MOTORI A DOPPIO FLUSSO (cenni)

Il primo aeroplano di linea propulso da turboreattori è stato il De Havilland  “Comet” con 4 De Havilland  “Ghost”: anche se l’esperimento fini con il fallire (non per colpa del propulsore) esso aprì la strada ad un nuovo campo di applicazione del turboreattore e, sul finire degli anni ’50, i Boeing 707 e i Douglas DC 8 tolsero definitivamente al motore alternativo di grande potenza il suo ultimo regno: quello dei grandi aerei di linea, sino ad allora minacciato, ma solo in parte intaccato, dal turboelica.

I primi grandi aerei civili usavano turboreattori di tipo derivato da quelli messi a punto per le applicazioni militari ma, anche in quei tempi di petrolio a bassissimo prezzo, era chiaro che i loro consumi specifici potevano essere convenientemente diminuiti, tanto che il propulsore era destinato a funzionare essenzialmente ad alte velocità di volo subsoniche, senza alcuna velleità supersonica.

La risposta iniziale al problema venne, paradossalmente, da un propulsore militare, il Rolls-Royce “Conway”, che era stato messo a punto per i bombardieri tipo “V” della R.A.F. rispolverando una vecchia idea: quella del turboreattore a due flussi in cui parte dell’aria compressa dal compressore a bassa pressione (assiale a 7 stadi nel “Conway”) viene “bypassata” attorno al compressore alta pressione (assiale a 9 stadi nel “Conway”), le camere di combustione e le turbine per riunirsi ai gas caldi a valle di queste e a monte dell’ugello; è così possibile aumentare il rendimento propulsivo alle minori velocità (subsoniche) di volo grazie alla minore velocità di efflusso pur conservando la spinta grazie alla maggiore portata d’aria complessiva che attraversa il propulsore.

Il “Conway” aveva un “rapporto di bypass” (BPR, rapporto tra la portata d’aria “bypassata” e quella che giunge in camera di combustione) intorno a 0.35 e un consumo specifico dell’ordine di 70 Kg/kNh in condizioni di decollo e di 83,8 Kg/kNh in condizioni di crociera, contro rispettivamente 81,5 Kg/kNh  e  93 Kg/kNh dei migliori turboreattori civili allora a disposizione: un sensibile miglioramento, anche dovuto all’adozione di palettature raffreddate ad aria per la turbina alta pressione.

Trasformato in civile il “Conway” vide il suo BPR portato poi sino a 0.6, con conseguente ulteriore riduzione del consumo specifico, e la sua spinta al decollo portata dagli iniziali 76 kN a 98 kN.

Il turboreattore “a by-pass” sembrò una risposta valida per molte esigenze: consentiva un basso consumo specifico per la crociera subsonica, permetteva nelle applicazioni militari l’adozione di un postcombustore in grado di dare incrementi di spinta ancora maggiori che nel turboreattore semplice poiché la portata di aria disponibile a valle della turbina era maggiore (nei turboreattori

“a by-pass” moderni la spinta con postcombustione è circa doppia che nel funzionamento normale); il rapporto spinta/area frontale, anche se peggiore di un turboreattore semplice, consentiva l’applicazione a velivoli supersonici; la sua architettura si prestava bene all’adozione di un compressore a due corpi.

Si costruirono così, dopo il”Conway”, diverse famiglie di turboreattori “a by-pass”: i Rolls-Royce “Spey” ed i Pratt ( Whitney  JT-8D  da 44,5(60 kN di spinta destinati ai velivoli civili di linea della “seconda generazione”, per tratte medio-brevi (“Trident”, Boeing 727, Boeing 737, Douglas DC 9) che rapidamente rimpiazzarono i “Caravelle” muniti di turboreattori “Avon” (lo “Spey” ebbe, ed ha tuttora come nell’Aeritalia-Embraer AM-X, anche applicazioni a velivoli militari subsonici) e poi la serie dei Pratt ( Whitney TF 30 (per i supersonici F111 e F14) e F100 (fig.2) (per caccia F15 e F16), General Electric F101 (per bombardieri supersonici B1) e F404 (per caccia F18) SNECMA M53 e  M88.

I tipi progettati per usi militari sono sempre dotati di postcombustore, hanno BPR=0.35(0.9 (i valori minori sono usati nei tipi ottimizzati per le alte velocità ad alta quota, i maggiori quando si richiede un ridotto consumo specifico a bassa quota e velocità subsonica o moderatamente subsoniche), rapporti di compressione totali=23(27 nei modelli più moderni, compressori a due corpi (talvolta con predistributori e statori dei primi stadi del corpo ad alta pressione a calettamento variabile), consumi specifici dell’ordine di 70Kg/kNh al regime di decollo (che però salgono a oltre 250 Kg/kNh con postbruciatore al massimo), rapporti spinta/massa dell’ordine di 42(48N/kg che però salgono a 78(80N/Kg con il postbruciatore in funzione.

