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W niniejszym artykule przedstawiono podstawy fizyczne oraz oméwiono przykltadowe mozli-
wosci wykorzystania autorskiego, zerowymiarowego kodu obliczeniowego stuzacego do wstep-
nej identyfikacji najwazniejszych wielkosci termogazodynamicznych i parametrow pracy
dwuprzeplywowych silnikéw turboodrzutowych bez mieszalnika (tzw. turbowentylatorowych
—ang. high-bypass turbofan) w ukladzie front-fan. W pierwszej cze$ci manuskryptu oméwiono
zaimplementowane w obrebie kodu modele przeplywowe (skupiono sie na przemianach $cisli-
wego, nielepkiego gazu doskonatego) wykorzystywane do opisu poszczegdlnych skladowych
silnika wielko$ci konstrukcyjno-eksploatacyjne oraz stosowane wielkos$ci wejsciowe. Na ich
podstawie przedtozono czytelnikowi przyktadowa metodologie obliczeniowa. Nastepnie prze-
prowadzono, z wykorzystaniem przedtozonego modelu obliczeniowego, zintegrowane, wiel-
koparametrowe analizy wspélczesnego silnika turbowentylatorowego o ciagu obliczeniowym
100 kN, skupiajac sie na wplywie takich wielkosci jak stopien dwuprzeplywowosci, sprawnosé
calkowita sprezarki lub wentylatora, wspolczynnik strat energii w kanale zewnetrznym, sprez
sprezarki lub wentylatora oraz predko$é¢ i wysoko$é lotu na jednostkowe zuzycie paliwa oraz
sprawno$ci: cieplna i napedowa. Zasugerowano satysfakcjonujaca zbieznosé uzyskiwanych za
posrednictwem przywolanego kodu wynikéw z danymi publikowanymi przez producentéow
oraz jego wzglednie wysoki potencjal aplikacyjny i rozwojowy.

1. Wstep

Postepujacy rozwdj napedéw lotniczych i kosmicznych, wynikajacy m.in. z dokonujacej sie
transformacji proekologicznej sektora transportu oraz wzrostu znaczenia kwestii ekonomicznych
w eksploatacji sprzetu lotniczego, sktania projektantéow i diagnostow stosowanych w nich silni-
kéw do opracowywania i stosowania wiarygodnych kodéw obliczeniowych stuzacych identyfikacji
szeroko rozumianej specyfiki pracy ww. zespoléw maszyn i urzadzen energetycznych. Posiadanie
odpowiednich narzedzi obliczeniowych tak bowiem ogranicza ponoszone na etapie projektowa-
nia i eksploatacji koszty inwestycyjne i eksploatacyjne, jak i usprawnia procesy szkolenia oraz
ksztalcenia kadry inzynieryjno-technicznej odpowiedzialnej za rozwdéj i obstuge biezaca sprzetu
lotniczego, w coraz to wiekszej liczbie poszukiwanej przez rosnacy rynek lotniczy w Polsce i na
Swiecie.

Wiérdd pojawiajacych sie na rynku platform obliczeniowych dedykowanych silnikom lotni-
czym i kosmicznym szczegdlna uwage coraz czesciej poswieca sie kodom zerowymiarowym [1-12].
W przeciwienstwie do narzedzi numerycznych z rodziny FEM (ang. Finite Element Method —
metod elementéw skonczonych) i CFD (ang. Computational Fluid Dynamics — obliczeniowej
mechaniki pltynéw) nie wymagaja one bowiem posiadania rozbudowanej infrastruktury oblicze-
niowej, dajac — w zaleznosci od przyjetego algorytmu obliczeniowego (m.in. liczby zmiennych,
na ktore uzytkownik ma wplyw, czy tez reprezentatywnosci wykorzystywanych w nim funkcji
stanu gazéw lub modeli przepltywéw) — satysfakcjonujace wyniki. Te ostatnie stanowi¢ moga
np. $rednie wartosci parametréw strumieni (ci$nien, temperatur, predkosci) przeplywajacych
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przez poszczegdlne przekroje kontrolne — lezace w obrebie najwazniejszych sktadowych kanatéw
przeplywowych silnika (wlotach, sprezarkach i wentylatorach, komorach spalania, turbinach,
uktadach wylotowych) czy tez wartosci wielkosci identyfikujacych prace samego silnika (ciagu,
mocy, zuzycia paliwa, sprawnosci — cieplnej i napedowej, strumieni masy).

