TURBOREATTORI

Schema di un turboreattore 

Il turboreattore si compone dei seguenti organi principali (Fig.1):

1) presa dinamica o diffusore;

2) compressore;

3) camera di combustione;

4) turbina;

5) ugello di espansione.
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Ciclo ideale del turboreattore fig.3



La presa dinamica (1) che capta dall’esterno un flusso d’aria, il quale si porta per auto compressione ad una pressione maggiore di quella atmosferica ed alimenta il compressore. Questo organo è un ugello in cui si verifica la trasformazione di energia cinetica dell’aria (in moto relativo con il sistema mobile solidale all’aereo) a favore di un aumento di pressione, al quale consegue un aumento di entalpia e di temperatura. Se l’aereo vola a regime di velocità subsonica la presa dinamica avrà sezione crescente nel senso del flusso d’aria; mentre se è supersonico le sezioni saranno prima decrescenti e poi crescenti, soluzioni realizzata mediante un nucleo centrale opportunamente sagomato (vedi Fig.2). Il rendimento del diffusore nel caso supersonico sarà inferiore rispetto a quello subsonico in quanto la trasformazione del moto supersonico in subsonico può avvenire solo attraverso una onda d’urto. Questo fenomeno comporta una notevole dissipazione di energia cinetica in calore.

2) L’aria dal diffusore viene avviata ad un compressore (2) (generalmente assiale a più stadi) da cui esce ad una pressione ancora più elevata per essere inviata nella camera di combustione.

3) Nella camera di combustione (3) l’aria miscelata con il combustibile realizza una combustione a pressione costante (nel caso ideale, mentre nel caso reale si verificano delle perdite di carico nell’attraversamento del combustore), sviluppando la quantità di calore Q1. La quantità d’aria inviata dal compressore nel combustore è, in peso, molto maggiore (circa 60 volte) della quantità di combustibile. Di queste 60 parti in peso 15 costituiscono i flussi primario e secondario e sono inviate alla camera di combustione, portando alla completa combustione il combustibile. Le altre 45 parti in peso lambiscono lateralmente la camera di combustione, prima dell’entrata in turbina, ad una temperatura compatibile con la resistenza dei materiali di cui è costituita la turbina.

4) Il flusso dei prodotti combusti così ottenuti si porta ad agire in una turbina (4) a gas, dove subisce una prima espansione in modo che il lavoro raccolto all’albero della girante consenta il funzionamento del compressore e dei meccanismi ausiliari.

5) Il flusso dei gas combusti, abbandonata la turbina, prosegue l’espansione fino alla pressione p1 nell’ugello di espansione (o effusore) dal quale fuoriesce con velocità relativa W piuttosto elevata, ritornando nell’atmosfera con velocità assoluta W-V, la quale risulta tanto più piccola quanto più grande è la velocità di volo dell’aereo (velocità di trascinamento). L’aereo risulta così sottoposto ad una spinta T di reazione, nel senso del moto, per effetto del getto dei gas in verso opposto. La spinta si esercita soprattutto in prossimità della zona di ingresso della camera di combustione, dove appunto vengono fissati gli attacchi del propulsore dell’aeromobile.

Ciclo ideale del turboreattore

Il ciclo termodinamico seguito dal fluido è ancora quello Brayton-Joule (vedi Fig.3) che si evolve fra due adiabatiche e due isobare.

Il tratto di linea 1-1’ indica l’autocompressione adiabatica con trasformazione di energia cinetica in energia di pressione, dalla pressione ambiente p1 alla pressione p’1 ed il tratto 1’-2 la compressione meccanica del fluido nel compressore da p’1 a p2.

La linea teorica 2-3 rappresenta l’adduzione di calore Q1 a pressione costante p2.

Il tratto di linea termica 3-4 indica la espansione adiabatica del fluido in turbina ed il restante tratto l’espansione adiabatica nel tubo effusore.

Infine, la linea termica 5-1 rappresenta la sottrazione di calore Q2 a pressione costante p1 con cui il fluido, scaricandosi nell’atmosfera, riprende, in linea ideale, le condizioni fisiche iniziali.

Praticamente questa trasformazione è ipotetica perché il fluido viene sostituito, in modo continuo, con un’altra eguale massa di fluido.
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Il salto entalpico in turbina (It dal punto 3 al punto 4 è uguale al salto entalpico nel compressore (Ic da 1’ a 2; mentre il salto entalpico (Iu da 4 a 5 è uguale alla energia cinetica (relativa al propulsore) del getto W2/2 (se si trascura la velocità di scarico della turbina).

