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SILNIK TURBINOWY JEDNOPRZEPLYWOWY

Wilot Sprezarka Komora spalania Turbina
(Inlet/intake) (Compressor) (Combustor) (Turbine)

0 2

C

%2
/\
O

SINGLE-SPOOL AXIAL FLOW TURBO-JET

ZESPOLY SILNIKA:
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SPREZARKA (COMPRESSOR)
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TURBINA (TURBINE)
DYSZAWYLOTOWA (PROPELING NOZZLE)
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WLOT SILNIKOWY /| CHWYT
POWIETRZA INLET/INTAKE

Wszystkie silniki odrzutowe wykorzystujace do pracy powietrze z otoczenia
(airbreathing engines), zainstalowane w samolocie, musza by¢ wyposazone we wlot
powietrza oraz kanat doprowadzajacy (nazywany dyfuzorem), ktérego zadaniem
jest spowolnienie przeptywu powietrza z predkosci swobodnego strumienia do
nizszej predkosci, odpowiedniej do dalszego przetwarzania w kolejnych zespotach
silnika.

Elementy wlotu sa zaprojektowane tak, aby
pobierac dokltadnie taka ilos¢ powietrza, jaka jest
potrzebna do pracy silnika. Powietrze we wlocie
jest wychamowane zapewniajac przyrost ciSnienia
statycznego i minimalng stratq cisnienia

, catkowitego. Profil predkosci przeplywu na wyjsciu
= ey z kanatu dporowadzajacego jest dostosowany do

< , vac
K wymogdw sprezarki lub wentylatora.
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KLASYFIKACA WLOTOW

Wloty poddzwiekowe (subsonic inlet) - predkosc
lotu wyrazona liczba Macha <I

<4

Wiloty naddzwiekowe (supersonic inlet) -
predkos¢ lotu wyrazona liczba Macha > |




Wioty poddzwiekowe silnikow odrzutowych cechuja sie:

WLOTY PODDZWIEKOWE

Prosta konstrukcja bez elementow mechanizacji, co wynika z braku
potrzeby regulacji geometrii przy niskich predkosciach naptywu powietrza —
zapewnia to mniejsza mase i wieksza niezawodnos¢ ukfadu.

Optywowym ksztattem o tagodnych przejsciach, umozliwiajacym
ptynne spowolnienie przeptywu powietrza do predkosci odpowiedniej dla

sprezarki bez powstawania fal uderzeniowych.

Dla mniejszych predkosci lotu krawedz natarcia wlotu ma
wiekszy promien zaokraglenia, co sprzyja stabilnemu doptywowi
powietrza i ogranicza ryzyko oderwania strug.

Wysoka sprawnoscia przepltywu, cechujaca sie niskimi stratami cisnienia
catkowitego oraz réownomiernym rozktadem predkosci i cisnienia na wlocie
do sprezarki.

Dopasowaniem aerodynamicznym do kadtuba samolotu, ktére
minimalizuje zaktocenia przeptywu i umozliwia stabilng prace silnika w
szerokim zakresie katow natarcia i predkosci lotu.




PRACA WLOTU PODDZWIEKOWEGO

Stata entalpia i straty
cisnienia we wlocie
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WLOTY NADDZWIEKOWE

Wloty naddzwiekowe silnikow odrzutowych cechuja sie:

Ztozona konstrukcja z elementami regulacji geometrycznej, takimi jak stozki,
klapy lub ruchome kliny, umozliwiajacymi kontrole potozenia fal uderzeniowych i
efektywne spowalnianie przeptywu do predkosci poddzwiekowej przed sprezarka.

Obecnoscia fal uderzeniowych w procesie sprezania powietrza, co pozwala na
wstepne zwigkszenie cisnienia catkowitego, jednak wymaga precyzyjnego ksztattowania
wlotu w celu minimalizacji strat energii i uniknigcia niestabilnosci przeptywu.

Ostrym ksztattem krawedzi natarcia, ktory ogranicza opory falowe przy duzych
liczbach Macha, w przeciwienstwie do wlotow poddzwiekowych o tagodnym
zaokragleniu.

* Mozliwoscia pracy w szerokim zakresie
predkosci lotu dzieki regulowanej geometrii,
co pozwala utrzymac¢ odpowiedni kat i potozenie fal
uderzeniowych zaréwno przy predkosciach bliskich
dzwigku, jak i w locie naddzwigkowym.

*» Zwiekszona ztozonoscia aerodynamiczng i
konstrukcyjna, wynikajaca z koniecznosci
zapewnienia stabilnego doptywu powietrza do
silnika przy zmiennych warunkach lotu, co czesto
wiaze sie z zastosowaniem zaawansowanych
ukfadow sterowania wlotem.



