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- Turbojet
- Ramyjet

- Turboramjet

. . Ram-Based Cycle >
Motivazioni:
> Volo ipersonico Turbine-Based Cycle
» Ricognizione NN N n L S D

: : : 0.0 1.0 2.0 3.0 4.0 5.0 6.0
» Ricerche aerodinamiche ad alto Mach M
Spettro di funzionamento dei vari tipi di propulsori in funzione del Mach di volo
1]

» Combinazione ottimale dei vari sistemi ad ogni
regime di volo
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Sezione di un turbojet con
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Ciclo termodinamico di un
turbojet senza post-bruciatore
funzionante
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Junkers Jumo 004 B4: turbojet del primo jet operativo della storia
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Ciclo termodinamico di un
turbojet con post-bruciatore
funzionante
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Sezione di un ramjet
1] Supersonic Subsonic

Ccompression compression  Fuel inlet Combustion .

Expanition »

{: Exhaust jet

e -

Diffuser \‘ Combustion chamber MNozzel ‘
i~
Leduc 021 in volo: aereo sospinto da un ramjet
[10]
Ciclo termodinamico di un ramjet @
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[ AIR FLOW IN ENGINE VISUALIZED ]

VARIABLE INTAKE INTAKE GUIDE VAMNES VARIABLE NOZZLE
(large area) {nﬂen} {large area)

MACH 0-3

TURBOJET MODE

LOW MACHNUMBER
W TOMPLRATR

VARIABLE INTAKE INTAKE GUIDE VANES VARIABLE NOZZLE
(small area) {shut) {small area)
Fd

— AIR BYPASSES TURBDJET

HIGH MACH NUMEBER

MACH 3-5
Configurazione wraparound nei due diversi regimi RAMJET MODE
(1]

Esempio di transizione nel motore « Chimera» della startup

Hermeus
[11]
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Configurazione over-under in sezione «meridianay
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Concept del velivolo SR-72
[12]

Presa d’aria della configurazione over-under operante nei vari regimi:

a) Basse velocita: funzionante in turbojet puro;

b) Transizione: funzionante in dual mode;

¢) Alte velocita: funzionante come ramjet puro .
(1]
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________ Turbojet AB Off
Turbojet AB On
T R — RamdJet Operation

06AB
et ._.ﬂﬂ‘}

Diagramma termodinamico del turboramjet

In dettaglio: AB= «afterburnery
1]

LOW MACH NUMBER HIGH MACH NUMBER

Trasformazioni nella configurazione wraparound in modalita turbojet Trasformazioni nella configurazione wraparound in modalita ramjet
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8000
6000
srnnesee Rmkﬂt
lsp wins - RBCC
S TBCC Grafico raffigurante I'impulso specifico al variare del Mach di volo;

parametrico nel tipo di carburante.
4000
In dettaglio:
TBCC=Turbine Based Combined Cycle
RBCC=Ram Based Combined Cycle
1]
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Nato negli anni ‘50 in seguito ad alcuni abbattimenti
degli aerei spia U-2; ’A12 divenuto poi SR-71 doveva
eludere le difese SAM sovietiche e scattare foto a siti
sensibili.

Il turboramjet non era una tecnologia del tutto nuova:
un altro progetto fu il francese Nord 1500 Griffon II.

Nord 1500 Griffon 11
sospinto da turboramjet
5]

A-12 Oxcart (monoposto e piu «modestoy rispetto [’SR-71)
3]

SR-71 Blackbird visto dall alto 9
[4]
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Il motore P&W JT111D-20 (J58), testato in galleria del vento fino a Mach 3.5, era progettato per
volare a Mach 3.2+ a 86’000+ piedi (circa 26,2 km) con la spinta ripartita nel sistema propulsivo
come segue: 54% dal diffusore, 17% dal motore (rotante tra 1 4000 ed 1 7400 rpm) e 29%
dall’ugello. [6]

