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Streszczenie

Prezentowany artykut porusza kwestieg identyfikacji parametréw konstrukcyjnych i termogazodynamicznych w
dla mikroturbinowych silnikow smigtowych i Smigtowcowych. Obiektem badan jest mikroturbinowy silnik w ukta-
dzie konstrukcyjnym z jednostopniowq sprezarkg odsrodkowq i jednostopniowq osiowq turbing sprezarki oraz jed-
nostopniowq turbing napedowq (1R-1T-1T). Cechq charakterystyczng ukfadu uproszczonego jest zastosowanie
gotowych wirnikéow pochodzqcych z kompletow remontowych turbosprezarek samochodowych. Na podstawie da-
nych z katalogu turbosprezarek firm BorgWarner oraz Garret zidentyfikowano parametry konstrukcyjne wirnikow
odsrodkowych sprezarek w skali mikro. Zgromadzone dane wprowadzono do zbudowanego modelu termogazody-
namicznego turbinowego silnika Smigtowego/smigtowcowego. Jako zmienne decyzyjne przyjeto masowe natgzenie
przeptywu 0,1-0,5 Kg/s, oraz temperature spalin przed turbing 800+1200 K. Obliczono rozprez stopnia turbiny jaki
wymagany do utrzymania zespotu w rownowadze mechanicznej i termogazodynamicznej. Dla uktadu o jednym
stopniu turbiny przyjeto rozprez graniczny = 1,92 jako ograniczenie o charakterze jawnym. Obliczono pozostale
parametry charakteryzujqce zespot turbiny napedowej przy zatozeniu ze predkosc obrotowq wirnika turbiny nape-
dowej zredukowano do poziomu 6000 obr/min. Uzyskane wyniki pozwalajg na szybkg identyfikacje parametrow
konstrukcyjnych na etapie wstepnym projektowania silnika (uniknigcie btedu grubego). Umozliwiajg przejscie do
kolejnych etapow projektowania komory spalania i turbiny z pominigciem budowy modelu termogazodynamiczne-

go.

WSTEP

Mikroturbinowe silniki lotnicze swojq popularno$¢ zawdzieczajq

1. MODEL OBLICZENIOWY

konstrukcjom inz. Kurta Schrecklinga (FD3-64, KJ-66)[3,6]. Analo-
gicznie jak w przypadku turbinowych silnikéw lotniczych nastepnym
etapem ewolucji silnika odrzutowego jest silnik  $migto-
wy/$migtowcowy. W przypadku silnikéw turbinowych istnieje wiele
konstrukcji wywodzacych si¢ z silnika KJ-66 ktéry nalezy uznac za
wzorzec dla wspdiczesnych konstrukcji. Zakres masowego nateze-
nia przeptywu charakteryzujaca konstrukcje odrzutowe wynosi mpow
= 0,1+2,2 kg/s dla dostepnych rozwigzan komercyjnych. Rynek
silnikow $migtowych i $migtowcowych ograniczony jest do dwdch
konstrukcji — Wren 44i Turbo Prop / Helicopter o masowym nateze-
niu przeptywu 0,13 kg/s oraz Jetcat Turbo Prop SPT-5 0 masowym
natezeniu 0,16 kg/s (rys.1). Moce generowane przez zespét turbiny
napedowej dla zakresu startowego pracy wynoszg 5 kW oraz 8 kW.
Zastosowanie $migta do wytwarzania sity ciagu pozwala na zmniej-
szenie jednostkowego zuzycia paliwa o okoto 40% przy wytworze-
niu analogicznej sity ciggu jak dla mikrosilnika odrzutowego.

