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KOMORY SPALNAIA TURBINOWYCH
SILNIKOW LOTNICZYCH
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BUDOWA KOMORY SPALANIA — ORGANIZACJA PROCESU
WEWNATRZKOMOROWEGO
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Procesy termodynamiczne w zespotach silnika
KOMORA SPALANIA (COMBUSTOR, BURNER)

> Bilans komory spalania

Qs = Al =T, ((m g )Ty - mTZ*) ~C,m(T, -T,)

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

T - Wzgledne zuzycie paliwa
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Srednie ciepto wtaséciwe dla procesu
spalania
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Minimalne straty przeptywu w komorze

spalania
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Straty cieplne w Komorze spalania
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BUDOWA KOMORY SPALANIA — ORGANIZACJA PROCESU

WEWNATRZKOMOROWEGO
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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 czastek
statych w spalinach

Stabilne pole temperatur o okreslonym rozktadzie na
wylocie z komory spalania



Wysoka statecznosc spalania na wszystkich
zakresach pracy silnika

Zalezy ona od:

e Sktadu chemicznego
paliwa (paliwa lotnicze

maja zblizony sktad)
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Pracy komory spalania

Wspotezynnik wydzielania ciepta
w komorze spalania
Strefa gasniecia plomienia ze wzgledu
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Mozliwie najwieksze wykorzystanie ciepta
zawartego w paliwie

Wspotczynnik wydzielania ciepta w KS (sprawnosé cieplna KS)

QKS Oks _ 69 (T3* _TZ*)

Qxs t Oks ¢ WquaI

Cks

Parametr ten zalezy od:

e Ruchu osrodka w ktérym odbywa sie spalanie, jego predkosci i stopnia turbulizacji
(czas trwania procesu spalania)

e Niedoskonatosci procesu wytwarzania mieszanki paliwowo-powietrznej

e Straty ciepta przez Scianki KS



Mata objetos¢ komory spalania
(mata masa)

Objetosc¢ cieplna KS:

QKS _ fKSWu m pal
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VR o - objetos¢ rury ogniowej (zarowej)

Zwykle dla kazdego rozwigzania KS istnieje pewien niezbedny stosunek dtugosci do
srednicy, ktéry musi by¢ zachowany



Zaleznos¢ wzglednej masy komory spalania
od roku wprowadzenia do produkcji

Wzgledna masa komory spalania

Masa KS
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tatwy i niezawodny rozruch w kazdych
warunkach pracy

Problemy z rozruchem mogg wystepowac przy
duzych predkosciach lotu i na duzych wysokosciach,
stgd czasami przed ponownym uruchomieniem
silnika wymagane jest zmniejszenie predkosci i
wysokosci.

Poprawnie skonstruowane KS powinny sie
cechowac mozliwoscig niezawodnego rozruchu do
10 000 m



Stabilne pole temperatur o okreslonym
rozktadzie na wylocie z komory spalania

Stabilne pole temperatur potgczone z korzystnym rozktadem na wylocie z KS wptywa
na stan cieplny wiencéw dyszowych i wirnikowych turbin i ma bezposredni zwigzek z

ich trwatoscia.

Nierdwnomiernos¢ pola temperatur:
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PRZEGLAD KONSTRUKCII

KOMOR SPALANIA - (dzbanowa,g
indywidualna)
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Komora spalania z pierwszych konstrukgji silnikow Whitl'a



PRZEGLAD KONSTRUKCIJI KOMOR SPALANIA —
komora rurowa (indywidualna)

ZALETY: WADY:

* tatwosc eksperymentalnego * Duze opory przeptywu

sprawdzenia procesu  Duza nieréwnomiernosé
wewnatrzkomorowego obwodowa pdl

 Mozliwos¢ wymiany temperatur na wyjsciu z
pojedynczej rury komory KS

spalania



PRZEGLAD KONSTRUKCJI KOMOR SPALANIA — komora
rurowo pierscieniowa

OUTER AIR CASING DILUTION AIR HOLES

TURBINE
MOUNTING FLANGE

INNER AIR CASIN

PRIMARY AIR SCOOP
IGNITER PLUG

DIFFUSER CASE
proces spalania odbywa sie indywidualnie w poszczegdlnych rurach, a ostona komor
spalania stanowi element nosny konstrukgc;ji



