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6.1 INTRODUZIONE

La spinta ed il modo con cui € prodotta sono gli argomenti di questo capitolo. In accordo con lo
spirito del Capitolo 5 sull’aerodinamica e le caratteristiche necessarie al volo, questo capitolo mette
in evidenza solo quegli aspetti della propulsione di volo che sono necessari per le successive
discussioni sulle prestazioni e il progetto di un aeroplano. Esaminiamo a turno i seguenti tipi di
meccanismi di propulsione aerea:

1. Motore alternativo/elica

2. Turbojet

3. Turbofan

4. Turboprop/elica
In ogni caso, ci occupiamo principalmente di due caratteristiche: spinta (o potenza nel caso di
velivoli ad elica), e consumo di carburante. Queste sono le due quantita che dettano direttamente le
prestazioni di un aeroplano.
Si noti che dalla lista di sopra manca il motore a razzo. L’uso di razzi come meccanismo principale
di propulsione per aeroplani e molto specifico; il Bell X-1, il primo aeroplano a volare piu veloce
della velocita del suono, e il North American X-15, il primo aeroplano a volare a velocita
ipersoniche, sono esempi di velivoli con motori a razzo. Razzi sono talvolta usati per decolli
assistiti; JATO, che é una sigla per decollo jet-assistito, & un fascio di piccoli razzi montati
esternamente all’aeroplano, e fu usato durante e dopo la seconda guerra mondiale come un mezzo
per diminuire la distanza di decollo per alcuni aeroplani. Comunque, in questo capitolo non ci
concentreremo sulla propulsione a razzo come un’entita separata.
Perché esistono diversi dispositivi di propulsione aerea? Sopra abbiamo elencato quattro differenti
dispositivi, ordinando dalle eliche connesse a motori alternativi o turbine a gas, ai motori a reazione
pura. Naturalmente c’é una linea storica, cronologica. Cominciando con Aerodromo e I’Aviatore
Wright di Langley, i primi aeroplani erano spinti da eliche collegate a motori alternativi a
combustione interna. Successivamente, I’invenzione del motore a reazione alla fine degli anni
trenta, rivoluziono I’aeronautica e permise lo sviluppo di aeroplani transonici e supersonici. Ma
questa linea storica non ¢ la risposta alla domanda. Ad esempio, a 60 anni abbondanti dopo la
rivoluzione del jet, molti aeroplani oggi sono ancora forniti della classica combinazione
elica/motore alternativo. Perché? C’e un risposta alquanto generale e completa a queste domande,
che ha a che fare con il compromesso tra spinta ed efficienza. Cio & oggetto del prossimo paragrafo.
In generale, come vedremo nel paragrafo successivo, la spinta di un sistema propulsivo viene

sempre generata grazie alla accelerazione di una certa massa d’aria. In altri termini grazie al terzo
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principio della dinamica, se il sistema imprime una variazione di quantita di moto ad una certa
massa d’aria, ricevera una forza uguale e contraria, pari proprio alla spinta sviluppata.

Vediamo sommariamente i vari sistemi propulsivi disponibili. Le figure seguenti mostrano i razzi o
endoreattori, caratterizzati da una espulsione di aria (e chiaramente anche di carburante, che &
necessario per aumentare attraverso una combustione) ad alta velocita. | motori a razzo (rockets)
vengono appunto usati per i lanciatori spaziali e per alcuni particolari tipi di velivoli sperimentali.
Per I’endoreattore &€ fondamentale la forma dell’ugello di scarico (nozzle) che e necessario per

imprimere 1’opportuno aumento di velocita all’uscita del getto.

Oxidizer
Throat
Combustion —
chamber Nozzle High-velocity gas
Fuel
Fig. 5.1. Schematic of a rocket engine.

Un altro tipo di motore ¢ il ram-jet, cioé un motore simile al precedente, ma che prende aria da una
presa d’aria anteriore, ma che sfrutta sempre I’energia accumulata dal processo di combustione per

avere grande pressione da trasformare in velocita del flusso all’uscita.

Presa dinamica Iniettori R . -
abilizzatori
(Ma=1) (Ma=1)

\ di fliamma

Compressione Camera di Ugello di scarico
(Ma=1) combustione (Ma=1)

Motore Ramjet

I motori piu semplici, anche i primi montati su velivoli ad inizio secolo, sono i motori a pistoni
(piston engine), molto simili (solo piu leggeri) ai motori delle nostre autovetture. La potenza
sviluppata nasce dal ciclo Otto a 4 tempi 0 a due tempi e produce una certa coppia all’albero.
Lalbero del motore, attraverso un riduttore, & collegato all’elica che provvede a generare la spinta.
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Rl S Fig. £7. How a piston engine converts chemical
Opening energy to propeller rotation.

Motore a pistoni con elica

Negli anni *50 sono stati sviluppati i motori a getto, basati sul ciclo Brighton. Tali motori hanno
dell’aria che entra nel motore attraverso una presa d’aria e poi, attraverso un ciclo dovuto ad una
serie di stadi di compressione, un processo di combustione e una successiva espansione in turbine,
viene poi convogliata in un ugello di scarico dove viene espulsa ad una velocita maggiore di quella
di ingresso, producendo spinta. Tali motori permettono di avere grandi spinte, non ottenibili con
I’elica ed inoltre permettono di volare a velocita elevate (elevati Mach). Il consumo di questi motori

e pero abbastanza elevato.

Intake Compression Combustion Exhaust

T T
Air Inlet Compressor Combustion Turbine  Exhaust

| | Chambers |

Cold Secticen Hot Section

Motore a getto (jet engine)
Dai motori turbogetto, dagli anni 60 sono stati derivati | motori turbofan, cioé dei motori basati
sullo stesso principio del turbogetto (il ciclo Brighton appunto), ma con un flusso esterno che
attraversa un’elica intubata (detto fan) che provvede, insieme all’ugello a generare la spinta. Tali
motori hanno sezioni maggiori dei turbogetto, hanno spinte rapportate alle dimensioni ridotte



Modulo Prestazioni — Docente F. Nicolosi CAP. 6 Caratteristiche Propulsive 5

rispetto ai turbogetto, ma hanno il grande vantaggio di avere un consumo di carburante meno forte e
compatibile con I’attuale sistema di trasporto aereo. | velivoli di oggi non potrebbero offrire tariffe
cosi vantaggiose se montassero motori turbogetto puri. Viene chiamato rapporto di By-pass (By-
Pass_Ratio, BPR) il rapporto tra la sezione della corona circolare dell’aria che attraversa il fan
(parte fredda) rispetto alla sezione dell’aria che subisce il ciclo ed il processo di combustione (parte

calda) ed esce dall’ugello.

intermediate-pressure high-pressure
fan . compressor , compressor
C:—"""‘* : —— primary

L = exhaust

a—— secondary exhaust

by-pass duct

(b) Three-shaft high by-pass ratio turbofan

Motore turbofan (turbofan engine)

Un altro motore adottato per velivoli di grosso peso, ma velocita contenute, € il motore turboprop o
turboelica. Tale motore e sostanzialmente costituito da un motore a turbina (cioe basato su cliclo
Brighton) che poi fornisce coppia ad un albero al quale & connessa un’elica. La pinta & al 95%
dovuta all’elica e solo in piccolissima parte dovuta al getto di scarico. E’ sempre necessario un
riduttore, dato che il motore a turbina gira a decine di migliaia di giri al minuto (10-15,000 rpm),
mentre I’elica gira tra i 2,000 ed i 2,500 rpm.

Prop Geartox Compressor Turbine Exhausi

=

Combustion
— =" chamber
e

Motore turboelica (turboprop engine)
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Piu in generale, lo schema seguente mostra (dal basso) la differenza tra i motori a razzo (rocket
engine) o endoreattori ed i motori con ingresso d’aria (air breathing engine). Tali motori si
dividono in motori a pistoni, motori a turbina (basati su ciclo Brighton) ed i ramjet (vicini agli
endoreattori). 1 motori a turbina si presentano poi come turboelica (accoppiati ad un sistema

propulsivo ad elica), turbofan e turbogetto puro. Di fatto i propulsori a getto sono appunto il motore

turbogetto (turbojet engine) ed il motore turbofan.

CAP. 6 Caratteristiche Propulsive

REACTION PROPULSION
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JET PROPULSION

TURBOJET ENGINES
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6.2 SPINTA ED EFFICIENZA - LO SCAMBIO

In maniera elementare possiamo affermare che la combinazione elica/motore alternativo produce
paragonabilmente bassa spinta con grande efficienza, un turbojet produce una spinta molto alta con
minor efficienza, e un motore a razzo produce un enorme spinta con scarsa efficienza. In questo
senso c¢’e uno scambio — piu spinta significa meno efficienza in questo scenario. Questo scambio €
la ragione per cui tutti e quattro i meccanismi di propulsione elencati nel paragrafo 6.1 sono usati
ancora oggi — la scelta dell’impianto di potenza per un aeroplano dipende da cosa si vuole che
I’aeroplano faccia.

Qual ¢ il motivo tecnico di questo scambio — spinta contro efficienza? Prima consideriamo il

metodo principale con cui la spinta é prodotta.

_\-\\

|

Propulsive device

(b) Propulsive device produces
thrust T acting to the left.

Air processed by propulsive device

-{c) Air feels equal and opposite
force T acting to the right.

Fig 6.1

Si consideri la Fig. 6.1(a), che mostra un tubo di flusso di aria che fluisce da sinistra a destra
attraverso un generico congegno propulsivo; questo congegno pud essere un’elica, un motore a

reazione, etc. La funzione del congegno propulsivo é quella di produrre una spinta T, agente verso
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sinistra, come mostrato in Fig. 6.1(b). Non importa che tipo di congegno propulsivo sia usato, la
spinta e esercitata sul congegno per via della risultante netta delle distribuzioni di pressione e dello
sforzo di taglio agente sulle aree della superficie esposta, interna e/o esterna, in ogni punto in cui
I’aria tocca il congegno. Le distribuzioni di pressione e di sforzo di taglio sono le due mani della
natura che si allungano e afferrano la presa di ogni oggetto immerso in un flusso d’aria. Queste due
mani della natura afferrano il congegno propulsivo ed esercitano su di esso una forza, la spinta T,
mostrata in Fig. 6.1(b). L’aria esercita una spinta sul congegno. Comunqgue, dalla terza legge di
Newton — e cioé che per ogni azione, esiste un reazione uguale ed opposta — il congegno di
propulsione esercitera sull’aria una forza uguale ed opposta T, agente verso destra, come mostrato
in Fig. 6.1(c). Ora immagina di essere nell’aria e di sentire la forza T agente verso destra.

Accelererai verso destra; se la tua velocita iniziale e V_ lontano avanti (all’infinito a monte) del

dispositivo di propulsione, avrai una velocita pit grande V; a valle del dispositivo, come mostrato
in Fig. 6.1(c). Chiamiamo V; la velocita del getto. La variazione di velocita V; -V, & messa in

relazione con T per mezzo della seconda legge di Newton, che afferma che la forza su un oggetto €
uguale alla variazione nel tempo della quantita di moto dell’oggetto. Qui, I’ “oggetto” € I’aria che
fluisce attraverso il congegno di propulsione e la forza agente sull’aria & T, come mostrato in Fig.
6.1(c). La quantita di moto e data dalla massa per la velocita. Sia m il flusso di massa (portata
massica ad esempio kg/s) attraverso il tubo di flusso in Fig. 6.1(c). Stiamo assumendo il flusso
regolare, cosi m € la stessa attraverso ogni sezione trasversale del tubo di flusso. Percio, la quantita

di moto per unita di tempo che entra a sinistra nel tubo di flusso € mV_ e quella che esce a destra e

mV,. Cosl, la variazione nel tempo della quantita di moto dell’aria che scorre attraverso il

congegno propulsivo € semplicemente la quantita di moto che esce a destra meno la quantita di

moto che entra a sinistra, cioe mV, -mV, o m(V;-V,). Dalla seconda legge di Newton questa

variazione nel tempo della quantita di moto é uguale alla forza T. Che €
T=mV,-V,) [6.1]

L’equazione [6.1] € I’equazione della spinta per il nostro generico dispositivo di propulsione. (Si
noti che una derivazione piu dettagliata dell’equazione della spinta tiene conto della forza
addizionale esercitata dalla pressione agente sulle “pareti” del tubo di flusso; per la nostra analisi
stiamo assumendo piccolo questo effetto e lo stiamo ignorando).

Consideriamo ora I’argomento efficienza, che ha molto a che fare con I’energia cinetica “dissipata”
a sinistra nel getto di scarico. In Fig. 6.1 abbiamo visualizzato la situazione quando il congegno
propulsivo é stazionario, e I’aria si sta muovendo attraverso il dispositivo, con una velocita dell’aria

iniziale a monte (all’infinito a monte) pari a V,,. Chiaramente, le velocita V,, e V; sono relative al
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dispositivo. Se siamo seduti in un laboratorio con il dispositivo stazionario, vediamo I’aria che si

muove sia davanti che dietro il congegno con velocita rispettivamente V, e V;. Tuttavia,

consideriamo la situazione equivalente in cui il congegno propulsivo si muove con una velocita V

nell’aria ferma, come mostrato in Fig. 6.2.

/

—
o
A
E) Air behind the
Stationary air E 8 device moves
V=0 U w B with velocity
Vuo -E i~ VJ st Vm
-
§ relative to the lab,
/

_/,/

Fig. 6.2

Questo e il caso solito nella pratica; il congegno propulsivo € montato su un aeroplano, e

I’aeroplano vola con velocita V_ nell’aria in quiete. Rispetto al dispositivo, la figura del flusso e
identica a quella di Fig. 6.1, con una velocita a monte relativa al dispositivo pari a V_ e una velocita

a valle relativa al dispositivo pari a V;. Comunque, noi seduti nel laboratorio non vediamo per
niente le velocita V,, e V,; piuttosto vediamo aria ferma davanti al dispositivo, il dispositivo che
sfreccia a velocita V_, e I’aria dietro il dispositivo che si muove con velocita (relativa al
laboratorio) V; -V, , come mostrato in Fig. 6.2. In sostanza, prima che il dispositivo mobile entri

nel laboratorio, I’aria nella camera é ferma, quindi essa non ha energia cinetica.
Dopo che il dispositivo vola attraverso le camere, I’aria nel laboratorio non e piu ferma; anzi, si sta

muovendo nella direzione opposta con velocita V; -V, . Quest’aria in movimento che € lasciata

dietro di se dal dispositivo che é passato attraverso il laboratorio, ha un’energia cinetica per unita di

massa pari ad E(Vj —V,)?. Quest’energia cinetica & interamente dissipata; non ha alcuna funzione.

E’ semplicemente una perdita associata al meccanismo con generazione di spinta. E’ causa di
inefficienza. Possiamo ora definire il rendimento propulsivo come segue. Ricordiamo dalla
meccanica di base che, quando si esercita una forza su un corpo in movimento ad una certa velocita,
la potenza generata da quella forza é :

Potenza = forzaxvelocita  [6.2]
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Consideriamo un aeroplano in moto con velocita V, spinto da un dispositivo di propulsione con

spinta T. La potenza utile, chiamata potenza disponibile T1, e fornita dal congegno propulsivo, é
n,=Tv, [6.3]

Tuttavia il congegno propulsivo in realta sta producendo piu potenza di quella data dall’Eq. [6.3]

perché il dispositivo sta anche producendo I’energia cinetica dissipata nell’aria lasciata dietro.
Potenza e energia per unita di tempo. L’energia cinetica per unita di massa di aria € %(\/j -V,)?,
come descritto sopra. Siccome m é il flusso di massa d’aria attraverso il congegno propulsivo
(massa per unita di tempo), allora %m(\/j —V_)? & la potenza dissipata nel getto d’aria dietro il
dispositivo. Quindi,

Potenza totale prodotta dal congegno propulsivo=TV, +%m(\/j -V,)? [6.4]

Il rendimento propulsivo(detto anche efficienza di Froude), indicato con 7;, puo essere definito

come
otenzadisponibile
n, =— P [6.5]
potenzatotaleprodotta
Sostituendo le Eq. [6.3] e [6.4] nell’Eq. [6.5] abbiamo
TV
n = = [6.6]

1
TV, + (v, ~V.)?

Sostituendo I’equazione della spinta, Eq. [6.1], nell’Eq. [6.6] abbiamo

nyv. -v_ VvV
n; = mev; =V V. [6.7]

(v, —V, )V, +;m(vj v,)?

