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1 Abstract

Lo scopo principe di questa tesi risiede nella modellazione dinamica delllECS bleedless di un velivolo
ibrido-elettrico. Tale obiettivo viene perseguito utilizzando il software di modellazione e simulazione
"Amesim". Prima di iniziare con la modellazione vera e propria, viene svolta un'analisi sullo stato
dell'arte dei sistemi di controllo ambientale e sulle peculiarita dei velivoli Heiektrici, inoltre viene
analizzato come tali proprietd possano infilzere l'integrazione dei sistemi di bordo. Poiché la
modellazione dinamica viene eseguita al livello funzionale, si effettua un'analisi delle funzioni dellECS
e ad ogni funzione si associano i componenti che la soddisfano. In particolare I'architettarpesc

I'ECS e di tipo bootstrap stteezing; I'alimentazione del sistema é di tipo elettrico, per cui si parla di
un ECS bleedless, che non richiede spillamenti dadiiap propulsivo.

Il primo passo della modellazione risiede nella valutazionewtaidnamento statico della Cold Air
Unit in un sistema ECS di tipo bleed di un velivolo della famiglia A320, di cui sono note le temperature
di esercizio in alcuni casi di funzionamento.

Basandosi su tali dati vengono identificati i parametri dei compibcies assicurano il funzionamento

del modello in accordo con la CAU del velivolo stesso. Successivamente si passa all'identificazione
parametrica dellECS di un ATR2-500 con retrofit alla propulsione ibrigettrica. Pertanto I'ECS &

di tipo bleedles®d € dotato di un compressore dedicato mosso da un motore elettrico (EDC) che
costituisce la sorgente di aria calda del sistema. In particolare la CAU viene riscalata rispetto sal caso
precedente e ad essa viene anteposto I'EDC opportunamente dimensionato.

Identificati i parametri di questo sistema di controllo ambientale di tipo bleedless, lo si scala al fine di
ottenere un sistema compatibile con un velivolo regionale Haligirico da 80 passeggeri. Ottenuti i
parametri finali del modello, si passdaaalisi del profilo di missione.

Date le condizioni di design dellECS vengono considerate due missioni rappresentative: la prima
comprende il decollo notturno in condizioni fredde e velivolo vuoto, la fase di crociera alla quota di
tangenza in atmosfarfredda e Il'atterraggio nuovamente in condizioni fredde. La seconda missione
possibile comprende il decollo con velivolo pieno in giornata calda, la crociera alla quota di crociera di
circa 5200 m in condizioni standard e l'atterraggio nuovamente netakiko Entrambe le missioni
prevedono una durata totale di 90 minuti. L'implementazione di questi profili di missione evidenzia
alcune sfide poste dal progetto di un ECS di tipo bleedless, tra cui: l'interfaccia con il sistema elettrico
(EPS), la regolamne del sistema in condizioni non nominali, i transitori delle grandezze fisiche che
rappresentano il sistema, il power budget e I'energy budget da attribuire allECS di un velivolo ibrido
elettrico.

12



21l ntroduzi one

21Sfi d@avdalzli one sostenibile

Il progetto dei moderni sistemi aeronautici impone ai progettisti di affrostate che richiedono un
miglioramento delle prestazioni e una riduzione del casto d e | | ddl oqgioadt \itadegli

aeromobili e dei relativi sistem{valutati tramite analisi LC e LCA). Questi miglioramenti
richiederannptra le altre peculiaritayn sistema di propulsione piu efficiente, affidabile e avanzato.
L'utilizzo intelligente dei componenit t r aver so | 6i ntegraziaomema del | e
I'efficienza e la sicurezza deglivolo in tutte le fasidi volo, rispondenddnoltre alle sfide ambientali.

Questo approccio richiede un'integrazione e un'ottimizzaziegk impiantj sia a livello locale che a

livello di sistemd1].

Data la complicazione dei sistemi aeronautici e dei loro componentitdrazioni tra idiversi
sottosistemrichiedono diessere comprese attraverso l'uso di modellazione e simula@ignéene
realizzato partendo da modelli di goli sottosistemb componente combinandoli in un modello di
sistema completo. Il controllo gerarchico e decentralizai#d sistemi che scaturisce da tale
modellaziongermette di ridurreosti e rischi consentendm migliore comprensione déhtegrazione

e della modularitadei sistemi fin dalle prime fasi di progetto di un aeromob@eiesto processo
comporta la definizione, lo sviluppo e la convalida rispetto ai requisiti delle principali capacita integrate
dei sistemidel velivolo.

Lo sviluppo dellenuove tecnologieibride e adattive di motori a turbina & promettente al fine di
consent i r e efiaedzadelttonsomiozicarbutaate enaggiori prestazioni al velivolo stesso.
Il controllo del sistema di propulsioseprefissa dincludee il controllodela generazione di energia
elettrica secondariada parte del motore e i sistemi di gestione terntiiogegrazione con il controllo
termico del velivolo e il sistema di gestione della sal@@&-HM).

L'integrazione dei sistemi di contim della propulsione e dei sistemi di controllo del volo ha mostrato

un miglioramento significativo dei parametii ptestazione dell'aeromobile. Allo stato attuale della
tecnica, gando i sottosistemi di propulsiordi,alimentazione e termici non soimtegrati ma ogni
sottosistema deve essere in grado di funzionare in combinazione con gli altri sottosistemi nel caso
peggiore,vengono richiestiampi margini operativi € un conseguente sovradimensionamento dei
componenti Per massimizzare le prestazi@ni'efficienza dell'aeromobile nel suo complesso, ogni
sistema funziona e collabora con gli altrimodo preciso e tempegbi

L 6 a u mdelietemissioni di anidride carbonica in atmosfera sta facerebrerd 6 i nt er esse v
sorgenti &t er nati ve e s o sitiizzatai nid irasporti. Per questodnotivie pagtii a
interessate al settore stanno mirando a raggiungere un toasmydo sostenibile, attraverso la

GLOBAL CO2 EMISSIONS BY SECTOR

Agriculture

and Fishing Final Consumption
1%

3% not elsewhere
specified
<1%

Commercial and
Public Services

Residential
6%

Electricity and
Heat producers
41%

Transport._.
24%

1 Suddivisione della produzione di CO2 a livello mondjale
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decarbonizzazion@d esempio Airbus si pone di raggiungere questi obiettivi attraverso la performance
ambientale e attraverso usapply chairsostenibile.

I dati e |l e stati st i lnthreatiooa Energy AdengyEA) suggesiseondcbe gl o b a
il settore dei trasporti contribuisca a circa un qudeite emissioni totali di C&J2] [3] [4].

Extrapolation
beyond 2045

Net 3.16 CO, Emissions
from International Aviation (Mt)

Analysis Year

2 ICAO 2019 Environmental ReporAviation and Environmerjt]

Al fine di affront ar e Intergpverontehta Renel anrChmate iChaage i gl c
(IPCC)si e prefissato I'obiettivo di ridurre le emissioni di CO2 di almeno il 50% entro il 2050. Al fine

di raggiungere questo obiettivo devono essere implementate tecnologie che possano portare a una
significativa riduzione delle emissioni nel settore dei waspdelle quali I'aviazione e responsabile per

circa il 20%[5] [6].

Il settore dei trasportnfatti consuma circa il 66% del petrolio prodotto a livello mondiale e causa circa
il 25% delle emisgini di anidride carbonica. Si prevede che entro il 2050 il bilancio energetico e le
emissioni dell'industria dei trasporti aurteranno dell'80%. Ulteriori stime ritengomte il settore
del |l 6avi azi one <% delleremissiprn di GCrahsitd da effetteanttodi¢h] [6].

Negl i ul t i mi decenni , |l "industria dell 6aviazione
e la redditivita dei suoi prodotti. Cid ha portato a goatinua ottimizzazione dei velivoli in diverse

aree disciplinari. Nel contesto attuale, una delle soluzioni piu promettenti & I'elettrificazione degli
aeromobili. Questa tendenza ¢ iniziata alcuni anni fa, definendo i conckltireliElectric Aircraft

(MEA) e All Electric Aircraft( AEA) , in cui S i cerca di aument ar e
dell'aesromobile. | sistemi di bord®@BS)elettrificati dovrebbero ridurre il consumo di carburanteigraz
alla maggiore efficienzd e | | 6 ut i | hza geoconddreQuéstn € paditokrrmente vero quando

si considera I'elettrificazione del Sistema di Controllo Ambientale (ECS) e del Sistema di Protezione
dal Ghiaccio (IPS)Essi, infatti, sono tra le piu ingenti utenze di energia presente a bordoidelovel

[7].

Nelle architetture tradizionalECS e I'lPS sono alimentata una portata di aria calda e pressurizzata
spillatadai compressori del motore attraverso il sistema pneumatico. In generale, tutte le dipzioni
OBS in grado di raggiungere una tecnologia sepiitamento(cioé evitando l'uso di aria compressa
dai compressori del motore) producono effetti benefici sull'efficiéezaodinamica del sistema di
propulsione, riducendo pertanto i consumi. Per contsodna considerare anche gli svantaggi di
architetture ad altgradodi elettrificazione dei sistemi di bordo, che possono comprendere uggomag

14



complicazione dei sistemi e@n aumento dei pesi, qualora non vengano scelte dhitetture
sistemisticheidome al |l a tecnologia wutilizzata per |l a pr oc

Le missioni degli aeromobili di prossima generazione continuano a richiedepotamaa elettrica
aggiuntiva jgr alimentare i sistemi. Questa tendenza € atatalerata con l'intratione in servizio di
tecnologie a energia diretta e suite di comunicazione ad alta potenza. L'ottinmezéeifuturi sistemi
richiede una comprensione completa delle esigenze di potenza in tutto l'aeromobile, poiché
I'assorbimento massimo di potenzanamta e i profili di carico sono variabili durante la missione. Le
future architetture dei sistemi di alimentarzohanno dimostrato i benefici attravessoadi ditrade-off

che integrano i flussi di penza tradizionali (propulsivi, elettrici e termipgr ottimizzare le prestazioni

del sistema. | futuri progetti degli aeromobili richiederanno sistemi riconfigurabili o adattivi per
aumentare l'efficienza nergetica complessiyaridurre il numero di componenti e migliorare
I'affidahilita a livello di piataforma[1].

Poiché icarichi elettrici sono di grandentita e variabili nel tempo, sono in fase di sviluppo nuovi
sottosistemi di accumulo elettrico per ridurre l'impattotransitorisulla stabilita del sistema elettrico.
L'integrazione fisica di questi nuovi sistemi consente una maggiore densita di potenza, ma comporta un
aumento della complessita di$tema e datontrollodi esso

Per quanto riguarda il sistema di controllotelmnice ambi ent al e, esso present a
nella maggior parte dei prototipi di velivoli con molte componenti elettriche. Pertanto sara fondamentale
| 6anal i si del | 6i nlPSeEPSERdtricahPowet SystelnECS, TMS

Supponendcche la poduzione di energia elettrica fossestenibile, un velivolo completamente
elettrico offrirebbe le minori emissioni durante la fase operativa. Pero, ai livelli attuali della tecnologia
delle batterie, itangedel velivolo risulterebbe molto limato e il peso a vuoto del velivolo risulterebbe
elevato, portando a una minor efficacia del trasp&ito

LOi mpatto ambientale de} | chei dai omeendetdio Igil miba
include anche fane di emissione dannose a livello locale, quali Bl@more. Il settoraeronauticei

pone quindi come obiettivo generale di ridurre gli impatti negativi, con il fine ultimo di raggiungere
undaviazione sostenibile.

Questa visione del settore aeronautic@oncretizzd nel 2011, con la presentazione da parte della
Commissione Europea del repétightpath 2050 Esso non forni solo obiettivi per la riduzione delle

emissioni, ma costitui anche drameworkper definire la direzione di mercato del settoresd&
comprendeva per esempio | 6i mplementazione di pro
fine di permettere al 90% dei viaggiatori Europei di raggiungere la destinazione incérmsiglerato

|l 6i ntero viaggi o.

Nel 2019 é seguitbHurope Grea Dealche definigli obiettivi di emissione e persegiliconcetto di
economia circolare. A partire dal 2021, infatti, si dovrepbetare aaggiungere una crescitarbon
neutral, abbinata ad un miglioramento.dell 6efficienz

Detto cio, parrebbe che la soluzione piu plausibile potesse essere la sostituzione del trasporto aereo con
soluzioni meno impattanti. Cio perd non e possibile perché sul mercato dei trad@ortii azi one h
alcunibenefici rispetto alle altre modalita di trasporto. Tra questi, uno dei piu rilevanti risiede nel tempo

di viaggio, che spesso é il piu basso considerando tutti i possibili mezzi di trasporto, grazie alle
traiettorie rettilinee e alle alte velocita di cirera. Persino nel mercato del trasporto regionale,
nonostante le brevi distanze coperte da ogni tratta, questo concetto rimane valido in una buona parte dei
casi considerati. Infatti questo beneficio & ulteriormente notevole qualora la tratta ricopree barr

naturali comemontagne, laghi,omari L6 ut i | i zz o d inoltredi tonnettere piccaee per m
cittd e luoghi remotialla rete di trasporti precedentemente operativa, con costi infrastrutturali ridotti

lungo la tratta. Infatti sara sufficieniche le localita di partenza e di destinazione possiedano delle
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infrastrutture adeguate. Inoltre possono essere raggiunte regioni remote dove una connessione di
trasporto veloce o la rotta stessa siano fattibili a livello economico o ambif&ijtale

Secondo una previsione di mercato di ATR, il 58% delle tratte aeree regionali € stato creato tra il 2003

e il 2018. Per supportare questa crescita | 6azi
regionale in modo sostenibj attraverso aeromobili da circa 50 passeéggéfine di connettere rotte

piu piccole e a minor volume di passeggeri e merci traspfgiati

In questo ambito socitecnologico, si delinea quindi, tra le altre cose, la s&tali un trasporto aereo
regionalesostenibile e distribuito.

Nell ambito del trasporto regionale di passegager
tratt a, S i sta assistendo anche @apbrlicilaaeuquestot o de
segmento si delinea la concorrenza tra velivoli regionali e treni ad alta velocita. Ecco che allora sara
necessario che le caratteristiche ambientali e prestazionali dei velivoli siano comparabili o superiori a
guelle dei treni ad altaglocita concorrenti sul segmento.

22Confronto con i treni ad alta v

Allo stato attuale delle tecnologie aeronauticdexondo alcune ricerche di LCA risulta che i treni ad
alta velocita(HST) abbiano un impatto ambientale inferiore rispetto al traspered9].

Alla luce di questa nozione, che ha una validita generale, stzavab allora diversi scenarni modo
da rendere piu chiaro quale tecnologiamséggiormentadatta ad ogni situazione.

Per fare cio, si fa rifemento a una ricercd0] d e | 2010 che ha fattgameuso del
theorypersperimentaré¢ 6 ot t i mi zzazi one dell e reti di traspor

In questa ricerca sono state modellate le reazioni delle alleanze internazionali (che utilizzano un modello
hub and spokeg delle compagnie aerémv-cost( che usano un modell o distr
unbdbesteisat remie ad nrdstruturafermovianiagiatesistersteuin Bu@pa. | risultati
suggeriscono che sia possibile giustificare alduwansEuropean higkspeed railnonostante gli ampi

costifissi di tale soluzione. Questo risultapuntualizzano gli autori,gsd dipende faemente dai costi

di realizzazione, manutenzione e ammodernamento della rete ferroviaria. Inoltre, apportare una quota
per la compensazione della €@®messasul prezzo del bigliettanon cambia in modo notevole

| O dilriodella rete di trasporti.

Un modopiu interessante di confrontare queste modalita di trasporto, almeno dal punto di vista del
progetto ingegneristico del velivol o, ri siede ne

| treni ad alta velociténfatti sonodi recente utilizzo per distanze 600 e 800 km, su cui competono
con i velivoli regionali, mentre vengono continuativamente utilizzati su tragitti dil’0km, su cui
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competono con gli autoveico[ill]. Vengono utilizzati i seguenti dawttenuti da una ricerca
bibliografica del Politecnico di Torind.2]:

Country

Train

Seals

Specific energy cons:mption
KW hyj seat km

France

Cemany

ltaly

Japan

Spain

Sweden

United Kingdom

AGY

TGV L‘Lplexl

TGV Réseaun

TGV Sud Est

I1CE-1

ETR 504

ETR &0 Pe ndoling
Tahwku E2

Toholu ES

Tolaido 700

Tokaido NTOD

AVE Senies 1

AVE Senies 103 Velaro
52000

Class 373 Ewrostar
Class 390 Pemddal ino
Class 91 InterCity 225
Hitachi Super Expres

650
545
377
347
743
573
432
815
731
1323
1323
329
545
320
750
439
536

0033
o3y
0039
0044
0.058
0040
0033
0.026
0026
0.028
o3
0051

0039
0042
0041

o33
0.035
0028

Si evinceuna media di circa 0.037 kWh/pax km per il trasporto ferroviario ad alta velocita
considerando i valotipici del settorén ambito europeo

Peril confronto con gli aerei, non & possibile definire un solo valore di media, in quanto esso dipende
fortemente dal tipo di velivoldrfipianto propulsivpnumero di passeggeri, ecc.).

La ricerca propone che per un range di 150 km, gli HST abbiano il minor consumo specifico, con i
velivoli, divisi in business jet, small regional turbofan, regional turbopobe presentano consumi
comparabili, anche se maggiori.

Business jets

4 4

154
5
B o 34
&F
E -
Z % 1.5+
B w
s &
E = 1 Turboprop-
ii 1.5 4 powerad

regional jets

w

L THzR

0.54

Torbyof ar- powered
regional jets

Short-haul
airiners

ETR
500

EL E2

RTPL RTP2Z RTFL RTFZ RTF3 RTF4

500 L
200

300

Speed (km/h)

320 340

3 Consumo specifico di velivoli regionali e HER)]

Al l 6aument ar e

del |

imputabile al fattoché 6 ef f et t o
un velivolo sia inferiore quando si considerano crociere piu lunghe; al contrario, per gli HST la
consumo
e meno variabile. Quindi, per distanze plavatealcune tipologie di trasporto aereo possono risultare
maggiormente efficienti per la missior@@nsiderando quindi il consumo specifico riportato al numero
percor sarnative, evi den
principalmente grazie al grande numero di passeggeri trasportati da ogni véttmieeks jesono le

alternative corl consumo piu altpmentre nel campo dei velivoli regionali si nota come i piu efficienti
siano iturboprop.Per le lunghe ditanze, invece, diventano vargagsi i velivoli a corto raggiehe,

nonostante il consumo piu elevapmssono trasportare piu passeggeri.

decrescita del

di passegger.i

e all

a

di

del

a

di

stanza,

a sal.i

s p e ahatn comportdneehtd nbremmoeaio g i a

stanza

=150 km
200 km
300 km
800 km
3&;0 400
l a differenza
ta (ovver otatia

tr
f ase

a

ri

Un altro fattore da tenere in considerazignendo HSR e trasporto aereo regionale sono in diretta

competizione su n a

tratta
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racchiude un vantaggio intrinseco, che viene pero bilanciato dal fatto che gli aeroporti siano localizzati

tipicamente lontano dai centri abitati.

Milan—Naples route

Specific energy

[ kW hyfkm)

Specific energy consumpt ion
[ kW hfpass ko] 1080% oooupation

Alrcraft
H5T

4449
2380

02604
00415

Time [min]

300 7

250 +

200 1

@ arcralt [Mght time only)
W aircraft {overall travel time)

WHST {overall travel time)

4 Tempi di percorrenza di velivoli regionali e HER]

Sulla base di questi risultati pud dedurre che una soluzione sostenibile e ben funzionante potrebbe
essere quella di affrontare un approdntegrato tra trasporto aereo e ferroviario.

Unobal tihial ipto'ssvi ene

propri et
S st emi di

I n questo
ibrido-eletti c i
almeno a livello regionale.

senso
dandone

operative
b o mpalvertramibrididln tal icdso cambeereldbeéro i datirdfierimentoe le
analisi comparativera le modalita.

a
i

nvece

dei

of ferta

velivol i,

concorrenza

nee

18

gui da

per

dal

attravers

con
uno

e oppor

o |
O0HSR pu,
sviluppo

t

0

u
a

f
S



3Statodarde | di veli vol i C
el ettri fi cate

31El ettri fisaaszZzieame ddeibor do

Per quanto detto rispetto allasostebi | i t© ambi ent al e dell davi azi one
di tecnologie avanzate che offrano soluzioni energeticamente efficienti, con un impatto ambientale
ridotto, € estremamente importante. Nel settore dei trasporti questa visione ha pom@toaggiore
elettrificazione dei mezzi grazie all'efficienza intrinsecamente piu elevata dei sistemi elettrici. Questo
concetto si rispecchia sia sui sistemi di bordo dei velivoli, che sugli apparati propulsivi. Una recente
applicazione di questo conae# il More Electric Aircraft (MEA) [5] [6].

Nel |l 6ambito dei ME A, considerando a titol o esemp
peculiarit”™ pri nci pa bkistemapnsumaticbelnfattiegtatictakalvarsatilitiaceiz i o n e
sistemi elettrici aeronautici attuali, la generazione di sola potenza elettrica causa una riduzione della
potenza secondaria dissipata che qumdl porta a una miglior efficienza del velivolo. Taleamignto

del |l 6efficienza i mputabile a tre fattori princ
1 Riduzione del peso dei sistemi;
T Aument o dellf)efflcienza dbteedlegsr opul sori grazi
f Riduzione dell 6utilizzo dei mot or i quando il
1 Controllo;
1 Riconfiguabilita;
91 Diagnostica e prognostica avanzate.

Inoltre la diminuzione del numero di sistemi generatori &€ benefica dal punto di vista manutentivo,
riducendo costi e tempi di fermo dei velivoli.

Nei velivoli tradizionali la generazione di potenza secondaria, per contro, € divisa su diversi sistemi:

Figures for a typical

A320/B737 size aircraft
Propulsive

D\
Propulsion thrust :
(~ 40 MW) I
_______________ 7/

Nonpropulswe
_____________________________ =
____________ N |
Hydraulic Mechanical | |
~240 kW ~100 KW | |

|Gearbox -driven engmel

5 Tipiche potenze di un velivolo ttzionale[6]

Pneumatico: attraverso la portata di aria spillata dai propulsori;

Idraulico: attraverso pompe collegate ajiarboxdel motore;

El ettrico: attraverso geaboer at or i anchoessi C (
Meccanico: attraverso pompe per olio e combustibile collegatgedidox.

=A =4 =4 =4
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In queste configurazioni la potenza elettricaammt a al | 611, 5% del |l a potenza
allo 0,5% della potenza totale del motore.

Per contro, | 6utMofteElecticp r kiv eudred d rod mitteatat prraodu z i o n e
attraverso generatori elettrici.

Figures for a typical
A320/B737 size aircraft

Jet fuel

"

Propulsive (=40 MW)

4
Nonpropulsive ELECTRIC (1.7 MW)
e e e R T e B LR e e e e A Y
| *+ Wing and nacelle ice-protection * Fuel and oil pumps |
| « Cabin pressurization » Landing gear and green taxiing :
|+ Cabin air *  Onboard entertainment l
|\ ¢ Electromechanical actuation * Avionics, lights, galleys )
6 Tipiche potenze di un velivolo meeéectric[6]

Inoltre, rispetto alla potenza idraulicamegpmatica negli aeromobili, la potenza elettrica € piu efficiente
durante la trasmissione e la distribuzione di energia. Le posstmndarieneccanica, idrdica e
pneumatica convenzional@gossono essere parzialmente o completamente sostituite daliegote
elettrica. Qualora la potenza elettrica diventi predominante per l'alimentazione secondaria degli
aeromobili, potrebbe essere gestita in modo efficace e ottimizzata attraverso la progettazione
architetturale del velivolo per adempiere alleigsle didiminuzione di impatte contemporaneamente

di ottenere una maggiore economicita e soddisfare i requisiti di sicyi&4za

100

i

d per consumed power [%]

Extraots

Taxi-oum Take-off Climb Cruise Dlescent Landing Taxi-in

7 Efficienza di produzione della potenza second§ri]

Vol endo meglio analizzare | 6efficienza di pr odu:
di potenza elettrica e piu efficiente: confrontata con la potenza idraulica e pneumatica negli aeromobili,
l'efficienza del sistema di potenza elettrica € quasi costante e superiore al 90%, mentre la potenza
idraulica e pneumatica si situano tra il 20%4%, ad eccezione della potenza idraulica che raggiunge

il 95% durante l'atterraggio.

Inoltre la potenza generata elettricamente pud essere gestita in modo efficiente per realizzare
'automazione e l'integrazione dei sistemi di bordo di velivaie Electric durante la trasmissione e

la distribuzione dell'energia. Cido rende possibile ottimizzare la potenza secondaria dell'aeromobile,
riducendo cosi l'estrazione di potenza secondaria dal motore, dimiribeadsumo di carburante
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In generale I'elettri€azione del sistema di alimentazione degli aeromobili porta alla creazione di un
sistema energetico integrato e inoltre facilita la creazione di un sistema di informazioni in cui sia

presente una forte inter aziipatenzaabomo deldetiviole.t t r oni c a
Riguardo akistema di controllo ambientalg Environmental Control Systente CS) c¢che ~— |1 6o0gg
guesta tesi, | 6el ettrificazi one I|beed rispetto raltki | 6ef

configurazioni tradiziong richiedendo quindi la presenza di un compressore dedicato per generare
|l 6aria calda e pressurizzata, adhAgUnit@CAU)édaleuc ce s s i

altre component i del sistema pemafornire | e corr
32Tecnol ogi e per velivol/i I bri di
Unbulteriore possibilit”™ data dai sistemi el ettr
di bordo, andando verso architetttviere Electrico All Electric, ma applicando | Oouti
propdsivi elettrici. In questo caso si puo tipioante parlare di velivoli ibridelettrici, o di velivoli a
propul si one compl etamente elettrica. Nell dambito

di vista energetico e ambientale sembra riiechella configurazione ibrida.

Tale morfologiagar anti sce un maggi or numer o di gradi d
promettendo pertanto un miglioramento dei consumi rispetto agli analoghi a sola propulsione attraverso
motori termici.

Inpartc ol are, | 6utilizzo di propulsori ibridi nel | a
delle dimensioni relativamente contenute dei velivoli, al tipico utilizzo di propulsori ad elica, facilmente
collegabili ad un motore elettrico, allatre di distanza ridotta maggiormente percorse dalla categoria

di velivoli.

Elettrificare il powertrainoffre molti benefici rispetto alle architetture convenzionali, infatti i motori

elettrici non producono emissioni locali. Ad essi pud perd essereadsai | 6 emi ssi one dc
produzione di energia elettrica nella sede della centrale. Inoltre le proprieta dei motori elettrici vengono
scalate quasi linearmente con massa e potenza, pertanto la propulsione distribuita diventa benefica ai
fini deada Hedbvel§Sf. i c i

Per vincere gli svantaggi di ognuna delle configurazioni precedentemente citate (propulsione termica e
propulsione elettrica), un concettowdilivolo ibrido -elettrico (HEA) potrebbe combinare i vantaggi

di ertrambe, mitigandone gli svantaggi. Ad esempio si potrebbe raggiungere un range paragonabile a
guello di velivoli regionali tradizionali, attraverso un sistema propulsivo ad efficienza maggiorata e
senza lo svantaggio di un pacco batterie troppo massitcica.

Questo concetto abilita | 6utilizzo di nuove st
Rispetto allestrategie operative =~ al t res3 i mportante citare | 6eff
infatti un sistema in serie puo auntare le ridondanze e offrire possibilita di sostituzione di un motore

in caso di guasto; invece un sistema in parallelo pud fornire un aumento di potenza negli scenari ad alto
carico (decollogoaround . I n entrambi i c as itocbrificatvglagatodi e ner e
sistemi propulsivi, secondogual e bi sogna ver diunevemto eatastréfieo sih 6 oc c o
estremamente improbabile. Da questo punto di vista i sistemi ibridi incontrano molte diffguedidlo

al | 0 icertdicaziodel in quanto la complessita aggiunta puo richiedere maggiori sforzi per il
raggiungi mento della certificazione.aménopaemit ti , | 0
velivoli convenzionali comparabili. Per fornire un aiuto alla cedifione del velivolo, le differenti
strategie oper at i v posseno,dé coretamenie otegeptathre b Undnaggierr g i a
l'ivell o di ridondanza. Lobéanalisi dell 6architettu
complicata e inoltre la manutenzione di componenti complicati, integrati e di nuova concezione puo
essere pil onerosa rispetto ai costi gia ingenti tipici del settore.
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321 Mot or

el ettrici

Con la crescente tendenza ad adottare la propulsione elettrificata, i motori elettrici sono tra i piu cruciali
componenti nella catena; a patto che si supponga che la corrente che li alimenti sia fornita in modo
sicuro e catinuo. Negli ultimi venti anni imotore sincrono a magneti permanenti (PMSME quello

piu utilizzato per veicoli terrestri e velivoli a propulsione elettrica. Il secondo per diffusione & il motore

ad induzione (IM) e il terzo e Wound rotor syncronousotor. | PMSM vengono preferiti per le loro

alte prestazioni in quanto al rapporto pgsbtenza. Tale valore viene quantificato attraverso la potenza

specifica del motorf2].

1 Esempi di potenza specifica in campo automdflje

012 2012 2011 2010 008 007 006 004
Vehicle model | Leaf | Sonmata | Sonata | Prins Lexus Camry | Honda | Priuns
HSG 23 L5600k Accord
Power (KW) B0 BS 30 50 110 70 12 50
Spectfie power | 0 | 19 11 | 16 | 2s 17 05 | 11
EWks)

Viene riportata una tabella con le potenze sped@fititalcuni veicolelettrici in campautomotive

Secondo il trend attuale di miglioramento delle prestazioni delle macchine elettriche, si considera che
nel 2025 possano raggiungere 5[kW/kg] e nel 2035 arrivare al valore di 10[kh&}kg]

Una delle sfide che si incontrano durante il progetto di un velivolo ibrido consiste nella gestione termica

dei motorielettrici. Infatti, con la richiesta di alte prestazioni, crescono anche le correnti e quindi anche

i carichi termici dissipati dai sistemi elettrici. Tale perdita termica dipende profont&andah

rendimento del motore. thermal managemeuei motori eéttrici impone delle nuove sfide in quanto,
a differenza dai mot or i termici
uscente, ma si propaga sulla struttura del motore e del velivolo, causandone un incremento della

temperaturaDi conseguenza, il raffreddamento delle macchine elettriche sta diventando uno dei

maggiori punti di interesse

Mechanical output \ Electric power

(Torque, speed) g (Current, voltage)
L enerate heat

hY
tnnlant flov‘

Heat pipes

@\ant flc\‘

(c) . (d) Heat pipes

8 Schema energetico del funzionamen
un motore elettric¢44]
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Gli approcci principali attualmente utilizzati per il raffreddamento dei motori elettrici sono i seguenti:
1 Raffreddamentoibagno ddéol i o,
1 Raffreddamento in acquad cui il Water Jacket Cooling

- -
-
& L=

(b) End tip cooling (ETC)

A
-

(d) Direct slot cooling (DSC)

(a) Water jacket cooling (WJC)

(c) Chnnne!clmling (CHC)

9 Tecniche di raffreddamento a liquidé4]

1 Raffreddamento mediankeat pipg14].

i Sistemi di raffreddamento ibridi
Thermal cradle

Heat Pipe

Insulation
Shell

Shell
10 Esempio di sistema di raffreddamento ibr[d5]

1 Raffreddamento tramite oliwebulizzatd15]

Axial spray
nozzle valve

Radial spray
nozzle valve

ﬁ::'los::::ion Data

x acquisition
fluid tank and
control

11 Esempio di raffreddamento tramite oil spfap]
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Per i fi

n del | 6industria aeronauti ca, esi
al fine d |1

stono
ri durne | 6i mpatto termico su [

ntegr

i
i 0

1 Miglioramento termico dello statoresi produce inserendo dei componenti ad alta conduttivita
termica (barre di rame) nello statore al fine di riscaldare in modo piu efficace il liquido
refrigerante (e quindi di raffreddare meglio il motore);

1 Raffreddamentora le spirei si ottiene inserendo dei canali di raffreddamento tra le spire
statoriche, in un percorso a serpentina;

T Raffreddament o afT $i taggiurige inserendoddeilcondotti sefrigerardi in
acciaio inossi da branheeheadmpodelenspliedf. no del fil o di

322Batteri e

Allo stato attuale della tecnologia, il sistema di raffreddamento bafterie (Battery heat acquisition
systeni BHAS) richiede una massa approssimabile alla meta della massa debp#etie stesso.

