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1. Wstęp

Znane  z  literatury  modele  naddź wię kowego  przepł ywu  za  ukł adami  ł opatkowymi
dotyczą  jedynie  prostych, nieskoń czenie  długich  palisad  ł opatkowych  [1, 2, 4,  5, 6, 7, 8].
Celem  niniejszej  pracy  jest  przedstawienie  modelu  przepł ywu  za  doś rodkowym  wień cem
ł opatkowym  oraz wykazanie,  że  skoś ne  fale  uderzeniowe  pojawiają ce  się   na  krawę dziach
spływu  powinny  powstawać  w  każ dych  warunkach  pracy  wień ca,  przy  tym  fale  te  oraz

Rys.  1. Rozważ any  model  wień ca  doś rodkowego.

linie  rozdzielają ce  strugi  wypływają ce  z  są siednich  kanał ów  ł opatkowych  bę dą   zawsze
krzywoliniowe  —  nawet  przy  jednorodnym  polu  parametrów  w  przekroju  a—a  (rys.  1).
Celem pracy jest  także okreś lenie  charakteru zmiany parametrów  na  lini i  rozdziału w  nie-
wielkiej  odległoś ci  od  krawę dzi  ł opatek:  0,95  <  r  <  1,0.
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2.  Założ enia

Rozważ any  jest  naddź wię kowy  wypływ  gazu  z  doś rodkowego  wień ca  ograniczonego
dwiema  równoległymi  ś cianami.  Łopatki  ukształ towane są   tak,  że  w  czę ś ci  wylotowej
ś ciany  kanałów łopatkowych są   równoległe (rys.  1). Parametry przepływowe w  przekroju
a—a  (w  obszarze  przed pierwszą   falą   powstają cą   na  krawę dzi  spływu)  są  jednorodne.

Wprowadzono  ograniczenie,  że w przepływie  nie pojawiają   się   lokalne  obszary pod-
dź wię kowe  oraz  skoś ne  fale  uderzeniowe nie są   falami  odsunię tymi.

3.  Model  przepływu

Konfiguracje  fal  powstają cych  na krawę dziach  spływu  są   zależ ne  od ką ta  ustawienia
łopatek  oca,  liczby  Macha w przekroju a—a oraz ciś nienia za wień cem. Wszystkie moż liwe
układy  fal  zestawiono  na rys. 2ł ) .  Należy zwrócić uwagę   na ś cisły zwią zek  mię dzy  konfi-
guracją   fal  i  ką tem  6'  — <xa—a.x,  ką tem  odchylenia  linii  rozdziału na  krawę dzi  spływu.

8d6- 7

8'= - T / 2

gJ
—  linia  rozdziału

fala  uderzeniowa
fala  rozrzedzeniowa

6'<- r/2

Rys.  2.  Moż liwe  konfiguracje  fal  na  krawę dzi  spływu  ł opatki.  Oznaczenia  obszarów:  i  —przed  falą
>,b",   2  —  za  falą   „ b "  i  nad  linią   rozdziału,  6  — przed  falą   „ d " i pod ł opatką,  i  — za  falą   „ d " i pod

lini ą   rozdziału.

11  Na  rys.  2  i  dalszych  symbolami  i ,  2  • ••   oznaczono nieskoń czenie  małe obszary w bezpoś rednim
są siedztwie  ś cianek  i  linii  rozdziału, w  których  fale  uderzeniowe  mogą   być  potraktowane jako  prostoli-
niowe.  N a  rysunkach  symbole  cyfrowe  oznaczone są   w kół kach.
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Na przykład  dla  ką ta  ó'  > —  (rys.  2a)  fala  „ b" może  być jedynie  falą   uderzeniową

zaś  fala  „ d " —jedynie  falą   rozrzedzeniową.  Odpowiedni model przepływu  dla  tego  przy-
padku  podany jest  na  rys.  3a.  Przepływ  za  wień cem  bę dzie  powtarzalny  wzdłuż całego
obwodu,  jeż eli  ciś nienie  wzdłuż  linii  rozdziału  (A—D)  bę dzie  się   zmieniać  identycznie
jak  wzdłuż  (B—E).  W  szczególnoś ci  w  bezpoś rednim  są siedztwie  krawę dzi  spływu —

b)

y  y
Rys.  3.  Model  przepływu  za  wień cem  doś rodkowym  a — dla  <5' >  —,  b —  dla  6ł   =  —

w obszarach  2  i  7  — ciś nienie musi mieć równą   wartoś ć.  Ponadto być  powinna zacho-
wana równość ką ta  <5' w punktach A  i B; przy czym może być M2  Ą= M7'.

