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Streszczenie. Artykut przedstawia analize parametréw jednostkowych turbinowych silnikéw odrzutowych
pod wzgledem procesu realizowanego w tych silnikach. Zaprezentowano tendencje zmian ciggu jednost-
kowego i jednostkowego zuzycia paliwa w zalezno$ci od roku wprowadzenia silnika do eksploatacji oraz
schematy ideowe silnikéw. Przeanalizowano przebiegi zmian obliczonych parametréw gazodynamicz-
nych wzdtuz kanaléw przeptywowych turbinowych silnikéw odrzutowych uzytkowanych w lotnictwie
wojskowym RP na samolotach bojowych oraz wplyw zakresu lotu na ich przebieg i zakres wartosci.
Stowa kluczowe: turbinowe silniki odrzutowe jednoprzeptywowe, dwuprzeptywowe turbinowe silniki
odrzutowe, parametry jednostkowe, parametry strumienia

Symbole UKD: 621.45

1. Wprowadzenie

Ciagle dazenie do podwyzszania osiggéw samolotéw bojowych takich jak:
predkos¢ wznoszenia i predkos¢ w locie poziomym, wysokos¢ lotu, manewrowosé
oraz udzwig i zasieg samolotu przeklada si¢ na koniecznos¢ zwigkszenia (poprawy)
osiagdw ich zespotdéw napedowych. Wsrédd nich to przede wszystkim duzy cigg, mate
zuzycie paliwa i mozliwie chtodne gazy wylotowe w warunkach lotu ustalonego,
a z drugiej strony male wymiary gabarytowe (zwlaszcza poprzeczne) i mata masa.
Tu dostrzega si¢ znacznie szersze mozliwosci wyboru osiaggéw niz w jednoprzeply-
wowych silnikach (do niedawna powszechnie stosowanych w lotnictwie bojowym)
do potrzeb samolotu, wykorzystujac dwuprzeplywowe silniki odrzutowe. Wartosci
tych osiaggdw we wspolczesnych samolotach stanowiag kompromis w zaleznosci
od przewidywanych zadan lotniczych.



202 A. Kozakiewicz

Brak szczegotowych danych dotyczacych przebiegéw parametréw gazodyna-
micznych wzdtuz kanaléw przeplywowych silnika jednoprzeptywowego AL-21F3
(z samolotu SU-22) i dwuprzeptywowego RD-33 (z samolotu MiG-29) spowodowat
potrzebe odtworzenia obliczeniowego osiggdéw tych silnikéw — wykorzystanych
nastepnie do poréwnan i analiz — na tle osiagéw silnikéw firm zachodnich.

Wykorzystanie zespotu napedowego samolotu opartego o turbinowy silnik
odrzutowy na szeroka skale nastgpilo w koncu II wojny swiatowej w wyniku po-
trzeby uzyskiwania wiekszych predkosci lotu przez éwczesne samoloty bojowe.
Naped smigtowy (rys. 1) nie potrafi zapewnic¢ wystarczajacej sprawnosci napedowe;j
ukladu przy lotach z predkoscia powyzej 700800 km/h.

Pierwszym rodzajem turbinowego silnika odrzutowego, ktéry pojawil sie
przed ponad 70 laty, byt turbinowy jednoprzeptywowy silnik odrzutowy. Dzien
12 kwietnia 1937 r. mozna uznac za poczatek rozwoju tego rodzaju silnikow, kiedy
to E. Whittle przeprowadzil udane testy na nowym rodzaju silnika WU (Whittle
Unit), a poczatki samolotu odrzutowego to lot maszyny Heinkel He 178 (z silnikiem
HeS-3B o ciggu 450 kG), ktdry si¢ odbyt 27 sierpnia 1939 r.
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Rys. 1. Sprawno$¢ napedowa zespotu napedowego w funkeji predkosci lotu: 1 — naped $migltowy;

2 — turbinowy silnik odrzutowy jednoprzeplywowy; 3 — dwuprzeptywowy turbinowy silnik odrzutowy

(o stosunku natezen przeptywu Mm<1,0); 4 — dwuprzeplywowy turbinowy silnik odrzutowy
(m>4,0)

Ogromngy zaletg turbinowego silnika odrzutowego jest rosnaca sprawno$c¢
napedowa wyrazona wzorem (1) ze wzrostem predkosci lotu, nastepuje bowiem
polepszenie warunkéw zamiany przyrostu energii kinetycznej Aey czynnika ro-
boczego (powietrza i spalin) na prace uzyteczna ciaggu wyrazong iloczynem ciaggu
jednostkowego i predkosci lotu ijH.