Dysponujac tak uzyskanymi danymi, podja¢ mozna sie m.in. wstepnej identyfikacji charak-
terystyk eksploatacyjnych (obrotowych, wysoko$ciowych, predko$ciowych, klimatycznych, re-
gulacyjnych) tej grupy silnikéw czy tez realizacji zadan zwiazanych z ich szeroko rozumiana
diagnostyka parametryczna. Przystuzy¢ moga sie one takze wszelkim obliczeniom zwiazanym
z projektowaniem i konstruowaniem samolotéw, determinujac np. zuzycie paliwa w réznych za-
kresach eksploatacyjnych.

Do programéw przydatnych w kontekécie wspomnianych zagadnien, wprowadzonych do tej
pory na rynek, zalicza si¢ m.in. oprogramowania takie jak EngineSim (producent lub dystrybu-
tor — NASA Glenn Research Center; w wersji przegladarkowej — Engine Parameter Interactive),
STRA (Samara National Research University), DVIGwT (Ufa State Aviation Technical Univer-
sity), GasTurb (J. Kurzke, MTU), GSP (Royal Netherlands Aerospace Centre) czy tez Uni_ TTF
(A. Lyulka Experimental Design Bureau) [3]. Programy te cechuje z jednej strony przystepny
interfejs oraz wzglednie szerokie mozliwoéci optymalizacyjno-badawcze, z drugiej jednak — pewne
ograniczenia wynikajace m.in. z przyjetych uproszczen lub tez niesatysfakcjonujacych uzytkow-
nika modeli obliczeniowych oraz wyraznie ograniczone mozliwosci ingerencji w algorytmy obli-
czeniowe, uniemozliwiajace np. uwzglednienie problematyki pompazu, ocene wplywu indywidu-
alnych charakterystyk i zakresow regulacyjnych poszczegdlnych maszyn ksztaltujacych kanaly
przeptywowe silnika, w tym wielowirnikowosci, uwzglednienia zjawisk falowych we wlotach i dy-
szach wylotowych silnikéw odrzutowych z uwzglednieniem specyfiki uktadu fal uderzeniowych
czy tez prowadzenia skoordynowanych, w ujeciu obliczeniowym, szacunkéw napedéw hybrydo-
wych, np. RBCC (ang. Rocket-Based Combined Cycle), TBCC (ang. Turbine-Based Combined
Cycle), TRCC (ang. Turbo Rocket Combined Cycle czy tez VCE (ang. Variable Cycle Engine).

Celem niniejszej pracy jest przedstawienie, oméwienie i przykladowe wykorzystanie (w kon-
tekscie analiz iloSciowych i jako$ciowych) zerowymiarowego, termogazodynamiczego kodu ob-
liczeniowego dedykowanego wstepnej identyfikacji najwazniejszych wielkosci eksploatacyjnych
turboodrzutowych silnikéw dwuprzeptywowych bez mieszalnika (zwanych takze turbowentyla-
torowymi czy tez, z jezyka angielskiego, high-bypass turbofan) w ukladzie front-fan, a wiec
powszechnie obecnie stosowanej rodziny silnikéw lotniczych. Moze on postuzyé do opracowa-
nia autorskich programéw do analiz wspomnianych zespoléw napedowych czy tez uzyskiwanych
przez nie inzynierskich obliczen w réznych warunkach lotu, parametréw eksploatacyjnych czy
tez realizacji réznych dzialan. Dzieki otwartej strukturze daje on realne mozliwosci ingerencji
w poszczegolne wielkosci, posiadajac dzigki temu odpowiedni potencjal rozwojowy i aplikacyjny,
wykraczajacy poza wstepne obliczenia termogazodynamiczne.