WLOTY NADDZWIEKOWE

Wiloty do samolotéw o nieduzych
naddzwiekowych predkosciach lotu
Ma do |.4. Wloty osiowosymetryczne o
ostrych krawedziach wlotu — we wlocie
powstaje prostopadfa fala uderzeniowa

Normal shock”

Oblique shock — *

- R 2

F 100 Super Sabre (Predkos¢ Ma=1.3)

a) Critical
operation

b) Subcritical
interior —
pressure too
large




WLOTY NADDZWIEKOWE DO WIEKSZYCH
PREDKOSCI LOTU

Wytwarzaja skosne fale uderzeniowe i prostopadta fale zamykajaca w gardzieli, po ktorej wystepuje przeptyw poddzwiekowy.
Typy wlotow:

O sprezaniu zewnetrznym
O sprezaniu wewnegtrznym

O sprezaniu mieszanym
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ZASADA PRACY WLOTU NADDZWIEKOWEGO
O SPREZANIU ZEWNETRZNYM

uktad fal skosnych
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WLOTY SILNIKA NA SMIGEOWCACH

Wi oty powietrza do silnikow Smiglowcow cechuja sie:

Kompaktowa, prosta konstrukcja o duzym promieniu
zaokraglenia krawedzi natarcia, co sprzyja rownomiernemu
doptywowi powietrza do sprezarki i minimalizuje ryzyko oderwania strug
przy zmiennych kierunkach naptywu spowodowanych ruchem topat
wirnika gtownego.

Dostosowaniem aerodynamicznym do otoczenia silnika i
kadtuba, umozliwiajacym skuteczne zasysanie powietrza niezaleznie od
kata pochylenia $migtowca czy predkosci postepowej przy jednoczesnym
ograniczeniu ryzyka zassania ciat obcych (FOD).

Zastosowaniem systemow filtracji powietrza, majacych na celu
ochrong silnika przed zanieczyszczeniami, takimi jak pyt, piasek, drobne
czastki organiczne czy snieg. Filtry te moga przyjmowac postac siatek,
cyklonowych separatorow czastek lub systemow odsrodkowych, a ich
konstrukcja jest dostosowana do warunkow eksploatacji Smigtowca (np.
loty w warunkach pustynnych lub nad morzem).

Wyposazeniem w uktady przeciwoblodzeniowe, ktére zapobiegaja
gromadzeniu sie lodu na krawedziach wlotu. Systemy te moga
wykorzystywac podgrzewanie elektryczne, gorace powietrze z upustu
sprezarki lub kombinacje obu rozwiazan, zapewniajac niezaktocony
doptyw powietrza w warunkach niskiej temperatury i wysokiej
wilgotnosci.
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TYPES OF AIRCRAFT ENGINE AIR

INTAKES

Types of aircraft engine air intakes
based on their location on the
aircraft:

Nose-mounted intake
(wlot umieszczony w nosie samolotu)

Wing-root intake
(wlot umieszczony u nasady skrzydta)

Fuselage-side intake
(wlot umieszczony po bokach kadtuba)

Over-fuselage intake
(wlot umieszczony na gorze kadtuba)

Under-fuselage intake
(wlot umieszczony pod kadtubem)

Wing-mounted podded intake
(wlot w gondoli silnika zawieszonej pod
skrzydtem)

Tail-mounted intake
(wlot umieszczony w ogonie samolotu,
czesto stosowany w silnikach

montowanych z tytu)



INLET WOR

Engine work in static conditions V0=0

Ram pressure recovery for flight condition (M, > 0)

2

k— k/(k-1) k
Pt0:P0<1+—M02) TtOZTO<1+

INLET pressure losses - Pi,= 1p Py
No thermal losses Ty = T

Typical range:

Tp = 0,95 — 0,99, T[D:Ptz / PtO

mp is lower for high supoersonic speed

Pressure losses are visible in entropy grow:

As = —RIn(P;,/Psy) = RIn(1/1p)
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PROBLEMY OBLODZENIA WLOTU
SMIGLOWCA

DLA PREDKOSCI LOTU 0

A




PRZYKLAD OBLICZENIOWY

Temperatura otoczenia wynosi 8C (281 K). Obliczyc jaka
temperatura bedzie we wlocie gdy strumien powietrza ma we
wlocie ma predkosc 180 m/c, zas smigtowiec a) nie porusza sie,
b) porusza sie z predkoscia 150 km/h

) 2 1802
T, =Ty —=——=281— =265K =-8C
o 2, 2 %1000
b) km
VH = 1507 = 41,67 m/S
T, =Ty + Vi _ = 281 + Ale7 __180° =266K =-7C
Y 2¢, 2, 2 »1000 2 *1000



DODATKOWE ZADANIAWLOTU

Ochrona silnika przed pytem i I<urzem

Particles swing Dust expelled

outward by through particle jet
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Ustatecznianie pracy silnika dla roznych warunkow lotu

Dla warunkow startowych

Dla warunkow lotu
z duzymi predkosciami

Dla pracy z wiaczonym
odwracaczem ciagu
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SPREZARKI | WENTYLATORY

Centrifugal
Axial compressor Rola sprezarki (compressor) i wentylatora (fan) w silniku turbinowym jest

compressor

sprezanie powietrza, przy zuzywaniu na to jak najmniej energii (mocy), co
charakteryzuje sprawnosc sprezania.

