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PROPULSORE AERONAUTICO (o “motori a reazione”)
. In accordo con la legge di conservazione della quantita di moto, nei
P d(mv) sistemi propulsivi aeronautici la spinta risulta essere una forza di
dt reazione dovuta all'applicazione di una forza uguale e contraria
direttamente legata all’accelerazione del fluido propulsivo
| | I |
ad ELICA a GETTO (o esoreattore)
— o Il fluido propulsivo viene accelerato o Il fluido propulsivo, che |i attraversa
F=tiger (uw — Vo) mediante |'utilizzo di un organo F=mg (Req o VU) internamente, viene accelerato realizzando
aerodinamico chiamato elica una  trasformazione di  espansione
mediante l'ausilio di un ugello
| |
st gy e
=
MOTOELICA TURBOELICA TURBOGETTO TURBOVENTOLA STATOREATTORE

Lelica viene mossa da un
motore a combustione
interna alternativo (basato
sul ciclo Otto)

L'elica viene mossa da un
motore a combustione
interna basato sul ciclo a
turbina a gas

Prima tipologia di
propulsore aeronautico
nella storia a consentire il
volo a velocita supersonica

Meccanismo propulsivo
che cerca di combinare
I'alta spinta di un
turbogetto con I'elevata
efficienza dell’elica

Meccanismo propulsivo che
cerca diridurre la
complessita costruttiva del
turbogetto eliminando il
compressore (NON fornisce
spinta per velocita di volo
inferiori a Mach 2)
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omcesnens  TRASFORMAZIONE DELLA POTENZA ALL’INTERNO DI UN PROPULSORE & / D1 PADOVA

Storicamente, la prima (e fondamentalmente l'unica) fonte di energia primaria utilizzata in un motore
aeronautico per generare una spinta propulsiva e stata I'energia chimica ed in particolare, L ENERGIA
SVILUPPATA DALLE REAZIONI DI COMBUSTIONE che avvengono tra un combustibile (solitamente un
derivato del petrolio) e un comburente (I'ossigeno presente nell’aria)

La POTENZA DEL GETTO ¢ |a
potenza che il propulsore deve
essere in grado di cedere al

fluido propulsivo al fine di La POTENZA PROPULSIVA ¢ la potenza
garantire una determinata utilizzata per spingere il veicolo; in
potenza propulsiva condizioni di moto a velocita costante, essa

risulta essere pari al prodotto tra spinta e
velocita di volo

La POTENZA DISPONIBILE (available)

é lenergia disponibile nellunitadi Py P] 1
tempo relativa alla portata di #

combustibile trasportata a bordo Motore

P La POTENZA DISSIPATA ¢ |a potenza
d  spesaperaccelerare il getto ma non
utilizzata ai fini propulsivi (il fluido
propulsivo viene espulso con un
energia cinetica che prima non aveva)
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M o= pARAMETRI PRESTAZIONALI

(low by-pass ratio)

{high by- pass ratio)

e RENDIMENTO TERMICQO: misura dell’efficienza termodinamica del motore

Valutato al variare della
velocita di volo consente
di individuazione
I'intervallo di
funzionamento ottimale
che caratterizza ogni
tipologia di propulsore

P.

~ ]
Nth = 55—
" Py

e RENDIMENTO PROPULSIVO: misura dell’efficienza con la quale la potenza del getto -

viene trasformata in potenza propulsiva

PROPULSIVE EFFICIENCY per cent

=P =1+v

e RENDIMENTO GLOBALE: misura dell’efficienza con la quale la potenza disponibile viene ooomD A e, W W
trasformata in potenza propulsiva o

P
b
‘r] =
" Pw

BSFC EBSFC TSFC . .. ..
Propulsore Valutato in condizioni di
(eg /M)W | (kg /h) /KW | (eg/h)/N

volo statiche permette un

Motoelica 0.20 + 0.30 - - primo e importante
Turboelica _ 0.97 = 0.38 _ confronto delle prestazioni
* PROPULSIONE AD ELICA: |a prestazione di riferimento e la potenza meccanica Turbofan (M=0) - L oos s 0o che caratterizzano le

diverse tipologie di

sviluppata all’'albero del motore
propulsori

Turbogetto (M=0) — — 0.07+0.11
se turboelica _
BSFC (Brake Specific Fuel Consumption) —— > EBSFC Ramjet (M=2)

* PROPULSIONE A GETTO: |a prestazione di riferimento € la spinta sviluppata
TSFC (Trust Specific Fuel Consumption)

— 0.17+0.26
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J TURBOGETTO SEMPLICE

3 4 5=7 9
| 1 | i
L | o ' COMPONENTI
! |
L bl bbbl : * PRESA DINAMICA (1 —2):
A0 - "":_:-_:Z' - — ! .. . .
GEE A e ‘ M . Cor'npon'ente senza parti in movimento atto a convoglla.re
|.J@ L { ) | | il Ialr.|a all'interno del propulsore e ad abbassarne la velocita
| [ H H“[ - --'“*' all'ingresso del compressore