Dividendo numeratore e denominatore per m(v; -V, )V, , I'Eq. [6.7] diventa

n = 1 B 1
o1 1V

0

Quindi I’efficienza propulsiva (detta anche efficienza di Froude, Froude efficiency) generica del
sistema e :

2
1+
Vv

0

[6.8]

La natura dello scambio tra spinta e rendimento € ora rilevata in modo chiaro osservando con un

occhio I’Eq. [6.1] e con I"altro I’Eq. [6.8]. Dall’Eq. [6.8] il rendimento propulsivo massimo (100%)
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si ottiene quando V;=V_; in questo caso 7n; =1. In questo caso, quando il dispositivo di

propulsione sfreccia attraverso il laboratorio a velocita V_ nell’aria ferma davanti ad esso, e I’aria &

espulsa dal dispositivo con una velocita V;relativa al dispositivo che e uguale alla velocita del
dispositivo stesso (V; =V,), allora, rispetto al laboratorio, I’aria sembra semplicemente cadere

fuori dalla parte finale del dispositivo con velocita nulla. In altre parole, poiché I’aria dietro il
congegno non e in movimento nel laboratorio non c’é energia cinetica dissipata. Dall’altro lato, se

V;=V,, 'Eq. [6.1] mostra che T =0. Qui e il compromesso; possiamo ottenere un rendimento

propulsivo massimo del 100%, ma senza spinta!!!

In questo compromesso possiamo trovare le ragioni per I’esistenza dei vari congegni propulsivi
elencati nel paragrafo 6.1. Un’elica con il suo diametro relativamente grande tratta una grande
massa d’aria, ma fornisce ad essa solo un piccolo aumento di velocita. Alla luce dell’Eq. [6.1],

un’elica produce spinta tramite una grande m con una piccola V; -V, e, quindi, alla luce dell’Eg.
[6.8], n; € alto. L’elica e intrinsecamente il piu efficiente dei comuni congegni propulsivi. Tuttavia

la spinta di un’elica e limitata dalla velocita di estremita; se la velocita di estremita e vicina o
maggiore della velocita del suono, si formano onde d’urto sull’elica. Per questo motivo aumenta
notevolmente la resistenza dell’elica con conseguente aumento del momento torcente sul motore
alternativo. Da ci0 scaturisce una riduzione della velocita rotazionale del motore (rpm), una
riduzione della potenza del motore stesso e quindi un drammatica riduzione della spinta. In aggiunta
le onde d’urto riducono il coefficiente di portanza dei profili aerodinamici che costituiscono I’elica;
il che diminuisce ulteriormente la spinta. L’effetto netto & che, alle alte velocita, un’elica diventa un
inefficace dispositivo generatore di spinta. Questo € il motivo per cui non esistono aeroplani
transonici o supersonici propulsi a elica.

In contrasto con un elica, un motore a getto a turbina a gas produce la sua spinta dando ad una
massa d’aria paragonabilmente piu piccola un incremento di velocita molto piu grande.

Considerando I’Eq. [6.1] vediamo che m puo essere piu piccola di quella di un’elica, ma V; -V, e

molto piu grande. Quindi, i motori a getto possono produrre abbastanza spinta per muovere

aeroplani a velocita di volo transoniche e supersoniche. Comunque, poiché V; e molto piu grande

di V_, dall’Eq. [6.8] il rendimento propulsivo di un motore a getto sara minore di quello di un

elica.

A causa dello scambio discusso sopra nell’aeronautica moderna vediamo aeroplani di bassa velocita
motorizzati con la combinazione motore alternativo/elica, per I’elevato rendimento propulsivo, e
aeroplani ad alta velocita propulsi con motori a getto per la capacita di questi di produrre

abbondanti spinte per muovere aerei a velocita transoniche e supersoniche. Comprendiamo anche il
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motivo di un motore turbofan - una grande ventola multipala (fan) spinta da una parte centrale
turbogetto- che é progettato per generare la spinta di un motore a getto ma con un rendimento piu
somigliante a quello delle eliche. Una combinazione migliore ¢ quella di un’elica mossa da un
motore a turbina a gas - la turboelica — che ha un valido impiego negli aeroplani con velocita da 400
a 600 Km/h.

In breve, I’intenzione di questo paragrafo e stata quella di consentire una totale comprensione degli
scambi fondamentali associati ai diversi congegni di propulsione aerea. Questa comprensione é utile
per gli studi sulle prestazioni di un aeroplano e per le discussioni circa il suo progetto. Nel paragrafo
seguente esamineremo brevemente quegli aspetti di ogni classe di sistema propulsivo che sono
direttamente rilevanti per le nostre considerazioni sulle prestazioni ed il progetto di un aeroplano.
Forniamo anche delle indicazioni aggiuntive.

Possiamo definire la spinta specifica (spinta per unita di portata massa d’aria in ingresso) e un
coefficiente Cj che potremo chiamare Jet Velocity Coefficient, dato dal quantita precedente diviso
la velocita di volo. Tale coefficiente Cj esprime di quanto accelero il flusso, cioe Cj=0 vuol dire
stessa velocita di uscita rispettoa quella di ingresso, mentre Cj=1 significa che accelero del 100%,

cioé velocita del getto doppia rispetto a quella di ingresso (o di volo).

1 Vv
\ Vv V

0 ['e] ['e]

T T
E:(Vj_vw) Cj:E.

Si vede quindi il legame tra I’efficienza del sistema propulsivo (Froude Efficiency) ed il jet velocity

coefficient Cj, che rappresenta di quanto acceleriamo il flusso in percentuale.

n= 2 n= 2
i i
1+£ 2+C,
Vv,
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| vari sistemi propulsivi, in relazione a spinte specifiche diverse e valori del Cj diverso, hanno
efficienze propulsive abbastanza diverse.

La tabella sotto mostra alcuni valori tipici. Si vede come nel caso dell’elica la velocita sia
incrementata a valle del sistema propulsivo, solo del 7% e quindi, con Cj molto vicino a zero,
I’efficienza di froude risulta pari a 0.97, cioé molto prossima ad 1.

Il turbogetto puro, specialmente in campo subsonico, fornisce incrementi di velocita fino a 3 volte
al’uscita. Cio comporta un Cj paria 2 ed un’efficienza di froude pari a 0.50.

Il turbofan (usato nei velivoli da trasporto civili per mitigare i consumi alti del turbogetto, ma per
conservare valori decenti di spinta specifica ,vedi sesta colonna) fornisce invece valori intermedi,
con efficienza di froude tra 0.60 e 0.75 in relazione al rapporto di by-pass. In generale la figura
ancora sotto mostra come la filosofia tra elica e getto e quella di ottenere spinta da una buona area
di flusso trattata con basso incremento di V nel primo caso (elica) ed invece ottenere spinta da area

modesta, ma con grosso incremento di V nel caso del motore a getto.

Table 5.1 Example of propulsive efficiency data.

Type of  Alti- Flight speed  Jet  Speed  Specific Jet Propulsive

propulsion tude V,m/s  velocity ratio thrust  coefficient efficiency
km (Machno.) v;, m/s v;/V T /mg, m/s Cj nj

propeller 6 150 160 1.07 10 0.067 0.97

(0.47)

subsonic 9 250 750 3.00 500 2.00 0.50

jetengine (0.82)

low BPR 9 250 582% 233 332 1.33 0.60

turbofan (0.82)

highBPR 9 250 418%  1.67 168 0.67 0.75

turbofan (0.82)

supersonic 16 600 1,000 1.67 400 0.67 0.75

jetengine (2.03)

* weighted average of primary and secondary airflow

(a) A propeller imparts a small velocity in-

crement to a large mass of air

(b) A turbojet engine imparts a large velocity
increment to a (relatively) small amount of air
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6.3 LA COMBINAZIONE MOTORE ALTERNATIVO/ELICA

Il funzionamento di base di un motore a quattro tempi ad accensione a scintilla & illustrato in
Fig. 6.3. Qui & mostrato un accoppiamento pistone — cilindro in cui il movimento traslatorio del
pistone é trasformato in moto rotatorio dell’albero a gomito attraverso una biella. Nella corsa di
immissione (Fig. 6.3(a)), la valvola di entrata € aperta, il pistone scende e la miscela aria—carburante
e assorbita nel cilindro. Durante la fase di compressione (Fig. 6.3(b)), le valvole sono chiuse, il
pistone sale e il gas nel cilindro viene compresso ad una pressione e temperatura piu alte. La
combustione inizia approssimativamente nel punto piu alto della corsa di compressione; in prima
approssimazione, la combustione é abbastanza rapida e completa prima che il pistone abbia modo di
spostarsi molto lontano. Quindi, si suppone che la combustione avvenga in un volume costante.
Durante la combustione la pressione aumenta notevolmente. Questa alta pressione sulla faccia del
pistone lo spinge giu durante la corsa utile (Fig. 6.3(c)). Questa € la principale fonte di potenza del
motore. Infine, la valvola di scarico si apre, il pistone sale nella corsa di scarico spingendo fuori del
cilindro la maggior parte della miscela aria—combustibile bruciata. Dopodiché il ciclo a quattro

tempi si ripete.

crankshaft COMPRESSION STROKE
i ) Both valves closed.
Fuel-air mixture is
INTAKE STROKE i
Intake valve opens, compressed by rising
thus admitting charge piston. Spark ignites
of fuel and air, Exhaust mixture near end of
valve closed for most of \ stroke.
stroke. Connecting
® rod ®)
Intake Exhanst
manifold manifold
POWER OR WORK STROKE
Fuel-air mixture burns,
increasing temperature EXHAUST STROKE
and pressure, expansion Exhaust valve open,
of combustion gases exhaust producls are
drives piston down. Both displaced from cylinder.
valves closed —Exhaust Intake valve opens near
valve opens near end of end of stroke.

stroke.

(c)

Fig. 6.3
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Il concetto di motore a quattro tempi e combustione interna esiste da piu di cento anni; fu
sviluppato da Nikolaus Otto in Germania nel 1876 e brevettato nel 1877. (Stranamente, sebbene
Otto lavorasse in Germania, il brevetto del 1877 fu ottenuto negli Stati Uniti). Il processo a quattro
tempi illustrato in Fig. 6.3 € chiamato ciclo di Otto.

L’estremita che conta di un motore alternativo é I’albero a gomito che é il mezzo con cui la potenza
del motore e trasmessa al mondo esterno che puo essere un asse di una ruota nel caso di un
automobile, o un’elica nel caso di un aeroplano. Da quali caratteristiche del motore dipende questa
potenza? La risposta si basa su tre aspetti fondamentali.

Per primo c’e la dimensione della forza elastica trasversale del motore, come descritto dallo
spostamento. Nella sua escursione dall’estremita superiore della corsa (punto morto superiore)
all’estremita inferiore (punto morto inferiore) il pistone spinge fuori un volume dato chiamato
cilindrata del cilindro. La cilindrata totale del motore e quella relativa ad un cilindro moltiplicata
per il numero di cilindri; Indichiamo la cilindrata con d (dall’inglese displacement). A parita di ogni
altro fattore, piu grande e la cilindrata piu grande e la potenza sviluppata dal motore.

Per secondo c’é il numero di volte che il pistone si muove attraverso il suo ciclo a quattro tempi per
unita di tempo (numero di cicli effettuati nell’unita di tempo). Piu corse utili vengono effettuate per
minuto, maggiore e la potenza sviluppata dal motore. Osservando la Fig. 6.3 notiamo che I’albero
compie due giri (r) per ogni ciclo. Chiaramente piu giri sono effettuati al minuto (rpm) maggiore
sara la potenza prodotta. Quindi, la potenza sviluppata dal motore e direttamente proporzionale agli
rpm.

Terzo, la quantita di forza applicata dal gas combusto sulla faccia del pistone dopo la combustione
avra effetto sul lavoro effettuato durante ogni corsa utile. Per tale ragione piu alta é la pressione nel
cilindro durante la corsa utile maggiore sara la potenza sviluppata. Una pressione media, che

indicativa del livello di pressione nel cilindro, e definita come pressione media efficace p, . Percio,

possiamo affermare che la potenza sviluppata dal motore sull’albero a gomito, chiamata potenza
all’albero I1,, e [T, cd-p,-RPM [6.9]

Un tipico motore alternativo a combustione interna & mostrato in Fig. 6.4.
Il consumo specifico € un numero tecnico di merito per un motore che rispecchia con quanta
efficienza esso stia bruciando carburante convertendolo in potenza. Per un motore alternativo a
combustione interna il consumo specifico é definito come

c=peso di carburante bruciato per unita di potenza per unita di tempo

oppure
o pesodicombustibileconsumatoperdatoincrementoditempo

(potenzasviluppata)(incrementoditempo)

[6.10]
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Fig. 6.4
In questo libro useremo nei nostri calcoli sempre unitd di misura coerenti, o il sistema tecnico
inglese o il sistema internazionale (SI). Percio ¢ € espresso dimensionalmente come

b
[C]—(

ft-1b/s)(s)

oppure

el- o

Comunque, anno dopo anno, I’abitudine ingegneristica convenzionale ha fatto riferimento al
consumo specifico nelle unita di misura inconsistenti di libbre di carburante consumato per cavallo
vapore per ora; queste sono le unita di misura che si trovano nella maggior parte delle descrizioni
dettagliate di motori alternativi a combustione interna. Per sottolineare questa differenza,
denoteremo il consumo specifico in queste unita di misura inconsistenti col simbolo SFC.

SFCZ&
hp-h

Prima di effettuare un calcolo che coinvolge il consumo specifico, convertiremo sempre le unita
inconsistenti di SFC nelle unita consistenti di c.

Un valore tipico di SFC per un motore a pistoni alternativo e di circa 0.40-0.50 [Ib/(hp h)].