Wentylator w silniku roézni sie tym od sprezarki, ze spreza powietrze dla
kanatu zewnetrznego i wewnetrznego i ma on konstrukcje osiowej
maszyny przeptywowe;j

Sprezarka moze byc¢ osiowa (axial compressor), odsrodkowa/promieniowa
(centrifugal/radial compressor), lub osiowo-odsrodkowa, gdzie pierwsze
stopnie sa osiowe, a ostatni odsrodkowy



ZMIANA PARAMETROW W SPREZARCE WIELOSTOPNIOWEJ

Cisnienie catkowite przyrasta w wirniku, a na
statorze nieznacznie maleje w skutek strat
Cisnienie statyczne wzrasta w wirniku i w

statorze
Predkosc¢ catkowita wzrasta na wirniku i maleje

W statorze
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STOPIEN SPREZARKI OSIOWE]

CHARAKTERYSTYKA PRACY STOPNIA SPREZARKI
sprezanie

iA S w statorze 2 P,
wwirniku 2
.
Wst = Cp (Tt3 _Ttl) /,_4/?‘,
=U (Czu - ClU )
W, Wi
—Mmecy (Tys — Ttl) ,
|-y stopien N-ty stopien t1
C >
3

—>y

C2 stator
_ Wst_is _ it_st_is —ln
st = Wit - i i
I’OtOI' _ . s tst — lg1 @
U=U, =U,



SPREZARKA OSIOWA

Charakterystyka sprezarki wielostopniowe;j

1 Pt2

n-ty stopien

Politropa sprezania w sprezarce

Wc
Wc_is
v l
t1
S
|-szy N-ty ) )

stopien stopien He = Weis  lezis — il
sprezarki sprezarki ¢ W, iy = lgg

n

W, = Zwst =C, (Ti, —Ty) e = Hﬂ-st °
i—1

i=1



SPREZARKA PROMIENIOWA/ODSRODKOWA

HECC Stage

Impeller

90° Bend
Diffuser

Zalety: Wady:

*  wysoki sprez na pojedynczym stopniu .

* mozliwosc stosowania dla matych .
wydatkow przeptywu powietrza

ograniczona ilos¢ przeptywajacego powietrza
nizsze wartosci predkosci obrotowej niz w Q
sprezarce osiowej




SPREZARKA PROMIENIOWA

|

2
Direction of 4 1
rotation |

I S —

Rys.1 Schemat sprezarki promieniowej

1-wlot; 2-owiewka; 3-zabierak; 4-kanaly migdzytopatkowe wimika; U
5-dyfuzor, 6-wylot; 7-wat 1
CiV w,

Ist =U,C,, —U,Cy,




OBLICZENIA SPREZARKI W SILNIKU

COMPRESSOR (2 -3)
SPREZ SPREZARKI CPR

T =@=CPR
‘TP,

Straty w sprezarce - wzrost entropii:
As = Cp * In(T3/Tyz) — Rin(P3/ Pyz))

Sprawnos¢ izentropowa

_ WCS _ Cp(TtBS — th) _ Tt3s/Tt2 —1
We Cp(Ts — Typ) Te3/T — 1
k-1 k-1
_ (Pr3/Prp) k —1 _ (mc) & —1
Ti3/Ti, — 1 Ti3/Tiz — 1

Nc

Sprawnosc pozwala okreslic¢ relacje pomiedzy
Zmiang cisnienia i temperatury w sprezarce
rzeczywiste;.

. Tt3_S

Pt3
Tt3

v

\,|

Wocs

— |2

As




SPRAWNOSC POLITROPOWA SPREZARKI

praca dla elemnetarnego przyrostu ciSnienia w prcoesie izentropowym

¢ = praca dlaelemnetarnego przyrostu ciSnienia w prcoesie rzeczywistym
' k—1
ec = dips _ dlvs _ dTes/ T dTes/Te = ——dP./P;
di, dT, dT./T; k
k—1 k-1
dT/T; = oo dP/Py In(Ty3/Te2) = ec_kln(PtS/PtZ)
k-1 k-1
€c = In(Py3/P2)/In(Ty3/Te2) Tez/Tep = (Pr3/Pyy)eck

Sprawnosc politropowa jest traktowana jako stata dla okreslonej sprezarki.
Jest to wartosc¢ niezalezna od liczby stopni w sprezarce (CPR). Wyzsza
sprawnosc politropowa maja nowsze (lepsze) sprezarki.