PRZEGLAD KONSTRUKCJI KOMOR SPALANIA — komora
pierscieniowa
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PRZEGLAD KONSTRUKCJI KOMOR SPALANIA — komora
spalania o przeptywie zwrotnym

REVERSE FLOW
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PRZEGLAD KONSTRUKCJI KOMOR SPALANIA —
komora pierscieniowa z parownicami
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Emisja zanieczyszczen przez komory spalania
silnikow lotniczych
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Zaleznos¢ masy sktadnikoéw toksycznych spalin odniesionej do masy
zuzytego paliwa od obcigzenia dla roznych typow silnikow turbinowych




Zaleznosc¢ emisji wybranych sktadnikow
toksycznych od wspoétczynnika wydzielenia ciepta




Wptyw temperatury powietrza za sprezarkg
na emisje tlenkow azotu




Zaleznos¢ emisji NOx od czasu przebywania paliwa w strefie
spalania komory spalania dla roznych wartosci temperatury w
strefie spalania i roznych wartosci wspotczynnika nadmiaru
powietrza




Metody obnizania zawartosci CO i HC w spalinach na
zakresach matych predkosci obrotowych silnika:

» poprzez zwiekszenie stopnia rozdrobnienia paliwa oraz
stosowanie urzadzen do wstepnego odparowania paliwa
(homogenizacja mieszanki);

» poprzez lokalne wzbogacanie mieszanki w strefie spalania,
ktora we wspotczesnie stosowanych komorach jest zubazana
na zakresie matego gazu (ale jest to dziatanie niekorzystne z
uwagi na powstawanie dymu).



Metody obnizania zawartosci NOx na zakresach
duzych predkosci obrotowych silnika:

> poprzez zmniejszenie maksymalnej temperatury w strefie
spalania;

> poprzez skrocenie czasu przebywania mieszanki paliwowo -

powietrznej i spalin w komorze spalania.



YV V V

Sposoby zmniejszania ilosci zwigzkow
toksycznych w spalinach

Obnizanie zuzycia paliwa
Modyfikacja procesu spalania

Neutralizacja powstatych produktow
spalania

Oczyszczanie paliw



PRZEGLAD KONSTRUKCJI KOMOR SPALANIA O
OBNIZONEJ EMISYJNOSCI typu LLP
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Wielokanatowe doprowadzenie
paliwa

Dwie strefy spalania

(Lean, Premixed, Prevaporized)



Charakterystycznymi cechami wszystkich przedstawionych
rozwigzan konstrukcyjnych jest to, ze:

» przekroj wlotowy powietrza ma zmienng
geometrie;

» doprowadzenie paliwa jest stopniowe wzdtuz
dtugosci komory spalania;

» posiadajg dwie strefy spalania.



Turbiny silnikow lotniczych



Turbina silnika lotniczego (turbina osiowa)

Turbina jest elementem silnika stuzgcym do zamiany energii
spalin na prace mechaniczng badz do napedu sprezarki bgdz
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Wspotpraca turbiny ze sprezarka
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Porownanie topatek sprezarek i turbin
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Turbina akcyjna - turbina reakcyjna

Turbina akcyjna turbina reakcyjna
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Rozprezanie na topatkach wienca Rozprezanie na fopatkach obydwu
dyszowego turbiny wiencow turbiny



Praca stopnia turbiny

Praca stopnia turbiny Praca stopnia turbiny: Sprawnosc¢ stopnia turbiny

I:t = u2 (C2u +C3u) I:t = Cp (rl* _Ts*) 77; = I;/':t_iz



Przeptyw przez turbine
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Procesy termodynamiczne w zespotach silnika
s TURBINA (TURBINE)
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Charakterystyka turbiny

KRYTERIA PODOBIENSTWA DLA
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Materiaty stosowane na czesci gorace
silnika
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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 0 ienle transpiracyjne
wewnetrzne ZeEWnELrzne