I metodi piu utilizzati per il controllo termico delle batterie, spesso ispirati da soluzioni precedentemente
utilizzate in camp@utomotive sono:

9 Piastre tra le cellé(ate Heat Exchangér

Raffreddamento per immersione

1
1 Raffreddamentaonduttivo Conduction Pathwgy
1 Heat pipe

1

Pin fin cooling
0.65

Baseline (Tesla)
(a) Conduction Pathway + Pin Fin Cooling
——(b) Heat Pipe + Pin Fin Cooling
(c) Heat Pipe + Plate HX
—(d) Conduction Pathway + Plate HX

(e) Immerision Cooling
———(f) Plate Heat Exchangers Between Cells

=
o

0.35

Ratio of HX Mass to Battery Mass
o
N

0.008 0.013 0.018 0.023 0.028 0.033

Cell Thickness, m

12 Confronto fra tecnologie di TMS per pacchi batterie [16]
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| metodi piu efficaci dal punto di vista della masstativa del TCS rispetto alla battesambrano
essere quelli basati sGbnduction Pathwayoppure sul raffreddamento a immersione.

Quest'ultimo metodo e limitato daelprincipali fattori: il primo € I'eccessivo calore, che porterebbe ad
ebollizione i liquidi refrigeranti tipicamente utiliai; il secondo é la distanza minima tra due dige
adiacenti per evitare Mapor lock

Le tecnologie conduttivecnduction pathwgypossono utilizzare delle lamelle o degli scambiatori di
calore per trasferire il flusso di calore a un fluido opeaatiefrigerante. Tali tecnologie sono pero
svantaggiose dal punto di vista della perdita di pressleh#uido operativd16].

323Fuel Cel |

Guardando alle configurazioni di velivdridi che fanno uso diH2 come fonte di engra principale

per gli apparati propulsivi e per la potenza secongpeiail segmento considerato una delle tecnologie

pit promettenti risulta legata alleuel Cell (FC). Questa tecnica permette
chimica del combustibilén energia elettrica. In tale processo elettrochimico, che richiede una reazione
dielettrcossi dazi one del |l 6i drogeno formando dell dacqu

Un vantaggio delle celle a combustibile consiste nella mancanza di parti mobili, chefegscono
efficienza di funzionamento e ridotti oneri di manutenzione. Inoltre esse emettono solo vapore acqueo,

che =~ un gas serra molto meno persistente dell 6a
Owviamente la sostenibilita ambitale di tale soluzione dipende in ampia misura dalla tecnologia di
produzione dell 6i drogeno.

Le Fuel Cellpresentano quindi anche una sfida dal punto di vista del TMS del velpdtté secondo

al cuni studi circa | 0 8 %asdtieslile FCaxensiste nel @latigol sistenthidi a | c L
gestione termica. Esistono alcuni approcci prediletti per il raffreddamento delle celle a combustibile

[17]:

i Raffreddamento ad aria

Il raffreddamento ad aripresenta il vantaggio giresentaree n 6i nt egr azi one mol t
di richiederesottosistemi poco complicati. Per contro, a causa della bassa capacita di rimozione

del calore da parte di un vettore gassoso, |6
essere ridotte rispetto alle altre tecniche.
(:>‘Q A Fan

92

T
Il =
e

—

Stack

~—» Air

— H;

E—

13 Raffreddamentad aria per Fuel Cel[17]
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Si pu, inoltre constatare che il raffreddame

di temperatura nella FC, infatti tipicamente la porzionestlagiu vicina alla sorgente di aria
fredda avra temperature inferiosi causa del progressivo riscaldamento del gas durante
| 6attraverFech@el{IYt o del | e

>

FY Cell external temperature ( °C)
X

2 - : 10

F’ b : 30

50

Y axis (mm)

70
90
110

116

28 s

20
1.2 Zaxis (mm)

X axis (mm)

13 04

14 Profilo di temperature nella FC con raffreddamento ad §tid]

1 Raffreddamento passivo

Le tecnichedi raffreddamento passivieortano ad architetture semplificate per il sistema di
raffreddamento delle FC, in quanto esse prevedono soluzioni per dissipare il calore evitando
l Gutilizzo di component.i meccani ci attivi
conduzione, corezione e radiazione termica per trasferire il calore drai& Cellal pozzo di

calore designato. Esempi di componenti che sfruttano tecniche di raffreddamento passivo sono:
alette, convezione naturateateriali a cambiamento di fasedM), schermaturaermica,heat

pipes

In generale si pud parlare di dissipatori di caldreaf spreaders)che richiedondn generale

materiali e geometrie che conferiscanm 6 al t a coincdatpeéwvi alimeémtr anr ne

abbinati auna densita ridotta per contenere il peso dei sistemi.

Le alette e in generale i dissipatori termici basati sui solidi sfruttamiricipio della
conduzione per scambi ar e il cal ore con I
massimizzare la superficie di scambio termico.

CellNo.1 2 3 4 5 6 7 8 9 10

THOEE BB BN cathode
: ; outlet
a | —
—_—
JHQUREURUNRUUN Auoce

Anode {{TNE B | |
inlet
|
Cathode| L | |
inlet - ! outlet
Anode

b Insulation [
Calhodc'\ Plate
End Bipoler

PGS

L Current

Plate Plate PGS Collector
e Bipolar
T — Plate
Air Cooling Channel -—J

15 Raffreddamento di Fuel Cell con tecniche pasfivé
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Le heat pipgpossono funzionare basandosi su fluidi altamente condulttivi per dissipare in modo
passivo il calore prodotto daltael cell Per FC con potenza prodotta tra 10 e 100 W si usano
mini- o micro- heat pipe mentre per FC con potenza superiore a 100 W si utilizzeabpipe

ad anello o pulsanti, per la loro elevata capacita di trasferimento tdtvico

©

MEA  Flow plates

Flow channels

16 Raffreddamento di Fuel Cell mediante heat gipg

1 Raffreddamento a liquido

Un metodo ampiamente utilizzato per il raffreddamteoc del |l e FC consi ste
liquidi, forzati attraverso delle macchine operatrici idteccaniche; percio tale tecnica fara

uso del fenomeno della convezione forzata. | circuiti refrigeranti basati su un licauitleno

vantaggiosi rispetto aiorrispettiviagasgr azi e al maggi ore calore sp
di sistemi di raffreddammo basatisu liquidi permette di ottenere una piu uniforme
distribuzione di temperature nelle varie zoneaEIC.

| principali svantaggi di questa temngia consistono nella necessita di pompe e Valper il

controllo del flusso.

Il fluido viene fatto scorrere in canali opportunamente formati al fine di garantire che sia lo
scambio termico tra FC e | i qui ftussosiamoefiicadci 6 e v ac L
[17].

Per le basse temperature operative massime dei materiali di cui sono compusteelsono
caratterizzate dalla necessita di raffreddamento attraverso un fluido ad alta portata e con una
differenza di temperatura limitata. Cio diminuisce intrinsecamente la massima efficienza di
trasporto del calorf 8].

L'utilizzo di fluidi con caratteristiche termiche migliorate, come i niuidi, puo migliorare il
raffreddamento e ridurre le dimensioni dei sistemi di controllo termico fdelleell[17].
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t inlets

17 Raffreddamento a

I Raffreddamento tramite PCM

Il trasferimento di calore tramiteaterialia cambiamento di fase (PCM) ha una capacita di
rimozione del calore significativamente piu elevata grazie all'utilizzo del calore latente di
evaporazione del liquido. Questo neodi raffreddamento € applicabile nel caso in cui sia

Cﬂoln" \ =

fluid region

solid region

(a) Model A

fluid region

solid region

vettore liquido per fuel ¢&lf]

richiesta una grande quantita di potenza termica da dissipare.

Poiché la temperatura di esercizio delle celle a combustibile PEM & compresa 8@ G0,
necessario scegliere un fluido di lavoppeopriato come liquido di raffreddamento, diein
grado di eseguire un cambiamento distatquesto intervallo di temperature.

Lout idlii

latente permette di ottenere un sistema di controllo termico di dimensioni ridotte rispetto ad un

zPzCoM gr a

zie all 6el evat eonferita gdah calore -

approccio che utilizzi un raffreddamento a liqu|d@].

Cooling method

Small scale
(< 5 kW)

—

Phase change cooling

Medium scale
(< 10 kW)

Passive cooling

- Heat spreader
- Heat pipes

Liquid cooling

- Using water-ethylene glycol
- Using engine oil

- Forced cooling using reactant gas
- Cooling with separate air flow

- Evaporative cooling
- Two-phase cooling with boiling

Large scale
(>10 kW)

Power level

18 Tecnologie per il raffreddamento di fusgll [17].
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33Requi siti sui wvelivol:/ I bri di p

In base a quanto precedentementinide nel capitolo2, & possibile definire dei requisithe saranno
da applicare a velivoli ibridelettrici regionali adibiti al trasportgpasseggeriEsistono molti tipi di
requisiti, ad esempio élean sheet aicraft design requirementsvero i requisiti preliminari per il
progetto del velivolo, sono i seguoti:

1 Avereemissioniatmosferiche e rumorose molto contenute;

91 Includere tecnologie che assicurinslaurezzain ambito operativo;

1 Offrire uncostooperazionale competitivo;

1 Offrire miglioramenti operativi se comparati ai velivoli regionali attuali;

T Nonri chiedere di s peinfrgtratsra cocenteb i ament i all o6

Partendo datlean sheet requiremengs possono allora definire dei requisiti piu specifici di ogni
progett o, a titolo esemplificativo WTPRIiNTOS0toa.no
Essi si dividono in piu classi:

1 Requisiti Ambientali

TLAR {Environment) Value
Reduction of C0; emissions >75% va ATEA42
Reduction of NOy emissions >00% va. ATE42
Feduction of Moise emissions =65 va ATE42
Emissions during ground operations Mo emissions of (05 and NOky
Materials used in the design Sustainable end of life solution
Use of alternative propellants Yes

1 Requisiti Di Mercato

TLAR iMarket) Value
Number of passengers <50
Cargo capacity >500 kg
Luggage bins >0.06 m" / passenger
In-flight entertainment Seamless conne chivity
Cabin altitude <2000 m (6560 ft)
Cabin ventilation =025 kg min fresh air per passenger
Cabin temperature 3°C
Cabin humidity 10%
Lawatory =1
Galley =1
Direct operating costs Competitive with ground transport
Diispatch reliability >08%

1 Requisiti Operativi

TLAR (Operations) Value
Wingspan =3 m
Weather operations All weather
Turn-around time <25 min

1 Requisiti Prestazionali
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TLAR (Performance) Value
450-550 km,/ h (Mach 0.40-0.48)

Design cruise speed

Design payload 5300 kg
Maximum payload 5800 kg
Design range (design cruise speed, design payload) 400 kmn + reserve

800 km + reserve

Maximum range (design cruise speed, design payload)
185 km + 30 min holding

Reserve fuel policy

Range from hot and high airports (design pay load, international standard . .
atmosphens (154 +28, 5400 ft) 450 ke + reserve
Kange from cold airports (design payload, [SA —30) 450 kmn + reserve
Take-off field length (maximum take-off mass (MTOM), sea level (SL), ISA, paved) = 1000 m
Take-off field length STOL (5L, ISA, paved, » 80% pax) <800 m
Landing field length (51, [5A, paved) = 1000 m
Rate of climb (MTOM, SL, ISA) =>1850 ft,/ min
Rate of Climb at top of climb >1.5 m/s (300 ft/ min)
Time to climb to FL 170 <127 min
Maximum operating altitude 7620 m (25,000 ft)
Service ceiling for one engine inoperative (OEl) (or equivalent) (95% MTOM, 1SA +10) 4000 m (13,125 ft)

Particolare attenzione & da porre alla definizione del requisitcadgg in quanto esso puo variare

drasticamenteni funzione della gegrafiad el | 6 ambi ent e i n cui i vel i vec
saranno di considerevole importanza la missione tipica del velivolo e i requisiti normativi legati agli

aeroporti di diversion§b].

Si notainoltre che secondo questo rapporto, il numero massimo di passeggeri di un velivolo regionale
dovrebbe essere inferiore a 50. Nonostante ci0, su rotte brevi a domanda elevata potrebbero essere
vantaggiosi velivoli piu capienti. La scelta di seguire un@mdia strategia dipende dalle previsioni e

dalle scelte di mercato dei produttori.
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4 Archi tetEtQUSr e del |

Si entra nello specifico del sistema di controllo ambientale di un veliregionale ibrideelettrico,
analizzandone dapprima le architetture pifudié e utilizzate. Si passgrai a decomporne le funzioni

e si finir” con | d6danalisi delle componenti del s
eseguire Il a modellazione dinamica dell 6ECS e s ami
In funzione delle tecnologidisponibili edelle peculiarita del velivolsi puod scegliere una diversa
configurazi one arllcistenadi conirolla antbienthle preséndaitiSdiverse

modalitadi integrazione con gli altri sistemi di bordo aerotiaua seconda el | 6 ar chi tettur a

In base a cio si definiscono due principali tipi di EGI8edo bleedlessNelle architetture di tipbleed
il sistema prevedeno spillamento di aria calda e pressurizzata dai propulsori, mentre nel sistema
bleedlesd a pot enza wut i generatatdaun dnatdrd edettrieta ipatatad proviene

dal |l 6aria atmosferica esterna
ALTERNATIVE
SOURCES OF ALTERNATIVE USERS ALTERNATIVE
PNEUMATIC POWER  FOR COOLING AIR POWER SOURCES
ELECTRIC
POWER
Bleedless E.C.S.
EXTERNAL ‘

i
{Emﬂ
\Motm/
VAPGUR
CYCLE
COLD AIR
UNIT

PASSENGERS
CABIN

AIR CYCLE

COLD AIR
NIT
Y Elect. )
Motor

BLEED
SYSTEM

19 Possibili configurazioni dellEC816]

Undal tra cpuaesseie tvoliadase ab aicl termodinamicgvolto dalla macchina, essa
puo essere basata su un ciclo ad &iaCycle Machind ACM) o a vaporeVapou Cycle Machine
i VCM).

Nei paragrafi seguenti si descriveranno meglio le peculiarita di ogni configurazione.

41Bl eEdS

Gli ECS di tipobleedprevedonacome fonteprimaria della portata di ariano spillamento di portata

calda dagli stadi di compressore della turbomacchina propulsiva del velivolo, o in alternativa dalla APU.

Léar chi t e bleedérgaelladpiu comnemente utilizzata nei velivoli con configurazione di
sistemi tradizionale.

La presenza di un ECS di tipéeedrichiede la presnza di motori termici eé uno dei fattori che hanno
portato alla continuativa esistenza del sistema pneumatico a bordsideii di trasportg19].

Questa conformazione del sistema presenta alcuni svantaggi, tra cui:
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T Ri duzi cfficienza mrdpulséva: spillando una portata di aria calda dal compressore, Si
preleva effettivamente del lavorodas s o, ri ducendo | 6efficienza
del motore. In aggiunta a cio, la portata entrante nella turbina sara inferiore e gaivatidl
di espansione sara minore.

1 Di mensionament o del |idirfg@eprgpesoreld spillarnenta @duindi 0 n i di
l a portata massima i n i ngr ekediocoradlzibnddiddn§ sono |
del motore. Quindi con manette piu elevate, una parte della portdeednon verra immessa
neldr cui t o del | WtEi@i® non neaesssrgendideal propulsore.

L 6 E @Squesta configurazions a r - princi pal nmérCycle Machinegpdast o d al
circuito dibypassal fine digarantirne il funzionamento in tutte le condizioni operative.

LI Yabes

1. Fan-air modulating valve
[ 2. Check valve
Fan 3. High-pressure cutofl valve
1 4. Pressure-regulating valve
5. Pressure-regulating valve
\ vI = o — 6. Qzone-converter shutofT valve
U 2 7. Converter bypass valve
=3 |
Multistage Intermediate stage 1
COMPressor 3 4 i
= L — — T Precooler
High-pressure stage _ .|..|.|.|'
—
Combustor £ o
f& Discharge
— ﬁ
Turbine X ] 5
High pressure
bleed air
i l l l l l Ozone converter
— 6 . — : To pnéumatic
— 3 ™ manifold and air-
7 ] conditioning
— — packs

20 Schema del sistema di bleed di un ECS tradizioji&le

42 Bl e e EICSs s

Nelle architettureMore-Electric ed All-Electric viene abolito il sistemgneumatico e con esso lo

spill ament o del | 6 aalifire diaidutrala peditelparagisheo gowule s datee ,
metodologiadi generazione della potenza seconddtian questa scelbisognera allora trovare una
di versa fonte di aria calda e pressurizzata per

Per ricoprire questa f un ziriaestrhaRani Airinekg aautsard i z z a ¢
collegato un compressoee uno o pi % stadi, che innalzer”™ temp
compressore citato in questanfigurazione viene mosso vien motore elettrico. Questa peculiarita

fornisce al sistema una regolazione piu efficiente e un maggrare operativo, garantendo
contemporaneamente perdite inferarf | 6 apparato propul sivo

Lédarchitettura del s iésimileaquellad unaistdn tipabéeéd qainimp rr e s s
con ACMecircuito dibypassTali componentvengongoerodimensionati in modo congruo atleove

condzioni operative Infatti, negli ECS di tiptleedlessi cerca di ridurre il piu possibile la temperatura

in uscita dal compressore dedicato, in modo da edarpotenza richiesta al sistema elettrico.
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In un velivolo ibido la scelta pitadeguata o n s i satdeo t rt ealr led ubtebdiessal finetdiet t ur a
massimz zar e | 6ef f i celoagsod aelivoliraprpulsione dieea, inoltke, questa straad

el Gupiecaorribile data | 6assenza di u NPergliepiier at or
anche nel caso di velivoli ibridi, la configurazione con spillamento non e vantaggopsaito in alcune

fasi di voloil motore termico risultapen o, portando quindi a un funzi o
se si facesse us obledd unbéarchitettura di tipo

421Compressore dedicato (EDC)

Perev t ar e | 0 a ksistenmaairoantnotloambdestaper via pneumatica, la generazione della

p ot e n znapiandoedi cbn@lizionamento viene affidata al sistema elettrico. Inoltre un trend attuale
nel | 6 a,camadetiooehparagrafhlconsiste nella generazioneptitenza secondaria dal minor
numero possibile di sistemi, al fine di ridurre masse, ingombri, oneri di manutenzione e dissipazioni
energetiche dovute alla produzione della potenza secondaria stessa.

I compito di i nnal zare pressione eambiewgner at ur a
affidato a un compressore mosso da un motore elettrittoade. Tale motore elettrico viene alimentato

dal circuito elettrico, chefrutta a sua voltgeneratori collegati allgearboxdel motore Le batterie

possono essere usate come fantiliariedi potenza elettrica nel caso si scegliesse di spegnetelimo

in taxi o in alcune fasi di volo, oppure nel caso di eliche in condizioni di-smti@ione in fase di taxi

[20].

Ambiente
esterno

21 Schema del compressore di un ECS con motore elettrico deffiéqto
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Nel |l 6ambito del settore aeronauti co, al fine di
utilizzate principalmente due architetture pgr | c o mponent e : \Aapot CysleMachme | 6 ECS
(VCM) e Air Cycle Machine (ACM).

43Vamuo cgygbeem (VCS

Un sistema a ciclo a vapore (VCS) é un sistema di condizionamento che utilizza un fluido a
cambianento di fase e fa uso di componenti capaci di sfruttarne le caratteristiche intrinseche.

Il VCS s basa, come suggerisce il nome, su un ciclo a vapore e viene tipicamente utilizzata come
architettura per velivoli di dimensioni ridoftquali aerei da avizione generale o elicotteri. Questa
configurazione viene anche utilizzatquando necessarimei velivoli di grandi dimensioni per
effettuare un raffreddamento attivo delle aree che dissipano piu calore, quali la baia avionica e la
cambusa.

Il VCS sfrutta il calore latente di evaporazione di un fluido operativo in un circuito ¢glpesaompiere
un ciclo termodinamico frigorifero, ovvero capace di trasportare il calore da una sorgente calda a una
sorgente fredda.

Compressore ﬂ
=
Ee—

Evaporatore Ly

Aria calda dalla cabina

| Aria fredda alla cabina o
Scambiatore - Condensatore

< )

Receiver - dryer

Valvola di

espansione LEGENDA

m Gassoso, ad alta pressione

m Liquido, a bassa pressione

22 Vapour CycleSystem

La macchina a ciclo a vapore (VCM) é costituita dai componenti attivi di un VCS. In alcuni casi essa
pud essere costituita da compressore e turbina calettati allo stesso albero. Piu spesso, al fine di ridurre
la complessita del sistema, al postolal@lrbina viene utilizzata una valvola di espansione e il
compressoregieneattivato da un motore dedicato.

| sistemi di raffreddamento basati su VCM sono tipicamente molto efficaci dal punto di vista termico,
ma presentano lo svantaggio di avere emiaigurazione molto massiccia e molti componenti, il che li
penalizza in applicaziorsu velivoli pit grandi Quando si utilizza questo metodo, il condizionamento
dell'aria e la pressurizzazione devono essere effettuati separatamente, sia utilizzapdesszbdella
cabina chél compressore azionato dal mot¢24].

Si analizzano brevemente le funzioni dei componenti del sistema di raffreddamento basato sul VCS.
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1 Compressore: ha la funzione di innalzare pressione e tempedsiufluido operativo sotto
forma di gas. Per fare cio necessita di lavoro esterno.

T Condensator e: i condensatore =~ costituito d
come pozzo di calore. Riguardo al fluido operativo avviene una tmastasne isobara che
porta il gas a divenire dapprima vapore saturo e infine a condensare passando allo stato liquido.

1 Receiveri Dryer: ha la funzione di evitare rapide variazioni di portata del flusso. Infatti, in
condizioni molto calde il sistema ha bigm di fluido aggiuntivo. Tale componente sara di fatto
costituito da un serbatoio contenente il fluido operativo. Inoltre in questo componente sono
presenti filtri utili a rimuovere particelle estranee ed aqua dal liquido.

1 Valvola di espansione: in essavéene una trasformazione di espansi(iseentalpica nel caso

ideale) che porta percho a una diminuzione di temperatura, pressione e densita del fluido
operativo allo stato liquido.

1 Evaporatore: il fluido affronta una trasformazione di evaporazione isoterma e isobara; facendo
cio esso assorbe il calore proveniente dalla cabina sotto forma di calore latente di evaporazione.
A questo punto il fluido po ricominciare il ciclo frigorifero.

ﬂ'."rr 4

k) condensazione 2!

—

—

L)
= 1

/ i evaporadione
-

L
COREPIFESS fone

"\l.'-ﬂ

4 I !
5
23 Ciclo frigorifero effettuato dal VC&5]
44A1 r Cycle pystem (ACS
Per velivoli di medi e e grandi di meaprsndeiimomel 6 ar c h

di Air Cycle System (ACS). Essdnfatti, ha la capacita di controllare le caratteristighierne della
cabina e di garantire il comfort dei passeggeri, pur mantenendo proprieta di leggerezza, ingombiri ridotti
e semplicita di funzionamento dei componenti. Tali buone proprietd portano perdo con sé alcuni

svantaggi, tra cui la minore efficienzamodinamica del sistema, legata principalmente al ciclo aperto
utilizzato dal sistema.

LOACS ha quindil,acfounrezil@ane&/Cdi raffreddare | 6ari a
condizionamento di un velivolo richieddepresenza di altri eoponenti per sopperire alle necessita
del riscaldamento.

Vengono ora analizzate alcune tigarazioni architetturali degli ACS:he risultano iteressanti per lo
studio di un ECS per velivoli regionali
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441Si mpl e ASyrstCym | e

Questa conformazione dibasej c u i |l e seguenti <costituiseono un
dauna turbinaun fane uno scambiatore di calore.

Inoltre & presente un separatore di acquacqetrollarel 6 umi di t© del |l édaria entra
HEAT X i
EXCHWNGER Impianto pneumatico
\ P
In cahina \\ All'estermo
Water J
separator Turbing Fan
24 Simple ACS

La portata di aria calda e compressauscita dalbleedo dal compressore dedicato incontra uno
scambiatore di calore araia, che lavoracoramairs ul | at o f r opiththsullatkocaido.n | d ar
L 6 a r raemte veemetquindiaffreddata, sccessivamente essa passa in una turbina, che la raffredda
ulteriormente, raccogliendo il lavoro necessario a muovere il fan posto sul condottamedian

La turbina pud venire parzialmerasclusaattraverso un circuito diypass contrdlato da una valvola
di bypassal fine di regolare la temperatura in uscita

442 TwoWh e e | Boot st3ywpt é&mr Cycl e

1 flusso di aria calda e pressurizzato entrant e
un raffreddamento; successivam@ergnta in un compressore che menalzala temperaturall
compressore viene collegato meccanicamente all a

attraversa lo scambiatore di calore secondario.

Il circuito di bypass permette di sezionare la parettrante nel compressore, tale portata sezionata
verr”™ ricongiunta alla principale alldéuscita del

Il fan riceve la potenza elettrica da un motore elettrico dedicato, che viene acceso solo nelle condizioni
di necessitadonvelivolo fermooabhsse velocit”™), aumentando | 6ef fi

Inoltre questa architettura, grazie alla presenza di uno scambiatore uléerioger azi e al |l dar c
bootstrapdotata di compressore e turbina sullo stesso albermette di ottenere temperaturieiiori
in uscita a parita di perdita di pressione.

Nell'architettura del ciclo bootstrap, la turbina aziona un compressore invece del fan come in un ciclo
ad aria semplice. In questo caso & presente uno scambiatore di calore secondario (SHX) (detto anche
intercooler) necessario per ridurre la temperatura dell'aria proveniente dal compressore ed entrante nella
turbina.Questa architettura comprende due scambiatori di calore, un compressore e ungagtbina.
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25 Two-wheel bootstrap ACS

Si nota che questa architettura costituisce di f
ha un effetto termicmverso a quanto il sottosistema debba compéeceffetto antagonistaese reso
necessario al fine di massimizzare il salto entalpico causato dalla turbina

Infine, gli scambiatori di caler possono essere posti in sarin parallelo. Nella configurazione in

serie, il secondo scambiatore avra un lato freddo con una temperatura di ingresso piu elevata e sara
pertanto svantaggiato. Nella configurazione in parallelo, inMedemperature in ingresso saranno le
stesse eujndi il funzionamento sara avvantaggiato da questo punto di visteemaadivisa la portata
entrante e ci saranno maggiori problemi di impacchettamento del sistema, oltre che dei condotti per la
Ram Air

443 Thr-Weeel Boot st3yagpt &mr Cycl e

Questa architettura € molto simile alleo-whee] ma | 6al ber o di trasmi ssi one
sia il compressore che il fan per il flusso second®igesta architettura presenta i vantagjgavere

riduzioni di peso e budget elettrico, eliminando il motore elettrico per il fan. Tale configurazione ha

per |l o svantaggi o di una minore | ibert”™ di reg

5

medesime velocita di rotazione, riducendgbssibilita di ottimizzazione del sistema.
Al

SECONDARY N
HEAT
EACHANGER

»

PRIMARY
HEAT
EXCHANGER

[

!

In cabina

Water “urbire  Compressor Fan
sepa rator

26 Threewheel bootstrap ACS
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444 F o eWh e e | Boot st3yapt é&mr Cycl e

Questbdbarchitettura si basa su un sistema bialber
lo stadio di alta pressione collegato al compressore e ildbsésbassa pressione al fan.

A monte della turbina di alta pressione viene aggiunto il condensatore, con il relativo scambiatore di
calore. Inoltre tra le turbine potra venire interpostaaheater Entrambi questi componenti potranno
venire utilizzati anche nelle altre architetture, con peculiarita dipendenti dalla conformazione del

sistema.
L FL
ﬂ SEDONEM\P.’Y\
HEAT
EXCHANGER
= PRIMARY
E 3 HEAT
A EXCHANGER
L 1
5 )
“urbine 2 “urbire 1 Compressor =ar
27 Four-wheel bootstrap ACS
Grazie alla presenza dell destrattore di sabcqua pr

freezingsenza incorrere nel rischio di formazione di ghiamelle turbine che ne causerebb
eccessiva.

I'l vantaggio di questédéarchitettura risiede nella
coppie di ruote. Cio permette alitimizzare le prestazioni, sia nel caso di dimensionamento, df in

designl nol tre | a presenza di scambiatori aggiunti vi
del sistema.

Questi vantaggvengonoperd acompagnatda alcuni lati negativ, t r a c ui | 6aument o

| 6aument o dei c o mp o n e n tinfine & presanzacdonmipidli eirsudi diypdss d e | s i
causa unodinerente difficolt”™ nel controll o dell &
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445Du al Expansion Energy Recovery (DEE

Tale architettura & simile a unao-whee] mal 6 espansi one avviene su due

unduni ca. Entrambe queste tur bi naoesahcompressore col | e
attraverso un al bero di trasmissione. I n gues
ter modi nami co. I nfatti, | 6energi a di scarico Vi €

aumentato salto entalpico. La maggieféicienza ottenuta dal ciclo rideda portata in ingresso (dal
bleedo dal compressore dedicatopermette anche di utilizzare scambiatori pit comp28i.

PHEX - Primary Heat Exchanger Ram

SHX- Secondary Heat Exchanger 4

Reg - Regenerative Heat Exchanger From ——1 [Bpray

Fht - Reheater WiE SH —

LHX - Load Heat Exchanger r—

FCW - Flow Control Valve TCW Ejectir

TCV - Temperature control Valve @ Aeg 1+

W/E - Water Extractor | Ant

F - Pump ca

C - Compressor

T - Turizine To Cabin & _E|EEC
Forced A n___
Cooled
Equipment

i
Liquic -p-.‘ffl

Load

28 Schema DEEFECS[23]

Il sistema rappresentato jR3] utilizza un ciclorigenerativo di tipdoootstrap Esso recuperaoltre

una part etewhed eiméssdmd rl piaav i oni ca, che viene raffred
chiuso. Tale liquido viena sua voltaaffreddato negli scambiatori denominbbad Heat Exchanger
(LHX). I n questoarchitettura il flusso di raffre

| 6aria due vol t eridgcendo quindilgpodatatdivleed d ament o e

Le due turbine saranno in serie e funzionerannadijame un sistema a due stadi, collegati allo stesso

albero. Tra esse viene interposteiheatep er aument are | 6efficienza del
Loestr att or eonsideratarccqnalensatore perché manca lo scambiatore dedicato) viene

posto a valle della seconda turbina. Da questo f
mi ni me pi* alte del punto di solidifiiwusctaidne del

documento, ovvero nel 2003, in cui erano molto diffusi sistemi di questo tipo, mentre negli ultimi anni
si é cercao sempre di piu di utilizzare sistersubfreezingper abbassare la temperatura minima del
ciclo termodinamico, al fine di ridee ulteriormentda portata dbleede la potenza secondaria richiesta
dal | 6ECS in condi.zi oni di raffreddament o
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5Funzio®CSdel |

Heat sources:
Passengers, pilots, galley equipment,

Ram air solar radiation, avionic equipment
L _/
! ~—
Pressurized air source Air conditioning/ Air distribution to

Compressed air Air cycle machine conditioned environments
from engine/==y (Engine bleed air heat [ =3

Ram Air exchanger/ (Ram air heat exchangers, (Cabin, cockpit, cargo and

electric compressor) reverse Brayton cycle, avionics bays )

l 4

Ram air discharge I[‘::ct::'r(:ualg.tion Cabin air discharge
(Fan assisted) (Outflow valves)
29 Schema funzionale dellECS di un velivolo commer¢zzde
Il sistema di controllo ambientalErfvironmental Control SystehrECS) =~ spesso | 6ut en:

pit energivora a bordo di un velivolg25] In questo caso si considereranECS con cabine
pressurizzate;ssi potranno esserecilo aperto o a ciclo chiuso, a seconda della tecnologia utilizzata.

Al fine di valutare | a dinamica dell 6ECS, nec
funzionale, che permetta di associare ad ogni funzione uno o piu elementi, sellttebgsali verra
svolta la modellazione.