Silniki dwuprzeplywowe swoja popularnos¢ zawdzigczaja przede wszystkim nizszemu niz
w przypadku jednostek jednoprzeptywowych jednostkowemu zuzyciu paliwa, uzyskiwanemu z ra-
cji znacznie wyzszej sprawnosci napedowe]j (mniejszej wartosci strat energii kinetycznej wypro-
wadzanej do otoczenia) i podobnej sprawnosci cieplnej (zaleznej m.in. od strat tarcia w kanale
zewnetrznym oraz rozwiazan konstrukeyjnych przyjetych w obrebie kanatu wewnetrznego). Uzy-
skuja one takze, w warunkach przelotowych typowych dla samolotéw $rednio- i szerokokadlu-
bowych, wyzsza sprawnosé ogdlna od silnikéw turboémigltowych, podatnych w tych warunkach
na wyrazny spadek sprawnoéci $migta. Rozwéj napedéw wyposazonych w dwuprzeptywowe sil-
niki turboodrzutowe bez mieszalnika postepuje nieprzerwanie od konca I polowy XX wieku,
a najblizsze lata powinny ten trend podtrzymac, czego wyrazem sa nowopowstajace konstruk-
cje takie jak Pratt & Whitney PW1000G, General Electric GE9X, Rolls-Royce UltraFan czy
tez CFM International LEAP. Przewiduje sie ponadto, iz na bazie rozwiazan opracowanych lub
zastosowanych w tej grupie napedéw powstaé powinny w niedalekiej przysztosci takze liczne kon-
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strukcje klasyfikowane jako tzw. Smiglowentylatorowe (ang. propfan), np. silniki opracowywane
przy okazji rozwoju konstrukcji CFM International RISE.

2. Kod obliczeniowy

Prezentowany kod obliczeniowy zaktada identyfikacje najwazniejszych parametréw eksplo-
atacyjnych silnika w oparciu o nastepujace dane wejsciowe: uzyskiwany w warunkach oblicze-
niowych ciag silnika K, warto$¢ opalowa spalanego paliwa @);, wysoko$¢ lotu (pracy silnika) H,
predkos¢ lotu (predko$é czynnika na wejsciu do silnika, tj. przed wlotem) ¢, wyktadnik adia-
baty czynnika (powietrza) kpo, na wejéciu do silnika (zalozyé mozna wartosé 1,4), indywidu-
alna stala gazowa czynnika (powietrza) Rpn, na wejsciu do silnika (zalozy¢ mozna wartosé
287J/(kg K), sprawnos$¢ wlotu powietrza do silnika oy (r-nie (2.13)) sprez catkowity zespolu
sprezajacego czynnik w kanale wewnetrznym 7§, (r-nie (2.14)), sprawnos¢ efektywna (w ujeciu
parametréow calkowitych strumienia) zespolu sprezajacego (wentylatora i sprezarki) w kanale
wewnetrznym 7§, (r-nie (2.15)), sprawnosé¢ calkowita proceséw rozprezania czynnika w kanale
wewnetrznym silnika 7;y, (tj. proceséw, ktérym towarzyszy spadek cisnienia catkowitego, czy-
li przeptywéw przez komore spalania, turbing i uktad wylotowy 1.1, sprawnos¢ efektywna
(w ujeciu parametréw calkowitych strumienia) wentylatora (r-nie (2.15), temperatura catkowi-
ta strumienia spalin na wylocie z komory spalania T4; (na wlocie do turbiny;), wspdtczynnik
wykorzystania ciepta w komorze spalania (niekiedy nazywany sprawnoscia komory spalania i g
(r-nie (2.16)), sprawnosé¢ kanalu zewnetrznego 7y (r-nie (2.20)), stopienn dwuprzeplywowosci sil-
nika m (r-nie (2.21)), stopien podzialu pracy uzytecznej obiegu [ (r-nie (2.22)), skojarzony m.in.
ze sprezem calkowitym wentylatora mjj, (r-nie (2.23)), dobierany z uwzglednieniem mozliwosci
uzyskania jego wartosci optymalnej [y (r-nie (2.24)).

Ponizej zamieszcza sie opis rownan przeptywu oraz funkcji stanu strumienia wykorzysty-
wane w ramach omawianego kodu, schemat obliczeniowy silnika turbowentylatorowego (wraz
z najwazniejszymi przekrojami obliczeniowymi), specyfike analiz termodynamicznych poszcze-
gblnych sktadowych silnika (wlotu, ukladéw sprezajacych, komory spalania, turbiny i uktadu
wylotowego) oraz przyjete uproszczenia.