Wzrost obcigzen turbin — wynikajgce stad
rozwigzania

Rozwdj nowoczesnych materiatow
oraz proceséw wytwarzania
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Chtodzenie turbiny

Do ok. 1250-1300 K przy zastosowaniu stopow
wysokotemperaturowych nie jest wymagane chtodzenie turbin

Powyzej 1300 K wymagane jest chtodzenie turbin, a jego rodzaj jest
scisle zwigzany z temperaturg przed turbing
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Zaleznosc¢ sprawnosci turbiny od temperatury gazow przed turbing



Metody chtodzenia turbin

COOLANT

SHEET METAL
Fig. 5.6 Convectively cooled blades. INSERT

Chtodzenie konwekcyjne (wewnetrzne)

Chtodzenie uderzeniowe
(wewnetrzne)

WALL, T Chtodzenie transpiracyjne

CONVECTIVE COOLING



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-;ysz =

C
Strata predkosci w dyszy @ = -

.. . % 1
Przyrost entropii  As=s,-s =RIn—

P

*

P,

1Z

O-dysz



Warunki pracy zbieznej dyszy wylotowej silnika

k
p 1+K |k
Per 2
PH
P5 *
Cs Jezeli: D <P, = P;=PpP, (rozprezzupetnyw dyszy)
T Po

Ms k-1
N\
Ma, = 2[("?)] 1}
k-1|{ p,
. T, :TS*/(1+k2_ll\/|a52j

p
Jezeli;. — > IBkr = Ps = Py > P, (rozprez krytyczny w dyszy)
0

k-1
Kk
p; ¢, = Ma, \/kRT, = ZCpTS* [1( pg} ]

P, = Ps
ﬂkr
* N p0
2T, m= AcC,
5 — RT,
k+1
k .
Cc. =.|2——RT,
> k+1 °
Y —(k+1) ”
+1 )2k
Mg = A (Tj e RT,



Silnik odrzutowy — niezupetny rozprez spalin w dyszy

wylotowe;j
Zjawisko wystepuje w:
Silnikach zakoniczonych dyszg zbiezng przy nadkrytycznym stosunku cisSniern pomiedzy catkowitym
ciSnieniem spalin w przekroju wylotowym dyszy i cisSnieniem otoczenia
Silnikach zakoniczonych nieregulowang dyszg zbiezno-rozbiezng w pozaobliczeniowych stanach
pracy

j qdopit mpal :%
I :lH
— le—
I, — !
P
gi \ Cwe | CSAS% Csu -
— —| AwL > — P
iy m o Ms syl PH
— N str_wewn. V——Jﬁ
‘\. m— |
%i pwL e
1 .
Bilans energii silnika:
VA m.(c2, . A (Ps—py)
I, +—+Q =@ _|__.5 SH o .. C. —C + Ps — Py
H 2 dop_t str_ wewn. M 2 5H gdzie: 5H 5 m5

Cigg silnika:
K =myC,,, —mMV =m,c,—mV + A (ps — p, )

Sprawnosci silnika:



Wykres obiegu silnika o niezupetnym rozprezu spalin w
dyszy wylotowe;j

A

W silniku o niezupetnym rozprezu spalin cigg silnika jest mniejszy, niz w silniku, gdzie spaliny rozprezajg sie w
dyszy wylotowej do ci$nienia 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 dyszg
silnika. Efektywnos¢ 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

ko
}c5= 2c.T, 1—( Ps j
Opysz Py

Przekrodj krytyczny
C,=4a

Limituje wydatek wyptywajgcych
spalin

—(k+1)
, K+1)\2k-0 . K
m; = Akr (Tj Pyr RT*
kr
Przekrdj wylotowy
Ps = Py
CS > Ckr




DYSZA WYLOTOWA (NOZZLE)
Dysza zbiezno-rozbiezna

CONVERGENT DIVERGENT

\WT THRUST
ON NOZZLE WALL
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Wektorowanie ciggu samolotéw
wysokomanewrowych

* Odchylenie strumienia




Dysze ptaskie

Zakres sterowania
wektorem ciggu

Praca z rewersorem
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Dopalacz w silniku

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

Anin_z_dopal "y Tdopal

*

A\nin_ bez _dopal T4
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