Powyż sze  warunki  zapisane przy pomocy znanych zwią zków  dla skoś nych  fal  uderze-
niowych  i  prostych  fal  rozrzedzftiiowych  wią ż ą cych  liczby  Macha  oraz  ciś nienia  przed
i  za  falą  przy  pominię ciu  nieznacznej  zmiany  parametrów  mię dzy  obszarami  4  i  6
{M A  = M6),  daje  się  sprowadzić  do  ukł adu  oś miu  równań  (1)  - i-  (8)  z  niewiadomymi:
M2,  M3,  M6,  Mn,  0e,  ebl_3,  ec 3_4, eM _2  (patrz  oznaczenia  na  rys.  4).

(1)  * - • £ -- ^  [arctg CM )-  1) - arctg (M - 1)] +
+ arc tg \ / Ml — 1 — arc tg )/ M% — 1,
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(2)

(3)

(4)

(5)

- 1  .

I  ±
2

T - l  = t gec 3_ 4\ T 7- 2- j- r - l / i

Rys.  4.  Ką t  8e  zakrzywienia  linii rozdziału

- r̂ M 3

2s in2ec 3_ 4 - l )] [ ]

m  h+ _ fi_ (M 2sin

— 0.=  ó'+~—ar
M„ 2

j

(6)  M 2  =  - y-
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(7)  Ml =
« + - - ,-   M« sin2 £ M _ ;

~±

(8)  Mi  = —  f -

^ Z |.  (MIsin2ee3- 4- l)l 11+  ^Z| .

Ukł ad  ten  przy  warunku  conajmniej  dź wię kowego  przepł ywu  we  wszystkich  rozpa-
trywanych  obszarach  (Mt  >  1;  /  =  1, 2  ... 7)  ma  zawsze  tylko  jedno  sensowne  fizycznie
rozwią zanie  dla  zestawu  danych  wejś ciowych  M„,  %,  d', y  skąd  wynika,  że  w  omawianym

model  przepł ywu  podany  na  rys.  3a  może  zapewnić  powtarzalnośćprzypadku  I <5'  >

przepł ywu  wzdł uż  cał ego  obwodu  wień ca.
D o  analogicznych  wniosków  o  powtarzalnoś ci  przepł ywu  dochodzi  się  [9]  rozpa-

b)

Rys.  5. Model  przepł ywu  za wień cem  doś rodkowym  a — dla  —  >  d' > 0,  b —d la  (5' = 0
2
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trują c  pozostałe warianty podane na rys. 2b  - f-  g okreś lone róż ną  wartos'cia ką ta  6'. Od-
powiadają ce  im  modele przepływu  przedstawiono  na  rys.  5  - s-  7.

3.1. Wyniki  obliczeń. Ką t 6e  wyraża  w  sposób uwikłany krzywiznę  fal uderzeniowych —
dla 8e  = 0 fale  te są  prostoliniowe. Obliczenia wskazują   (rys. 8 i 9), że ką t 0e  /   0 w całym

a)

Rys.  6.  Model  przepływu  za  wień cem  doś rodkowym dla  0 >  <5' > V

2

zakresie  ką tów  ó', a jego  wartość  zależy  od liczby  łopatek i  liczby  Macha w  przekroju
a—a.  Oznacza to, że fale uderzeniowe powstają ce  na krawę dzi  spływu są  zawsze  krzywo-
liniowe.

Wraz ze wzrostem liczby łopatek ką t de maleje i dla z  - * oo (a wię c jedynie dla nieskoń-
czenie długiej palisady  cienkich łopatek) ką t  6e - »•  0 i  skoś ne fale  są  prostoliniowe.

Wykresy  na  rys.  10 przedstawiają   zależ ność liczby  Macha Mt  {i  =  1, 2  ... 7) w posz-

czególnych  obszarach w funkcji  ką ta  dr.  Interesują ce jest,  że dla  <3' >  ——•  liczba Macha

po  obydwu  stronach linii  rozdziału ma taką   samą  wartoś ć: M2  =   Af7.
Zakres  wartoś ci  Ma  i  <5', dla  których podane rozwią zania  mają   sens fizyczny  podano

na  rys.  11. Przepływ  na wylocie  wień ca  bę dzie naddź wię kowy,  bez  lokalnych  obszarów
poddź wię kowych,  o ile  tylko graniczne wartoś ci  (Ma)tt  i  (<5')gr bę dą   leż ały powyż ej  krzy-
wej  podanej  na  rys.  11.
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©=(D=©

b)

y  y
Rys.  7.  Model  przepływu  za  wień cem  doś rodkowym  a — dla  S' =  ,  b —dla  <5' <  .