Il che vuol dire che un motore da 100 hp in funzionamento al massimo della potenza per un’ora di
volo consuma circa 50 Ib di combustibile (cioé circa 25 Kg di combustibile), che tenendo anche
presente che il peso specifico del combustibile e circa 0.70 Kg/l, significa un consumo di circa 36
litri. Dal peso specifico del carburante, quindi un serbatoio da 100 | di combustibile e capace di
trasportare 70 Kg di combustibile.
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6.3.1 Variazioni di potenza e consumo specifico con velocita e quota

Nell’Eq. [6.9] I, € la potenza che proviene dall’albero motore; essa e chiamata a volte potenza
all’albero. Consideriamo il motore montato su un aeroplano. Quando la velocita dell’aeroplano V
cambia, la sola variabile toccata nell’Eq. [6.9] € la pressione dell’aria entrante nel collettore del
motore a causa del ristagno del flusso d’aria nella presa. (Talvolta questo é chiamato effetto di presa

dinamica o effetto RAM). In effetti, appena V, aumenta, questa “pressione ram” aumenta; cio €
considerato come aumento di p, nell’Eq. [3.9], che successivamente fa aumentare IT,. Per i caccia

veloci propulsi ad elica della Seconda Guerra Mondiale questo effetto aveva una certa rilevanza.
Comunque oggi i motori alternativi sono usati solo per aerei a bassa velocita dell’aviazione
generale, e I’ effetto di presa dinamica pud essere trascurato. Tra I’altro non é detto che il
carburatore aspiri in direzione del moto del velivolo. Quindi, in questo testo supponiamo che:

I1, é ragionevolmente costante con V
Per la stessa ragione anche il consumo specifico é supposto indipendente da V_ :

SFC é costante con V,,

Negli Stati Uniti i due principali produttori di motori alternativi aerei sono Teledyne Continental e
Textron Lycoming. | cavalli vapore a livello del mare per questi motori generalmente variano da 75
a 300 hp. Per questi motori un tipico valore di SFC ¢ 0.40 Ib di carburante consumate per cavallo
vapore per ora.
Come cambia la quota dell’aeroplano cosi cambia la potenza del motore. Cio puo essere facilmente
osservato nell’Eq. [6.9]. La pressione dell’aria (anche la densita) diminuisce con un aumento della

quota; successivamente cio riduce p, nell’Eq. [6.9], il che direttamente riduce P. La variazione di P

con la quota & data solitamente come un funzione della densita locale dell’aria. In prima

approssimazione possiamo ipotizzare

a P [6.11]

IT,, po

dove ITa e psono la potenza all’albero e la densita, rispettivamente alla quota data e I, € p, SONo

i corrispondenti valori al livello del mare. C’e anche un effetto temperatura sulla pressione efficace

media p, nell’Eqg. [6.9]. Una correlazione empirica data da Torenbeck per la variazione di IT con la

quota e
IT

a —1132-P _0.132 [6.12]

a0 Po
anche , se per semplicita noi assumeremo una variazione con la quota data dalla 6.11, che e molto

simile e di maggiore semplicita applicativa.
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Le formule precedenti, in particolare la 6.11, fornisce quindi un andamento di riduzione della
potenza all’albero con la quota lineare con sigma (il che fornisce anche una certa linearita con la
quota stessa, almeno fino a 3000-4000 metri, dato che il legame tra quota e densita relativa ¢
abbastanza lineare in questo intervallo di quote, vedi cap. 1). L’andamento tipico della potenza
all’albero per motori alternativi a combustione (non turbocompressi) pud essere quindi
rappresentato dalla figura seguente 6.5a.

&

Shaft Horsepower vs altitide.
Jor internal combustion engine
Jor aviation

H:ID Hﬂ

Fig. 6.5a : Andamento della potenza all’albero con la quota per motori alternativi

Il consumo specifico é relativamente insensibile ai cambiamenti di quota, almeno nell’intervallo di
altitudine per un aereo dell’aviazione generale. Quindi assumiamo che :
SFC ¢ costante con la quota

La diminuzione di potenza con I’aumento della quota, come indicato dalle Eq. [6.11] e [6.12], € per
motori senza compressore. Fin dalla Prima Guerra Mondiale fu pienamente riconosciuto che questo
calo di potenza poteva essere eliminato, o almeno rimandato ad una quota maggiore, aumentando la
pressione nel collettore a valori piu alti della pressione ambiente. Questa compressione é realizzata
da un compressore ingranato sull’albero motore (compressore) oppure collegato ed azionato da una
piccola turbina montata nello scarico del motore (turbocompressore). Questi dispositivi tendono a

mantenere costante il valore di p, quando la quota aumenta, e quindi, dall’Eq. [6.9], la potenza é

essenzialmente costante con la quota. La sovralimentazione fu importante per le alte prestazioni
degli aeroplani militari e da trasporto civile degli anni *30 e *40. Comunque, la sovralimentazione
aumenta i costi del motore e la maggior parte degli aeroplani dell’aviazione generale non sono
sovralimentati. Ad esempio, dei 45 differenti motori a pistoni prodotti dalla Textron Lycoming solo
pochi sono sovralimentati. La sovralimentazione di un motore consiste sostanzialmente nel far

entrare nei cilindri una quantita maggiore di miscela combustibile, rispetto a quella che vi
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entrerebbe con la normale aspirazione del motore, questo per ottenere un aumento di potenza e di
coppia. In realta, nella maggior parte dei casi, si tratta solamente di forzare I’ingresso di comburente
(aria, che contiene ossigeno) nel cilindro, in quanto la dose di combustibile (benizna o gasolio) si
puo facilmente variare regolando la centralina che gestisce gli iniettori, o in passato, i carburatori.

In particolare, come gia accennato, si tratta di avere un compressore che aumenti la pressione
dell’aria prima dell’ingresso nei cilindri. Se il compressore viene azionato in modo meccanico
attraverso un collegamento con I’albero motore (e dei moltiplicatori di giri, in quanto il
compressore necessita di alte velocita angolari, ad esempio 8000-10000 rpm) il motore

sovralimentato viene chiamato supergharged , vedi figura 6.5b.

To Enginél/CyIinders

Fig. 6.5b : Motore supercharged (sovralimentato).

Se invece la compressione avviene per opera di un compressore che viene azionato in collegamento
meccanico con una turbina che sfrutta i gas di scarico, il motore viene definito turbocharged
(turbocompresso), vedi fig. 6.5c.

In ogni caso la sovralimentazione é applicata al fine di recuperare tramite tale sistema la potenza
all’albero che normalmente diminuisce con la quota. Nei motori per aviazione, quindi, il
turbocompressore serve principalmente per aumentare la potenza in quota, e non la potenza al
livello del mare. Infatti, attraverso una valvola a farfalla che regola la potenza meccanica estratta
dalla turbina e conseguentemente la potenza che arriva al compressore e che fa incrementare la
potenza all’albero, € possibile far si che all’aumentare della quota si sopperisca alla perdita di
potenza dovuta alla quota aprendo sempre di piu la valvola e facendo quindi si che la potenza
all’albero erogata dal motore rimanga essenzialmente costante con la quota. Questo ovviamente

rimarra valido fino ad una certa quota, chiamata quota di ristabilimento (critical altitude) dove



Modulo Prestazioni — Docente F. Nicolosi CAP. 6 Caratteristiche Propulsive 20

I’effetto del compressore € massimo e non piu incrementabile (ad esempio la valvola di regolazione
sara completamente aperta e I’effetto del compressore massimo applicabile). La potenza all’albero
per quote maggiori seguira un andamento analogo a quello del motore aspirato, non essendoci piu la
possibilita di incrementare la potenza estratta dal motore per quote maggiori.

La figura 6.5d mostra lo schema del motore turbocharged e la presenza del compressore, della
turbina e delle valvole attraverso le quali si controlla la sovralimentazione del motore.
Sostanzialmente, le valvole si apriranno in modo automatico in relazione alla quota, che viene
misurata da un trasduttore barometrico. Per quote basse e in generale al livello del mare, le valvole
saranno chiuse e non ci sara sovralimentazione del motore. Per quote via via crescenti, le valvole si
apriranno gradualmente compensando con I’aumento di pressione in ingresso ai cilindri ottenuto
dall’azione del compressore, la riduzione di pressione esterna dovuta alla quota. Praticamente
otterremo cosi una potenza all’albero praticamente costante con la quota, fino alla quota di
ristabilimento (critical altitude) , in corrispondenza della quale le valvole sono completamente
aperte e non € possibile avere ulteriore incremento di potenza.

Nella figura 6.5e e riportata quindi la variazione della potenza all’albero per un motore
turbocompresso (turbocharged).

Si vede come , fino ad una certa quota(detta quota di ristabilimento-critical altitude) il motore,
attraverso la sovralimentazione in pressione, riesce a sopperire alla riduzione di pressione

atmosferica e quindi la potenza all’albero e costante con la quota.

Fig. 6.5¢ : Motore turbocharged (turbocompresso).
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Turbocharger Throttle Body Intake Manifold
The turbocharger incorporates a This regulates airflow Pressurized air from the
turbine, which is driven by exhaust to the engine. turbocharger is supplied

gases, and a compressar that to the cylindsrs.

Pressunzes the Incoming air.

Exhaust Manifold

Exhaust gas is ducted through
the exhaust manifold and i1s
used to i the wrbine which

x ‘ > |
; \__ drives the compressor
| —
Air Intake

Intake air is ducted to the turbocharger
Exhaust Gai__/ where it is compressed.
Discharge Waste Gate

This controls the amount of exhaust
through the turbine, Waste gate position
15 actuated by engine oll pressure.

Fig. 6.5d : Disegno schematico motore turbocharged

2 0.09
hlm] I ',1_(‘T?_’I*’a:ﬁ}'1000_m |
Moftori
turbocharged
Rep
Motoelica e
turboelica m, =11,
(va con o ) or h<h
Ha’ = Hal:l g pe B
Ha(] ]-_-[

Fig. 6.5e : Andamento potenza all’albero con la quota per motore turbocharged

Come gia detto, quindi, si fa in modo che la potenza all’albero rimanga costante con la quota fino
alla quota di ristabilimento (critical altitude). La figura mostra anche una possibile legge
utilizzabile per quote maggiori di quella di ristabilimento(riduzione del 9% di potenza per ogni
1000 metri circa). E” ovviamente chiara la notevole differenza di potenza ottenibile alle alte quote.
Tipicamente un motore alternativo aspirato non estrae potenza sufficiente al di sopra dei 4000-
5000m. Solo attraverso un motore turbocharged e possibile estendere le quote di alcuni velivoli (4-
10 posti) a quote di 7000-8000 m. La quota di ristabilimento varia da motore a motore, ma per i
motori generalmente usati ha un valore di circa 18000-23000 ft (cioe circa 6000-7000 m).

E’ evidente che attraverso tale motore si estende notevolmente la quota massima operativa del

velivolo.
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Alcuni esempi di velivoli sui quali e applicato un motore turbocharged, sono, ad esempio il Cessna
400 (motore continental TSIO-550-C da 310 hp e 18000ft di critical altitude), il Cessna 210 turbo
Centurion (motore continental TSIO-520 da 285 hp), il Piper PA-32-301T Saratoga Il (motore
Lycoming T10-540 da 400 hp), il bimotore Piper PA-31 Navajo (2 motori Lycoming T10-540-A da
310 hp), il Cessna 182 Skylane (Lycoming T10-540-AK1A da 235 hp).
Tali velivoli, grazie ai motori sovralimentati (turbocharged) riescono quindi ad avere quote
operative dell’ordine dei 20000 ft(la quota massima, detta di tangenza pratica o service ceiling é
prossima ai 30000 ft), quote altrimenti non raggiungibili con normali motori aspirati (che
comportano solitamente quote di crociera dell’ordine dei 10000 ft, cioe circa 3000 metri e quote
massime operative, cioé service ceiling dell’ordine dei 15000 ft).
In definitiva, per una motoelica (motore aspirato) la potenza all’albero sara funzione dell’effetto
della quota (sigma per motore aspirato), ovviamente della potenza di targa (potenza massima a
quota zero) e del grado di ammissione (0 manetta) che rappresenta la percentuale di utilizzo della
potenza che il motore riesce teoricamente a sviluppare all’albero.
Il pilota solitamente regola il grado di ammissione attraverso la manetta (acceleratore o comando
motore) che agisce sulla MAP (Manifold Absolute Pressure), cioé proprio sulla pressione che si
sviluppa nei cilindri.
In definitiva, per quanto detto, la potenza all’albero di un motore a pistoni non sovralimentato sara
espressa dalla relazione :

I, =I1,,-0c-¢ Motore a pistoni
avendo indicato con o I’effetto della quota (equazione 6.11), e con ¢ il grado di ammissione (cioé
se vogliamo andare al 75% della potenza , useremo ¢=0.75).
Ovviamente ITy € la potenza massima a quota 0 (S/L) e al massimo grado di ammissione (anche
detta potenza massima all’albero del motore o anche massima al decollo del motore o anche
potenza di targa).
Per motori turbocharged bastera sostituire alla densita relativa (effetto della quota) la relazione

mostrata nella figura precedente 6.5e.

I, =11,,-¢ Motore turbocharged
per quota h < he

M, =1I,, ,{1_ (h—h, ). 20 } . Motore turbocharged
1000 per quota h > he

(quota h ed h¢, espresse in metri)

con he la quota di ristabilimento del motore turbocharged (solitamente tra i 16000 ed i 20000 ft).
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6.3.2 L’elica

Wilbur Wright nel 1902 fu il primo a riconoscere che I’elica e essenzialmente un’ala svergolata
orientata verticalmente rispetto all’asse longitudinale dell’aeroplano, e che la spinta in avanti da
essa generata € essenzialmente analoga alla portanza aerodinamica generata su un’ala. E, come
un’ala che produce resistenza d’attrito, di forma, indotta e d’onda, un’elica rotante incontra le stesse
forme di resistenza. Questa resistenza dell’elica & un meccanismo di perdita; cioé essa priva I’elica
di una parte di potenza utile. Questa perdita di potenza significa che la potenza netta generata dalla
combinazione motore/elica € sempre meno della potenza all’albero trasmessa all’elica mediante
I’albero motore. Quindi la potenza disponibile Ty dalla combinazione motore/elica € sempre minore
di IT,. Ovviamente, a prescindere dalla resistenza, anche in flusso ideale, avrei una potenza

propulsiva utile inferiore per effetto dell’efficienza propulsiva 7; generica (Froude efficiency) che

per I’elica € molto alta (basso incremento di velocita), ma comunque minore di 1.

La potenza disponibile dal disco dell’elica sara quindi inferiore alla potenza all’albero per la
combinazione dei suddetti effetti ed il rapporto tra la potenza disponibile (pari anche al prodotto
della spinta prodotta per la velocita di volo) e quella all’albero fornira un rendimento complessivo
detto rendimento propulsivo dell’elica.

Tutto cio e illustrato schematicamente in Fig. 6.6. 1l rendimento dell’elica 7, € definito come

I, =n,I1, [6.13]
dove 7, <1.
i
=
g = .
f: Reciprocating
I, | engine
«— \[+— Shaft power
Power available [RE
Iy <Tla
T4 =T I1a
Fig. 6.6
Il rendimento dell’elica é una funzione del rapporto di avanzamento J definito come
V
J=—2

ND
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dove V,_ é la velocita della corrente indisturbata, N é il numero di giri al secondo dell’elicae D € il
diametro. Ci0o ha senso quando si osserva la velocita locale del flusso d’aria relativa ad una data
sezione trasversale dell’elica, come mostrato in Fig. 6.7. Qui la velocita relativa locale é il vettore
somma di V_ ed rw, vettore relativo al moto traslazionale del profilo dell’elica dovuto alla sua
rotazione (r e la distanza radiale del profilo dal mozzo dell’elica e @ € la sua velocita angolare).
L angolo tra la corda del profilo e il piano di rotazione e I’angolo di passo /. L’angolo d’attacco
a € I’angolo tra la corda e la corrente relativa locale. L’angolo d’attacco chiaramente dipende dai
relativi valoridi V_ e ro. In Fig. 6.7(a), V,_ ¢ piccolaed « ha un valore positivo sufficientemente
grande, producendo una “portanza” aerodinamica L agente nella direzione generica della spinta. In
Fig. 6.7(b) il valore di V_ & aumentato notevolmente; tutti gli altri parametri rimangono gli stessi. A
questo punto la corrente relativa si & spostata dall’altro lato del profilo, dando origine ad un «

negativo e ad una portanza L che punta in direzione opposta a quella della spinta positiva.

Conclusione: L’angolo d’attacco locale, e quindi la spinta generata dall’elica, dipendono in modo

criticoda V_ e ra. Notiamo che rw valutata all’estremita dell’elica é (D/2)(22N), oppure

(r@) = ND

(b)

Fig. 6.7
Quindi, il rapporto V_ /re, che impone la direzione della corrente relativa locale (vedi Fig. 6.7), &

dato da

ACI. [6.14]
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Valutata all’estremita dell’elica I’Eq. [6.14] fornisce:

Y Vv vV, J
—= | = = L 6.15
[rwjﬁp (D/2)22N) zND 7z [6.03]

Chiaramente, dall’Eq. [6.15], il rapporto di avanzamento J, quantita adimensionale, gioca un ruolo

fondamentale nelle prestazioni dell’elica; in realta, I’analisi dimensionale mostra che J e un
parametro di confronto per le prestazioni dell’elica, nella stessa categoria dei numeri di Mach e
Reynolds. Percio intuitivamente potremmo sentirci piu tranquilli con I’affermazione di apertura di
questo paragrafo - il rendimento dell’elica & una funzione di J.

