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Streszczenie: W artykule przedstawiono zagadnienia zwigzane z modyfikacja silnika
dwuprzeptywowego o dodatkowa komor¢ spalania usytuowang pomigdzy turbing wysokiego
i niskiego ci$nienia. Na wstepie, na podstawie analizy literatury, wskazano mozliwe korzysci
wynikajagce z zastosowania takiej modyfikacji lotniczego silnika dwuprzeptywowego. Przede
wszystkim zwrocono uwage na mozliwos¢ ograniczenia maksymalnej temperatury spalin w przekroju
wylotowym komory spalania w silniku tego typu, przez co istnieje mozliwosc¢ istotnej redukcji NOx
w odniesieniu do wspotczesnie eksploatowanych silnikow lotniczych. Nastepnie przedstawiono
schemat rozwigzania konstrukcyjnego silnika z dwiema komorami spalania. Omowiono, jak takie
rozwigzanie modyfikuje obieg silnika. Przedstawiono zatozenia i przyjete ograniczenia na etapie
przygotowywania modelu numerycznego silnika oraz scharakteryzowano gléwne parametry pracy
silnika, ktére wykorzystano do oceny jego wlasciwosci eksploatacyjnych. Na bazie danych
istniejacego silnika dwuprzeptywowego o duzym stopniu dwuprzeptywowosci oraz przyjetych
zatozen odno$nie wplywu omawianej modyfikacji silnika na jego charakterystyki wewngtrzne,
wyznaczono osiagi silnika z dwiema komorami spalania w zmieniajacych si¢ warunkach eksploatacji
tj. dla ro6znej predkosci i wysokosci lotu. Wyniki zilustrowano graficznie na wykresach w postaci
zaleznosci ciagu, ciggu jednostkowego, zuzycia paliwa i jednostkowego zuzycia paliwa od predkosci
lotu dla réznych wysokosci. W dyskusji uzyskanych wynikow odniesiono si¢ do charakterystyk
eksploatacyjnych  dla  standardowych silnikdéw  dwuprzeptywowych o duzym stopniu
dwuprzeptywowosci. Na tej podstawie wykazano mozliwe korzy$ci wynikajace z eksploatacji silnika
z dwiema komorami spalania. Silnik ten cechuje korzystniejszy przebieg charakterystyk
eksploatacyjnych  od  klasycznego silnika  dwuprzeptywowego w  zakresie predkosci
okotodzwigkowych. Zaznaczono, ze pomimo nieco wyzszych wartosci jednostkowego zuzycia paliwa
w warunkach startowych, moze on by¢ ekonomiczniejszy w calym cyklu eksploatacyjnym, ktory
w przypadku statkow powietrznych do ktorych jest dedykowany, odbywa si¢ w zdecydowanej
wigkszos$ci czasu z predkoscig okotodzwigkowa na wysokosci ok 11 km.

1. Wstep

W lotnictwie transportowym dominujagcym typem napedu sg silniki dwuprzeptywowe
0 duzym stopniu dwuprzepltywowosci i turbinowe silniki $miglowe konstruowane w ukladzie
dwu lub trojwirnikowym. Obydwa typy napeddéw znalazty zastosowanie w tego typu statkach
powietrznych poprzez ich korzystne cechy eksploatacyjne - przede wszystkim niskie
jednostkowe zuzycie paliwa, ktore stanowi ok. 20% wartosci tego parametru dla
jednoprzeptywowych silnikéw odrzutowych [15,18].

Turbinowe silniki $miglowe cechujg si¢ nieco nizszym jednostkowym zuzyciem paliwa
niz silniki dwuprzeptywowe o duzym stopniu dwuprzeptywowosci. Jednakze istotnym



ograniczeniem tych silnikow jest mniejsza predkos¢ przelotowa, ktora wynika z ograniczen
zwigzanych z obnizeniem sprawno$ci S$migiel przy zblizaniu si¢ do predkosci
okotodzwickowych. Dodatkowo napedy te emitujg wickszy hatas, przez co sa bardziej
ucigzliwe dla otoczenia [3,17].