Con riferimento alla figura 4 rappresentiamo il ciclo di un turboreattore convenzionale nel 

piano p-v.
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Supponiamo che il fluido annulli completamente, nell’autocompressione da 0-1, la sua velocità iniziale. Si avrà:
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La compressione meccanica 1-2 , invece, si compie a spese di una parte del lavoro di espansione per cui si ha:
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La 2-3 rappresenta la fase di adduzione di calore a pressione costante.

Infine, il lavoro disponibile nell’effusore è trasformato in energia cinetica nel fluido all’uscita ed è dato da:
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Il lavoro utile del turbogetto, quindi, sarà:
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Essendo (It=(Ic, per l’equilibrio dinamico le aree E-1-B-C e 2-3-4-E debbono essere uguali, per cui il lavoro utile è anche rappresentato dall’area 0-2-3-5.

Ritroviamo, così, le conclusioni a riguardo già note dalla teoria delle macchine e cioè che l’area del ciclo rappresenta il lavoro utile.

Analisi delle divergenze tra ciclo teorico e ciclo reale.

Nel funzionamento del turboreattore hanno origine, in pratica, alcune perdite che modificano l’andamento delle trasformazioni che compongono il ciclo teorico; pertanto, quest’ultimo si deforma nel ciclo reale di figura 5, rappresentato con linee a tratto intero 0-1’-2’-3-4’-5’-0; mentre con linee a tratto interrotto è stato tracciato il ciclo teorico 0-1-2-3-4-5-0.

Si ricorda che il confronto fra il ciclo reale e il ciclo ideale viene fatto a parità di temperatura T3.

Compressione

La fase di compressione porta il fluido dalla pressione p0 a p2’ ed avviene in due fasi distinte:

· Trasformazione di autocompressione
 nella presa d’aria (o diffusore) che porta il fluido dalle condizioni di pressione p0 (dell’aria in condizione ambiente) a p1’. Nell’autocompressione si sfrutta il movimento relativo tra aria ambiente e velivolo per ottenere una compressione preliminare nella presa dinamica. La trasformazione di autocompressione nel diffusore, si può nel caso reale, al massimo ritenere con buona approssimazione adiabatica
, ma non isoentropica. Si avrà una trasformazione ad entropia crescente e cioè inclinata verso destra nel piano entropico perché l’energia cinetica V2/2  (V velocità dell’aereo) si distribuisce in parte in lavoro utile di compressione e in parte in lavoro passivo, dovuto alle resistenze di attrito ed urti all’ingresso nella presa d’aria. Le resistenze passive portano il fluido ad avere un valore della pressione, alla fine della fase di autocompressione, p1’<p1, dove p1 è il valore della pressione nel caso ideale.

· Trasformazione di compressione meccanica nel compressore che porta l’aria dalle condizioni di pressione p1’ a p2’. Anche questa trasformazione non può ritenersi isoentropica ancor più della trasformazione precedente perché sono accentuati i fenomeni dissipatori che accompagnano la trasformazione dell’energia meccanica assorbita dal compressore in energia potenziale di pressione dell’aria trattata. Si ha ancora che parte di tale energia meccanica si trasforma in calore, dedotta l’aliquota trasmessa all’esterno (si può, comunque, ritenere questa aliquota trascurabile come per il caso precedente), permane all’aria, elevandone la temperatura ad un valore T2’ maggiore di quello teorico T2. Pertanto, la trasformazione reale seguita dal fluido può assimilarsi ad un’altra politropica ad entropia crescente 1’-2’. D’altro canto, se si vuole che all’ingresso della turbina si abbia sempre la pressione p2, al fine di compensare le perdite di carico che il fluido incontra nell’attraversare il combustore, occorre che la pressione posseduta dal fluido all’uscita dal compressore sia p2’>p2. Questa divergenza è piuttosto sensibile (2(7%). Il rendimento del compressore (assiale) è intorno a 0.8(0.86.

Somministrazione di calore

L’adduzione di calore, che si sviluppa con la combustione, non può essere considerata una trasformazione termodinamica, sia perché il fluido cambia in parte la costituzione chimica, sia perché esso aumenta di peso, essendo il combustibile miscelato con l’aria.

D’altra parte, ove si pensi che all’ingresso del combustore la pressione è p2’ e all’uscita p2, essa non può considerarsi una isobara, ma piuttosto una politropica ad adduzione di calore 2’–3 con diminuzione della pressione, dovuta alle perdite di carico.