Una tipica variazione di . con J , ottenuta dalle misure sperimentali di Hartman e Biermann per
un elica NACA con un profilo Clark Y e tre pale, e rappresentata in Fig. 6.8 Nella Fig. 6.8 sono
mostrate sette curve distinte di rendimento dell’elica, ciascuna per un differente angolo di passo £,
misurato al 75% della lunghezza della pala dal mozzo dell’elica. Esaminando questa figura vediamo

che 7, per un fissato angolo di passo e 0 per J=0, aumenta all’aumentare di J, raggiunge un valore

massimo in corrispondenza di un certo valore di J e infine va a 0 in corrispondenza di un valore piu
alto di J. Esaminiamo perché la curva del rendimento dell’elica ha questa forma. Il motivo per cui
17, =0 per J=0si vede nelle Eq. [6.3] e [6.13]. Consideriamo un aeroplano a velocita nulla (che sta
fermo al suolo) con i motori accesi, producendo spinta (spinta statica). Dall’Eq. [6.3] P, =0
quando V_ =0; a velocita nulla non e prodotta potenza anche se il meccanismo propulsivo sta

generando spinta. Quando I’Eq. [6.13] e applicata a questo caso ITg=0 ma IT, € finita. IT; € la
potenza all’albero proveniente dalla combustione interna del motore alternativo e non e una

funzione diretta di V. Quindi, per V,, =0, I’'Eq. [6.13] impone che 7, =0. Inoltre, quando V, =0

anche J =V_/(ND)=0.

1.0
HERE 1]
038 = Y
Z7 KL
0.6 /J?,//l // \ " \ \
ﬂﬂ' ’//(//I ,_J ‘/1 \
04 V98 4%0 \ \| Biade
, /;,:/. //r/’/ \ angle |
02 LikAZ - | at 0.75K
122 s'f [200]] 25°f [30° 35° | 40 45°
- T T T
0 02 04 06 08 10 12 14 16 18 20 22 24 26 28
v
ND

Fig. 6.8 : Rendimento di un’elica con profilo Clark Y per vari valori dell’angolo di calettamento f (al 75% di R)
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La forma della curva del rendimento dell’elica al crescere di J é spiegata di seguito. Per chiarezza,

in Fig. 6.9(a) e rappresentata la variazione di 7, con J per una data elica a passo fisso e in

Fig. 6.9(b) la variazione del rapporto portanza/resistenza, per un dato profilo, in funzione
dell’angolo d’attacco. Tratteremo il fenomeno mostrato in Fig. 6.9 ricordando la geometria mostrata
in Fig. 6.7. Per un’elica a passo fisso I’angolo # per una data sezione trasversale e fissato per
definizione. (Si ricordi che la pala di un’elica & svergolata; quindi £ € diverso per ogni sezione
trasversale. Un’ elica a passo fisso € un’elica dove il valore di B per ogni data sezione trasversale €
essenzialmente “bloccato” meccanicamente, cioe il pilota non pud cambiarlo durante il volo.)
Esaminiamo la Fig. 6.7. Per un dato N, rw é costante. Tuttavia, come I’aeroplano cambia la sua
velocita, V, cambia e di conseguenza cambia I’angolo d’attacco «. A V_ =0, I’angolo d’attacco &
anche angolo di passo. Per un angolo di passo di 30° anche I’angolo d’attacco é 30° (in questo caso
il profilo molto probabilmente sarebbe stallato). Questa situazione € contrassegnata in Fig. 6.9(a) e
(b) dal punto 1. In Fig. 6.9(a) J=0 quando V_ =0, quindi il punto 1 coincide con I’origine. In
Fig. 6.9(b) il punto 1 e molto distante sul lato destro della curva L/D il che indica che I’angolo
d’attacco é grande. Ritornando alla Fig. 6.7 immaginiamo che V_ sia aumentato, mantenendo N
costante (punto 2). Si noti dalla Fig. 6.9(b) che L/D & aumentato; cioe il profilo dato sta funzionando
con un’efficienza aerodinamica migliore. Continuiamo ad aumentare V_ fino ad un valore tale che
I’angolo d’attacco corrisponda al valore massimo di L/D (punto 3). Inoltre, se tutti gli altri profili

sono progettati per avere contemporaneamente |I’« che corrisponde al (L/D) allora il

max

rendimento dell’elica sara massimo come mostrato nel punto 3 di Fig. 6.9(a). Continuiamo ad
aumentare V,_ mantenendo invariati gli altri parametri. L’angolo d’attacco continuera a diminuire
fino al punto 4 di Fig. 6.9(b). Comunque questo punto corrisponde ad un valore di L/D molto basso
e quindi di scarsa efficienza dell’elica. Infine, se aumentiamo ulteriormente V_, la corrente relativa
locale colpira il profilo secondo una direzione al di sopra della corda e il vettore portanza locale
agira nella direzione negativa della spinta. Quando cio accade, il rendimento dell’elica & nullo,

come indicato dal punto 5 in Fig. 6.9(a) e (b).
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Fig. 6.9
In breve, abbiamo spiegato perché la curva di 7, in funzione di J prima cresce al crescere di J, poi

raggiunge il massimo (Upr )max e infine decresce bruscamente.

Abbiamo gia accennato che una pietra miliare dell’era degli aeroplani propulsi ad elica fu lo
sviluppo dell’elica a passo variabile, e in seguito I’elica a velocita costante.
Per eliche a passo fisso, che furono usate esclusivamente su tutti gli aeroplani fino ai primi anni 30,

il massimo 7, € ottenuto ad un valore specifico di J (quindi ad un valore specifico di V, ). Questo

valore di J era considerato il punto di progetto per I’elica, e poteva corrispondere alla velocita di
crociera, alla velocita massima di salita o qualunque altra condizione i progettisti considerassero piu

importante. Comunque, in qualsiasi momento V, fosse diversa dalla velocita di progetto, 7,

diminuiva precipitosamente, come rappresentato nella Fig. 6.9(a). Le prestazioni fuori progetto di
un’elica a passo fisso causavano uno scadimento di tutte le prestazioni dell’aeroplano che divenne
inaccettabile per i progettisti negli anni 30. La soluzione a questi problemi & contenuta nei dati

mostrati in Fig. 6.8 dove vediamo che il massimo 7, per diversi angoli di passo si verifica a

diversi valori di J. In realta, per i dati dell’elica mostrati in Fig. 6.8, il luogo dei punti di massimo di

1, forma un inviluppo relativamente piatto su un ampio intervallo di valori di J (quindi di V) ad

un valore approssimativamente pari a (Upr) =0.85. Chiaramente, se il passo dell’elica potesse

max

essere cambiato dal pilota durante il volo, cosi da muoversi lungo questo inviluppo, allora si si
potrebbe ottenere un alto rendimento dell’elica in un ampio intervallo di V_ . Cosi nacque I’elica a

passo variabile; qui I’intera pala dell’elica é ruotata tramite un meccanismo situato nel mozzo e il
grado di rotazione é controllato dal pilota durante il volo. Il miglioramento nelle prestazioni off-
design dell’elica determinato dall’elica a passo variabile fu cosi trascinante che questa caratteristica
di progetto é classificata come uno dei pit importanti progressi tecnici degli anni *30.

Comunque I’elica a passo variabile non fu la risposta finale al progetto di un’elica nell’epoca degli

aeroplani propulsi a elica, anzi un’improvvisazione, chiamata elica a velocita costante, alla fine
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soppianto I’elica a passo variabile nella maggior parte degli aeroplani ad alte prestazioni propulsi a
elica. Per capire il valore tecnico di un’elica a velocita costante ritorniamo all’Eq. [6.13]. La
potenza disponibile di una combinazione motore alternativo/elica dipende non solo dal rendimento

1, dell’elica, ma anche dalla potenza all’albero I, proveniente dal motore. I1, € direttamente

proporzionale alla velocita di rotazione (rpm) del motore, come mostrato nell’Eg. [6.9]. Per una
data posizione della valvola i rpm di un motore a pistoni dipendono dal carico sull’albero a gomito.
(Per esempio, nell’automobile con il pedale del gas abbassato ad un valore fissato i giri al minuto
del motore effettivamente diminuiscono quando comincia una salita, e, quindi, I’automobile
comincia a rallentare; il carico sul motore mentre si sta salendo un pendio € aumentato, e quindi i
rpm diminuiscono per una fissata posizione della valvola). Per un aeroplano il carico sull’albero del
motore a pistoni proviene dal momento torcente aerodinamico (coppia) prodotto sull’elica; questa
coppia € generata dalla componente della forza aerodinamica esercitata sull’elica nel piano di
rotazione. Questa componente aerodinamica € una forza resistente che tende a ritardare la rotazione
dell’elica. Nel caso di elica a passo variabile appena il pilota cambiava I’angolo di passo la coppia
cambiava, il che successivamente causava una variazione del numero di giri al minuto del motore
lontano dal valore ottimo del suo funzionamento. Questo rappresentava una parziale sconfitta; nella

ricerca tesa ad ottenere il massimo 7, variando il passo dell’elica, la potenza del motore I, era

frequentemente abbassata dalla variazione risultante dei rpm. Percio nacque I’elica a velocita
costante. Essa € una variante dell’elica a passo variabile in cui il passo dell’elica € automaticamente
variato da un meccanismo di governo in modo da mantenere un costante rpm per il motore. Sebbene

Ielica a velocita costante non funziona sempre al massimo rendimento il prodotto 7, P nell’Eq.

[6.13] € ottimizzato. Inoltre la caratteristica automatica dell’elica a velocita costante consente al
pilota di concentrarsi su altre cose.

L’uso delle eliche a passo variabile e a velocita costante migliora notevolmente il rateo di salita
degli aeroplani, paragonato a quello di elica a passo fisso.

Questo vantaggio € mostrato in fig. 6.10 da dati del 1940.

In Fig. 6.10 & mostrato per tre diverse eliche I’andamento della quota in funzione della distanza
orizzontale nella traiettoria di salita di un tipico aeroplano a passo fisso, a due posizioni regolabili
(una specie di elica a passo variabile con due sole posizioni) e a velocita costante. | segni su vari
punti lungo ogni traiettoria di volo danno il tempo richiesto dal decollo per raggiungere una
posizione. Chiaramente I’elica a velocita costante da prestazioni di salita molto migliori, cioé

raggiunge una data quota in minor tempo e con una distanza orizzontale piu corta.
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OISTANCE

Fig. 6.10
In conclusione notiamo un altro vantaggio della possibilita di variare il passo dell’elica, cioe la
possibilita di mettere I’elica in bandiera. Un elica € messa in bandiera quando il suo passo € regolato
in maniera che la resistenza sia minimizzata, e, quando il motore € spento ma I’aeroplano e ancora
in  movimento, c¢’é una tendenza piccola o nulla all’autorotazione. L’elica € messa in bandiera
quando in volo si verifica un guasto al motore e, talvolta, quando un aeroplano plurimotore sta

rullando al suolo con uno o pitu motori spenti.

Per ulteriori dettagli sulle eliche si veda I’appendice del cap. 6.
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6.4 IL MOTORE TURBOGETTO

I componenti fondamentali di un motore turbogetto sono illustrati schematicamente in Fig. 6.11(a),
e le generiche variazioni (mediate su una sezione trasversale locale) della pressione statica p, della
temperatura statica T, e della velocita del flusso V con la distanza assiale attraverso il motore, sono
mostrate in Fig. 6.11(b), (c), e (d) rispettivamente. Il flusso entra nel diffusore con essenzialmente la

velocita V_ della corrente indisturbata. (In realta, la velocita entrante nella presa d’aria solitamente
e leggermente minore o maggiore di V_ a seconda delle condizioni di funzionamento del motore; la
natura si preoccupa dell’aggiustamento ad una velocita d’entrata diversa da V_ in quella porzione di

tubo di flusso di aria che entra nel motore, ma a monte dell’entrata nella presa). Nel diffusore (1-2),
I’aria ¢ rallentata con conseguente aumento di p e T. Quindi essa entra nel compressore (2-3), dove
il lavoro sull’aria € compiuto dalle pale rotanti, con grande incremento sia di p che di T. Dopo
I’uscita dal compressore, I’aria entra nel bruciatore (0 combustore), dove &€ miscelata col carburante
e bruciata a pressione essenzialmente costante (3-4). La miscela bruciata di aria e carburante
successivamente espande attraverso una turbina (4-5) che ottiene lavoro dal gas; la turbina e
collegata al compressore tramite un albero, e il lavoro ricavato dalla turbina e trasmesso attraverso
I’albero per azionare il compressore. Infine, il gas espande attraverso un ugello (5-6) ed é scaricato

nell’aria con la velocita del getto V.

La spinta generata dal motore € dovuta alla risultante netta delle distribuzioni di pressione e di
sforzo di taglio agenti sull’area della superficie esposta, interna ed esterna, in ogni punto in cui il
gas viene a contatto con parti del dispositivo, come descritto nel Paragrafo 6.2. La Figura 6.11(e)
illustra come ogni componente del turbogetto contribuisce alla spinta; questa figura &
essenzialmente un’immagine della “costruzione della spinta” per il motore. Il condotto interno del
diffusore e del compressore ha una parte dell’area della superficie che ¢ orientata nella direzione
della spinta (verso sinistra in Fig. 6.11). L’alta pressione nel diffusore e specialmente nel
compressore, agente su quest’area orientata in avanti, produce una grande forza nella direzione
della spinta. Notiamo che in Fig. 6.11(e) la spinta accumulata cresce con la distanza lungo il
diffusore (1-2) e il compressore (2-3). Questa alta pressione agisce anche su una parte dell’area
orientata in avanti del bruciatore, cosicché il valore accumulato di T continua a crescere con la
distanza attraverso il bruciatore (3-4), come mostrato in Fig. 6.11(e). Comunque, nella turbina e
nell’ugello, I’area della superficie netta ha una parte che e orientata verso dietro, e la pressione
agente su quest’area produce una forza nella direzione negativa della spinta (a destra nella Fig.
6.11). Quindi, la spinta accumulata F diminuisce attraverso la turbina (4-5) e I’ugello (5-6), come
mostrato in Fig. 6.11(e). Comungue, nel momento in cui é raggiunta I’uscita dell’ugello (punto 6),

la spinta netta accumulata F_. ha ancora un valore positivo, come mostrato in Fig. 6.11(e). Questa

net
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e la spinta netta prodotta dal motore, T =F_ . Altro diagramma della distribuzione di spinta

esercitata su un turbogetto & mostrato in Fig. 6.11(f).

Nozzle (a)

——{ Diffuser |Compressor Burner

Turbine

9

PROPELLING
NOZZLE

EXHAUST UMT} 1
| AND JET PIPE

i i 1 I [
Fig. 6.11 : Motore turbogetto. (a) componenti, (b) pressione, (c) temperature, (d) velocita, (e) spinta locale,
(f) spinta integrata attraverso il turbogetto.