Rys. 1. Mikroturbinowy silnik $migtowy/$migtowcowy Jetcat SPT-5

Identyfikacja ograniczen projektowych wymaga zbudowania
termogazodynamicznego modelu matematycznego dla mikrosilnika.
Cechg wspoing mikroturbinowych oraz turbinowych silnikow $mi-
gtowych/Smigtowcowych jest zasada pracy ktorg ilustruje wspdiny
termogazodynamiczny obieg poréwnawczy. Miniaturyzacja kon-
strukcji pozwala przypuszczaé ze znaczne zwezenie kanatéw prze-
ptywowych w mikrosilniku zmieni proporcje pomiedzy sitami tarcia a
sitami bezwtadnosci. W zwigzku z tym w procesie modelowania
matematycznego stosowanie korelacji charakterystycznych dla
turbinowych silnikéw przeptywowych nalezy ograniczy¢ do niezbed-
nego minimum. W $wietle powyzszych rozwazan dopuszczalne jest
stosowanie w ograniczonym zakresie algorytméw obliczeniowych
opisujgcych procesy termogazodynamiczne turbinowych silnikéw
$migtowych $migtowcowych[4,5]. Nalezy jednoznacznie odrzuci¢
algorytmy ktore korzystaja z podobiefistwa geometrycznego.

Modele numeryczny zbudowano z przeznaczeniem do wstep-
nych analiz projektowych (pominieto indywidualnie (nieznanych)
oraz drugorzedne cechy uzytkowe).

Model matematyczny opracowano przyjmujac nastepujace za-
tozenia upraszczajace:

1. Przyjeto jednowymiarowy model obliczeniowy gdzie parametry
czynnika roboczego opisano poprzez uérednione wartosci pa-
rametréw termogazodynamicznych,

2. Pominieto niestacjonarno$¢ procesow oraz akumulacje i dyssy-
pacje energii we wspdtpracujacych ze sobg zespotach silnika,

3. Odstepstwa procesow rzeczywistych od proceséw poréwnaw-
czych skorygowano wprowadzajac wspdtczynniki strat (np.
wspotczynnik strat ciSnienia catkowitego),
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4. Pominigto wymiane ciepta miedzy czynnikiem roboczym, a ele-
mentami konstrukcii silnika,
5. Model czynnika roboczego przyjeto jako gaz doskonaty.

Przyjeto nastepujace zatozenia upraszczajace w zakresie mo-
delowania fizycznego obiektu :

1. Obnizono sprawno$ci zespotdw napedowych wynikajacych z
miniaturyzacji konstrukci,

2. Zalozono ze graniczny rozprez czynnika dla turbiny sprezarki
71s<1,92 — co stanowi ograniczenie o charakterze jawnym,

3. Zatozono ze linia wspdtpracy zespotu turbina-sprezarka bedzie
przebiega¢ przy zachowaniu maksymalnej sprawno$ci sprezar-
ki,

4. Zatozono ze rozprez dla zespotu turbiny napedowej bedzie
odbywat sie do cisnienia otoczenia,

5. Przyjeto ze predkos¢ obrotowg watu turbiny napedowej nalezy
ograniczy¢ do wartosci 6000 obr/min.

Model fizyczny turbinowego mikrosilnika przeptywowego od-
powiada rzeczywistej konstrukcji przedstawionej na rys. 2.

1.4 8

‘i__

Hi WLI 1|

Rys. 2. Schemat konstrukcyjny turbinowego mikrosilnika $migtowe-
go/$migtowcowego z zaznaczonymi charakterystycznymi przekro-
jami kontrolnymi. Przedstawione przekroje kontrolne odpowiadajg
nastepujgcym zespotom konstrukcyjnym mikrosilnika : WL-1— wiot
1-2 — sprezarka, 2-3 —komora spalania, 3-4 turbina sprezarki, 4-5
turbina napedowa

1.1. Modelowanie zespotu sprezarki

W konstrukcjach pionierskich mikrosilnikéw stosowano kon-
strukcje o uproszczonej geometrii [1]. Konstrukcje kompozytowe
wyparty gotowe  wirniki od$rodkowe sprezarek turbosprezarek
samochodowych. Aktualnie dostepne wirniki stopni od$rodkowych
pozwalajg na uzyskanie predkosci obrotowych rzedu 220000 ob-
r/min. Zaletg komponentéw motoryzacyjnych jest ich masowa pro-
dukcja oraz wysoka jako$¢ wykonania. Dodatkowym atutem sg
powszechnie dostepne charakterystyki sprezarek bedace cennym
zrodtem informacji w procesie konstruowania . Na podstawie typo-
szeregu wirnikéw produkowanych przez firmy Garret oraz Borg-
Warner zidentyfikowano podstawowe parametry konstrukcyjne dla
wirnikéw klasy klasy mikro sprez wirnika od$rodkowego [ls (rys.3),
sprawnos$¢ izentropowg dla procesu sprezania ns(rys.4)[7,8].
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Rys. 3. Sprez stopnia od$rodkowego sprezarki s w funkcji maso-
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Rys. 4. Sprawno$c izentropowa stopnia odsrodkowego sprezarki ns
w funkcji masowego natezenia przeptywu Mpow