COMPRESSORE (2 — 3):

VISTA IN SEZIONE Turbomacchina operatrice caratterizzata da un ben
definito rapporto di compressione

COMBUSTORE (3 — 4):

Grandezze statiche coincidono con Componente che permette di energizzare il fluido
quelle totali in tutti i componenti

tranne che nell'ugello evolvente attraverso la cessione di energia termica a
pressione costante

RAPPRESENTAZIONE SCHEMATICA TURBINA (4 - 5):
/L Turbomacchina motrice la cui funzione e quella di fornire
4

Il fluido evolvente & aria con calore specifico
costante ¢p

Funzionamento a
punto fisso

. ') —{y— . .
! l/ﬁ‘ = 3 /3 =0 T‘N 2 la potenza necessaria a muovere il compressore
N
I~ 1  UGELLO ADATTATO (7 —9):
c T Componente senza parti in movimento utilizzato per
convertire I'entalpia in energia cinetica
L~ ~
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J" oiweesnens  TURBOGETTO SEMPLICE

COMPRESSIONE ADIABATICA
ISOENTROPICA (idealmente):

ESPANSIONE ADIABATICA ISOENTROPICA IN

TURBINA (idealmente):
ESPANSIONE ADIABATICA ISOENTROPICA p, = —F ST =T, + T; -T,
NELL'UGELLO (idealmente): NmtMme _77’Irgt77mc &+ )
Do = pg — ugello adattato Ty =T, —— ” :
1k, t

Kq
Ps = Pa(T4/T51)1Ka

ps\ ka
Tqg =T | —

Ty =Ts— 77n(T5 - Tg’)

U = \/2 Cp(Ts T Tg)
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cJ M :is====  TURBOGETTO SEMPLICE

SPINTA SPECIFICA
RENDIMENTO TERMICO
LB )
Nth = E
_ (1 + flug
- 2ms Hy
o ug
".,,';,D,,,;2.0,...3.0... _ZfHI; Yy,
B,
\
g,
] TR B; ) J
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Turbogetto
Semplice | H>Q in compr. | H;O in comb. | Post-Comb.
Spinta Relativa 1.00 1.25 1.30 1.50
TSEC Relativo 1.00 6.00 3.00 2.30

per cui & stato progettato

F=m,(1+ fu,

Per un propulsore aeronautico una caratteristica fondamentale € quella di
ossedere un’elevata FLESSIBILITA DI UTILIZZO in modo da garantire, in alcune
icolari del volo, un incremento della spinta rispetto ai valori di crociera

INIEZIONE DI LIQUIDI ...

la spinta propulsiva puo essere aumentata

agendo sulla PORTATA DI MASSA DI FLUIDO
ESPULSO, ad esempio mediante I'iniezione di una
portata addizionale di liquido refrigerante

direttamente all'interno del motore

... a monte del compressore

... in camera di combustione

_J

POSTCOMBUSTIONE

la spinta propulsiva puo essere aumentata
agendo sulla VELOCITA’ DI USCITA DEL FLUIDO
ESPULSO; sfruttando ad esempio, I'elevata
disponibilita di ossigeno contenuta nei gas di
scarico e possibile far avvenire una seconda
reazione di combustione senza dover limitarne la

temperatura finale
_J
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cJ" e (SENERAL ELECTRIC “J85 — GE — 217

COMBUSTIBILE P-4
POTERE CALORIFICO INFERIORE (MISURATO A 298,15[K]) | 43300000 [J/kel
PORTATA MASSIMA d'ARIA ASPIRATA 24 [ke/s]
RAPPORTO DI COMPRESIONE 8,3 -]
TEMPERATURA AMMISSIBILE in TURBINA 1250 K]
TEMPERATURA AMMISSIBILE all'UGELLO 2000 (*) K]
Nonostante il primo progetto di questa gamma di motori
. - p .p g. - % : 5 SPINTA PROPULSIVA POSTCOMBUSTORE "OFF" 16014 [N]
risalga agli inizi degli anni Cinquanta, il J85 della General MASSIMA
Electric & ancor’oggi il motore turbogetto con il piu alto POSTCOMBUSTORE"ON" | 22241 [N]
rapporto potenza/peso disponibile sul mercato; per tale POSTCOMBUSTORE "OFF" | 3,51E-05 | [ke/(Ns)]
motivo la United States Air Force prevede di mantenerlo in CONSUMO SPECIFICO
POSTCOMBUSTORE "ON" | 6,03E-05 | [kg/(Ns)]

servizio fino al 2040
(*): valore limite indicato da Rolls Royce Group plc

La versione “— 21" prevede un compressore a flusso assiale a 9 stadi mosso da 2
stadi di turbina e una camera di combustione di tipo anulare con 18 candele

10
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COMPONENTE

STAZIONE

PRESSIONE TEMPERATURA

LAVORO
SPECIFICO

RAPPORTO di
DILUIZIONE

PORTATA di
COMBUSTIBILE

VELOCITA' di
EFFLUSS0

[Pa]