Typowy zakres:

ec= 0,88 — 0,92

Pt3

R

Gt gk Pt2

v




SPRAWNOSC IZENTROPOWA VS. SPRAWNOSC

POLITROPOWA
Sprawnos¢ izentropowa Sprawnos¢ politropowa
k-1 k-1
K — i
_ (Pra/Pr2) 1 T3/ T = (Pe3/Prp)eck

e = T T, — 1

Sprawnos¢ izentropowa vs politropowa > [

k-1 o

_ (P3/Prp) & —1 &

Ne = k—1 )

(Pe3/Pp)eck — 1 'é

2 -

Sprawnosc izentropowa maleje ze wzrostem CPR (ilosci &
stopni sprezarki) przy tej samej sprawnosci politropowe;j.
Sprawnosc¢ izentropowa sprezarki dla CPR>1 jest zawsze

v

mniejsza od sprawnosci politropowe;. 1
Dla sprezarki wielostopniowej typowe jest, ze:

sprawnosc politropowa > sprawnosc izentr. stopnia >

sprawnosc izentr. sprezarki

CPR




PRACA | MOC SPREZARKI

k-1

G
Compressor work: ¢~ Pl Nc

We = Cp(Tez — Ty)

’ 0
[y

)

Praca sprezarki jest zwiazana z przyrostem entalpi (przyrostem temperatury) na
sprezarce,

=

We = CpTy, ((ﬂc)ec

Compressor power:
Moc sprezarki zalezy od pracy i dodatkowo wydatku masowego powietrza

Pr = m We=my Cp(Ttg — th) przeptywajacego w sprezarce.
Wentylatory duzych silnikow dwuprzeptywowych cechuja sie mata praca (maty

przyrost entalpii (temperatury gazu), ale ze wzgledu na duzy wydatek
przeptywajacego powietrza moc potrzebna do ich napedu jest duza.



~ MAPA SPREZARKI — OBLICZENIA PRACY SILNIKA W
ROZNYCH WARUNKACH POZA PUNKTEM OBLICZENIOWYM
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KOMORA SPALANIA

Komora spalania w silniku turbinowym umiejscowiona jest pomiedzy zespotem sprezarek, a zespotem
turbin.

Rola komory spalania w silniku turbinowym polega na efektywnym wykorzystaniu energii paliwa do
podniesienia energii (entalpii) gazu przeptywajacego w silniku z mozliwie najmniejszymi startami
przeptywowymi (stratami ciSnienia)




BILANS ENERGIIW KOMORZE SPALANIA

Qg = Alp = ¢, ((rho + Thf)Tt4 — mOTB) ~ moc‘p(Tt4 —Ty3) Wspotczynnik wydzielania ciepta w KS (sprawnos¢
cieplna KS)
My _ 0 ™o C_p(Tt4 _TtS)_ C_p(Tt4 _Tt3)
l: 0B ¢ 1 fFHV FHV fpal

I QB_t

Qstr

«— Op

Qp ¢+ - Strumien ciepfa teoretycznie doprowadzone z paliwem
Qg - Strumien ciepfa rzeczywiscie dostarczone w procesie spalania do przeptywajacego gazu @
fB = mf/mo - Wzgledne zuzycie paliwa



ORGANIZACJA PROCESU SPALANIA

I [ o \ | N
gﬁ;ﬁga% 20% COOLING 20%
2|0=,"F =/ 1236
’ B Strefa | ,
| | [’= 1 |- pierwotna _ | Strefa mieszania o
A 2300 - 2450 K

1800 = 2000 K

x5

g ! 1300 = 1500 K

o obszar
' E zapalnosci
| = paliwa
“ 1
5 |

T T b—
7\-‘min l = l }Lmu,\ }\,“}1
0,5 = 0,6 1,5 = 1,7 3,5=5,5

Wspolczynnik nadmiaru powietrza A

Paliwo — nafta lotnicza
udziaty masowe

C =0,86,

) =%-O.86+8-O,14=3,413 (9O

H =0,14

=]
kgpal

O, kg pow]

= =14,7
L= O 232 [kg pal

Masa paliwa do powietrza dla mieszanki stechiometrycznej
wynosi zatem ok 0,067, podczas gdy w silniku turbinowym
jednoprzeptywowym fz~=0,02. Wynika stad, ze ilos¢
powietrza wzgledem ilosci paliwa jest 3 razy wieksza niz
wynika z bilansu spalania, a wiec gazy wylotowe z silnika
turbinowego zawieraja ok. 30% produktow spalania, reszta
to nieprzereagowane powietrze.