COMPRESSOR DIFFUSER
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Il calcolo dettagliato delle distribuzioni di pressione e di sforzo di taglio sull’intera superficie
interna del motore sarebbe un impresa erculea, persino oggi con la sofisticata fluidodinamica
computazionale (CFD). Comungue, i maggiori produttori di motori a getto stanno sviluppando
competenza in CFD che permettera eventualmente calcoli di questo tipo. Fortunatamente il calcolo
della spinta di un motore a getto & eseguito molto piu semplicemente disegnando un volume di
controllo intorno al motore, osservando la variazione nel tempo della quantita di moto del gas che
scorre attraverso il motore, e usando la seconda legge di Newton per ottenere la spinta. Fino ad un
certo punto abbiamo gia eseguito I’analisi su questo volume di controllo nel Paragrafo 6.2,
ottenendo I’Eq. [6.1] per la spinta. Comunque, in questa derivazione semplifichiamo I’analisi non
includendo la pressione agente sulle superfici libere frontale e posteriore del volume di controllo, e
non considerando la massa addizionale dovuta al carburante aggiunto. Una derivazione piu

dettagliata conduce ad un’equazione della spinta che é leggermente piu elegante dell’Eq. [6.1], cioe,
T = (mair + r‘hfuel )‘/j - n;]airvoc +(pe - poc )Ae [616]
dove m,, e m, sono i flussi di massa di aria e carburante, p, € la pressione del gas all’uscita

dell’ugello, p, é la pressione ambiente e A, & I’aria d’uscita dell’ugello. | primi due termini sul lato

destro dell’Eq. [6.16] rappresentano la variazione nel tempo della quantita di moto del gas che
scorre attraverso il motore; questi termini giocano lo stesso ruolo del lato sinistro dell’Eq. [6.1]. Il

termine di pressione (pe - pw)Ae e di solito piu piccolo dei termini di quantita di moto. In prima

approssimazione esso puo essere trascurato come abbiamo fatto nell’Eq. [6.1].
Un tipico motore turbogetto € mostrato nella fotografia in Fig. 6.12. Un disegno in sezione di un
turbogetto € dato in Fig. 6.13, che mostra i dettagli del compressore, del bruciatore, della turbina e
dell’ugello.
Il consumo specifico per un turbogetto & definito in maniera diversa da quello per un motore
alternativo a pistoni dato dall’Eq. [6.10]. L’output fondamentale misurabile di un motore a getto e la
spinta, mentre per un motore a pistoni € la potenza. Percio per un turbogetto il consumo specifico si
basa sulla spinta piuttosto che la potenza; per rendere chiaro il concetto, esso € frequentemente
chiamato consumo specifico di spinta. Lo indichiamo con c; ed e definito come

cj=peso del carburante bruciato per unita di spinta per unita di tempo

_ pesodelcarburanteconsumatoperdatoincrementoditempo
(spint asviluppata J(incrementoditempo)

[3.17]

]

[Cj]:

N 1
N-s s
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Analogamente al caso del motore a pistoni, il consumo specifico di spinta (SFCJ) é stato
convenzionalmente definito usando Il'unita di tempo inconsistente (ora al posto dei secondi). Per
sottolineare questa differenza useremo il simbolo SFCJ per il consumo specifico di spinta in unita
inconsistenti. Quindi, dalla definizione,

Ib

[SFCJ]:—:1
lb-h h

Fig. 6.13 : Turbogetto Rolls-Royce Viper 632 : spaccato con evidenziati il compressore,

camera di combustione, turbina ed ugello
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6.4.1 Variazione della spinta e del consumo specifico con la velocita e la quota

La spinta prodotta da un turbogetto e data dall’Eq. [6.16]. Domande: Quando il motore € montato su
un aeroplano che vola attraverso I’atmosfera, come varia la spinta con la velocita di volo? Con la
quota? Alcune indicazioni sulle risposte possono essere ottenuti osservando I’Eq. [6.16]. Per prima

cosa consideriamo il flusso di massa si aria m,; . Il flusso di massa di aria entrante nella presa
(posizione 1 in Fig. 6.11(a)) &€ p, AV, dove A & I’area della sezione trasversale della presa.

Sebbene V,, sia aumentata, V; rimane essenzialmente la stessa (almeno al primo ordine); il valore
di V; e molto piu una funzione dei processi di compressione interna e combustione, che hanno
luogo nel motore, che di V. Quindi la differenza V; -V, tende a diminuire quando V,, aumenta.
Dall’Eq. [6.16], con V, che aumenta e V; che rimane quasi la stessa, il valore di T diminuisce.

Questi due effetti tendono a compensarsi nell’Eq. [6.16], e percio ci possiamo aspettare che la
spinta prodotta da un turbogetto sia solo una debole funzione di V.

Osserviamo quanto mostrato in Fig. 6.14 basata su dati raccolti da Hesse e Mumford. Qui la spinta
per un tipico turbogetto di piccole dimensioni € data in funzione del numero di Mach di volo per
due quote, livello del mare e 40000 ft, e per tre diverse posizioni della valvola (indicate dai diversi
valori del numero di giri al minuto del compressore) ad ogni quota. Si noti che, specialmente in
quota, T e una funzione molto debole del numero di Mach. Quindi, in prima approssimazione,

consideriamo che, per un turbogetto che vola a velocita subsoniche,

T é ragionevolmente costante con V_

Una tipica variazione di SFCJ per lo stesso turbogetto € data in Fig. 6.15. Qui vediamo un
andamento comune in cui SFCJ cresce monotonicamente con il numero di Mach. Si noti che, a
bassa velocita, il SFCJ e circa 1 Ib di carburante/(Ib di spinta/h) (valore approssimato usato
frequentemente nell’analisi delle prestazioni di un aeroplano). Comunque, alle alte velocita,
I’aumento di SFCJ deve essere tenuto in conto. Basandoci sui dati di Fig. 6.15, scriviamo con

ragionevole approssimazione, per M <1,
TSFC=1.0+ kM, [3.18]

dove k e funzione della quota e della posizione della valvola (rpm del motore). Ad esempio, i dati in
Fig. 6.15 mostrano che per una quota di 40000 ft k é circa 0.5 ed é relativamente insensibile ai

rpm.
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Fig. 6.14 : Spinta di un turbogetto al variare della velocita di volo (Mach)
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Fig. 6.15 : Consumo specifico per un motore turbogetto

C’e un forte effetto della quota sulla spinta, come si puo vedere osservando I’Eg. [6.16]. Di nuovo

osserviamo che m . =p_ AV, ; quindi m_ e direttamente proporzionale a p, . Quando la quota

aumenta, p_, diminuisce. Successivamente, dall’Egq. [6.16] dove T € quasi direttamente
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proporzionale a m__, anche la spinta diminuisce con la quota. In realtd & giusto esprimere la

air !
variazione di T con la quota in termini del rapporto delle densita p/p,, dove p e la densita alla

quota data e p, la densita al livello del mare. Quindi,

T_» [6.19]

To _po

dove T, & la spinta al livello del mare. Piu in generale, guardando le curve tipiche di vari motori

turbojet, per i “ratings” (vedi piu avanti), cioe settaggi di spinta massima utilizzabile in salita e

massima utilizzabile in crociera, si possono assumere valide le relazioni:

T=09-0c-T, ¢

MAX CLIMB (Salita)

T=0850T, ¢

MAX CRUISE (Crociera, alte quote)
(e.g., 30000 ft e Mach crociera, Mach=0.75-0.85)

Per quanto riguarda I’effetto della quota sul consumo specifico, paragonando i risultati in Fig. 6.15

per valvola tutta aperta (100% rpm) al livello del mare e a 40000 ft, osserviamo piccole differenze.
E’ quindi ragionevole ignorare questo debole effetto quota e assumere che:
SFCJ e costante con la quota

La trattazione fatta attiene alle prestazioni dei turbogetto a velocita subsoniche.

Si puo estendere la trattazione al regime supersonico. Uno dei pit importanti aeroplani supersonici
dell’ultimo quarto di secolo € stato il Concorde. Esso € motorizzato con quattro motori turbogetto
Rolls-Royce/SNECMA Olympus 593. La scelta dei motori turbogetto per il Concorde al posto dei
motori turbofan & fondata sul miglior consumo specifico di un turbogetto al numero di Mach di
progetto di 2.2. La variazione sia di T che del consumo specifico col numero di Mach supersonico

per I’Olympus 593 sono mostrate in Fig. 6.16. Qui o= p/p,, dove p e p, sono le pressioni in
quota e al livello del mare. In Fig. 6.16 T e data in kilonewtons, e c, € espresso in termini di massa

di combustibile consumato per newton di spinta per secondo. | risultati sono mostrati per volo nella
stratosfera, cioé per quote sopra 11 km (o 36000 ft). Cio che & importante nella Fig. 6.16 € la
variazione di T e c, con il numero di Mach. Al crescere di M _, T a quota costante cresce quasi
linearmente (piu che raddoppiando da Mach 1 a Mach 2).

Perché T aumenta con M_ in regime supersonico mentre & abbastanza costante in regime
subsonico? La risposta giace in parte nelle grandi pressioni totali recuperate nel diffusore della
presa d’aria supersonica al crescere di M _ . Ricordiamo dalla gasdinamica che il rapporto tra le

pressioni statica e totale & dato dalla relazione isoentropica



Modulo Prestazioni — Docente F. Nicolosi CAP. 6 Caratteristiche Propulsive 37

r1(r-1)
Poa (1,7 [6.20]
pstatic 2

Sebbene il processo di compressione nel diffusore di una presa d’aria supersonica non € esattamente
isentropico, I’Eq. [6.20] da una prima stima della pressione totale recuperata all’uscita del diffusore.
Dall’Eq. [6.20] notiamo che al crescere di M_, particolarmente per valori supersonici, P
diventa abbastanza grande. Questa e essenzialmente la pressione del flusso come entra nel
compressore, attraverso cui essa sara ulteriormente e notevolmente incrementata. L’effetto netto di

questi livelli di pressione piu alti nel motore per volo supersonico e che V; nell’Eq. [6.16] aumenta

moltissimo; in realta gli ugelli per turbogetti progettati per volo supersonico sono ugelli supersonici
convergenti-divergenti piuttosto che ugelli subsonici puramente convergenti usati per aeroplani

subsonici. Quindi, per le condizioni mostrate in Fig. 6.15, V; € supersonica. Osservando I’Eq.
[6.16] al crescere di M, in volo supersonico, vediamo che sia m, che V; aumentano

o0

considerevolmente, quindi entrambe contribuiscono ad incrementare T.

500

40 400 ,/

(¥ )
=

I
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=
]

200

1.0 1.2 1.4 1.6 1.8 2.0

Fig. 6.16 : Spinta e consumo specifico SFCJ in funzione del Mach in campo supersonico

Per quanto riguarda il consumo specifico a velocita supersoniche, la Fig. 6.16 mostra solo un
piccolo incremento con M . Quindi, a velocita supersoniche, possiamo ipotizzare c; essenzialmente
costante. Quindi, per M_>1, possiamo assumere, dai dati di Fig. 6.16, che per il turbogetto

Olympus 593
T

=1+1.18(M_ -1) [3.21]

Machl

Si puo ipotizzare anche che per volo supersonico TSFC é costante con M
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6.5 IL MOTORE TURBOFAN

Ricordiamo la discussione nel Paragrafo 6.2 sullo scambio tra spinta e rendimento, e come un’elica
produce meno spinta ma con rendimento maggiore, mentre un motore a getto produce piu spinta
con un rendimento minore. Il motore turbofan & un meccanismo propulsivo il cui progetto si sforza
di combinare I’alta spinta di un turbogetto con I’alto rendimento di un’elica. Uno schema di un
turbofan & mostrato in Fig. 6.17. Fondamentalmente un motore turbogetto costituisce il cuore del
turbofan; questa parte centrale contiene il diffusore, il compressore, il bruciatore e I’ugello. Pero,
nel motore turbofan, la turbina aziona non solo il compressore, ma anche una grande ventola (fan)
esterna al “core”. Il fan stesso & contenuto in uno schermo che é avvolto intorno al core, come
mostrato in Fig. 6.17. Il flusso attraverso un motore turbofan € diviso in due traettorie. Una passa
attraverso il fan e fluisce esternamente sopra il core; quest’aria é trattata solo dal fan che agisce
come una sofisticata elica coperta. Quindi, la spinta propulsiva ottenuta da questo flusso attraverso
il fan é generata con un rendimento che si avvicina a quello di un elica. La seconda traettoria
dell’aria é attraverso il core. La spinta propulsiva ottenuta dal flusso attraverso il core &€ generata
con il rendimento di un turbogetto. Il rendimento propulsivo globale di un turbofan € quindi un
compromesso tra quello dell’elica e quello di un turbogetto. Si é constatato che questo
compromesso € veramente di successo-la stragrande maggioranza degli aeroplani propulsi a getto,

0ggi, sono motorizzati con motori turbofan.

Fan ¢ ] /"" Compressor
j d || Turbine
I F. I Burner
- —l
] Nozzle
— U

>

Fig. 6.17 :Schema di un Turbofan

Un importante parametro di un motore turbofan é il rapporto di diluizione, o anche rapporto di by-
pass (BPR, By-Pass-Ratio) definito come il flusso di massa passante attraverso il fan(o meglio
I’area della sezione di corona circolare dove passa il flusso “freddo”, esternamente al core), diviso il
flusso di massa (0 meglio I’area) che attraversa il core(parte “calda”). Il flusso che passa attraverso
il fan (elica intubata) e accelerato grazie all’elica (che imprime un aumento di velocita medio),
mentre il flusso “caldo” che subisce il ciclo Brighton, viene convogliato a valle delle turbine
nell’ugello di scarico ed imprime un salto di velocita notevole rispetto alla velocita dell’aria
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all’ingresso. A parita di ogni altra cosa, maggiore ¢ il rapporto di diluizione piu alto é il rendimento
propulsivo, ma e anche piu bassa la spinta specifica, cioe la capacita di generare spinta per unita di
area di ingresso a data V (quindi spinta per data dimensione del motore). Per i piu grandi motori
turbofan che motorizzano aeroplani come il Boeing 747, ad sempio il Rolls Royce RB211 e il Pratt
& Whitney JTID, il rapporti di diluizione sono dell’ordine di 5. Un tipico valore del consumo
specifico per questi motori turbofan & 0.6 Ib/(Ib h) — quasi la meta di un motore turbogetto
convenzionale. Questa € la ragione per cui i motori turbofan sono usati sulla maggior parte degli
aeroplani propulsi a getto.

Uno spaccato che illustra i dettagli di un motore turbofan e mostrato qui di seguito.

.ﬁj"l]

PW4000 ENGINE

LOW PRESSURE
COMPRESSCR

HIGH PRESSURE

HIGH PRESSURE
COMPRESSOR TURBINE LO\‘;S:;&SEURE

COMBUSTION
CHAMBER

TURBINE

ACCESSORY ¥ i et
SECTION CASE

INLET : ynreD
. SR PRNI"I'&WHI NEY

E’ evidente che se considero un motore turbogetto puro, non si puo parlare di turbo fan (il fan non

c’e), ma e come se il rapporto di by-pass fosse nullo.
Nella figura 6.18 qui sotto sono mostrati gli schemi di un motore turbogetto puro(quindi BPR=0), di

un turbofan con basso rapporto di diluizione (circa BPR=1) e di un turbofan ad alto rapporto di
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diluizione (circa BPR=5). Si noti come di solito il compressore di bassa pressione € collegato alla
turbina di bassa pressione e quello di alta pressione alla turbina di alta pressione posta
immediatamente a valle della camera di combustione. Nella stessa figura sono riportati i dettagli di
due motori turbofan, uno (sinistra) con basso BPR (circa 1, appunto), motore montato tipicamente
su velivoli militari, ed uno (destra) ad alto BPR (circa 5), motore usato solitamente su velivoli da
trasporto civili. Nella figura relativa al turbofan ad alto BPR, si puo chiaramente evidenziare il
flusso che attraversa il fan, il flusso interno, la presenza di 3 alberi coassiali (quello interno che
collega I’ultima turbina con il fan, quello centrale che collega la penultima turbina con il
compressore di bassa pressione (intermediate compressor) e quello esterno che collega la prima
turbina (di alta pressione, immediatamente a valle della camera di combustione) con il compressore
di alta pressione. | compressori usati oggi sono quasi sempre compressori assiali, formati ad una

serie di dischi di palette, con stadi rotorici e statorici intervallati.
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Figure 6.26 Variations on the gas turbine. (a) Dual axial-flow compressor
turbojet. (b) Dual axial-flow compressor, forward fan engine with long ducts. (c)
High bypass ratio turbofan with short ducts. (d) Single axial-flow compressor,
direct propelier drive turboprop. (e) Single axial-flow compressor, free turbine
propeller drive turboprop. (f) Dual axial-flow compressor, turbojet with after-
burner. (g) Dual axial-flow compressor, industrial turboshaft engine.
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In generale, I’andamento della spinta relativa (rapportata alla spinta massima del motore, cioe
quella statica a V=0) e del consumo specifico in funzione del rapporto di by-pass al variare della

velocita di volo (Mach) puo essere mostrato dalle figure sotto.