La somministrazione di calore è anche influenzata dalla variabilità del calore massico con la temperatura.
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Fig.5

Espansione

L’espansione del fluido in turbina non è isoentropica ma si svolge secondo una politropica ad entropia crescente 3-4’.

Questa divergenza è dovuta alle perdite di energia cinetica che il fluido subisce nel suo deflusso, attraverso gli organi del turboreattore a causa di fenomeni dissipatori (urti, attriti, moti vorticosi ecc.). Anche in questo caso il calore trasmesso all’esterno si può ritenere trascurabile.

Il fluido abbandona la turbina ad una temperatura T4’ maggiore di quella teorica T4.

D’altra parte, la espansione politropica deve essere tale
 che sussista, in ogni caso, l’eguaglianza:

(It = (Ic      cioè    I2’ – I1’ = I3 –I4’ 

Il rendimento della turbina è intorno a 0.85(0.92.

Inoltre, nemmeno l’ulteriore espansione del fluido lungo l’ugello di scarico può ritenersi isoentropica. In verità, l’energia potenziale di pressione ancora posseduta dal fluido, a causa di fenomeni dissipativi che, inevitabilmente, accompagnano lo stesso nel suo deflusso lungo l’ugello, non ha modo di trasformarsi tutta in energia cinetica, ma una parte si trasforma in calore, che permanendo al fluido, fa sì che questo abbandoni l’ugello ad una temperatura T5’>T5.

Inoltre, il getto, per scaricarsi nell’ambiente esterno deve essere ad una pressione p5’>p5.

Quest’ultima divergenza non è tanto sensibile, per cui si può ritenere  p5’=p5=p0.

Il rendimento dell’ugello è intorno a 0.96.

Sottrazione di calore

Si è già rilevato che questa operazione è una trasformazione ipotetica, perché, in realtà il fluido viene scaricato nell’atmosfera e sostituito con altra aria.

Influenza del rapporto di compressione sulle prestazioni

Le prestazioni del turbogetto, indicate dai rendimenti ((p, (t e (g) e dell’impulso specifico Ia, possono essere espresse in funzione dei parametri fondamentali del ciclo, e cioè la temperatura massima T3 ed il rapporto di compressione (.

L’influenza che esercitano T3 e ( sulle prestazioni viene esaminata separatamente, considerando, per comodità di trattazione, i casi di variazione di T3 a (=costante e successivamente di variazione di ( per un certo valore T3=cost.

Dato che, di solito, la temperatura massima T3 del ciclo è fissata a priori in base ai materiali e alla durata prevista per le palette della turbina, è preferibile generalmente fare riferimento ai grafici di figura 6, che riportano per T3=costante gli andamenti di Ia (ovvero, in altra scala, di Lu ) e dei rendimenti in funzione di (, tralasciando i grafici a (=costante.

Consideriamo, inoltre, che siano costanti la velocità di volo e la quota  (V=cost; Z=cost), nonché i rendimenti adiabatici di espansione e compressione.
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Fig.6

Per (=1 non vi è compressione né espansione, e il lavoro utile ed il rendimento termico sono nulli. D’altra parte il lavoro utile e il rendimento saranno uguali a zero anche per la solita condizione:
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Il lavoro utile (o l’impulso specifico ) e il rendimento termico hanno, tuttavia, dei valori massimi che si verificano per due diversi rapporti di compressione.

Il rendimento propulsivo sarà uguale ad uno nelle due condizioni in cui Lu=0, mentre toccherà il valore minimo quando Lu è massimo, essendo in tal caso massima la velocità del getto.

Il rendimento globale (o termopropulsivo), infine, presenterà anch’esso un massimo che di solito viene raggiunto per valori del rapporto di compressione parecchio superiori a quelli che rendono massimi il lavoro utile e l’impulso specifico.

Si tratta, quindi, di scegliere fra due valori ottimi di (: il primo che assicura il massimo di Ia e cioè le più ridotte dimensioni e peso del motore a parità di spinta totale, e il secondo, invece, che fornisce il massimo rendimento e il minimo consumo di combustibile.

Si ricorda che il ( di massimo Ia cresce con la temperatura T3, mantenendosi però intorno a valori non molto elevati (9(12 circa), mentre i massimi del rendimento termopropulsivo si raggiungono addirittura per valori compresi fra (30(60).

Anche per (g si ricorda che il ( di massimo rendimento cresce con T3.

In genere non si supera il valore 30 del rapporto di compressione per le difficoltà di ordine pratico connesse all’impiego di rapporti di compressione troppo elevati.