Silniki dwuprzeptywowe o duzym stopniu dwuprzeptywowosci sg na dzien dzisiejszy
najlepszym rozwigzaniem dla samolotéw transportowych dalekiego zasiggu. Dlatego tez
podejmowane sg przez producentow silnikow kolejne dziatania w celu poprawy wlasciwosci
uzytkowych tych napedéw. Wyzwania jakie si¢ przy tym stawia, to przede wszystkim
obnizenie: zuzycia paliwa, emisji zanieczyszczen Srodowiska 1 halasu, przy utrzymaniu
mozliwie wysokiego poziomu niezawodnosci w dlugotrwatym okresie niezawodnej
eksploatacji [15]. Z tych przestanek wynika takze tematyka badawcza podejmowana przez
naukowcoOw w obszarze napedow lotniczych.

Jednym z obszaréw dziatan jest poszukiwanie metod doboru zespotu napedowego do
statku powietrznego przy uwzglednieniu profilu zadan lotniczych realizowanych przez statek
powietrzny. Prace w tym zakresie wykorzystuja metody optymalizacji jedno Iub
wielokryterialnej w celu wskazania rozwigzan zespolu napedowego najlepiej spetniajacego
wymagania taktyczno-techniczne stawiane w stosunku do projektowanych samolotéw
[13,21,22].

Kolejny obszar badan obejmuje zagadnienia doskonalenia 1 rozwoju konstrukc;ji
silnikow turbinowych. Wpisuja si¢ w to prace nad: okresleniem metod obnizenia zuzycia
paliwa 1 emisji zanieczyszczen do $rodowiska, identyfikacja Zrodel hatasu w silniku oraz
mozliwosci jego ograniczenia, badaniami wytrzymato§ciowymi wybranych elementow silnika
oraz calych zespotdéw w dynamicznych stanach pracy, a takze nad nowoczesnymi materiatami
1 technologiami wytwarzania w przemysle lotniczym [3,14,16,19,20]

Od kilku lat prowadzone s3 badania nad modyfikacja samego obiegu silnika
dwuprzeptywowego w celu podniesienia jego sprawnosci. Obejmuja one analiz¢ 1 ocene
energetyczng cyklu roboczego silnika otrzymanego w wyniku modyfikacji zachodzacych
w nim procesow. Aktualnie gtowne kierunki modyfikacji obiegu silnika dotycza dodatkowego
spalania w turbinie pomigdzy stopniami [12,17], lub w komorze spalania umieszczonej
pomigdzy turbinami w konstrukcjach dwuwirnikowych [5,7,9,10]. Wyniki tych prac
wskazuja, ze takie rozwigzanie powinno by¢ korzystne z energetycznego punktu widzenia,
bowiem w pewnej czesci proces doprowadzenia ciepta powinien by¢ zblizony do przemiany
izotermicznej, ktora wystepuje w obiegu o najwyzszej sprawnosci - obiegu Carnota [17].
W aspekcie ekologicznym, wskazuje si¢, ze praktyczna realizacja proponowanych rozwigzan
umozliwi ograniczenie maksymalnej temperatury obiegu silnika przy zachowaniu
niezmienionych osiggdw, co powinno korzystnie wpltynag¢ na ograniczenie emisji tlenkow
azotu [9,10].

Silnik z dodatkowg komorg spalania pomigdzy turbinami wydaje si¢ by¢ wariantem
najbardziej prawdopodobnym do realizacji w najblizszej przysztosci (obecnie dziata turbina
stacjonarna wyprodukowana prze ABB). Dlatego w pracy zostanie przedstawiona koncepcja
silnika z dwiema komorami spalania oraz wyniki obliczen jego charakterystyk
eksploatacyjnych. Punkt odniesienia stanowi¢ bedzie silnik dwuprzeptywowy o duzym
stopniu dwuprzeplywowosci, na bazie ktérego zostang wykonane obliczenia symulacyjne
zmodyfikowanego silnika.