2.1. Model silnika dwuprzeplywowego bez mieszalnika w ukladzie front-fan

Na rysunku 1 przedstawiono przyjety w niniejszej pracy schemat obliczeniowy silnika dwu-
przeplywowego bez mieszalnika w uktadzie front-fan. Sktada sie on z wlotu powietrza WL (po-
miedzy przekrojami H i 1), wentylatora W (1-27), sprezarki S (2’-2I), komory spalania KS (21-31),
turbiny T (3I-4I), uktadu wylotowego kanalu wewnetrznego UWTI (41-51) oraz ukladu wyloto-
wego kanatu zewnetrznego UWII (2°-5I1). Wszystkie sktadowe silnika uznaje sie za pozbawione
przeciekéw lub upustéw, nie uwzglednia sie przy tym ewentualnej wielowirnikowosci silnika (nie-
mniej, ta moga ujmowaé wielkosci opisujace sprezarke, wentylator lub turbine).

2.2. Roéwnania przeplywu strumienia przez kanaty

Zerowymiarowos¢ kodu przywolanego w niniejszej pracy przejawia sie nastepujacymi zato-
zeniami i zwigzang z nimi specyfika identyfikacji danych wejsciowych i wynikowych:

e przeplywy w obrebie silnika sa w pelni ustalone (w pelni uksztaltowane), tj. wartosci
poszczegdlnych parametréw strumienia w dowolnym przekroju nie zaleza od czasu (nie
uwzglednia sie w nich np. pulsacji, ewentualnie dopuszcza sie wytacznie odpowiednio duze
czestotliwosei 1 mate amplitudy),
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Rys. 1. Schemat obliczeniowy silnika z zaznaczeniem poszczegdlnych przekrojéw obliczeniowych

e w kazdym punkcie danego przekroju parametry strumienia posiadaja jednakowa, usred-
niona w ujeciu tego przekroju warto$é¢ (reprezentuje ona jej zmienno$é w obrebie calego
przekroju),

e parametry strumienia w poszczegolnych przekrojach obliczeniowych stanowia wypadkowsa
zjawisk zachodzacych w elementach poprzedzajacych dany przekrdj, opisanych $rednimi
w ujeciu wielowymiarowej przemiany wielko$ciami ujmujacymi, liczbowo, naturalna zmien-
noé¢ we wszystkich wymiarach.

Wszystkie strumienie przeplywajace przez silnik — powietrze i spaliny — traktuje sie przy tym
jako gaz doskonaly o staltym sktadzie opisywany przez rownanie Clapeyrona o stalym sktadzie

p = pRT (2.1)

gdzie: p — ci$nienie statyczne czynnika, p — gesto$¢ czynnika, R — indywidualna stala gazowa
czynnika, T — bezwzgledna temperatura statyczna czynnika.

Takie podejécie pozwala stosowaé stosunkowo proste wzory opisujace zaleznoéci miedzy pa-
rametrami gazu (ci$nieniem statycznym, temperatura statyczna, predkoscia bezwzgledna) i in-
nymi stalymi termodynamicznymi (np. wykladnikiem politropy — usrednionym w ujeciu danej
przemiany, indywidualng stala gazowa itp.) przy satysfakcjonujacej reprezentacyjnosci uzyski-
wanych wynikow. W przypadku parametréw lezacych blisko punktu potrojnego gazu, tj. pod
wysokim ci$nieniem lub w wysokiej temperaturze, do kodu wprowadza si¢ wartosci jak dla gazu
doskonatego, lecz usrednione w ujeciu przemiany, uzyskiwane z wykorzystaniem funkcje stanu
wyzszego rzedu (np. gazu po6ldoskonatego — co jest praktykowane m.in. w kodzie EngineSim).
W przypadku gazu doskonalego statyczna entalpia wtasciwa liczona jest ze wzoru

K

h =

RT 2.2
p— (2.2)
Do wyznaczenia parametréw catkowitych (spietrzenia) strumienia wykorzystuje sie z kolei mo-
del izentropowy gazu Scisliwego nielepkiego. W efekcie, do wyznaczenia temperatury catkowitej
stosuje sie relacje