Il sistema di controllo ambientale (ECS) & deputato al mantenimento delle corrette condizioni
ambientali a bordo, garantendo il comfort all'equipaggio e al carico pagante.

51 Cenni di fisiol®@%a e requisit.i

Seguendo il trend attuale allaumento del ricircolo (fino all'88% dell'aria reimmessa in cabina e
costituito da aria di ricircolo), si riesce ad abbassare la riahigpotenza del sistema ECS, ma al costo
dell'aumento di umidita e tenore di € cabina. Secondo i test eseguiti[#6], tali effetti sono
notevoli solo per voli lunghi e per cabirfeilty-booked. Nella figura di seguit@ono riportati i risultati

della ricerca, effettuata utilizzando un campione umano al fine di ottenere risultati soggettivi di
gradimento, da correlare ai valori diegsione, temperatura, umiditdaemore di C@nella cabina dei
passeggeii26].

Baseline | ASHRAE | ASHRAE half | Max. CO,

T T T T rd s

30 Prove sperimentali della qualita dell'aria in cabifi26]
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Lo studio e stato condotto in modo adattivo, ovvero la portata di aria veniva scelta in base al numero di

partecipant.i all 6esperi ment o. I risultati ottentu
T Lébumidit?” rel ati vae TVO@ (Tomk\Volatie nOrganec| Compauid C O
aumentano al diminuire del flusso di aria fresca;
1T Effetti singolari come | 6etanolo o un agente
sui TVOC rispetto alla diminuzione del flusso di aria fresca.
1 Néisensoriambieali, néis oggett i sono riusciti a differen
di fferenti condi zi; solonel cadoconfchbina al compmledoa risul@ti t ot al

soggettivi sono stati peggiori al diminuire della portata di aria;

1 Bassi flussidi aria esterna richiedono capacita di raffreddamento addizionale nel circuito di
ricircol o. Ci , ri sulterebbe in un eventual e
architetture odierne.

Secondo la normativaS-25 Subpart D- Paragrafi 831, 832, 84127], al fine di garantire comfort e

sicurezzale caratteristiche fisiche e chimicike | | 6 a r i v@anno mantenatd unrdeterminato
range durante tutte le fasi di volDa talirequisiti si evincono le caratteristichree | at i ve al | 0a
cabina

i temperatura,
1 pressiong
1 umidita,
9 composizione chimica
Le funzioni del |l 6ECS di penderanno quindi dai reoc

I La quota massima equivalente in cabina deve essere di 8000 ft (2438lenhormdimita
quindi la pressione minima in cabina;

1 Nelle fasi di salita e discesa, la pressione deve variare gradualmente, con una variazione
equivalente a un rateo di salita o di discesa di 500 ft/min;

9 La combinazione di valori di umidita e temperatura deseees e mant enut a al | 6i
zona di benessere, di cui non esiste una prescrizione univoca.
In generale, la temperatura deve essere mantenuta tra i 18°C e i 25°C.
Léumidit?7 rel ati va dovr "~ esserip funmane dedlan ut a t
temperatura

Umidita %

- 85

—_ Zona di
benessere
=1 60

-1 30

25 Temperatura
ambiente[T]

19 20 25 26,5
f I'n normativa  presente un requisito aggiunt
minima che deve essere fornita ad ogni passeggero in qualsivoglia condizione di volo. In
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particolare devono essere forniti almeno Qra8min] (0.343 [kg/min] ovvero 0.0057 [g/3]di
aria fresca ad ogni passeggero.

Questi sono i requi siti di contingenza del si st
prestazioni degrade, che non verranno riportati in quanto ritenuti poco necessda perdellazione
funzionale dell 6ECS.

52Decomposi zione @€Sl e funzioni d

LOECS mantiene e controlla | a temperatur a, la p
chimica in cabina, al fine di assicurare sicurezza e comfort agli occupbwgiigelo.

Per realizzare | e proprie funzioni, | O06ECS richie
9 Sorgenti di aria calda;
T Pacchi di condi AiiCondiiomegRicks) del | dari a (
I Un sottosistema di miscelamento e distribuzione;

1 Equipaggiamenti di controllo dteico-elettronico[28]

Prima di iniziare la decomposizione funzionale del sistema di controllo ambientale, & necessario fare
una precisazione sul | essico utilizzatoesel|l sett
la nomenclatura é fuorviante e comunque differente a secondagigdtto che la utilizza.

Per esempio nella realta Airbus con il termiieCycle Machinesi fa riferimento ai soli componenti
fluidodi namici attivi dentdt 6&€CBe( clotnpnessorsoet o3
atto al condi zionament di delCbadrit.f28]si ngt Phckpnpa il

In altre applicazioni susa il termineAir Cycle Machingpper descri ver e podentnt er o [

comprendent.i [ component i attiwvi (compressore e
ecciadatt i al raffr edda melndtrein acni ¢ad l@ scanbiatoreadi chlare i n i r
primario (PHX) non viene considerato pae d e | pacco oper-adomdiozi onma tcmrm
del |l 6aria entrante nel sottosistema.

Al fine di evitare téi inconvenienti, si utilizza unaomenclaturail pit conformepossibilea quella
utilizzata in[28] [29] [30]:

1 1l termine Air Cycle Maching(ACM) viene utilizzato per definire i componenti meccanici
fluidodinamici attivi, cioé compressore e turbirw@legati da un albero

9 Per definire il sottosistea oper ati vo atto al raffreddament
ACM, valvole, scambiatori di caloreircuito dibypasse sensori, si utilizzano i termimir
Cycle Syster(ACS) oppure Pacco OperativOferating Pack)

T LOECS sar ™ quisorgente dararcatda,tdal padca dpéerativo, dalle valvole di
controlloe dal circuito fluidodinamico di trim.

T Lo scambiatore di calore detto Aprincipaleodo (
nScambi atore di Cal or e &andadetadia sub effetto, (cl®t) non
spesso € il preponderante quando si guarda la variazione di temperatura, ma semplicemente
perché in una visione sequenziale del flusso nel sistema, esso viene attraversato per secondo.
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32 Schema di un pacco dellECS dell’A328]

Lo scopo primario del mantenimento dglieessioneal di sopra di un limite minimo & determinato

dall a necessit”™ di una sufficiente pressione
dello stesso negli alveoli polmonari. Una soluzione alternativa, utilizzata nei velivoli militari da,cacci
o negl: stessi velivol: commer ci al i in fasi

forniscano agliocqua n t i

unoéar i anole riccaadsoss@gen®. Tate suzianevéene evitata

nel trasporto passeggeri, in quanto presdelle ripercussioni sabmfortdurante il volo e limita mito
la mobilita di passeggeri ed equipaggid | 6i nt erno del

A
T~ Exhaustairflow

to outflow valve

Aircraft cabin

Total air flow to cabin (determined
by cabin air circulation requirements)

Conditioned air flow
Air-conditioning
equipment

QOutside air flow

?"“-__ Exhaust air flow

Aircraft cabin to outflow valve

Recirculation

Total air flow to cabin (determined
by cabin air circulation requirements)

Recirculation air flow

Conditioned air flow
Air-conditioning
equipment

31 Schemi di ECS a ciclo aperto e a ciclo chi{ke)
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Il controllo dellatemperatura in cabina & un aspetto critico per la sicured&igpasseggedd alte quote

ed é importanteer il comfortdegli occupanti nelle varie condizioni di volo. Tale controllo viene svolto
fornendo aria calda o freddalalcabina secondo necessita e costituista delle funzioni chiave
del | 6ECS.

Il sistema diventilazionedi st ri bui sce | 6daria fresca nella cabi
stagnazioni nelle zone piu remote della cabina. Inoltre esso si occupa di elimineae par t e del |
dalla cabina, per garantirne le corrette caratteristiche di composizione chimica. Esso inoltre si propone

|l 6obiettivo di mantenere una certa omogeneit”™ d
del |l 6aria nella cabina.

Oltred | 6aria fresca proveniente dall desterno, sar’
circolazione adeguata dell 6ari a i nicircokp bchenper. Tal e

| appunt o permette didbBEdJSutuinla zpzoarredenmmeslte pisemtacruiiat op
in cabina.

1 c o n t umialita Iretatival \dehd effettuato per assicurarecdmfortagli occupanti, ma anche

per assicurare la sicurezza del velivolo (ad esempio per evitare la corrasipae)nargnere delle

condi zi oni sanitariamente accettabili, evitando
interna alla cabina.

LOECS deve essere capace di evitare unodéumidi't
esterna, prima che essanga immessa in cabina. Tale funzione & particolarmente importante a basse
guote e in giornatealde eu mi d e , mentre ad alte quote | a bassa
risultaspesse uf f i ci ent e per contr obi lardedagli appagati dildordoni di t
Un livello di umidita troppo basso pud essere vinto utilizzando la minore portata di aria esterna
possibil e, mentre undatmosfera della cabina tro
rimuovere il vapore acquedhe viene visto in questo caso come un inquingrée

Le funzioni dellECS possono essere ricavate partendo da uno schema architetiwaheel
bootstrapcon compressore dedicato, ovvero unopdiicipali casi di studio dguesta tesi.

Si notache l'aria proveniente dalla cabina o dall'esterno dovra essere compressa attraverso un

Engine . Low-pressure
— T = .
_— cold outside air
g mm— | (20 kPa, -60°C)

High-pressure hot bleed air ————  Pneumatic
from engine compressor — manifold
(200 kPa, 200°C)

é - Throttling

Air-conditioning pack

. . valve
Medium-pressure cool air

from air-conditioning pack :
— | Medium pressure,
(80 kPa, 5°C) hot trim air

Outflow valve . (80 kPa, 200°C)

Supply air to
cabin diffusers [D

A+
(75 kPa, 15°C) —__ S+ Recirculation
-— r “—’ fan and filter

Cabin air i N
(75 kPa, 22°C) —— Mixing manifold

4

ircraft pressure hull

33Schema dell'ECS di tipo ble§tb]

compressore collegato meccanicamente a un motore elettrico dedicato, in modo da aumentarne
temperatura e pressione. Nel caso di architetture elvegano umleeddallimpianto propulsivo, I'aria
spillata & gia compressa quindi questo passaggio verra saltato.
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Per controllarne la temperatura, a seconda delle condizioni di funzionamento del sistema, l'aria
compressa viene fattircolarein uno scamlzitore primario che agiscifattocome precondizionatore

del flusso dobéaria entrante nel pacco operativo,
nei componenti successivi.

Angdce System sk

A Tt

- o =

Emgine Blead Alr System I . \k'-.;: ! C:u-n!'uuuomus‘muml
H— o~ —_ |z n
- L — > y

L

34 Rappresentazione dellenfzioni di un ECS di tipo bled80]

A questo pinto il gas pagsa nel pacco operatiyo cui avvieneun ciclo termodinamico refrigerativo.
Risulta possibile far flureunamri one del f |l s$S®90 ne&dd & ©iOp evengotun m@r &€ a c
circuito d bypassin modo da ridurre il raffreddamento causato dal sottosistema.

L'aria in uscita dal pacco operativiene miscelata con una portata di aria proveniente dalla cabina, al
fine di garantire la corretta temperatura dell'aria etgram essa. La frazione di aria di ricircolo
proveniente dalla cabina dipende fortemente dall

A questo punto il gas viene distribuito uniformemente nella cabina.

"~

P 1 P T T \
0 —* —— | Seroor Feedback
= MMS — ADS —— €O
l— = — [ A.
', 000
= BT I FD
5 N Y i Ny i ]
o Target  [7°7  Zone [T P
Ga T PicKDammna T, P, SH - - Controllers |- - - o !
|| i PACK Output b _.- h, } . i
h= . L L JERES+---'
35 Schema funzionale di un ECS con bl
1 ciclo di utilizzo del gas a questo punto  fi

delle condizioni ambientali: infatti nella cabina sono presenti sensori che, attraverso il nggigtora
delle caatteristiche e attraverso un algoritmo di controllo, comandano alcune valpokge
opportunament&a i componenti precedentemente elencati. Questo passo puo sembrare superfluo, ma
e solo grazie ad una buona implementazione di esso che si rende pibssibftello ambientale della

cabina e quindi il corretto funzionamento dell'ECS, attraverso I'armonizzazione dei sottosistemi che lo
compongong30].
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2 Collegamento tra funzioni e componenti
FUNZIONE COMPONENTI
Sorgente di aria calda:
RISCALDAMENTO 1 Bleed Airnel casBleedECS
I Compressore dedicato (EDGgl casobleedless
RAFFREDDAMENTO Air Cycle System (ACS)
PRESSURIZZAZIONE Bleed Airo EDC

CONTROLLO DELLA ACM, Valvola di Bypass, Valvoldi Trim
PRESSIONE
DEUMIDIFICAZIONE Condensatore ed estrattore di acqua
MIXING Mixer

E interessante notare che alcune funzioni (ad esempio riscaldamento e pressurizzazione) che nelle
architetture con spillamento vengono aut onomamen
caso di architetturdleedlessdovranno essere compiutda componenti aggiuntivi, in primis il
compressore dedicato. Questa peculiarita, che porta con la sua applicazione un notevole aumento
del |l 6efficienza dell 6ECS del velivol o, causa pe
componenti del sistema.

Per quanto detto in precederiacco operativo € composto da:
9 Scambiatori di calore
Valvola e circuito di bypass,
Val vol a per | 6ANnt I lce (non modell ata perch®
Una macchina a ciclo ad aria o a vapore (ACM o VCM)

Separatori di acqua

= =/ =4 =4 =4

Sensori (non modellati perché la loro dinamica € estranea alla modellazione dinamica al livello
funzionalg

In particolare i primi tre componenti servono principalmente al controllo di temperatura e pressione
della cabina, mentre I'uitio & preposto al controllo dell'umidita dell'abitacolo.
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A | or o v el \C8s saladnad Stituitda scambiatori di calore e da componenti meccanici
(qualicompressori e turbine).

Non-Pressurized | Pressurized
Zone ] Zone
Ram Air |
Inlet 1

ERAV
—® OFV Cockpit
(flight deck)
1
FCV1 BCKV | 15
From ACU1 PM Under Floor .
EBAS (left side) Zone
1
1 I Forward
1
I

Cabin
RARV ) _ i
From Recirculation Mixing

Outhoard | Fans & HEPA Filters Manifold
I

Pressure
Bulkhead

RARV

FCv2
From \ ® I ACU 2
EBAS (right side)
J

L

. ZTs

Aft

m Cabin

ERACKV

(>
Ram Air \?j
I

Inlet

36 Schema di un ECS di tipo ble@?]

L'analisi dettagliata e il dimensionamento dei componenti precedentemente elencati esulano dai fini di
guesta tesi, che mira ad un‘analisi funzionale ai fini della modellazione dinamica del sistema generale,
piu che allo studi dei singoli componenti.

53 Schema fun&iC&nale dell

Per la nozione stessaglii st ema e peri hnteegpreaailome i déi dedmponen
poco efficace affidare analiticamente a oghi componente una sola funzione. Remngotoanalizate
funzioni che sono operate da piu componenti, o dal sistema nella sua interezza.

Uno schema funzionale di base sistema ECS ¢é quello proposto nella figura seguente, che comprende
le configurazioni con e senza spillamento dai propulsori.

ol Cabin _—  cCabin -

Cabin air T ‘l. Recirculated air 'R“Cjﬂ;u'm“lmr
© Mixer Unit Falin ai HX = Cooling systems
ECS perimeter Ti’adc discharge air ‘
Pack Mixer unit
T Bleed air T Pack discharge air
Engine Pack — Elkectric power supply
? Ammbient air T Ambient air
(a) (b)
37Ar chitettura funzionale del |l 6HG]S di un vel
Si ri assume quanto detto riguardo alla decomposi

esemplifica inoltre il grandevello di integrazione dei componenti nel sistema, al fine di raggiungere
lo scopo di esso.

Volendo eseguire il medesimo procedimento piu in dettaglio Qdld Air Unit, si pud ricavare che
esso ha uno schema piu lineare, in quanto la funzione prieileeCAU € quella di fornire aria fredda
e pressurizzata alla sua uscita grazie al ciclo termodinamico frigorifero diBxayten.
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'l primo component e i n dntetetoscambiatorddidaloré grimasic(BHXY 6 ar i a
che viene spessmonsiderato un pre ondi zi onat or en edhil Giiclé lMachinaEssnt r an't
infatti ha lo scopo di abbassare la temperatura del fluido operativo.

In seguito si riscontra il compressor e, che ha
Facendo cio, tale componente ne innalzera anche la temperatura.

A guesto punto la presenza di uno scambiatore di calore secondario (SHX) rende possibile la formazione
delcd o frigorifero, prelevando calore dal fluido
anche nel PHX. Per questa funzione cruciale lo scambiatore di calore secondario viene anche nominato
Main Heat Exchanger

Ram air Inlet

Valves and
actuators

Inl Cabin air
\Ram air fan /4—
4
Control
U l system

Internal External
F——m )
Mixer Mixer

Electric driven
™ Compressor

ACS

Ram Air Outlet Cabin
distribution

system

Electric
system

38 Decomposizione funzionale dei componenti deiES

In serie al SHX é presente un condinge, che ha lo scopo di raffreddare ulteriormente il fluido e di
estrarne il vapore acqueo attraverso un evaporatore. Tale funzione & fondamentale nellgxCAU
freezing

A questo punto il fluido incontra la turbina, che ha lo scopo di abbassare peesstemperatura
del |l 6aria, trasformando questo calore prelevato
che collega compressore e turbina | 6al bero.

Infine il flusso incontra il lato a bassa pressione del condensatore, per poi essete neirslecessivi
component.i del |l 6ECS.
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39 Diagramma funzionale della CAU
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6 Model |l azi one deeECS omponen

6.1 0bi etti vi

Léobiettivo principe di guesto | avor o dotatidia mode
unoar c imoreetedtric(WMEA) per i sistemi di borddPer modellazione si intende la creazione di

un modello semplificato rispetto alla realta, che possa fornire dei risultati compatibili con il sistema
fisico realmente implementato.

Il modello sara parametrico, al fine di poter valutare le diverse esigenze di velivoli di diverse categorie
e dimensioni.

6.2l ntroduzione alla modell azi one

6.21Li velmoa edil azi one

40 Livelli di modellaziong6]

Viene riportata la schematizzazione grafica Meiltilevel Modeling ParadigmEssa € composta da
quattro livelli:

1 Hlivello architetturale € il piu semplice e meno dettagliato, esso considera il sistema dal punto
di vista statico e caratterizzato da variabili booleane;

1 1l livello funzionale studia il comportamento transitorio a basse frequenze, la stabilita, il
controllo e la risposta delssema a variazioni delle condizioni esterne;

1 Illivello comportamentaleconsidera dinamica e risposta a comandi in alta frequenza;
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1 lllivello componentisticoconsidera in modo dettagliato la fisica di ogni elemento del sistema,
viene poco utilizzatonellei mul azi one perch® | a precisione d
costo computazionale del calcolo simulatipgj.

Nel |l 6ambito di g u e madellazibne slinamivaeal livello funaioodlevvero sii n a
effettuera un ampliamento delle analisi statiehehitetturali gia svolte if29] e [31]. Tale analisi
permette di trovare eventuglii ¢ ¢ h i che non erano inclusiaemel | dan

il funzionamento transitorio del sistema.

6.22Fasi del design
Si decide di avanzare con uno sviluppo progressivo e iterativo della modellazione del sistema.
1. La prima fase consiste neClAUb iddkdd toiAf3i2ddazi one |
a. lIdentificazioneparametrica e dimensionamento dei componenti
b. Analisi statica del modello

2. La seconda fase consi st aek&€l©0ISO ida@ ¢4P-BOBDEBIRCc az i on
retrofit ibrido-elettrico.

a. Riscalamento dei componenti
b. Identificazione parametrica
c. Analisi stdica del modello

3. Laterza fase consiste nella modellazidne E-ECGS di un velivolo regionale ibridaelettrico
da 80 passeggeri

a. Riscalamento dei componenti
Identificazione parametrica

Analisi statica del modello

b
c
d. Implementazione del profilo di missione
e. Analisi dinamica del modello

f.

Analisi energetica del sistema

I modelli e le simulazioni sono essenziali fin dall'inizio della fase di sviluppo e progettazione del
sistema. In ogni caso, tali modelli sono utili anche durante l'intero ciclo di vita del s{gtsmuaerifica,
manutenzione, modifiche del sistema, verifica, in servizio, modifiche al sistema). Essi devono essere
evoluti e migliorati per adattarsi a ogni fase e i risultati devono essere verificati con dati di laboratorio
e prototipi.

Inoltre, l'uso di modelli dinamici rispetto ai classici modelli stazionari permette ai progettisti di tenere
conto delle inerzie termiche al fine di dimensionare i sistemi con un comportamento piu realistico in
base al funzionamento previsto. Inoltre cémpette di considerare i diversi profili di missione di volo

che il velivolo deve affrontare e include come variabili i carichi di calore che devono essere dissipati.
Questo porta a un sistema ottimizzato per lo scenario reale e non un sistema sovi@tibogoesi [0
scenario peggior¢32]

63l ntroduzi one al software di mo d

Simcenter Amesim € una piattaforma di simulazione di sistemi che consente ai progettisti di valutare e
ottimizzare virtualmente lerpstazioni dei sistemi.
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Amesim & progettato per aiutare ingegneri e progettisti a simula@mportamento di sistemi
complessin una vasta gamma di settori, tra @automotiveaerospaziale, energetico, elettronico e molti
altri. Esso e ursoftwaredi smulazione multi dominio, ovvero consente di creare modelli fisici di
sistemi complessi che possono comprendere compamatiti domini meccanici, idraulici, termici,
pneumatici, elettrici e cosi via.

La simulazione multi dominio permette di progettaistesni che coinvolgono diverse interfacce tra
componenti e sottosistemi. Essa risulta particolarmente utile nello studio del comportamento del sistema
fin dalle fasi di avasprogetto e di progetto preliminare dei sistemi.

Tali funzionalita garantiscono unalutazione sufficientemente accurata del funzionamento del sistema
nelle diverse condizioni operative che esso si trovera ad affrontare durante il ciclo di vita.

Amesim viene altresi utilizzato per lo sviluppo ¢eit virtuale di componenti e sistemiffrendo la
possibilita di evitare di produrre prototipi fisici del sistema a dimensioni reali o in scala. Grazie a cio la
fase di progettazione pud richiedere budget e tempi inferiori.

Nell dambito della presente tedii, eAmeditmaviee nue 6«
transitori e dellgrestazioni dinamichedel sistema.

I noltre | 6ambiente di model | azi o m#imizeaziopeé perul az i or
identificare i parametri chiave per le prestazioni del sistema, fornenddeinsgosta alla ricerca di
soluzioni di design ottimali.

Amesim risulta ampiamente ut il ieffideazaenergeticadhie per
sistemi, tale ambito € di particolare interesse nel settore aerospaziale degli ultimi ania, fiilezione

di potenza dissipata dai sistemi fornisce un utile sostegno alla progettazione di velivoli
complessivamente piu efficienf83]

Infine Simcenter Amesim presenta la possibilita di integrazione con altre soldiz&ieimens, tra cui:

1 Simcenter 3D: software di simulazione ingegneristica riguardo a tematiche strutturali,
dinamiche, di fluidodinamica computazionale, termiche.

1 Teamcenter: piattaforma che permette di gestire il ciclo di vita del prodotto (PLM).

1 Simcene r Testl ab: soluzione per | 6acqui si zi one
sperimentali.

1 Siemens NX: suite di software di progettazione e ingegneria assistita da computer (CAD e
CAE).

1 Tecnomatix: composizione di soluzioni per la produzione digitale.

Nei prossimi capitoli @ e 8) Amesim e utilizzato anche al di fuori delfunzioni precedentemente

elencate: in particolare esso viene impiegato per verificare il comportamento statico delle componenti
del sistema di controll o ambiental e, cio  Vviene
solamente i valori aegime, su cui vengono svolti dei procedimenti di identificazione parametrica al

fine di avvicinarsi ai valori statici ottenuti da analisi preliminari.

64Svil uppo del model |l o su Amesi m

La prima fase di modellazione viene svolta eseguendo il controllotecroca s i der ando | 6ar i
gas seccpowvvero senza considerarne l'umidita. Tale ipotesi semplifica il modello, permettendo
l'utilizzo di un fluido con un solo componente e riducendo la complessita del modello. Tale fase
preliminare & servita per familiadare con il software e per comprendere il relativo funzionamento, ma

per la sua scarsa attinenza con il problema, non vengono riportati i risultati ottenuti con questo modello.
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Infatti tale modello viene poi esteso parih umida, che permette di ottereerisultati piu attinenti alla
realta, anche se humericamente molto vicini al caso precedente.

L'utilizzo di aria umida per avvicinarsi maggiormente al fenomeno reale impone di passare da
componenti pneumati€ a componenti gasmixturé'. Si dovranno quidi calibrare i parametri di
funzionamento dei componenti, per garantire l'integrazione armonica di essi al fine di comporre il
sistema di controllo ambientale.

Come prima cosa vengono implementaticomponenti fondamentalid e Ail ©@ycle System

nel |l 6ambiente Amesi m,; essi consistono i n: compr
(SHE), a cui s i cdlegaiicampomeanti nhebcanigiieenraticil acomponenti citati
in questa fase sono ritenuti fondamentali perché in essi si svolge il ciclo termodinamico-Bragtde
frigorifero, che =~ alla base del funzi onament o d
Heat Out F'y High
< 5 2/ Pressure
HX g
Q
£
@ @ & Heat Out

Low

// Pressure

Net Work In

T FTTTTTTTTTT TS C 3

@ @ Refrigeration
4 Effect

Cold Air Out Warm Air In

-

Entropy

41 Ciclo ideale di JouleBrayton frigorifero e componen22]

La presenzali un tenore di vapore acqueo nell'aria causa alcuni problemi ai componenti piu freddi,
quindi & necessario aggiungere un evaporatoraonte della turbinger evitare la formazione di
ghiaccio al suo interngoiché si & in presenza di ustemabootstrapsubfreezing

Tale sottosistemaienecalibrato per le condizioni di funzionamento precedentemente calcolate nella
tesi di Flavio Di Fed¢29] con riferimento allaCAU d e | | OlAh&dn@tri dei componenti vengono

quindi impostati in modo da avvicinarsi il piu possibile alle diverse condizioni di funzionamento
statiche calcolate precedentemente nei diversi casi di funzionamento. Successivamente il sottosistema
vieneriscalato erncluso in urE-ECSp e r  Icaziane u helivoli regionali ibridelettrici. Il primo

viene implementato su u#m2500e ton retoofit @ unassstermandi tip@a b i | e
bleedless; il secondo riguarda un velivolo regionale ibrido elettri@d gmsseggeri, a cui di seguito si
far”®™ anche riferimento con | &dacroni mo HERA.

A questo puntosi implementano duerofili di missione e vengonoidenificati i parametri di
regolazioneche garantiscono il rispetto delle condizioni ambientali in tuttesiediglla missione.

65Model |l azi one dei componenti 1in

Si inizia ora con la raggna dei modelli utilizzati al fine della rappresentazione dei componenti
del | 6 EdnBiente Amdsid.

6.5.1Scambi at or i di cal or e

Gli scambiatori di calore sono dispida termo-fluidodinamici, utilizzati per trasferire calore attraverso
due fluidi, senza che essi entrino direttamente in contatto. Il funzionamento di uno scambiatore di calore
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prevede che i fluidi possano fluire in due distinte porzioni del disposseparate da una sottile
superficie. Tale superficie puo essere costituita da piastre, tubi o alette e viene dimensionata in modo
da offrire la massima area di contatto tra i fluidi per favorire lo scambio termico tra essi, minimizzando
al contempo la resienza termica al passaggio del calore causata dalla superficie di separazione.

6.511Leggi fisiche

Da un punto di vista teorico, gli scambiatori di calore wergassimilati a sistemi aperti, ovvero che
operano senza effettuare scambi di l avoro con |
di calore scambiano solo materia e calore. con | 0

Ty in -P2,in M2

’rl.in ’rl_our
P1.m — P1out
1, | 1y

Ty out :Pzout M2
42 Schema di uno scambiatore di cal§28]

La modellazione di scambiatori di calore si basa sulla conversione dei risultati di analisi @EBtava
o di prove sperimentali snodelli a parametri concentrati.

Un metodo di val utazi one d &NTUgcheproposetdimaiizaranlo de gl i
scambiatore di calore e ottenere le temperature in uscita, note le temperature in ingresso, le portate e la
tipologia di scambiatore.

L6 efficllcvhenerdcietanita come rapporto tra fluss
di calore massimo scambiabile dallo scambiatore stesso.

Y

0
Dove:0 © Yi Y op
Si riconduce quindi la potenza termica scambiata al numero di unita di scambio termico
0 Y'Y — ; tale operazione vienresa possibile grazie a relazioni matematiche o dedotte da

andamenti sperimentali, da ricavare quindi da letteratura per ogni diversa configurazione di scambiatore
di calore.

lnoltre | defficacia termica dipende anche dal ra

- =0 YIBN="QTY I 660G aida 631
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A A AT,

NTU i NTU
43 Esempio di curv&NTU per scambiatori controcorrente ed equicorrejd]
Gli scambiatori di cal ore ver gagiatdrioari a esterna v

| radiatori hanno il compito di irradiare il calore accumulato dai sistemi verso lI'ambiente esterno, che
funge daheat sink Nel caso aeronautico di interesse, il pozzoalbre pud essere l'aria esterna. Per
guesto moti vo, |l "inseri mento di radi atori- massic
elettrici, costituisce spesso uno svantaggio dal punto di vista aerodinamico quando si considera la

air come pozzo di calore. Negli scorsi decenni si sono susseguite diverse soluzioni per sfruttare in modo
vantaggioso le peculiarita dei radiatori, al fine di mitigarne gli indubbiamente elevati svantaggi
aerodinamici.

6512 Model l o Amesi m

Per gli scambiatori di caloreiene utilizzato ilsubmodelisimple thermal approach, essi vengo
quindimodel | at i i mponendo | 6efficacia termica dello

Tale valore viene mantenuto costante al variare della condizione di funzionamento. Infatti, anche nella
modellazione swuta attraverso il metod®NTU nella tesi presa come riferimen9], tali valori sono
pressoché costanti.

Si nota che lo scambiatore di caloredeb ndensat ore ha unbéefficacia te
fatto & imputabile alle dimensioni ridotte e alla diversa configurazione di tale componente, a seguito

delle necessita di impacchettamento del sistema. Inoltre esso prevede che ad entrainchipi sia

presente aria del flusso primario, mentre i restanti scambiatori funzionano utilizzando il flusso
secondario che ha portate piu ingenti e salti di temperatura massimi piu malcatambiato

(dNIS)

(SIMP)

44 Modello Amesim di uno scambiatore di calore
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vengono modellati su Amesim suddividendolina $ottocomponenti principali: due mezzi scambiatori
(half heat exchanggrcollegati tra loro ai capi termici da un blocco di Amesim proposto al calcolo del
flusso termico tra le due meta dello scambiatore.

Il blocco che valuta il flusso termico prende il nom&@HIPHISIMPOL i heat flow rate calculation
(simple thermal approach)esso calcola il flusso di calore in uno scambiatore di calore basandosi su
efficienza termica sperimentale e indipendente dallangéda. Tutti i calcoli sono basati sul metodo
dell'efficienzaNTU. In questo sottanodello & possibile impostare anche la massa dello scambiatore di
calore.

Per impostare i parametri del blocco di flusso termico, & possibile scegliere una varietandj dpzio
cui nel |l 6 ambi ¢ «ataditilizzajaleeseguemte:l av or o

Effectiveness efficienzatermica
All'utente viene chiesto di impostare I'efficatgamicacome una stringa con due possibilita:
o Undespressi one mat e dnaledm cioe dedld portdta ai capi detioz i o n e
scambiatore
o Un percorso per un file ASCII del tipddata/effectiveness.datiadati contengono

I'efficacia in funzione di due variabili indipendenti che sono la portata massica alla porta
1 e la portata massica aparta 2.

L'efficacia che l'utente inseriscerrispone a:

T B
- d\ t !IV F] !IV Fl -
In cui:
7 7 ~ efficdenzanel casdermicostazionario dello scambiatgre
T % eil calorestazionario scambiato
f ¢ e laminima capacita termica
T vy vy la differenza di temperatura tra |

del flusso freddo.

| mezzi scambiatori di calore prendono il nom&MEXSIMPOL i gasmixture half heat exchanger

(simple thermal approach)essi possonessere utilizzati per modellare globalmente uno scambiatore

di calore facendo riferimento a pochi parametri per la sua completa definizione. Tultti i calcoli sono
nuovamente basati sul mdt efficienzaNTU. Questo sottitnodel | o @~ i ndi cato per
prime fasi di sviluppo di un sistema.