Il turboreattore “a by-pass” è così divenuto il principale propulsore militare moderno: un ottimo esempio è il Turbo-Union RB.199 (fig. 1) installato sul velivolo europeo Panavia “Tornado” e costruito con la collaborazione di Rolls-Roice, FIAT Aviazione e MTU, in cui è stata adottata addirittura una architettura di compressore a tre corpi indipendenti (eliminando così la necessità di palettature a calettamento variabile).

Accanto a questi grossi propulsori si sono affiancati turboreattori “a by-pass” di media spinta come il Rolls-Roice Turbomeca “Adour” (da 37,4kN con postbruciatore, BPR=0.75(0.8) e il Garrett ATF3 da 22,5 kN che, oltre che per la particolare architettura a tre alberi in cui la turbina di bassa pressione comanda il compressore a media pressione e quella a media pressione comanda il compressore monostadio di bassa pressione, si caratterizza per l’elevato valore del rapporto di “by-pass” (BPR=2.8) con conseguente riduzione del consumo specifico a (50Kg/kNh.

Nel turboreattore “a by-pass” esistono però limitazioni all’aumentare del BPR perché la pressione di mandata della portata “by-passata” deve ovviamente essere sempre lievemente superiore a quella di scarico della turbina: per svincolarsi da tale legame e quindi aumentare il BPR ai valori ottimali per raggiungere i minimi consumi specifici in crociera subsonica è necessario rendere indipendenti le due portate d’aria: quella “fredda” a bassa pressione, che si espande in un proprio ugello e quella che, ulteriormente compressa e inviata in camera di combustione, si espande poi attraverso la turbina fornendo la potenza per l'azionamento dei compressori e infine completa la sua espansione attraverso un ugello “caldo”.

Si perde così la possibilità di utilizzare un postcombustore, ma ciò ha poca importanza trattandosi di propulsori ottimizzati per la crociera subsonica.

Il propulsore assume così l’aspetto tipico di un “turboventola” vero e proprio in cui il primo stadio di compressore, che è attraversato da una portata d’aria che può essere 5(9 volte superiore a quella che attraversa il generatore di gas, ha dimensioni ragguardevoli.

I primi turboventola (con BPR=1.6(2) vennero però realizzati dalla General Electric con una architettura diversa, disponendo all’uscita della turbina di un turboreattore semplice un gruppo rotante costituito internamente dalle palettature di uno stadio di turbina a bassa pressione e esternamente dalle palettature del compressore per la corrente “fredda”.

Tale soluzione, adottata negli anni ’60 per i turboventola CJ-805-23 (derivato dal turboreattore

CJ-805, a sua volta versione civile del J79) e CF700/TF37 (derivato dal J85), se offriva il vantaggio di utilizzare quasi senza modifiche turboreattori esistenti e di minimizzare l’inerzia (e la massa) della parte rotante “fredda”, presentava però grossi problemi di tenuta tra corrente “fredda” e “calda” e risultava più sensibile al danneggiamento ad opera di corpi estranei; essa non è quindi stata ripetuta in tempi recenti.

Si è invece generalizzata la soluzione consistente nell’anteporre il compressore “freddo” al generatore di gas, derivando a valle di esso la portata d’aria da comprimere ulteriormente per inviare in camera di combustione, e azionando con una apposita turbina a bassa pressione posta a valle di quelle azionanti il compressore (o i compressori) della parte ad alta pressione.

Tale soluzione ha richiesto la soluzione di non facili problemi di aerodinamica: il compressore “freddo” è oggi per lo più monostadio ma deve fornire rapporti di compressione=1.5(1.7 il che richiede palettature transoniche, con velocità periferiche dell’ordine di 450 m/s, Ma(1,5 alla punta, pur mantenendo rendimenti dell’ordine di 0.86(0.88 e accettando una corrente d’aria che risente di tutte le distorsioni provocate dalla presa d’aria.

Gravi sono anche stati i problemi meccanici relativi alla costruzione delle lunghe pale di tali compressori, oggi per lo più di titanio con collegamenti mutui intermedi per diminuire la lunghezza libera di inflessione, nonché quelli relativi al suo comando.

Infatti il compressore “freddo”, dato il suo grande diametro, ruota a velocità angolare relativamente bassa il che richiede un aumento del numero degli stadi di turbina necessari per il suo funzionamento (oggi le turbine a bassa pressione del turboventola possono avere da 4 a 6 stadi ); per di più il successivo compressore alta pressione deve fornire un rapporto di compressione considerevole (oggi dell’ordine di 20) per raggiungere quei rapporti di compressione totale elevati che sono necessari per assicurare il minimo consumo specifico.