Dostarczona do KS ilos¢ paliwa powinna by¢ na poziomie ok. 1/15 ilosci powietrza
dostarczonego w strefie pierwotnej, aby spalanie zachodzito z najwyzsza sprawnoscia °



BUDOWA KOMORY SPALANIA

Rura zarowa komory spalania ma otwory
w odpowiednich strefach, ktorych zadaniem

SWIRL VANES FLAME TUBE

DILUTION AIR HOLES
[

Wiy ey Y : ' 5
SNOUT ‘( o Ui . :

R

FUEL SPRAY J )< °

NOZZLE
PRIMARY ZONE
SEALING RING

INTERCONNECTOR

CORRUGATED JOINT

SECONDARY AIR AIR CASING jest:

Wytworzenie mieszanki paliwowo-
powietrznej o odpowiednim skfadzie
(otwory w okolicach wtryskiwacza)
Podtrzymanie i dokonczenie procesu
spalania poprzez dodanie nowego
powietrza otworami w tylnej czesci
strefy spalania

Schiadzanie produktéw spalania —
otwory w strefie mieszania

Wozdtuz catej rury zarowej sa ustawione
otwory, ktore kieruja strumien
powietrza wzdtuz scianki rury zarowej,
tworzac warstwe izolacyjna



SPALANIE

Spalanie catkowite

fuel air » fumes

Rzeczywisty proces spalania — spalanie niezupetne

fuel + air

combustion

“ Fumes constituents

CO.+ H,0 CcO Aldehydy HC Ci?:ltgi NOXx SOx

< > < > — » Sulfure oxidation
Complete Incomplete combustion Nitrogen

combustuin oxidation



STRATY PRZEPLYWOWE W KOMORZE SPALANIA

Straty cisnienia w komorze spalania s3 zwiazane ze stratami
przeptywowymi spowodowanymi:

tarciem przeptywajacego gazu o elementy mechaniczne

e procesem spalania

Mg =T M "Tp T - wspotczynnik strat cisnienia w KS:

g m

g T

- wspotczynnik strat mechanicznych cisnienia
9

- wspotczynnik strat cieplnych cisnienia w KS

A

v

Asp p _const

A

As B As B_p_loss

Pressure losses:

ot
p=—
Pt3
QB - Ciepto doprowadzone w komorze
dp = 1o spalania

Entropy increase in a burner:

Ttq
dla procesu izobarycznego ASB_p_const cpgln— T
t3
dla strat cisnienia w KS ASB_p_loss = —R; In
Pt3
. Pty
dla catosci Asg = cpgln—— R¢In
Tt3 P



PRZEGLAD KONSTRUKC]I

KOMOR SPALANIA
DZBANOWA, INDYWIDUALNA
(CANNULAR BURNER)

Komora spalania z pierwszych konstrukgji silnikow Whitl’a

Rolls-Royce RB Derwent |
ZALETY: WADY:
tatwosc eksperymentalnego Duze opory przeptywu
sprawdzenia procesu L, i .,
Duza nierownomiernosc
wewnatrzkomorowego ,
obwodowa pol temperatur
Mozliwos¢ wymiany na wyjsciu z KS
pojedynczej rury komory
spalania



PRZEGLAD KONSTRUKC)I KOMOR SPALANIA
- KOMORA PIERSCIENIOWA (ANNULAR
BURNER)

ZALETY:
FLAME TUBE COMBUSTION TURBINE
OUTER CASING 1
/ NOZZLE GUIDE Zwarta budowa i mata masa wlasna
Maty opor przeptywu

Duza rownomiernos¢ obwodowego
rozkfadu pol temperatur

H.P. COMPRESSOR OUTLET —
GUIDE VANES

COMBUSTION INNER
CASING ——

Nus v Sl ‘;1 '1
ul .' - " | ';\A b .lI ‘ "‘ wADY:
FUEL SPRAY NOZZLE \=| ] /

S V; ."
] &\
/ FUEL MANIFOLD \

TURBINE CASING MOUNTING
COMPRESSOR CASING DILUTION FLANGE
MOUNTING FLANGE AIR HOLES

Testy i badania musza byc¢
prowadzone na catym module

Po uszkodzeniu nalezy wymienic
caty modut



PRZEGLAD KONSTRUKC]I KOMC')R SPALANIA
-~ KOMORA RUROWO-PIERSCIENIOWA

OUTER AIR CASING

DILUTION AIR HOLES - — TURBINE
\ e > MOUNTING FLANGE
R — e ~N

NOZZLE
»4 GUIDE VANES

== &

o
\

\

&

SWIRL VANES N @ ‘
el P
PRIMARY AIR SCOOP

DIFFUSER CASE

Rozwiazanie posrednie pomiedzy
rurows i pierscieniowa komorga spalania

Proces spalania odbywa sie indywidualnie w
poszczegolnych rurach, a ostona komor spalania
stanowi element nosny konstrukgji



KOMORA SPALANIA O PRZEPLYWIE ZWROTNYM

Cechy szczegolne:

Skrocenie wymiaru osiowego na rzecz
rozbudowy promieniowej silnika

Lepsze wihasciwosci cieplne przez
przeciwpradowe doprowadzenie
strumienia powietrza ze sprezarki

Wigksze straty przeptywowe wskutek
kilkukrotnej zmiany kierunku

przeptywu — wada

Zastosowanie: w mniejszych silnikach
turbowentylatorowych, oraz solnikach
turbinowych smigtowych i
smigtowcowych najczesciej gdy ostatni

Centrifugal Nozzle HP turbine

compressor guide vane stopien sprezarki jest promieniowy.