Uwzgledniajagc pozyskane dane obliczono temperature korica
procesu sprezania To+ (rys.5).
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Rys. 5. Temperatura korica procesu sprezania T2+ w funkcji maso-
wego natezenia przeptywu Mpow



1.2. Modelowanie zespotu komory spalania

Mikroturbinowe silniki Smigtowe i Smigtowcowe wyposazone sq
w pierécieniowg komore spalania zasilang przez system parownic
ktore wstepnie tworzg mieszanke paliwowo powietrzng. W
modelowaniu procesu spalania dla zakresu obliczeniowego nalezy
przja¢ wspotczynnik wydzielenia ciepta dla komory spalania
(xks=0,95. Modelowanie procesu spalania przeprowadzono dla
temperatur procesu spalania T3=800+1200 K, na tej podstawie
oszacowano jednostkowe zuzycie paliwa w zaleznosci od
temperatury procesu spalania.
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Rys. 6. Zapotrzebowanie na paliwo mpar w funkcji masowego nate-
Zenia przeptywu Mpow

1.3. Modelowanie zespotu turbiny sprezarki

Identyfikacje ~ parametrow  pracy  zespolu  turbiny
przeprowadzono z uwzglednieniem réwnowagi
termogazodynamicznej i mechanicznej dla zespotu wytwornicy
spalin (turbiny i sprezarki). Na tej podstawie obliczono temperature
kofica procesu rozprezania T4 (rys.7). Uwzgledniajac spadek
temperatury w stopniu mikroturbiny T3+ /Ts+ osiowej wyznaczono
rozprez stopnia zespotu turbiny sprezarki rs (rys.8). Sprawnos¢
procesu rozprezania dla zespolu turbiny sprezarki przyjeto
nrs=0,.75. Do algorytmu obliczeniowego wprowadzono ograniczenie
stopnia ztozono$ci zespotu wirnikowego (1R-1T).
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Rys. 7. Temperatura kofica procesu rozprezania T+ w funkcji ma-
sowego natezenia przeptywu Mpow
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Rys. 8. Rozprez stopnia turbiny sprezarki rs w funkcji masowego
natezenia przeptywu Mpow

1.4. Modelowanie zespotu turbiny napedowej

Modelowanie zespotu turbiny napedowej przeprowadzono dla
sprawnos$ci procesu rozprezania nm=0,.76. Zwiekszenie sprawnosci
procesu rozprezania uzasadniono zwigkszong wysokoscig piora
topatki nizszg predkoscig wirowania zespotu turbiny napedowej [2].
Rozprez zespotu turbiny obliczono dla warunkéw rozprezu
zupetnego MM (rys.9) . Dla znanej wartosci rozprezu zespotu
turbiny napedowej wyznaczono temperature spalin w ruze
wylotowej silnika Ts+ (rys.10). W zakresie modelowania zespotu
turbiny napedowej nalezy uwzgledni¢ sprawno$¢ zespotu reduktora
planetarnego (rys.11). Na podstawie publikacji 0Szacowano
sprawno$¢ mechaniczng reduktora planetarnego w  funkcji
masowego natezenia przeptywego. Pozwoli ona na obliczenie
efektywnej mocy dostepnej do napedu statku powietrznego.
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Rys. 9. Rozprez stopnia turbiny sprezarki [ w funkcji masowego

natezenia przeptywu Mpow
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Rys. 10. Temperatura spalin w rurze wylotowej silnika Ts+ w funkcji
masowego natezenia przeptywu Mpow
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Rys. 11. Sprawno$¢ reduktora planetarnego zespotu turbiny nape-
dowej ne w funkcji masowego natezenia przeptywu Mpow