1.0 turbojet enjt;’/
0.8
relative
thrust
0.6
turbofan engine
0.4 take-off rating
@ sea level ISA
0.2 '
0 0.2 0.4 0.6 0.8 1.0
Mach number
(b) Thrust lapse with speed
1.0 N
0.8 R
relative : &\\\N\ .
Y AR —
\ N, WY ‘\\ AN
TSFC. LA
0.4 maximum cruise rating
M=0.8@ 11,000 m ISA
0.2 '

0 2 4 6 8 10
by-pass ratio

(a) Specific fuel consumption

Si riscontrano solitamente tali valori tipici del consumo specifico in condizioni di crociera:
Condizioni di crociera (M=0.8, h=35000 ft)

BPR=0 (Turbojet) ~ SFCJ=1.2-1.4 Ib/(Ib h)
BPR=1 SFCJ=1.1-1.2 Ib/(Ib h)
BPR=5 (HBPR)  SFCJ=0.5-0.7 Ib/(Ib h)

E’ evidente pero che, se mi occorrono grosse spinte (soprattutto con dimensioni del motore ridotte,
cioé con area di massa in ingresso limitata) devo necessariamente ricorrere al motore turbogetto
puro (BPR=0), perché & I’unico in grado di fornirmi tali spinte. I velivoli militari (oppure il famoso
Concorde) utilizzano motori turbogetto puri. Attualmente, anche i recenti velivoli militari (F15,

F16, Eurofighter) usano turbofan, ma a basso BPR (circa 1-1.5), per moderare i consumi.
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6.5.1 Variazioni della Spinta e del Consumo Specifico con Velocita e Quota

Prima abbiamo discusso le caratteristiche dei turbofan ad alto rapporto di diluizione — quelli con
rapporti di diluizione dell’ordine di 5. Queste sono le classi di turbofan che motorizzano aerei da
trasporto civile. Le prestazioni di tali motori sembrano in alcuni aspetti piu vicine a quelle di un
elica che a quelle di un turbogetto.

La spinta di un motore turbofan civile ha una forte variazione con la velocita; al crescere di V_ la
spinta diminuisce. Sia T,_, la spinta al livello standard del mare e a velocita di volo nulla. Una
tipica variazione di T /T,_, con V_ per un range di velocita associate al decollo & mostrata in Fig.

6.19; i dati sono del turbofan Rolls-Royce RB211-535E4. Questi dati fissano la curva

T 1020 Y [6.22]
T, , 100

dove V_ é in metri al secondo e vale fino a 140-150 m/s circa. In definitiva, come chiarito anche

dalla figura 6.19, la spinta di un motore in fase di decollo si riduce di un 10% per ogni 50 m/s di
velocita (o anche di 20% per ogni 100 m/s di velocita). La spinta a V=0, per il decollo, sara

ovviamente la Ty, cioé la spinta massima (o di targa) del motore.

(asas
3 Sas

1.0

0 20 40 60 80 100 120 140
V..m/s

Fig. 6.19 : Spinta al decollo di un motore turbofan

L’equazione [6.22] e la figura 6.19, dove le velocita infatti sono abbastanza contenute, sono valide
solo per velocita di decollo e per stimare la spinta erogabile dal motore durante il decollo. Per
decollo da quote diverse dal livello del mare (quota=0), si suggerisce banalmente di moltiplicare per
il rapporto delle densita sigma sotto radice, in quanto I’analisi di spinte al decollo di motori simili
fornisce tale indicazione.

Quindi, a quote maggiori (diciamo fino a 5,000 ft) la spinta al decollo sara (MAX Take-Off Thrust):
T=Ki(V,)T, Vo
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Un esempio che mostra invece la variazione di spinta per un generico motore turbofan per le
condizioni di salita e crociera (e quindi anche a quote e velocita piu elevate) € mostrato nella fig.
6.20-a, dove sono riportate le curve del motore turbofan Pratt&Withney JTI9D-7A per i settaggi di
salita e crociera in funzione di Mach e quota, fino a 40000 ft (12000 m). In effetti va appunto detto
che in generale, per ogni motore, vengono definiti i cosiddetti “rating” del motore, una sorta di
settaggi, o condizioni di funzionamento del motore, che il pilota puo (o meglio dve) adottare per

differenti fasi di volo.

e Maximum Take-Off Thrust (MTO)
Spinta massima che il motore puo erogare in decollo per 5 minuti. Il massimo (detto
anche spinta di targa del motore) e raggiunto a quota=0 e velocita nulla. Il valore a V=0 é
anche detta spinta statica.

e« Maximum Continuosu Thrust (MCT)
Spinta massima che il motore puo erogare in volo. E’ particolarmente importante in caso di
piantata di uno dei motori in condizioni di emergenza.

e Maximum CLIMB Thrust (MCL)
Spinta massima che il motore puo erogare per la salita. Molto spesso coincide con il
rating precedente (max continuous). Rispetto al rating di crociera € solitamente
leggermente piu spinto poiché la salita tipicamente dura per 15-20 minuti, mentre la
crociera anche per varie ore.

*  Maximum CRUISE Thrust (MCR)

Spinta massima che il motore puo erogare per la crociera.

IDLE Flight Thrust Spinta minima in volo (ad esempio per la discesa).

Tornando alla figura relativa al motore PW JT9D-7A , il diagramma di sinistra si riferisce alle
spinte massime erogabili per il settaggio della salita (MAX CLIMB) e quello di destra per il
settaggio di crociera (MAX CRUISE). Il motore in esame, con rapporto di by-pass circa pari a 5, €
caratterizzato da una spinta statica (spinta massima al decollo o di targa T, pari a 46000 Ib. Le curve
di fig. 6.20-a evidenziano una forte dipendenza (riduzione) con la quota (come nel caso del turbo jet
ed in generale di tutti i motori). Si evidenzia anche una dipendenza dalla velocita a basse quote, ma
quasi nulla ad alet quote (quote tipiche di volo di crociera per velivoli da trasporto).

Si puo notare anche che la massima spinta (Mach=0 e quota=0) erogabile dal motore in salita e pari
a circa 39000 Ib e quella massima in crociera e pari a 37000 Ib. Tali valori sono pari praticamente
rispettivamente al 87% e 83% della spinta di decollo. Praticamente il motore turbofan in condizioni
di settaggio di salita o di crociera (quindi con tempi di funzionamento ancora maggiori) non puo

funzionare alle condizioni di decollo (che durano pochi minuti).
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Fig. 6.20-a : Spinta massima (migliaia di Ib) utilizzabile in salita e crociera del motore turbofan
Pratt&Withney JT9D-7A (fonte McComick). La spinta di targa del motore & di 46000 Ib.

10

Nella fig. 6.20-b sono state estratte le curve che rappresentano, in modo adimensionale (e scalabile

per qualsiasi motore) il rapporto tra la spinta ad una certa VV (Mach) e quota rispetto al valore a M=0

e quota zero. Definito tale parametro Kz, funzione appunto di Mach e quota:

T
KMZ =

TM =0,h=0

dalla figura 6.20-a, si puo quindi ottenere la figura 6.20-b che mostra il fattore Kyz.
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Fig. 6.20-b : Spinta massima utilizzabile in crociera — Motore turbofan generico.
Le curve in figura, moltiplicate per il grado di ammissione ¢ (variabile tra O ed 1 in relazione alla
percentuale di utilizzo che il pilota regola attraverso la manetta, e quindi pari a 1 se si vuole usare il
massimo disponibile della spinta) e per la spinta massima assoluta di salita (pari al 87% di To) e
crociera (pari al 83% di To) , forniscono attraverso le formule [6.23] la possibilita di calcolare la

spinta disponibile per i settaggi di salita e crociera :

T=(0.87-T,) Kyz (vacnz) - @ CLIMB (Salita) [6.23]
T=(0.83-T,) Ky (macnz) - @ CRUISE(Crociera)

Il grafico di fig. 6.20-b, e le formule precedenti, rappresentano quindi un MODELLO utilizzabile
per il calcolo della spinta disponibile di un generico motore turbo fan ad alto rapporto di by-pass.
Le curve del grafico precedente possono essere espresse bene dalle seguenti polinomiali:

z=0 ft(S/L) Kmz = 1.00 -1.028 M + 0.608 M?
z= 10000 ft Kz = 0.79 -0.651 M + 0.345 M?
z= 20000 ft Kz = 0.56 —0.345 M + 0.216 M?
z= 25000 ft Kz = 0.38
z= 30000 ft Kz = 0.32
z= 35000 ft Kz = 0.27
z= 40000 ft Kz = 0.22

z= 45000 ft Kuz = 0.18
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Le equazioni, unitamente alle formule [6.23], rappresentano quindi un modello implementabile ad
esempio in fogli di calcolo o software per calcolare le prestazioni di un velivolo da trasporto a getto.
Se vogliamo ad esempio calcolare la spinta di un motore turbofan montato su un velivolo, possiamo
quindi usare tali relazioni.

Ad esempio se considero il motore JT8D montato sul velivolo Mc Donnel Douglas MD-80 , il
motore fornisce una spinta massima al decollo a quota SL di 8400 Kg, quindi To=8400 Kg (la spinta
massima complessiva per due motori al decollo sara quindi di 16800 Kg).

Se vogliamo stimare la spinta erogabile da ogni motore in crociera a Mach=0.80 , a 30000 ft di
quota e con manetta al massimo (massima velocita in volo livellato) avremo:

T=(0.83-T,) Kz (vacn2) - @ = (0.83-8400)-0.32-1= 2200 Kg

Si vede come , nelle condizioni tipiche di crociera, la spinta massima disponibile é introno al 20-
25% di quella massima al decollo. L’ effetto & principalmente dovuto alla quota, che a 30-35000 ft &
caratterizzata da valori bassi della densita ed il motore riduce drasticamente i livelli di spinta
erogabile.

Ovviamente, se volessimo valutare la spinta in crociera nelle stesse condizioni di Mach e quota, ma
al 80% della manetta, condizione tipica di crociera per velivolo da trasporto, avremmo:
T=(0.83-T,) - Ky (yaen) @ = (0.83-8400)-0.32-0.80 =1780 Kg

Le curve del modello precedenti mostrano che alle basse quote c’é un effetto di riduzione della
spinta con la velocita (con il Mach) tipico delle eliche (¢ appunto il fan) e molto simile
all’andamento della spinta in decollo del turbofan (fig. 6.19). Ovviamente, come gia osservato c’e
una forte dipendenza (riduzione) con la quota, come tutti i sistemi propulsivi, dovuta alla riduzione

della densita e pressione dell’aria.

E’ da precisare che le condizioni di crociera (per analisi di prestazioni di crociera) sono poco
rilevanti per quote inferiori a 20000 ft e velocita di Mach inferiori a 0.50. Le condizioni invece di
quota bassa e velocita bassa (Mach tra 0.15 e 0.40) sono invece tipiche delle condizioni di salita e
quindi sono quelle da considerare per le prestazioni di salita (capitolo 8).

Rispetto al modello descritto precedentemente, si pud cercare di costruire un modello semplificato,
che possa risultare utile proprio per il rapido calcolo delle spinte disponibili al fine della valutazione
delle prestazioni di salita e di crociera.

Per quanto concerne la salita, si pud notare come la legge del fattore Kyz a livello del mare e anche
a 10000 ft a bassa velocita & approssimabile con una retta e risulta quindi (come logico) molto

simile alla legge di decollo.
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E’ chiaro che le curve di fig. 6.20 esprimono sia una variazione con la velocita (con il Mach) , sia
una variazione con la quota. Si puo vedere come la dipendenza dalla quota (a parte la zona di bassi
valori del Mach, lato sinistro del diagramma) non sia molto diversa dalla legge che abbiamo
considerato per i motori turbogetto (equazione 6.19), cioé T=To -c.
La variazione di T con la quota per un motore turbofan puo essere approssimata dalla relazione

T_ (ﬁ) [6.24]

Ty Po
data da Mattingly. L’Eq. [6.24] € una relazione empirica che € valida per un grande numero di
motori turbofan civili. 1l valore di m dipende dal progetto del motore; generalmente € vicino ad 1,
ma potrebbe essere sia minore che maggiore di 1. In effetti, anche per il turbofan, all’aumentare
della quota I’aria che entra nel compressore € meno densa e questo fa perdere spinta al motore.
In alternativa alla equazione 6.24, si potrebbe anche usare una approssimazione del tipo

Ky =k-o [6.24-bis]

sempre per modellare il comportamento a quote elevate (sia per salita che per crociera) del motore.
La relazione precedente [6.24-bis] sembrerebbe fornire anch’essa una buona approssimazione del
motore turbofan precedente, quindi con assenza di effetto del Mach e variazione della spinta con la
quota caratterizzata dalla relazione stessa.

In particolare, per il motore JT9D-7A il valore di k ¢ circa pari a 0.86.

Sebbene la variazione di T per un turbofan civile sia una funzione forte di V, (o M) alle quote piu

basse, si noti dalla Fig. 6.20 che alle quote operative dei velivoli da trasporto (al di sopra dei 25000
ft) , e alle usuali velocita operative dei velivoli da trasporto (Mach tra 0.70 e 0.85), T & abbastanza
costante. Questo intervallo corrisponde al normale intervallo di numeri di Mach di crociera per aerei
da trasporto civile come il Boeing 747. Quindi, per I’analisi delle prestazioni di aeroplani nel range
di crociera, sembra ragionevole ipotizzare che la spinta non vari al variare della velocita di volo.

In pratica, per una analisi al calcolatore, sembrera piu ragionevole utilizzare le relazioni di fig. 6.20,
che esprimono con piu fedelta il comportamento di un motore turbofan.

Per un’analisi di prestazioni, per usare una formula semplificata, si pud procedere con un modello
semplificato di turbo fan ad alto BPR, soprattutto se si riferisce alle prestazioni di velocita di
crociera o di salita.

Utlizzando la [6.24-bis] e k=0.86, valore tipico del motore analizzato, si trovano quindi le
espressioni del modello semplificato della massima spinta utilizzabile in salita e crociera alle alte

quote :
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MODELLO SEMPLIFICATO TURBOFAN per QUOTE ELEVATE (h>20,000 ft)

Salita (MAX CLIMB) T=(c-0.86)-087-T, 9= 0.75-0-T, - ¢

Crociera (MAX CRUISE) |T =(0-0.86)-0.83-T,-¢ ~0.71-.0-T - ¢

Per le condizioni a bassa velocita e quote basse (che interessano principalmente la salita (e non la
crociera) si puo anche ricavare un modello semplificato. Infatti, ricordando il fattore Ky ricavato per
il decollo, se si osserva che alle basse velocita per la salita, il motore mostra un simile andamento.
E’ possibile anche qui un modello semplificato, che evita di dover usare i piu complessi polinomi
del Kz e di usare la semplice relazione del Ky al decollo. Fino a valori di V corrispondenti a Mach
pari a 0.50 e possibile vedere come I’andamento & appunto approssimabile con un andamento

rettilineo e derivato dal parametro K.

