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Najpomembnejs$i rezultati so naslednji:

(k/ ko) maks = 1,37 pri eni vrsti cevi (8)
in
(ky/ky)min = 0,87 pri Sestih vrstah cevi (9).

Vmes poteka to razmerje priblizno linearno.

4. RAZPRAVA

Meritve so potrdile, da v primeru motenega
zra¢nega toka ni mogote oceniti toplotne prehodnosti
na podlagi enega samega parametra, namre¢ povpre¢-
ne hitrosti zraénega toka. Priporoéljivo je opazovati
tri parametre:

— povpreéno hitrost zratnega toka,

— koeficient i, (enatba (6)), ki ponazarja pove-
¢anje toplotne prehodnosti,

— koeficient u, (ena¢ba (7)), ki opisuje zmanjsa-
nje toplotne prehodnosti.

Iz raziskave izhaja:
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V toplotni prehodnosti k, se kaZe vpliv povpre¢-
ne hitrosti zraénega toka; p, n in m so eksperimen-
talno izmerjene konstante.

Naslova avtorjev: doc. dr. Istvan Beck. dipl. inZ
Katedra za ogrevanje. prezratevanje in
klimatizacijo. Univerze v Budimpesti
izr. prof. dr. Jurij Krope. dipl. inZ..
Tehnigka fakulteta Univerze v Mariboru

Prejeto: 9.1.1991 Recenzirano: 25.6.1991

Izratun zraéne turbine simulatorja turbopropelerskega motorja letalskega modela I1jusin [L—114
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0. UVOD

Projekt razvoja in izgradnje makete letala 1L—114,
pri katerem je Turboinstitut udeleZzen z razvojem in
izdelavo dveh turbopropelerskih motorjev makete, je
v obrisih predstavljen z Ze objavljenim prispevkom [1].
S tem ¢lankom pa Zelimo prikazati postopek naérto-
vanja zragne turbine za pogon propelerja in potisnika
motorja. Mo& razvitega motorja je toliksna, da bi za-
dostala za pogon &portnega letala, pa vendar je to le
simulator turbopropelerskega motorja in ne bo vgrajen
v pravo letalo.

1. ZASNOVA SIMULATORJA

Ustroj simulatorja se samo na sebi ujema z uve-
ljavlijenimi in preizkugenimi konstrukcijami turbo-
propelerskih letalskih motorjev [21, [3]. Posebnost in
obenem poenostavitev je v tem, da kompresor in go-
rilna komora nista v sklopu simulatorja, pa¢ pa se
komprimirani in ogreti zrak dovaja od zunaj. Kon-
strukcija je shemati¢no prikazana na sliki 2 v SV
1991/4—6, str. 81. Gonilnik turbine je konzolno vleza-
jen. Turbinska gred je dvojna; zunanja vodi gonilnik

in prenasa upogibne obremenitve, po notranji pa se
prenasa vrtilni moment na planetni reduktor. Ta je
bil vnaprej predpisan in ga je poslal naro¢nik. Vrtljaji
propelerja v projektni to€ki so znani kakor tudi pre-
stavno razmerje planetnika, tako da vrtljajev turbine
ni mogoce izbirati. Vrtljaje propelerja — turbine, ozi-
roma vrtilni moment glede na razliten korak prope-
lerja, se predvidoma regulira s tlakom oziroma pre-
tokom in temperaturo pogonskega zraka. Vse ustrez-
ne naprave so zunaj okvirov simulatorja in makete.

Podajmo povzetek projektne naloge za maketo, ki
zadeva samo turbino:

— turbina je gnana s stisnjenim zrakom, ogreva-
nim v elektri¢nem grelniku, ki pa ni v sklopu motor-
ja ali makete in ni predmet tega projekta;

— mo¢ na gredi propelerja znasa 460 kW pri
vrtilni frekvenci 2400 min™!, glede na prestavno raz-
merje planetnega reduktorja AN-20A i = 3,8709 je
vrtilna frekvenca turbinske gredi dolo¢ena n = 9290,3
min™!,