Ciò ha comportato l’adozione di tre architetture tipiche del propulsore:

· Compressore “freddo” su un albero, compressore di alta pressione su un albero indipendente (ciò che ne limita il numero degli stadi e quindi il rapporto di compressione ottenibile);

· Compressore “freddo” seguito da un certo numero di stadi di compressione su un albero, restanti stadi del compressore alta pressione su un albero indipendente: gli stadi sull’albero a bassa velocità sono però sfruttati poco efficacemente;

· Tre alberi: compressore “freddo” su un proprio albero seguito da un compressore alta pressione a due corpi indipendenti: è la soluzione meccanicamente più complessa ma anche quella che consente di ridurre al minimo il numero di stadi di turbina e compressore necessari e di non ricorrere a palettature a calettamento variabile nel compressore alta pressione.

Il primo turboventola con compressore “freddo” anteriore ad entrare in servizio sui Boeing B52, 707, 720 e sui Douglas DC8 fu il Pratt ( Whitney JT3D/TF33, derivato dal turboreattore J57 togliendo i tre primi stadi del primo corpo di compressore e sostituendoli con due stadi di compressore “freddo” (rapporto di compressore=2) e aggiungendo un quarto stadio alla turbina bassa pressione.

Seguirono i General Electric TF 34 (BPR=6) e TF 39 (BPR=8) e, negli anni 70, i grossi turboventola destinati ai suoi aerei civili “wide-body”:  General Electric CF 6, Pratt ( Whitney JT-9D, Rolls-Royce RB.211 con BPR=4.5(5, spinte da 180 a 250 kN (si tratta infatti di “famiglie” di propulsori le cui caratteristiche possono essere variate anche abbastanza sostanzialmente da un modello all’altro), consumi specifici al decollo dell’ordine di 35 Kg/kNh e di 60 Kg/kNh in condizioni di crociera, rapporti di compressione totali =24(29, temperature di ingresso in turbina (ovviamente con palettature dei primi stadi raffreddate ad aria) da 1500 a 1660 K.

Questi turboventola hanno monopolizzato il settore degli aerei “wide-body” (Boeing 747, Douglas DC 10, Airbus A 300); attualmente sono comparsi sul mercato propulsori analoghi, ma con spinte minori (della famiglia di 100(160kN di spinta) come il Pratt ( Whitney JT 10 D (fig. 3) (o PW20371) cui comparteciparono FIAT Aviazione e MTU, il General Electric- SNECMA CFM 56, il Rolls-Royce/consorzio di industrie giapponesi MJ 500, destinati a sostituire i turboreattori civili “a by-pass” sugli aerei di medie dimensioni (sino a 200 posti) e caratterizzati da valori di BPR=5(6 (il costo del carburante e l’inquinamento impongono una attenta ricerca del minimo consumo specifico mentre le velocità di crociera sono lievemente diminuite rispetto agli anni ’70).

L’impiego generalizzato del turboreattore, prima semplice, poi “a by-pass”, poi come turboventola, sugli aerei di linea ha imposto la necessità di affrontare tutta una serie di problemi.

Primo in ordine di tempo fu quello di ottenere dal propulsore un effetto frenante durante l’atterraggio, non essendo possibile ricorrere a paracadute–freno come sui velivoli militari: la soluzione venne trovata adottando degli “inversori di spinta” che deviano lateralmente il getto o disponendo un ostacolo a valle dell’ugello, ad una distanza dal suo sbocco, ovvero bloccando l’uscita normale dell’ugello e aprendo contemporaneamente una serie di uscite radiali munite di alette deflettrici. 

I primi inversori di spinta furono messi a punto dalla SNECMA all’inizio degli anni ’50 e si diffusero rapidamente anche nelle applicazioni militari; nei moderni turboventola l’inversione di spinta è fatta o solo sul getto “freddo” o sia su questo sia sullo scarico del generatore di gas, anche se ciò comporta un aumento del 10% nella massa del propulsore (e del 7(8% nel suo prezzo).

Un secondo problema fu quello del rumore: non appena apparvero i primi aerei civili con turboreattore vi fu una lavata di scudi contro il rumore degli aviogetti (che impediva di costruire sui terreni prossimi agli aeroporti, resi appunto molto appetibili dalla grande diffusione dei trasporti aerei); per ridurre tale rumore, soprattutto in fase di decollo, vennero imposte limitazioni alle traiettorie di involo degli aerei, severamente penalizzanti sia dal punto di vista del carico utile sia da quello della sicurezza di volo.

Per i turboreattori, in cui la principale sorgente di rumore era dovuta al getto ad alta velocità, fu necessario ricorrere a ugelli di forma polilobata, in modo da suddividere il getto unico in getti di minori dimensioni accelerandone il miscelamento con l’aria circostante.

L’introduzione dei turboreattori “a by-pass” e dei turboventola rese superfluo l’uso di tali silenziatori di scarico ma in compenso richiese la riduzione delle altre fonti di rumore, ora principalmente dovuto alla palettatura del compressore “freddo”.