KV

n= AeK ’ (1)
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gdzie: k; — ciag jednostkowy silnika, tj. ciag odnoszony do natezenia przeptywu

N
(kg/s)|
— predkos¢ strumienia powietrza wptywajacego do silnika;
Aey — przyrost energii kinetycznej strumienia przeptywajacego przez
silnik.

powietrza przez silnik {

Ze wzgledu na te wlasciwo$¢ sprawnosci napedowej, nalezy powyzej predkosci
lotu samolotu 700+800 km/h (rys. 1) stosowac¢ jedynie turbinowy silnik odrzutowy
jako zespdt napedowy szybkiego samolotu. Polepszenie sprawnosci turbinowych
silnikéw odrzutowych w obszarze $rednich predkosci (600 km/h) uzyskano w wyniku
wprowadzenia silnikow dwuprzeptywowych (szczegdlnie przy duzych wartoéciach
stopnia podzialu masowego natezenia przeptywu m > 4,0).

Jednym z silnikéw, ktéry odegral istotng role w rozwoju turbinowych silnikéw
odrzutowych, byt silnik Jumo 004B (rys. 2) skonstruowany przez zesp6t pod kierownic-
twem Anselma Franza. Produkeje seryjng silnika uruchomiono na poczatku 1944 roku
i wyprodukowano 6424 sztuki tego silnika. Silnik rozwijat ciagg 880 daN przy maso-
wym natezeniu przeptywu powietrza m = 21,1 kg/s, sprezu sy = 3,14, predkosci
obrotowej wirnika 71 = 8700 obr/min i temperaturze przed turbing T, =1070 K, przy
sprawnosciach sprezarki 7, = 78%, komory spalania 17, = 95% i turbiny 7, = 80%.
Resurs w konicowym okresie produkeji tego silnika osiagal 100 h.
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Rys. 2. Schemat konstrukejny silnika Jumo 004B

Idea pracy turbinowego silnika odrzutowego oparta jest (tak samo jak lotni-
czego silnika tlokowego ze $migtem) na przyroscie predkosci strumienia powietrza
przeplywajacego przez silnik, a w przypadku uzycia silnika ttokowego — powietrza
przeplywajacego przez plaszczyzne obracajacego sie smigla. W silniku odrzutowym
wzrost temperatury strumienia w komorze spalania i wzrost jego objetosci powo-
duje, ze predkos¢ C, wyptywu spalin z dyszy jest wigksza niz predkos¢ powietrza
we wlocie do silnika. Nastepstwem tego jest zmiana ilosci ruchu czynnika roboczego,
co generuje ciag silnika (zgodnie z tw. Eulera) (2). W warunkach, gdy predkos¢
powietrza we wlocie silnika ¢; = V};, ciag mozna wyrazi¢ zaleznoscig:
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K =m’c, —mv,,, 2)
gdzie: K — wypadkowa sita ciggu;
m; m’ — masowe natezenie przeptywu powietrza i spalin;
V,,; €, — predkosci strumienia na wejsciu i wyjsciu z silnika.
Klasyfikacja turbinowych silnikéw odrzutowych jedno- i dwuprzeptywowych
zostala przedstawiona na rysunku 3. Najprostszym silnikiem odrzutowym jest jed-
noprzeplywowy silnik bez dopalacza. Silniki jednoprzeptywowe moga by¢ jedno- lub
dwuwirnikowe. Natomiast silniki dwuprzeptywowe sa w zasadzie dwuwirnikowe

— ale zdarzajg si¢ tréjwirnikowe (np. RB-211, Trent 1000, a na bojowym samolocie
Tornado silnik RB-199).

Silniki odrzutowe —l

jednoprzeptywowe | [ dwuprzeptywowe

bez dopalacza

‘ do samolotéw bojowych |'—

| z oddzielnymi kanatami

z mieszalnikiem pow. i spalin

bez dopalacza

do samolotéw bojowych ’

Rys. 3. Klasyfikacja turbinowych silnikéw odrzutowych

W pierwszym okresie rozwoju silnikéw turbinowych podstawowym uktadem
konstrukcyjnym byl silnik jednowirnikowy bez dopalacza. Do czaséw wspolczesnych
tego rodzaju jednostki napedowe wykorzystywane s3 w samolotach szkolno-treningo-
wych, szkolno-bojowych badz do napedéw bezzalogowych statkow powietrznych.