- upostevaje izkoristek reduktorja (kupec zago-
tavlja 98 odstotkov) ter izgub v krogli¢nih leZajih, te
so zanemarljive, je ratunska mo¢ turbine v projektni
tocki P, = 470 kW;
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— potisk ali reakcijska sila v statiénih razmerah
(brez obtekanja zraka okoli makete) mora biti S,, =
= 363 N, z upoétevanjem dovoljenega odstopka pa je
od 285,8 do 438 N; :

— premer reakcijske Sobe je zaradi aerodinamic-
ne podobnosti makete tudi omejen: Dg =180 do 190 mm;

— temperatura curka zraka, ki zapuséa Sobo, sme
biti zaradi aerodinami¢ne podobnosti od 410 do 440 K;

— masni tok stisnjenega zraka za pogon ene tur-
bine ne sme preseti ¢, = 3,2 kg/s, absolutni tlak pa
ne 5 bar, tudi zaradi omejene dobave sistema, najvisja
mogoéa temperatura ogrevanja je 600 K, predvsem
zaradi uporabe nezahtevnih tesnilnih materialov;

— velikost simulatorja oziroma turbine naj ne
presega izmer notranjosti oplate motorja, in to je
460 mm v premeru.

2. TOPLOTNI PRERACUN IN DIMENZIONIRANJE
TURBINE

Toplotni izratun in prera¢un temeljita na kine-
matiénih in dinami¢nih veli¢inah ter veli¢inah stanja
reprezentanéne tokovnice zraka v karakteristiénih
prerezih pretoénih kanalov turbine. Proces v turbini
in potisniku je prikazan v diagramu specifiéna entro-
pija — specifiéna totalna entalpija na sliki 1.
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SI. 1. Proces v turbini in potisniku.

Da dosezemo mot¢ turbine Py, je potreben masni
tok zraka:

G = Py/°Hyy (.

Dejansko delo plina na obodu turbine °H,,, je za

notranji izkoristek 7; manjse od dela idealne ekspan-
zije:

i ; e g W (2).

Analiza vseh moznih parametrov turbine, pred-
videni tok pogonskega zraka, vrtljaji, sprejemljivi

premeri stopenj in visine kanalov veodilnika in gonil-
nika je dala odlo¢itev za tristopenjsko aksialno turbi-
no. Na sliki 2 je shemati¢no predstavljen prerez vo-
dilnih in gonilnih kanalov turbine in potisne cevi.
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Sl. 2. Shematiéni obris vodilnih in gonilnih kanalov
turbine in potisne — izpusne cevi.

Lega tocke (7s), ki pomeni konéno totko vzorne-
ga procesa ekspanzije v turbini, je odvisna od tlaka
“p, in izgub v turbini, kakor tudi od nadaljnjih izgub
v potisni cevi. Te izgube ocenimo takole: kaskada
smernih lopat za turbino je redkejsa od vodilnika,
vendar se tok obrne proti osi, zato vzamemo za koe-
ficient izgub v tem delu izpuha {,, = 0,2. lzgube za-
radi raz$iritve pretotnega prereza od 7 do 8 pa ratu-
namo po impulznem zakonu kot najbolj neugoden pri-
mer. Oboje skupaj da izgubo:

2 2
(C-, ; CB) % g-m ;‘? (3)

z, =
ter dalje

b L e T (4).

Izgube energije, ki se kaZejo v padcu totalnega

tlaka “p, se pojavljajo Se v potisni cevi, ki je dejansko

izpusna cev, zvezdastem usmerniku in $obi. Glede na

podatke (4) in veliko Reynoldsovo stevilo lahko racu-
namo s konstanto (g = 0,22, tako je:

®hgs = ®hy = Lag 4 /2 (5).

Zaradi toplotne izolacije je proces dejansko adia-
baten in je totalna entalpija zraka konstantna od iz-
stopa turbine do potisne Sobe:

®h, = °h, = °h, (6).

Potisk ali reakcija Sobe za stati¢ne razmere (ni
obtekanja makete letala) je:

(7),

5S4 = Qi Cg
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pri ¢emer pa mora biti statitna entalpija:

drgtn-Shgrsieghd2 (8)
in stati¢ni tlak enak atmosferskemu p, = p,.

Celotna naloga se je osredotoila na problem do-
lotitve parametrov pogonskega zraka in dimenzij vo-
dilnih in gonilnih kanalov turbine ter karakteristi¢nih
kotov lopatic, da so izpolnjene poprej navedene zahte-
ve za turbino in reaktivno silo.