4. Obliczenie pewnych charakterystycznych  parametrów przepływu na linii rozdziału

Celem niniejszej  czę ś ci jest okreś lenie zależ noś ci bezwymiarowego  ciś nienia  nm,  liczby
Macha Mm  i ką ta  xm  w punktach leż ą cych na linii  rozdziału od bezwymiarowego  promie-
nia  r  =  r/ r t,  oraz zwią zku  mię dzy konfiguracją   fal  w obszarze wylotowym  i  ką tem usta-
wienia  łopatek  xa  (rys.  12).

Wykorzystując  zależ noś ci  geometryczne  (9)- i- (14)  mię dzy  promieniem  rm  i  współ-
rzę dnymi  (xm, ym)  punktów  leż ą cych  na  linii  rozdziału oraz współrzę dnymi  (xB,  yB)  kra-
wę dzi spływu B są siedniej  ł opatki, a także mając na uwadze fakt,  że wzdłuż linii rozdziału
(A—D )  zachodzi  izentropowy  zwią zek  (15)  mię dzy  ciś nieniem  i  liczbą   Macha  okazuje
się ,  że  poszukiwane  zależ noś ci  daje  się   okreś lić,  jeś li  znane  są   współ rzę dne  xB,  yB  kra-
wę dzi  spływu  są siedniej  ł opatki.  Konieczna jest  przy  tym  znajomość  zależ noś ci  Mm  =
~f(.xm> ym), która bę dzie okreś lona, jeż eli dopuś ci się , że linia rozdziału jest np. linią  prą du
prostej  fali  rozrzedzeniowej  zogniskowanej  w  pewnym  punkcie  O' — patrz  rys.  13  oraz
wzory  (16)-f (21).
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Rys. 9. Wykres zależ noś ci  d'  =  f(n2);  a —  dla trzech róż nych wartoś ci z, b — dla trzech róż nych wartoś ci  M.

[144 ]
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1,5  -

1,0
16°  12

Rys.  10.  Wykres  zależ noś ci  Mi  = f(_$').  Niecią głość  pochodnych  dMi/ dd'  w  punktach

zwią zana  jest  ze  zmianą   charakteru  fal  „ b "  i  , ,d"  (por.  rys.  2)
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Rys.  11. Wykres zależ noś ci  (M 0) t r  = / (<5')*r. Wpływ  liczby  ł opatek jest  nieznaczny
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(10)

gdzie:

(11)

fm  —

am  =  arc tg -
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(12)

(13)

(14)

(15)

Rys.  12.  Zależ noś ci  geometryczne  mię dzy  /• „, i  x,„,  ym,  XB,  yn.

Rys.  13.  Współ rzę dne  linii  rozdziału  w  układzie  x—y.

a„  =  arc tg ̂ - ^-,
xB

\
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(16)

=   Qmcos\w,n+d'+   ^- \ -

ym  = (?„,s

(17)

(18) Qm =
QA

cos

cos

arc tg

arctgl/ - - -r(M1S- l)

f - 1 ) ],

M 2 '

(19)  9>ra =   q>A~l/   - —i  arctg  1/   ( M „ - 1) — arctg  y  7 r r j  {Ml

(20)  (pA =  arc sin

(21)  ^  = 1.

Tak wię c  poszukiwane  zależ noś ci nm = / (r f f l ) ,  Mn = f(fm),  am = f(rm) bę dą   okreś lone,
jeś li  dla danych  M2,  x,  d'  \y  znane bę dą   współ rzę dne  xB,yB  krawę dzi  spł ywu  są siedniej
ł opatki.

Obliczenia  wykonywane  są  począ wszy  od  przypadku,  w którym  ó' =  02 ).  Wówczas
(rys.  2d,  5b  oraz  14) uderzeniowa  fala  „ b " pada  na  są siednią   ł opatkę  wł aś nie w punkcie

Rys.  14. Siatka  do obliczenia  kształ tu  fali  „ b " dla  ó' = 0.

2 '  Przypadek  ten  jest  szczególnie  wyróż niony  gdyż dla danej  liczby  ł opatek  z  oraz  liczby  Macha
Ma  istnieje  tylko jedna  wartość ką ta  a„  = (a„ )a/= 0 przy  której  moż liwy jest ukł ad  taki,  aby  6' =  0. Jeś li
ó > 0 to a, >  (a„),j- =o;  jeś li  6' < 0 to a, <  (aa)<!'=o.
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B pokrywają cym  się z są siednią  krawę dzią  spł ywu a jej  intensywność w tym punkcie jest
nieskoń czenie  mał a.  Do  wyznaczenia  kształ tu  fali  zastosowano  metodę  charakterystyk.
Wprowadzono  przy  tym  uproszczenia polegają ce  na pominię ciu wpł ywu  fali  rozrzedze-
niowej  odbijają cej  się  od  fali  uderzeniowej.