2. Parametry jednostkowe

Bardzo waznymi parametrami silnikéw lotniczych wspoétdecydujacymi o ich
przydatnosci do napedu danego statku powietrznego sg ich parametry jednost-
kowe. Istotg parametréw jednostkowych jest mozliwo$¢ wykorzystania ich do
poréwnania proceséw zachodzacych w réznych silnikach oraz ich doskonatosci
konstrukcyjno-technologicznej.
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Podstawowym parametrem silnika odrzutowego jest ciag jednostkowy k;,
tj. ciag przypadajacy na jednostke natezenia przeptywu powietrza przez silnik np.

(kg/s)
K zuzycie powietrza przez silnik, co pocigga za sobg mozliwos¢ zmniejszenia ga-
barytéw poprzecznych silnika, jak réwniez jego masy. Ciag jednostkowy w sposob
istotny zalezy od sprezu silnika 77, temperatury spalin przed turbing T5, sprawnosci
sprezania 7, i rozprezania 7, w silniku, a jego wartos¢ okresla wzor:

{ daN } Im wiekszy jest ciag jednostkowy, tym mniejsze jest dla danego ciagu

K
ki:ﬁz f (7, T, ,m5.m,). (3)

Parametry te ulegaja zmianom w warunkach lotu (V, H). Na rysunku 4 przed-
stawiono zalezno$¢ ciggu jednostkowego od sprezu silnika 7 przy zalozonych
temperaturach Tj spalin przed turbing. Uwidoczniona jest na tym rysunku linia
optymalizujaca dobdr wartosci T i sprezu st dla uzyskiwania maksymalnego ciagu
jednostkowego projektowanego silnika.

Ciag jednostkowy k; silnika jest istotny dla osiggéw samolotu i zalezy od zakresu
pracy silnika. Dla maksymalizacji ciagu jednostkowego silnika powinien on pracowaé na
zakresie optymalnym — dobranym sprezu 7 dla mozliwej do przyjecia temperatury T,
(ze wzgledu na ograniczong wytrzymalos$¢ materialéw konstrukcyjnych).

Dla uzyskania jak najwigkszej wartodci k; dazy si¢ do tego, by w lotniczych sil-
nikach turbinowych te dwa istotne parametry — 7z oraz T; — byly jak najwyzsze.
Ich wzrost stat si¢ mozliwy dzieki postepowi w obszarze prac teoretycznych jak

daN
kj [ kg/s] A
120 |
S Ty=1600K
100 = ~—_
4|
/ | —o— _|1400K ~
ey
80 7
/ J T———_[1200K [~
60 ! \\

[

N ~
“ //‘,' \kj,maX\ 1000 K
20 N

N

0 -
0 8 16 24 30 38 46 I

Rys. 4. Zalezno$¢ ciggu jednostkowego od sprezu silnika 77 i temperatury przed turbing T w warun-
kach statycznych na ziemi (V; =01 H = 0)
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i technologii. Obecnie silniki najbardziej zawansowane technologicznie moga juz
pracowac z temperaturami spalin przed turbing dochodzacymi do 1850 K i sprezem
siegajacym wartosci 50 (np. silnik RR — Trent 1000).

Zakresy zmian wartosci ciggu jednostkowego k; i jednostkowego zuzycia paliwa ¢;
w zaleznosci od roku wprowadzania silnikéw do eksploatacji przedstawia rysunek 5.

Istotny parametr okreslajacy ekonomiczng ceche pracy silnika to jednostkowe zuzycie
paliwa ¢; przedstawione narysunku 5b. Parametr ten jest niezbedny do okreslenia zasiggu
i dlugotrwalosci lotu samolotu.

C
gdzie: ¢, — godzinowe zuzycie paliwa.
a) b)
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Rys. 5. Wartosci ciagu jednostkowego k; i jednostkowego zuzycia paliwa ¢; w zaleznosci od roku
wprowadzania silnika do produkeji: TSO — jednoprzeplywowy turbinowy silnik odrzutowy (bez
dopalacza); TSO+D — jednoprzeptywowy turbinowy silnik odrzutowy z dopalaczem; DTSO — dwu-
przeplywowy turbinowy silnik odrzutowy (bez dopalacza); DTSO+D — dwuprzeptywowy turbinowy

silnik odrzutowy z dopalaczem

Pierwsze turbinowe silniki odrzutowe mialy wartosci jednostkowego zuzycia

paliwa ¢; = 1,30+1,20 dal\?*h (rys. 5b). Silniki skonstruowane w nastepnych latach

charakteryzowaly sie warto$ciami ¢ = 1,00+0,85

kg . ,
AN Byty to jednak jeszcze
jednoprzeplywowe silniki odrzutowe. Obecnie podstawowym paliwem wykorzy-
stywanym w silnikach turbinowych jest nafta lotnicza, ktéra stanowi wspoélczesnie

98% paliwa spalanego w lotnictwie'.