[K]

[W/(kg/s)]

[

lkg/s]

[m/s]

COMPRESSORE

840957,50

579,56

-282820,41

COMBUSTORE

79053765

1250,00

1,59E-02

0,38

TURBINA

280318,52

961,57

29448190

POSTCOMBUSTORE

26349541

2000,00

2,556-02

0,61

UGELLO
(POSTCOMBUSTORE "OFF")

101325,00

723,83

591,28

UGELLO
{POSTCOMBUSTORE "ON")

101325,00

1531,65 /

—

970,25

SPINTA P[F,(\I?PULSIVA 16590 23280
ERRORE SULLA SPINTA 26 47
[%]
CONSUMO SPECIFICO
2,3E-05 4,3E-05
[keg/(N s)]
ERRORE SUL co[rzlﬁs]umo SPECIFICO 344 2292

—)
=)

OSSERVAZIONI

Bisogna  considerare  che, nella
trattazione analitica adottata, NON si
sono tenuti in considerazione gli
EFFETTI DI DEGRADAZIONE DELLE
PRESTAZIONI quali:

* Una sensibile riduzione del
rendimento pneumatico del
postcombustore causato da una
caduta di pressione piu significativa
rispetto a quella considerata nel
combustore

e Una riduzione del rendimento
adiabatico dell’ugello causato
dall’apertura dei petali

e Un leggero abbassamento  del
rendimento _di _combustione  del
postcombustore a causa dalle alte
temperature di funzionamento

11
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ARIA SECONDARIA (CIRCA '80% DELLA PORTATA TOTALE): in base allo scopo per cui

e utilizzata puo essere suddivisa in altri 3 contributi:
o ARIA INTERMEDIA (CIRCA IL 20% DELLA PORTATA TOTALE)
o ARIA DI RAFFREDDAMENTO (CIRCA IL 40% DELLA PORTATA TOTALE)
o ARIA DI DILUIZIONE (CIRCA IL 20% DELLA PORTATA TOTALE)

ARIA PRIMARIA (CIRCA IL 20%
DELLA PORTATA TOTALE): miscelata
con il combustibile in
proporzioni stechiometriche

rendendo possibile l'ignizione

2

8% 20%
80%
20% T

|

PRIMARY ZONE
- fe |

—
40%
COOLING

g i \_ﬁ

20%
DILUTION

DILUTION ZONE

AN

i
GENERATORE DI MOTI DI SWIRL \

INIETTORE DI COMBUSTIBILE

12
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CONFIGURAZIONE TUBOLARE

o MAIN FUEL MANIFOLD
MPRESSOR OUTLET ENGINE FIRESEAL

ELBOW FLANGE JOINT

CONFIGURAZIONE ANULARE

FLAME TUBE COMBUSTION TURBINE
OUTER CASING NOZZLE GUIDE
~ VANES

S VANTAGGI: buona
N miscelazione, robustezza )
meccanica e facile - VANTAGGI: dimensioni

manutenzione / ) e Nk compatte e basse perdite
SVANTAGGI: elevate T | ' di carico

perdite di carico e SVANTAGGI: miscelazione
necessita di utilizzare non ottimale e

elementi di manutenzione complessa
\_ interconnessione ) e costosa

N
A N p
/ I\ J
FUEL MANIFOLD
TURBINE CASING MOUNTING
CONFIGURAZIONE MISTA e
1 IOUNTING FLANGE AlR HOLES

QUTER AIR CASING

COMBUSTION INNER
CASING

FUEL SPRAY NOZZLE

PRIMARY ¥
AIR SCOOP J

PRIMARY FUEL MANIFOLD INTERCONNECTOR

TURBINE
MOUNTING FLANGE

DILUTION AIR HOLES

S Ry
3

~N

Con tale configurazione si
cerca di combinare la
compattezza dei
combustori anulari con le
migliori prestazioni dei
tubolari

PRIMARY AIR SCQOQP
IGNITER PLUG

DIFFUSER CASE

13
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Agenda 2030 per uno sviluppo sostenibile
Sottoscritta nel 2015 dai 193 paesi membri delle Nazioni Unite (O.N.U.), ha tra gli
obiettivi quello di raggiungere la neutralita climatica globale entro il 2050
RefuelEU
4% 12 %
legge approvata nel 2023 dal Parlamento europeo che obblighera a
partire dal 2025 a garantire che una percentuale del mix di carburanti
o - . W — per |'aviazione sia ottenuta da fonti rinnovabili
. . « o . . il 2
Carburanti sintetici Bio — carburanti ldrogeno “verde
Prodotti per elettro — sintesi Prodotti a partire da residui agricoli o Ottenuto per elettrolisi dell’acqua
dell'idrogeno con il carbonio ottenuto forestali, alghe, grassi animali e rifiuti utilizzando energia da fonti rinnovabili
catturando I'anidride carbonica presente organici o plastici

nell’atmosfera
14
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