimica primaria;

e Nella seconda zona I'immissione d'aria serve a stabilizzare la combustione
nella zona primaria;

e Le successive immissioni servono per raffreddare e diluire la miscela.
Per avere una buona combustione e anche necessario rallentare
I'aria all'ingresso con un diffusore. i

= TP NN
_Jl':L—-] => < /\ /5'/4/ g \jtkﬁ \’7 N\\/J
TR TS Y 1 RN
8% 20% COOLING 20% [ Lo it = Foosy [ e
DILUTION 'l PR 7 43Vs | ¢ L 15010 " :
1Y b \L S [ 200 m/s Ve
20 12% A ! L& \
= \—»
@ L7
L |~PRIMARY Zone DILUTION ZONE | S 7‘;‘;&—//
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Camera di Combustione

I.—,":I => ™
—> %
40%
COOLING 20%

DILUTION

DILUTION ZONE
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Camera di Combustione

Esistono essenzialmente due tipi di camere di combustione: a flusso
invertito o a flusso dritto.

. Combustor casing
Primary and _
secondary air flow Combustor liner .
pattem (with air holes) Igniter
— :‘x\—-\i v Fuel injector
AR
Air e
i l —
\3 N
\‘b Fuel
Fuelnozzle  Dome Liner Dilution jet Liner cooling slot
Snout Primary jet "\ Alr casing Turbine inlet
t temperature profile

Diffuser

\l _&Q\C%l\ter annult

@Q\Qw =

@Ju@laﬁ__ﬂ @E——- :
N /( o~
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Camera di Combustione

Combustor ¢asing

La prima, nel quale il Primayand c .
. secondary air flow ombustor liner
flusso inverte la

patiem (with air holes) Igniter
direzione  di  180° ‘y — Fuelinjector
produce maggiori P

Air
. Fuel

perdite di carico. ey || g — =

Il design  compatto

permette di avere un ) Dome
albero piu corto ed € Turbine nozzle Turbine rotor
adatto per  piccoli

mOtO.ri con Compressore PRIMARY ZONE S COOLING AIR HOLES
centrifugo.

COMPRESSOR
DELIVERY

INTERCONNECTOR

SWIRL VANES AIR CASING

(b) A multican combustor
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ELBOW FLANGE JOINT

Camera di Combustione

La prima, nel quale Il

flusso inverte la
direzione di 180°
produce maggiori

perdite di carico.

I design  compatto
permette di avere un .
albero piu corto ed é i Seoor (g
adatto per piccoli
motori con compressore
Centrifugo. PRIMARYZONE = COOLING AR HOLES

AIR CASING

PRIMARY FUEL MANIFOLD INTERCONNECTOR

COMPRESSOR
DELIVERY

(b) A multican combustor swiRLVANEs  NTERCONNECTOR g caging
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Camera di Combustione

La configurazione piu utilizzata e invece quella in cui il flusso non
inverte la direzione.

Igniter Combustor liner Turbine rotor
Fuel - Turbine nozzle

injector a’ =
—F‘L;‘P\; ¥ 2
_ln ﬁk ) l 771 V- streamiines
A R R AN s e g
At /"*:;’/;::::Z.-’ -1

i
Prediffuser LN XN
Snout Air switler Casing
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inverte la direzione.

In questo caso esistono varie
configurazioni:

e Single can e multican;

MAIN FUEL MANIFOLD

COMPRESSOR OUTLET
ELBOW FLANGE JOINT

ENGINE FIRESEAL

PRIMARY
AIR SCOOP

INTERCONNECTOR

(b) A mU'tlcan Combustor PRIMARY FUEL MANIFOLD
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Camera di Combustione

La configurazione piu utilizzata e invece quella in cui |I flusso non
inverte la direzione. :

In questo caso esistono varie
configurazioni:

e Single can e multican;
e Camera a tubi anulari (cannular); \ P

MOUNTING FLANGE

Outer

casing \

S
PRIMARY AIR SCOOP IGNITER i

DIFFUSER CASE

Camera di Combustione

La configurazione piu utilizzata e invece quella in cui |I flusso non
inverte la direzione. .