T =T(1+ ”T_leﬁ) =T+ (2.3)
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przy czym: k — wykladnik adiabaty czynnika gazowego (powietrza, spalin) liczony jak dla gazéw
doskonatych, Ma — liczba Macha w danym przekroju

Ma = (2.4)

c
a
gdzie: ¢ — predkos¢ czynnika gazowego w danym przekroju obliczeniowym, a — predkos$é¢ dzwieku
czynnika w danym przekroju obliczeniowym liczona jako

a = VKRT (2.5)

W przypadku entalpii catkowitej obowiazuje wiec wzér

K

W= RT* (2.6)

k—1

natomiast cisnienia catkowitego
p* = p(l + K—_lMa2)ﬁ (2.7)
5 .

Do wyznaczenia relacji wiazacej strumien masy 7, pole powierzchni przekroju A, oraz pa-
rametry strumienia Scisliwego stosuje sie zalezno$é

* —k—)
.4 K P k=1 9\ 2%
m=A RMa\/jT*(l + 5 Ma ) (2.8)

W modelu wszystkie przeplywy traktuje sie dodatkowo jako adiabatyczne (tj. bez wymiany
ciepla — straty tarcia akumulowane sg w catosci w podlegajacym przemianie politropowej stru-
mieniu, a wszystkie sktadowe silnika do idealnie zaizolowane), co oznacza, ze w przypadku takich
elementow jak wlot 1 uktady wylotowe entalpia catkowita przeplywajacego przez nie strumienia
jest stata, a w przypadku ukltadéw sprezajacych, komoér spalania i turbin o zmianie entalpii
catkowitej strumienia stanowi praca efektywna maszyny badz wprowadzane do niej w sposob
intencjonalny cieplo (badZ stanowiaca o jego powstaniu energia chemiczna).

Do wyznaczenia parametréw statycznych strumienia powietrza na wlocie do silnika, tj. ci-
$nienia ppy 1 temperatury Ty na wysokosci H, stosuje sie model atmosfery wzorcowej (ang.
ISA — International Standard Atmosphere), opisany m.in. w publikacjach [13, 14]. Traktuje on
o obowiazywaniu, dla wysokosci H < 11 km, relacji na cisnienie w postaci

m

44331

przy czym: pg — ci$nienie na wysokosci 0 km, wg modelu ISA réwne 101325 Pa, natomiast na
wysokosci 20km > H > 11km

H )5,256

PH = po(l - (2.9)

11000 — &
7111)

2.10
6340 (2.10)

pP=Drn eXP(

gdzie p11 — ci$nienie na wysokosci 11 km liczone wg wzoru (2.9). W przypadku temperatury, gdy
H < 11km

il
m

Ty =1

b(1- 44331) (2.11)

przy czym Tj — temperatura na wysokosci 0 km, wg modelu ISA réwna 288,15 K, natomiast na
wysolpéci 20km > H > 11km

T =Ty (2.12)
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a temperatura 771 na wysokosci 11km liczona jest wg wzoru (2.11). Powietrze atmosferyczne
traktuje sie, podobnie jak strumienie wewnatrz silnika, jako gaz doskonaty, nielepki, $cisliwy.
Na rysunku 2 zaprezentowano orientacyjnie (dlugosci poszczegdlnych odcinkéw nie odpowia-
daja przemianom rzeczywistym) specyfike przemian strumieni — w funkcji entalpii wlasciwej h
(statycznej i catkowitej) i entropii wlasciwej s — zachodzacych w poszczegélnych sktadowych sil-
nika z rys. 1, identyfikowanych z wykorzystaniem omawianego kodu, tj. przyjetych funkcji stanu
i modeli przeptywu. Zaznaczono na nim takze takie wielkosci jak energia kinetyczna jednostki
masy strumienia w przekroju wlotowym do silnika ey p, praca efektywna wentylatora Iy, pra-
ca efektywna zespolu wentylator-sprezarka (tj. zespolu stopni miedzy przekrojami 1 i 2I) lgy,
przyrost entalpii wlasciwej, calkowitej, strumienia w komorze spalania go;_s7, praca efektyw-
na turbiny lp, energia kinetyczna jednostki masy strumienia w przekroju wylotowym z silnika:
ersr w przypadku kanatu wewnetrznego i eps;; w przypadku kanatu zewnetrznego, oraz entalpie
wlasdciwa, statyczna, strumienia wyprowadzana z silnika do otoczenia qsr—g i g5r7—pg-