Per specificarne la caduta di pressione, vierapost at o i | val ore del |l 6ar ea
mediante un calcolo a coefficiente didho Cd) costante e imponendo feee-flow crosssectional
area

L'utility gmrcgfixdi Amesim viene utilizzata per calcolare il salto di pressione conoscendo la pressione
e la temperatura a monte e a valle, I'area della sezione trasversale e il diametro idraulico d. Tiene conto
di una transizione da laminare a turbolento con il numeflagtio critico fornito.

Si passa ora al calcolo termico, che verra mediato dal blocco apposito. Il calore specifico verra calcolato
come:
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Dove:

1 Y élatemperaturaliingressaa |halfbieatexctangeropposto;
1 Q&1 6 e n spadifigadalaolatautilizzandola gmhptiutility function

Quandc’Y  "Y siawvicina a 0¢* viene arrotondato verso il valore calcolato utilizzandetility
functiongmcpptialla pressione interna e alla temperatura medig("™vy ~ “Y )).

6.5.2Compressore
6521 Leggi fisiche

I compressori sono macchine fluidodinamiche, il cui obiettivo principensi st e nel |l 6i nn
temperatura e la pressione del flusso uscente rispetto al flusso entrante. In questo modo il compressore
innal zer”™ | 0energia interna del fluido; per fare

o di una turbia al compressore stesso.
Ti picamente nell 6ECS dei wvelivoli vengono util i z

La potenza assorbita dal compressore pud essere definita dalla seguente formula:

bo ady vyE aavy p Ll

In cui:

1 & é laportata che attraversa il compressore;

T & é il calore specifico isobawel fluido operativo
T Y | a t e mpusitaadl ecompaessare;l 6
1 Y e latemperatura iningresso del compressore;
1 — e ilreciproco detendimento uidodinamico del compressore;
1 —— ¢ il rapporto di compressione tra uscita e ingresso;
T 1 | 6esponent e,odverbil rapportetig d alord spécificg msabaro e il calore

specifico isocoro

Tale fornula ha validitagenerale, tuttaviger entrare nel dettaglio del regime di funzionamento della
macchina sara necessario definirne le curve di funzionaraérdwerso la mappa

Nel | 6 teArbesim viene fatto uso di diversi tipi di modellazipee idifferentitipi di compressore,
pertanto essi saranno visti separatamente.

6522 Modell o Amesim déACMompressore dell

(! compressore dell 6ACM i mpl ementato nei casi S
viene modellato in Amesim attraverso il mod€iMCPO021 gasmixture compressor (FC) with table
Pr =1 (dmc, wc)
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L'utente deve fornire dueokup tableanulti-1D splineper le caratteristiche di rapporto di compressione

ed efficienza in funzione dimg la portata in massa corretta in [kg/s] e wc, la velocitéo@dizione
corretta del compressore in [giri/min]. Tali tabelle potrebbero anche essere definite da un valore unico,
accorgimento che verra utilizzato per impostare un valore di rendimento costante per il compressore.

Lalookup tableper il rapporto di compessione € nel seguente formato:

We1 Ny
dmeg 1 Pri.
dm,2 Pri.

dmeane Prin:

We2 [\
dme,1 Praa
dmy,2 Pra.

dme N2 Pranez

Wem Nwv
dmm,1 Prwm,
dmm,2 Prwm,

dmmamv  Prvam

In essa vengono fornite le curve di funzionamento determinde=atgpie ordinatednc, p). Prima
di fornire ogni curva si definisce il numero di giri corretto relative ad egeg flonché il numer di
punti che saranno utilizzati per definirld)(

Fuori dal range in cui € imposta la mappa, il software esegue delle operazioni per approssimare il
funzionamento del compressohe.tali regioni operative lelue seguenti similarita vengono utilizzate
per calcolare le prestazioni della macchina:

La temperatura in uscita dal compressore sara inoltre dedotta dalla seguente espressione:
ooy Y T
p— p
S

In cui:

1 s éilrendimento isoentropico del compressore, che per valori di portatabas#ioviene
impostato pari a @,
1 [ éilfattore calorifico isoentropico calcolato dadiagsptiutility function.

E infine la coppia del compressore viene calcolata dividémdifferenza tra i flussi di entalpia ai capi
del componente, per il regime di rotaziespresso in [rad/s]

QaQ  QaQ
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Se la veloci di rotazione del compressore foss#la, la coppia tenderebbe teoricamente all'infinito.
Nella praticda coppia per &locita di rotazionaulle & pari a zere quindi anch@el modello la coppia
converge a 0 utilizzanda smoothutility function Questoprocedimentoviene eseguitoper \alori
numerici bassi della velocita di rotazione del compressore, vale a dire vdiaaitazione inferiori a

1 7Tp m mAtlinterno di questo intervalldipotesi del bilancio energetico non € piu valida.

1 c o mp r Ais Gyolg Machthevienk thoddhto al fine di definire le corrette condizioni di
funzionamento nei vari casi di test o durante le varie fasi della missione. Pertanto viene definita una
mappa Adimensionale del compressore, ovvero che comprenda alcune curve di funzionamento al
variare @&l numero di giri della macchina. Tali curve verranno interpolate linearmensoitiabre
Amesim, al fine di completare | 6intero range di

Per coerenza con i dati di riferimento, si & scelto di utilizzare un rendimentoteqsail compressore
del | 6ACM d edd|l&A2a3MRNt r e nECS detvelisoto ibddeelettrido Bono state
definite le mappe di efficienza del compressore.

Per ottenere le mappe di funzionamento e di efficienza, é stata eseguita uaaimitetteratura per
ottenere dei valori di riferimento tipici del settore, da riadattare al fine di modellare correttamente le
condizioni di funzionamento del sistema.

In particolare € stato scelto di utilizzare le mappe propostpagedr[34], che si sono rivelate le piu
attinent. al | rispeto@lla dispanibilittoimletteratwrae | t a

24 Iseniropic Efficiency Contours

zero specific work

221

1.8

1.6 1

Pressure Ratio

1.4

1.2 1

12

8
-20 0 20 40 60 80 100
Corrected Mass Flow

45 Mappa del funzionamento del compres48dg

Su talegrafico si pud notare che sono presenti entrambe le mappe relative al compressore: in nero sono
presenti le curve relative al funzionamento, quotate con il numero di giri corretto adimensionalizzato
(quindi la curvadenotata dalla cifréa 1 6 | desigr)untentra in tb$so sono presenti le curve
iso-rendimento.

Il procedi mento operativo per il riconoscimento

1 Vengono impostati i dati del punto di design del compressore, partendo dalle pressitni e dal
temperature fornite dal manuale Liebh@28]. Esso € preciso e specifico sulle temperature,
mentre d° solo | 6informazione che | a pressi ol
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volte lapressione in ingresso alla CAU. Pertanto, i dati mancanti quali portata e rapporto di
compressione vengono prelevati dai risultati statici otteatttiaverso lo scriptMatlab
elaboratdn [29]. | dati di design sono quindi:

o 1 plo x L
o a pip e
o ¢ oCuTma&

La portata e il numero di giri vengono corretti per ottenere dei valori coerenti con quanto
descritto dalla mappa di funzionamento del compressore:

0 € €& — cwxuma

o & a — — T8 Q%

Vengono riportati nella seguente tabella i dati letti nelle diverse condizioni di funzionamento
del compressore dell 6ACM del |l 6A320.

3 Condizioni dimensionanti per il compressore dell'ACM dell’A320

CASO 1 CASO 2 CASO 3
e 1,3705 1,2584 1,3294
6 @0 1,102 0,711 1,350
eina 32500 24500 26700
Si nota che la condizione dimensionapte r i | c o mp r essedenel EASO 4 lgroubdd C M

hot Cio é dovuto al fatto che quando vigighiesta la massima capacita refrigerante della CAU, allora

il rapporto di espansione della turbina dovra essere massimo e con esso anche il relativo numero di giri;
poiché la turbina é rigidamente collegata al compressore attraverso un albero diibasmiss si
traduce nel fatto che il compressore sar”™ anchoe
Inoltre, quando il rapporto di espansiarala turbinasara massimo, il compressore dovragni caso

fornire una pressione sufficientemantenere la cabina detlivolo in una leggera sovrappressione

ri spetto all dambiente esterno (per evitare | 08i
mantenere pressurizzati i portelloni).

1 A questo punto la mappa di funzionamento viene esportata per punti suMatfdé e viene
quindi scalata al fine di ottenere le curve di funzionamento necessarie alla descrizione operativa
del componente. In particolare:
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0 La portata corretta e il numero di giri corretto vengono scalati proporzionalmente,
quindi ottenendo un fattore moltiplicativo che assicura il passaggio tra mappa letta e

mappa necessaneeri | f unzi onamento del compressore
1.4
I 74375 .R..\"\.__-
1.35 14875 ™
17850 \\
1.3r 29750
|
125+ '|
1.2 |
=L
1157
105F —
N
ir |
|
0.95 . . . . . .
0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8

portata corretta [kg/s)

46 Curve di funzionamento del compressore scelte per la CAU A320

o |l rapporto di compressione viene scalato linearmente, imponendageaedoil
rapporto di compressione lett@lla mappa in letteraturalé allora anche il rapporto
di compressione della mappa delhgmnentemodellato su Amesim sara unitario;
inoltre alvalore di design della mappa fornitarrisponde itapporto di compressione
di design precedentemente calcolato

TR P Z 1 R p
h h

9 Per coerenza viene mantenuto lo stesso fattore di scala per tutte le curve di funzionamento. In
particolare ¥ngono prese quattro curgquispaziatdra il 40% del numero di giri di design e
il 100% del numero di giri di design.

1 Le mappe csi ottenute per punti vengono quindi stampate sul terminale di Matlab, da cui
vengono copiate nel file di input del compressore.

Tale procedi mento porta alla mappa di funzi oname
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Per passaredalcomprs or e del | 6 A3 20 ratrofgweregbnb scaladi ievaldri di poftdRe ¢ o n
e rapporti di compressione in accordo con i risultati presi come riferimento nel cdse | -426 AT R

1.6

11900
17850 T~
23800 T
15F 20750 ™.

155671

1451 \
141 |
o 135
131
1251

1271

0.04 0.06 0.08 0.1 0.12 014 0.16 0.18 0.2 0.22
portata corretta [kg/s]

47 Curve di funzionamento del compressore della CAU delFAZBOO
Infine per passare dalla mappa del compressor e

velivolo ibrido-elettrico da 80 passeggeri, € necessadalare le portate, come pud essere meglio
compreso nel capitol@.

1.6

——— 11900
17850 “H

23800 T~
20750 ™

185671

157

145} s
14 | -
=7 135
131
125}
121

115} ™ '
|
|

0.05 0.1 0.15 0.2 0.25 0.3 0.35
portata corretta [kg/s)

48 Curve di funzionamento del compressore della CAU di HERA

6523 Model |l o Amesi m del compressore dedicato

Per completare la modellazione dell'ECS nel ciselivoliibridii n c u i venga adottat @
bleedlesper il sistema di controllo ambientaéenecessario considerare che non é presente una portata

di aria spillata dal propulsore, ma & necessario prelevaratarisfericasterna e portalalle corrette

condizioni di ingresso per il funzionamento dellaC&U del | 6 ECS i n general e

Per fare cio si inserisce un compressore attivato da un motore elettrico a monte del blocco operativo (di
cui fa parted CAU) per modellare il sistema ECfieedess Per questo componente € stato utilizzato
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come riferimentoil blocchetto ACECOMPO2 - aircraft DC driven compressor gia presente su
Amesim, che rappresenta il complesso di motore elettrico, compressore e sistema di coateollo.
sistema di controllo stato poi eliminato, in quanto non forniva alcun beneficio dal punto di vista della
modellazione e risultava particolarmente difficile eseguirne un riscalamento al variare dei parametri del
compressore dedicato, del motore elettrico e della trasmissione.

1 compressore dedicato -ECS&n de inddedioRusibne ibnde | | 6 a mb
elettricae ne |l | 6 a EBS peraun \etlevdlokgioEalebrido-elettrico con 80 occupanti

Il modello fisico e su Amesim del compressore dedicato ®@agpad al compressore del |l
caso varia la definizione della mappa di funzionameatdine di mantenere la compatibilita con il
supercomponergi © i mpl ement ato nell 6ambiente di progran

I nfatti i Aisuper ¢ ommobgiagredert Gu Acnesimpilce fuzienamentb t | el
puo essere schematizzato nel seguente modo:

1. Partendo dalla tensione in ingresso, si inserisceonnertitore DC/DC, che puo funzionare
sia da innalzatore, che da riduttore di tensione, in base al funzinttadat sistema e alle leggi
di controllo;

2. Latensione alimenta unotore in corrente continua a magneti permanent{PMDC moto};

3. Il motore elettrico € collegato a atbero ditrasmissione per il qual e viene r
volvente;
4. L6al bero ~ collegato a un aragpartp @ ridaziogeitrail ngr ana

regime di rotazione del motore e quello del compressore dedicato;
5. llcompressored edi cat o  coll egato all éuscita del roi
6. Infine sono presenti dgi anelli dicontrollo e regolazione quali:
1 Un controllore proporzionale sulla portata;
1 Un controllore proporzionalmtegrativo sulla velocita di rotazione;

1 Un regolatore di corrente, che funziona in base alla mappa del PMDC e che richiede in
input la @ppia prodotta dal motore;

i sulla corrente: | uno pur

1T Due controll or
| Dategoapi opoperrohareire | a c

controll o e

Viene quindi ri por t atAmesim debnodeitvadg comgressbre Hedicato s deh e ma
suoi circuiti di alimentazione e controllo.

Si precisa che il fi s u p eAerospacergiocksel Antewnoe basatpdueme nt at
funzionamento pneumatico con aria secca, pertanto essovdenerec omp at i bi l e con i | |
sostituendo i costituenti fluidici con i componenti adatti alle miscele di gas.
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49 Modello amesim del supercomponente relativo allEDC

Viene mantenuta lanappa di funzionamento del motdP®DC fornita da Amesim, non essendo a
libera disposizione in letteratura pge piu dettagliatper tali macchine elettriche.

Si sceglie pertantdi usare una mappa bidimensionale per il compressore. In tale applicazione viene
fornita la curva di funzionaantoon-designdel compressore e tutti i parametri ottenuti da tale mappa
verranno scal at] |l inearmente con il numer o di g
componentePer il compressore dedicato viene scelto un regime di rotaziotesgh pari a¢

CmWTmNA

In modo interessante, si pud notare che le condizioni di design (quindi le piu gravose) del compressore
dedicato differiscono dalle condizioni di mensi on
del |l 6ACM viene di me n o batiodgptessione per attivaperlarturbimanelicdsoic or r e
cui viene richiesto il massimo raffreddamento (ground,hot). Invece il compressore dedicato mosso per

via elettrica presenta il fine di innalzare la pressione dattaair per fornire una pressioneaettabile

in cabina; facendo ci, esso innalzer”™ anche | a |
da sorgente calda del sistema. Per questo motivo le condizioni dimensionanti del compressore dedicato
sono le condizioni volo alla quotatdingenza

Per | 6EDC viene ¢guGMWMGAPOLli gas mixture compressar (Rpusing table Re =
f (dmc).

Léefficienza isoentropica del compressore Vviene

Per il calcolo delle condizioni di funzionamento del compseor e | 6ut ente fornisc
compressione al variare della portata corretta, al regime di rotazione di riferimento.

Tale input sara fornito sotto forma di una tabella nel seguente formato:

dnty Prq
dm. Pr,
dms Prs
dmen Prn

Le condizioni di funzionamento al variare del numero di giri vengono calcolate mediante le identiche
relazioni gia introdotte in precedenza:
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5850
28F| - 11700 1
17550

26T 23400 T

22} / | .

181 K ]

16 , .

12F 1

,1 L 1 1 1 1 1 1 1 1 1
] 0.2 0.4 0.6 0.8 1 1.2 1.4 18 1.8 2

portata corretta [kg/s]

51 Mappa 1D dellEDC ATR

3 : . r r .
5850

28T + 11700 1
17550

26 23400 B — 1

247 \\ 1

Y

22 s | 1

HU 2r 1

18 P ., J

16 . J

1.4 1

12 .

n . . . . .
0 0.5 1 1.5 2 25 3

portata corretta [kg/s]

50 Mappa 1D dellEDC HERA

Infine, definite le mappe di compressore e motore elettrico, viene scelto un rapporto di compressione
che ne garantisca un funzionamento armonizzato. Tale rapporto di trasmissiorselaeitmatqari

at pT.
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Tale rapporto di trasmissione permetteatjgiungere regimi di rotazione prossimi a quelli di design,
per la velocita massima tipica dei motori PMDC, che si assesta tra i 6000 e i 7000 [rpm].

Perl a necessit”™ di avere rapporti di compressioni
per il compressore radiale dell 6EDC. Entrambi g
motore, attraverso una trasmissione che li fa ruotare alla stessa velocita.

I nfine, poich® | 6i mpostazione dei parametri del |
ardua, soprattutto in seguito alla variazione dei parametri del motore elettrico, é statdi stigiinare

la logica di controllo elettronica e di utilizzare un comando esterno per determinare il funzionamento

del | 6 EDC.

i
540 V DC source @- 3

@i R

Controlled A
voltage
modulation T

(-t

EDC Start-up

I|prmsmimimeme

-

—_—

—
—ls
L

52 Schema finale del modello del'EDC accoppiato al PMDC

Tale scelta non limita la modellazione, né ne inficia la somiglianza con la realta, ma anzi costituisce
undoppor t un irg meglip ik funzionamerdosdelle macchine PMDC, soprattutto qualora
appaiate a compressori.

653Tur bi na

Le turbine sono anchodéesse macchine fluidodi nami
pressione del fl usso us energiaieterna desflpidotpértantoaiminuird u s s o
e la differenza di essa verrasformata in lavoro meccanico.

6.531Leggi fisiche
La potenza adalaturadihapué essere deinitandalla aeguente formula:

0 oAby Y- 4y p ——
f

Tale formula ha validita generale, mentre per entrare nel dettaglio del regime di funzionamento della
macchina sara necessario definirne le curfarizionamento.

6532 Model |l azione su AmeésGCMn dell a turbina del

La turbina, analogamente lacompressore, viene modellata per rappresentare le condizioni di
funzionamentood e si gn e i n regolazione dell 6 ACM.

Anche per la turbina viene definita una mappa tridimensionale, pecagni curva di funzionamento
viene definito il rapprto di espansione in funzione della portata corretta e sono presenti piu curve di
funzionamento al variare del numero di giri corretto.
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Per coerenza con i dati di riferimento, si & scelto di utilizzare un rendimento costante per la turbina
del | 6 ABG320ea ed d 1642AnkecdrR e | ¢ a €£GS deledlivol6 rEgionalibrido-elettrico
sono state definite le mappe di efficienza della stessa.

50

59

o, o

0

Pressure Ratio

[
n
z0

Lo

0 ' 10 20 30 ' 40
Corrected Speed * Corrected Mass Flow

| passaggi per importare la mappa scalata nel file di lettura del software Amesim sono analoghi a quelli
svolti per il compressore. Si riportano quindi i dati di riferimento utilizzati per riscalare la mappa della
turbina:

o1 ¢ty

0o a pmys

o ¢ CCULUTMA&
La portata e il numero di giri vengono corretti per ottenere dei valori coerenti con quaniibooeasita
mappa di funzionamento del compressore:

o a4 G — — ohwe

0O &€ &€ — oOoppmma

Perpassaredaltaur bi na del | 6 A 3-220engonocsenlati i vabori dil poitate @ ragperti

diespansione n accordo con i ri sultati -p2Seccdassivaneemiee r i f e
viene svolto lo stesso procedimento per il velivolo regionale ibrido elettrico da 80 posti, scalando la
portata corretta ottenuta per | 6ATR.

Si nota che la portata diesign della turbina € leggermente inferiore alla portata del compressore, in
guanto | a differenza  dovuta alla frazione um
all devaporatore.

La turbinad e | | Gimp@mkentatanei casi studio viene modetié&ein Amesim attraverso il modello

GMTBO0O01 i gasmixture turbine (R) with table dmc= f (Pr, wc).

L'utente deve fornire dueokup tablemulti-1D spline per le caratteristiche di rapporto di compressione
ed efficienza in fumione diPr, il rapporto di espanane, e wc, la velocita di rtazione corretta della
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turbinaN in [giri/min]. Tali tabelle potrebbero anche essere definite da un valore unico, accorgimento
che verra utilizzato per impostare un veldi rendimento costante per la turbina

La lookup tablda portata in funzione del rapporto di espansi@mel seguente formato:

# Table format: T1D
Wer  Ni
Pr 1,1 dmC1,1
Pr 1,2 dmCl,z

Prine dmein:
Wz No

Pr 2,1 dmC2,1

Pr 2,2 dmC2,2

Praonz dmene

Wem  Nw
PI’M,l dmcM,l
Prmv2 dmow2

Prvnv dmew,nm

Si nota che in questo caso la mappa viene fornita in formato diverso rispetto a quella del compressore,
tale fatto & imputabile alla modellazione eseguita su Amesim per la turbina, che fonda il suo
funzionamento sun modello resistivo e quindi ha come base funzionale un orifizio di Baé®aint

Venant.

3.2

14260
21380
24955
35650

28r

2671

24r

22T

1871

16 /

0.15 0.2 0.25 0.3 0.35 0.4
portata corretta [kg/s]

53 Mappa della turbina dellACM dell'A320

Le grandezze influenzate dal funzionamento della turbina vengono calcolate come indicato dalle
seguenti formule:

vy Y oYs p o1
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5 QaQ Qa0

1
Nel |l applicazione di tal i formul e, ogni val or e
limite inferiore di 0,1.
Qualora il rapporto di espansiofessei nf eri ore al |l 6uni t ™ contlodlussour bi na
(backflow . I'n tali condi zi oni di funzi onamento per i
valore di rendimento pari a 0,2.
Per ottenere la mappa della turbosh&e | | a CAU del |l 6ATR si scal ano por
come gia eseguito in precedenza.
3.2 T T T T T T
14260
3r 21390 7
28520
287 35650 7
267 7
24 r ‘ B
2ot |
18 " 1
1671 y b
141 / 7
/ —
1o . . . . . .
0.04 0.05 0.06 0.07 0.08 0.09 0.1 0.11

portata corretta [kg/s]

54 Mappa per la turbina del’ACM dell' ATR2-500

Per ottenere la mappa della turbina della CAU per HERA, si scalano le portate ridpditoaho | o0 g a

del |l 6ATR, il procedi mento 9spiegato pi % nel det
3.2 T T T T T
14260
3r 21390 7
28520
287 35650 7
267 7
24r 1
-!— 22r E
of |
181 e 1
16 1
141 1
/' .,...--
1o . . . . .
0.06 0.08 0.1 0.12 0.14 0.16 0.18

portata corretta [kg/s]
55 Mappa per la turbina dellACM di HERA
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6.5.4F an

Per il f an, ch
simile a quell

6541 Leggi Fisiche

Dal punto di vista fisico, il fan presenta lo stesso comportamento di un compressore. Quindi, fintanto
che non si analizzi troppo nel dettaglio il funzionamento (come si fara per esempio nella modellazione),
|l 6equazi one governativa pu, essere mantenuta | a

vi ene anchoo atifizzato uraprotedimeatb del tudt@ un  m

e
o i mplementato per | 0EDC, a causa

5 oo 4oy vy 2 aavyr pf

6.54.2 Model lea miuo A mérsa nm gederC Sl

La modellazione del fan si discosta da quella utilizzata per il compressore, a causa delle diverse finalita
per cui vengono usati questi componenti: il compressore viene utilizzato per aumentare temperatura e
pressione di m fluido, mentre il fan viene tipicamente impiegato per fornire la differenza di pressione
strettamente necessaria per muovere il fluido e garantirne quindi una portata costante.

Pertanto il modello del fan & fondamentalmente diverso, infatti esso ssumglsavarianti di Rateau
per calcolare le prestazioni del fan.

La modellazione su Amesim avviene tramite il compon@&ME-ANO1 i gas mixture fan (R) Esso si

basa sulla conoscenza della portata volunticalf] e del | 6ef fi ci eniama per val
Anche in questo caso viene fornita undunica cul
riferi mento, da cui i software =~ in grado di mo
operativo.

La tabella in input assegna un legammsela variazione di pressione attraverso il fan [bar] e la portata
volumica [@ 71] eviene fornita nel seguente formato

# Table format: 1D

dpref1 Qv ref1
dpref2 Qv ref 2
dprefn QVrefn

Léefficienza viene nuovamente mantenuta costant e

Dall a differenza di pressione alle porte mp, Vi
utilizzando la seguente relazione:

Questd# el azi one viene a sua volta ottenuta dall di nv

Una volta determinato il salto di pressione di riferimento, viene determinata la portata volumetrica di

riferimentoinbaselal a t abel l a i mpostata dall dutente.
A questo punto  possibile definire I 6invariante

Impostato questo invariante e conosciuti i dati di riferimento, € possibile calcolare la portata volumica.
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Risultasufficiente moltiplicare per la densita per ottenere la portata in massa.

Per calcol are | e caratteristiche del flusso a v
definire prima di tutto |la tf@peratura a valle:
y y "YT
- p
S

Partendo dalla variazione di temperatérppssibile calcolare la variazione di entalpia del gas:
YO @Y Y

Da cui si calcolano la potenza meccanica e la coppia richiestepext t i vazi one del f an
- a S’"On . 0 g
0 f 0
S 1

Se la velocita di rotazione € nulla, il fan viene modellato come un orifizi@d pari a quelle impostata
comeparametrautlet equivalent area

6.5 5Evaporatore

Poiché le ACM modellate sono entrambe di spdfreezing si antepone un evaporatore alla turbina.

La sua presenza si reputa necessaria in un sistelxfeeezingper ridurre I'umidita nell'ari@ quindi

per scongiurare la possibilita di formazione diiagitio nelle palettaturalella turbinadurante
l'espansione. L'evaporatore ha un funzionames®ociatoallo scambiatoreondensatore (CHX).
Infattiilcondensatora bbassando | a t emfawrseetlauocrad aered d dDiagma denl
che potraessere eliminata dal fluido operativo attraverso I'evaporatore e disptfisssosecondario

di aria atmosferica uscita dal lato freddo degli scambiatori (PHX e SHXgta la poca significativita

del flusso di acqua che viene reimmesso nel flussanskario, per ridurre il costo computazionale e la
complessita del modello tale emissione viene modellata come diretta verso un pozzo di liquido, posto
alla stessa temperatura dell daria esterna.

6.551Leggi fisiche

Per il modello funzionaleMADRYO001, descritto piu in dettaglio nel paragrafo seguentel n
funzionamento come deumidificatore e quindi come estrattore di acqua, si presentano delle particolari
condizioni che permettono la modellazione dal punto di vista fisico attraverso i seguenti passaggi.

Se | daunmmgoesso éninored el | 6umi dit”™ target, non viene ri
condensata e | 6evaporatore funge come el emento
guando | dumidit”™ in ingressoe dellasprgegondensata \dead | 6 u m
ri mossa al fine di fornire unbéumidit”™ allduscita

La portata di aria rimossa viene espressa dalla seguente espressione:

a a w
p dQ p «Q P
In cui con fAaho si indica | 6umidit”™ assoluta.
Nel caso di deumidificazione dell 6aria, | a porta
o nulla nel caso in culi | Gumi dit”™ in ingresso si
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Risulta qun d i possibile calcolare | a portata in uscit.
a a a

La temperatura in uscita sar”™ wuguale alla temper

Per il modello ampliattMADRYO010, il funzionamento detomponente non si basa su equazioni
fisiche, benss?: sulle tabelle o sulle espression
mantenuta costante tra i capi del componente.

6.55.2 ModeAmesi nmewleeddr at or e

Per modellare su Amesimd e v a pdoerlaltao r GA UviedeautilizzatAil3nddellMADRYO001.
Esso puod operare da deumidificatore funzionale o deumidificatore/umidificatore con doppia funzione.

Poich® viene wutilizzato un sottomodd impooeld unzi on
condi zi oni dell 6aria in wuscita e di ri spettare
del | 6energia non  strettamente assicurata in tu

La portata in ingresso viene calcolata utilizzandatilay function gmrcgfix.

I salto di pressione tra i ¢ a puutilityduactiongmecyfiz, p or at o1
in relazione ai parametri di coefficiente di f 1l u

Per model | ar e | 6evERCS viane atilizzato rl anodellMABRYO01G dael i
componente non viene pio definito funzionale, grazie alle sue piu ampie caratteristiche operative.

L6obiettivo di tale componente ~ di rimuovere pa
al o stato l|iquido e separarl o dal flusso di ar i
Questo componente puo funzionare solo da deumidificatore.

I n guesto caso | 6ut en tlmkuptableerdéfioireecni re due espress
1 Laportatainfazi one del salto di pressione e in fun
T Léef fi cidrgenczeamedeflunzi one del salto di pressio

ingresso.

Qualora le tabelle o le espressioni forniscano un valore negativo, esso verrelate agur

La definizione deinbcéltaarildbiutt e nvtiee.n el nl agsucei sattoa c a s o
specifica.

Va inoltre fornita laequivalent crossectional areae il flow coefficientper definire il funzionamento
in controflusso.

65,6 Modeplelri | e tubazioni

| tubi vengono considerati in questo caso dei connettori tra i componenti, pertanto i relativi sottomodelli
vengono impostati come ultimo passaggio della definizionesdemodelal fine di garantire la
compatibilit”™ tra tutti i componenti. Ci, non si
causare uno o piu dei seguenti effetti:

0 Attrito (friction 7 R)
0 Pressione (pressure stat€)

0 Inerzia (Inertia 1)
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Simmta quindi che per i tubi viene wusata una mode
Si passa ora a definire i sottomodelli utilizzati nello svolgimento della modellazione.
1 GMPO10i pipe with friction and optional inertigR)/(R-1)

Come in tutti i compnenti di tipogas mixture R, le utility functiongmr e gmir gestiscono la direzione
del flusso.

Pressione in [Pa], temperatura in [K] e indice del nodo [thpnull] sono input su entrambe le porte e
portata di massa in [g/s], portata entalpica in [J/sjdéice del nodo [thpnull] sono i valdim uscita
calcolatisu entrambe le porte.

L'attrito del tubo viene preso in considerazione utilizzando un fattore di attrito basato sul numero di
Reynolds e sulla rugosita relativa.

| fenomeni di inerzia e di attriteengono presi in considerazione sulla stessa variabile di stato.
Nella modellazione, viene scelto di utilizzare questo componente con il solo effetto resistivo.

T GMPO11i pipe with friction and pressure stafe-C)

Questo sottomodello viene utilizzato pemslare un tubo di miscela di gas con stato di attrito e
pressione.

Le equazioni applicate per |1 6utilizzo del sott on

O T®ZQ
La pressione [Pa] e la temperatura [K] sono variabili di stato alla pert@rdgono calcolate utilizzando
le portate effettive [g/s] alla porta 1 e alla porta 2.

La portata in massa [g/s] alla porta 2 viene calcolata in base al fattore di attrito e alla caduta di pressione
tra la pressione [Pa] nella camera alla porta 1 edsspne di ingresso [Pa] alla porta 2.

Come in tutti i componenti di tipgas mixture- R, le utility functiongmr gestiscono la direzione del
flusso.

L'attrito del tubo viene preso in considerazione utilizzando un fattore di attrito basato sul numero di
Reynolds e sulla rugosita relativa.

1 GMPO012i pipe with friction and pressure staté-R)

Il modello GMCPO012 viene utilizzato analogamente al GMCPO011, ma con componenti dalle direzioni
invertite.

La pressione [Pa] e la temperatura [K] sono variabili di stiidigporta 1 e vengono calcolate utilizzando
le portate effettive [g/s] alla porta 1 e alla porta 2.

La portata in massa [g/s] alla porta 2 viene calcolata in base al fattore di attrito e alla caduta di pressione
tra la pressione [Pa] nella camera alla@d e la pressione di ingresso [Pa] alla porta 2.