NOWOCZESNE KOMORY SPALANIA DUAL ANNULAR

COMBUSTOR (DAC)

double-annular combustor:
- w uktadzie szeregowym
- w uktadzie rownolegtym

Dzielony kanat
paliwowo-powietrzny

Dwie strefy spalania

CFM56-7 DAC

— AT i MODULAR DESIGN
|

FUEL SCHEDULING
CONTROL VALVE —~..

FUEL NOZZLE

+SECONDARY
! COUNTER-
ROTATING

= - SEGMENTED LINERS
¥ WITH IMPINGEMENT-
SHORT, CURVED WALL, \ | PLUS - FILM COOLING
SPLIT, DUMP PRE-  \!
DIFFUSER WITH STRUTS — S —STRUCTURAL SHELL
FOR LINER
- MAIN NOZZLE

,Double-annular burner” (czasem: double-annular combustor, DAC) komora spalania ma dwie
wspotosiowe strefy: pierscien zewnetrzny (tzw. pilot) i pierscien wewnetrzny (gtowny). Przy
niskim ciagu dziata tylko strefa pilotowa — zapewnia stabilne spalanie przy mniejszym
obciazeniu. Przy wysokim ciagu dotacza strefa gtbwna — pozwala na wiekszy przeptyw
powietrza i paliwa, co zwieksza moc i zmniejsza emisje tlenkow azotu (NOx) w poréwnaniu

do tradycyjnego, pojedynczego pierscienia. @



TURBINY W SILNIKU LOTNICZYM

Zespot turbin

Wi ieniec wirnika topatek
turbiny

W ssilniku wystepuje od jednego do maksymalnie trzech zespotow turbin, z ktérych kazdy w zaleznosci
od wytwarzanej mocy moze sktadac sie z jednego kilku stopni (wiencow topatek dyszowych i
wirnikowych)

Maksymalne moce produkowane przez turbine osiagaja dla duzych silnikéw dwuprzeptywowych 30-50
MW. Pojedyncza topatka wytwarza moc rowna mocy silnika auta sportowego.Temperatura gazow na
wejsciu do turbiny wysokiego cisnienia przekracza 1800 K e



TURBINY SILNIKA LOTNICZEGO

Przeksztatcaja energie strumienia gazow (spalin) w silniku w moc
mechaniczna niezbedna do napedu sprezarek, wentylatora, urzadzen
wystepujacych na silniku (pompy olejowe, paliwowe, generatory
pradu), a w przypadku silnikow smigltowych i Smiglowcowych
wytwarzaja moc niezbedna do wytworzenia sity ciqgu



PRACA STOPNIA TURBINY

F*&UH_

Wse =¢p (Tey — Tr3)

Wse = uy (C2u + C3y)



TURBINA NAPEDZAJACA SPREZARKE

Bilans mocy turbiny i napedzanej sprezarki:

) 1
Pr = myCpr(Tey — Tes) = %Pc

Turbine exit temperature (TET)

<33 | . T.c =T., — __Pc
Z'E:-':’-"v — - ! ’j 3 P;:Ialt;st t5 — = Umm4CpT
| : : ' for:m, = my and my = my + my
4 Pt4 — — We
_ Tes =T =5 0 Por
I i Rozprez na turbinie (TPR Turbine Pressure Ratio) ky
I Wr 1 1-T /T ke—1
, _ B t5/ ! ta
. E P TPR = Py /Pi5 > 1 TPR <1 - >
i |7 ® Sprawnosé izentropowa turbiny
] /, Ny = Wr Cpe(Tes — Tts) 1= Tis/Tea _ 1 —Tis/Tta
t5 T — - - - ke—1
— , Ts Pt(Tea — Ttss) tss/ Tta 1— (Pts/Pmékt
| As d



SPRAWNOSC POLITROPOWA TURBINY

praca dla elemnetarnego spadku cisSnienia w prcoesie rzeczywistym

A Pt =
4 ; °r praca dla elemnetarnego spadku cisSnienia w prcoesie izentropowym
l_
NN di, dT, dT,/T ke—1
di_ts:: LN/ [  %dit er = .t = t = t/ : thS/Tt — : dpt/Pt
e = digs  dTes  dTes/Ty ki
t5
/
— / ke = 1 ke = 1
T 5 dT/Te = er k, dP/ P In(Tes5/Tea) = er I In(Pts/Pra)
t
— R
AST ® kt eT(kt—l)
R er = =1 In (Tts/Tea) /IN(Pys/Prs) Tis/Tos = (Pis/Pry) Kt
Przyrost entropii w turbinie: Sprawnosc politropowa jest przyjmowana jako stata dla turbiny. Jej wartos¢

nie zalezy od liczby stopni w turbinie (TPR).Wyzsza sprawnos¢
Asp= Cp; * IN(Tys/Tia) — ReIn(Pis/Pya)) politropowa dotyczy nowoczesnych turbin.

