
Najpomembnejši rezultati so naslednji:

(A'z /Ar0)maks = 1,37 pri eni vrsti cevi (8)
in

(kz / k 0)min = 0,87 pri šestih vrstah cevi (9). 

Vmes poteka to razmerje približno linearno.

4. RAZPRAVA

Meritve so potrdile, da v primeru motenega 
zračnega toka ni mogoče oceniti toplotne prehodnosti 
na podlagi enega samega parametra, namreč povpreč
ne hitrosti zračnega toka. Priporočljivo je opazovati 
tri parametre:

— povprečno hitrost zračnega toka,
— koeficient //, (enačba (6)), ki ponazarja pove

čanje toplotne prehodnosti,
— koeficient p2 (enačba (7).), ki opisuje zmanjša

nje toplotne prehodnosti.
Iz raziskave izhaja:

k-r
— ----- p p 1 p2 (10),
Ao

k 0 = A vz2)

p; /?; m -*■ konst

n
o P = 1

P i  = 1
P  2 = 1

* z  * k 0 P H
P i  > 1
P 2 > 1

V toplotni prehodnosti k 0 se kaže vpliv povpreč
ne hitrosti zračnega toka; p, n in m so eksperimen
talno izmerjene konstante.

Naslova avtorjev: doc. dr. Istvan Beck. dipl. inž
Katedra za ogrevanje, prezračevanje in 
klimatizacijo. Univerze v Budimpešti 
izr. prof. dr. Jurij Krope. dipl. inž.. 
Tehniška fakulteta Univerze v Mariboru

Prejeto: 9.1.1991 Recenzirano: 25.6.1991

UDK 629.7.035.3

Izračun zračne turbine simulatorja turbopropelerskega motorja letalskega modela Iljušin IL—114
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0. UVOD

Projekt razvoja in izgradnje makete letala IL—114, 
pri katerem je Turboinštitut udeležen z razvojem in 
izdelavo dveh turbopropelerskih motorjev makete, je 
v obrisih predstavljen z že objavljenim prispevkom 111. 
S tem člankom pa želimo prikazati postopek načrto
vanja zračne turbine za pogon propelerja in potisnika 
motorja. Moč razvitega motorja je tolikšna, da bi za
doščala za pogon športnega 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
ljavljenimi in preizkušenimi konstrukcijami turbo
propelerskih letalskih motorjev [21, [31. Posebnost in 
obenem poenostavitev je v tem, da kompresor in go
rilna komora nista v sklopu simulatorja, pač pa se 
komprimirani in ogreti zrak dovaja od zunaj. Kon
strukcija je shematično prikazana na sliki 2 v SV 
1991/4—6, str. 81. Gonilnik turbine je konzolno vleža- 
jen. Turbinska gred je dvojna; zunanja vodi gonilnik

in prenaša upogibne obremenitve, po notranji pa se 
prenaša vrtilni moment na planetni reduktor. Ta je 
bil vnaprej predpisan in ga je poslal naročnik. Vrtljaji 
propelerja v projektni točki so znani kakor tudi pre
stavno razmerje planetnika, tako da vrtljajev turbine 
ni mogoče izbirati. Vrtljaje propelerja — turbine, ozi
roma vrtilni moment glede na različen 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 električnem grelniku, ki pa ni v sklopu motor
ja ali makete in ni predmet tega projekta;

— moč na gredi propelerja znaša 460 kW pri 
vrtilni frekvenci 2400 min-1, glede na prestavno raz
merje planetnega reduktorja AN-20A i = 3,8709 je 
vrtilna frekvenca turbinske gredi določena n = 9290,3 
min-1;

— upoštevaje izkoristek reduktorja (kupec zago
tavlja 98 odstotkov) ter izgub v krogličnih ležajih, te 
so zanemarljive, je računska moč turbine v projektni 
točki Pt = 470 kW;



— potisk ali reakcijska sila v statičnih razmerah 
(brez obtekanja zraka okoli makete) mora biti Su = 
= 363 N, z upoštevanjem dovoljenega odstopka pa je 
od 285,8 do 438 N;

— premer reakcijske šobe je zaradi aerodinamič
ne podobnosti makete tudi omejen: Ds = 180 do 190 mm;

— temperatura curka zraka, ki zapušča šobo, sme 
biti zaradi aerodinamične podobnosti od 410 do 440 K;

— masni tok stisnjenega zraka za pogon ene tu r
bine ne sme preseči = 3,2 kg/s, absolutni tlak pa 
ne 5 bar, tudi zaradi omejene dobave sistema, najvišja 
mogoča temperatura ogrevanja je 600 K, predvsem 
zaradi uporabe nezahtevnih tesnilnih materialov;

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

2. TOPLOTNI PRERAČUN IN DIMENZIONIRANJE 
TURBINE

Toplotni izračun in preračun temeljita na kine- 
matičnih in dinamičnih veličinah ter veličinah stanja 
reprezentančne tokovnice zraka v karakterističnih 
prerezih pretočnih kanalov turbine. Proces v turbini 
in potisniku je prikazan v diagramu specifična entro
pija — specifična totalna entalpija na sliki 1.

specifična entropija s
Sl. 1. Proces v turbini in potisniku.