In questo caso esistono varie
configurazioni:
e Single can e multican; zz
e Camera a tubi anulari (cannular);

e Camera anulare. o

GUIDE VANES

COMBUSTION INNER
CASING

Outer
casing

. Fuel injector
Liner )

FUEL MANIFOLD

COMPRESSOR CASING DILUTION
MOUNTING FLANGE AIR HOLES

TURBINE CASING MOUNTING
FLANGE
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Camera di Combustione

Le cause di perdita di pressione di ristagno sono essenzialmente
due:

e Perdite "calde" (hot) dovute all'adduzione di calore;

e Perdite "fredde"” (cold) dovute agli effetti viscosi .

La_prima potrebbe (trascurando la variazione della com
gas) essere Si n un moto alla Raylei

In realta le due caus
fenome

Nel suo libro Kerrerbrock, come gia detto, propone come linea guida di
supporre che la differenza fra le pressioni di ristagno sia proporzionale
alla pressione dinamica:

P _P3—€l/20V5 . vpVy Y2

Dt3 Pt3 “2vpes 2

dovrebbe analizzare |l

Camera di Combustione

Per quanto riguarda le perdite calde Lefebvre (1983) propone una
relazione del tipo

— T,
(pt4-1 De3)hot — K, (T Kz)
§P3V32 3

dove le due costanti devono essere determinate empiricamente.

Normalmente le perdite calde sono piccole rispetto a quelle fredde, si
ha:

(Pta — Pr3)not ~ 0.5 — 1% (Pta — Pe3) cola ~ 4 — 7%
Pt3 Pt3
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Camera di Combustione

Il profilo di temperatura all'ingresso della turbina € non uniforme a
causa dei molti iniettori e di una non perfetta fase di diluizione. Le
disuniformita vengono quantizzate con i seguenti parametri:

e Pattern factor PF = %% nei moderni motori PF & nel range 0.15-

outqgy _Tinav

0.25;
e Profile factor Pr =

Tma?C'av -T

mav dove si utilizza

outqgy _Tinav

locali; nei moderni motori Pr € nel range 1.04-1.08.

la media anulare dei massimi
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Raffreddamento della camera di Combustione

All'interno della camera di combustione si

raggiungono temperature

molto elevate (2500K nella zona primaria) mentre la superficie
metallica deve essere a temperature inferiori (1200K). Un problema
analogo esiste anche per i primi stadi di una turbina. Esistono vari

meccanismi di raffreddamento:

Raffreddamento convettivo (anche con getti impingenti);

Raffreddamento con film;
Raffreddamento per traspirazione;
Raffreddamento radiativo.

—>
40%
COOLING

_ PRIMARY ZONE _|_

= TS
20%

DILUTION

DILUTION ZONE
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Raffreddamento della camera di Combustione

a) Louver-cooled liner b) Convection/film-cooled liner
) Cold side
A< Coldside C .
— ——— -
S ﬂ\Hot side ——— c Hot side
o |
/‘\
View A-A View C-C
¢) Film-cooled liner d) Impingement/film-cooled liner
B« Coldside __, D= coldside
\
@?ﬁ \\§' D < Hot side
//”’_‘\
=0 0 o5 S oo oS
— = —
View B-B View D-D

e) Transpiration-cooled liner

.......
N

——> Coldside
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Raffreddamento della camera di Combustione

Nei primi motori Si
utilizzava il
raffreddamento
con feritoie (louver
cooling).

CROSS-IGNITION
TUBE AND

a) Louver-cooled liner

A Cold side
—\\;\\»ﬂ\\»\
A Hot side

View A-A
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Raffreddamento della camera di Combustione

Nei primi motori Si
utilizzava il
raffreddamento
con feritoie (louver
cooling).

R a) Louver-cooled liner
= )
) JEAA N A Id si
S\ oc%°:°=c4_- LOUVERS Cold side
\ \& S ¢ .5 —\\‘\\‘; ——
e A Hot side