2. Silnik dwuprzeplywowy z dodatkowg komora spalania pomiedzy turbinami

Silniki dwuprzeptywowe o duzym stopniu dwuprzeptywowosci sa wspotczesnie
produkowane jako konstrukcje dwu lub trojwirnikowe. W konstrukcjach dwuwirnikowych
wentylator 1 sprezarka niskiego ciSnienia napedzane s przez turbing niskiego cis$nienia,
a sprezarka wysokiego ciSnienia jest napgdzana prze turbing wysokiego cis$nienia.
W konstrukcjach trojwirnikowych wentylator, sprezarka wysokiego 1 niskiego cisnienia sg
napedzane przez osobne turbiny. Komora spalania usytuowana jest pomiedzy sprezarka
wysokiego ci$nienia i turbing wysokiego ci$nienia. Aby energia spalin byta wystarczajaca do
napedu turbin oraz wytworzenia sily ciggu, temperatura gazow opuszczajacych komore
spalania musi by¢ odpowiednio wysoka. Obecnie wynosi ona okoto 1700 - 1800 K, co
powoduje, ze turbiny muszg by¢ wykonane z odpowiednich materialow oraz dodatkowo
wyposazone w zaawansowany system chlodzenia tarcz i1 lopatek [2,4,8,16,18]. System
chlodzenia komplikuje konstrukcje silnika, oraz powoduje, ze znaczna czg$¢ sprgzonego
powietrza musi by¢ uzyta do chtodzenia topatek turbin, przez co nie bierze czynnego udziatu
w wytwarzaniu mocy na turbinie [2,4]. Efektem tego, jest wigkszy spadek temperatury i
ci$nienia na turbinie w pordwnaniu z pracg silnika o tych samych parametrach roboczych,
gdyby turbina nie wymagata chtodzenia. Wskutek tego, jak wskazano w pozycji [2], nastepuje
obnizenie osiggoéw silnika.
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Rys. 1. Schemat silnika dwuprzeptywowego z dodatkowq komorg spalania pomiedzy turbinami

Analizag pracy silnika dwuprzeplywowego z dodatkowa komorg spalania pomigdzy
turbinami przedstawiono dla konstrukcji dwuwirnikowej, ktorej schemat konstrukcyjny
zobrazowano na rysunku 1. Dodatkowa komora spalania usytuowana pomiedzy turbing
wysokiego 1 niskiego ci$nienia poprzez dodatkowe doprowadzenie energii pozwala na
ograniczenie wielko$ci energii dostarczanej w gldéwnej komorze spalania. W zalozeniach
przyjetych do obliczen ograniczono temperature gazéw wyplywajacych z obydwu komoér
spalania do 1300 K. Takie rozwigzanie pozwala wyeliminowa¢ stosowanie zaawansowanych
systemow chlodzenia turbin, w tym chlodzenia wewngtrznego tarcz 1 fopatek, oraz ogranicza
w istotnym stopniu ilo$¢ powietrza upuszczanego ze spr¢zarki silnika dla celow chlodzenia
[2,18]. Dodatkowe korzysci wynikajace z takiego rozwigzania, to zmniejszenie stopnia
skomplikowania konstrukcji tarcz 1 topatek turbin (wykonuje si¢ je bez wewnetrznych
otworow do transportu powietrza chlodzacego) przez co obnizg si¢ koszty wytwarzania i
zwigkszy si¢ czas niezawodnej pracy zespotu [11].



3. Analiza obiegu i osiagow silnika z dodatkowa komorg spalania pomiedzy turbinami

Schemat pracy obiegu silnika z dwiema komorami spalania przedstawiono na rysunku
2. Istotng modyfikacja w opisie matematycznego modelu obiegu jest to, ze sumaryczna
energia doprowadzona do silnika jest sumg ciepla dostarczonego w gléwnej 1 dodatkowej
komorze spalania, co wyraza zaleznos¢:

Qt=Qpt + QT (1)

gdzie:
QO — ciepto doprowadzone do silnika,
indeksy: ¢ — dla parametrow spigtrzenia, B — gléwna komora spalania, /7 — komora spalania pomigdzy
turbinami (inter turbines).
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Rys. 2. Wykres entalpia-entropia silnika z dwiema komorami spalania, oznaczenia: W, - praca,
O, - cieplo, c - predkos¢ strumienia gazow, 1,2..5 - oznaczenie przekrojow silnika wg rysunku 1