Il carburante usato era il JP-7 (alta temperatura di accensione e bassa pressione di vapore) e per
I’accensione necessitava di iniezioni di trietilborano (TEB). Si stima che a progetto il consumo si
aggirasse attorno ai 16000-20000 litri all’ora. [4]

& APk e . *

. . SR-71 con l'uso dei post-bruciatori. 1l colore bluastro/verdastro e dovuto al TEB
Mach Number 2.0 for 15 min (J75 only) 3+ (Continuous) [4]

Corrected Airflow Turndown Ratio

(Cruise / Maximum) 90% 60%

Altitude 55,000 ft 80,000+ ft
Compressor Inlet Temperature -40°F to 250°F (J75 only) -40°F to 800°F
Combustor Exit Temperature qugi Egaoli*.et?nft?ous) 2,000°F (Continuous)
Maximum Fuel Inlet Temperature 110 - 130°F 350°F

Maximum Lubricant Inlet Temperature 250°F 550°F

Thrust / Weight Ratio 4.0 a2

Military Operation < 30 min Continuous

Tabella comparativa dei requisiti del motore J58 con il preesistente J57 e J75
[6]

Ripartizione della spinta
nei vari regimi di volo
suddivisa in ogni parte

del propulsore
[6]
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I1 sistema propulsivo (composto dal diffusore, il sistema di controllo del flusso, il turbojet con postbruciatore e 1’ugello «integrato» alla gondola) operava a
temperature mai viste prima: ’aria entrante la camera di combustione era attorno ai 760°C (1400°F), la TIT era circa 1095°C (2000°F) e nel post-bruciatore si
toccavano 1760°C (3200°F).

Il cuore del motore era un puro turbojet single-spool composto da un compressore assiale a 9 stadi con 7, = 8,8 (posto a seguito delle IGV) a cui seguivano
gli otto tubi di fiamma in conformazione tubo-anulare antecedenti alla turbina a doppio stadio ove furono sperimentate per la prima volta le palette
monocristalline. I1 tutto seguito dal postbruciatore e da un ugello convergente-divergente a geometria variabile.

B 2000 °F

FD 2543

Temperatura nei vari componenti del motore

[6]
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Il sistema propulsivo funzionava come puro turbojet dotato di postbruciatore dal decollo fino a Mach 2; dopodiché per raggiungere la velocita di progetto 6
condotti spillavano parte della portata a valle del 4° stadio del compressore e bypassando la camera di combustione veniva iniettata nel postbruciatore. Pertanto

il funzionamento passa da un turbojet puro ad un turboramjet 7] funzionante in dual mode. Con la particolarita che 1’aria nel caso veniva compressa non

soltanto dalla presa dinamica ma anche dai primi 4 stadi del compressore.

La presa d’aria a geometria variabile era I’unica soluzione per garantire un regolare flusso a Mach 0.4 al compressore in TUTTI i regimi di volo. Nel dettaglio
traslavano le spine coniche disposte su ciascun motore per garantire la formazione di onde d’urto ottimali ad ogni velocita con una corsa fino a 26 pollici

(660,4 mm).

In risalto 3 dei 6 tubi di spillaggio per il fluido al quarto stadio del compressore
[4]

N T —
NN ~<
(b) the spike translation at different Mach
numbers| 169

Tangenza delle onde d’urto oblique sul cono d’ingresso in funzione
del Mach e della sua traslazione
[4]
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Oltre al cono traslante il diffusore era dotato di un complesso sistema di prese d’aria e sfiati che per
ogni velocita convogliava opportunamente 1’aria in base alle esigenze.

