Komory spalania i dysze
wylotowe

Dr inz. Robert JAKUBOWSKI



KOMORY SPALNAIA TURBINOWYCH
SILNIKOW LOTNICZYCH



BUDOWA KOMORY SPALANIA
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BUDOWA KOMORY SPALANIA — ORGANIZACJA PROCESU
WEWNATRZKOMOROWEGO




Procesy termodynamiczne w zespotach silnika
KOMORA SPALANIA (COMBUSTOR, BURNER)

> Bilans komory spalania
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Wspodtczynnik wydzielania ciepta w KS
(sprawnosc cieplna KS)
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QKS_t - Ciepto teoretycznie doprowadzone z paliwem
QKS - Ciepto rzeczywiscie wydzielone w procesie spalania

Tou - Wzgledne zuzycie paliwa



BUDOWA KOMORY SPALANIA — ORGANIZACJA PROCESU
WEWNATRZKOMOROWEGO
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Jedynie 20-30% powietrza bierze udziat bezposrednio w wytwarzaniu mieszanki i
spalaniu paliwa

Spaliny wyptywajgce z komory spalania zwaierwajg duze ilos¢ tlenu, ktérg mozna
wykorzystac¢ do spalania w dalszej czesci silnika np. w dopalaczu



Statecznosc¢ spalania na wszystkich zakresach
pracy silnika
n A

ks
Zalezy ona od: A inin
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maja zblizony sktad)
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WYMAGANIA STAWIANE KOMOROM
SPALANIA

Mozliwie najwieksze wykorzystanie ciepta zawartego w
paliwie

Wysoka statecznosc spalania na wszystkich zakresach
pracy silnika

Mata objetos¢ (mate wymiary) komory spalania
Minimalne straty przeptywu w komorze spalania

tatwy i niezawodny rozruch w kazdych warunkach pracy

Ograniczona emisyjnosc sktadnikow toksycznych i czgstek
statych w spalinach

Stabilne pole temperatur o okreslonym rozktadzie na
wylocie z komory spalania



PRZEGLAD KONSTRUKCII
KOMOR SPALANIA - (dzbanowa, g7/
indywidualna) st vl

PRIMARY ZONE COOLING AIR HOLES
STUB PIPES

COLANDER

BURNER o
INTERCONNECTOR

SWIRL VANES AIR CASING

Komora spalania z pierwszych konstrukgcji silnikdw Whitl’a



PRZEGLAD KONSTRUKCII KOMOR SPALANIA —
komora rurowa (indywidualna)

ZALETY: WADY:

* tatwosc eksperymentalnego * Duze opory przeptywu

sprawdzenia procesu * Duza nierownomiernos¢
wewnatrzkomorowego obwodowa pdl

 MozliwosS¢ wymiany temperatur na wyjsciu z
pojedynczej rury komory KS

spalania



PRZEGLAD KONSTRUKCJI KOMOR SPALANIA — komora
rurowo pierscieniowa
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DIFFUSER CASE
proces spalania odbywa sie indywidualnie w poszczegdlnych rurach, a ostona komor
spalania stanowi element nosny konstrukgji



PRZEGLAD KONSTRUKCJI KOMOR SPALANIA — komora
pierscieniowa

FLAME TUBE COMBUSTION ZALETY:
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SAERER AR NOZZLE GUIDE
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/ N e« Zwarta budowa i mata

; masa wiasna

 Maty opor przeptywu

* Duza rownomiernosc
obwodowego rozktadu pol
temperatur
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e Problem z organizacjg i
badaniami procesu
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PRZEGLAD KONSTRUKCJI KOMOR SPALANIA — komora
spalania o przeptywie zwrotnym

REVERSE FLOW
LOW PRESSURE COMPRESSQOR COMBUSTION SYSTEM FREE POWER TURBINE

HIGH PRESSURE
COMPRESSOR

R,

TWIN-SPOOL TURBO-SHAFT ENGINE!with free power turbine)



PRZEGLAD KONSTRUKCJI KOMOR SPALANIA —
komora pierscieniowa z parownicami
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Emisja zanieczyszczen przez komory spalania
silnikow lotniczych
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Sposoby zmniejszania ilosci zwigzkow
toksycznych w spalinach

Obnizanie zuzycia paliwa
Modyfikacja procesu spalania

Neutralizacja powstatych produktow
spalania

Oczyszczanie paliw



KOMORY SPALANIA O OBNIZONEJ EMISYJNOSCI

TN Zawirowywacz z regulowanymi ! Al AN Dzielony kanat
topatkmi v paliwowo-powietrzny

N\
Wielokanatowe doprowadzenie
paliwa

Dwie strefy spalania

(Lean, Premixed, Prevaporized)



TURBINY



Turbina silnika lotniczego (turbina osiowa)