Infatti, a parità di spinta, se scegliamo un rapporto di compressione troppo elevato il motore deve elaborare portate d’aria molto elevate, per questo motivo le dimensioni e il rapporto peso/potenza aumenteranno. Aumentano, inoltre, le resistenze all’avanzamento.

Per tali motivi, i rapporti di compressione di solito usati nei turbogetti convenzionali si mantengono nella zona di massimo impulso specifico, in tal caso, a parità di spinta, la portata di aria si riduce al minimo e con essa il peso e l’ingombro frontale del propulsore.

Inoltre, si ricorda che, per aumentare Ia, è necessario elevare al massimo il rapporto fra le temperature estreme del ciclo T3/T1, ed è proprio per questo motivo che conviene, in fase di progetto, scegliere prima i materiali che permettono le massime temperature di ingresso in turbina e poi determinare il (, per quella T3, di massimo Ia.

Nei propulsori a doppio flusso ad alto rapporto di diluizione, invece, prevale il criterio, in fase di progettazione, di assicurare dei consumi contenuti di combustibile per cui i rapporti di compressione vengono stabiliti in modo da ottenere rendimenti termici più elevati (il (, comunque, non supera il valore 30).

La scelta di un certo tipo di propulsore non è quindi un problema facile e richiede, in genere, soluzioni di compromesso per poter venire incontro ad esigenze spesso contrastanti.

Analisi della spinta al variare di velocità di volo e quota

Abbiamo analizzato, in precedenza, le prestazioni di un turbogetto al variare del rapporto di compressione facendo riferimento a determinate condizioni della quota, della velocità di volo e del numero di giri.

È ben noto, tuttavia, che in relazione alle modalità di impiego dell’aereo tali valori subiscono in pratica variazioni molto ampie, che influiscono notevolmente sul comportamento del motore.

Analizzeremo, essenzialmente, l’andamento della spinta in funzione della velocità di volo, supponendo costanti la quota e il numero di giri (la condizione n=costante significa anche T3=cost.).

A riguardo occorre premettere che in condizione di regime del motore vi è uguaglianza tra i lavori della turbina e del compressore.

Aumentando la temperatura T3 con un maggiore dosatura di combustibile, si viene invece ad avere Lt>Lc e il motore accelera sino a che, crescendo il numero di giri e con esso il rapporto di compressione, non si ripristina la condizione di equilibrio Lt=Lc.

Il lavoro di espansione e di compressione del fluido, d’altra parte, deve uguagliare quello scambiato con le pale della girante il quale, in base alla teoria delle turbomacchine, è una funzione quadratica della velocità periferica e quindi del numero di giri.

Supponendo costanti i rendimenti adiabatici del compressore e della turbina, si può dunque ritenere valida la relazione:
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La relazione precedente è confermata abbastanza bene dalla pratica esperienza, anche perché le variazioni funzionali del numero di giri di un turbogetto sono in realtà piuttosto limitate.

Da quanto esposto si deduce che la condizione n=cost. significa anche T3=cost.

Si è già visto inoltre che la spinta è data dalla formula:

T = Ma((W-V) = Ma(Ia
Riportiamo in figura 7 il grafico della spinta in funzione della velocità di volo, ponendo due condizioni:

Numero di giri  n = costante,

Altitudine di volo  z = costante.
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Fig.7

Esaminando l’espressione della spinta i termini che concorrono a determinare l’andamento complessivo della spinta (tratto A-B-C) sono la massa Ma e (W-V).

Dal grafico si può notare che la somma dei due fattori, inizialmente, tenderà a diminuire (tratto A-B), poi ad aumentare (tratto B-C) e si annullerà bruscamente per W=V.

Analizziamo l’influenza dei due termini separatamente:

· (W-V) - Dato che i giri e l’altitudine di volo sono costanti si può dire che la velocità dei gas di scarico W rimane all’incirca costante. Infatti essa varia soltanto al variare delle temperature di scarico e al variare della contropressione ai gas di scarico. L’aumento della V determina, quindi, una diminuzione del termine (W-V). Se la spinta dipendesse solo da questo termine, essa diminuirebbe con legge lineare fino ad annullarsi quando W=V. Nel grafico abbiamo supposto la velocità W del getto costante. Ciò avviene in pratica solo alle basse velocità di volo, quando il contributo della presa dinamica è assolutamente trascurabile. Per valori più elevati di V, invece, quando cioè il rapporto di autocompressione diventa di entità apprezzabile, cresce anche –a parità di altre condizioni– il rapporto di espansione dell’ugello, e quindi la velocità del getto, sia pure in misura minore di U. In conclusione la diminuzione di (W-V) ha un andamento tanto meno rapido quanto più elevata è la velocità di volo.