Come in tutti i componenti di tipgas mixture- R, le utility functiongmr gestiscono la direzione del
flusso.

L'attrito del tubo viene preso in considerazione utilizzando un fattore di attrito bakatarsero di
Reynolds e sulla relativa rugosita.

1 GMPO013i pipe with pressure stal€)

Ciascuna porta riceve come input la portata massica [g/s] e la portata entalpica [J/s]. La pressione [Pa]
e la temperatura [K] nella camera sono variabili di stato eoremgalcolate utilizzando le portate di
massa effettive [g/s] dalla porta 1 e dalla porta 2.
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L'attrito delfluido neltubo non viene preso in considerazione

Nel model |l o dell a CAU detluUdA32@pecéehfh dgacMAPOO@ncth é au i
che comprendono il fenomeno dello scambio termico, oltre a attrito, inerzia e stato di pressione.

Lo scambio termico viene calcolato combinando gli scambi termici radiativi e convettivi tra la mistura
di gas e la parete del tubo.

Lout i | i z zaggiudtivinan Bornisce wha isibile miglioria nella modellazione, ma aumenta di
molto il costo computazionale della simulazione, pertanto nei successivi modelli di ECS tale modello
di tubo per aria umida non viene utilizzato, in favore dei sotidelli elencati precedentemente.

657Model | o dell e valvol e

Vienevalutatodi modellare le valvole attraverso un modello di valvola a saracinEsleascelta viene

effettuata poiché la modellazione delle valvole a farfalla richiede approfondite conoscenze
fluidodinam che rel ative al flusso in funzione dell dar
fluido che la attraversa. Pertanto viene utilizzato il modello di valvola a saracinesca per la sua intrinseca
sempicita di modellazione.

Come negli altri compati, lautility functiongmrviene utilizzata per gestire la direzione del flusso.

Le variabili che vengono calcolate alle porte fluidiche sono: pressione, temperatura, portata e flusso di
entalpia.

Léal zata dell a val vol aiseghatee eiend considerata aspressaamfrinnil.e  u n a
Léutente fornisce:

f Unalookuptableo unéespressione per definire il coef
della valvola;

91 | diametri di valvola e defjate o unalookup tableo unéespr e miseilaccross per d
sectionalarea n funzi one dell 6al zata della valvol a.

Se il coefficiente di flusso & negativo, viene automaticamente saturato a 0.

Per considerazioni geometriche, e per la convenzione del sistema di riferimento utilizzato per definire
il sollevamento della valvolaj ha che:

T 0O
La portata viene calcolata alloduscita e viene de
a 000 —
In cui:
T 6 1 6area di pa’ssaggio del flusso [m

1 6 éilcoefficiente di flusso-|

1 0 e il parametro di portata in massa [(kg*KA))

La portata viene considerata positiva se  uscen
2 su Amesim.

Il coefficiented dipende dasalto di pressine presente ai capi della valvola. Infatti, al di sopra di un
rapporto di pressioné flusso passa a un regimsenico, cambiando le caratteristiche di risposta della
valvola.
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Tale rapporto di pressione critico & pafia: — o Quando il rapporto di pressiore- 1 €

superiore al valore critico, il flusso & subsonic® e dipende dal rapporto di pressione e dalle
caratteristiche del fluido.

Viceversa, nel cassonicoincuf T il flusso ésonco algate il parametro di portata € costante e
la portata dipende solo dalla temperatura in ingresso alla valvola.

6.5.8Model |l o per | e @®aMDEChi ne el ettriche

Nel modello Amesim le macchine elettriche vengono utilizzate per attivare compressori dedicati e fan
nei sistemcon architetturéwo-wheel bootstraglettrificate.

Léarchitettura di motore elettrico in corrente
inerente semplicita di modellazione, a discapito di una piu fedele rappresentazione del comportamento
reale del componente a bordo del velivolo.

6581 Leggi fisiche

Per quanto riguarda le leggi fisiche delle macchine PMDC viene utilizzato un modello lineare a
parametri concentrati. Tali parametri saranno la resistenza intei@ (R costante tensionelocita

(k). Viene trascurata la dipendenza dei parametri dalla temperatura.

Attraverso questi parametri € possibile definire i valori di funzionamento del motore.

La coppia prodotta dal motore puo essere espressa dalla seguente equazione:
6 0z
in cui“Qé la corrente che scorre attraverso il motore.

La forza contreelettromotrice, ovvero la tensione dovuta unicamente alla rotazione libera del rotore,
viene calcolata come segue:

QOQEG Q2
dovel e la velocita angolare relativa tra roterstatore, espressa in [rad/s].

Per esprimere la tensione ai capi del motore, si utilizza il principio di sovrapposizione degli effetti che
permette di esprimerla come sommatoria tra tensione dovuta alla corrente attraverso la resistenza
interna (sfruttand la legge di Ohm) e tensione dovuta alla forza ceslietiromotrice.

w0
¢ g
w MQzY g'Y
o)
O ® "Q&'Qa%'v Q7

6582 Modell o Amesi m

Il modello Amesim ricalca in modo fedele le formule elettrotecniche lipeadedentemente elencate.
Viene posta particolare attenzione al dimensionamento del motore elettrico PMDC nei due diversi casi:
attuazione dell 6EDC e attuazione del fan.

La costante tensioneelocita Q viene scelta in base alla tensione massima ai dmpmotore, che
equivale alla tensione di 540 V del bus DC, e al massimo regime di rotazione del motore elettrico a
vuoto, che in queste applicazioni solitamente non sgi¥a [rpm].
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PertantoQ —— T@TTU Y4 e
Si cerca allora un legame tra la resistenza e alcuni parametri di funzionamento della macchina operatrice
a cui sara collegato il motore elettrico. In particolare, poiché nelle formule viene gia esplicitata la
coppia, si utilizzera la coppia massimzcessaria nelle condizioni di design del compressore o del fan
per determinare la resistenza interna massima attraverso una formula inversa.
. Q7Y 01
Y

in cui:
1T 0O Il a coppia massi ma r iladoppe schiestaitheohdizionidi i | i z z
design, moltiplicata per il rapporto di trasmissione;

1 1 & la massima velocita angolare per cui al motore viene richiesta la coppia massima, essa
equivale quindi alla velocita di design del compressore dedicato divisa per il rapporto di
trasmissione.

Note le condizioni di funzionamento dei compressori e de¢ fanindi possibile determinare un valore
numerico dimensionante per il valore della resistenza interna.

Nel casodadalell 4BTE®C
M O ex 0azt quoa

11 — @Tmmnna

E quindi si calcolaY ¢ X um

A seguito del procedimento operativo della modellazione su Amesim si utilizzeranno i seguenti valori

per il mot ore elettrico-4del compressore dedicato
T Ys ™Xoemnmrt
T Q; — THT T OY—

z

Nelcasodelfad e | | A TR
T Yy c®&momm

T O — d X Yaop—

Si ripete il medesi mo procedi me+#COHEBATr | e macchi

Per il motore elettrico del compressore dedicato si ottiene:
T Y m™xqmr
T & —— ™11 oy—
Per il motore elettrico che muove il fan si ricava:
T Yy T™WTom
T O —0 @xyap—
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56 Mappa tipica di una macchina elettrica PMDC

6.59 Mo del |0l Kdesrld

Loal ber o pr e vrelaivwmenten sempbicd édl puato di vista fisico, infatti non viene
considerata | 6elasticit”™ cloestessoi Vengaenaveceracsldllaai ¢ o me
I 6i n ¢ abtrdtd, su cue si procede piu nel dettaglio.

Léattrito aobdellatad fimed rappresentared relativo rendimento meccanico.

I modell o wutilizzato da Amesim per model | ar e
| 6aggiunta della discontinuit”™ dovuta al <coeffic
In generaleilredi ment o all 6al bero dell e ACM viene i mpo:
tecnologia a cuscinetto dbéaria wutilizzatea per t

rendimenti superiori al 95%er gli alberi dedicati alle macchine eletisovengono invece impostati i
parametri in modo che garantiscano un rendimento del 95% alla velocita di rotazione di design.

Léattrito all dalbero  funzione dei seguenti par

1 Coppia di strizione (massima forza di attrito statico) [Nm]
1 Coppia di attio Newtoniano [Nm]

1 Coefficiente di attrito viscoso [Nm/(rpm)]

{1 Eventuale coefficiente diindage[Nm/(rpmY]

Tutte le quantita elencate devono essere positive.

La coppia di attrito newtoniano | a cobsgai a mi s
deve essere in ogni caso inferiore alla coppia di strizione.
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A regimi di rotazione diversi dal valore nuliol moto dell dal bero viene r:
seguente formula:

el ey oy
Qo

Lautility functionrinertvi ene utili zzata per includere | a copp
angolare.

6.5.10Ca medie condensazione

Nel modello degli ECS vengono utilizzate camere di condensazione a valle dei componenti in cui
avvengono ingent.i raffreddament.ii O in cui viene

Questo e un sottomodello di camera di miscelazione di gas con dinamica di voloressiene
variabile.

La portata massica [g/s], la portata entalpica [J/s], l'indice della camera, la derivata del volume [L/min]
e il volume [cnd] sono input su ciascuna porta pneumatica; pressione [Pa], temperataranfkde
della cameraengono restititi come output.

Il bilancio per ciascuna si riferisce al volume a monte e permette di accedere alla concentrazione della
portata della miscela.

6.5.11Fl usso secondari o

Si i mpl ement a a qu aantain chp viema utilizzht® ampeppozeat diora wekol | a
scambiatore. Si inserisce quindi la seconda meta dello scambiatore secondario, al fine di definirne le
caratteristiche dinamichdurante il profilo di missione.

| parametri scelti per il flusso secondario in ogni scenario di modellazione vemrlntati volta per
volta, poiché dipendono ampiamente dal procedimento iterativo di identificazione parametrica.

65.1Poz zi di cal or e

Analizzando | 6utilizzo degli scambiatori di <calo
consiste a tutti gleffetti in un sistema di trasporto di energia termica. Essa dovra essere scaricata

s u arid @mosferica che viene vista come un pozzo di calore. | metodi di trasporto kbekogerso

| 6aria esterna sono:

1 Ram air cooling

Heat
— h —
Ram air in — exc a“ger(s) — Exhaust air

Fan
57 Schema di un ram air heat exchangt]

Questa architettura principale di un sistema di raffreddamento basatoasuléar € presente
nei Ssi st emi di aeromobil.ii mo d e rtrallo ambipn&le | opi %
(ECS).

Il Mustang P51D e il Messerschmitt BEI09 sono esempi di aerei che avevano questi radiatori
installati all'interno di un condotto con un diffusore e un ugello per ridurre la resistenza dell'aria
di raffreddamento del propulsorepéstoni utilizzando il cosiddetto effetto Meredith. Con
I'introduzione delle turbine a gas, e in particolare per i maidobfan la gestione termica del
motore € diventata una questione meno critica per gli aeromobili grazie al grande e costante
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flusso d'aria che trasporta la maggior parte del calore residuo del motore verso I'ambiente
circostantd35].

1 Fan andcompressor air cooling system

Cooled bleed air to ECS
and anti-/de-icing systems

- Fan and
" Bleed air compressor

stage air for
compartment
Fan duct heat P
exchangers

p ==..__ ventilation and
(surface coolers) E_ J

w=p Fan air
- COMPressor air

@ Fan and compressor stage air for

compartment ventilation and other cooling
applications

58 Schema di fan/compressor air heat exchan{stbs

Questa configurazione € possibile nel caso di propulsione turbofan. Essa risulta efficace perché
molti componenti nel motore richiedono un raffreddamento costante e cid viene favorito dalla
vicinanza degli scambiatori. Lo suwaggio di questa configurazione consiste nella maggiore
temperatura dell'aria a valle del fan rispetto all'aria esterna. Si presenta allora la possibilita di
integrazione di questo sistema di raffreddamento éalvéinced Engine Strearche richiede

pero b possibilita di implementare un ciclo variabile nel propulsore. Rimane aperta la sfida
tecnologica ad applicare tale metodologia su un velivolo turboelica a propulsiong28iida

9 Surface/skin heat exchangers

exchanger flow
channel

59 Schema di skin heat exchand@4]

Léutilizzo di scambi atori di cal ore posti S

dedicate con prese dinamiche, viene effettuato per ridurre doseibple la resistenza

aerodinamica causata dagli scambiatori che utilizzananteair come veicolo dello scambio
termico[36].

Un pozzo di calore alternativo, utilizzato principalmente nel TMS, consistéuakekystem Esso
presenta la possibilita di avere una miglior efficacia di raffreddamento rispetto a un sistema basato su

scambiatoriari@ r i a, gr azi e al | 6 u taiialoiiquideliquidbiTalesncetodolodgiaat or i
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presenta pero lo svantaggio di avene raffreddamento fortemente dipendente dalla quantita di
combustibile e dalla sua temperatura.

Si ri porta ansgsrbattara tothel iozzd di ecabore terchimdlel par varie sorgenti presenti
nelle vicinanze degli elementi strutturali stessi (adrgée i motori).

Gli scambiatori di calore sono i componenti attraverso i quali si realizzano gli scambi di calore verso i

pozzi (esterni al velivolo) oppure tra sottosistemi del veliwlb e s s o . I n padeti col ar
velivoli commerciali allo stato ttuale della tecnologia aeronautica sono presenti principalmente
scambiatori ariaria[24].

Nelcasodivelivolc he basano i | f un zidragenaligedo dome fante diénérgia i | i z z
primaria, si incontrano delleonfigurazioni nuove per i sistemi di controllo ambientale e di controllo

termico per le diverse necessita operative, quando si considera un sistema di raffreddamento che utilizzi

| 6i drogeno come mezzo operativo o come pozzo di

In particolae, la frazione liquida prelevata dai serbatoi puo essere utilizzata per raffreddare il sistema
propulsivo o lefuel cell attraverso unaooling jacket di fatto viene implementato un sistema di
raffreddamento a liquido. Cosi si ottiene idrogeno superariti uscita dal sistema di raffreddamento
perilpowerplant A quest o punto pu, venire implementato
termica dall i drogeno supercritico: €esso Vviene
al | 6éatoprpmulsivo.

Il lavoro estratto dalla turbina pud essere utilizzato per muovere compressori 0 pompe. Un utilizzo
proposto per questa energia estratta € quello di attivare un compressore che preleva la frazione gassosa
di idrogeno andata iboil-off, cheviene a questo punto utilizzata come refrigerante per dei carichi
termici presenti nei sistemi del velivolo (avioniéael cell T M S Anché& Jale frazione di idrogeno

viene inviata al376i mpianto propul sivo.

Sicercadevi tare il pi % possibile di inviare |1 6idro
serbatoi, in quanto esso ne aumenterebbe ulteriormente la temperatura, aumentando ancora di piu il
boil-off e causando | a ventil azirosnoe I|déedsstéardmo.geRer tiant

refrigerante dipende dalla portata di idrogeno richiesta dal propulsore duddlelled & pertanto
altamente instazionaria.
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b |

LA v

9w
- Main Tank
Auxiliary Tanks
. Main Pump Assembly
v
gl
——
a0 <
—
User/Load HX Powerplant cooling jacket
Boll-off compressor l -
. | Powerplant
<
> > L3 >
Expander
60 Sistema propellente STRATOFLY MB3]
Si nota che nel caso dell 6utilizzo di idrogeno,

bordo dei velivoli, al fine di sfruttare al meglio i benefici di avere un combustibile imbarcato a
temperature molto ridotte.

Tali beneficipossono essere sfruttati anchelpégri nt egr azi one tra il Si st eme
bleedless Ad esempi o al cuni dei car ibalioffconsistdndneglidd at i
scambiatori di calore alldéinterno della CAU.

Tale sceltaisulta obbligata nel caso dello STRATOFLY, un velivolo ipersonico in cui la riduzione

dell e resistenze parassitiche  chiave per | d6eff
per |l a modell azi one del | 6 E Csrebbecsicwamente linderessanta e | b
svol ger e wadeofitradalpaosshilita di raffreddamento utilizzandadm airo | 6i dr ogenc
in boil-off.

81



4 Caratteristiche dell'uso della ram air come pozzo di calore

RAM AIR
Pro Contro
A Controllo del flusso o Elevato drag per il raffreddamento
A Flusso costante in crociera o Temperatura elevata della sorgente freddz
A Architettura semplice 0 Temperatura dipendente dalle condizi
atmosferiche

5 Caratteristiche dell'uso di idrogeno come fluido operativo e pozzo di calore

IDROGENO
Pro Contro
A Drag per il raffreddamento ridotto 1 Flusso dipendente dal funzionamer
del |l apparato propu
A Ridotta temperatura del pozzo 1 Flusso poco controllabile
A Temperatura del pozamstante 1 Componenti aggiuntivi: pesi, ingombri
complicazione dell 0
From
la' ntake
clul
Cold H2 X Hot H2
boil-off | boil-off
-l PHE SIS
Cold H2 l Hot H2
boil-off boil-off 4
> SHE ———
1
v 2 l— WS 3 l
— i

61 Architettura della CAU di STRATOFLY MI&]
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/7 Ildenti ficazi oGAUPROamet r |

Al fine di definire i corretti parametri della modellazione dinamica, risulta fondameotaia di tutto
ottenere le condizioni di funzionamento statiche,\@mgonoutilizzate perconfermare la validita del
modello statico e pexmpliare la trattazione staziom@a un modello dinamico. Pettenere i parametri
corretti per il funzionamento risulta necessamonfrontare le condizioni a regime ottenute dalla
modellazione con dei dati di riferimento che si considerano rappresentativi di un caso stazionario.

71 Dadi riferi mento

| dati di riferimentovengono recapitati da lavori svolti in precedenza, in particolare i dati possono essere
dichiaratidal costruttore oicavati daanalisistatichesvolte precedentemente.

In particolare si fa riferimento ana n u d.ielderr fAerospace Lindenberg, A319/A320/A321
Environmental Control System, 2004 [28] come dati del costruttore, mentre dal punto di vista dei
risultati di lavori precedenti ci si riferisce al lavoro di tesi svolto da Flavio di Fede presso il Politecnico
di T oRrdgettoe integrazione dei sistemi ECS e IPS in un velivolo da traspontegionale con
propulsione ibridad, con Prof. Marco Fioriti e Prof. Sabrina Corpino come reld29].

Per semplicitai, dati di riferimento ottenuti dal Manuale Liebh§B8] vengono riassunti nellseguente
tabella.

6 Dati di riferimento per la modellazione della CAAB20[28]

CASO 1 CASO 2 CASO 3
Hot - Cold- Cold-
Ground Ground FL250
'g T ambiente [K] 323 250 212
i T bleedK] 478 393 463
5 | BPV 0% 33% 37%
© Regime rotazione ACM [rpm 32400 24500 26700
CAU inlet 478 393 463
PHX 381 415 413
o Compressore 429 445 451
| SHX 320 292 272
CHXhp 318 295 277
Mixer 271 301 224
CHXp 281 298 291

Si nota che il caso dimensionante per la CAU e il CASO 1, derivante dalle contiate@round
Infatti in queste condizioni sono massime le richieste di raffreddamento ai fini del mantenimento della
temperatura in cabina lanoimétvant er no dei range i mpoa

| CASI 2 e 3 rappresentano condizioni di funzionamentalefign e sono utili a identificare
par ametr.i che garantiscano un funzionamento cons

Si nota in particolare che la temperatura in uscita degrmiel CASO 3 risulta particolarmente al di
fuori del range di temperature coperte nel relativo caso operativo. Nel caso in cui tale valore dovesse
provocare probl emi alla modell azione su Amesi m,
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statca svolta da Flavio Di Fed29]. Si sospetta un errore sulla battitura in [°C] di tale valore nella
tabella di riferimento.

7.2 1 p oit es

Implementando il sistema in un software di modellazione, sara necessario svolgefipotetie
semplificative, al fine di ridurre la complessita del modello, senza inficiare eccessivamente nella
precisione dei risultati.

Per gli scambiatori di calore si utilizzesilbsysterfi Si mpl e t herimmpg o mempd @ alchef, f i
termica dello scabio di calore.

Viene ipotizzato che gli scambiatori abbiano uneé
T Gux=0.84
T Gux=0.84
T Gnx=0.59

Questi dati sono in accordo con le enzeriportate nella teq29].

Vi ene tr as c ureheatepin duanteefstnentcdusa vatiazioni di temperatura considerevoli

ai suoi capi, ma gionenel sottosistemper mi gl i ozardel 6étuhizcibo@ament o
Nonost ant e threéwheetdblla CAUtdeltuA 22 0 , viene scelto di no.i
guant o si ~ notato dai cal col i precedenti che e

estratta dalla turbina. Inoltre, implementando sorgenti di portata su Amesim, la sua presenza si rende
superflua.

Léoapertura della valvol a di bypass viene ritenui
limitazioni e le semplificazioni svolte durante il procedimento di modellazione del sottosistema in
esame, i valori di apertura percentupl@tranno essere leggermente variati al fine di assicurare il

corretto funzionamento alla CAU. Per la valvola di bypass viene utilizzato un modello a saracinesca.

Per quanto riguarda il model |l o dell dat mosfera e
svoltonellates[29]. Per | 6at mosfera viene usat o liptoflonodel | o
proposto dalla MIEHDBK-310[38]. Tali modellazioni forniscono i valori di temperatupaessione,

densita e umidita esterne utilizzati alla base della modellazione, essi sono del tutto analoghi a quelli
ottenuti in[29] e pertanto non vengono approfonditi per ora. Un ampliamento di tale modellazione verra
svoltonel | 6ambi t o dei p r 09.4 d cuisi rimandaninaspgl iappnofendita anklisic a p i t
dei valori atmosfericutilizzati.

Alle ipotesi riportate in queta sede si aggiungono le ipotesi generali di modellazione dei componenti
richiamate nel capitol6.5.

84



73Procediopemtad i vo

Viene quindi implementato il modello su Amesim con i parametri precedentemente chiariti:

©
‘“@ 2
_ h“g:: — PHE
[ QA T
N2 L o ® @
cx-3 NN —4)
FE = [
@ i =@ (] ©
SHE — ™~
Pozzo ram air Sorgente ram air ¢ @:): :/J'_
( é )t ©
® é (? Evaporatore ®
L= = OO0
CHE 4
©) ©) ©)
T
(E-3
@~ Gy =t=t
C)
CAU outlet
62 Schema Amesim del modello della CAU A320
Sinotac he ipleedell 6si stema  stata wutilizzatachena sor
impone portata, teperatura, frazione di vapore e umidime nt r e per | 6outl et — s
sorgentecostanteh e I mpone temperatura, pres ColbArbnite frazi
Questodoultima pu, essere facil ileeimdcas dicnecesbith,ankha ¢ o n
poich® | e analisi svolte sulla CAU dell 6A320 s

necessario.

Lo scambiatore primario e il secondario sono posti in serie, come suggerito dal ni28jyaleine di
rappresentare nel modo piu fedptessibilel 6 a mbi ent e termico in cui essi

Tra i componenti vengono interposte dell e camer e
umida entrante in ogni componente.

Per identifiare i parametrda associare ad ogni componente, attraverso il blocchetto reldaéwve,
svolto un procedimento iterativo. In particolare si parte dalle condizioni di design (CASO 1) e si
identificano i parametri dei componenti, in modo che le grandeeneaniche e termodinamiche si
awvicinino il piu possibile ai dati usati come riferime[9].

Come dati di riferimento termodinamici (pressioni, temperature, portate e rendimenti) vengono presi in
considerazione i risultatittenuti daDi Fede[29], mentre come dati di riferimento meccanici (regimi
di rotazione dei componenti attivi) vengono utilizzati quelli forniti dal manuale Lielk@r
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Un punto critico di questa identificazione consta nel cercare di far aderire due modelli formalmente
diversi, ma comunque coerenti, che descrivono lo stesso fenomeno.

To aFcraf! systams

OVERBOAAD | | oo
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*' ey FAV
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63 Schema dell'impianto di bleed dell’A3[39]

Ottenuti iparametri che assicurino le condizioni di funzionamento di design, si cambiano le condizioni
al contorno per simulare il CASO&si valuta se il funzionamentif-design venga rispettatQualora

cid non accada, si rendecessario identificare dei nugarametri che permettano al sistema modellato
suAmesimdi avvicinarsi alle condizioni di riferimento. Successivamente questi parametri identificati
per validare le condizioni di offlesign vengono utilizzati per la verifica deinzionamento nelle
condizoni di design e ritoccatiuovamentger avvicinarsi ai dati di riferimenia questa condizione

Questo procedimento iteratiwdene applicato per fare she il sottosistema costituito dalzold Air
Unit aderisca il piu possibile alle condizioni dnfzionamento conosciuteritenute veritiere

| criteri per l'identificazione dei parametri ritenuti accettabili per la modellazione dinamica del sistema
sono i seguenti:

1 Le pressioni in ogni componente devono essere in ammdi ampiezza del %0 rispdto al
valore di riferimentaicavato dg29];

1 Le temperature in ogni componente devono essere inamadndi ampiezza dePA2 rispetto al
valore di riferimento ricavato das];

9 L'errore sui regimidi rotazione dell'albero del blocco optivo deve essere inferiore &5
nella condizione di design, mentre non viene eseguito questo controllo nelle altre condizioni a

causa dell 6incertezza sul leaulepmappé deicgonenti ar i a
attivi al variare della velocita di rotazione

Queste tolleranze vengono scelte poiché sulla temperatura si hanno dati certi e quindi viene impostato
un intorno poco ampiper descrivere al meglio il comgamento termico del sistema) prima
appossimazionda temperatura il parametromaggiormente determinante per il funzionameateeb

sistema.

Per le pressioni viene scelta una tolleranza piu abbondante, poiché i dati relativi a tale grandezza sono
calcolati attraverso uno scriptatlabe passamulal software Amesim & impossibile mantenere le stesse
ipotesi di base, ponendo quindi una sostanziale differenza ad esespptto al calcolo dellperdite

di pressione nei componenti. La tolleranza sul valore in ingresso della pressione deve comunque
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N maner e contenut a i n guantsecodmdaeisaa ridcpease:
Ri guardo al numer o di giri del |l 6al bero motor e,
riportato sul manuale Liebherr; non avendo pero a disposizione mappeeziatidel funzionamento

dei componenti, non si esegue un controllo sul regime di rotazione nelle condiziffrdelign ma ci

si limita a confrontare i valori ottenuti con quelli desiderati per cercare il minimo scarto.

Qualora, durante il processetiativo, uno di guestriteri non venga rispettato, saracessario eseguire
una nuova iterazione.

E importante notare che, anche quando i valori ottenuti siano alliinterno del range desiderato per il caso
di funzionamento considerato, viene comunquettetita un'iterazione successiva per tae se essi

siano validi per i casi di funzionamento restairi caso positivo, il procedimento iterativo viene
fermato, altrimenti vengono corretti i parametri e ricontrollate le grandezze fisiche che desdrivono i
funzionamento del sottosistema, procedendo quindi ad un'altra iterazione del procedimento.

IDENTIFICAZIONE
PARAMETRICA
on-design

IDENTIFICAZIONE
PARAMETRICA
off-design
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Ingeneralepr ocedendo con | 6i dienotd chefla varazioni di al@nemandezzee t r i C

a cavallo dei componenti dipendono sensibilmente di pit da alcuni parametri che da altri:

9 Lavariazione di pressione attraverso i maezambiatori di calore dipende dall'area equivalente
del condotto;

1 La variazione di temperatura attraverso entrambe le parti dello scambiatore di calore dipende
dal gain mposto allo scatio di caloree  d aitatiadtexrhida dello scambio di calore

9 Lavaiazione di pressione temperatura valle di compressore e turbina dipende dalle mappe
di essi;

9 Lavariazione di temperatusavalle di compressore e turbj@apari pressione, dipende &b
rendimento fluidodinamico;

1 Il regime di rotazione del bloccoperativo dipende dalle mappe dei componenti attivi, dai
rendimenti di essi e dall'attrito all'albemitre che alle condizioni fluidodinamiche imposte al
contorno

74 Anal i si di sensitivit

Tale elencadi legami fisici precedentemente effettugtod far serbrare che si riesca a trovare un
legame univoco tra ogni parametro dei componenti e la grandezza in uscita. Purtroppo la situazione si
discosta da cio, poiché il funzionamento di ogni componente non é da considerarsi isolato, ma integrato
nel sistema. Quili si potrebbero riscontrare degli andamenti che sembrano andare contro a quanto
potrebbe suggerir e eliréndimdntidi compoessere e tiPbinadimasseomy i o ,
contro intuitvamenté a t emper at ur aaumentausci ta dall 6 ACM

Infatti, consi derando i componentnemedicanocnoidit egnatu

funzionamentosi pud eseguire il seguente ragionamento:

1 Riguardo al compressore sitengonole seguenti formule, che ne descrivono lavoro e
temperature ai capi:

0 QYR T e N

9 Si puo valutare che in un intorno del punto di funzionamento scelto, la temperatura in ingresso
alla turbina sia proporzionale alla temperatura in uscita dal compressore. Talereaismige

equivale a linearizzare il comportamento del

punto e quindi ha validita limitata.
"Yﬁ “-"QYF]

1 Rispetto alla turbina si ricavano le seguenti formule riguardo a lavoro e temperatype ai ca

0 Yy, p — — Y Yy —

1 Si pud in prima approssimazione trascurare il rendimento meccanico della trasmissione
meccanica, imponendo quindi che
0 0

1 Sisuppone a questo punto che il rapportcsgaesione sia costante, in quanto in questa prima
approssimazione esso viene unicamente determinato dalle pressioni ai capi della turbina.

T Si investiga | 6effetto della diminuzione del
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- 8 9 sb O 8
1 Se si considera che lamperatura di ingresso del compressore non sia variata, cioé che le

condi zi oni del sistema esterne all 6ACM si ano
lavoro di compressione causera una diminuzione della temperatura in uscita dal compressore.

1 Poiché la temperatura in ingresso alla turbina & proporzionale alla temperatura in uscita dal
compressor e, anche questoultima diminuir?’

1 Considerando nuovamente che il rapporto di espansione sia costante, si ha che la differenza di
temper at ur ae tlrdau sl cdiitnag r ceeslsloa setil lavolp ie nnaasto quasii 1 c a ¢
costantequindi la temperatura in uscita potrebbe diminus®invece il lavoro & diminuito piu
di quanto non sia diminuita la temperatura in ingresso alla turbina, allora la tempeératura
uscita alla turbina potrebbe aumentare

Riassumendo, una diminuzione del rendimento della turbina causa un abbassanectempletature
intermedie dell 6ACM, (considerando che | a temper
ragionamento sugli andamenti non porta risultati conclusivi sulla temperatura in uscita dalla turbina
del | 6 ACM.

Quindi per investigare ka effetto si eseguono delle simulazioni su Amesim variando il rendimento
della turbina e riprtando di seguito i risultati. Un procedimento simile viemehe svolto per il
rendimento del compressor&ep val utarne | 6effetto.

Si prende quindi itaso stdioondesignper | 6 ACS del |l 6 A320 e si i nvest
dei rendimenti di compressore e di turbina

Vengono riportate le condizioni nello scenario base:

SCENARI( " / "¢ TC,in TC,out | TT,in TT,out | n[rpm] | Palbero [W]
BASE 0.82 0.7 408.8| 445.1 283.8 247.1| 22750 25499

Si esegue ora un primo esperimento mantenendo costante il rendimento del compressore e variando |l
rendimento della turbina, ottenendo i seguenti risultati:

SCENARI( " / "¢ TC,in TC,out | TT,in TT,out | n[rpm] | Palbero [W]
1 0.82 0.85 415.8| 455.2 283.4| 243.3| 26380 28349
2 0.82 0.55 399.6| 432.7 284.8 251.3| 18850 22403

Viene eseguito un secondo esperimento mantenendo costante il rendimento della turbina, modificando
il rendimento del compressore, con i seguenti risultati:

SCENARI( " / "¢ TC,in TC,out | TT,in TT,out | n[rpm] | Palbero [W]
3 0.97 0.7 408.8| 4415 283.4| 250.2| 26000 23443
4 0.67 0.7 407.8| 448.5 284.5 243.2| 19670 27868

Dalle tabellesoprastant in cui sono riassunti i risultati ottenuti per la variazionerdadimenti di
compressore e turbina dell 6ACM nel <caso operati
osservazioni comparative che seguono:

A Si nota in generale che la temperatura di ingresso della turbina & pressoché costante, poiché
essa diperslfortemente dalla temperatura in uscita dal sistema, che viene mantenuta costante.