Teoreti¢ne osnove aksialnih fluidnih strojev so
znane in jih na tem mestu ne bi ponavljali. Pomagali
smo si z deli [5], [6], [7] in [8]. Na sliki 3 so prika-
zani znatilna aksialna turbinska stopnja in ustrezni
trikotniki hitrosti. Stevilski indeksi so misljeni splos-
no: 1 — pomeni stanje pred vodilnikom, 2 — stanje
med vodilnikom in gonilnikom ter 3 — stanje za go-
nilnikom. Pripadajoéi diagram entalpija — entropija
pomeni zaéetni del diagrama na sliki 1.
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Sl. 3. Znacilna aksialna turbinska stopnja.

Izdelan je bil ratunalnigki program za dimenzio-
niranje turbine, izracun veli¢in v znaéilnih prerezih
med turbinskimi stopnjami, v potisni cevi ter Zobi.
Diagram poteka programa MCY je prikazan na sliki 4.
Izgube entalpije v posameznih elementih turbine so
ratunane s hitrostnimi koeficienti. Ti koeficienti so
empiriéno dobljeni, podani v literaturi, odvisni so
predvsem od kotov hitrosti, pa tudi od relativnih iz-
mer turbinskih kanalov. Postavljeno je, da vsaka tur-
binska stopnja predela enak delez celotnega entalpij-
skega padca turbine. Ob tem moramo poudariti, da je
pri ratunanju veli¢in stanja zraka, specifi¢éne entalpije
in njenih sprememb pri ekspanziji v popolnosti upo-
Stevan zrak kot realni plin. Ustrezni podprogrami so
opisani v dodatku. Podprogram VELICINE rabi za
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Sl. 4. Diagram poteka programa MCY.

uskladitev energijskih velitin in velitin stanja ter
hitrosti fluida v poljubnem radunskem prerezu.

Vstopni podatki programa MCY so naslednji:

— mot¢ turbine,

— totalna temperatura in totalni tlak zraka v
vstopni komori turbine,

— standardna atmosfera po ICAO (International
Civil Aviation Organization) dolo¢a zraéni tlak na iz-
stopu, p, = 101,3 kPa,

— srednji premer turbinskih kanalov je enak za
vse tri stopnje,

— premer reaktivhe cevi in 3obe,

— kot absolutne hitrosti za statorskimi stopnjami
ter aksialna komponenta absolutne hitrosti, tudi enako
pri vseh stopnjah,

— tetive profilov lopatic vodilnikov in gonilnikov,

— koeficienti izgub v potisni cevi.

Rezultati izratuna so:

— masni pretok pogonskega zraka,

— potisna sila $obe,

— viSine kanalov med stopnjami turbine,

— hitrosti zraka in pripadajoéi Kkoti,

— temperature in tlaki zraka v ra¢unskih prere-
zih turbine ter potisne cevi,

— izkoristek turbine.



STROJNISKI VESTNK, LJUBLJANA (37) 1991/7—9

Problem dimenzioniranja turbine je take narave,
da ni mogote v prvem koraku eksplicitno izradunati
vseh neznanih veli¢in. Preratun mora biti iteracijski.
V zadnjem koraku so usklajene vse veliéine, ki so vet
ali manj med seboj odvisne: mo¢ turbine, tok zraka,
razpolozljivi entalpijski padec zraka, dimenzije turbi-
ne, koti lopatic, hitrosti in veli¢ine stanja pogonskega
zraka vzdolZ poti skozi turbino, kakor tudi delez ma-
se zraka, ki uhaja skozi labirintne tesnilke. V mno-
zici razli¢ic preraéuna smo spreminjali vhodne para-
metre zraka, srednji premer turbine; pri obojem je
izbira precej omejena, pa¢ pa se da s kotom vodilnika
ter velikostjo aksialne hitrosti precej vplivati na re-
zultate. Najvecjo pozornost smo posveéali notranjemu
izkoristku turbine in reaktivnosti turbinskih stopenj,
pa tudi kotom relativnih hitrosti oziroma lopatic, ker
smo bili vezani na skopo izbiro dosegljivih lopatiénih
profilov. Preglednica 1 podaja rezultate termodina-
mic¢nega preracuna konéne variante geometri¢ne obli-
ke turbine.