Ciepto doprowadzone do gltéwnej komory spalania wyznacza si¢ z zaleznoSci:

m
Qp¢ = mL;B hng = Gy (T3p — Tyt) )
Zas$ ciepto doprowadzone do dodatkowej komory spalania wyznacza si¢ z zaleznosci:
m
Qirt = T];”IT hng = Gy (T3b_t - T3a_t) 3)

gdzie:
ms g, Ms - masowe natezenie przeptywu paliwa w gtéwnej i dodatkowej komorze spalania,
m;- masowe natgzenie przeptywu powietrza w przekroju wlotowym do kanatu wewngtrznego,
h — warto$¢ opatowa paliwa,
N - sprawnos$¢ cieplna komory spalania,
C, — cieplo wlasciwe przy statym ci$nieniu,
T — temperatura.
Calkowite masowe natezenie przeptywu paliwa w silniku jest wyrazane zaleznoscia:

Ymy =my g +mp p = (mQn)/(h(np + nir)) 4)
Ciag silnika jest obliczany jako:
F =mgscs + mpacs: —m;(1+ a)V 5)
Ciag jednostkowy:
Fs = (Z—jc5+ac5,—(1+a)V)/(1+a) (6)
gdzie:

F —ciag,



Fs — ciag jednostkowy,
ms- masowe natgzenie przeptywu splin na wylocie dyszy w kanale wewngtrznym silnika,
¢s, ¢s — predko$¢ gazow w przekroju wylotowym dyszy kanatu wewngtrznego i zewnetrznego,
o — stopien dwuprzeptywowosci,
V — predkos¢ lotu.

Jednostkowe zuzycie paliwa jest wyznaczane z zaleznoSci:

Sp=Xmg/F (7)

Jednostkowe zuzycie paliwa 1 cigg jednostkowy s3 bardzo istotnymi parametrami
determinujacymi wiasciwosci eksploatacyjne silnika. Szczegélnie istotna z punktu widzenia
eksploatacji jest niska warto$¢ jednostkowego zuzycia paliwa. Wskaznik ten determinuje koszty
zwigzane bezposrednio z wykonywanymi zadaniami lotniczymi. Niskie jednostkowe zuzycie paliwa
powoduje, ze mniej paliwa potrzeba do realizacji okreslonego zadania lotniczego, co obniza koszty
przelotu, a z drugiej strony, przy okre$lonej masie startowej samolotu zwigksza mozliwg mase
handlowg [13]. Mnigjsze zuzycie paliwa ma takze aspekt ekologiczny, bo powoduje ograniczenie
ilo$ci masy produktéw spalania emitowanych do otoczenia [8].

4. Okreslenie podstawowych parametrow konstrukcyjnych silnika dwuprzepltywowego
z dodatkowg komora spalania

Podczas  definiowania podstawowych parametrow  konstrukcyjnych  silnika
wykorzystano dane dla silnika GE90-85B [23]. Silnik ten ma stopien dwuprzeplywowosci
wynoszacy 8,1, sprez wentylatora 1,65, sprez sprezarki niskiego cisnienia 1,141, a catkowity
sprez silnika wynosi 40,4.

W pracy [7] wykazano, ze obieg silnika dwuprzepltywowego z dwiema komorami
spalania mozna zoptymalizowa¢ w celu rownoczesnego speinienia kryterium maksimum
ciggu jednostkowego 1 minimum jednostkowego zuzycia paliwa. Dlatego w analizowanym
silniku z dodatkowa komorg spalania przyjeto stopien dwuprzeplywowosci oraz sprez
wentylatora 1 spr¢z sprezarki niskiego ci$nienia zgodnie z tym, co zostalo podane dla silnika
GE90-85B, natomiast wartos$¢ sprezu calkowitego wyznaczono poprzez optymalizacje obiegu
ze wzgledu na kryterium maksimum ciggu jednostkowego 1 minimum jednostkowego zuzycia
paliwa.