Da dosežemo moč turbine Pt , je potreben masni 
tok zraka:

9m -  (1).

Dejansko delo plina na obodu turbine °Htu je za 
notranji izkoristek rji manjše od dela idealne ekspan
zije:

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

premeri stopenj in višine kanalov vodilnika in gonil
nika je dala odločitev za tristopenjsko aksialno turbi
no. Na sliki 2 je shematično predstavljen prerez vo
dilnih in gonilnih kanalov turbine in potisne cevi.

Sl. 2. Shematični obris vodilnih in gonilnih kanalov 
turbine in potisne — izpušne cevi.

Lega točke (7s), ki pomeni končno točko vzorne
ga procesa ekspanzije v turbini, je odvisna od tlaka 
°p7 in izgub v turbini, kakor tudi od nadaljnjih izgub 
v potisni cevi. Te izgube ocenimo takole: kaskada 
smernih lopat za turbino je redkejša od vodilnika, 
vendar se tok obrne proti osi, zato vzamemo za koe
ficient izgub v tem delu izpuha C78 = 0,2. Izgube za
radi razširitve pretočnega prereza od 7 do 8 pa raču
namo po impulznem zakonu kot najbolj neugoden pri
mer. Oboje skupaj da izgubo:

ter dalje

(3)

(4) .

Izgube energije, ki se kažejo v padcu totalnega 
tlaka "p, se pojavljajo še v potisni cevi, ki je dejansko 
izpušna cev, zvezdastem usmerniku in šobi. Glede na 
podatke (4) in veliko Reynoldsovo število lahko raču
namo s konstanto Cg9 = 0,22, tako je:

°h2s = °ha -  C89 c82/2  (5).

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

° / j7 =  ° / jb = ° / j9 ( 6 ) .

Potisk ali reakcija šobe za statične razmere (ni 
obtekanja makete letala) je:

‘-’ u  “  I m  c 9 (7),



pri čemer pa mora biti statična entalpija:

A g = 0A9 -  c e2/ 2  (8)

in statični tlak enak atmosferskemu p9 = p.A.
Celotna naloga se je osredotočila na problem do

ločitve parametrov pogonskega zraka in dimenzij vo
dilnih in gonilnih kanalov turbine ter karakterističnih 
kotov lopatic, da so izpolnjene poprej navedene zahte
ve za turbino in reaktivno silo.

Teoretične osnove aksialnih fluidnih strojev so 
znane in jih na tem mestu ne bi ponavljali. Pomagali 
smo si z deli 151, 161, 171 in 181. Na sliki 3 so prika
zani značilna aksialna turbinska stopnja in ustrezni 
trikotniki hitrosti. Številski indeksi so mišljeni sploš
no: 1 — pomeni stanje pred vodilnikom, 2 — stanje 
med vodilnikom in gonilnikom ter 3 — stanje za go
nilnikom. Pripadajoči diagram entalpija — entropija 
pomeni začetni del diagrama na sliki 1.

Sl. 3. Značilna aksialna turbinska stopnja.

Izdelan je bil računalniški program za dimenzio
niranje turbine, izračun veličin v značilnih prerezih 
med turbinskimi stopnjami, v potisni cevi ter šobi. 
Diagram poteka programa MCY je prikazan na sliki 4. 
Izgube entalpije v posameznih elementih turbine so 
računane s hitrostnimi koeficienti. Ti koeficienti so 
empirično dobljeni, podani v literaturi, odvisni so 
predvsem od kotov hitrosti, pa tudi od relativnih iz
mer turbinskih kanalov. Postavljeno je, da vsaka tu r
binska stopnja predela enak delež celotnega entalpij- 
skega padca turbine. Ob tem moramo poudarili, da je 
pri računanju veličin stanja zraka, specifične entalpije 
in njenih sprememb pri ekspanziji v popolnosti upo
števan zrak kot realni plin. Ustrezni podprogrami so 
opisani v dodatku. Podprogram VELIČINE rabi za

uskladitev energijskih veličin in veličin stanja ter 
hitrosti fluida v poljubnem računskem prerezu.