I moderni propulsori adottano quindi rivestimenti fonoassorbenti sulle pareti del condotto “freddo”, hanno abolito le palettature fisse del predistributore avanti a quella rotante della “ventola” e hanno distanziato il più possibile le palettature fisse postraddrizzatrici a valle di essa. Con tali accorgimenti è stato possibile, ad esempio, ridurre livelli acustici dell’aeroporto di Londra dai 110PNdB del 1950 agli attuali 95PNdB (nonostante l’aumento delle dimensioni dei velivoli e quindi della spinta dei propulsori) accettando il fatto che un moderno turboreattore civile deve essere progettato tenendo egualmente conto sia delle esigenze del risparmio di combustibile sia quelle delle riduzione della rumorosità al decollo.

Anche il terzo problema che dovette essere affrontato fu di natura ecologica: inizialmente si tratto di ridurre la fumosità tipica al decollo, poi di abbattere le emissioni inquinanti. Mentre la riduzione delle emissioni di ossido di carbonio, idrocarburi incombusti e particelle carboniose si è dimostrata possibile, sia pure a prezzo di una riprogettazione completa delle camere di combustione, quella degli ossidi di azoto si sta rivelando molto più difficile.

Infine il quarto problema fu quello della manutenzione dei propulsori; anche se essi ormai raggiungevano vite tra le revisioni (nei tipi civili) dell’ordine di 1000 ore, impensabili con i motori alternativi, il costo derivante dall’immobilizzo di un “wide-body” per la revisione di un motore non era accettabile: il propulsore resta in servizio finché appositi sensori (di temperatura, vibrazione, deformazione) non segnalano qualche inconveniente; a questo punto la riparazione risulta facilitata dal fatto che ormai tutti i moderni propulsori sono progettati modularmente e quindi è sufficiente sostituire il “modulo” sospetto con un minimo di operazioni. 

Alcuni dei problemi progettuali dei moderni turboventola potrebbero essere risolti interponendo tra la turbina di comando e la ventola del getto freddo un riduttore in modo da adeguare le velocità di rotazione.

Tale soluzione è già stata realizzata su turboventola di relativamente piccola spinta: Turbomeca “Aubisque” e “Astafan”, AVCO-Lycoming ALF 502, Garrett TFE-731: la sua estensione a propulsori di maggiori dimensioni richiede però la soluzione dei problemi relativi alla costruzione di riduttori a ingranaggi in grado di trasmettere elevatissime potenze, leggeri e affidabili.

Lo stesso dicasi per l’uso di ventole con pale a calettamento variabile che risolverebbe, oltre a molti problemi di regolazione, anche quello di inversione della spinta: anch’essa, realizzata sull’Astafan, non ha potuto sinora essere estesa a propulsori di maggiori dimensioni data la complessità e il peso dei sistemi meccanici necessari.

Il turboventola con riduttore e pale del compressore freddo a calettamento variabile tende così ad evolvere verso un turboelica in cui l’elica è stata intubata per rendere l’efficienza meno sensibile alla velocità di volo; mentre il turboelica tende ad evolvere verso un turboventola il cui compressore freddo non è munito di carcassa esterna per consentire il più alto valore possibile di BPR.

Oggigiorno il turboreattore semplice sembra ormai superato e relegato nei nuovi progetti a poche applicazioni, mentre il turboelica viene considerato per quelle applicazioni che si ritenevano un tempo riservate ai turboventola di dimensioni medio/piccole.

[image: image1.png]“a by-pass” con postcombustore Turbo-Union RB.199 Mk. 101, 1974. Compressore: assiale a 3 corpi: 3 stadi/3 stadi/6 stadi;
= 1,05 a 12000/14000 /19000 giri/min. Combustore: anulare. Turbina: assiale: monosta-
consumo specifico corrispondente 224 /62 kg /kNh; massa a secco 900 kg

Fig. 92 - Spaccato del turboreattore
rapporto di compressione totale 23,5, portata di aria totale 72 kg /s, BPR
dio /monostadio / bistadio. Spinta max. statica 71 /35,5 kN (con /senza postcombustione),
{senza inversore di spinta); diametro max. 870 mm. (Foto FIAT Aviazione)
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Fig. 91 - Sezione longitudinale schematica del turboreattore “a by pass” con postcombustore Pratt & Whitney F 100-PW-100, 1970. Compressore: assiale a 2 corpc
3 stadi/ 10 stadi; rapporto di compressione totale 25, portata d"aria totale 104 kg/s, BPR = 0,7 a 10400 /13450 giri/min. Combustore: anulare. Turbina: assiale, 2
stadi/2 stadi. Spinta max, statica 111,2/66,7 kN (con/senza postcombustione), consumo specifico corrispondente 245 /69 kg /kNh; massa a secco 1371 kg; diame-
tro max. 1180 mm.
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Longitudinal cross-section through Pratt & Whitney JT10D-232, to be rated at 1423 kN (32,000 Ib st)

Fig. 94 - Sezione longitudinale schematica del turboventola Pratt & Whitney JT10D-232 (PW 2037}, 1982. Compressore: assiale a due corpi: ventola monostadio + 3

o 4 stadi/12 stadi; rapporto di compressione totale 27 - 33, BPR = 5 = 6. Combustore: anulare. Turbina: assiale: 2 stadi/4 o 5 stadi. Spinta max. statica 142,3 kN;
massa a secco 2359 + 2676 kg.