ha hi

9213

- -
S S

Rys. 2. Obieg rzeczywisty — w kanale wewnetrznym i zewnetrznym — modelowanego silnika w ujeciu
parametréw statycznych i catkowitych oraz przeplywow energii w poszczegdlnych jego sktadowych
(orientacyjny)

2.3. Termodynamika proceséw zachodzacych w poszczegélnych skladowych silnika

Ponizej zamieszczono interpretacje wielkosci ujetych w obrebie danych wejsciowych (z wyko-
rzystaniem oznaczen przywolanych na rys. 1) i wykorzystywanych w obrebie omawianego kodu.
Sprawnos¢ wlotu oy p, definiowana jest w przywotanym modelu jako

p*
OWL = - = O falO%kan (2.13)
Py

przy czym: oy, — wspélczynnik strat ciSnienia catkowitego strumienia na falach uderzeniowych
we wlocie (dla lotéw poddzwiekowych, tj. gdy May < 1, réwny 1, dla lotéw naddzwiekowych
— zalezny od liczby i ksztaltu powstajacych fal uderzeniowych, tak zewnetrznych, jak i we-
wnetrznych, tj. miedzy przekrojem wlotowym do wlotu silnika a wylotowym z ww. sktadowej),
Okan — WSpOlczynnik strat ci$nienia catkowitego strumienia w kanale przeptywowym wlotu (wy-
stepujacych z tytulu zjawisk tarcia, turbulencji itp.).
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Sprez zespotu sprezajacego strumien w kanale wewnetrznym silnika, w ukladzie front-fan,
determinuje z kolei zaleznos¢

(2.14)

gdzie: m§ — sprez sprezarki, tj. maszyny zlokalizowanej miedzy przekrojami 2" i 21.
Sprawnos¢ efektywna, w ujeciu parametréw catkowitych, dowolnej i-tej maszyny sprezajacej
(wentylatora, sprezarki, zespolu wentylator-sprezarka), moze by¢ obliczona ze wzoru

Ki—1
mo =1
n= (2.15)
m M=

7

gdzie: m — sprez i-tej maszyny, n; — wyktadnik politropy przemiany zachodzacej w i-tej maszynie
(w ujeciu przemiany w parametrach catkowitych), x; — wykladnik adiabaty czynnika przeply-
wajacego przez i-ta maszyne (w przypadku wentylatora i sprezarki w silniku wyktadnik ten jest
réWny Kpow)-

Wspélezynnik wykorzystania ciepta w komorze spalania, jesli nie zalozony wprost, wyznacza
sie z relacji

q21-31
§ks = 73— 2.16
QiTr (2.16)
przy czym qor—s3; jest przyrostem entalpii catkowitej strumienia w przeliczeniu na jednostke
podawanego do komory spalania powietrza (rys. 2), tj.

qor—sr = h3(1+77) — hay (2.17)

gdzie 77 to wzgledne zuzycie paliwa w komorze spalania, rowne stosunkowi strumienia masy pa-
liwa podawanego do tego urzadzenia 11,4 i strumienia masy doptywajgcego powietrza ;. Przy
zalozonej wartosci {xg wzory (2.16) i (2.17) postuzy¢ moga do ustalenia wartosci 77, a wiec tak-
ze strumienia masy spalanego w silniku paliwa. Niezbedne do wyznaczenia wartosci wyktadnika
adiabaty k), i indywidualnej statej gazowej spalin, jesli nie zostaly zatozone w oparciu o dane
statystyczne, ustali¢ mozna np. na podstawie znajomosci ich sktadu chemicznego i posiadanych
tablic termochemicznych. W przypadku braku dostepu do ww. danych, zaktadajac spalanie naf-
ty lotniczej przy typowych dla wspétczesnych silnikéw turbinowych wspétezynnikach nadmiaru
powietrza, do wyznaczenia 77 wykorzysta¢ mozna inzynierska relacje
* *
S (3,1034& — 2.6897°2L _ 380)107° (2.18)
{ks K K
przy czym temperature catkowita strumienia na wlocie do komory spalania T3, zaktadajac
adiabatyczny charakter przeplywu strumienia przez wlot, wentylator i sprezarke silnika, ustalié¢
mozna za pomoca rownania