89



Tale fatto  notevole poich® evidenzia | 6effe
ipotizzato in precedenza nella trattazione semplificata.

A L 6 a u meéehrendinento della turbina nello scenario 1 causa un incremento nel lavoro
prodotto dalla turbina, con conseguente aumento delle variazioni di temperatura a cavallo dei
due componenti, oltre che della potenza all b
subisce un incremento.

In questo scenario le temperature attraverso il compressore subiscono entrambe un incremento
rispetto al valore di riferimento, mentre la temperatura in uscita della turbina aumenta.

A La diminuzione del rendimento della turbina nelbemsario 2 causa una riduzione del lavoro
prodotto dalla stessa, con conseguente abbassamento delle variazioni di temperatura a cavallo
dei due componenti, oltre che della potenza :
subisce un decremento.
In questo scenario le temperature attraverso il compressore subiscono entrambe una riduzione
rispetto al valore di riferimento; la temperatura in uscita della turbina diminuisce.

A Lbaument o del rendi ment o 3chesh unz radmiprre eld lvomo e n e |
necessario alla sua attivazione, con conseguente diminuzione delle variazioni di temperatura a
cavallo dei due componenti, oltre che dell a

componenti subisce un incremento.

In questo scenario la temperatura in ingresso del compressore rimane quasi costante, le
temperature intermmdi e al |l 6 ACM aument a&ithademperatura i mdeita, com
della turbina

A La diminuzione del rendimento del compressore nello scenariosd cauaumento del lavoro
necessario alla sua attivazione, con conseguente incremento delle variazioni di temperatura a
cavallo dei due componenti, oltre che dell a
componenti subisce una diminuzione.

In questo scenario la temperatura in ingresso del compressore rimane quasi costante, le

temperature intermedie all 6ACM di mi nui scono ¢
della turbina.
In generale, considerando un approccio a piu ampia visione, si dieozarelare direttamente |l
rendi mento con | a temperatura in uscita dall 6ACN
s U Y o5
s Yoy M
s Y o5

sti Y 3 n

Quindi si puo concludere che unduzione dei rendimenti causa un aumento delle temperature in
uscita.

In ogni caso, avendo dei valori di riferimento per i rendimenti gia utilizzati su Matlab, essi verranno

mantenuti costantie perar i ar e i | funzi onament peddiedmpanehiC M s i
attivi, modificandole leggermente per correggere le condizioni di funzionamento senza provocarne
ampi di scostament. dall e mappe ottenute tramite

nel file di fonte[34].
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75Par amemonided é¢la GAU

Al termine del procedimento iterativo, svolto anche mediantsinilazioni inbatch di Amesim,
vengono raccolti i parametri che garantiscono al sistema un funzionaingidt@ossibileanalogo a
guello reale.

Per garantire le corrette perdite di pressione nei componenti passivi sono stati scelti i seguenti parametri:
1 Free flow cross sectional aretegli scambiatori nel flusso primario di 5000 [Am
9 Diametro dei tubi pari a 101,6 [mm], ovvero 4 [inch];
1 Lunghezza di ogni tubo pari a 1[m];
{1 Free flow cross sectionalarehe | | 6 estrattore?l;di acqua di 2500

Lé6éidentificazione del corretto valore di guest.i
influenzata negativamente da valori di rappartampressione o di espansione non conformi ai dati di
riferimento. Infatti un incorretto valore di perdita di pressione pud influenzare il funzionamento di
compressore e turbina, portando erroneamente a
componenti meccanici, mentre esso pud essere in alcuniceasiatosolamentedalle perdite nelle

condutture.

La lunghezza delle condutture viene scelta per fornire un valore accettabile per il modello di tubazione
implementato su Amesim, che richiede che teyhezza sia molto maggiore del diametro.

Nei PHX e SHX, al fine di mantenere il piu possibile costanti i relativi parametri, la variazione di
temperatura del flusso primario vieo@entrollata attraverso la variazione ddiiee flow cross sectional

area della porzione di scambiatore nel flusso secondario e inoltre viene ulteriormente modificata
cambiando la portata di flusso secondario.

Infatti ridurre lafree flow cross sectional arazel flusso secondario causa una riduzione del calore
scambiato, diminendo quindi la variazione di temperatura ai capi della porzione di scambiatore
attraversata dal flusso primario. Tale ragionamento vale sia in termini assoluti, per determinare la
variazione di temperatura totale a valle degli scambiatori, sia in temfativi, cioe affidando ad ogni

scambiatore uno scambio termico dipendehe| | 6 ar ea st essa. Il noltre tal
correggendo la portata in ingresso, infatti ridurre la portata mantenendo costante lo scambio termico
aumentda variaziom e  d i temperatura causata dall o scambi at

a cavallo tra PHX e SHX; tale effetto viene utilizzato efficacemente quando le variazioni di temperatura
a cavallo degli scambiatori sono discordi.

| parametri identificatper PHX e SHX sono i seguenti:
1 Aphx, primaric= 5000 mm
1 Ashx, primaric= 5000 mm
T Apx, secondarir 4000 mm
T Ashx, secondaric 8000 mm

Per lo scambiatore di calore del condensatore (CHX) valgono le stesse considerazioni, ma data la
conformazione che si basa sullo scambio termico tra due rami del flusso primario, esse dovranno essere
applicate in modo diverso. Infatti faeee flow cross sdional areainfluenza sia il salto di pressione

della meta di scambiatore relativa, sia il salto di temperatura del mezzo scambiatore opposto. Per questo
motivo pressione e temperatura sono interconnesse tra i due rami, causando una complicazione
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aggiuntv a nel | 6i de ndtricafdelcCad. iPer potesvipcalareguesti valori, & stato scelto
di utilizzare come parametro aggiuntivoghin dello scambiatore. Mentre esso vienentenuto
costante e pari al valore unitario in PHX e SHiKa sua varidane nel CHX permette di identificare i
corretti parametri che garantiscano il funzionamento analogo al sistema reale.

In particolare parametri identificatper il CHX sono i seguenti:
1 Gaindello scambio termico pari a 0,5;
1 free flow cross sectional aretel lato ad alta pressione pai7300 mn;

1 free flow cross sectional aratel lato a bassa pressione patit®00 mm;

Per compr es s or Msoeoutitizaate tlermap@eappbsithnieidetavatenel capitolos.5.2

9 Per la turbina énserita unaree flow cross sectional arehe | | 6di gsethphroa 5000
[mm?] per garantire leorrette condizioni critichespresse nella mappa.

1 Il rendimento del compressorenantenuto costante e pari a 0,82.

1 Il rendimento della turbinamantenuto costante e pari a 0,7.

Come precedentemerdaéfermatq le mappe dei componenti vengono corrdtieante il procedimento
iterativoeffettuando fini scalamenti dei parametri coinvolti in esse, al fine di rappresentare al meglio le
condizioni di funzionamento a valle delle variazioni nel sistema dovute alla diversa modellazione dei
componentiLe mappescelte sono quelle gia illustrate nel parag@a®2.2

Non avendo a disposizione dei valdiiiferimentoper | 6i ner zi a al |l daldoer o, e
analitico a partire dalle dimensioni plausibil:@i
Léinerzia dell 6albero influenza il transitorio c
ri sposta istantanea del auisas problema numdrici sel iltregiene din 6 i n e

rotazione impostato come valore iniziale si discosta di molto dal vsiatieo a valle del transitorio
del sistema completo.

Léapertura dell a val vol[a8]érisufaiacssoddidfagente@eticasidad al e |
mentre nel caso 2 essa é stata maggioradaafimn valore del 30%, come ancfportato nei risultati.

Tale discrepanza e dovuta prima di tutto alla modellazione della valwole una valvola saracinesca

invece che a farfalla, a causa della diffigolt”™ di
inoltre si nota che nel caso 2 anche il regime di rotazione & molto piu basso di quello previsto, questo
pu, portare al |l 06i acereMattabsta diveasa gaquelta aresanteqa $istemd reate.
Nonostante&io, il significato fisico delle grandezzéene in ogni caso mantenuto grazie a queste piccole
variazionidei parametri di riferimente quindi la modellazione puo essere ritenafgpresentativa del

sistema nel suocomplesso
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76 RI sul t ati

Impostati questi valori per i parametri scelti per la modellazione, si esegue una simulazione per ogni
caso operativo e si analizzano le grandezze significative.

76 1Temperatur e
76.1.1 CASOiHot ground

500
(]
450
N
400
- s
= Liebh
< ® Liebherr
= 350
)
g 0 o Matlab
I"J'_J 300 ) .
> s <1 Amesim
w
- 250 Che-hot CHE-cold
Inlet PHE exit  C exit SHE exit e-no Mixer “co
exit exit
® Liebherr 478 381 429 320 318 271 281
Matlab 478 382 426 323 316 272 281
Amesim 478 384 430 327 311 266 281

64 Temperature della CAU A320 nel CASO 1

Questi risultati riguardo alle temperature nel caso di design confermano la bonta del modello a
rappresentare il funzionamento statico del sistema nelle condizioni dimensionanti.

Si nota chéd discostamenti delle temperature rispetto ai valori di riferimento del manuale Liebherr sono
minimi. Ci, denota soprattutto che dal punt o di

caso di funzi onament ogeseditayevobmEnizSe variadioni didetnperatura r a p f
necessarie al funzionamento.
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7612 CASOiQCol d ground

500
450 »;«
g ) 4
< 400 s
0: '.4
D
= .
&E 350 ® Liebherr
[
o
E Matlab
= 300 - e N "
- Amesim
250 Che-hot CHE-cold
Inlet PHE exit Cexit = SHE exit €-no Mixer “co
exit exit
® Liebherr 393 415 445 292 295 301 298
Matlab 393 412 446 291 298 303 298
Amesim 393 408 438 287 294 304 298

65 Tempeature della CAU A320 nel CASO 2

Questo caso di funzionamento presenta delle peculiarita che sono sfidanti dal pusta della
modellazionel nf at t i in queste condi zioni in cui vi ene
in cabina, gli scambiatori di calore mostrano dei funzionamenti specifici.

Se si considera il flusso secondario infatti, la temperatahatata a cavallo dei due scambiatori di

calori, & maggiore della temperaturaudicita di esso. Pertanto lo scambiatore di calore primario
riscaldera il flusso di aria primario entrante in esso, mentre lo scambiatore di calore secondario lo
raffreddera.

Il noltre il |l ato ad alta pressione dell o scambi at

Viceversa il lato a bassa pressione lo raffreddera. Tale comportamento € in opposizione al
funzionamento di progetto del condensatore e dimosttagnm effetto della portata calda di bypass.

Riassumendo, nelcasoca@dr ound | 6 ACM si ritrova a dover | avor
contenute rispetto al caso dimensionante; il raffreddamento avviene nella sua quasi totalita nel SHX. |
conponenti attivi funzionano a dovere, al fine di garantire il corretto salto di pressione e garantiscono
inoltre una diminuzione di temperatura a valle della turbina. Tale variazione non é visibile in questo
grafico, poiché la sonda virtuale posta a valldedeondizioni dimixing € influenzata dal flusso di
bypasc he nel complesso causa un riscaldamento del
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7613 CASOiGol d FL250

In questo caso si sono riscontrate delle discrepanze tra i dati di riferimento per le condinigimigli
Per gquesto motivo si & dapprima effettuata la modellazione per avvicinarsi alle condizioni fornite dal
manuale Liebherr e successivamente a quelle valutate attraverso lo strumento Matlab.

500
450 = X
400 "
< 350 _
é ® Liebherr
|:_> 300 X X o
é - ® X Matlab
w 250 .
% ° Amesim
|
. 200 Che-hot CHE-cold
Inlet PHE exit  C exit SHE exit e-no Mixer “co
exit exit
® Liebherr 463 413 451 272 277 224 291
X Matlab 463 410 453 272 294 310 293
Amesim 463 413 451 266 264 260 291

66 Temperature della CAU A320 nel CASO&ndizioni di mixing simili a Liebhelf28]

Si nota che nella migliore ottimizzazione dei parametri delraistda temperatura si discosta ancora
molto dal valore fornito if28].

I noltre risulta poco ragionevole considerare <ch
condizioni dimixingcon un flusso dbypassdallatemperatura di oltre 100 [°C]. Per questo motivo si

ritiene opportuno valutare i parametri del sistema che garantiscano una migliore adesione con i risultati
ottenuti con il Matlaj29].

500
450 = B
400 ®
g 350
&t ® Liebherr
E 300 P4 X Py
é R ® X Matlab
H_J 250 R _
< ° mesim
w
= 200 Che-hot CHE-cold
Inlet PHE exit  C exit SHE exit e-no Mixer “co
exit exit
® Liebherr 463 413 451 272 277 224 291
X Matlab 463 410 453 272 294 310 293
Amesim 463 408 445 271 283 300 291

67 Temperaturelella CAU A32(hel CASO 3 condizioni di mixing simili a Di FedR9]
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A valle di questa seguente iterazione, si nota come le condizioni di mixing previste da Flavio Di Fede
vengono raggiunte con maggiore precisiongagntiscono inoltre al sistema un funzionamento piu
uniforme dal punto di vista termico.

Infatti tutti gli scambiatori presentano andamenti di temperature concordi a quieltign Pertanto si
ritiene questa identificazione parametrica la piu opportdaaerseguire al fine di una modellazione
di namica dell 6ACS.

Tale sceltaavviene pero, come spesso accade in ambito ingegneristico, con un risvolto negativo: i
parametri identificati per compressore e turbina in questo caso hanno un effetto negativo sulle
condizioni dimixingnel CASO 2.

500
450 s
®
400 ®
3
® Liebherr
é 350
D
';: Matlab
% 300 @ @ N "
N .
= Amesim
L
. 250 Che-h CHE-cold
Inlet PHE exit Cexit SHE exit e-not ' \rixer “co
exit exit
® Liebherr 393 415 445 292 295 301 298
Matlab 393 412 446 291 298 303 298
Amesim 393 413 440 281 296 316 298

68 Temperaturalella CAU A32el CASO 2 condizioni di mixing simili a Di FedR9]

Infatti la temperatura a valle del mixer subisce un aumento di circa 15 [*G)shmte cio, tale effetto

viene considerato accettabile per le tolleranze imposte e inoltre ha conseguenze minime sul
funzionamento dei restanti componenti del sottosistema, pegsiéisentono minimamente di tale

variazione di temperatura e inoltre glidamenti rimangono concordi a quelli valutati in precedenza.

Tale condizione potrebbe venire ulteribyassment e mi
gueste condizioni, ma poiché tale variazione non avrebbe risvolti sugli altri casivopsirdecide di
concludere il procedi mento iteratAGS0 che porta @

Rinforzando quanto detto finora rispetto alla relazione tra amase off- design la variazione dei
parametri che ha influenzato in questo caso $®lcurve di funzionamento regimi di rotazione piu
contenuti, non ha alcun effetto sulle temperatur

Pertanto i parametri identificati in questo processo vengono validati e introdotti nei successivi passaggi
dellatrat azi one, ovvero per | dampliamento del- modell
ECS rappresentato nei capitoli seguenti.

Siprosegue o n | 0 Heralré grasdezzeddel modeltot t enut od @ABRD | 6 ACS

96



762Pressioni

7621 CASOiHot ground
45
4

3,5
2,5
Matlab

1,5
Amesi

PRESSIONE [BAR]

0,5

Inlet  PHX exit Cexit SHX exit CHX-hp T Exit  Mixer CHX-lp
exit exit

Matlab 3,1 2,945 4,036 3,834 3,451 1,52 1,52 1,368
Amesim 2,87 2,65 3,69 3,54 3,36 1,44 1,44 1,368

69 Pressionidella CAU A320 nel CASO 1

Nelle condizioni di design si nota che le pressioni sono molto simili nella porzione del sottosistema a
valle della turbina. Invece, risalendo dalla turbina verso la sorgebkeedj si notache le variazioni di
pressione aumentano. Tale fatto & imputabile alla diversa valutazione dei salti di pressione ai capi degli

scambiatori tra Amesim e Matlab. Nonostante cio, i risultati rientranaramgje di accettabilita
precedentemente impostato.

7622 CAS i2Col d ground
4,5
4
3,5
3
2,5
5 Matlab
1,5

Amesi
1

PRESSIONE [BAR]

0,5

0

Inlet  PHX exit Cexit SHX exit CHX-hp T Exit = Mixer CHX-lp
exit exit

Matlab 2,2 2,09 2,63 2,5 2,37 1,419 1,419 1,362
Amesim 2,06 2 2,46 2,44 2,4 1,38 1,379 1,362

70 Pressioni della CAU A320 nel CASO 2

Nel caso 2, a causa delle portate ridotte, si nota una quasi perfetta somiglianza tra i set di dati ottenuti.
Ci , rafforza | 6i potesi enbtedi du coraputaniong Idell® perdite @imo g e n
pressione possa portare a risultati piu vicini tra i due modelli in tutti i casi operativi.
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7623 CASOiGol d FL250
4,5

4
3,5

3
2,5

5 Matlab

1,5
1 Amesi

PRESSIONE [BAR]

0,5

0

Inlet | PHX exit  Cexit SHXexit CH P TExit | Mixer  CHXIP
exit exit

Matlab 1,7 1,615 2,147 2,04 1,94 1,06 1,059 1,016
Amesim 2,35 2,11 2,73 2,56 2,5 1,099 1,097 1,016

71 Pressioni della CAU A320 nel CASO 3

Nel caso 3 si nota una leggatiacrepanza tra i rapporti di espansione della turbina. Questo fatto puo
essere dato dal tipo di model |l azione dell 6effic
includendo in essa |l e perdite idauivlfanasessuhreghet t i vaz
di rotazione molto contenuto, tale rendimento si alzerebbe portando a un minore salto di pressione
necessario alla turbina.

76.3Umi di t

Per quanto r i gua cid auo linitarenad dfferimare ctieetdlel vdlaaengésiare alla
richiesta fornita dalla normativa, solo nel CASO 1, ovvero nelle condizioni gioomndnfatti le

condi zi oni del CASO 2 sono sufficientemente frec
di sotto dei valori necessari per il coridnamento della cabina. Tale ragionamento vale anche per il
CASO 3, in cui | 6aumento della quota fornisce
del | umi dit?"” nel |l dari a.

Detto ci,, | evaporatore Vi ene dnavitatedfenomemodi n c o s

formazione di brina nella turbina, che pud avere conseguenze negative per tale componente.

Vengono allora riporta i valori di umidita specifica rilevanti ai fini della modellazie del
funzionamento della CAU.

7 Valori di umidita nei casi operativi della CAU A320

CASO1 CASO2 CASO 3
Xin 0,0171 0,0002 0,0000
X out 0,0001 0,0002 0,0000

Si nota che nel CASOilgr ound hot all 6evapor atfraziome diwaper@me r i C |
d el I 6 fne di garantiee lle corrette condizioni ambientali in cabina. Negli altri casi la frazione di

vapore in ingresso  molto inferiore, se non nu
frazione di acqua all o stato gassoso disciolta r
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764Tabell a riassunti va
8 Condizioni della CAU A320 nelle condizioni di test

CASO 1 CASO 2 CASO

T[K] 478 393 463

Inlet p [bar] 2.87 2.06 2.35

dm [g/s] 1102 0.519 1.026

Xin 0.0171 0.0002 0.0000

PHXexit T[K] 384 413 408

p [bar] 2.65 2 2.11

T[K] 430 440 445

C exit p [bar] 3.69 2.46 2.73

Rc 1.39 1.23 1.29

pc/pinlet 1.29 1.19 1.16

Bypass Valve opening [% 0 21.4 30.2

SHXexit T[K] 327 281 271

p [bar] 3.54 2.44 2.56

CHXhp exit T[K] 311 296 283

p [bar] 3.36 2.4 2.5

T exit T[K] 266 269 247

p [bar] 1.44 1.38 1.099

, T[K] 266 316 300
Mixer

p [bar] 144 1379 1.097

T[K] 281 298 291

CHXp exit p [bar] 1.368 1.362 1.016

X out 0.0001 0.0002 0.0000

Shaft M [rpm] 31700 13800 23000

dm [g/s] 1984 300 825

Flusso secondarif T, [K] 312 250 238

Tout [K] 421 396 447
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8 Model |l az tECSe @RS O @ o n
retrof tetl eithhmii cm

A questo puntoismplia la trattazione veo un argomento piainovativo, infatti si procede a modellare

| i ntero ECS dielentwvietovola phrtdool ab00e & i ut il
ipotizza di poterne sostituire il sistema di controllo ambientale tradizionale, con uno dliegoibess

con compressore dedicato. Tale operazione, se realmente effettuata, avrebbe innumerevoli effetti
sull 6dintegrazione dei sistemi di bordo, oltre cbt

Avendo a che fare in questo caso con la modellazione di componenti con funzioni, dbasise
presenteranno anche differenti condizioni di design. Un esempio di cid0 pud essere constatato nel

di mensi onamento dell 6EDC e del |l 6 ACM. I nfatti (I
funzionamento piu gravoso e quindi le condizioni di designcasb di massimo raffreddamento
del |l 6aria calda entrante nel sisteimma@groutdui ndi Vi €

A mont e del IEES €pesente 8 apinpresskre dedicato (EDC). Esso funge da sorgente di

aria calda e percio pra#a le sue condizioni dimensionanti nel caso piu freddo e quando viene richiesto

il massimo salto di pressione, quindi viene dimensionato secondo le condadboeiling.

Pertanto il funzionamento di un-EECS sara caratterizzato da almeno un componfeiote dalle

condizioni di design in ogni condizione di funzionamento. Quindi sara fondamentale la definizione

delle mappeoff-designd e i component.i per c o sfunzionamentodellel 6 ar mo |
componenti al fine dassicurare le corrette conuimi del sistema completo.

81Ricsal ament o del model |l o del |l a CA

Per ottenere I&€old Air Unitd e | | 6 ASTIR rdi2scal a i l model |l o Amesi m
procedimento e favorito dalla presenza di informazioni dettagliate sulle portate e sullecrorutdikzi
flusso nella tesi ifi29].

In particolare, vengono scalate le portate e i rapporti di compressione dei componenti meccanici
del |l 6ACM (compressore e turbina), in modo che ec
off-designdel sistema.

Riguardo alle macchine, si coneid il caso del compressore come esemplificativo del problema.
Inoltre si punta a mantenere costanti i regimi di rotazione delle macchine, ove possibile.

Innanzitutto si calcola la prevalenza del compressore (Head) a partire dalle condizioni statiche:
Yy OoT&ULU
I g
Ni  CP P @I
Si pud a ques punto calcolare il carico totale del compressoediante la formula proposta §0]:
[ 0
; P f p 0

O Y "Yj

In cui, data la massaolare ddl 6 &r i q @ p"Fa ¢ Qe datd  p8 siottieneY ¢ Y x— .

I n questo caso si considera una trasf.,omemrazi one
sarebbe piu corretto considerare una politropica con espayemaeicod . Poiché non si ha un modo

efficace e preciso di calcolare tale esponente, viene utilizzata una trasformazione adiabatica,
considerando che il calcolo di tali parametri € preliminare e non inficia di molto sulle successive
modellazioni.
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Sulla base di tavalori si puo calcolare un caric® 1 X W x—€, da cui si ottienéa prevalenza

0 L) \
- T at
o TWu
Si passa ora allodutilizzo di formule empiriche
9 Calcolo della velocita alp [40]
. O
0 -
In cui‘  héad coefficientovvero il coefficiente di carico del compressore. Qualom tal

valore sia pari a 0.5, si lavorel caso adiabatice la formula proposta ricaldadb e qua zi one
Bernoulli calcolata tra le condizioni di uscital d@mpressore e le condizioni di massima
altezza del flusso.

In generale si utilizza un coefficierite 1@ |{40] che porta ad avere una velocita tangenziale
delflussac® o p&@ — . Tale velocita pudo sembrare eccessivamente elevata, ma confrontata

con la velocita del suono per le condizioni di ingresso [ Y " Yj 0 X& — porta a
calcolare un numero di Mach in uscita pari a 0.845. Il compressore sara quindi transonico.

T Cal col o delimgeleemetro dell 6

Il calcolo del diametro della girante avviene a partire dal flusso di gas entrante e si efiiidtua
base di considerazioni empiriche riportate nel grafico sottostante.

BO 4

60

50

ant

304

Impeller diamader {inches

[
(=]

14.47

5 i 5 f:lil 1Ii.'II] 2‘1".’)

. Volume (CFM =« 10-%)
72 Legame tra diametro dell'impeller e portata volumetii4@]

Viene calcolata la portata volumetrica a partire dalla portata in massa e dalla densita del flusso
di gas.

=%

i} r‘] 'TQ-‘Q
VY P ¢ TE—

101



Sottiene quindd p8& T 0— o0 T @TW Q4

Da tale valore di portata si inpellerdiciices all2ad e da
ovvero 0.308 [m].

1 Calcolo del numero di giri

Si procede al calcolo del numero di giri del compressore in queste condizioni di design,
considerando le equazioni di base del moto circolare uniforme percorso dalle particelle fluide
altip della palettatura.

. QT o

L = P OX by a
Si nota che ta&l valore si discosta dai 32500 [rpm] che si punta a mantenere costanti. Tale
differenza si puoconstatareconsiderando meglio quali condizioni di design siano state
considerate da questo procedimento empirico, grazie al coefficiente di flusso.

I Calcolo delkoefficiente di flusso

Il coefficiente di flusso nasce da andamenti sperimentali e pud essere calcolato mediante
formule empiriche.
i n ae 0 ©'Q4

1 X WwQax 0i A Qe ¢s

1.0

o
(=]

3D

————

e
—_——

o
w
\\

-

/ oD _-Hh""‘“-nx.

Polytropic Efficiency
=
2 .

o
o

0.5 L I i 1 .l
0.01 0.03 0.05 0.07 0.09 0,11 0.13 0.15

Flow Coefficient
73 Legame tra efficienza politropica e coefficiente di flug€)
Dal grafico si puo notare che il punto di dimensionamento calcolato & prossimo al massimo
del | 6efficienza politropica della curva 3D. |

difuso fino a un valore di 0.13 mantenendo il !
di 0.83 che si e scelto di utilizzare per il compressore.

Si decide allora di ricalcolare il diametro della girante partendo dai seguenti dati:
O ocgumma
1 ™o

U wéi oweoQ
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Attraverso la formula inversa del calcolo del numero di giri si verificacche o o ¢ e che il

numero di Mach alip risulta circa 0.9. Essendo il flusso subsonico viene mantenuta la validita della
trattazione, per lo meno al livello preliminare del dimensionamento di tale macchina.

La maggiore velocita al tip pud portare a un aumento della preval@gazie al legame
precedentemente constatato tra prevalenza e velocita al tip), oppure puoeongeriobustezza del
funzionamento del compressore anche per coefficienti di flusso inferiori al valore previsto.

Si nota infine che per le scelte attuate ci si discosta dal dimensionamento attraverso il legame tra portata

e diametradella girantge ma sipud considerare cle6 andament o ri portato in gl
trend del design industriale dei componenti, quindi & possibile spostarsi dalla curva prevista, qualora
siano diverse le proprieta delle macchine dimensionate.

Viene scelto pertanto di antenere questi ultimi risultati alla base della modellazione della CAU
d el | @28600r0n retrofit ibrideelettrico.

Se si vol esse effettuare wunobanali si comparati v
del | 6A320, wutil i z =&aiottreebbe undismetro dslla girantearifa:o r mu

, 0 ,

Qr X TUE— P& Ye ™ pa

Si nota che, almeno a livello preliminare, & possibile ridurre la dimensione della girante, mantenendone
il regime di rotazione, per considerare una riduzione della portadasijndel compressorelale
ragionamento é valido nella misura in cui le dinienisdelle giranti e dei condotti siano molto maggiori

dello strato limite.

In ogni caso ifegime di rotazione collega solamentenpressore e turbina tra di loro, quindi una volta
determinata una scelta di modellazione univoca, la diversa velocita angolare di progetto dei componenti
non avra alcun effetto sui risultati.
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821 mpl ementazione su -BR@&sim del m

Una volta scalai parametri della CAU viene allora esteso il modello precedente al fine di modellare il

funzionamento di un ECS ad azionamento elettric
rimosso il condotto dbypass che i n quel c a sled solecemepgnerdi inclusidra s c 1 us
compressore e turbina. Tale condotto viene sostituito da un circuibypaissimmediatamente

successivo all 6EDC, per aumentarne | 6efficacia

coerenza con la modellazioneo#a su Matlab, che fa uso di questa modellazione [gphsg29].

ECS cutiet dopo Ridreoia & MIKZ

74 Modello Amesim dell'ECS per I'ATR4I2-500 con retrofit ibrideelettrico

83Par ametri dECS model | o E

Prima di identificare i parametri & necessario considerare le vaoatkzioni operativesu cui viene
valutato il funzionamento del sistema di controllo ambientale. Le condtritigirounde cold-ground

con velivolo fermo a terra rimangono invariateedko freddo dimensionante rimane lo stesso dal punto

di vista operativo, ovvero le condizioni di tangenza in giornata fredda con velivolo vuoto, ma cambiano

guota e velocit?sw di vol o per l e diverse <caratt
condizione, data la sua importanza: tale condizione risiede nel volo a quota di crociera in giornata
standard con velivolo occupato all 680% dell a cap

vasta porzione di tempo che essa occupa nellapéeatva del velivolo.
9 Condizioni di riferimento per 'lECS AT&R-500

CASO 1 CASO 2 CASO 3 CASO 4

Hot- Ground Cold- Ground Cold- Ceiling Std ISA Cruise

T ambiente [K] 314.15 253.15 214.15 254.45

= p ambiente [bar] 1.013 1.013 0.377 0.527
-2 | Mach f] 0 0 0.4 0.4
S | Quota[m] 0 0 7600 5181
S | Passeggeri 48 0 0 40

' YARAGL [ 0.0172 0.0002 0.0000 0.0007
Umidita relativa, [-] 35% 28% 50% 40%

Si pu, passare allora all 6i dECS wtlifzandoacanmedatiedi par an

riferimento i risultati ottenuti da Flavio Di Fede nella {4].
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Léidentificazione

seguent i

1
T
T
T
1
1
1
T
T
T

T
)l

| parametri dei motori elettrici sono elencati nel paragfafo8 Con i parametri cosi identificati, &
possibile ricavare gli andamenti delle grandezze che rivela i |

APHX, primario
ASHX, primario
APHX, secondario
ASHX, secondario
(<]

Ubhx

(<]

Whx

Achx, hp
Achx, Ip

Gehix

o

Wnx
L tubi
Dtubi
de

dr
Oran
dv Fan

= 2500 [mnd]
= 2500 [mnd]
= 8000 [mnd]
= 4000 [mnd]
=0.87
=0.87
= 1875 [mm]
= 2500 [mnd]
=0.50
=0.59

=0.5[m]
=50 [mm]
=0.83
=0.90
=0.73

=0.95

par amet rcampomentpetencate nel capltddo ai e
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8B4Andamento dell e grandezze

841 CASOGt o uhhadt

I n guesto caso di mensionante per | 6ACM, tutto il
capacita di raffreddamento del sistema.

TEMPERATURE CAS©GROUND HOT

450
400
350
300

—o—FDF
250 —=—ATR

200
Compre

ssore
——o—FDF 314 408,55 347,05 404,45 316,35 313,35 270,05 270,05 274,15
—8—ATR 314 413,78 356,36 418,2 329,9 303,65 240,71 240,71 270

Inlet EDC PHX SHX  CHX-hp Turbina/ Mixer = CHX-Ip

75 Temperature nellECS AT&R-500 nel CASO 1

Riguardo alle temperature ottenute dall 6anal i si
risultati statici di riferimento. Le differenze maggiori si riscontrano nello scambiatore di calore del

condensatr e e nella turbina. I n generale si nota che
che alla turbina =~ richiesto un maggiore salto e

PRESSIONI CASO GROUND HOT

3,5

2,5

15 —e—FDF

1 ——ATR
0,5

Compre
ssore

—e—FDF 1,013 2,224 2,112 3,313 3,148 2,833 1,317 1,317 1,186
—8—ATR 1,013 2,46 2,38 3,804 3,711 3,197 1,288 1,268 1,186

Inlet EDC PHX SHX ' CHX-hp Turbina Mixer = CHX-Ip

76 PressioninellECS ATR42-500 nel @ASO 1

Il salto entalpico maggiorato nella turbina risulta notevole anche dal punto di vista delle pressioni, che
risultano maggiorate a valle del compressore. A parte cio, le pressioni e le relative variazioni ricalcano
guant o previ st esegditatohMalabal i si statica
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842CASOG?2 puGdl d

In questo caso viene richiesto di riscaldare la cabina del velivolo e pertanto la CAU viene
completamente bypassata. Si analizzano allora le condizioni del fluido nel circuito di bypass.