' Jest to rezultat dazenia do unifikacji paliwa nie tylko w statkach powietrznych, silniki ttokowe

o zaplonie iskrowym (zasilane benzynami) zastepowane sg silnikami o zaplonie samoczynnym
(zasilane nafta lotnicza), ale takze we wszelkich pojazdach i urzadzeniach lotniskowych.
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Zestawienie warto$ci przedstawionych na rysunkach 5a i 5b nalezy rozpa-
trywa¢ wspolnie — gdyz tylko taki sposdb postepowania pozwala na obiektywna
ocene cech uzytkowych silnikéw i optymalny wybdr silnika do napedu samolotu
o przewidywanym zastosowaniu.

Wraz z pojawieniem si¢ dwuprzeplywowych silnikéw odrzutowych okazalo sie,
ze s3 one bardziej ekonomiczne, ale i bardziej skomplikowane niz jednoprzeptywowe,
co spowodowalo stopniowe wypieranie silnikow jednoprzeptywowych przez dwu-
przeplywowe, przede wszystkim w samolotach pasazerskich i transportowych.

Na poczatku XXI w. warto$¢ ¢; spadta do poziomu 0,40+0,25 , CO stanowi

g
daN*h
ponad trzykrotne zmniejszenie zuzycia paliwa w stosunku do poziomu wyjscio-
wego dla silnikéw odrzutowych. Obecnie w lotnictwie bojowym stosuje sie silniki
o mniejszym stosunku natezen przeptywu — co stanowi kompromis miedzy zasie-

giem samolotu a jego predkoscig lotu i jednostkowych zuzyciach paliwa na poziomie

0,85+0,70 oraz wynika z koniecznosci ograniczenia ich gabarytow.

g
daN*h

3. Przebiegi podstawowych parametréw strumienia w kanatach
przeplywowych silnikow odrzutowych

W celu uzyskania przebiegu zmian parametréw (ci$nienia, temperatury i pred-
kosci strumienia) czynnika roboczego w kanale przeptywowym, ktére majq istotne
znaczenie ze wzgledu na obcigzenia gazodynamiczne i cieplne zespotéw konstruk-
cyjnych, nalezy zbudowa¢ model silnika turbinowego. Budujac matematyczny
model, nalezy bra¢ pod uwage takie elementy jak:

— adekwatnos¢ w stosunku do rzeczywistego obiektu;

— ekonomiczno$¢ pod wzgledem czasu budowy samego modelu i czasu

obliczen;

— zbiezno$¢ z danymi eksperymentalnymi;

— uniwersalno$¢é w obszarze zastosowan;

— mozliwo$¢ wykorzystania standardowych procedur obliczen.

Model matematyczny jest oparty o rdwnania:

— bilansu strumienia masowego nate¢zenia przeptywu dla sprezarki

m, —Am, —m, =0, (5)
gdzie: M, — strumien powietrza na wejsciu do sprezarki, Am,, — strumien po-
wietrza upuszczany przez zawory upustu, M, — strumien powietrza na wyjsciu
ze sprezarki;

— bilansu strumienia masowego nate¢zenia spalin dla turbiny

mé + 2 Mgy — mi =0, (6)
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gdzie: M, — strumien spalin na wejéciu do turbiny, ch_ suma powietrza

1
wykorzystywana do chlodzenia wiencow dyszowych i wirnikowych turbiny,
m, — strumien spalin na wyj$ciu z turbiny;

— bilansu mocy dla zespoléw wirnikowych

mi1T,i77T,i - miIS,i - AP, =0, (7)

agr

gdzie: M/ — strumien spalin przeplywajacy przez i-ty zespot turbiny, I, — praca
wlasciwa spalin w turbinie, 77,-; — sprawno$¢ mechaniczna turbiny, M, — strumien
powietrza przeplywajacy przez okreslony zesp6t sprezarki, Ig; — praca wiasciwa
doprowadzana do powietrza w sprezarce, AP,,, — moc wykorzystywana do na-
pedow agregatow.