Kpow —1

T, P —1
Ty =T) (1 - 517> (2.19)
st

Sprawnos¢ kanatu zewnetrznego silnika stanowi z kolei relacja

%an
nrr = By L 12 n lc%{ (2.20)
™ 2

gdzie l,, — praca uzyteczna obiegu, oznaczana za pomoca wzoru (2.25).
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Stopien dwuprzeptywowoéci silnika determinowany jest jako stosunek strumieni powietrza
podawanego do kanatu zewnetrznego my; i do kanalu wewnetrznego 7y, czyli
m m
e ML My (2.21)
my My
gdzie m — strumien powietrza podawany na wentylator.
7 kolei stopien podzialu pracy obiegu silnika, utozsamiany z iloscia przekazywanej do kanatu
zewnetrznego przez wentylator, pracy, oblicza sie jako

B= lf” (2.22)
ob

gdzie lpr; — ilo$¢ energii, w przeliczeniu na jednostke masy powietrza podawanego do silnika,
przekazywana do kanalu zewnetrznego 0 < lrrr < lo. Co wiecej, ma ona zwiazek ze sprezem
wentylatora myy,, a prezentuje relacja

Kpow

ﬁlobn;{/ K -1
. 1) o 2.23
v = (s g ) 22

Najkorzystniejsza — tzw. optymalna, odpowiadajaca maksymalnemu ciaggowi jednostkowemu
i minimalnemu jednostkowemu zuzyciu paliwa przez silnik — wartos¢ stopnia podziatu pracy Bopt
wyraza sie zaleznoécia

h
nir — 5% (1= nr)

2.24)
i (
m + nrr

ﬂopt =

W celu wyznaczenia wartosci pracy uzytecznej obiegu silnika [, opisywanej wzorem dla
przypadku pelnego rozprezania spalin w kanale

K er—1/kiA

lop = —22 Ry Ty S (HL= el ) (2.25)
Rpow — 1 NprsI er

przy znanym sprezu catkowitym zespotu sprezajacego czynnik w kanale wewnetrznym 7§;, zgod-

nie ze wzorem (2.14), i sprezu wlotu 7y, identyfikowanym za posrednictwem relacji

Kpow

— 1 g\t
mive = owr(1+ L"“’Q Ma?) o (2.26)

wyznaczy¢ nalezy dodatkowo tzw. parametry obiegu silnika — stopien podgrzania powietrza
sprezanego izentropowo w kanale wewnetrznym silnika ey

P\ e B T
= <_) " = (mypmsy) v = (wp) reew (2.27)
PH

gdzie w7 — sprez catkowity kanatu wewnetrznego silnika, sprawno$¢ procesu sprezania powietrza
w kanale wewnetrznym 7,7

ey — 1
TprsI = y Fpow 1 (2.28)
“kpow ow—1 2 ow—1 2
(o ) )
stopien podgrzania powietrza w silniku Ay
*
Ap=231L (2.29)

Ty
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oraz wspoélczynnik k£ uwzgledniajacy réznice miedzy cieptami wlasciwymi spalin i powietrza

Kspal _ 1
nspal—lelml (1 L Fspal—1 )

Kspal

k= f (2.30)
ow 1
,.@::w_lRpow (1 T Fpow—1 )
7r1 Kpow

PIrzy czym: kgp, — $redni wykladnik adiabaty spalin, R, — $rednia indywidualna stata gazowa
spalin. Ostatnia z wielko$ci przy nieznajomodci sktadu spalin, zaktadajac spalanie nafty lotniczej
przy typowych dla wspoélczesnych silnikéw turbinowych wspotczynnikach nadmiaru powietrza,
wyznaczy¢ mozna w oparciu o nomogramy lub wzory inzynierskie.