Turboreattori a doppio flusso

Alle velocità ordinarie dei grandi aerei civili di linea (intorno ai 900 km/h) il rendimento globale di un turbogetto è in genere piuttosto modesto, a causa soprattutto, come è noto, del basso valore del rendimento propulsivo.

D’altra parte ridurre la velocità del getto con un abbassamento della temperatura massima T3 comporta una diminuzione del lavoro utile e del rendimento termico del motore.

Un decisivo contributo alla soluzione di questo importante problema dei grandi aerei da trasporto civile è stato prodotto dallo sviluppo dei turboreattori a doppio flusso (TRDF).

In essi, la portata di aria proveniente dalla presa, dopo una prima compressione, viene suddivisa in due flussi: primario, che viene ulteriormente compresso seguendo poi l’intero ciclo termodinamico nel motore; e secondario, il quale by-passato dopo uno o più stadi di compressione, può, secondo le due soluzioni in pratica realizzabili, o miscelarsi col flusso primario a valle della turbina (fig. 4 in basso), oppure espandersi direttamente in un separato ugello di scarico (fig. 5).
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Fig.5
Si hanno così le due versioni di turboreattori, cosiddetti a flussi miscelati e a flussi separati.

È evidente che in entrambi i casi la portata che attraversa la turbina e l’intero motore è inferiore, più o meno sensibilmente a seconda dei casi, a quella compressa prima del by-pass.

Indicando con mp e ms le portate, rispettivamente, dei flussi primario e secondario, si usa definire come rapporto di by-pass (o rapporto di diluizione) la frazione
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I motori a doppio flusso con riferimento al rapporto di diluizione possono essere ad alto rapporto di diluizione (oggigiorno intorno a valori di X=5(6) o a basso rapporto di diluizione (con valori di X compresi tra 0.4(1.5 anche se in genere non si supera il valore 1).

I motori ad alto rapporto di diluizione sono anche detti turbofan e sono a flussi separati; mentre quelli a basso rapporto di diluizione sono detti turboreattori a by-pass.

I propulsori con BPR intermedi non sono più in uso (vedi cenni storici).

Nei motori a doppio flusso si è conseguito un abbassamento dei consumi  migliorando notevolmente il rendimento propulsivo. Infatti il flusso secondario possiede una velocità di eiezione Ws<Wp più bassa rispetto al flusso primario che è sottoposto al ciclo termodinamico.

La spinta, quindi, viene ottenuta elaborando una maggiore quantità di aria, ma con velocità di efflusso minore. Questo comporta, a parità di spinta, una minore energia cinetica persa allo scarico nel getto
 e il miglioramento del rendimento propulsivo.

Quanto esposto avviene senza alcun cambiamento delle condizioni termodinamiche del ciclo, quali la temperatura massima di ingresso in turbina e il rapporto di compressione rimangono inalterati.

Se confrontiamo i propulsori a doppio flusso con il turbogetto semplice, a parità di energia cinetica disponibile (si suppone per ora il rendimento termico costante), una diminuzione della velocità di eiezione produce un aumento quadratico della portata massica per cui la spinta S=m(W-V) di conseguenza viene a crescere notevolmente. Per tale motivo i TRDF vengono qualche volta considerati come apparati per aumentare la spinta.

Tale definizione non è tuttavia accettabile, poiché i metodi per incrementare la spinta, come si è già visto, sono temporanei.

La figura 6 mostra, comunque, l’aumento della spinta che si ottiene in TRDF, che è tanto maggiore, per quanto detto prima, quanto più elevato è il rapporto di diluizione.

Inoltre, si può notare ancora che l’incremento è molto più forte per la spinta statica (al punto fisso) che non per le ordinarie velocità di volo, con vantaggio quindi nella fase di decollo e di salita.
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Fig.6
Sull’asse delle ascisse è riportato il rapporto di diluizione X  e sulle ordinate la spinta.

Tali risultati sono confermati dai dati tecnici relativi a molti motori funzionanti, per cui si può affermare che i grafici della spinta di un TRDF, nei quali la spinta statica può essere pari, con alti rapporti di diluizione, anche a tre o quattro volte quella alla velocità di crociera, si presentano molto più favorevoli rispetto al caso dei normali turbogetti.

L’adozione dei motori a doppio flusso permette nella pratica operativa alti pesi al decollo e quindi alti carichi commerciali.