Na podstawie danych przedstawionych w pozycji [23] przyjeto wartosci wskaznikdw
doskonatosci procesdéw wewngtrznych w silniku. Wartosci wskaznikow do opisu procesow w
dodatkowej komorze spalania przyjeto na nizszym poziomie niz dla gldwnej komory spalania,
stad wspolczynnik start ciSnienia wynidst 96% (99% dla gldéwnej komory spalania),
a sprawnos¢ cieplna procesu spalania wyniosta 96,5% (99% dla gléwnej komory spalania).
Takie zalozenie wynika z faktu, ze w dodatkowej komorze spalania beda gorsze warunki dla
przebiegu procesu wskutek wiekszej predkosci przeptywu, oraz tego, ze zamiast powietrza do
komory spalania dostarczana jest mieszanina spalin z powietrzem.

W obliczeniach parametrow gazodynamicznych w charakterystycznych przekrojach
kontrolnych wykorzystano ,,0- wymiarowy” model przedstawiony w pracach [6,8,18], ktory
dostosowano do wymogow obliczen dla silnika z dwiema komorami spalania zgodnie z
zalezno$ciami przedstawionymi w rozdziale 3. W celu zwigkszenia dokfadnosci obliczen
czynnik roboczy scharakteryzowano jako gaz potdoskonaty, ktérego model zaczerpnigto z

pracy [1].



Wartos¢ sprezu calkowitego silnika z dodatkowa komora spalania w wyniku
optymalizacji obiegu przyjeto réwng 26,36 (silnik GE-90 ma spre¢z catkowity 40,4), co przy
przyjetych wartosciach sprezu wirnika niskiego ciSnienia, powoduje, ze sprez sprezarki
wysokiego ci§nienia wynosi 14.
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Rys. 3. Wykres rozkladu temperatury i cisnienia spietrzenia w przekrojach kontrolnych silnika

Dla tak dobranych parametrow roboczych silnika rozktad temperatury i ci$nienia
spietrzenia w charakterystycznych przekrojach przedstawiono na rysunku 3. Wyznaczono
parametry uzytkowe silnika: cigg i1 jednostkowe zuzycie paliwa. W warunkach startowych na
ziemi cigg jednostkowy silnika wynosi 286,2 Ns/kg, jednostkowe zuzycie paliwa 0,344
kg/daN/h, ciag silnika 386,4 kN, oraz sekundowe zuzycie paliwa 3,69 kg/s. Zestawienie
wynikow podstawowych parametréw silnika z dodatkowa komorg spalania z danymi dla
silnika GE90-85B przedstawiono w tabeli 1.

Tabela 1. Zestawienie podstawowych parametrow wyznaczonych dla silnika z dwoma komorami
spalania z danymi dla silnika GE90-85B [23] dla warunkow startowych na ziemi

Silnik z dwiema komorami spalania | Silnik GE90-85B
Sprez catkowity 26,4 40,4
Masowe natgzenie przeptywu 1350 1350
powietrza [kg/s]
Ciag [kN] 386.,4 375,3
Ciag jednostkowy [Ns/kg] 286,2 278,1
Jednostkowe zuzycie paliwa 0,344 0,285
[kg/daN/h]
Sekundowe zuzycie paliwa 3,69 2,99
[kg/s]




Wyznaczone wartosci wskazuja, ze silnik z dwiema komorami spalania przy
poréwnywalnym ciggu ma wyzsze jednostkowe zuzycie paliwa. Ten niekorzystny efekt moze
wynika¢ z dwoch przyczyn. Po pierwsze przyjeto zbyt niskie wartosci wskaznikdw procesdw
w dodatkowej komorze spalania, co jak mozna wnioskowa¢ na podstawie wynikéw badan
przedstawionych w pracy [6], w przypadku komor spalania bardzo istotnie wptywa na wzrost
jednostkowego zuzycia paliwa. Po drugie nie uwzglgdniono wzrostu sprawnosci turbin
w wyniku wyeliminowania procesow chlodzenia. Kwestie te zostang poddane analizie
w kolejnych pracach badawczych.