TEMPERATURE CAS©EROUND COLD

320

300
280

260

240 ——FDF

—8—ATR
220

200 .
Inlet EDC Mixer CHX-Ip

——FDF 253 308,25 308,25 308,25
—8—ATR 253 305,7 305,7 305,7

77 Temperatue nellECS ATRI2-500 nel CASO 2

La temperatura subisce un aumento nel compressore dedicato e nei componenti successivi rimane
costante, poich® non si sono considerati gli sca
del condesatore non ha alcun effetto, poiché la portata nella CAU ¢é nulla.

PRESSIONI CASO GROUND COLD

18
1,6
1.4
12

0,8

0,6
0.4 ——ATR

—o—FDF

0,2

Inlet EDC Mixer CHX-Ip
—o—FDF 1,013 1,81 1,81 1,737
—8—ATR 1,013 1,853 1,836 1,819

78 PressioninellECS ATR42-500 nel CASQ

Le pressioni vengonaprodottein modo molto fedele in questo caso, le cadute di pressione sono
dovute all béattrito del gas nei tubi e nei condot
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843CASO 3:C€éolldng

TEMPERATURE CASO©OGCEILING COLD

320
O a
300 ¢ ¢
280
260
240 —o—FDF
—&—ATR
220
200 :
Inlet EDC Mixer CHX-lp
—o—FDF 221 303,15 303,15 303,15
—m—ATR 221 312,54 312,54 312,54
79 Temperaturali bypass nellECS AFBR2-500 nel CASO 3
La temperatura nel circuito di bypass subisce nu

la portata nella CAU é nulla. In questo caso per mantenere la portata nel range normato € necessario
innalzare leggermente la temperaturasiita dal compressore dedicato.

PRESSIONI CASQ GEILING COLD

14

1,2
l ‘?\.

0,8

0,6
—o—FDF

0,4 —8—ATR

0,2

Inlet EDC Mixer CHX-lp
—o—FDF 0,41 1,049 1,049 1,007
—8—ATR 0,41 1,242 1,179 1,009

80 Pressionidi bypass nellECS AT&2-500 nel CASO 3

Si nota che le pressioni in uscita sono le medesime, poiché esse sono state imposte come condizioni al
contorno del problema. A causa dellartata piu elevata, la modellazione su Amesim prevede delle

perdite di pressione elevate nelle condutture e nello scambiatore (CHX). Tali perdite vengono
compensate da un maggiore rapporto di compressia
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844CASO 4: Standard | SA Crui se

In questo casla soluzione statica prevede di far passare tutta la portata nella CAU per controllarne la
temperatura. Nella modellazione su Amesim tale scelta non viene modellata per le condizioni di
funzi onamento dell 8ACM c¢ he n oeglie di biforcaeehlfflissodra r i s p e
CAU e circuito di bypass, al fine di garantire il corretto funzionamento di ogni componente e condizioni

di uscita accettabili.

TEMPERATURE CASOSHD ISA CRUISE

380
360
340
320
300 o

280
260 —o— FDF

J

240 ATR

220

200
Compre

ssore
—e—FDF 262,65 346,85 333,85 336,25 298,35 29545 293,35 293,35 296,35
ATR 262,65 3585 299,01 324,82 270,74 291,28 266,06 309,08 295,45

Inlet EDC PHX SHX | CHX-hp Turbina Mixer = CHX-Ip

81 Temperature nellECS AT#R-500 nel CASO 4

Léandamento delle temperature risulta diverso qgu
Amesim. In particolare su Amesim tutti gli scambiatori sono caratterizzati da una maggiore efficacia
dello scambio termico, aumentando quindi le variazionirdptrature tra i capi.

Il compressore e | a turbina dell 6ACM trovano una
compressione piu elevati, come puo essere visto dai maggiori salti di temperature.

Si nota inoltre un aumento di temperatura nel mixer, ceugato dal mescolamento dei flussi

provenienti dalla CAU e dal circuito di bypass, che andra a provocare una temperatura in uscita dal

mixer superiore alla temperatura in uscita dalla turbina. Infatti la CAU fornisce di fatto una sorgente
diariafredda,mntre | 6EDC attraverso il circuito di byp
Combinando opportunamente le due si riesce ad ottenere una temperatura compatibile con le richieste
termiche della cabina.

Infatti la temperatura richiestadé poco superiore altemperatura della cabina, poiché il bilancio

termico  tale da rid®)iedere poca potenza all 6EC
Nonostante la potenza richiesta sia contenuta, il funzionamento combinato tra bypass e CAU per

controllare latemperaturatns ci ta  al l a base di una riduzione
Infatti si pu, considerare che | a temperatura in

val ore necessario teoricament e, hiebtashrasugerioeial at t i v
necessario poiché da una parte per mantenere la portata € necessario innalzare la temperatura di

bypass e dall éaltra, per compensare tale aumentc
la CAU, richiedendo quindiunae mper atura i n ingresso pi%¥ elevat s
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PRESSIONI CASQO 8TD ISA CRUISE

2
1,8
1,6
1,4
1,2
1
0.8 ——FDF
0,6
—8—ATR
0,4
0,2
0 C
Inet ~ EDC ~ PHX 2P Spx  CHx-hp Turbina Mixer = CHX-Ip
ssore
—e—FDF 0,573 1,309 1,244 1,27 1,207 1,146 1,107 1,107 1,062
—=—ATR 0573 1,43 1,418 1,804 1,798 1,722 1,108 1,095 1,062
82 PressioninellECS ATR42-500 nel CASO 4
Anche guardando | 6andamento dell e pressioni si N
superiore, quindi il potereefrigerante della CAU aumenta e con esso crescono le richieste di potenza
elettrica. Al di fuori degli elementi centrali o
845Umi di t "~ nei casi di test
Léumidit”™ specifica nei caanse n ti onREQ@Besbnb Gphrta hellat o pr o
tabella seguente.
10 Umidita per 'EECS ATR42-500
CASO1 CASO2 CASO3 CASO4
Xin 0.0172 0.0002 0 0.0007
X out 0 0.0002 0 0.0001
Si puo notare che la diversa modellazidne | | 6 evapor atore permette di ra
unbéefficienza di funzi onamento vicina all éunit ™,
prossima allo O.
Nei CASI 2 e 3 | b6evaporatore non entranterfelunzi one,
sistema.
Nel CASO 4, cio nella crociera standard, | 6evap
dall 6aria per garantirne |l e corrette propriet?n
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846Tabell a riassuntiva
11 Tabella riassuntiva dell'EECS delll AR-42-500
Sottosistema| Componente| Grandezza CASO1 CASO2 CASO3 CASO4

T [K] 314 253 221 262.65
p [bar] 1.013 1.013 0.41 0.573
Inlet X [] 0.0172 0.0002 0 0.0007
phi [%0] 35 28 0 40
dm [g/s] 306.31 167 404.5 161.59
T [K] 368.63 275.65 268.7 310.2
EDC 1° STADIO p [bar] 1.607 1.32 0.765 0.934
beta_c 1.586 1.303 1.872 1.631
omega [rpm] 23800 16650 23500 22200
T [K] 413.78 305.7 312.54 358.5
2° STADIO p [bar] 2.46 1.853 1.242 1.43
beta_c 1.512 1.378 1.669 15
omega [rpm] 23800 16650 23500 22200

Pack valve
opening [%0] 100 100 100 100

ACS valve
opening [%0] 100 0 0 100
T [K] 413.78 - - 358.5
p [bar] 2.46 - - 1.43
Inlet X [] 0.0172 - - 0.0007

phi [%] - -

dm [g/s] 306.31 - - 85.54
PHX T [K] 356.36 - - 299.01
p [bar] 2.38 - - 1.418
T [K] 418.2 - - 324.82
Compressore p [bar] 3.804 - - 1.804
beta_c 1.598 - - 1.273
omega [rpm] 33578 - - 17595
FLUSSO SHX T [K] 329.9 - - 270.74
PRIMARIO p [bar] 3.711 - - 1.798
CHYhp T [K] 303.65 - - 291.28
p [bar] 3.648 - - 1.788
dm air out [g/s] 10.34 - - 0.0004
T [K] 303.65 - - 291.28
EV p [bar] 3.197 - - 1.722
phi in [%)] 1.678 - - 1.415
phi out [%0] 0.085 - - 1.269
T [K] 240.71 - - 266.06
Turbina p [bar] 1.288 - - 1.108
beta_t 2.481 - - 1.436
Mixer T [K] 240.71 305.7 312.54 309.08
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p [bar] 1.268 1.836 1.179 1.095
CHXIp T [K] 270 305.7 312.54 295.45
p [bar] 1.186 1.819 1.009 1.062
T [K] 270 305.7 306.9 295.45
Outlet p [bar] 1.186 1.819 1.009 1.062
X [] 0 - 0
T [K] - 305.7 312.54 358.5
BYPASS p [bar] - 1.819 1.179 1.43
dm [g/s] - 121 404.5 75.04
BPV opening [% 0 100 100 20
T[°C] 314 - - 262.65
Ram Inlet | p [bar] 1.39 - - 0.636
FLUSSO dm [g/s] 806 - - 170
SECONDARI After SHX T [°C] 351.22 - - 325.04
After PHX T [°C] 374.83 - - 332.6
Fan omega [rpm] 2778 - - 775
Ram Outlet | T [°C] 374.83 - - 352.2
T [K] 270 305.7 306.9 295.45
ECS OUTLE p [bar] 1.186 1.819 1.009 1.062
X [-] 0 0.0002 0 0.0001
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85Pot enza aeslseotrthbrigtc&aSd a |l |

Vengono riassunti nella seguente tabella i risultati relatigiallp ot enze cal col ate dal
| BEEC S d e 142-5802cdnketrofit a un sistema propulsivo di tipo ibrigdettrico.

12 Potenzal e [E-ECS ATR42-500

CASO 1 CASO 2 CASO 3 CASO 4

Regolazione K[ 0.9 0.6 0.9 0.8

Dalla tabella soprastante si possono raccogliere alcuni risultati importanti dal punto di vista del
funzi onamento del | 6 ECI8eedtessn undarchitettura di ti

1 In generale rapporti di compressione e regimi di rotazione di riferintkgio stadi degli EDC
sono stati scelti per ottenere una suddivisione della potenza prossima alla meta per ogni stadio.
Tale affermazione risulta vera in ogni caso di test.
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1 rendi mento della PMDC = superi or dgierdel | 6 85 %,
di tale componente. Tali valori di rendimento potrebbero venire abbassati in seguito a un

di mensi onamento del mo t dradeoff RaMdpOtenzarriahiastaeel u n 6 a |
peso dei componenti.

La potenza richi es tladaldatoreldiGedgdaiond k: ipfattnidasil@3d n s
presentano lo stesso k, ma richiedono potenze diverse. Infatti esso regola la tensione ai capi del
motore e di conseguenza la corrente, attraverso la resistenza del motore. Tale resistenza & pero
diperdente dal regime di rotazione, quindi le configurazioni che presentano un regime di
rotazione superiore per | 6EDC richiedono pi ¥

Il fan funziona solo nel CASO 1, ovvegooundhot Infatti nelle altre condizioni o la velocita
sufficiente da garantnletr eoppucernehnhto pféba
di raffreddare gli scambiatori.

La potenza elettrica richiesta per mantenere attivo il fan nelle condizioni dimensionanti risulta
di 6 [kW], ovvero molto prossima ai risultati ottenuti con Matlab[@6]. Poiché la potenza
richiesta dal fan e relativamententenuta, e poiché esso viene utilizzato tipicamente per brevi
fasi della missione, si potrebbe scegliere di utilizzare una PMDC piu compatta per esso, in
modo da ridurre pesi e ingombri, al costo pero di una piu ridotta efficienza energetica.

La potenza dl6al bero dell ACM non viene <considerat
richieste, in quanto essa viene scambiata tra compressore e turbina, che sono componenti interni
all 6ACM e quindi essa non va a ‘rappresentar
| 6esterno.

La potenza alldeaslchenve dél IfACMonament o del | 6
pieno carico nel caso 1, idling nel caso 4 e viene considerato spento negli altri casi di
funzionamento. Nella realta applicativa, anche neicasiP&@3A CS dovr "~ essere m

condizioni di regime minimo, ma a causa della ridotta impronta che tale condizione avrebbe sul
funzionamento del sistema, tale condizione viene trascurata. Inoltre, per garantire il corretto
funzionamento iridling é necesaio implementare una rete di controllo su parametri quali
portata e temperatura, che sono esuli a scopi e obiettivi del presente lavoro di tesi.

Il caso piu gravoso dal punto di vista della potenza richiesta risiede nel CASO 1 (goilynd

seguito dalCASO 3 ¢eiling-cold) . Si nota quindi come | a pot
comparabile nei casi di raffreddamento e riscaldamento. Infatti nel caso di raffreddamento la
potenza elettrica sara richiesta per fornire temperatura e pressione sufficientidaaar e | 6 AC N\
mentre nel caso del riscaldamento la potenza elettrica sara direttamente convertita in potenza
termica attraverso | 6EDC.

Considerando quindi | 6ECS nel complesso, il

un rendimento inferiore k&l circostanza richiedente un riscaldamento della cabina. Infatti anche
nel caso del raffreddamento sara necessario riscaldare il flusso entrante e cido causera una
riduzione dell 6efficienza complessiva del r af
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9 EEECP® eHERA

Vistalascalabili t © del mBGS@ilededentaimentelotbeBstoAmesimrisulta a questo punto
possibilevalutare la modellazione dinamica del sistema per un velivolo Hetigltricoregionale da 80
passeggefid a adesso si far” ri HERAG.ment o ad esso con |
Di tutt [ requi si ti principald@i di progett o, i n

necessario definire prima di tutto la portata di progetto che tale sistema dovra gestire. Non avendo
implementato modelli termici della cabina delivolo, si basera il ragionamento relativo alla portata

in base al numero di passeggeri. Tale considerazione & ovviamente riduttiva per quanto riguarda la
complessita del problema del controllo ambientale di un velivolo, ma la si considera suffieiente p
definire un valore di ri feri ment o -HGS, rimanentoat a pe
coscienti che un valore ottenuto con analisi pit approfondite potra essere differente da quello proposto

in questa sede.

91 Par ametr.i dcdeCS model | o E

Lecondi zi oni esterne sono considerate | e medesi me
Vengono di seguito riportatdi i PELCE di HERA alfinedident i f
mantenere |l e medesi me alempATRt usealdanhdd EICSE pospa

il requisito normativo.

T[ APHX, primario =4117.5 [mn%]

T[ ASHX, primario =4117.5 [mn3|]
T ApHx, secondarioc = 6588 [mn%]
1 AshHx, secondario = 3294 [mn%]
T Ghux =0.87

T G =0.87

T Achx np =6176.2 [mmM|
T Achx.p = 8235 [mnd]
T Gerx =0.50

T G = 0.59

T Luwbi =0.75[m]

T Duubi =75 [mm]

T de =0.83

1 dr =0.90

T[ qFan =0.73

T[ qY,Fan =0.95
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S| nota che per garantire le corrette condizioni di funzionamento statielesmn e offdesign é

necessarioaumentdred ar ea del CHX rispetto alle aree degl:
92 Andament o dell e grandezze

Per undanal i si ottimale degl: andament i del | e ¢
all 6dinterno dei di ver si c o dped-E@EHERA cos iquelic onf r o

precedent e men tEES ATR & eomiuiduliati dd rderimehtd rieavati dalla tgxg].
921 CASOi@round Hot

v TEMPERATURE CASOG@ROUND HOT

450
400
350

300

250

200

Compres
sore

——FDF 314 | 408,55 347,05 404,45 316,35 313,35 270,05 270,05 274,15
——ATR 314 413,78 356,36 418,2 @ 329,9 303,65 240,71 240,71 270
HERA 314 440,91 351,73 398,8 325,19 300,27 238,72 238,72 270

Inlet EDC PHX SHX  CHX-hp Turbina Mixer = CHX-Ip

83 Temperature nellECS HEA nel CASO 1

Ingenerald 6 andament o del |-BECS HERAE aalogd axuedo preadentémirie
calcolato per | 6ATR.

Si nota che |l a temperatura in uscita dall 6EDC au
sara proporzionalmente maggiore.
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45 PRESSIONI CASO GROUND HOT

3,5
2,5

15 ——FDF
1 —=—ATR
0,5 ——HERA

Compres
sore

——FDF 1,013 2,224 2,112 3,313 3,148 2,833 1,317 1,317 1,186
—8—ATR 1,013 2,46 2,38 3,804 3,711 3,197 1,288 1,268 1,186
—4—HERA 1,013 2,751 2,674 3,876 3,845 3,258 1,317 1,201 1,186

Inlet EDC PHX SHX  CHX-hp Turbina Mixer = CHX-Ip

84 PressioninellECS HEA nel CASO 1

Landamento dell e pressioni  del tutto analogo
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922CASOI @round

Col

TEMPERATURE CAS©GEROUND COLD

320

300

280

260

240

220

200
Inlet
—— FDF 253
- ATR 253

—a—HERA 253

85 Tenperature nellECS HERA nel CASO 2

2
1,8
1,6
14
1,2

1
0,8
0,6
0,4
0,2

0
Inlet

—o—FDF 1,013
——ATR 1,013

$ |
—o—FDF
——ATR
—A—HERA
EDC Mixer CHX-Ip
308,25 308,25 308,25
305,7 305,7 305,7
304,52 304,52 304,52
PRESSIONI CASO GROUND COLD
—o—FDF
——ATR
—h—HERA
EDC Mixer CHX-Ip
1,81 1,81 1,737
1,853 1,836 1,819
1,83 1,83 1,789

—a—HERA 1,013

86 Pressioni nellECS HERA nel CASO 2

Gli andamenti di temperature e pressioni sono conformi al previsto.
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923CAS0OiGBei ling Cold

TEMPERATURE CASO©OGCEILING COLD

320
= a
200 'a . .
280
260
—e—FDF
240 —m—ATR
220 | HERA
200 :
Inlet EDC Mixer CHX-Ip
—e—FDF 221 303,15 303,15 303,15
—m—ATR 221 312,54 312,54 312,54
HERA 221 303,15 303,15 303,15
87 Temperature nellECS HERA nel CASO 3
Siosservauaument o del | a t e mpCooraltiscalamentonlel sis;empae t al 6 AT RO E

con il ritorno a condizioni pari a quelle iniziali per HERA. Tale comportamento é dovuto alle condizioni
al contorno imposte al sistema al fine di evitare la presenza di eccessive discontinuita nella simulazione

PRESSIONI CASQO GEILING COLD

14
1’2 \'
1 ¢ —"
0,8
0,6 —o—FDF
0,4 w —=—ATR
0.2 HERA
0 .
Inlet EDC Mixer CHX-Ip
—o—FDF 0,41 1,049 1,049 1,007
—B—ATR 0,41 1,242 1,179 1,009
HERA 0,41 1,199 1,124 1,009

88 PressioninellECS HERA nel CASO 3

Gli andamenti delle pressioni sono analoghi, si nota che per il riscalamento dei componenti, HERA
presenta un maggior salto di pressione nei condotti a monte del mixer abbinatoinareaiduzione
di pressione nel CHX.
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924CASOI At andard | SA Crui se

w00 TEMPERATURE CASOSHD ISA CRUISE

380
360
340
320
300
280

260
240 ——ATR

—o—FDF

220 —h— HERA

200
Compres

sore
—o—FDF 262,65 346,85 333,85 336,25 298,35 295,45 293,35 293,35 296,35
—8—ATR 262,65 3585 299,01 324,82 270,74 291,28 266,06 309,08 295,45
—a—HERA 262,65 382,94 34155 349,7 276,94 292,87 272,83 330,89 295,45

Inlet EDC PHX SHX  CHX-hp Turbina Mixer = CHX-Ip

89 Temerature nellECS HERA nel CASO 4

Léandamento dell e temperature ricalca quanto cal
cui il raffreddamert é ridotto. Tale raffreddamento viene recuperato nel SHX. Questo comportamento

pud essere dovuto alla scalatura delle dimensioni degli scambiatori, 0 a un valore incorretto di portata

di ram air nel flusso secondario.

Si nota che i salti entalpici incompssore e turbina sono ridotti),

rotazione i nf é@lngore, prossimo all b
Nel mi xer Vi ~ un ampio aumento di temperatur a
| 6i ngente portata di b y manerdo del sistemat a dal |l e esi gen

) PRESSIONI CASQO 8TD ISA CRUISE

1,8
1,6
1,4
1,2
1
0.8 —e—FDF
0,6
0.4 —&—ATR
0,2 —4—HERA
0 C
Inet ~ EDC = PHX C::ges SHX  CHX-hp Turbina Mixer = CHX-Ip
—e—FDF 0,573 1,309 1,244 1,27 1,207 1,146 1,107 1,107 1,062
—s—ATR 0573 143 1,418 1,804 1,798 1,722 1,108 1,095 1,062
—4—HERA 0,573 1,741 1,734 1,858 1,856 1,654 1,254 1,15 1,062
90 Pressioni nellECS HERA nel CASO 4
Landamento dell e pressioni  simile al caso del
il salto di pressione avviene in gran parte nel/l
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aumento molto ridotto del valore di pressione. Unaiagmento analogo vale per la turbina, in cui il
rapporto di espansione ¢ inferiore a causa delle maggiori perdite di pressione a valle della turbina, che
l' imitano per | 6appunto tale valore.

925Umi di t ~ nei casi di t est

Le umidita specifiche calcolate nellercal i zi oni ECS HERA vtengahe fipbriate nella
seguente tabella.

13 Umidita specifiche EECS HERA

HERA | CASO1 CASO2 CASO3 CASO4

X in 0.0172 0.0002 0 0.0007
X out 0 0.0002 0 0.0007
Gl i andament i dell e umidit”™ risulta#E@SATRIAR- tutt o
500 nel paragraf8.4.5
926Tabell a riassuntiva
14 Tabella riassuntiva dei risultati per 'lECS HERA
Sottosistema Componente| Grandezza CASO1 CASO2 CASO3 CASO4
T [K] 314 253 221 262.65
p [bar] 1.013 1.013 0.41 0.573
Inlet X [] 0.0172 0.0002 0 0.0007
phi [%] 35 28 0 40
dm [g/s] 434.7 210.82 620.99 216
T [K] 376.99 278.8 265.46 321.83
EDC 1° STADIO p [bar] 1.728 1.379 0.669 1.042
beta_c 1.715 1.363 1.715 1.825
omega [rpm] 25829 16452 22023 25277
T [K] 44091 304.52 303.15 382.94
2° STADIO p [bar] 2.751 1.83 1.199 1.741
beta_c 1.592 1.327 1.575 1.67
omega [rpm] 25829 16452 22023 25277
Pack valve opening [9 100 100 100 100
ACS valve opening [% 100 0 0 100
T [K] 440.91 - - 382.94
inlet p [bar] 2.751 - - 1.741
X[-] 0.0172 - - 0.0007
dm [g/s] 434.7 - - 102.35
PHX TIK] 351.73 - - 341.5
FLUSSO PRIMARI p [bar] 2.674 - - 1.734
T [K] 398.8 - - 349.7
Compressore p [bar] 3.876 - - 1.858
beta_c 1.449 - - 1.072
omega [rpm] 27915 - - 7930
SHX T [K] 325.19 - - 276.94
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p [bar] 3.845 - - 1.856
CHXhp T [K] 300.27 - - 292.87
p [bar] 3.833 - - 1.855
dm air out [g/s] 429.55 - - 102.28
T [K] 300.27 - - 292.87
EV p [bar] 3.258 - - 1.654
phi in [%] 12.56 - - 9.08
phi out [%0] 0 - - 0
T [K] 238.72 - - 272.83
Turbina | p [bar] 1.317 - - 1.254
beta_t 2.47 - - 1.319
CHXIp T [K] 270 - - 295.45
p [bar] 1.186 - - 1.062
, T [K] 238.72 - - 330.89
Mixer
p [bar] 1.201 - - 1.15
T [K] 269.32 - - 295.45
Outlet p [bar] 1.453 - - 1.062
X [] 0 - - 0.0005
T [K] - 304.52 303.15 382.94
BYPASS p [bar] - 1.827 1.124 1.741
dm [g/s] - 210.82 678.36 113.61
BPV opening [%] 0 100 100 20
T [°C] 314 - - 262.65
Ram Inlet | p [bar] 1.398 - - 0.69
dm [g/s] 1327 - - 85
After SHX T [°C] 338.33 - - 310.7
FLUSSO After PHX T [°C] 367.79 - - 344.76
SECONDARIO
T [°C] - -
Fan p [bar] - -
omega [rpm] 4822 - - 821
Ram Outlet | T [°C] 367.79 - - 342
T [K] 270 30452 303.15 295.45
ECS OUTLET p [bar] 1.186 1.819 1.009 1.062
X [] 0 0.0002 0 0.0007
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93Potenza el ettt @GS assorbita dal

Si analizza or a [|-BCSplsisteena aettrico. Tate passaggib résultd farlddmériale
per valutare ilpower budgetnecessario al funzionamento del sistema di controllo ambientale
elettrificato del velivolo.

15 Potenza richiesta dalllEECSHERA

CASO1 CASO2 CASO3 CASO4

Regolazione K][ 095 056 085  0.85

1 Sipuo notare una maggiore efficienza della PMDC nei casi vicini al funzionamedésigm.
Tale risultato potrebbe essere dovuto alla scelta di scalabilita utilizzata per passare dal modello
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del | 6ATR al model | o di H E R@azione Imeare tan & pogtatac o nt o
massima. Tale scelta é giustificata dal fatto che a pari rapporto di compressione, le
caratteristiche della macchina elettrica dipenderanno solamente dalla portata che attraversa il
compressore. Per contro, tale scelta partaascurare gli effetti della scala della macchina
elettrica sul rendimento della stessa.

T Si osserva inoltre che il rendi mento all dalb
massimo nei casi in cuidarichi sono piu elevati. Taléendenza é daxa al fatto che |l
rendimentosiadout o al | 6 at t rsi Amesimaviene dnadellate dalgpynto eli visteo
della coppia trasmesseon un andamento lineare con la velocita di rotaziDetto cio, se si
considerano due c dero e inadesimal ¢asolcan lagappicenraggmre al | 6 a

subira una diminuzione percentuale inferiore. Pertanto nei casi in cui la coppia richiesta e
massima il rendimento € elevato poiché le coppie dissipate avranno un minor effetto globale.

1 Il riscalamento del wdello non garantisce la linearita della trasformazione, fatto che si puo
notare particolarmente confrontando i fattori di regolazione e le potenze, mentre temperature e
pressioni vengono mantenute pressoché costanti. Tale fatto puo essere dovutazilbeivdri
portata o alla non linearita nei componenti modellati.

Si cerca ora di analizzare quali condizioni di funzionamento risultino meno efficienti dal punto di vista
energetico, al fine di ricercare una possibilita di miglioramento dei cortiunanite la missione.

Si i ni zia analizzando | 6efficienza termica di un

Per quanto riguarda i carichi termici, essi vengono scalati tramite il fattore di scala utilizzato
precedentemente (FS=1.647)stait $patd2HQ0I2RDIANFHR sul t at
considerando costanti le temperature e riscalando le portate, i carichi termici seguono lo stesso
andamento delle portate.

16 Rendimenti termici del pacco operativo dellECS

0 A 0 R ao "y Y -
CASO 1 81.58 -19.21 -24%
CASO 2 13.01 10.91 84%
CASO 3 69.73 51.24 73%
CASO 4 26.00 7.12 27%
Léefficienza negativa nel caso del raffreddame
accettabil e, m @ambidtaedi segheperdarcgnveazioneiugata. i puod dire quindi che

le efficienze positive sono efficienze di riscaldamento, ffecienze negative sono efficienze di
raffreddamento.

Si not a c hderaffteédanieftmetcase calp a terra (CASO 1) € pari al24 Tale valore

ritenuto buono poiché in questo caso la CAU é in funzione e tipicamente una CAU a ciclo adaria po

con il suo utilzzo un rendimento relativamente contenutos e s i considera ulteri
spesa per scal dar elcoath aomaum effette hehafive BaC puntd dé visea del
raffreddamento della cabina.

Nei casi freddij rendimenti sono molto variabili in funzione della condizionduthzionamento, essi
saranno molto alti quando | 6ACM sar”™ bypassat a.
elevato, mentre nel caso 4 in cui si sfruttano gli effetti antagahi&DC e CAU per conseguire la

corretta temperatura e portata in cabina, il rendimento diminuisce considerevolmente.
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Unavoltaconsideratol r endi ment o ter mi co HCS8Isipassaadesamioarep ac c o

il calore utile fornito alla cabee quindi il rendimento generale del sistema. In questo caso si possono
notare le limitazioni della regressione lineare utilizzata per il riscalamento del modello.

La potenza utile fornita alla cabina viene calcolata mediante la formula del flusso termico
n 0 &a 6 Y Y

Viene utilizzato lo stesso fattore di scala precedentemente proposto per scalare le potenze termiche
ottenute dall 6a#d2d29)i si statica dell 6ATR

17 Rendimenti utili dellECS

v ﬁ U i - U i -k
CASO 1 | 163.15 24.45 -15% -25.03 -15%
CASO 2 | 26.03 5.73 22% 6.75 26%
CASO 3 | 139.46 15.16 11% 18.28 13%
CASO 4 | 52.00 1.93 4% 2.31 4%

Si puod notare che i rendimenti risultano ridotti, a causa delle perdite e instazionarieta nella cabina, ma

che | 6andament o di potenze e rendi ment. ri mane
che il rendimento nel CASO 3 viene ridotto ampésute, tale fatto si pud spiegare considerando le
grandi perdite termiche per dissipazione dall a
cabina, che non viene considerata nel fenomeno termico del riscaldamento ma € una funzione
fondamentalel e | | 6ECS ad alte quot e.

Lo stesso ragionamento vale anche per il CASO 4, in cui il rendimento é ridotto, oltre che alla necessita
di pressurizzare la cabina, a causa delle condizioni di funzionamento antagoniste di CAU ed EDC gia
analizzate nel rendimeniont er no al | 6 ECS.

Si nota inoltre che le potenze calcolate sono costantemente inferiori a quelle previste, fornendo utili
indicazioni sulle differenze di adellazione tra Amesim e Matlab, con il secondo software che fornisce
valori piu ottimistici.

In conclusione, si nota che il caso dimensionatakpunto di vista dgiower budgetisulta il CASO 1
T hot ground, con unagtenza elettrica di 163.15 [kW]. Inoltre, per garantire un funzionamento
efficiente nelle condizioni di crociera, potrebbe essere uiipsiderare i CASI 3 e 4 come

-

C

(

-

C

di mensi onant. dal punto di vista dell 6efficienz
gueste condi zioni . Da questi ragi onament i S i col
di missionedeldf nzi onament o dell 6ECS, al fine di compr en

vere condizioni dimensionanti nei transitori.

94Profi |l o di mi Ssi one
Si passa all 6i mpl ementazione dei profili di mi
dnamica dell 6ECS, al fine di osservare nell 6ins

gravose dal punto di vista di potenza secondaria, nonché le condizioni che comportano un maggiore
dispendio energetico globale rispetto alla missione.
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Vengonoimplementati due profili di missione, entrambi della durata din@@uti, comprese le fasi di
rullaggioa terra. Il range calcolato per tali missiéritompresotra®d0 e 600 [ km], esso
il valore di distanza consigliata nel capit@er il settore dei velivoli regionali.

Ai fini della modellazioned fasi di taxi, decollo e atterraggio vengono svolte alla quota di terra; la fase
di crociera viene ta alla quota di crociera scelta per la missione. Le variazioni di quota avvengono
interamente nelle fasi di salita e discesa.

Si utilizza unnumero diMach di decollo pari a 0.23, un Mach di crociera pari a 0.4, e un Mach di
atterraggio pari a 0.2. Es®ono dati tipici per velivoli regionali a turboelica.