Operando il confronto a parità di consumo specifico, dato l’incremento di spinta che si consegue con questo tipo di motori, si comprende perché il rapporto spinta/peso possa essere più favorevole in un turboreattore a doppio flusso nonostante sia più complicato e pesante del corrispondente turboreattore a singolo flusso.

Abbiamo analizzato in precedenza i motivi del forte aumento del rendimento propulsivo che si realizza con i TRDF, bisogna adesso mettere in evidenza come in realtà il rendimento termico reale non resti costante. Nelle considerazioni sinora fatte si è supposto infatti che nel passaggio dalla versione semplice a quella a doppio flusso, l’energia cinetica complessivamente disponibile per la spinta non cambi.

In pratica il salto entalpico sottratto all’espansione nell’ugello
, non si può però tramutare interamente in lavoro utile di compressione del flusso secondario a causa dei valori (elevati ma non unitari) dei rendimenti del compressore di bassa pressione.

Si può concludere che l’energia cinetica effettivamente disponibile nel TRDF sarà sensibilmente minore di quella del TR semplice e di conseguenza anche il rendimento termico reale sarà minore.

Riepilogando sinteticamente questo tipo macchina offre:

· un minore consumo specifico a parità di spinta;

· una maggiore spinta a parità di consumo specifico;

· un più alto rapporto spinta/peso a parità di consumo specifico;

· una maggiore costanza della spinta al variare della velocità (dovuta alla minore influenza sulla spinta del termine  W-V, dato che la velocità di eiezione dei gas di scarico è bassa);

· una minore rumorosità;

· spinta a punto fisso alta e quindi carichi commerciali elevati.

Pur essendo il principio di funzionamento comune alle due versioni dei TRDF esistono delle differenze costruttive e nelle prestazioni.

Turbofans e turboreattori By-pass.

Le differenze riguardano la quantità di aria by-passata (già visto in precedenza) e la realizzazione pratica dell’accelerazione del flusso secondario o flusso by-passato.

Nei propulsori turbofan (o ad alto rapporto di diluizione) l’accelerazione del flusso secondario è ottenuta mediante ventole (le quali hanno lo scopo di accelerare l’aria con un basso rapporto di compressione intorno a 1.4(1.5, assorbendo energia per il moto dalla turbina); appunto per questo essi prendono il nome di turbofans (turboventilatori).

I due flussi sono separati in questo tipo di motori. Infatti una parte del flusso che attraversa la ventola sarà proiettata verso l’esterno originando in questo modo la spinta del getto secondario; mentre l’altra parte parteciperà al ciclo termodinamico dando poi la spinta del getto caldo.

Il contributo alla spinta predominante è quello del getto freddo (flusso secondario); mentre il getto caldo partecipa alla spinta in misura minore e comunque dipendente dal rapporto di diluizione.

Essendo la massa d’aria del flusso secondario molto elevata (X=5(6) e la velocità del getto W bassa, il rendimento propulsivo nei turbofan presenta valori molto elevati.

Nei turboreattori by-pass (o a basso rapporto di diluizione) la massa d’aria by-passata è minore o al più uguale al flusso primario e la sua accelerazione è ottenuta mediante precedente compressione e susseguente espansione nel cono di scarico previa miscelazione con i gas combusti del flusso primario.

Meccanicamente il tutto sarà realizzato adottando due compressori, dove quello di bassa pressione comprimerà sia la massa d’aria del flusso primario, che quella del flusso secondario.

Al compressore di alta pressione sarà inviato il flusso primario, mentre il flusso secondario sarà by-passato intorno al motore per scaricarsi poi nel cono di scarico.

Essendo la massa d’aria by-passata all’incirca uguale o minore alla massa d’aria del flusso primario il rendimento propulsivo subisce incrementi molto più modesti rispetto ai turbofan.

I turbofan sono utilizzati come mezzi da trasporto principalmente in campo civile; mentre i motori a by-pass hanno la loro applicazione esclusivamente in campo militare e sono dotati di postbruciatore.

Nelle figure 7 e 8 sono riscontrabili le differenze tra i due tipi di motore a doppio flusso.
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Fig.7
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Fig.8
Componenti del motore turbofan

Presa d’aria.

La presa d’aria è costituzionalmente immutata; con però l’evidente particolarità di ammettere all’aspirazione un flusso molto più grande che nel caso di un turboreattore a singolo flusso.

Ciò comporterà una maggiore cura costruttiva nel dimensionamento della presa d’aria poiché piccole perdite in questo caso risultano piuttosto influenti sul comportamento generale del motore.

Palettatura del fan.

Nel caso in cui essa si trovi subito dopo la presa d’aria il turbofan prende il nome specifico di  front-fan (fig. 7 e 9), viceversa nel caso in cui si trovi all’altezza delle turbine il turbofan prende il nome di after-fan (fig. 7 e 10).