Vstopni podatki programa MCY so naslednji:
— moč turbine,
— totalna temperatura in totalni tlak zraka v 

vstopni komori turbine,
— standardna atmosfera po ICAO (International 

Civil Aviation Organization) določa zračni tlak na iz
stopu, pa = 101,3 kPa,

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

— premer reaktivne cevi in šobe,
— 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 izračuna so:
— masni pretok pogonskega zraka,
— potisna sila šobe,
— višine kanalov med stopnjami turbine,
— hitrosti zraka in pripadajoči koti,
— temperature in tlaki zraka v računskih prere

zih turbine ter potisne cevi,
— izkoristek turbine.



Problem dimenzioniranja turbine je take narave, 
da ni mogoče v prvem koraku eksplicitno izračunati 
vseh neznanih veličin. Preračun mora biti iteracijski. 
V zadnjem koraku so usklajene vse veličine, ki so več 
ali manj med seboj odvisne: moč turbine, tok zraka, 
razpoložljivi entalpijski padec zraka, dimenzije turbi
ne, koti lopatic, hitrosti in veličine stanja pogonskega 
zraka vzdolž poti skozi turbino, kakor tudi delež ma
se zraka, ki uhaja skozi labirintne tesnilke. V mno
žici različic preračuna smo spreminjali vhodne para
metre zraka, srednji premer turbine; pri obojem je 
izbira precej omejena, pač pa se da s kotom vodilnika 
ter velikostjo aksialne hitrosti precej vplivati na re
zultate. Največjo pozornost smo posvečali notranjemu 
izkoristku turbine in reaktivnosti turbinskih stopenj, 
pa tudi kotom relativnih hitrosti oziroma lopatic, ker 
smo bili vezani na skopo izbiro dosegljivih lopatičnih 
profilov. Preglednica 1 podaja rezultate termodina
mičnega preračuna končne variante geometrične obli
ke turbine.

Na podlagi izračunanih kotov absolutnih in rela
tivnih hitrosti so izbrane lopatice vodilnikov in gonil
nikov turbine. To so lopatice Jugoturbine iz Karlovca 
s konstantnim profilom po višini.

vodilnik 1, II, III, tip 13-4630 z = 28 lopatic
gonilnik I, II, III, tip 11-2420 z = 75 lopatic

Pri izbiri števila lopatic v vencu je najpomemb
nejši kriterij razmerje med tetivo profila in delitvijo 
venca. Vendar pa pri gonilnikih majhnih dimenzij, ka
kor tudi v našem primeru, odločajo konstrukcijske 
zahteve in omejitve v zvezi s korenom lopatic in pri
trditvijo le-teh v rotor. V končnem koraku oblikova
nja turbine, ko so lopatice izbrane, je treba za določen 
faktor povečati višine kanalov I. To je potrebno zaradi 
lopatic in zožitve pretočnih prerezov. Dokončno obliko 
in dimenzije pretočnih kanalov v meridianskem pogle
du prikazuje slika 5.

K projektu turbine sodi tudi izračun karakteristi
ke pri spremenjenih razmerah obratovanja. Namreč, 
načrtovani so bili preizkusi simulatorja pri znatno 
manjših zmogljivostih pogonskega zraka od projektira
nih, vendar pri računski ali celo višji temperaturi. 
Zato smo potrebovali zanesljivo napoved moči na gre
di in obremenitve simulatorja. Ustrezne izračune je 
opravil izdelovalec turbinskega dela simulatorja, In
stitut Jugoturbine 191. V tem izračunu je dosledno 
upoštevana geometrična oblika izvedbe turbine.

Preglednica 1: Termodinamični preračun zračne turbine MSU-IL-114.
pretok pogonskega zraka d m = 3.017 kg/s
premer šobe Ds = 180 mm potisk (reakcija šobe) Su = 385.54 N
vrtilna frekvenca turbine n = 9290 min- ' moč na osi turbine P = 470 kW
lokacija 0 1 2 3 4 5 6 7 8 9
veličina enota

0 P kPa 400.0 398.54 294.4 264.56 193.3 172.01 122.06 107.26 107.05 101.3
P kPa 400.0 400.0 383.28 269.14 258.27 175.3 168.28 109.55 109.19 108.39T K 573.2 573.15 533.9 521.7 483.6 471.3 432.9 420.5 420.6 414.9T K 573.2 573.2 573.2 524.2 524.2 473.8 473.8 423.0 423.0 423.0° h k.l/kg 579.9 579.9 579.9 528.0 528.0 476.1 476.1 424.2 424.2 424.2Ma — 0.0725 0.6262 0.1571 0.6579 0.1652 0.6954 0.175 0.169 0.3137
P kg/m 3 2.4315 2.4212 1,9213 1.7669 1.3927 1.2716 0.9825 0.8888 0.8868 0.8506c m /s 34.7 289.3 71.7 289.3 71.7 289.3 71.7 69.3 127.8
co m /s 70.0 70.0 70.0 70.0 70.0 70.0w m /s 126.7 203.3 126.7 203.3 126.7 203.3
a 0 0.0 76.0 12.65 76.0 12.65 76.0 12.65
ß 0 56.47 69.86 56.47 69.86 56.47 69.86z •l/kg 6982 3498 6158 3343 5532 3223