Tworzone w ten sposob modele pozwalaja uzyskiwa¢ wyniki dla ré6znych
warunkow obliczeniowych. W tym przypadku zbudowano jednowymiarowy
stacjonarny model obliczeniowy, ktéry jest podstawowym modelem w tego typu
analizach. W celu przeprowadzenia dokladnych symulacji osiagéw silnika i zmian
parametréw czynnika roboczego w kanale przeptywowym, nalezaloby zna¢ dodat-
kowo charakterystyki zwigzane ze wszystkimi zespotami. Do tych charakterystyk
nalezaloby zaliczy¢ miedzy innymi:

— wlot 0}, =q(4) — wspélczynnik strat ci$nienia na wlocie,

@ =0(A) — wspotczynnik efektywnosci wlotu;
— sprezarka
mg = f(m,n) — funkcje przebiegu zmian sprezu sprezarki,
ns = f(m,n) — funkcje przebiegu zmian sprawnosci sprezarkis
— komora spalania
0 = f(Ma,A, ) — wspolczynnik strat ci$nienia w komorze spalania;
— turbina
m’ = f (a;,n) — funkcje zmiany masowego natezenia strumienia spalin
przeplywajacych przez turbine,
1, = f(m’,n) — funkcje przebiegu zmian sprawnosci turbiny;
— uklad wylotowy
m, = f(Ma,H,T,,M) — funkcje przebiegu zmian rozporzadzalnego
stopnia rozprezania w ukladzie wylotowym,
q= f (A1) — funkcje zmiany wzglednej gestoéci strumienia.

Uzyskanie rzeczywistych warto$ci powyzszych parametréw moze odbywac
sie tylko na drodze eksperymentu na stanowiskach pomiarowych stuzacych do
badan poszczegolnych zespotdéw lub silnika jako calosci. Tego typu charakterystyki
dotyczace konkretnego turbinowego silnika odrzutowego niestety nie sa udostep-
niane przez producentéw. Inng mozliwodcia rozwigzania tego typu zagadnienia
jest wykorzystanie danych statystycznych, ktére wykorzystane zostaly w tych
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konkretnych przypadkach obliczeniowych. Nalezy pamigta¢, ze dobér parametrow
winien by¢ oparty o poziom rozwoju technologicznego danego silnika, np. silnik
AL-21 zaliczamy jest do III generacji silnikow (parametr jednostkowy, jakim jest
ciezar jednostkowy silnika, tzn. ciezar silnika odniesiony do ciggu silnika, wynosi
y* = 0,18+0,14), a RD-33 to IV generacja (y* = 0,13+0,12).

Warunkami poczatkowymi, ktére wykorzystano w obliczeniach, byt ciag K,
sprez calego silnika 7z (silniki III generacji maja w* < 17, a IV generacji 7* < 30),
stosunek natezen przeptywu M (silniki samolotéw wielozadaniowych posiadaja
maly stopiefi dwuprzeptywowosci M <1,0), pozostale wybrane dane zawarte sa
w tabeli 1. Zakladajac, ze relacja miedzy parametrem zalozonym a wyliczonym

Wynosi:

P-P,
0P =—2- <5%, (8)
gdzie: P; — parametr wyliczony, P,; — parametr zatozony.

W przypadku temperatury przed turbing T, warunek ten jest do$¢ klopotliwy
ze wzgledu na to, ze w rzeczywistych silnikach temperatura ta nie jest mierzona a je-
dynie temperatura za turbing T, , na dodatek rozklad nie jest regularny ani promie-
niowo ani obwodowo, a réznice temperatur osiagaja poziom 120 K. Dane statystyczne
podaja, ze w przypadku III generacji T, <1550K, a czwartej T,” <1700K.

Schemat ideowy jednoprzeptywowego, jednowirnikowego turbinowego silnika
odrzutowego z dopalaczem zostal przedstawiony na rysunku 6, a na rysunku 7

n:lpal
; 3 lmpal
n 4 5w
1 T D H—-
K
«:‘__‘:}:l

Rys. 6. Schemat ideowy jednoprzeptywowego, jednowirnikowego turbinowego silnika odrzutowego
z dopalaczem: S — sprezarka; KS — komora spalania; T — turbina; D — dopalacz; K — wektor sity
ciggu, M — strumien powietrza, M, — wydatek paliwa

Rys. 7. Silnik AEL-21F3
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Rys. 8. Zmiany parametréw strumienia przeplywajacego przez turbinowy silnik odrzutowy jedno-
przeplywowy (gdzie WD — wlaczony dopalacz)
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widok silnika tego typu (AL-21F3), ktory stanowi naped samolotu Su-22. Schemat
wykorzystywany jest do budowy modeli obliczeniowych jak i modelu jego regulacji.
Cechg charakterystyczna tego rodzaju silnikéw jest zachowanie statego masowego
natezenia przeptywu m w kanale przeptywowym. Wszystkie parametry, w tym
rowniez wytwarzany cigg K, s3 uzaleznione od ilosci doprowadzanego paliwa m
do komory spalania (KS) i ewentualnie do dopalacza (D).