4.1. Wyniki  obliczeń  Rys.  15 przedstawia  porównanie  poł oż enia  i  kształ tu fali  uderze-
niowej  dla dwóch wartoś ci ką ta  6':  d' = 0°  i ó'  = 4,5°.  Obliczony kąt ustawienia ł opatek

y

400

300

200

100

A

1  1
Mo =2,2
CCa= 27,36"
z  =40
r,,= 1389,8

>

I  I  I  I

s'''   — - —

-

I  I  I  I
400  500  600  700  x

Rys.  15. Porównanie poł oż enia  i  kształ tu fali  uderzeniowej  „ b " dla  <5' = 0°  i  6'  =  4,5°

dla  którego  moż liwe  są  takie  konfiguracje  przepł ywu  wynosi  <xa = 27,36°.  W  obydwu
przypadkach  krzywoliniowość  fali  objawia  się  w  zasadzie  nie  kształ tem lecz  maleją cą
intensywnoś cią  w  miarę  oddalania  się  od  punktu A — zakrzywienie  fali  jest  niewielkie.

Jednakże  wzdł uż  lini i  rozdziału parametry  przepł ywowe  zmieniają  się  znacznie —
rys.  16. W miarę oddalania się od krawę dzi spł ywu ciś nienie znacznie maleje zaś wartoś ci
liczby  Macha i ką ta  « znacznie wzrastają. W odległ oś ci 7 = 0,95 odpowiednie parametry
na  lini i  rozdziału  wynoszą:  n  g  0,45;  M  ^  2,7;  a s  40°.

D la  porównania w  przepł ywie  z prostoliniowymi  falami  uderzeniowymi, a  więc dla
nieskoń czonej  palisady  prostej  (linie „kreska kropka"  na  rys.  16) wielkoś ci  te pozostają
niezmienne  w  miarę  oddalania się  od  krawę dzi  spł ywu  i  wynoszą:  n  £  1,3;  M  g  2,0;
«  £  23°.

Róż nica  mię dzy przepł ywem w  obszarze wylotowym  zawierają cym  fale  prostoliniowe
i krzywoliniowe jest istotna, a więc w wień cach doś rodkowych mimo niewielkiego  zakrzy-
wienia  fal  uderzeniowych nie moż na w obliczeniach zastą pić  ich falami  prostoliniowymi;
powodował oby  to  znaczne niedokł adnoś ci wyników.

5.  Wizualizacja  przepł ywu

Sprawdzają cy  eksperyment,  polegają cy  na  wykonaniu  wizualizacji  przepł ywu  przez
wycinek  wień ca  doś rodkowego,  przeprowadzono przy  pomocy  naddź wię kowego  tunelu
impulsowego.  Na  krawę dziach  spł ywu  ł opatek  (rys.  17)  widoczne  są  fale  uderzeniowe
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Rys. 16. Wykres zależ noś ci ciś nienia, liczby Macha i ką ta <x w funkcji  bezwymiarowego  promienia 7  = r/ n
dla  6' =  4,5°

Rys.  17.  Obraz  naddzwię kowego  przepł ywu  w  obszarze  wylotowym  wycinka  wień ca  doś rodkowego.
Ma  S  1,34;  z  = 40;  y  £  9°;  a„  g  18°;  r t /  = 114,3  mm, profil  TS- 2R

10  Mech.  Teoret.  i  Stos.  1/81 [149]
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„ b "  i „ d " oraz rozmyte linie rozdziału strug— ś lady załopatkowe (por. rys. 2e). Jak widać
uderzeniowa fala  „ b " nie odbija  się  od są siedniej  łopatki  (moż na też powiedzieć, że odbija
się  jako  nieskoń czenie słaba fala  „ c") co ś wiadczy, że jej  intensywność w punkcie padania
jest  nieskoń czenie  mała.

Ponieważ  w  kanale  łopatkowym  nie  otrzymuje  się   jakiegoś  szczególnego  rozkładu
parametrów  przed  falą   „ b" ,  który  mógłby  spowodować  jej  maleją cą   intensywnoś ć,  to
moż na  wnioskować,  że  fala  „ b " jest  krzywoliniowa  (w  sensie  podanym w  czę ś ci  4) na
skutek  doganiania jej  przez  inną   falę   rozrzedzeniową.  Z porównania rys.  17 i  6 wynika,

że  otrzymany  eksperymentalnie  układ  fal  odpowiada  przypadkowi  0 >  <5' >  — - ~.