Na podlagi izra¢unanih kotov absolutnih in rela-
tivnih hitrosti so izbrane lopatice vodilnikov in gonil-
nikov turbine. To so lopatice Jugoturbine iz Karlovca
s konstantnim profilom po visini.

127
vodilnik I, I, I, tip 13-4630 z = 28 lopatic
gonilnik I, II, III, tip 11-2420 z = 75 lopatic

Pri izbiri &tevila lopatic v vencu je najpomemb-
nejsi kriterij razmerje med tetivo profila in delitvijo
venca. Vendar pa pri gonilnikih majhnih dimenzij, ka-
kor tudi v nagem primeru, odlodajo konstrukcijske
zahteve in omejitve v zvezi s korenom lopatic in pri-
trditvijo le-teh v rotor. V kon¢nem koraku oblikova-
nja turbine, ko so lopatice izbrane, je treba za dolocen
faktor povecati visine kanalov /. To je potrebno zaradi
lopatic in zozZitve pretoénih prerezov. Dokonéno obliko
in dimenzije pretoénih kanalov v meridianskem pogle-
du prikazuje slika 5.

K projektu turbine sodi tudi izra¢un karakteristi-
ke pri spremenjenih razmerah obratovanja. Namred,
na¢rtovani so bili preizkusi simulatorja pri znatno
manjsih zmogljivostih pogonskega zraka od projektira-
nih, vendar pri racunski ali celo visji temperaturi.
Zato smo potrebovali zanesljivo napoved moéi na gre-
di in obremenitve simulatorja. Ustrezne izratune je
opravil izdelovalec turbinskega dela simulatorja, In-
stitut Jugoturbine [9]. V tem izra¢unu je dosledno
upostevana geometriéna oblika izvedbe turbine.
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Sl. 5. Dokoncna oblika in dimenzije pretoénih kanalov zracne turbine v meridianskem pogledu.

Preglednica 1: Termodinamiéni preraéun zracne turbine MSU-IL-114,

pretok pogonskega zraka qp,, = 3.017 kg/s
premer $ohe g = 1885 mm potisk (reakcija $obe) Su = 38554 N
vrtilna frekvenca turbine n = 9290 min~ moé¢ na osi turbine P =470 kW
lokacija 0 1 2 8 4 5 6 7 8 9
veliéina enota
o P kPa 400.0 398.54 2044 264,56  193.3 172.01 122.06 107.26  107.05 101.3
P k'F‘a 400.0 400.0 383.28 269.14 AT R R 165.28 109.55 108.19 108.39
DT K 573.2 573.15 533.9 521.7 483.6 471.3 432.9 420.5 420.6 414.9
oT K oy 573.2 573.2 524.2 524.2 473.9 473.9 423.0 423.0 423.0
h kJ/ ke 579.9 579.9 579.9 528.0 528.0 476.1 476.1 424.2 424.2 424.2
Ma = 0.0725 0.6262 0.1571 0.6579 0.1652 0.6954 0.175 0.169 0.3137
o] kg/m? 24315 24212 1.9213 1.7669 1302 s inl. 2716 0.9825 0.8888 0.8868 0.8506
c m/s 34.7 289.3 TLT 289.3 i 7 289.3 L7 69.3 127.8
o3 m/s 70.0 70.0 70.0 70.0 70.0 70.0
W m/s 126.7 203.3 126.7 203.3 126.7 203.3
(v 4 0 0.0 76.0 12,65 76.0 12,65 76.0 12,65
B 0 56.47 69.86 06.47 69.86 56.47 69.86
z J/ kg 6982 34498 6158 3343 5532 3223
Ny - 0.83 0.844 0.855
r - 0.2432 0.2432 0.2432
/ mm 31.74 19.84 21.57 2737 29.97 38.79 42.88
izentropni izkoristek turbine n; = 865 %
izkoristek turbine na obodu f, = 84.0 %
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3. SKLEP