Przebiegi parametréw termogazodynamicznych silnika w charakterystycznych
przekrojach jego kanaléw przedstawiono na rysunkach 8a, b, c. Do obliczen postu-
zono si¢ dostepnymi danymi silnika AL-21F3. Na wszystkich rysunkach bazowym
przebiegiem zmian ci$nienia, temperatury i predkosci sa tak zwane warunki sta-
tyczne na ziemi, ktére odpowiadaja warunkom pracy silnika, gdy wysokos¢ lotu
wynosi H = 0 m n.p.m., i zerowej predkosci lotu.

Pozostale charakterystyki zostaly obliczone i wykreslone w celu zobrazowania
zmiany obcigzenia poszczegdlnych zespotow silnika zwigzanych ze zmiang pred-
kosci, wysokosci lotu czy wlaczenia dopalacza. W przypadku pierwszego zespotu
silnika, jakim jest sprezarka, najistotniejsza zmiana obcigzenia wynikajaca z jej
pracy istotnie zwigzana jest ze wzrostem predkosci lotu, od ktérej uzalezniona
jest réznica ci$nien na jej wejsciu i wyjsciu. Konsekwencja tego jest wzrost sity
wzdluznej obciazajacej sprezarke i cisnien obcigzajacych kadlub sprezarki oraz
$ciany kadluba silnika. Nastepstwem wzrostu cis$nienia za sprezarka jest rdwniez
wzrost temperatury w przekroju 2 (rys. 8b). Zmiana ci$nienia w sprezarce ma
wplyw na dalsze zespoly kanatu przeplywowego silnika. Ma to szczegélne znaczenie
— ze wzgledu na sily obcigzajace czesci i zespoly w komorze spalania i turbinie.
W przypadku uktadu wylotowego nie ma to juz tak duzego znaczenia pod wzgledem
obcigzen ze wzgledu na spadek ci$nienia spalin przy przeptywie przez turbine.

W przypadku temperatury najistotniejsza zmiana charakteru przebiegu wzdtuz
kanatu przeptywowego od warunkéw pracy silnika zwigzana jest z wlaczeniem
dopalacza, ktéry powoduje skokowy przyrost temperatury spalin do okoto 1900 K
w ukladzie wylotowym, co zmusza do rozwarcia klap dyszy wylotowe;j.

Predko$¢ strumienia w kanale silnikowym w niewielkim stopniu zalezy od pa-
rametréw lotu (wysokosci i predkosci). Praca pierwszego zespotu silnika turbino-
wego, jakim jest sprezarka, powoduje, poprzez dzialanie aerodynamiczne palisad
kierownic i fopatek wirnikowych, wzrost ci$nienia i temperatury przy spadku
predkosci przeptywu. Predko$¢ na wyjsciu ze sprezarki maleje do warto$ci okoto
¢, = 100+170 m/s, po czym nastepuje stopniowy wzrost predkosci przepltywu —
z wyjatkiem krotkiego odcinka przeptywowego za turbing (kanal dyfuzorowy).
Najwigksze zmiany predkosci zachodza w dyszy wylotowej po wlaczeniu dopala-
cza. Nastepuje wzrost predkosci strumienia spalin o okoto 300 m/s, co powoduje
istotny przyrost ciggu.

Rysunek 9 przedstawia schemat ideowy dwuprzeptywowego turbinowego silnika
odrzutowego z mieszalnikiem powietrza z kanalu zewnetrznego i spalin z kanatu
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Rys. 9. Schemat ideowy dwuprzeplywowego turbinowego silnika odrzutowego z mieszalnikiem

(i dopalaczem): W — wentylator; S — sprezarka; KS — komora spalania; TWC — turbina wysokiego

ci$nienia; TNC — turbina niskiego ci$nienia; D — dopalacz (mieszalnik); K — wektor sity ciagu,
M — strumien powietrza, M, — wydatek paliwa

wewnetrznego. Na schemacie zaznaczono podzial strumienia wyplywajacego

z wentylatora na strumien plynacy przez komore spalania i strumien skierowany

do kanatu zewnetrznego.