6.  Wnioski

Obliczenia  i  wizualizacja  przepływu  wskazują,  że  w  obszarze  wylotowym  naddź wię-
kowego  wień ca  doś rodkowego  powinny  pojawiać  się   krzywoliniowe  fale  uderzeniowe
i linie rozdziału. Fale uderzeniowe na krawę dziach spływu powinny wystę pować w każ dych
warunkach  pracy  wień ca  (rys.  2  i  8).

Wartość ką ta  d' jest ś ciś le zwią zana  z konfiguracją   fal  powstają cą   w obszarze wyloto-
wym  i  w  sposób  istotny  zależy  od  n,  Ma  oraz z.

Zakrzywienie  fal  uderzeniowych jest niewielkie  i trudne do  zidentyfikowania  na dro-
dze wizualizacji  — objawia  się  zmianą   intensywnoś ci  tych  fal.

W  miarę   oddalania  się   od  krawę dzi  spływu  parametry  na  linii  rozdziału i  w  całym
obszarze  wylotowym  ulegają   zmianie  i  znacznie róż nią   się   od  parametrów  w  przekroju
a—a.

Przepływ  w  obszarze  wylotowym  wień ca  doś rodkowego  jest  istotnie  róż ny  od prze-
pływu  za  palisadą   prostą  — wynika  to  z  róż nego  charakteru  fal  uderzeniowych.

7. Uwagi  koń cowe

Naddź wię kowy  wieniec  doś rodkowy  może  być  zastosowany  jako  np. aparat wywo-
łują cy  zawirowanie  wstę pne  przed  pierwszym — osiowym  wień cem  wirują cym  turbiny
lub  też jako  kierownica  turbinowego  stopnia promieniowo- osiowego  [3], Z przedstawio-
nych  rozważ ań płynie szereg praktycznych wniosków  przydatnych konstruktorom takich
stopni:

—  powstają ce  fale  uderzeniowe  powodują   znaczne  przyrosty  entropii  wpływają ce
na  sprawność  stopnia

—  na  wlocie  do  wirnika  (promień  r,)  parametry  bę dą   silnie  niejednorodne wzdłuż
obwodu

—  uś redniony wzdłuż podziałki ką t napływu na wirnik bę dzie wię kszy  (czasem nawet
znacznie)  od  ką ta  ustawienia  łopatek  kierownicy

—  uś rednione parametry  na  promieniu  r±  bę dą   silnie  zależ ały  od  warunków  pracy
stopnia.

Wnioski  te należy  uwzglę dnić  przy projektowaniu  łopatek  wirnika.
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P  e 3  IO  M e

MOJtEJIB CBEPX3BYKOBOrO TE^EH H fl 3A  U EH TPOCTPEMH TEJIBH Ołl

PEIIIETKOH

B  ciaTBe  npeflCTaBjieii  MOflejit  cBepx3ByKoro  Te^enira  3a LceHTpocTpeMmejiBHOH  peuieiKoń.  LToKa-

3ŁIBaeTCH3  1TO Ha BMXOflHLI X  KpOMKaXj  B  JlK>6fcIX  VCJIOBHHX  paBOTW  pelHeTKH flOJlHCIIfcl B03HHKaTB

KOCBie KpiiBOJiHHeHHhie ynapH bie  BOJIH BI.  Kpoiwe  Toro  onpeflenHexcH  xapaKiep  n3MeHeHim TepiMOflHHa-

Knx napaMeTpoB na JIHHHHX TOIO Ha He6ojiBfflOM   paccTOHHHH OT BbixoflHoii  Kopjiwi .

Pe3yjiBTaTti  noKa3aHW  Ha (poTorpacbHH  CBepX3ByK0Boro  Te^eHHH ^epes  MOflenBHtiH  OTpeaoK pa-

peineTKH.

S u m m a ry

SUPERSONIC  OUTLET FLOW  IN A  CENTRI  PETAL  BLAD E  CASCADE

In  the papera model of  supersonic outlet flow  in centripetal blade cascade has  been presented. I t has

been  proved  that on  the trailing edges  under all  working  conditions of  the blade  cascade  oblique  curves

shock  waves  should  arise.

Moreover, the character of a change of flow parameters on the slip  line close  to the trailing edge  has

been determined.

The  results  have  been  illustrated on a  photograph  of  supersonic  flow  through  the model  section  of

the  centripetal  blade  cascade.
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