4. Charakterystyka eksploatacyjna silnika z dwiema komorami spalania

W srodowisku Matlab opracowano model numeryczny silnika do wyznaczania wptywu
zmiany warunkOw otoczenia, wynikajacych z obszaru eksploatacji silnikow lotniczych na
jego charakterystyki eksploatacyjne. Jako wskazniki oceniajagce wlasciwosci eksploatacyjne
silnika przyjeto zdefiniowane wczesniej parametry tj. ciag, cigg jednostkowy 1 jednostkowe
zuzycie paliwa. Zmiany parametrow otoczenia z wysokoScia uwzgledniono zgodnie
z modelem atmosfery wzorcowej ISA (International Standard Atmosphere).

Na etapie przygotowywania modelu dla zmiennych warunkéw lotu zalozono, ze sprez
wentylatora 1 sprezarek oraz rozprez na turbinach nie ulegajg zmianie. Jest to stuszne gdy
modeluje si¢ prace silnika dla stalego punktu charakterystyki wyrazonej parametrami
zredukowanymi. Z tego zalozenia wynika m.in. to, zZe:

- zredukowane masowe natgzenie przeplywu powietrza w wentylatorze 1 sprezarce jest
state, czyli dla wentylatora spelniony jest warunek:

VTre M H) _ V288
M o) Tobl (101325) (8)
dla sprezarki wysokiego cisnienia spetniony jest warunek:
VTiat(Mg,H) vT1at_obl
I =Moo\ )
P1at(Mq,H) P1at_obl

- predkosci zredukowane wirnikow niskiego 1 wysokiego ci$nienia sg state czyli:
TlNc(Ma,H)

JTHt(Mg,H)

nyc(Mg,H)
VT1c (Mg, H)

- sprawnosci zespotow wirnikowych nie zmieniajg sie.
Na podstawie przyjetych zalozen, strumien masy powietrza wlotowego do silnika
w funkcji predkosci 1 wysokos$ci lotu zostal wyznaczany z zaleznos$ci (8), a strumien masy
powietrza wlotowego do kanatu wewnetrznego silnika zostat wyznaczany z zaleznosci (9).
Rownania (10) 1 (11) wykorzystano do oszacowania predkosci fizycznej wirnikow,

= const (10)

= const (11)

a nastepnie do wyznaczenia wartosci temperatury gazow w przekroju wlotowym turbin
wysokiego 1 niskiego cisnienia. W tym celu skorzystano z kryterium na stalg zredukowang
predkos¢ obrotowa wirnika turbiny wysokiego ci§nienia:

nwc(Mq,H)

————= = const 12

vV T3t(Ma»H) ( )
Podobnie dla wirnika turbiny niskiego ci$nienia:

VT3pt(Mg,H)



Poniewaz rownos$¢ fizycznej predkosci obrotowej sprezarki, czy wentylatora
1 wspOlpracujacej z nimi turbiny musi by¢ spetniona, zatem z kombinacji zaleznosci (10) 1
(13) oraz (11) 1 (12) otrzymano zalezno$ci na temperature gazéw wylotowych z gldwne;j
komory spalania:

Tae (Mg, H) = Tag_gpy 2000 (14)
- T1bt_obl
1 temperature gazow wylotowych z dodatkowej komory spalania:
Tape (Mg, H) = Tape oy 2 (15)

gdzie:

T5.(M,, H) — temperatura spi¢trzenia gazow na wylocie z komory spalania dla r6znych
predkosci Ma 1 wysokosci lotu H,

T3p: (Mg, H) — temperatura spietrzenia gazow na wylocie z dodatkowej komory spalania dla
roznych predkosci Ma i1 wysokosci lotu H

T3¢ op1 — temperatura gazéw na wylocie z komory spalania w warunkach obliczeniowych

Ty:(M,, H) — temperatura spietrzenia gazdw wlotowych do silnika, ktorg wyznacza sie

z zaleznoSci:

k=1, .5
Tyt (Mo, H) = Ty (1) (1 + 2 M2) (16)
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Rys. 4. Zaleznos¢ wybranych charakterystyk eksploatacyjnych silnika dwuprzeptywowego z dwiema
komorami spalania dla roznych predkosci i wysokosci lotu (H - wysokos¢ lotu)



W oparciu o przedstawione zatozenia oraz opracowany model numeryczny wyznaczono
charakterystyki predkosciowo-wysokosciowe silnika dwuprzeplywowego 2z dwiema
komorami spalania. Przebiegi parametrow najbardziej istotnych ze wzgledow uzytkowych
zostaty przedstawione na rysunku 4.