2. WERYFIKACJA MODELU OBLICZENIOWEGO

Podstawowym kryterium na podstawie ktérego weryfikuje sie
modele termogazodynamiczne silnikéw turbinowych jest zachowa-
nie mocy zespotlu w zespole turbiny sprezarki. Poréwnujac zapo-
trzebowanie na moc mechaniczng Ps z mocg generowang, przez
turbine sprezarki PT model obliczeniowy nalezy uznaé za spéjny
(rys.13,14).
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Rys. 12. Zapotrzebowanie na moc mechaniczng dla zespotu spre-
zarki Ps w funkcji masowego nateZenia przeptywu Mpow
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Rys. 13. Moc mechaniczna generowane przez zespot turbiny spre-
zarki Prs w funkcji masowego natezenia przeptywu Mpow

Znajac parametry zewnetrzne mozna zidentyfikowaC temperature
spalin przed turbing T+ (rys.14).
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Rys. 14. Moc mechaniczna generowana przez zespot turbiny spre-
Zarki Ptv w funkcji masowego natezenia przeptywu Mpow

Model obliczeniowy mikroturbinowego silnika $migtowego po-
zwolit na zidentyfikowanie nastepujacych parametrow:

— obliczeniowa moc akumulowana w zespole sprezarki dla silnika
SPT5 wynosi 17.81 kW,

— obliczeniowa moc generowana przez zespot turbiny napedowej
sprezarki wynosi 18.17 kW,

— obliczeniowa moc generowana przez zespot turbiny napedowej
wynosi 7.88 kW (8 kW)*,

— obliczeniowa temperatura spalin przed turbing 1000 K,

— obliczeniowa temperatura spalin w rurze wylotowej 865 K ( 673-
963)*,

— sprez stopnia od$rodkowego sprezarki 2.38,

— maksymalna predkos¢ zespotu wirnikowego gasgeneratora
161000 obr/min (165000-175000)*

— rozprez zespotu turbiny sprezarki 1.73,

— rozprez zespotu turbiny napedowej 1.23,

— minutowe zuzycie paliwa 0.181 kg/min (0,198)*

*-dane uzyskane od producenta silnika



PODSUMOWANIE

Prezentowany model obliczeniowy pozwala na szybka identyfi-
kacje parametréw konstrukcyjnych dla projektowanego mikrosilnika
Smigtowego/$migtowcowego. Umozliwia przystapienie do obliczen
szczegGtowych z pominigciem podstawowego modelu termogazo-
dynamicznego. Rdznica pomiedzy wynikami obliczeniowymi a
danymi katalogowymi dla silnika SPT5 w przypadku jednokrotnego
procesu obliczeniowego nie przekracza 12%. Zastosowanie proce-
dur iteracyjnych pozwala na doprowadzenie modelu termogazody-
namicznego do zgodnosci z rzeczywistym obiektem. Prezentowane
wyniki obliczent pozwalajg na unikniecie ,btedéw grubych” w kon-
strukcji mikrosilnikow turbinowych o uktadzie konstrukcyjnym (1R-
1T-1T).
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RESTRICTIONS IN PRELIMINARY
DESIGN OF MICROGASTURBIE
TURBOPROP AND TURBOSHAFT
ENGINES

Abstract

The research object consists study of simplified tur-
boprop / turboshaft engine. Simplified layout is related
to single centrifugal compressor and single axial tur-
bine design(gasgenerator) and single power turbine
(1R-1T-1T). Input data for further calculations was
taken from BorgWarner and Garret turbo systems com-
pressor performance maps. Total pressure and total to
static stage efficiency was assumed from map of con-
tours at maximum stage efficiency. Additional data
from database was taken to determine rotational speed
of the compressor rotor. Collected data was applied to
gasturbine thermogasdinamics model. Decision varia-
bles : mass flow rate from 0,1 + 0,5 kg/s range, and
exhaust gas temperature from 800 +~ 7200 K range was
taken into account. Turbine expansion ratio was calcu-
lated for compressor and power turbine. Calculated
engine thrust and specific fuel consumption was pre-
sented in reference to Jetcat SPT5 turboprop. Present-
ed results allow to rapid identification of key design

parameters for preliminary design.
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