Oba strumienie mieszaja si¢ w mieszalniku, ktory w przypadku silnikow stosowa-
nych w samolotach bojowych jest zarazem dopalaczem. Silniki dwuprzeptywowe musza
by¢ ukladami co najmniej dwuwirnikowymi, ze wzgledu na potrzebe réznicowania
predkosci obrotowych wentylatora i sprezarki z uwagi na ich wymiary geometryczne
i koniecznos¢ zapewnienia statecznosci pracy i wytrzymalosci tych zespotéw.

Wyniki analizy termogazodynamicznej dwuprzeptywowego turbinowego silnika
odrzutowego z mieszalnikiem przedstawiaja rysunki 11a, b, c. Jako obiekt do obliczen
przyjeto eksploatowany w Polsce silnik RD-33 (rys. 10) z samolotu MiG-29. Dane
podstawowe tego silnika zawarte sg w tabeli 1 poz. 5. Analiza ta zostala przepro-
wadzona dla stopnia dwuprzeptywowosci M =0,47. W tym przypadku, tak samo
jak w analizie silnika jednoprzeplywowego, przyjeto jako bazowy przebieg zmian
parametréw powietrza i spalin dla warunkdéw statycznych na ziemi. Charakter

Rys. 10. Widok silnika RD-33
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Rys. 11. Zmiana parametr6éw strumienia przeplywajacego przez dwuprzeptywowy turbinowy silnik
odrzutowy z dopalaczem o stopniu podzialu masowego natezenia M= 0,47 przy V=01 H =0 oraz
Ma = 0,81 H = 12 km, gdzie indeks II — oznacza kanat zewnetrzny
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zmian ci$nienia p, temperatury T'i predkosci strumienia ¢ w kanale wewnetrznym
(zwanym podstawowym i oznaczanym indeksem I) jest bardzo podobny do zmian
tych parametréw w silniku jednoprzeptywowym. Oczywista réznica pomiedzy tymi
silnikami jest nastepstwem zakresu warto$ci parametréw zwigzanych z mozliwo-
$ciami przenoszenia obcigzen przez konstrukeje silnika i doskonalenia procesow
przeptywowych. W przypadku ci$nienia (rys. 11a) warto$¢ maksymalna zalezy
od sprezu silnika (przecigtne silniki samolotéw bojowych maja obecnie wartos¢
powyzej 20, za$ nowsze nawet 30). Zwigkszanie sprezu powoduje wzrost obcigzenia
podzespotow sprezarki, co jest dodatkowo wzmacniane przez wzrost predkosci
lotu. W przypadku wzrostu wysokosci lotu nastepuje spadek cisnienia na wyjsciu
ze sprezarki wywolany spadkiem ci$nienia otoczenia, co przekfada si¢ na obnizenie
obcigzenia zardwno wentylatora jak i sprezarki wysokiego cisnienia. Praca kanatu
zewnetrznego (kanal oznaczany indeksem II) uwarunkowana jest w tego rodzaju
silnikach warto$cig parametréw uzyskiwanych na wyjsciu z wentylatora. Miedzy
innymi ci$nienie panujace w kanale jest funkcja sprezu zespotu wentylatora, za$
istotne znaczenie ma réwniez predkosc lotu. Warto$¢ ci$nienia w kanale II (rys. 11a)
ulega nieznacznemu przyrostowi kosztem spadku predkosci strumienia w tym kanale
(rys. 11c). Wartosci ci$nienia na wyjsciu z kanalu zewnetrznego i wewnetrznego za
turbing muszg by¢ sobie réwne, w przeciwnym razie mogtoby dojs¢ do zawracania
strumienia. Mieszanie strumieni z obu kanaléw przeplywowych silnika wynika
z mozliwosci uzyskania znacznego przyrostu ciggu z dopalacza (doptyw czystego
powietrza z kanatu zewnetrznego) w poréwnaniu z silnikiem jednoprzeptywowym,
a ponadto obniza temperature spalin wylotowych (przy wytaczonym dopalaczu), co
w samolotach bojowych jest istotne — ze wzgledu na utrudnienie trafienia pocisku
naprowadzanego na zroédlo promieniowania podczerwonego.