Przedstawione wyniki symulacji pracy silnika zostaly przerwane gdy dla zadanej
wysokosci dalsze zwigkszanie predkosci lotu powodowato konieczno$¢ przekroczenia
maksymalnej dopuszczalnej temperatury gazéw przed turbing. Program sterowania silnikiem
powinien zapewni¢ w dalszym zakresie pracy utrzymanie stalej temperatury, jednak zatozenia
przyjete na etapie opracowywania modelu nie pozwalaja kontynuowaé wiarygodnych
obliczen dla takich warunkow pracy silnika. Charakterystyke temperatury gazow w przekroju
wylotowym z gléwnej komory spalania w funkcji predkosci 1 wysokosci lotu przedstawiono
na rysunku 5. Dla dodatkowej komory spalania wykres temperatury w przekroju wylotowym
ma taki sam przebieg.
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Rys. 5. Zaleznos¢ temperatury gazow przed turbing silnika dwuprzeptywowego z dwiema komorami
spalania dla roznych predkosci i wysokosci lotu (H - wysokos¢ lotu)

Na podstawie wyznaczonych wartosci ciggu w funkcji predkosci lotu, mozna
stwierdzi¢, ze dla wigkszych wysokosci, po osiggnieciu predkosci ok 0,5 Ma, ciag silnika po
poczatkowym spadku zaczyna wzrasta¢. Wyr6znia to silnik dwuprzeptywowy z dwiema
komorami w stosunku do klasycznego silnika dwuprzeptywowego, gdzie charakterystyka
ciggu w calym przedziale predkosci maleje [18].

Ma to takze swoje odzwierciedlanie w charakterystyce jednostkowego zuzycia paliwa,
ktora dla typowego silnika dwuprzeptywowego o duzym stopniu dwuprzeptywowosci silnie
rosnie przy zblizaniu si¢ do predkosci rownej predkosci dzwigku. W silniku z dwiema
komorami, na skutek wzrostu ciggu przy wigkszych predkosciach, jednostkowe zuzycie
paliwa wzrasta, ale wolniej. Wskazuje, to ze charakterystyki silnika dwuprzeplywowego z
dwiema komorami spalania w warunkach eksploatacji przy wigkszej predkosci lotu powinny
by¢ korzystniejsze niz dla klasycznego silnika dwuprzeplywowego.

5. Podsumowanie i wnioski

Przedstawiona w pracy analiza wykazala, ze silnik z dwiema komorami spalania, moze
by¢ interesujacg propozycja modyfikacji klasycznego silnika dwuprzeptywowego do



samolotu komunikacyjnego. Wymaga to wprawdzie zastosowania dodatkowej komory
spalania umieszczonej pomiedzy turbinami wysokiego 1 niskiego ci$nienia, ale dzigki temu
bedzie mozliwe znaczace obnizenie maksymalnej temperatury gazow przed turbing
wysokiego ci§nienia. W wyniku tego powinno nastapi¢ zwiekszenie wytrzymatosci i trwalosci
elementéw konstrukcji silnika pracujacych w cze$ci goracej, uproszczenie technologii
wytwarzania turbin oraz redukcja NOx.

Wyniki obliczen wykazaly, ze silnik z dwiema komorami spalania dla wytwarzania tego
samego ciggu startowego, przy zachowaniu takiego samego przeptywu powietrza, ma
znaczaco mniejsza warto$¢ sprezu calkowitego (mniejszg sprezarke). Mniejszy sprez
powoduje wprawdzie zwickszenie jednostkowego zuzycia paliwa w warunkach startowych,
ale w zakresie lotu z duzymi predkosciami, charakterystyki silnika z dwiema komorami
spalania sg korzystniejsze niz klasycznego silnika dwuprzeplywowego. Wskazuje to, ze silnik
taki moze cechowac si¢ nizszym jednostkowym zuzyciem paliwa w warunkach przelotowych
z predkosciami zblizonymi do tych, z jakimi poruszajg si¢ wspodlczesne samoloty
transportowe.
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