1.0
L
TS
0.9 oy
K d B
S 0.8
-
0.7
2
0 20 40 60 80 100 120 140
V., m/s
1 MAX CLIMB, S/L
iy
2 T=083-K;(V,)T,-¢
K_MZ 08 o

0.7
0.6 MAX CLIMB, quote da S/L a circa 15,000 ft
05
Ny T=0.83-K,(V,)T,-¢-vo
03
02
0.1

0

(=]
2
Fa

0.4 0.G 0.a 1

Mach

In generale, ’equazione |T =0.83-K;(V,)-T, -0 -~/o | vale anche per quota =0 e fornisce la

relazione indicata, essendo o=1.
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In generale, quindi per il motore turbofan (tipico motore usato su velivoli da trasporto a getto, tipo

Boeing ed Airbus) useremo il seguente modello per calcolare le prestazioni di volo e di decollo:

DECOLLO (livello del mare e quote fino a 5000 ft)

1.0
"-\4.‘-—
[
0.9
3 [~
E-E.L T~
> 0.8
"\.‘.“L
0.7$
0 20 40 60 80 100 120 140

V.. m/s

Salita (MAX CLIMB) (¢ ¢ il grado di ammissione, 0 manetta)

(traOed1l)
T=083-K;(V,) T, -0 Quota S/L

T=075-0-T, ¢

Crociera (MAX CRUISE) (¢ & sempre il grado di ammissione, oman .

T=0710T, ¢

Alte quote (oltre 20,000 ft)

(costante con V)

T=083-K;(V,)T, o Jo In generale, per quote basse
fino a 15,000 ft

T =K, (V) 'To (Ovviamente si suppone grado di ammissione massimo al decollo)

T=K(V,)T,- \/E Decollo in quota (fino a 5000 ft) (a S/L ricade nella formula preced.)

K_MZ 0.8
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Consumo specifico
I consumo specifico di un motore turbofan € variabile sia con la quota che con il Mach di volo.

Indichiamo con c,/c, il rapporto tra il consumo specifico alla quota e numero di Mach stabiliti,
indicato con c,, e il valore di c, a velocita nulla e al livello del mare, indicato con c, . La
variazione di ¢, con la velocita ad un data quota segue la relazione

¢, =B@l+kMm,) [6.26]
dove B e k sono costanti empiriche. L’Equazione [6.26] € valida solo per un limitato intervallo di

M_ intorno al valore di crociera 0.7 < M _< 0.85. La relazione, con il forte incremento del

o0

consumo specifico al crescere della velocita di volo, mostra il perché i turbofan non erano usati sul
Concorde con il suo numero di Mach di crociera di 2.2. Come accennato nel Paragrafo 3.4, il
consumo specifico di un motore turbogetto € quasi costante con la velocita in regime supersonico.

Per un turbofan, invece, ¢, aumenta notevolmente all’aumentare di M .

Per questa ragione, un turbogetto consuma meno di un turbofan al numero di Mach di progetto di
2.2 del Concorde.
Il consumo specifico di un motore turbofan invece & abbastanza costante con la quota, se
consideriamo quote tipiche operative (cioe tra ad esempio 9000 m e 11000 m, ho una variazione del
consumo specifico solo del 5%.
Per turbofan con bassi rapporti di diluizione — quelli con rapporto di diluizione tra 0 e 1 — le
prestazioni sono piuttosto diverse da quelle dei turbofan con rapporto di diluizione elevato. Le
prestazioni dei turbofan con bassi rapporti di diluizione sono piu vicine a quelle di un turbogetto che
a quelle di un’elica, in contrasto con i turbofan civili trattati precedentemente. | turbofan con bassi
rapporti di diluizione sono usati su molti aerei da combattimento moderni ad alte prestazioni come
il McDonnel-Douglas F-15.
Per i turbofan ad alto rapporto di diluizione (Bypass Ratio circa 5) , usualmente impiegati su
velivoli da trasporto a getto, il consumo specifico alle quote e velocita di crociera (35000 ft e
M=0.80) assume valori all’incirca di

SFCJ=0.60-0.7 Ib/(Ib h)
Qui di seguito riportiamo le caratteristiche di una serie di motori turbofan e turbogetti impiegati su

velivoli.
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Table 6.1 Weight and Performance Data for Turbojet and Turbofan Engines

(2) = G.E./Allied Signal
(3) = Rolis Royce

Manuf./Type/ _ Manufacturer/Type/
Config./B.PR.” Configuration/By—pass Ratio

Manuf./Type/ | Weight | Thrustat | sf.c.at | Massflow] Alt./| Thrust at s.f.c. at
Config./B.P.R. take—off | take—off | take—off {M | altitude/M | altitude/M
s.l.s. s.l.s. s.L.s.
(Ibs) (Ibs)  |(Ibs/mr/ibs)] (Ibs/sec) (Ibs) (Ibs/hr/Ibs)
(1)/CF6-6D/ | 7,896 | 40,000 | 0.346 1,303 35K/ 7,160 0.616
TBF/5.72 0.8 | (80% max)
(1)/CE6-32/ 7,140 | 36,500 | 0.357 1,104 |35K/| 6,630 0.609
TBF/4.90 0.8 | (80% max)
(1)/CF6-50/ 8,731 51,000 | 0.390 1,450 |35K/| 8,720 0.628
TBF/4.26 0.8 | (80% max)
(1)/CF6-80/ 8,435 48,000 | 0.344 1,433 |35K/| 8,260 0.592
TBF/4.66 0.8 | (80% max)
(1)/CF34/ 1,580 8,650 | 0.362 332 40K/ 1,420 0.728
TBF/6.30 0.8 (max)
(1/CRM56-2/ | 4,610 | 24,000 777 8§17 [3°K/ 5,188 0.661
TBF/6.00 0.8 {(max)
(1)/CI610-5/ 402 2,950 | 0.980 44 |36K/ 870 1.150
TBJ/1.00 0.8 (max)
(1)/CF700/ 725 4200 | 0.660 126 |36K/] 1,060 0.980
TBE/1.93 0.8 (max) ‘
(1)/¥79-17/ 3,873 17,820 | 1.980 170 |35K/| 2,600 0.980
TBI/O 0.9 (max)
35K/{ 18,600 2.070
2.0 (max)
(1)/TF34-400/ | 1,478 9,275 0.363 338 |36K/| . 1,896 0.682
TBF/6.2 0.8 (intermediate
(1)/FA04-402/ | 2,282 17,700 279 146 | ?7? 297 77
TBE/0.27
(2)/CFE738/ 1,325 5,725 0.372 210 J40K/[ 1,464 0.640
TBE/5.3 0.8 (max)
(3)/535E4/ 7,264 | 42,000 177 1,150 |35K/| 8,700 0.598
TBF/4.3 0.8 (max)
(3)/RB211/ 9814 | 60,600 77 1,604 |35K/| 11,813 0.570
TBE/4.3 0.85| (max)
(3)/Trent800/ | 13,133 | 90,000 277 277 35K/ 13,000 0.557
TBF/77? 0.83 | (max)
Type: (1)=G.E.




Modulo Prestazioni — Docente F. Nicolosi

CAP. 6 Caratteristiche Propulsive 53

Table 6.2 Weight and Performance Data for Turbojet and Turbofan Engines
Manuf./Type/ |Weight | Thrustat | s.fc.at | Massflow| Alt/{ Thrustat | sf.c.at
Config./B.PR.. take—off | take—off | take-off |M | altitude/M | altitude/M

s.Ls. s.ls. s.L.s.
(Ibs) (lbs)  [(lbs/hr/tbs)| (lbs/sec) (lbs) (lbs/hr/tbs)
(4/TFE731-2/ 743 3,500 77 113 40K/ 755 0.815
TBF/2.66 0.8 (max)
(4)/TFET31-5/ 890 4,600 279 143 J40K/| 1,000 0.760
TBE/3.48 0.8 (max) '
(4)/ALF502L/ 1,311 7.500 0.428 777 277 77?7 777
TBF/5.0
(SHAT8D-219/ | 4612 | 21,000 | 777 488 |35K/] 5,250 0.737
TBF/1.77 0.8 (max)
(5)/PW4000/ 9,400 56,000 iy 1,705 35K/ 77? 0.537
TBF/4.85 0.8
(5)/PW2000/ 38250 | 7 1340 |35KI o 0.563
TBE/6.00 7,300 . 777 . o8 777 :
S 993 | 4679 | 0388 797 |4oksp LI5S 0.681
TBF/4.3 0.8 (max)
(6)/CEMS6-2A2 4820 | 24,000 | 77 817 |35K/| 5,188 0.661
TBF/6.0 0.3 (max} '
(MHTAEV2500/ 799 4 35K/ 5,752 0.575
TBE/4.6 5,224 30,000 777 848 0.8 (fax) _
(8)/Larzac 04/ 639 2,966 0.710 63 35K/ 772 7177
TBF/1.13 los (max)
(9)/F144/ 447 1,900 | 0475 77 |36K/ 0.758
TBF/3.28 0.7 |(max.cont.)
(10y/Adour 871/} 1 330 | 5000 | 0.740 1y PR e 0.955
TBF/0.80 0.8
Type: (4) = Allied Signal Manuf./Type/ _ Manufacturer/Type/

(5) = Pratt & Whitney Config./B.PR. Configuration/By-pass Ratio

(6) = CFM International (G.E./SNECMA)

(7) = International Aero Engines

(8) = Turbomeca

(9) = Williams/Rolls Royce

(10) = Rolls Royce/Turbomeca
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6.6 LA TURBOELICA

Il motore turbolelica & essenzialmente un’elica azionata da un motore a turbina a gas. Quindi, di
tutti i dispositivi a turbina a gas descritti in questo capitolo, la turboelica € quello piu vicino alla
combinazione motore alternativo/elica trattata nel Paragrafo 6.3. Uno schema di motore turboelica &
mostrato in Fig. 6.21. Qui, come per il turbogetto, I’aria in ingresso e compressa tramite un
compressore a flusso assiale, miscelata con il carburante e bruciata nel combustore, ed infine
espulsa attraverso un ugello. Tuttavia, diversamente dal turbogetto, la turbina aziona non solo il
compressore ma anche I’elica. In Fig. 6.21 € mostrato un sistema a doppia bobina; il compressore &
diviso in due stadi — bassa pressione e alta pressione — dove ogni stadio e azionato da una turbina
separata — la turbina di bassa pressione e quella di alta pressione. La turbina di alta pressione aziona
il compressore di alta pressione. La turbina di bassa pressione aziona sia il compressore di bassa
pressione che I’elica. Di proposito, maggior parte del lavoro disponibile nel flusso e estratta dalle
turbine, lasciando una piccola parte disponibile per la spinta del getto. Per la maggior parte delle
turboeliche solo il 5% circa della spinta totale € associata al getto di scarico, e il rimanente 95%
proviene dall’elica. Per quanto riguarda lo scambio tra la spinta e il rendimento trattato nel
Paragrafo 6.2, la turboelica cade tra la combinazione motore alternativo/elica e il turbofan o il
turbogetto. La turboelica produce piu spinta di un dispositivo motore alternativo/elica, ma meno di
un turbofan o un turbogetto. Dall’altro lato la turboelica ha un consumo specifico piu alto di quello
della combinazione motore alternativo/elica, ma piu basso di quello di un turbofan o di un
turbogetto. (Si tenga a mente che quelle di sopra sono affermazioni generiche fatte solo per dare una
sensazione di questi scambi. Affermazioni definitive possono essere fatte solo paragonando
specifici motori reali con altri). Inoltre, la massima velocita di volo di un aeroplano propulso da una
turboelica ¢ limitata da quando il rendimento dell’elica & seriamente abbassato dalla formazione di

onde d’urto su di essa — solitamente intorno M_ =0.6a0.7.

Low-pressure High-pressure
compressor turbine

\
Propeller High-pressure Low-pressure
reduction gear compressor turbine

Fig. 6.21 : Schema di motore turboelica
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Un altro spaccato che mostra la struttura di un motore turboelica é riportato nella figura 6.22. Si
vede come ci puo essere il caso di un solo stadio di turbina collegato al compressore e all’elica
(attraverso una scatola di riduzione) mostrato nella figura sopra e il caso di due stadi di turbina, uno
collegato al compressore ed uno all’elica (sempre attraverso un ingranaggio di riduzione) , vedi

figura sotto.

Fig. 6.22

E’ sempre necessaria una scatola di riduzione, dato che la turbina puo girare ad un numero di giri

molto elevato e I’elica deve solitamente girare a circa 2000-3000 rpm.

Come osservato sopra, la spinta prodotta da una turboelica e la somma della spinta dell’elica T, e

della spinta del getto T;. Per il motore in volo alla velocita V_, la potenza disponibile della

turboelica é

m,=(T, +T,V, [6.27]
A causa della sua vicinanza al meccanismo motore alternativo/elica, per il quale la stima delle
prestazioni del motore é in termini di potenza piuttosto che di spinta, le prestazioni di una turboelica
sono frequentemente misurate in termini di potenza. La parte principale di una turboelica é I’albero
proveniente dal motore al quale I’elica e fissata attraverso alcuni tipi di meccanismi di ingranaggi.

Quindi la potenza all’albero TI, proveniente dal motore € una quantita significativa. A causa delle

perdite associate all’elica come descritto nel Paragrafo 6.3.2, la potenza ottenuta dalla

combinazione elica/albero ¢  IT,. Quindi, la potenza netta disponibile, che include la spinta del

getto, €

Iy, =n,I1, +T,V, [6.28]
Talvolta i produttori valutano la loro turboeliche in termini della potenza all’albero equivalente
IT,, che e una stima della potenza complessiva che include gli effetti della spinta del getto. A

a
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questo punto noi immaginiamo che tutta la potenza del motore sia ceduta attraverso I’albero
(sebbene sappiamo che una parte di essa — circa il 5% — e realmente dovuta alla spinta del getto).
La potenza all’albero equivalente € definita in maniera analoga alla potenza all’albero proveniente
da un motore alternativo. Analoga all’Eq. [6.13], IT,, é definita da
Iy =n,IT, [6.29]
Combinando le Eq. [6.28] e [6.29] abbiamo
NI =, I, +T,V, [6.30]

Risolvendo I’Eq. [6.30] in IT,, otteniamo

TV,
Hea = Ha + [631]
Mo

L’Eqg. [6.31] mostra come la definita potenza all’albero equivalente sia messa in relazione

all’effettiva potenza che giunge all’albero IT, e alla spinta del getto T;.

| motori turboelica hanno chiaramente un ambivalenza — € piu pertinente la spinta o la potenza?
Non c’é un risposta definitiva a questa domanda. Una volta sentitosi a proprio agio (presa
confidenza) con le Eqg. da [6.27] a [6.31] si potra facilmente accettare questa ambivalenza.
Naturalmente questa ambivalenza continuera sulla definizione di consumo specifico per una

turboelica. Sia @,,, I’andamento del flusso di peso (massa) di carburante ( in libbre per secondo o
newtons per secondo). Anche T sia la spinta totale della turboelica, T=Ty+T;. Allora il consumo

specifico puo essere definito come

¢, = 2 [6.32]
T

Il consumo specifico pud anche essere basato sulla potenza, ma poiché la potenza puo essere trattata

come potenza disponibile IT, =T -V, potenza all’albero IT,, o potenza all’albero equivalente IT, ,

abbiamo tre consumi specifici di questo genere, definiti come

(’bfuel
Cp=—— 6.33
A=, [6.33]
(bfuel
C. = 6.34
= [6.34]
(bfuel
C.= 6.35
es I8l [ ]

Quando si esaminano le specifiche del produttore per il consumo specifico per una turboelica, €

importante accertarsi di quale definizione si stia usando.
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In ultimo forniamo una utile regola basata sull’esperienza pratica: in condizioni statiche (motore
che opera con I’aeroplano a velocita nulla al suolo) una turboelica produce circa 2.5 Ib di spinta per

cavallo vapore all’albero. Questa osservazione va utilizzata se dobbiamo considerare la spinta di un

motore turboelica in decollo.