Predstavljen je razvoj zra¢ne turbine, ki je na-
menjen za pogon simulatorja turbopropelerskega letal-
skega potisnika, in sicer od zasnove do stopnje, kjer
se zaéne razvoj konstrukcije. Izhodid¢e so moé¢ turbi-
ne, vrtljaji ter najve¢ji premer stroja. Osrednji pro-
blem je bil dolo¢iti parametre pogonskega zraka in di-
menzije vodilnih in gonilnih vencev ter lopatic. Turbi-
no smo prera¢unavali korakoma, ker ni mogoce s
prvim raunom doloé¢iti vseh neznanih veli¢in. V ta
namen je bil sestavljen poseben ra¢unalnigki program
za izracun in dimenzioniranje vedstopenjske turbine.
V programu je uporabljeno natelo konstantne aksialne
hitrosti v kontrolnih prerezih turbine ter enakega ko-
ta hitrosti za vsakim vodilnikom. To da enake profile
lopatic vseh stopenj, pa¢ pa so razli¢no dolge, kar je
sprejemljivo pri razmeroma kratkih lopaticah v nasem
primeru (razmerje visine zadnjega gonilnika proti
srednjemu polmeru je 39,5/178 = 0,222). Ta poenosta-
vitev izredno poceni izdelavo vodilniko in gonilnikov.

4. DODATEK

Za izratunavanje lastnosti in veli¢in stanja zraka
uporabljamo preglednice za realne pline [10], Pregled-
ni¢ne vrednosti smo aproksimirali s potenénimi vr-
stami in z ustreznim argumentom ter v obmo¢ju pri-
takovanih temperatur: od 60 do 400 °C.

Postopek KAPA ratuna srednje razmerje speci-
fienih toplot k = ¢,/c, med dvema temperaturama
ter $e pogosto uporabljeni eksponent (x/(x - 1));
k=ktle: I.),

Postopek CPM rac¢una izobarno specifi¢no toploto
¢, za proces med dvema temperaturama T, in T,:
cp = Cplilipsialads

Postopek ENE ratuna specifiéno entalpijo h, ar-
gument je staticna T ali totalna temperatura °T:
h = h(T) ali ®h = °h(°T).

Postopek TMP ra¢una temperaturo 7, argument
je stati¢na h ali totalna specifi¢na entalpija ®h(kJ/kg):
T = T(h) ali °T = °T(%h).

Postopek HPI ra¢una tlaéno funkcijo I7, argu-
ment je stati¢tna h ali totalna specifiéna entalpija
°h(kd/ke): IT = II(h) ali °IT = °II(°h).

Postopek PIH racuna specifi¢no entalpijo h, argu-
ment je tla¢na funkcija IT ali °IT za totalno stanje:
°h = °h(I) ali °h = °h(°M).

V postopku VELICINE se dolotajo velitine v ra-
¢unskem prerezu. Vstopni podatki so prerez A, masni
tok q,,,, totalni tlak °p, totalna temperatura °T in to-
talna specifi¢na entalpija °h. Kot rezultat pa dobimo
tlak p, temperaturo 7, gostoto zraka p, hitrost ¢ in
Machovo &tevilo Ma. Dejansko i8¢emo pravo hitrost,
dokler niso vsi parametri usklajeni.

5. 0ZNACBE
A — pretoéni prerez,
c — absolutna hitrost fluida,
Ca — aksialna komponenta hitrosti,
Cp — specifitna toplota pri konstantnem tlaku,

D, D, — premer cevi, premer $obe,

°H;, — entalpijski padec vse turbine,

h, ®°h — statiéna, totalna specifi¢na entalpija fluida,

! — visina turbinskega kanala — lopatice,

Ma — Machovo &tevilo za absolutna hitrost,

n — vrtilna frekvenca turbinske gredi,

P, — mo¢ turbine,

p, °p  — stati¢ni, totalni tlak fluida,

D — tlak atmosfere,

K= — srednji premer turbinskega venca,

r — stopnja reaktivnosti,

i — potisna — reakcijska sila,

s — specifi¢na entropija,

T, °T — statiéna totalna absolutna temperatura
fluida,

1/ % — masni pretok,

w — relativna hitrost,

zy, z; —izguba entalpije v vodilniku, gonilniku,

o — kot absolutne hitrosti,

B — kot relativne hitrosti,

0 — koeficient izgub,

N 1y — izkoristek na obodu, notranji izkoristek,

x — razmerje specifi¢nih toplot,

n — tlaéna funkcija,

7} — gostota fluida.
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