View A-A

Raffreddamento della camera di Combustione

a) Louver-cooled liner b) Convection/film-cooled liner
) Cold side
A< Coldside C _
S ﬂ\Hot side ———— c Hot side
T =
/‘\
View A-A View C-C
¢) Film-cooled liner d) Impingement/film-cooled liner
B« Coldside __, D= coldside
Ny \
@?ﬁ I D« Hot side
@ A
— < —
View B-B View D-D

e) Transpiration-cooled liner
5—> Coldside

~~~~~

S P TrEa

L) 09 0?2 =% L
3 L RO RN S A
¥, seen \: PP RN
AN MOt S

Hot side
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Raffreddamento della camera di Combustione

CORRUGATED STRIP FLAME TUBE FLAME TUBE

A

FILM OF
COOLING
AIR

FILM OF
COOLING AIR

CORRUGATED STRIP COOLING MACHINED COOLING RING

LAMINATED
FLAME TUBE WALL

FILM OF
COOLING AIR

INTERNAL

SPLASH COOLING STRIP COOLING

TRANSPIRATION COOLING
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Raffreddamento della camera di Combustione

| sistemi di raffreddamento piu raffinati prevedono due meccanismi di
raffreddamento che lavorano in parallelo e permettono di avere una
migliore uniformita della temperatura superficiale.

Per determinare la portata di fluido necessaria per il raffreddamento si
definisce un parametro d'efficienza:

olo " Tw
T, — T,

A numeratore la differenza tra la
temperatura del gas caldo e
guella di parete (fissata dalle

Combustor liner cooling effectiveness

Transpiration cooling ' Convection/film cooling

caratteristiche  del  materiale) AT AT .
mentre a denominatore la . AL
massima differenza di :° ]

0.4

temperatura. Evidentemente il ¢ |/
limite massimo dell'efficienza e 1. 02 freebrerbetree

0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20 22 24 26 28 30 32 34 36 38 40
Cooling air (% total airflow)
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Raffreddamento della camera di Combustione

La temperatura fredda e quella che si ha all'uscita del compressore.
Supponendo che lo sviluppo dei motori porti temperature calde e
fredde pari a 2500K e 900K ['efficienza per T,,=1250 e 0.81.

Combustor liner cooling effectiveness

0.9
Transpiration cooling ¥ Convection/film cooling
/
L —1

o 0.7 1 /,// —
[]
S / / ///{
S 06 // // Film cooling
3] L
2 /| / L
@ 05 y —
o // /// ///
C
S 04 e
o "
o / /

0.3 7 /’

0.2 TTTT TTTT T I/ TTTT TTT TTTT

0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20 22 24 26 28 30 32 34 36 38 40

Cooling air (% total airflow)
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Raffreddamento della camera di Combustione

La temperatura fredda e quella che si ha all'uscita del compressore.
Supponendo che lo sviluppo dei motori porti temperature calde e
fredde pari a 2500K e 900K ['efficienza per T,,=1250 e 0.81.

Il film cooling non permette questo livello di efficienza mentre si
potrebbe raggiungere con il raffreddamento per traspirazione.

In alternativa con l'utilizzo di sottili strati di materiali refrattari (e.g.
ceramici) si puo pensare di aumentare la massima temperatura
sopportabile dal materiale.

Combustor liner cooling effectiveness
0.9

Transpiration cooling Convection/film cooling
¥
0.8 AN -
L1 //

0.7 | | L4
1] .
173
s / // ///—(
2 o6 Film cooling
k3] /
(0]
% 05 |
2 |
Tg 0.4 /
o

0.3

0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20 22 24 26 28 30 32 34 36 38 40
Cooling air (% total airflow)
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Diffusore

Come gia detto all'uscita del compressore le velocita sono troppo
elevate ed e necessario decelerare significativamente il flusso con un
divergente a grande angolo.

Spesso si utilizzano diffusori ad allargamento brusco (dump diffuser).
La caduta di pressione di ristagno per un rapporto di allargamento
inferiore a 5 e:

M2 A\ A7\

Pt1 2 A A
o, ; p2/p1~ (V1/V2)2~ (Ax/A4)?
V) —a—_—
A Separating streamlines
1 (turbulent shear layer)
Corner _
vortex Stable vortex  Reattachment point
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Diffusore

Il numero di Mach all'uscita si puo calcolare dalla continuita:
Pe2A2M;  pr1AiMy r+1
K K K=
5 3 2(r -1
In figura sono mostrate queste due grandezze per M; = 0.5 e si vede
che per M, = 0.2 il recupero di pressione e di circa 93%.

1 T —
T \\\
0.9 T
0.8
] /
- 07 P2/Pt1
\5 i
& 0.6
Q. i
S 05
§(\l i Exit Mach number
0.3 ~\
0'2 _ \‘\
i —
1 1.5 2 25 3 3.5 4 4.5 5

Diffuser area ratio (Ay/A4)
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Lunghezza della camera di Combustione

Per determinare la lunghezza della camera di combustione si puo
fare il rapporto tra la massa di combustibile e comburente e la portata:

m ptBArefL
: —mz

pressioni (pt3~pt27TZ) Si ha

mZTres mj AZ
L < = . .
PtzAz Aref
ptZArefn
Chiaramente 4, e i primo rapporto e un

< Pra Tty lP(V4rM4)ocpt4 1
Pez2 | Tea ¥ (Y2, M2) Pt2 \/Tis

Approssimando
compressore

guello nel
ve essere

y—1 y—1_
% y

Questa relazione mostra che la lunghezza della camera di
combustione non dipende dalle dimensioni del motore ma solo da
parametri di progetto. Normalmente lI'esponente e negativo quindi un
aumento dei rapporti caratteristici permette di avere una diminuzione
della lunghezza.
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Combustibili

Data on Combustor Size, Weight, and Cost

Parameter TF39 TF41 J79 JT9D T63
Type Annular Cannular Cannular Annular Can
Mass flow (design point)

Airflow, 1b/s 178 135 162 242 33
kg/s 81 61 74 110 1.5
Fuel flow, Ib/h 12,850 9965 8350 16,100 235
kg/h 5829 4520 3788 7303 107
Size

Length, in 20.7 16.6 19.0 17.3 9.5
cm 52.6 42.2 48.3 43.9 241
Diameter, in 333 5.3/24.1¢ 6.5/32.0° 38.0 54
cm 84.6 13.5/61.2 16.5/81.3 96.5 13.7
Weight, Ib 202 64 92 217 22
kg 92 29 42 98 1.0
Cost, $ 42,000 17,000 11,300 80,000 710
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Combustibili

Alcune delle proprieta che influenzano la scelta dei combustibili sono:

e Proprieta termofisiche (densita, calore specifico, viscosita, punti di
ebollizione e di solidificazione, tensione di vapore, volatilita);

e Proprieta chimiche (punto d'inflammabilita, limiti di inflammabilita, potere
calorifico, stabilita termica, tossicita);

e Costo.
300 T T T T T T T T T
700 250
Ignitable fuels
600
o o 200
= Spontaneous &
£ 500} ignition e
© ) i . temperature = 150
g Gasolines Gas oils Fuel oils 9]
£ ) Q.
5 400 - Kerosenes Diesel fuels Flash qE> ;
point = 100
80 ________~ Ambient
50 7
Flammable fuels
L | L | s ]
0 1 1 1 1 1 1 ! 1 !
0.7 0.8 0.9 1.0 0 20 40 60 80 100

Relative density
% Evaporated
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Combustibili

Alcune delle proprieta che influenzano la scelta dei combustibili sono:

e Proprieta termofisiche (densita, calore specifico, viscosita, punti di
ebollizione e di solidificazione, tensione di vapore, volatilita);

e Proprieta chimiche (punto d'inflammabilita, limiti di inflammabilita, potere
calorifico, stabilita termica, tossicita);

e Costo.

3l LH, I
3 Conventional l
s hydrocarbons
T 2
=
(0]
=
©
[0]
T 1l =

JetA Thermal
stability limit
I I I | I |
0 1 2 3 4 5 6

Mach number

Combustibili

Inizialmente il combustibile utilizzato era kerosene ma ora |l
combustibile piu utilizzato per applicazioni civili e il Jet-A. |
combustibili per applicazioni militari sono indicati con la sigla JP.

Il potere calorifico aumenta all'aumentare del contenuto di idrogeno.

JP-4 Jet A (JP-8) JP-5
Typical Typical Typical

Property Spec. req. value Spec. req. value Spec. req value
Vapor pressure at 38°C (100°F), atm 0.13-0.2 0.18 — 0.007 — 0.003
Initial boiling point (°C) — 60 — 169 — 182
End point (°C) — 246 288 265 288 260
Flash point (°C) — -25 >49 52 >63 65
Aromatic content (% Vol) <25 12 <20 16 <25 16
Olefinic content (% Vol) <5 1 — 1 — 1
Saturates content (% Vol) — 87 — 83 — 83
Net heat of combustion (cal/g) >10,222 10,388 >10,222 10,333 >10,166 10,277
Specific gravity 0.751-0.802  0.758 0.755-0.830  0.810 0.788-0.845 0.818
Approximate U.S. yearly consumption

(107 gal) 34 13.1 0.7
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