6.6.1 Variazioni della Potenza e del Consumo Specifico con Velocita e Quota.

Una tipica variazione della potenza all’albero TT, di una turboelica con la velocita e la quota é

rappresentata in fig. 6.23.

Maximum power = 620 shp

el
600 e 5,000
AR RE
10,@ ft ——
"]
s e,
£ 500 I ,
a ——
g 15,000 —
: | |
- - a
;‘5 400 Maximum fuel flow - 20,000 """ »
- '___[..-—-——5,0(”&—-'~-<:
é __,__,.—-——+ ‘J__q | amenn| \-—‘
3 o— —
o *—=_.‘-25_£00 ft.;.____- —10,000 ft—"=T"
2 T | —
§ 300 T 100 ] —
= T R — — e 15,
3 [ 30,000 ft =T~ P [ S
;_ A — ___.__.zo.oooft' ==
| e
2 s
; 200 — e e = —25’]000 ftl _
& 1 —1=30000 ft——] —T
100
0 100 200 300

True airspeed, V, kts

Figure 6.46a PT6A-27 maximum cruise performance. Prop
speed—2200 rpm. (Courtesy, Pratt & Whitney of Canada.)

Fig. 6.23 : Dipendenza della potenza all’albero (Shaft HorsePower) per il motore
turboelica PT6A-27 da 620 Hp.

I motori turboelica hanno delle limitazioni operative in relazione ad alti numeri di Mach.
A valori della velocita di volo e quote corrispondenti a Mach maggiori di 0.6-0.7 si iniziano a

formare onde d’urto sull’elica (sull’estremita) e ci0 provoca una seria diminuzione di potenza

all’albero.
Nella figura 6.24 & mostrata una legge di variazione della potenza all’albero con la velocita di volo

(in Km/h) che puo essere estratta dalla fig. 6.23.
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Per analisi di prestazioni un po’ piu dettagliate potremo utilizzare la fig. 6.24 o I’equazione 6.36 che
ne rappresenta I’espressione analitica.

Abbiamo indicato con Kv I’incremento di potenza all’albero dovuta all’effetto RAM per la
turboelica.

Essenzialmente si pud vedere che, in prima approssimazione si pud assumere un incremento del
10% per velocita di volo intorno ai 350 Km/h e del 20% a velocita dell’ordine dei 500 Km/h.,

1.30

1.20

Kv

1.10

1.00

0.90

0 100 200 300 400 500 600
V [Km/h]

Fig. 6.24: Effetto ram del motore turboelica.

L’espressione del Kv é (vedi anche figura):
Kv = 1.00 +0.0080 * (\V//100)? [6.36]

con V espressa in Km/h

Per quanto riguarda la variazione della potenza all’albero con la quota, i dati in Fig. 6.23 sono

ragionevolmente correlati da

n
o =(ﬁj n=0.7 [6.37]
I, Po

Per altri motori turboelica, il valore di n nell’Eq. [6.37] sara leggermente diverso.



Modulo Prestazioni — Docente F. Nicolosi CAP. 6 Caratteristiche Propulsive 59
Per semplicita assumeremo, nei calcoli di prestazioni, anche per la turboelica una variazione della

potenza all’albero con la quota data dalla (6.11), quindi potenza all’albero funzione di o (rapporto

delle densita. Quindi al posto della 6.36 , non rappresenta un grosso errore assumere:

Hao pO

In definitiva si puo esprimere la potenza all’albero di un motore turboelica con la relazione:

I, =11, - ¢-0-Kv [6.38]

con:

IT,, potenza massima al decollo

(detta anche potenza di targa ;vedi ad esempio i valori riportati nella tabella della pagina seguente
per vari motori)

[0) grado di ammissione (manetta)

c rapporto delle densita

Kv  effetto ram (incremento della potenza all’albero con la velocita di volo)
Consumo specifico

Tipici valori del consumo specifico per motori turboelica sono dell’ordine di :

SFC=0.6-0.7 b
hp-h

p .

(ricordiamo che per un motore a pistoni era dell’ordine di 0.4-0.5).

Il consumo specifico si puo ritenere costante con la velocita di volo ed anche con la quota (la
variazione con la quota é leggera e comporta una riduzione di consumo del 10% passando dal
livello del mare a 20,000 ft.

Nella tabella della pagina seguente sono riportati dei dati relativi ad una serie di motori turboelica,
con potenze all’albero da 600 a 5000 hp.

C’e da aggiungere anche che , nel caso della turboelica essa € sempre accoppiata ad un’elica a giri
costanti e quindi si puo tranquillamente fare I’approssimazione di considerare il rendimento

propulsivo costante con la velocita di volo.
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Table 6.3 Weight and Performance Data for Turbeprop Engines

Manufacturer/ {Weight |ESHP/SHP/Prop s.f.c. at ESHP/SHP/Prop | Massflow
Type RPM at maximum | take—off RPM at maximum | take—off
take—off setting, s.Ls. cruise setting, s.Ls.
s.L.s.* s.l.s.*
(Ibs) (hp) (Ibs/hr/eshp) (hp) (Ibs/sec)
(1)/PT6A~11 328 528/500/2,200 0.647 528/500/2,200 777
(1/PT6A-27 328 715/680/2,200 0.602 715/680/2,200 6.8
(1/PT6A-34 331 783/750/2,200 0.595 783/750/2,200 |  17?
()/PT6A-65B | 481 |1,174/1,100/1,700 0.536 1,174/1,100/1,700 9.5
(1)y/PW118 861 |1,892/1,800/1,300 0.498 1,593/1,513/1,300 77
(1)/PW123B 992  |2,626/2,500/1,200 0.463 2,136/2,030/1,200 M7
(1)y/PW115 841 |1,580/1,500/1,300 0.544 1,580/1,500/1,300 7
(2YTPE331-1 336 705/665/17? 0.605 690/650/777 6.2
(2)/TPE331-101 380 277/1,000/777 0.560 277 77?
(3YCT7-5 676 1,685/1,630/777 0.466 1,465/1,417/777 277
(3)/CT64-8204 1,145 |3,133/3,133/1,160 0.486 2,745/2,745/1,015 77
(4)/Dart RDa7
Mk535-2/TS163f 1,369 17772/2,080/7777 0.760 777/1,835/7117? 23.5
(5)/250-B17C | 195 420/420/1777 - 0.657 369/369/1777 3.45
(5)/250-C30 240 650/650/7777 0.592 557/557/1717? 5.6
(5)/T56-A-15 | 1,825 | 4,910/4,591/1,106 0.501 4,365/4,061/1,106 | 32.4

Type: (1) = Pratt & Whitney, Canada (3) = General Electric
(2) = Allied Signal (4) = Rolls Royce

(5) = AlliSon

* In calculating ESHP from SHP it is usually assumed, that 2.5
Ibs of axial jet thrust is equivalent to 1 hp.
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6.7 SOMMARIO

In questo capitolo é stato trattato il funzionamento di base di diversi sistemi di propulsione di volo.
In particolare, per ognuno di questi sistemi, sono state esaminate le variazioni della spinta, potenza
e consumo specifico con la velocita di volo e la quota. Per aiutare a riordinare queste variazioni per
i diversi tipi di motori nella pagina seguente sono riportate le relazioni salienti.

Per il turbofan e la turboelica ci sono delle variazioni della spinta e della potenza con la velocita di
volo che possono essere trascurate in analisi di prestazioni non effettuate al calcolatore.

Per analisi di tipo semplice potremo fare le seguenti approssimazioni:

Motore turbofan

Si assume la spinta costante con la velocita di volo e variazione con la quota uguale al rapporto
delle densita c.

Tenere presente che per analisi di prestazioni a quote elevate questo non rappresenta una grossa
approssimazione dato che anche la fig. 6.20 fornisce un andamento costante alle quote elevate.

Alle basse quote, se facciamo un’analisi di velocita di salita, le velocita di volo sono basse e anche

la fig. 20 non fornisce una grossa riduzione di To_cr.

Motore turboelica

Per un’analisi approssimata, anziché andare a considerare la relazione 6.36 della fig. 6.24, si puo
considerare la potenza all’albero costante con la velocita.

Quando si faranno delle analisi di prestazioni di calcolo di velocita massima o di crociera (cap. 7) si
potra andare ad incrementare la potenza all’albero di un 10-15% in relazione alle tipiche velocita di

volo del velivolo considerato e della fig. 6.24.
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PISTONI /ELICA

Potenza all’albero I, =I,-c-0
Potenza disponibile [My=T-V=II, mp =Il,,-c-0-Mmp
Spinta disponibile T, =14/V

Potenza all’albero sempre costante con la velocita di volo e dipendente dalla potenza di targa e dalla
quota e dal grado di ammissione.

Potenza disponibile costante con V nell’ipotesi di considerare un’elica a passo variabile (o giri
costanti).

Consumo specifico

SFC =0.40 +0.50L
hp-h

p .

Consumo specifico costante con la quota e la velocita di volo e dipendente solo dal motore.

TURBOELICA/ELICA

Potenza all’albero I, =I1,,-0-¢0-Kv

Kv effetto ram Kv = 1.00 +0.0080 * (V/100)> [V in Km/h] fig. 6.24

Potenza disponibile [My=T-V=II, np=11,,-6-¢0-Kv-1p

Spinta disponibile T, =14/V

Potenza all’albero variabile con la velocita di volo e dipendente dalla potenza di targa e dalla quota
e dal grado di ammissione. Sempre accoppiato con elica a passo variabile(giri costanti), quindi np
costante con la velocita di volo.

NB : Per analisi di prestazioni di velocita non al calcolatore anziché assumere la legge per il Kv
data sopra, si puo semplicemente assumere un valore di potenza all’albero incrementata di :

+ 5% per V all’incirca di 250 Km/h

+ 7% per V all’incirca di 300 Km/h  (monomotori veloci)

+10% per V all’incirca di 350 Km/h

+13% per V all’incirca di 400 Km/h (velivoli bimotori tipo Cessna o Beechcraft KingAir)
+ 17% per V all’incirca di 450 Km/h

+20% per V all’incirca di 500 Km/h (velivoli tipo ATR 42)

Consumo specifico

SFC =0.60 + O.7OhL

p-h

Consumo specifico costante con la quota e la velocita di volo e dipendente solo dal motore.
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TURBOGETTO PURO

Max Thrust (decollo) T, =T, 0

Spinta disponibile (salita) T,=090-T,-c-¢
Spinta disponibile (crociera) T,=085-T,-c-¢
Potenza disponibile My =T,V

Spinta disponibile costante con la velocita (con il Mach) di volo.

Variazione con la quota data da c. Dipendenza dal grado di ammissione o.

Solo 1I’80% della spinta T, (spinta massima al decollo del motore) pud essere utilizzata in volo
(crociera o salita, cioé condizioni continuative).

Consumo specifico

SFCJ =1.00 + 2.00£
Ib-h

Consumo specifico costante con la quota e la velocita di volo e dipendente solo dal motore.
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TURBOFAN (alto BPR) — Modello Semplificato
Max Take-Off Thrust (decollo) (livello del mare e quote fino a 5000 ft)

T= KT (Voo ) ‘To (Ovviamente si suppone grado di ammissione massimo al decollo)

T =K, (V..) T, - \/E Decollo in quota (fino a 5000 ft) (‘a S/L ricade nella formula preced.)

1.0
~

0.9 =
° S~ T VOO
> 0.8 Tyo

]
0.7$
0 20 40 60 80 100 120 140

V.. m/s

Salita (MAX CLIMB) (¢ ¢ il grado di ammissione, 0 manetta)
(traOedl)

T=083-K:(V,)T,-¢ Quota S/L

T=083-K;(V,)T, o Jo In generale, per quote basse fino a 15,000 ft

T=075-0-T, ¢

Alte quote (oltre 20,000 ft) (costante con V)

Crociera (MAX CRUISE) (¢ & sempre il grado di ammissione, 0 manetta)

1=071-0-T,-¢ Alte quote (oltre 20,000 ft) (costante con V)

Potenza disponibile (salita e crociera) I, =T-V

La relazione approssimata fornisce ad alte quote una spinta disponibile costante con la velocita (con
il Mach) di volo e variazione con la quota data da . Dipendenza dal grado di ammissione ¢.

| fattori riduttivi tengono conto della percentuale massima di utilizzo per max climb e max cruise
rispetto al decollo (massima assoluta) e del fattore moltiplicativo del rapporto delle densita che
esprime meglio la variazione con la quota.

|
Consumo specifico SFCJ =0.50 = 0.70%

Consumo specifico costante con la quota e la velocita di volo e dipendente solo dal motore.
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In definitiva nel caso di propulsione ad elica abbiamo una potenza disponibile costante con la
velocita ed una spinta disponibile quindi dipendente dall’inverso di V. La dipendenza dalla quota
puo essere legata al rapporto delle densita .

Nel caso del motore a getto o turbofan, si ha invece una spinta disponibile costante con la velocita
(salita e crociera ad alte quote) ed una dipendenza dalla quota, sempre data da c. Tenere presente
quanto detto riguardo la impossibilita di sfruttare in volo tutta la spinta disponibile al decollo To.

Il tutto puo essere espresso dai grafici sotto.
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Esempio di motore da 620 hp all’albero. Motore Pratt&Whitney PT6A-27. (Potenza di targa, cioe

potenza al decollo, o anche massima a quota 0=620 hp). Rendimento dell’elica a passo variabile np
=0.80. Tener presente che Td=Pd/V fornisce Td in [N] se Pd € in [Watt] e V in [m/s].

800 —
1 b rendimento dell'elica 0.80
rr [0]

600 —
IT [h

[ p]7 I = oMp Pot disponibile a quota 0
400 —

Potenza disponibile a quota 5000 m (sigma=0.60)

200 —

0

\ \ \ \ \ \
0 100 200 300 400 500 600
V [Km/h]
3000 —
\ spinta disponibile a quota 0 : Td=Pd/V
2500 —| \ /
2000 — \
Td [Kg] \ spinta disponibile a 5000 m (sigma=0.60)
1500 — \\
I TN
1000 — \\ \
\ \
N N \
— ~ \
500 “~ ~
S —_
0
\ \ \ \ \ \
0 100 200 300 400 500 600

V [km/h]
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PROPULSIONE A GETTO (TURBOGETTO/TURBOFAN)

Motore turbofan JT9-D (Motore del velivolo MD-80). Spinta massima al decollo

8000 —

Td [Kd]

6000 —

4000 —

2000 —

To=8300 Kg

T, =8300 Kgf

Spinta disponibile in crociera (MAX CRUISE)

T=07l0T, ¢

Ad esempio a quota di 10.000 m (circa 33000 ft) la sigma vale 0.337 e quindi
la massima spinta utilizzabile per condizioni di crociera sarebbe:
T=0.71*0.337=0.24 To = 1986 Kgf

(cioé solo il 24 % della spinta di targa)

N\

T axcr 10000m = 1986 Kgf

8000 —

Pd [hp]

6000 —

4000 —

2000 —

200

400 600 800

1000

1200

Potenza disponibile in crociera (max cruise) a quota di 10.000 m (circa 33000 ft)

esempio aV =864 Km/h (240 m/s)
cioe Mach =0.80 (a 10000 m)

I1

d (maxCR,10000m)

4,675,838W =4676 KW = 6268 hp

=1986-9.81-240=

0 200

\ \ \
400 600 800
V [Km/h]

1000

1200

Attenzione che per ottenere la potenza, bisogna moltiplicare la spinta espressa in [N] (quindi

kgf *9.81) per la velocita in [m/s] ed essa viene espressa in unita del sistema internazionale e

cioé [Watt]. Poi si puo dividere per 1000 ed ottenere i [Kw] e ulteriormente dividere per 0.745

ed ottenere [hp].