Vu 0.83 0.844 0.855r ~ 0.2432 0.2432 0.2432I mm 31.74 19.84 21.57 27.37 29.97 38.79 42.88
izentropni izkoristek turbine rj ; = 86.5 %
izkoristek turbine na obodu n,. = 84.c1 %



3. SKLEP

Predstavljen je razvoj zračne turbine, ki je na
menjen za pogon simulatorja turbopropelerskega letal
skega potisnika, in sicer od zasnove do stopnje, kjer 
se začne razvoj konstrukcije. Izhodišče so moč turbi
ne, vrtljaji ter največji premer stroja. Osrednji pro
blem je bil določiti parametre pogonskega zraka in di
menzije vodilnih in gonilnih vencev ter lopatic. Turbi
no smo preračunavali korakoma, ker ni mogoče s 
prvim računom določiti vseh neznanih veličin. V ta 
namen je bil sestavljen poseben računalniški program 
za izračun in dimenzioniranje večstopenjske turbine. 
V programu je uporabljeno načelo konstantne aksialne 
hitrosti v kontrolnih prerezih turbine ter enakega ko
ta hitrosti za vsakim vodilnikom. To da enake profile 
lopatic vseh stopenj, pač pa so različno dolge, kar je 
sprejemljivo pri razmeroma kratkih lopaticah v našem 
primeru (razmerje višine zadnjega gonilnika proti 
srednjemu polmeru je 39,5/178 -  0,222). Ta poenosta
vitev izredno poceni izdelavo vodilniko in gonilnikov.

4. DODATEK

Za izračunavanje lastnosti in veličin stanja zraka 
uporabljamo preglednice za realne pline 1101. Pregled- 
nične vrednosti smo aproksimirali s potenčnimi v r
stami in z ustreznim argumentom ter v območju pri
čakovanih temperatur: od 60 do 400 °C.

Postopek KAPA računa srednje razmerje speci
fičnih toplot k  = cp/ c v med dvema temperaturama 
ter še pogosto uporabljeni eksponent (x / ( x  -  D); 
k  = k ( T t , T2).

Postopek CPM računa izobarno specifično toploto 
Cp za proces med dvema temperaturama P, in T„:
CP = S ^ r i- T*')-

Postopek ENE računa specifično entalpijo h, a r
gument je statična T ali totalna temperatura ° P: 
h = h ( T)  ali °h = °h(°T).

Postopek TMP računa temperaturo P, argument 
je statična h ali totalna specifična entalpija °A(kJ/kg): 
P= T(h) ali °P =  °T(°h).

Postopek HPI računa tlačno funkcijo 77, argu
ment je statična h ali totalna specifična entalpija 
°/j(kJ/kg): 77 = n(h) ali °77 = °77(°7j).

Postopek PIH računa specifično entalpijo h, argu
ment je tlačna funkcija 77 ali °77 za totalno stanje: 
°h = ° Tj (77) ali °h = °/j(°77).

V postopku VELIČINE se določajo veličine v ra
čunskem prerezu. Vstopni podatki so prerez A, masni 
tok <7m . totalni tlak °P, totalna temperatura ° P in to
talna specifična entalpija °/j. Kot rezultat pa dobimo 
tlak p, temperaturo P, gostoto zraka p, hitrost c in 
Machovo število Ma. Dejansko iščemo pravo hitrost, 
dokler niso vsi parametri usklajeni.

5. OZNAČBE

A — pretočni prerez,
c — absolutna hitrost fluida,
ca — aksialna komponenta hitrosti,
cp — specifična toplota pri konstantnem tlaku,
77c , Ds — premer cevi, premer šobe,
°77tu — entalpijski padec vse turbine,
7j, °7j — statična, totalna specifična entalpija fluida,
7 — višina turbinskega kanala — lopatice,
Ma — Machovo število za absolutna hitrost,
n — vrtilna frekvenca turbinske gredi,
P, — moč turbine,
p, °p — statični, totalni tlak fluida,
p a — tlak atmosfere,
7?sr — srednji premer turbinskega venca,
r  — stopnja reaktivnosti,
Su — potisna — reakcijska sila,
s  — specifična entropija,
P, ° P — statična totalna absolutna temperatura 

fluida,
<7m — masni pretok,
w  — relativna hitrost,
zv , zg — izguba entalpije v vodilniku, gonilniku, 
oc — kot absolutne hitrosti,
ß — kot relativne hitrosti,
C — koeficient izgub,
1u' ’ll ~  izkoristek na obodu, notranji izkoristek,
X — razmerje specifičnih toplot,
77 — tlačna funkcija,
p — gostota fluida.
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