Typowy zakres:

er=0,85-0,9 Q



SPRAWNOSC IZENTROPOWA VS SPRAWNOSC
POLITROPOWA W TURBINIE

Sprawnos¢ izentropowa Sprawnos¢ politropowa
_ 1—Tis/Tea er(ke—1)
4 el Tis/Tea = (Pes/Pra)  Ft

1— (Pug/Ppy) %t

»
»

sprawnosc izentropowa

Sprawnos¢ izentropowa vs politropowa

er(ke—1)

1 — (Pes/Ppy) Kt
Nr = Ke—1

t
1 — (Pes/Pey) *t

Sprawnosc¢ izentropowa wzrasta wraz ze wzrostem
stosunku cisnien turbiny (TPR) dla okreslonej sprawnosci

v

politropowe;j.
1 TPR

Sprawnosc¢ izentropowa turbiny dla TPR>| jest wyzsza niz

sprawnosc politropowa.




CHLODZENIE TURBIN

Turbina HPT pracuje w wysokiej
temperaturze osiagajacej ok. 1800 K

Wymaga bardzo intensywnego
chtodzenia na catej powierzchni topatki

[Channels for air cooling |

Chtodzenie wewnetrzne (konwekcyjne)



POWIETRZE DO CHLODZENIA TURBINY

Powietrze do chtodzenia musi miec
> odpowiednie cisnienie i temperature
1»)
«

Ll Pobiera sie je ze sprezarki. Powietrze
na chtodzenie I-go stopnia HPT jest
pobierane z za sprezarki.

Kolejne stopnie s3 chtodzone
powietrzem pobieranym ze
wczesniejszych stopni.

W turbinie chtodzonej wzrastaja
straty przeptywowe, a przez to
obniza sie sprawnosc

Nozzle

Schema of turbine cooling of NASA E3 engine (NASA CR-167955) [Je-Chin Han, Sandip Dutta, Srinath V. Ekkad: Gas
turbine heat transfer and cooling technology, Taylor & Francis, New York 2001] 6



Expansion ratio 100, = Fu/Fs

CHARAKTERYSTYKA TURBINY

T Predkos¢ zredukowana turbiny (Corrected rotational speed)
L 80 90 100 110 120
= J 4 _ _
Neor = N/\J04 = N/ \/Tts/288
u L Choked flow Zredukowana wydatek masowy turbiny (Corrected mass flow
4 ] T -._______‘\ wy wy y ( )
(- gD 1013.25
i 6% “'-——-"'"T'i{E:'muns Meor = My V Tt4/288 P
3 ' ] t4
2 1.0-
gt 0012
IL I 1 | 1 1 | 1 - <038
50) 60 70 80 90 100 110 120 g v 0.6
%o design comrected mass fow = comected rpm .%
= 0

3.0 '
Pressure Ratio



DYSZA WYLOTOWA SILNIKA

Przyspiesza strumien gazow wylotowych zamieniajac energie cisnienia
statycznego na predkosc (cisnienie dynamiczne)




DYSZA WYLOTOWA ZBIEZNA

EXHAUST CONE e :
. Jest stosowana w silnikach gdzie

CONVERGENT (propelling) NOZZLE predkos¢ gazow wylotowych jest
poddzwiekowa lub nieznacznie
przekracza predkosc¢ dzwieku
(pierwsze silniki turbinowe
odrzutowe i duze silniki
turbowentylatorowe)

Cechuje sie prosta budowa, brakiem
regulacji, a wiec duza niezawodnoscia
i mata masa

TURBINE REAR
STAGE

TURBINE REAR
SUPPORT STRUTS



PRACA DYSZY WYLOTOWE])

W dyszy wylotowej:

* Na skutek strat tarcia nastepuje spadek cisnienia catkowitego.

* Zmiana cisnienia statycznego zalezy od ksztattu dyszy. W
warunkach projektowych dazy sie do uzyskania rozprezu
zupetnego w dyszy, wtedy cisnienie statyczne osiaga wartos¢
ciSnienia otoczenia.

* Temperatura catkowita strumienia gazu jest przyjmowana jako
stata — pomija sie wymiane ciepta w dyszy

* Temperatura statyczna zmienia si¢ podobnie do zmian cisnienia
statycznego, przy czym na wylocie jest zawsze wieksza niz
temperatura otoczenia

* Predkosc gazu w kanatach rozszerzajacych sie wyhamowuje,a w
zwezajacych sie przyspiesza, chyba ze wystepuje przeptyw
naddzwiekowy, to wtedy jego zachowanie jest odwrotne

. &




PRACA DYSZY WYLOTOWE] ZBIEZNO-
ROZBIEZNE])

Przekroj krytyczny kr (8)
— przekroj w dyszy o
najmniejszej Srednicy, gdzie
predkosc¢ osiaga lokalna
predkosc dzwiegku