Nel decollo e a basse velocita fino a Mach 0.5, lontano dalle velocita di progetto, per aumentare la
portata d’aria le valvole dette di centerbody bleed lavoravano in sinergia con le porosita della spina
conica aspirando aria dall’esterno; mentre per raffreddare le pareti del motore venivano aperte delle
suck-in doors a meta della sezione longitudinale e delle aperture terziarie a valle del motore

anteposte all’ugello.
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Dettaglio delle porosita presenti nella
spina conica

[4]

Buppart Srut F S:piha Bleed Exit Louvers
%/i Locations)

View Looking AFT Suippart Sirut —\

Spike Blenod Exil Louver

Speke Bleed (Slotted Surface)

Side View

Vista meridiana e frontale del diffusore funzionante

a Mach maggiore di 0.5
[6]

CENTREBODY BLEED
»

SUCK-IN DOORS QPEN

[ 1 MACH 0.0 1l
iy
—== - e e —
=
\_FWD. BYPASS
TERTIARY DOORS OPEN
DOORS OPEM :;’o:‘s"’:&fs o EJECTOR FLAPS CLOSED

CENTREBODY BLEED

SHOCK TRAP BLEED OVERBOARD SUCK-IN DDORS CLOSED

SUPPLIES ENGINE
COOLING AIR
—

SPIKE FORWARD
TERTIARY DOORS OPEN

DOORS CLOSED EJECTOR FLAPS CLOSED

SHOCK TRAP BLEED
SUPPLIES ENGINE
COOLING AIR

CENTREBODY BLEED

OVEREOARD SUCK-IN DOORS CLOSED

TERTIARY DOORS CLOSED
EJECTOR FLAPS OPENING

E
—i_..

TERTIARY DOORS CLOSED
EJECTOR FLAPS OPENING

é\ FWD, BYPASS DOORS
OPEN AS REQUIRED TO AFT BYPASS
POSITION INLET SHOCK
SHOCK TRAP BLEED DODRS CLOSED
SUPPLIES ENGINE
COOLING AIR

CENTREBODY BLEED
OVERBOARD
s

SUCK=IN DOORS CLOSED

SPIKE RETRACTING ca FWD. BY DOORS

OPEN AS REQUIRED TO
POSITION INLET SHOCK

AFT BYPASS DOORS
SCHEDULED OPEN
SHOCK TRAP BLEED
SUPPLIES ENGINE
COOLING AIR

CENTREBODY BLEED
OVERBOARD

SUCK-IN DOORS CLOSED

FE N

SPIKE REI'

FWD. BYPASS DOORS CLOSED,
WILL OPEN AS REQUIRED
TO POSITION INLET SHOCK

Rappresentazione dei flussi nel motore al variare della velocita 13
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TERTIARY DOORS CLOSED
EJECTOR FLAPS OPEN
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Ad alte velocita parte del flusso in ingresso veniva spillata ed evacuata attraverso le porosita per ridurre lo strato limite crescente lungo il cono; invece per il
raffreddamento del motore si aprivano delle ulteriori valvole (di cowl bleed) che convogliavano alle pareti una parte di flusso decelerato tramite delle shock-trap e

gli sfiati di forward bypass si aprivano per far defluire la portata in eccesso all’esterno. Alla velocita di crociera il diffusore aveva un rapporto di compressione
pari a 40 e catturava 100°000 ft3/s (circa 2832 m3/s) d’aria.

L’ugello invece, per garantire valori efficaci di spinta per ogni velocita di volo, era a geometria variabile: tramite un meccanismo idraulico 10 «petali» venivano
opportunamente aperti da Mach 1.2 trasformando il condotto in convergente-divergente portando la velocita d’uscita da Mach 0.4 a 3+ alla velocita di crociera.

Shock Trap Tubes

Bypass Exil Louvers (6 Locations) Shock Trap Flow

Hodary Flush Sliding Doors Shack Trap Tubes

Eypass Exf Louvers

Foreard Bypass Flow
E/

SECTION A-4

View

Foraend Bypess Doors

Forward bypass Cowl bleed alle alte velocita con shock-trap Foto della spina conica nel suo complesso
[6] [6] 4]
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