· Ma - L’aumento della V determina un aumento del flusso massico per effetto ram con andamento quadratico. La portata del turbogetto, in definitiva, viene a dipendere sostanzialmente dalla pressione all’ingresso del compressore, che, per effetto dell’autocompressione nella presa dinamica, cresce rapidamente con la velocità di volo. Se la spinta dipendesse solo da questo termine, essa aumenterebbe con legge quadratica, partendo, però, per V=0, dal valore fornito dal motore a velivolo fermo.

Ritornando al grafico complessivo di figura 7, dato che gli aeromobili di linea odierni per ragioni prescindenti dal motore e dipendenti soprattutto da problemi aerodinamici ed economici sono limitati a velocità massime dell’ordine di 250 m/s, e date le relativamente alte velocità W dei gas di scarico (per i reattori a singolo flusso oscillano tra i 500(600 m/s); la massima spinta realizzabile dai motori in essi installati è praticamente quella a punto fisso, dato che il motore non lavora nella parte più ascendente del diagramma T-V ed il campo di utilizzazione è limitato al tratto A-B.

I motori installati sugli aeromobili che non soffrono di tali limitazioni (caccia militari, aerei supersonici ecc.) potranno, invece, raggiungere nell’intorno del punto C spinte superiori a quella di punto fisso.

È da notare che per gli aeromobili di linea le variazioni della spinta al variare della velocità di volo sono relativamente piccole.

Influenza della quota sulla spinta.

Tale influenza è riassunta nel diagramma di figura 8 , avente per ordinate la spinta e per ascisse la quota z di volo dell’aeromobile. Il diagramma è valido ponendo le due condizioni base:

- numero di giri costante;

- velocità costante.
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Fig.8

Esaminiamo i due termini della spinta. cioè m e (W-V):

· Il flusso massico ‘m’ dipende: dalla densità dell’aria esterna. dal numero di giri e dalla velocità vera all’aria V. Essendo giri e V costanti ne risulta che all’aumentare dell’altitudine, diminuendo la densità dell’aria esterna, diminuisce il flusso massico.

· La velocità dei gas di scarico ‘W’ dipende dai giri, i quali peraltro rimangono costanti, e dall’altitudine. Se l’altitudine aumenta la contropressione esercitata sui gas di scarico diminuisce e quindi W aumenta. Dato che V è costante il termine (W-V) aumenta, ma di poco.

Delle due variazioni contrastanti, flusso massico e termine (W-V), l’azione preponderante è quella del flusso massico per cui la spinta diminuisce all’aumentare dell’altitudine di volo.

Oltre la tropopausa (circa 11000 m) la spinta diminuisce più bruscamente in quanto la velocità dei gas di scarico W si mantiene all’incirca costante.

Le variazioni di spinta con l’altitudine sono molto sensibili. 

Influenza della velocità sul consumo specifico.

Dal grafico di figura 9 si può notare che all’aumentare della velocità di volo il consumo specifico aumenta in modo sensibile.
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Fig.9

Il diagramma è tracciato con n e z costanti.

L’espressione del consumo specifico è infatti data da:
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(1)

Essendo il numero di giri costante il rapporto fra la portata di combustibile e la portata d’aria deve essere all’incirca costante; la velocità W dei gas di scarico ad un certo regime e ad una altitudine z costante si può ritenere costante.

L’unico fattore che varia nella formula è solo la velocità V, il cui aumento provoca una diminuzione del termine (W-V) e quindi un aumento del consumo specifico qs.

Influenza della quota z sul consumo specifico qs
Il grafico in figura 10 è tracciato con V ed n costanti.

Nella espressione (1) di qs notiamo che il rapporto fra la portata di combustibile e la portata di aria deve essere all’incirca costante se il numero di giri permane costante; la velocità W dei gas di scarico a regime costante aumenta all’aumentare della quota per la minore contropressione ai gas di scarico, mentre la velocità di volo V rimane costante per assunto.

L’unico termine che varia nella formula del consumo specifico qs è allora W il cui aumento comporta un aumento del termine (W-V) e quindi una diminuzione di qs , come si può notare dal grafico.

Oltre la tropopausa, essendo W(costante, qs rimane all’incirca costante.
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Fig.10
� Per semplicità di trattazione considero le condizioni statiche. Sull’argomento ritorneremo (prese d’aria).


� La velocità di efflusso dell’aria, essendo molto elevata, non permette eccessive perdite di calore con l’esterno.


�  In realtà la turbina deve fornire energia agli organi ausiliari per cui (It è maggiore di (Ic .
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