Turbina jest elementem silnika stuzagcym do zamiany energii spalin na prace
mechaniczng badz do napedu spre¢zarki badz do napedu wirnika nosnego lub smigta
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Turbina silnika lotniczego (turbina
osiowa)
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Porownanie fopatek sprezarek i turbin
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Praca stopnia turbiny

|| NOZZLE

Praca stopnia turbiny Praca stopnia turbiny: Sprawnosc¢ stopnia turbiny

l:t = U, (CZu + C3u) l:t — Cp (Tl* _T3*) n:t — l:t/l:t_iz



Turbina akcyjna - turbina reakcyjna

Turbina akcyjna
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Parametry pracy turbiny — bilans turbina

BILANS TURBINA SPREZARKA
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Charakterystyka turbiny

KRYTERIA PODOBIENSTWA DLA
PRZEPLYWU PRZEZ TURBINE:

Wydatek zredukowany:

mzr =m *
P

Wzgledny wydatek zredukowany:

] / |/ / / / n_¢=m\/z m\/E
fol o 1 Aol " o
/ /’ // i Predkos¢ zredukowana:

Wzgledna predkos¢ zredukowana:

5k

n=



Charakterystyka turbiny
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Materiaty stosowane na czesci gorace
silnika
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Temperatura pracy wspotczesnie znanych materiatow (superstopow na bazie niklu) nie
jest w stanie spetni¢ wymagan stawianych przez silniki lotnicze.



Wykorzystanie powtok ochronnych w celu
zwiekszenia wytrzymatosci w wysokiej
temperaturze
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Systemy chtodzenia turbin

1250 K 1550 K 1800 K

Chtodzeni Chtodzenie
Chtodzenie odzenie transpiracyjne

wewnetrzne zewnetrzne



Metody chtodzenia turbin
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(b)

SHEET METAL
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DYSZA WYLOTOWA



Dysza wylotowa silnika

EXHAUST CONE

JET PIPE

CONVERGENT (propelling) NOZZLE

TURBINE REAR
STAGE

TURBINE REAR
SUPPORT STRUTS



Praca dyszy wylotowej

Straty cisnienia w dyszy O

Strata predkosci w dyszy @@= E—

Przyrost entropii  As=s,—s, = Rln—;
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Warunki pracy zbieznej dyszy wylotowej silnika
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Silnik odrzutowy — niezupetny rozprez spalin w dyszy
wylotowe;j

Zjawisko wystepuje w:

Silnikach zakonczonych dyszg zbiezng przy nadkrytycznym stosunku cisnienn pomiedzy catkowitym
ciSnieniem spalin w przekroju wylotowym dyszy i cisnieniem otoczenia

eSilnikach zakonczonych nieregulowang dyszg zbiezno-rozbiezng w pozaobliczeniowych stanach
pracy
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Bilans energii silnika:
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Cigg silnika:
K =mc,,, —mV =myc, —mV + A (p5 —pH)
Sprawnosci silnika:



Wykres obiegu silnika o niezupetnym rozprezu spalin w
dyszy wylotowej

W silniku o niezupetnym rozprezu spalin cigg silnika jest mniejszy, niz w silniku, gdzie spaliny rozprezajg sie w
dyszy wylotowej do cisnienia otoczenia (przy tych samych parametrach pracy silnika). Wynika to stad ze,
wiekszy jest przyrost predkosci w wyniku rozprezania w dyszy nizeli gdy rozprezanie nastepuje poza dysza
silnika. Efektywno$¢ pracy silnika o rozprezu zupetnym w stosunku do silnika o rozprezu niezupetnym jest tym
wieksza im wieksza jest stosunek cisnienia statycznego w przekroju wylotowym dyszy i ciSnienia otoczenia.
Dlatego w silnikach o duzych sprezach stosuje sie regulowane dysze zbiezno-rozbiezne, co ma zapobiegac
stratom wynikajgcym z niezupetnego rozprezania w dyszy silnika



Praca dyszy wylotowej zbiezno-

rozbieznej
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DYSZA WYLOTOWA (NOZZLE)
Dysza zbiezno-rozbiezna

CONVERGENT DIVERGENT

WT THRUST
ON NOZZLE WALL

STATIC
PRESSURE

SONIC

VELOCITY\
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Wektorowanie ciggu samolotow
wysokomanewrowych

* Odchylenie strumienia

......




Dysze ptaskie

Zakres sterowania
wektorem ciggu

/ Praca z rewersorem



Odwracacz ciggu — skrocenie lagdowania
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Dopalacz w silniku

W wyniku znaczgcej zmiany gestosci strumienia po
wigczeniu dopalacza konieczne jest dopasowanie
przekrojow poprzecznych dyszy, aby spetnione byty
warunki wynikajgce z réwnania ciggtosci, a takze aby
zapewnic¢ wysokie wartosci ciggu:

min_z dopal

min_bez _dopal



DZIEKUJE ZA UWAGE