C,=a
Przekroj ten limituje wydatek wyptywajacych gazow

W przekroju wylotowym dyszy predkosc¢ jest

naddzwiekowa, C; > C,  gdy P, = P,

k-1

Py k-
=a Cg = 2Cth5 1 -

> \ 7-[NPtS

Ty - straty w dyszy wylotowej e



ROZPREZ W DYSZY DO CISNIENIA,OTOCZENIA -
METODYKA OBLICZEN

B DYSZA (5-9)

o P
D Straty cisnienia: Ty = P—tg <1 Pig= mpPss

t5

el Bez strat cieplnych Tig= Ty

Rozprez zupetny: Py = P,
Exhaust
nozzle

|
‘ =

Compressor Burner |
1

Przyrost entropii: Asy = Ryln—

iy
Pys p| Prs P,
5 © P o = +/2Cp; (Tor — To) - Dla przeptywu niescisliwego
Py Py 2 Tyq - Dla
-------- = Cg = agMg = \ kR Tg * \/k 1 <T —1 przeptywu
_/()VPO =P, T1 Tis Tt ‘ K scisliwego
(ke—1)/k
> T E — @ t t - Relacja izentropowa pomiedzy
Asw = T ’ Ty Py parametrami statycznymi i
_____ o - spigtrzenia e

v



NIEZUPELNY ROZPREZ W DYSZY WYLOTOWE])

e NOZZLE (5-9)

: Parametry catkowite gazu liczone jak wczesniej

B Pio= ViA P
S t9 NITt5
/ Ti9= Tis

Cisnienie statyczne w dyszy wylotowej: Py > P,
Exhaust
nozzle

Compressor Burner

Pt5 A P
T ¢ Pl-L 2 (T
5 ©9 2Pt \| Cg = agMg = \/ kiR Tg * \/kt -1 ('If; B 1)
)} Ag(Py — P Py — P
9.~ Pq --__}_)(l __________ Cge = Cg + o ;19 2 = C9 +(;9—C90)
9e
— Py T1 Tes = ¢ RoTo(Py — F,)
| . Pocs Réwnanie ciagtosci:
Asw . o Tes  [Pio Uee=1)/kee Mg = AgPoCy
. DSs5_0e Iy To-full expansion T_9 = P_9 @




ZASADA PRACY DYSZY ZBIEZNE])

5 9 9eff
P4
Po(Pt/Po e e e e - 77777777777777777777777777777777777777777
(Pe/Po)er il(Pt/Po)cr
LY
: e,
PO _____________________.,Ei—————1;.U
V A é
A9 = _:_“_‘-
o
o

v

k¢
<Pt> . <1 + kt>kt_1
p) 2
cr

Petny rozprez dla przeptywu poddzwiekowego (C9<a9)

Gdy cisnienie catkowite do statycznego osiagnie warunek
przeptywu krytycznego, to w dyszy nastepuje przeptyw
krytyczny (zdfawiona dysza wylotowa — chocled nozzle)

Gdy stosunek cisnienia catkowitego do statycznego jest
wyzszy niz krytyczny, predkos¢ na wylocie dyszy rowna jest
predkosci dzwieku — dysza zdtawiona. Proces rzprezania gazu
jest kontynuowany poza dysza




PARAMETRY OSIAGOWE SILNIKA
JEDNOPRZEPLYWOWEGO

Ciag (Thrust)

T =mgCy —myVy + Ag(Py — Py) =
MmoVye — myVy

Ciag jednostkowy (Specific Thrust)

T
ST =—=1+ f5)Coe — Vy
mo

Jednostkowe zuzycie paliwa (Specific Fuel
Consumption)

me /B

SFC = =
T 1+ fp)Voe — Vo

Sprawnosc¢ cieplna (Thermal efficiency)

Mg Coe” — MoVy* 4+ f8)Coe” — Vo

Tth = m, FHV 2 fgFHV

Sprawnosc napedowa (Propulsive efficiency)

2TV, 2 ST V,

T’ pr— pr—
P MoCoc” —moVo® (14 f5)Cop” — Vy°

Sprawnosc¢ ogolna (Overall efficiency)

TV, STV,
~ mg FHV  fg FHV

No = NtnMp



OSIAGI SILNIKA DWUPRZEPLYWOWEGO

mf

19 CIAG
C|9,m|9C
L Tt X 9, M9 .
% . m T = mgCq + Ag(Py — Py)+
- J‘J; Ti’l19C19 4 A19(P19 - PO) — mOVO
= Bﬁa C9, m9
Cil9,mi9

CIAG JEDNOSTKOWY

2 212325 3 4455 9 ,
ST=T/m0

_ (1 +fg)Ceo+ BPR Co10 — (1 + BPR) V
Predkos¢ ekwiwalentna w dyszy 1+ BPR
Ceg = Co + Ag(Py — Pp) /Mg

JEDNOSTKOWE ZUZYCIE PALIWA

_ Jj:
(1 + BPR) * ST

Ce19 = C19 + A19(P1g — Py) /Mg




THANKS FOR YOUR ATENTION
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