Per quanto riguarda il r at-426&00dmaggierandd peraitenpidiut i | i
sal i ta per ircetezearsu taleovaldreoa calsalddlidya architettura.

La missne si pud suddividere nelle seguenti fasi:

1. Taxi out: dalla durata di 10 minuti, in cui si suppone il numero di Mach prossimo allo 0.
2. Decolla dalla durata di 35 secondi, che porta il velivolo da fermo a Mach 0.23, mantenendo
costante la quota.
3. Salita: presenta una durata e un rateo di salita variabili in funzione della missione, porta il
velivolo alla quota di crociera stabilita e accelera costantemente fino a raggiungere un numero
di Mach par.i a 0.4 all éinizio della fase di (
4. Crociera: avvienea Mach costante pari a 0.4@uota costant@resenta una durata variabile
in funzione della missione scelta.
5. Discesapresenta durata e rateo di discesa variabili a seconda della missione, porta il velivolo
dalla quota di crociera alla quota del terrethecelera in modo costante fino a portare il
numer o di Mach pari a 0.2 alléinizio della f:
6. Atterraggio: dalla durata di 30 secondi, porta il velivolo da Mach 0.2 a 0, a quota costante.
7. Taxiin: dalla durata di 10 minuti, in cui si supgoihnumero di Mach prossimo allo O.

941 Model It Mdeed fler a

Per quanto riguarda | a modell azione dell 6at mosf ¢
internazionale (ISA Per implementare la variazione delle condizioni rispetto ai valori atdnd
atmosferici, viene utilizzato il valore dgdSA, espresso in termini di temperatura [K].

Il modello ISA prevede le seguenti grandezze al livello del mare in condizioni standard:
1 T=15[°C] =288 [K]
1 p=1.013 [bar]
1 4 =1.225 [kg/n]

Inoltretale mode | azi one per | dbatmosfera terrestre preved
pari a-0.0065 [K/m].

A partire dal modello atmosferico & possibile calcolare le condizioni al variare della quota e della
temperatura al livello del mare, implementardiofatto un ampliamento delle condizioni statiche

precedentemente utilizzate per il funzionamento
Considerando | 6umidit”™, essa  un parametro estr
pressione e delle condizioninadsferiche e metereologiche che coinvolgono la formazione di vapore
acqueo nell éaria atmosferica.
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Per evitare di incorrere in modetitremodoc o mp | i cat i per esprimere | 6un
all duso che se ne eseguesuimdsimmene etilizzat urdandarkeGt®& 1 mp |
semplificato con la quota proposto come cordigidi riferimento dalla MIEHDBK-310[38]. Si vuole

far notare che tale andamento non rappresenta un valore limite e pertanto non costituisce una condizione

10 ..... e e e , ................ , .............. , ..............

b e e e e e

-1

gH O kgair

i 1 i i H T o S :
0 2000 4000 6000 8000 10000 12000 14000 16000
altitude [m]

91 Andamento dell'umidita specifica secondo NHDBK-310[38]

da considerare di mensionante. Il noltre esso non
del |l 6aria  est rlalaitudre B daka stdgiopeeQuiddetale ardardeato viene preso
come riferimento; pur ri manendo coscient.i del | a
considera in ogni casbgrafico rappresentativo di un andamento plausibile e quiade inserito nella

trattazione

Nella figura viene rappresentata | a fraaldreone i n
rimane costante fino a una quota di circa 3000 [m], per poi diminuire a causa della saturazione del
vapor e freddddafatiai a

Non essendo disponibili formutetabulati per il relativo grafico, si & scelto di approssimare la porzione
curvilinea della curva con undéinterpolazione pol
di frazione di vapore presente negli strati bass

— — — — ra
3] B =2} =4 =]
T T T T
-
e
P

Umidita specifica [g/kg]
=)

0 s s s . . s
92 Interpolazione dell'umidita specifica con Matlab
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942Mi ssi one A

Lamssi one A consi ste nel |Ingedepcpd statcefredd@B@2eeCAI R | | 6i n
3), a terra e alla quota di tangenza di 7600 [m], prelavadeamentealal datasheet e | | -@226T0R
e plausibile per un velivolo del settore.

Per il caso freddo si utilizagSA = -35K], esso rimane costanteariare della quota.

Riguardo alla durata della salita, & possibile calcolare un valore plausibile partendo dal dislivello
percorso considerando costante la velocita verticale.

. "Qo . a
v pwuae@éomw{l—

Ye Q Q X ¢ ma ey
0 < < . )
0 wo o @jj
Tale valore viene arrotondato per eccesso alle centinaia, fornendo un valore di 900 [s], ovvero con un
i ncremento di ci r cpecedanténieptalcolate.pet t o al val ore

Si considera inoltre che la discesa avvenga alla simdevelocitaverticale cambiata di segno. Pertanto
i tempi di salita e discesa saranno equivalenti.

Si puo allora valutare la distanza percorsa dal velivolo durante la missione, trascurando le distanze
percorse a terra. Prima di fare cio € pero necessaltolare le velocitaorrispondenti ai numeri di
Mach alle diverse quote impostate.

T z=0[m]

0o T=25315[K]epertantad [ Y'Y oplpar

o w U zo mtaeophp— x& —
o ® 0 z& mgrophp— o@d@p—

1 z=7600[m]
0 T=21415[K], dacui® Y'Y ¢ wwoarm
o 0 zo 1 Eqwo — pphly —

1 Inoltre si calcola il tempo di crociera come differenza tra la durata totale della missione e la
durata delle altre fasi, ottenendo un valor¥dali ¢ ouv0

A questo punto si possono approssimare le distanze:

’ N/ (b d) 7 ™ s
Q w? Yo TZYO Y ix x Ma
Q Wz Yo TZYO Y wiQa
Q 0z Yo o 2o ¢ Xt w da
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In totalepercorrendda missione Al velivolo coprirauna distanz& T thp @ & | . Talerange

viene fortemente penalizzato dalle lunghe ed energivore fasi di salita e dal fatto che la crociera ad una
guota elevata per guesto tipo diivelo causaunavelocita limitata poiché il numero di Mach massimo

e ridotto.

Durante questa missione, che considera |l e condi z
sempre con il fine di riscaldare la cabina del velivolo. Pertanto la CAU risulta sempre spenta, o
comungque mantenuta in condizioniidling.

x10® — Quota [m] - missione=1

B8 frazione di vapore [null] - missione=1

0 T T T T T T T T T T T 1
1] 1 2 3 4 5 6 x10
Time [s]

93 Quota e frazione di vapore nella missione A

C possibile notare che | dandamento dell dumidi't

= external pressure [bara] - missione=1

barA] K
[ ! = external temperature [K] - missione=1 K]

14 — — 320
1.0 7 - 300
0.9 - I

) - 280
0.8 - i

1 - 260
0.7 — I

) — 240
0.6 -
05 - - 220
0.4 . : ; : ; : : : : : : 200

0 1 2 3 4 5 & x10

Time [s]
94 Temperature e pressioni esterne nella missione A

| picchi di pressione e temperatura sono causati da variazioni repentine del numero di Mach del velivolo,
infatti essi si possono notare in corrispondenza di decollo e atterraggio.
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= true airspeed (TAS) [m/fs] - missione=1
[m/s] equivalent airspeed (EAS) [m/s] - missione=1
140 —
calibrated airspeed (CAS) [m/fs] - missione=1
120 4
100 —
80 7
m —]
m —]
20
0 i I . I . I . I
0 1 2 3 4

Time [s]

95 Velocita nella missione A

Vengono riporate le velocita per la missione A secondo diverse definizioni delle condizioni

atmosferiche di riferimento per la misurazione.

943 Mi ssi one B

La missione B consiste nell éapplicazione

e

in condizioni ISA standard alla quota di crociera di 5181 [fGJASO 1 e CASO 4)prevista dal

datasheetl e | | -@22600Re plausibile per un velivolo del settore.

Per ilqdSA si utilizza una funzione lineare con la quota, in quanto:
T oSA @ O[m] = +26[K];
T gdSA @ 5181[m}=0[K];

. 0
3 3% A v — —zqQa

nel

Riguardo alla durata della salita, & possibile calcolare un valore plausibile partendo dal dislivello

percorso considerando costante la velocita verticale.
. Qo . a
O P, T
o\ o! a LPpYp Ta
Yo 0 wo w@jj

Tale valore vienenaggiorato, fornendo un valore di[s], ovverccon un incremento di circa il 29

rispetto al valore calcolatdale incremento € maggiore rispetto al caso precedente, poiché si considera
che in questo caso il velivolo sara in condiziéuily-booked quindi il peso sara prossimo péso

massimo al decollo (MTOW) gertanto il rateo di salita sara limitato.

Si considera inoltre che la discesa avvenga alla medes#hoaita verticale, cambiata di segno.

Nuovamente tempi di salita e discesa saranno equivalenti.

Si vuole un'altra voltavalutare la distanza percorsa dal velivolo durante la missione, trascueando

distanze percorse a terra. Prima di fare cid € necessario calcolare le velocita corrispondenti ai numeri di

Mach alle diverse quote impostate.
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T z=0[m]
o T=31415[K]epertantad Y'Y o vlo &

o w U zo mtaoovi — Y —
o w U z@ mhRovlw — X —
1 z=5181[m]

0 T=25445[K],dacui®d T Y'Y ophah
o w 0 z® mh rfophpw— pchy —

1 Inoltre si calcola il tempo di crociera come differenza tra la durata totale della missione e la
durata @lle altre fasi, ottenendo un valoreMti ¢x o0

A questo punto si possono approssimare le distanze:

W W .

Q wz Yo TZYO X ¢ Ma
Q wz Yo — zY0 @ tp v QO
Q wz Yo w z2Y0 o Thpt Qb
In totale percorrendo la missionélBelivolo coprira una distanz@ T Wiy p YE [ . Talerange

si avvicina ai 500 [km] ritenuti ottimali pée missioni dei velivoli regional8].

Durante questa missione, che conside@ndizione dimensionante nel casatmosferaalda, | 6 ECS

si trova a funzionare sempre con il fineraifreddarda cabina del velivolo. Pertanto la CAU risutta

lavorare a pieno regime in questa condizione. Inoltre nelle condizioni di crociera viene mantenuta una
portata di aria fredda passante peChlJ poiché per mantenere la portata minima si rende necessario
utilizzare questo stratagemma per parzializzare
portata coerente al numero di passeggeri presenti a bordo del velivolo e conforme aniféeronie

applicati alla cabina.

x10? = Quota [m] - missione=2 : [null
6 — frazione di vapore [null] - missione=2 | — 0.020
5 | /
] — 0,015
E \
3 — 0.010
7 |
7 — 0.005
1
0 " T T T T T " T - I . 0.000
3
0 1 2 3 4 5 6 x10

Time [s]
96 Quota e frazione di vapore nella missione B

Gli andamenti sono analoghi al caso precedente, si denota la quota di crociera piu contenuta.
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— external pressure [bard] - missione=2

barA] K
[ ! = external temperature [K] - missione=2 K]
1.1 — 320
1.0 7 - 300
0.9 - I

_ — 280
0.8 T i

- — 260
0.7 4 L

i - 240
0.6 —
0.5 — = 220
0.4 T T . T T T T T T I . 200

1
(1] 1 2 3 4 5 6 x10
Time [s]

97 Temperature e pressioni nella missione B

Gli andamenti sono nuovamente analoghi al caso pretea®n la differenza di avere una temperatura
maggiore.

— true airspeed (TAS) [m/s] - missione=2
[m/s] = eguivalent airspeed (EAS) [m/s] - missione=2
140 —
calibrated airspeed (CAS) [m/s] - missione=2 —_—
120 —
100
w —]
m —]
20
) F)
x10
0 . , . I . , . , . i . |
0 1 2 3 4 5 [

Time [s]
98 Velocita nella missione B
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95Funi oname@EE&CSddur ante | e missi ol

A guesto punto, definiti i profili di missione e gli andamenti delle grandezze dedirieano, si pud
passare alla val ut aziEGShdarantedelvarié fashdeliprofioaimissioneoind e | | €

particolare viene posta | dattenzione sull dandam
durante i transitori, nonchédug aspetti energetici | egati all d6at't
| 6opportunit”™ di valutare il comportamento del
garantisce la possibilita di valutare la correttezza delle scelte paramegffettuate, in particolare

ri guardo ai parametri di regolazione, che hanno
Grazie all é6i mpl ementazione del profilo di mi ssi o
sarebbe esule dallaauiellazione dal punto di vista funzionale, ma di cui viene proposta una s@uzio
operativa,d i cCui vi ene | aafisc a atudia pit lappecforeditesegudtil ak livelon

comportamentale o al livello degli elementi stessi.

Questa fase del lavorcepnette di valutare condizioni aggiuntive per il dimensionamento e per la
regolazione del sistema, grazie all odanalisi nel
pressione e umiditdale finalita giustifica lo sforzo svolto nelle fagiepedenti, in cui si é ricercata la
massima aderenza con i dati conosciuti o di riferimento, al fine di realizzarne un effettivo ampliamento
dal punto di vista della modellazione funzionale del sistema di controllo ambientale.

Come ipotesi principale, siuppone di poter utilizzare degli andamenti lineari a tratti per poter
descrivere le variazioni dei parametri del modello Amesim al variare della missione.

951 Mi ssi one A

Durante | a Missione A, | 6esigenza di rassatecimm | d a me |
tutte le fasi della missione. Per coerenza con i risultati statici ottenuti precedentemente non si modella
lostato inidingd el | 6 ACM presente nella Cold Air Unit

Si analizzano allora al cuni p aECSduenteld missiang, alv ol i ¢
fine di osservarne il comportamento dinamico.
1 Portate
700 —
m] p—
500 —
400 —
300 —
200 - == mass flow rate at Inlet [g/fs] - missione=1
i mass flow rate in CAU [gfs] - missione=1
100 — mass flow rate in Bypass [a/s] - missione=1
x10?
0 ' [ ' [ ' | | | ; | 1
] 1 2 3 4 5 b
Time [s]
99 Portate nella missione A
Si nota che nella missione A, in cui all 6ECS vi e

la portata nellaCAU viene mantenuta nulla, poiché tale circuito viene bypassato per consentire un
riscaldamento ottimale della cabina.
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f Funzionamento dell 6ACM

LOACM viene completamente bypassat a. La velocit
potenza scambiaa al | 6al bero. | rapporti di compressione
9 Condizioni EDC
[rew/min]
x10* [null]
25 — r 18 .
20
16
15
1.4
10
—— compressor rotary speed [rev/min] - missione=1, Startup=1, ., "1 12
> — absalute pressure ratio stage 1 [null] - missione=1 , Startup=1, .. "1"
absolute pressure ratio stage 2 [null] - missione=1 , Startup=1, .. "1"
0T T T T T T 10
o 1 2 3 4 5 6 x10
Time [5]

100Funzionamento del compressore dedicato nella missione A

Si nota che il regime di rotazione del motore elettrico e i rapporti di compressione degli stadi sono
caratterizzati da andamenti simili. E interessante notare che durante il transitoriaderarlineare

della velocita di rotazione causa una variazione dei rapporti di compressione con andamenti curvilinei,
con | a concavit”™ verso | d6alto. Tale fatto i mp
compressore, come espresso nelgrafa6.5.2

[Nm]
Al w1
180 500 — r 120
160 ] / s =
4 / ~ 100
400 —
140 —
120 [ 80
300 —
100 —
[~ 60
80
200 —
60 40
40
100
—— armature winding input current [A] - missione=1, Startup=1, .. 1" 20
—— armature winding input voltage [v] - missione=1 , Startup=1, .. 1"
20
rotor relative speed [rev/min] - missione=1, Startup=1, .. 1"
—— electromagnetic torque [Nm] - missione=1, Startup=1, .. "1
0= 0T T T T T T T —
o 1 2 3 4 5 6 x10

101 Funzionamento del motore elettrico dell EDC nella missione

La variabile comandata in questo caso € la tensione ai capi del motore. In modo interessante, gli
andamenti delle variabili influenzate da essa sarawersi.
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Infatti si pud notare che la corrente e la coppia elettromagnetica hanno andamenti direttamente
proporzionali (poiché sono legate dal solo Kt); in corrispondenza di aumenti di numero di Mach del
velivolo essi subiscono variazioni considerevoltegiu veloci, indicando una dipendenzdia portata
ddéaria in ingresso di tal:@i grandezze.

i Potenze elettriche

[w] — EDC stage 1 power [W] - missione=1
3 :
x10

== EDC stage 2 power [W] - missione=1

w
=]
|

25

20

e
o b b bev by b

x10

0 : : : | : | : | . : .
3 4 5 6
Time [s]

=
]

103Potenza degli stadi del compressore

I di mensi onamento degli stadi del ]l 6EDC =~ stato
potenza tra i due stadi. Si nota che tale obiettivo € riuscito e inoltre si pud vedere che la potenza,
dipendendo dal pdotto tra tensione e corrente, ha delle variazioni repentine in corrispondenza di

decoll o e atterraggio a causa dell éandamento del
]
x10° M
80 — ™ 300 -
70 —
— 250
o
I~ 200
50 o
40 — 150
30 H
= 100
20 —
~ 50
10
= power [W] - missione=1
—— energy [M1] - missione=1
0 T T T T T o .
1 2 3 4 5 x10

Time [s]

102Potenza ed energia elettrica richeste allEPS nella mission

I nfine si analizza | 6energia elettrica richiest
potenzan ogni istante di tempo calcolato. Poiché la richiesta di potenza in questo caso & maggiore in
crociera, in questa fase si avr’”™ | 6aumento pi ¥ c
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952Mi ssi one B

1 Portate
500 —
4 == mass flow rate at Inlet [a/s] - missione=2
400 = mass flow rate in CAU [g/s] - missione=2
mass flow rate in Bypass [g/s] - missione=2
300 —
B oo e e
100 — = = =
x10?
0 — T T T T T T T T T T ]
li] 1 2 3 4 5 ]
Time [s]
104 Portate nella missione B
Nel Il e f asi di raffreddamento a terra il fl usso ¢
di vi so quasi equamente tra CAU e bypass. Nel |l e -

lineare a causa della mappatura della valvolayghass, la cui apertura viene considerata avere un
andamento lineare a tratti.

1 Funzionamento dell 6ACM
[rev/min] [ul] W]

xi0? xt0’

30 4 r26 r2s _
= shaft speed [rev/min] - missione=2 -
= turbine pressure ratio [null] - missione=2 =

compressor pressure ratio [null] - missione=2 24
25 — power [W] - missione=2
20
-22
20
20
15
15 18
10
16
10
14
-5
5
12
0 T T T T T 0 =0

0 1 2 3 4 5 & x10°
Time [

105Parametri del funzionamento dellACM nella missione B

In questo caso si possono notare chiaramente le mappe utilizeateipe component i del |
loro effetto sul funzionamento del sistema. In particolare la potenza ha un andamento molto regolare
anche nel transitori o, mentre i rapporti di C
presentano degli andamenti ps@gmentati. Tale fatto & imputabile alle mappe utilizzate per
compressore e turbina dell 6ACM, Il e qual.i non |
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fine di garantire le corrette condizioni di funzionamento in ogni caso operativo. Cio ha per contr
la conseguenza di causare questi andamenti meno regolari.

Si pu, affermare quindi che | a potenza all dalb
e rapporto di compressione.

M Condizioni EDC

[rev/min]
x10% [nu
30 19
1 1.8
25
| -7
20 16
15
15—
| 14
10— 13
12
— compressor rotary speed [rev/min] - missione=2 , Startup=1, .. "2"
5 — zhsolute pressure ratio stage 1 [ull] - missione=2, Startup=1, .. "2°
absolute pressure ratio stage 2 [null] - missione=2 , Startup=1, ., 2" [
07 T T T T T 10
o 1 2 3 4 5 x10

Time [5]

106 Condizioni di funzionamento debmpressore dedicato ne
missione B

LOEDC presenta condi zioni di funzi onamemwfiopo di ver
di missione. In particolare & notevole il fatto che in crociera, a seguito di una diminuzione della variabile

di controllo del compressore e quindi anche della velocita angolare, il rapporto di compressione
aumenti. Cio & dovuto alla diminuzionepdirtata, che fa si che il lavoro specifico compiuto dal motore

sull 6uni t di massa di fluido operativo sia supe
[Nm]
1l ™
140 4 r 100 _
swi:\\ /f: =
E 7 —
120 450
[~ 80
400
100 —
350 |
i [~ 60
80 300
ZSCI—-
60 —
- [~ 40
ZCICI—_
40 150—:
mn—: 20
20 — armature winding input current [A] - missione=2 , Startup=1, .. 2"
— armature winding input voltage [V] - missione=2 , Startup=1, .. 2"
7 rotor relative speed [rev/ii] - missione=2, Startup=1, .. "Z"
= glectromagnetic torque [Nm] - missione=2 , Startup=1, .. 2"
0- 0 T T T T T 1 s 0
o 1 2 3 4 5 6 x10
Time [z]

107 Condizioni di funzionamento del motore elettrico dellEDC nella missione |
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Si nota infatti che a una velocita di rotazione quasi costante & associata una coppia elettromagnetica
molto variabile proprio a causaguesta variazione nella portata.

x10°
= EDC stage 1 power [W] - missione = 2

wa
v
|

—— EDC stage 2 power [W] - missione = 2

x10

0 : T : | : : . : : :

=]
-
P
w
S
w
=

Time [5]

108Potenza degli stadi del'EDC nella missione 2

Nuovamente la potenza elettrica € stata bisezionata tra i due stadi del compressore dedicato.
1 Potenze elettriche

Landamento dell denergia  diverso dal caso pr
ri scontrano nel raffreddament o a t eumentetamélter ci , |
in questi casi, ma meno nelle fasi di crociera.

[
[ 300

I 250

- 200

I 150

- 100

o T T T T T o
1 2 3 4 5 x10
Time [s]

109Potenza ed energia elettrica richieste all'EPS nella missioi

953Energia el etpteri ad rfiunmlzEaLt&anent o del

I calcolo dell 6energia totale richiesta per [

undindi cazi onestseunhal 0Os tmepsasta os wllell 6 esfif i ci enza energ
inoltre informazioni riguardo a qual. MEGSs i oni r
I n guesto modo si pu, dar e unoi n datteria@conbasebilepr el i m

da considerare per il funzionamento del sistema.

I ntegrando nel tempo | a potenza elettrica si ot t
due paragrafi precedenti. In questo modo si riesce a completare il a@tbladget elettrico, dal punto
di vista di potenza ed energia.
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Si ri portano pertanto i val or i di e-BEGSrotenui el et t

attraverso | 6anal i si di nami ca del profil o di mi S
O ¢codpbd v
O c¢cawo
Si nota che il consumo energetico delle missioni & confrontabile e bhisdne A richiede il budget
energetico piu elevato. ir ocede al l ora all 6anal i si del |l a mass

risulta dimensionante dal puntodivistael ner gi a el ettrica richiesta a
1 JET-Al

Volendo calcolare la quantita di carburante tradizionale occorrente per attivare il sistema, bisogna
dapprima considerare che | 6energia elettrica inr
gearboxdei propulsori. Tale lavoro viene estratto dal gas caldo attraverso la turbina.

Quindi il rendimento della generazione sara influenzato dalla turbina, dalla trasmissione e dal
generatore.

Se si considera che la turbina del propulsore abbia un rendimeén&5dche la trasmissione abbia un
rendimento di 0.95 e che il generatore abbia un rendimento di 0.8, si ottiene un rendimento tra
carburante ed elettricita pari a 0.612.

Quindi verr” richDesgta —tnademnstdal catunriteTake
calcolo =~ relativo al singolo pacco dell 6ECS, gLl
relativo all dédintero velivol o.

0o i O § ¢ wxgYdo

Considerando che la dgita energetica del carburante é pari a 43.1 [MJ/kg], si ottiene una massa di
carburante aggiuntivapare28 [ kg] sol o ai fini del funzi onamer

1 LNG

Lo stesso rendimento energetico puo essere considerato se si esamina il caso di @iz patdirale
per la propulsione. La densita energetica del LNG é pari a 54 [MJ/kg], porta a richiedere una massa di
carburante aggiuntiva pari a 18.[b4], che occuperebberca 42[I] di serbatoio.

1 LH2

Nel caso dell didrogeno | iqguido, che ha una densi
di carburante pari 8.12[kg], che occuperebbero un volumeldi4.6[l].

9 Batterie

Si considera ora il caso in cui la potenza elettrica venga stacc@@mente in dei pacchi batteria.
Considerando una capienza energetica di 270 [Wh/kg] delle batterie, che € un valore plausibile nella
proiezione futura di questa tecnologia. Si converte allora il dato di energia in queste unita.

O j O 2C¢ pPOUL@WQ

Considerando nuovamente un valore di rendimento della generazione elettrica pari a 0.85, si ottiene

undenergia da mantenere nelle batterie pari a:
o O x 0
A WT Wuw
R @ P Y
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Tale energia conservata porterebhma massa di batterie pari a 721.7 [kg].

Sinotacle | 6al ternativa del |l o st oc cmoljogrierm efficace delleet i c o
altre dal punto di vi sta del peso. L6i drogeno g
difficol t = dal punto di vista dell 6i mpacchettamento
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10 Svi | wpper iEGoncl usi oni

10.JAmpl i ament i del model |l o Amesi m
Alcuni possibili ampliamenti del modello Amesim, che sono sorti sotto la forma di limitazioni durante
la mockllazione sono i seguenti:
1 Implementare un ndello termico della cabina per ottenere andamenti piu fedeli della portata
del | RACS
9 Ottimizzare il modello ECS HERA cercando di minimizzare le portate
9 Utilizzare la modellazioneepsilonNTU per gli scambiatori, abbinata a dimensioni e
architetture plausibili per i velivoli in esame.
91 Controllare il sistemdurante il profilo di missione con delle leggi di controllo PID.
1 Personalizzare le macchinelettriche implementando architetture pit compatibili
all éapplicazione.
1 Implementazione di strategie di controllo combinatiex cui la possibilita di aves il
compressore che controlla solamente la presgama serie di scambiatori che controllano la
temperatura in ingresso. Ad esempio & possibile utilizzare uno scambiatore quale pi PHX
gual ora si dovesse raffreddare il flusso dboas
sistemi per riscaldare il flusso entrante. Tale modellazione richiedgrande conoscenza
del I 6integrazione dei sistemi di bordo e del |
ottimale delle condizioni in cabina.
T Undaltra possibilit”™ di integrazione, altern:

che nekaso diriscaldamento la portata nella CAU (obbligatoria per tenédiinig) puod essere
utilizzata per raffreddare altri sistemi, in modo da fornire un effetto utile invece di avere un

comporamento antagonista al necessario aumento di temperatura sicghio al | 6 ECS i
condizioni.

M Usare il fan <c¢come booster del | 6EDCQuestot t endo
potrebbe anche migliorare | 6efficacia di un

T I mpl ementare wunobarchit et t uWapouriClcle iMdcaineger a Ai r
consentire unobdéottimizzazione del funzi onamen

101.1P-51 ed effetto Meredith

Grazie allbdéalta integrazione <capace di esser
ampliamento del model |l o risiede nella modell

| 6effetto di una possibilterintdegd ®@ECSne diel e I MS.

sfrutta un fenomeno fisico noto come Effetto Meredith, che & gia stato applicato in diversi velivoli a

motori alternativi, in cui le necessita di raffreddamento elevate del sistema propulsivo hanno portato
allo svluppo di soluzioni creative per la compensazione del drag dovuto al raffreddamento. Tale

tecnologia & andata incontro a un calo di popolarita con i velivoli basati su motori gpgettn)oro

e
az

peculiarit? di e v a ¢ uexhaest gh @ aausaadelle erdsabrti nexdsita diver s
raffreddamento negli ECS e nei TMS previste per i velivoli ibetitrici, tale effetto potrebbe fornire

una possibile soluzione ai probl emi di resi sten
[41].

Nel caso di sistemi di raffreddamento basati sidla air, | 6effetto Meredith pe
parzial mente il drag causato dai condotti e dall
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di una spita. Tale spinta e ottenuta tramite namjet subsonico, che utilizza come fonte di calore |l
radiatore stesso.

Il condotto di Meredithé 6 i nsi eme di component.i cpaci di real
ramjetsubsonico. Esso@ratterizzatodal 6 assenza di Cc 0 mp o nikconddtto me c ¢c an
di Meredithconsiste in tre tratti in clavwvengono ldrasformazioni termodinamiche e | flusso dbé
esterna.

Il primo tratto € urdiffusore, che ri duce | a v el oceotalapressibeelsecédntiou s s o
|l 6effetto Venturi. Tale effetto fa s3% che il raf

rarefatto, aumentandone le prestazioni.

Il secondo tratto consiste rmaldiatore steso, che ha la funziordt aumentared temperatura del flusso
ddéaria entrante.

Il terzo tratto consiste in ungello, che aumenta | a velocit? del flu
gui ndi | 6ef fi ci e nta @ analoganpentd dinminuendo tbeiskenza aerodinamica
complessiva d velivolo).

Ottenere la massima efficacialded e f f et t o Mer edi th permette quindi
raffreddamento dei sistemi del velivolo e inoltre assicura un miglioramento del funzionamento dei
radiatori grazie alla compressiodimamica nel diffusore.

L'effetto Meredith e stato utilizzato principalmente per velivoli a pistoni (ad esempiébll iP
Mustang), con il risultato di compensare completamente il drag del sistemérelildamento e
permettendo perfino di ottenema aumaeto della spinta disponibile del velivojél].

Una sfida tecnologica dell'utilizzo di questo effetto consiste nel posizionamento della presa d'aria, infatti
essa deve essere posizionata lontana da disarbdinamicie in wna zona di alta pressione per
massimizzare la portata d'aria entrante e la spintaagétsubsonico

Nel caso del 1, la presa € posizionata al di sotto della fusoliera e distanziata da essa, per escludere
lo strato limite dalihlet.

Nell'applicaziomr dello stesso effetto sul BD9, la presa é posizionata nella parte mediana del ventre
alare. Il radiatore ¢ integrato nell'ala stessa e l'ugello & posto in corrispondenza del bordo di fuga dell'ala.
Tale configurazione aumenta l'efficacia del flap,eolirridurre la resistenza del velivjdt].

Con un motore a getto, il flusso termico del motore viene naturalmente disperso in atmosfera con i gas

di scarico, a differenza dei motori alternativi che necessitano di un sistemada f f r eddament o.
Meredith rimane comunque di interesse anche in velivoli a turbina per poter offrire una compensazione
dell a resistenza dovuta al raffreddament o, di C L
e del TMS Inoltre conl'aumento del numero di Mach di volo di un velivolo a turbinpeit
all'equivalente a pistoni l'effetto Meredith petibe essere piu efficace.

Integrare una configurazione simile a valle dell'elica propulsiva del velivolo costituirebbe un vantaggio
sempificativo, in quanto garantirebbe sempre un flusso entrante nel condotto e toglierebbe la necessita
di inserire un fan interno al condofter garantire il corretto funzionamento degli scambiatori alle basse
velocita

L'effettivo vantaggio dell'utilizzo idquesto metodo per I'applicazione su un velivolo a propulsione
ibrido-elettrica sarebbe da verificare mediante studi approfonditi e congiunti su temi aerodinamici,
propulsivi e sistemistici.
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102Si nergi e tra ECS e TMS

110Network di trasporto termico integrato in un velivolo cijizd]

Un trend attuale nell éindustria aeronautica col
sistemi, in modo da ridurre la complessita degli stesseeldme nt ar ne | 6ef fi ci enza
Nell dambito dell 6ECS di cCui si ~ trattato finora

di stampo propriamente termico, tra cui il Thermal Management System (TMS).

Attraverso unaricercairelt t er at ura riguardo all o stato dell 6a
che esistono attualmente architetture che fanno ampio uso di questa metodologia.

| sistemi di trasporto termico sugli aerei sono gia piuttosto complegsipud esser@pprezato
osservado la figurache mostra le architettuienzionalidei sistemi di gestione termica di diveasrei

da trasporto civileCome si pud vedere, ci sono molti elementi inclusi e ci sono molte interfacce di
interazione tra i diversi sistemiil0Network di trasporto termico integrato in un velivolo civile

Ci , influisce sulle prestazioni del velivol o e
opportunamente, potrebbe portare adial vantaggi, tra cui:

1 Riduzione deldrag causato dal TMS, grazie a un uso piu intelligente dei pozzi di calore che
riduce la richiesta di portata di aria esterna;
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