La palettatura del fan è costituita generalmente da un unico stadio transonico (meno rumoroso) o da due stadi rotorici e statorici di palette destinate ad accelerare il flusso di aria conferendo un rapporto di compressione basso (sempre minore di 2 ed in genere compreso tra 1.4(1.7). Si fa notare che il compito degli statori è quello di indirizzare ed uniformare il flusso in modo da presentarlo ai rispettivi rotori nella migliore maniera possibile (al limite infatti potrebbero anche essere assenti).

Il fan è mosso dalla turbina di bassa pressione, nella soluzione front-fan (fig. 9), attraverso un albero che collega turbina e compressore. Nel caso dell’after-fan la palettatura rotorica costituisce il prolungamento delle palettature rotoriche della turbina di bassa pressione (fig. 10). In questa applicazione meccanica oltre ai problemi di tenuta aumentano notevolmente le sollecitazioni centrifughe sulle palette, cause che ne hanno provocato l’abbandono.
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Fig.9
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Fig.10
Approfondiamo ora il discorso sul rapporto di diluizione per un certo valore del rapporto di compressione (f fornito dal fan. La spinta totale è data dalla somma della spinta dovuta al getto caldo più quella dovuta al getto freddo. Se aumentiamo il rapporto di diluizione la spinta del getto caldo diminuisce mentre aumenta quella dovuta al getto freddo.

Operando in questo modo, a parità di energia messa a disposizione dal propulsore, otteniamo una spinta sempre più elevata con l’aumentare del rapporto di diluizione X.

La spinta totale aumenterà fino ad un valore massimo a cui corrisponde un valore di X ottimo, in questa condizione la velocità del getto caldo e del getto freddo coincidono  Wprimario=Wsecondario.

Se aumentiamo ulteriormente X la spinta del flusso primario decresce ancora fino ad annullarsi quando la velocità Wp del getto eguaglia la velocità dell’aereo; in questo caso la spinta è fornita dal solo getto secondario, per cui il TRDF diventa una combinazione motore-ventola analoga a quella ben nota motore-elica.

Il rapporto di diluizione corrispondente sarà quindi un valore limite XL al di sotto del quale la spinta del primario diventa negativa.

I valori di XL e Xottimo sono generalmente vicini tra loro.

Vediamo ora cosa succede se variamo il rapporto di compressione  (f  fornito dal fan.

Aumentando (f l’energia disponibile per il getto caldo diminuisce perché bisogna fornire più energia al getto freddo. In questa condizione si arriva prima alla condizione di eguaglianza delle velocità dei due getti e cioè Wp = Ws  e quindi si hanno più bassi valori dell’X ottimo.

In conclusione, al crescere del rapporto di diluizione, e quindi delle dimensioni della ventola, debbono diminuire i rapporti di compressione del flusso secondario, poiché aumentando il (f aumenta la W del secondario per cui si ha il massimo della spinta e quindi diminuisce il rendimento propulsivo (per questo motivo i valori intermedi nei turboventola non sono più usati).

L’evoluzione dei turbogetti a flussi separati, in conseguenza dell’aumento del rapporto di by-pass, è chiaramente evidente nella figura 11, dove si possono notare le variazioni delle dimensioni del fan e del gruppo turbina compressore.
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Fig.11
Dalla figura si può notare che, all’aumentare delle dimensioni trasversali, in relazione ai più alti valori del rapporto di diluizione, crescono sia le dimensioni sia il peso dell’intero motore.

L’aumento delle dimensioni trasversali comporta una resistenza all’avanzamento più elevata, ma essendo il consumo specifico basso la quantità di combustibile da portare a bordo si riduce notevolmente per cui il carico utile o l’autonomia sono elevati.

Condotto del fan. (talvolta detto by-pass)

Il condotto del fan ha lo scopo di incanalare il flusso secondario o di by-pass. Nei motori turbofan tale condotto ha sempre un proprio scarico separato da quello del flusso primario.

Nel caso del front-fan può essere mozzato subito dopo la palettatura del fan; e allora assolve la funzione di carter di protezione e di carter di intubazione.

Il condotto del fan può essere prolungato all’incirca fino all’altezza del cono di scarico e ciò risulta conveniente per realizzare un unico sistema di inversione di spinta sia per il fan che per il flusso base (in caso contrario si è costretti ad adottare due distinti complessi inversione spinta: uno per il fan, l’altro per il flusso base).

Questa realizzazione, pur presentando il difetto di elevate perdite di carico per il prolungamento del condotto, risulta conveniente proprio per la ragione esposta. Il motore turbofan che adotti tale condotto prende il nome di ducted-fan.

Nel caso dell’after-fan il condotto del fan è mozzato nella parte anteriore e provvede a scaricare il flusso del fan all’altezza del cono di scarico.

Carter d’accoppiamento.