W przypadku charakteru przebiegu zmian temperatury (rys. 11b) wystepuje
duza analogia do silnika jednoprzeptywowego, jezeli bierze si¢ pod uwage kanat
wewnetrzny. Podstawowa roznica wynika z zakresu wartosci. W przypadku prze-
kroju wyjsciowego ze sprezarki wysokiego ci$nienia temperatura bliska 750 K jest
konsekwencja sprezu silnika jako calosci. Na przedstawionych charakterystykach
temperatura przed turbing wynosi 1500 K, co obecnie mozna zaliczy¢ do wartosci na
srednim poziomie. Maksymalne obciazenie cieplne wystepuje w zespole dopalacza,
w czasie gdy zachodzi w nim proces spalania i obcigzany jest przeplywem strumie-
nia spalin o znacznej (wysokiej) temperaturze (nawet 1930 K). Obcigzenie cieplne
kanatu zewnetrznego nie stanowi zadnego problemu, gdyz temperatura strumienia
powietrza osigga tam wartosci do 500 K. Tak niska temperatura powietrza w ka-
nale zewnetrznym jest jego duzym atutem, poniewaz ten czynnik roboczy ostania
uklad wylotowy (rure przedluzajaca) od dziatania spalin o wysokiej temperaturze
wyplywajacych z kanalu wewnetrznego.

Analizujac zmiane predkosci strumienia, najbardziej istotna w tym zakresie
jest praca dyszy zbiezno-rozbieznej (rys. 11c). Na wyjsciu z tego zespolu na zakresie
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maksymalnym pracy silnika uzyskiwana jest predkos¢ 780 m/s, a przy wlaczonym
dopalaczu predkos¢ ta wzrasta do 1200 m/s, co powoduje intensywny przyrost war-
tosci ciagu. W pozostatych zespotach predkos¢ strumienia zmienia si¢ nieznacznie
wraz ze zmiang predkosci i wysokosci lotu czy tez po wlaczaniu dopalacza.

4. Uwagi koncowe i wnioski

Silniki wielozadaniowych samolotéw bojowych s3 jednostkami napedowymi
najbardziej zaawansowanymi (np. w silniku F-135 zastosowano dysze wylotowa
typu ,,3 Bering Swivel Module” umozliwiaja obrot jej o kat 105° w stosunku do
osi podiuznej silnika, posiada sprzeglo roztaczajace wentylator od turbiny i jest to
pierwszy silnik tréjprzeptywowy) posréd wszystkich silnikéw lotniczych. Niestety,
zaden z silnikow tego typu nie jest produkowany w Polsce (nie mozna uwzgledniaé
montazu silnikéw F100-PW229 w zaktadach Pratt&Whitney w Rzeszowie do na-
szych samolotéw F-16C/D). Oczywiscie producenci okreslajg warunki eksploatacji
zespotu napedowego (w tym silnikéw), ale nie zdradza si¢ informacji dotyczacych np.
rozkladu parametréow wzdtuz kanatu przeptywowego silnika w réznych warunkach
lotu (decydujacych przeciez o obcigzeniu jego gléwnych zespoléw), danych doty-
czacych systemu sterowania, ukladéw chtodzenia turbiny itp., ktére dla przemystu
kraju kupujacego samolot moga by¢ zrédtem nowych rozwigzan technicznych lub
nowych technologii — w tym systemu obstug i przegladow.

Niniejsze opracowanie wynika z potrzeby uzyskania wlasnych (szerszych)
informacji dotyczacych turbinowych silnikéw odrzutowych uzytkowanych w na-
szym lotnictwie bojowym, ktérych celem jest okreslanie stanu obecnego, ale takze
poznanie tendencji rozwojowych tych silnikéw, miedzy innymi w dziedzinie nowych
materialdéw, rozwigzan konstrukcyjnych, oraz uscislenie informacji o silnikach przy
okresleniu ich stanu technicznego w oparciu o parametry mierzone w naszych
warunkach uzytkowania tych samolotéw.

Artykut wplyngt do redakcji 25.11.2009 r. Zweryfikowang wersje po recenzji otrzymano w marcu 2010 .
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A. KOZAKIEWICZ

Jet turbine engine and by-pass turbojet in combat aircrafts

Abstract. This paper presents analysis of parameters of individual turbine-jet engines in respect of
the process realized in these engines. There are introduced the tendencies of changes of the specific
thrust and the specific fuel consumption depending on the year of the introduction of the engine to
the exploitation and schematic diagrams of engines. The courses of changes of calculated parameters
along tubes of flow turbine-jet engines used in combat aircrafts are analysed and the influence of the
range of the flight on their course and the range of value.

Keywords: jet turbine engine, by-pass turbojet, parameters of individual turbine-jet engines, parameters
gas stream
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