Se il turbofan è del tipo ducted-fan esiste un carter d’accoppiamento tra palettatura del fan e compressore di bassa pressione più condotto del fan. Tale carter ha appunto il solo scopo di separare il flusso primario dal flusso secondario e quindi portare la quantità voluta di flusso d’aria al condotto del fan ed al compressore di bassa pressione.

Camera di combustone.

La camera di combustione non ha subito particolari modifiche rispetto a quella di un turboreattore a singolo flusso. In genere è del tipo anulare perché più leggera.

Turbine.

Le soluzioni costruttive sono del tipo bialbero o trialbero.

Nella soluzione bialbero (con rapporti di compressione più bassi), lo stadio di alta pressione sarà solitamente monostadio, composto cioè da un singolo rotore e statore; mentre lo stadio di bassa pressione sarà al minimo tristadio, data l’elevata quantità di energia da assorbire per il trascinamento del compressore di bassa pressione e del rotore del fan.

Nella soluzione trialbero la turbina di alta pressione è monostadio, di media pressione in genere monostadio e di bassa pressione pluristadio.

Complesso di scarico.

Sia nel caso del front-fan, sia nel caso del ducted-fan ed anche nel caso di after-fan si hanno due distinti condotti di scarico: uno per il fan, uno per i gas caldi del flusso primario.

I materiali usati non saranno particolari per lo scarico del fan, mentre invece per lo scarico della turbina si richiederanno materiali di elevate caratteristiche di resistenza termica (leghe di nichel). È da notare come però in quest’ultimo scarico le sollecitazioni termiche siano diminuite rispetto ad un turboreattore a singolo flusso dato l’elevato salto termico assorbito alle turbine.

Data l’attuale tendenza saranno sempre presenti in forma più o meno accentuata sistemi di inversione della spinta. Tale accorgimento potrà essere adottato separatamente per il flusso primario e secondario, oppure per entrambi contemporaneamente; ciò naturalmente a seconda del tipo di turbofan.

Componenti del turboreattore By-pass. 

Prese d’aria.

Vale quanto detto per il turbofan, salvo considerare che in questo caso l’aumento di flusso d’aria risulta minore dato il basso rapporto di diluizione.
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Fig.13
Compressore di bassa pressione.

Il compressore, in questo caso, ammette un flusso d’aria minore che nel caso del motori con fan. Nei motori a basso rapporto di diluizione il flusso d’aria secondario viene by-passato e miscelato con il flusso primario proveniente dalla turbina di bassa pressione.

È ovvio che per un buon funzionamento la pressione dell’aria di by-pass e quella di uscita della turbina devono essere in questo caso praticamente coincidenti.

Questa semplice considerazione porta, nei turbogetti a flussi miscelati, ad avere per ogni valore della pressione di spillamento un unico valore del rapporto di by-pass.

Ciò costituisce certamente una limitazione nella libertà di scelta del progettista, che non sussiste invece nella soluzione a flussi miscelati.

Carter d’accoppiamento.

Questo carter ha lo scopo di separare il flusso primario dal secondario e quindi di portare la quantità voluta di flusso d’aria al condotto di by-pass ed al compressore di alta pressione.

Condotto di by-pass.

Tale condotto ha lo scopo di incanalare il flusso di by-pass raccogliendolo al carter di accoppiamento e portandolo a miscelarsi con i gas caldi all’uscita delle turbine.

Solitamente esso viene costruttivamente ramificato (per esigenze di ingombro) oppure è completamente disposto intorno al motore base (disposizione anulare).

Turbine.

Le turbine hanno le stesse particolarità che nel caso del turbofan.

Complesso di scarico.

Si ha un unico condotto di scarico in cui si riuniscono il flusso di by-pass ed i gas caldi all’uscita della turbina (fig. 15).

La pratica della miscelazione dei due flussi porta, come si è già visto, al miglioramento del rendimento propulsivo (perché diminuisce la W), ad una diminuzione della rumorosità, mentre dal punto di vista costruttivo le sollecitazioni termiche diminuiscono.

Ricordiamo che questi turboreattori sono utilizzati in campo militare e possiedono il postbruciatore e quindi un ugello a sezione variabile.

Inoltre, essendo i flussi miscelati, il sistema di inversione di spinta sarà unico.

Per diminuire la rumorosità il complesso di scarico è munito di silenziatori.
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Fig.15

























































































































� Si ricorda che nella espressione della spinta i termini della massa e della velocità compaiono linearmente; mentre nell’energia cinetica del getto il termine della massa compare linearmente e la velocità al quadrato. In conclusione si può ottenere la stessa spinta aumentando la massa e diminuendo la velocità, avendo, quindi, come effetto una riduzione di energia persa allo scarico.


� Nel turbogetto semplice la spinta è data interamente dal getto caldo; mentre nei TRDF una parte della spinta viene 


  data dal getto freddo sottraendola al getto caldo.
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