Przyktadowe relacje inzynierskie — dla 5 réznych temperatur 77 — przedstawiono we wzorach
(2.31)-(2.35). I'tak, gdy T5; = 1000 K oraz 1 < 7} < 17,034, to opisywane]j wzorem dla przypadku
pelnego rozprezania spalin w kanale

CAT21 5 1888 L4 3721 5 2855 ., 4,766

=T ™ * o7 ™ T T T i T s

w5 + 0,998 (2.31)
natomiast gdy T3, = 1000 K oraz 77 > 17,034, to k liczy sie ze wzoru (2.31), podstawiajajac
mp = 17,034. Gdy T5; = 1200 K oraz 1 < 77 < 20,754, to

9701 . 9331 ., . 3,666 5 TA69 , 7,997
BE T T T T T e T T T e

7 + 0,996 (2.32)
natomiast gdy T3, = 1200 K oraz 77 > 20,754, to k liczy sie ze wzoru (2.32), podstawiajajac
m; = 20,754. Gdy T5; = 1400 K oraz 1 < 77 < 22,218, to

1879 .. 1,750 ,, 6470 ., 1,205 ., 1,161
b= ™ s Tt ™~ s 7Tt e

7 + 0,993 (2.33)
natomiast gdy T3, = 1400 K oraz 77 > 22,218, to k liczy sie ze wzoru (2.33), podstawiajajac
mp = 22,218. Gdy T5; = 1600 K oraz 1 < 77 < 24,986, to

1594 ,. 1620 ,, 6534 ., 1316 ,, 1,345
b= ™ s Tt ™~ s 7Tt e

7+ 0,991 (2.34)
natomiast gdy T3; = 1600K oraz 7 > 24,986, to k liczy sie ze wzoru (2.34), podstawiajac
mF = 24,986. Gdy T3, = 1800K oraz 1 < 7w} < 21,303, to

3562 .. 3228 ., 1146 ., 2012 ,, 1785
b= ™ s T tgr ™~ s Tt e

75 + 0,987 (2.35)

natomiast gdy T3, = 1800 K oraz 77 > 21,303, to k liczy sie ze wzoru (2.35), podstawiajajac
w7 = 21,303.

Nalezy pamietaé, iz poprzez dobér wartosci sprezu zespotu sprezajacego w kanale wewnetrz-
nym (a wiec np. wybér liczby stopni sprezarki badz wentylatora lub tez charakter przeply-
wéw w ich obrebie) silnie determinuje sie uzyskiwane przez silnik parametry eksploatacyjne,
m.in. jednostkowe zuzycie paliwa c¢; oraz ciag jednostkowy. Kreslac funkcje ¢;(77) w dziedzinie
1 < 77 < (EAmprsifprrr), obserwuje sie w jej obrebie co najmniej jedno minimum, natomiast
kreslac funkcje k;(77) — co najmniej jedno maksimum. W efekcie wyboér wartosci sprezu przypa-
dajacy na jedno ze wspomnianych lokalnych ekstreméw (lub warto$é z jego bliskiego otoczenia)
pozwala na uatrakcyjnienie silnika w ujeciu wspomnianych wielkosci eksploatacyjnych.

Dysponujac wartosciami pracy uzytecznej obiegu oraz wielko$ciami charakteryzujacymi
rozpltywy tej formy energii w obrebie silnika przy zadanych sprawnosciach i zalozeniach
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eksploatacyjno-konstrukcyjnych, przystapi¢ mozna do wyznaczenia najwazniejszych parametréw
eksploatacyjnych. Pierwszym krokiem moze by¢ okreslenie pracy obiegu dostepnej w kanale we-
wnetrznym lp;

lobr = (1 = B)lob (2.36)

oraz pracy obiegu dostepnej w kanale zewnetrznym lp;7

/3[0[, CQH
oblI = — == (1 - 2.
lobr1 p— nrr 9 ( 7711) ( 37)

Zakladajac, ze w obu kanaltach przeplywowych zachodzi pelne rozprezanie strumieni (w ka-
nale wewnetrznym — spalin ps; = py, w kanale zewnetrznym — powietrza ps;;r = pp), wiedzac,
ze ciag silnika K jest suma ciagéw powstajacych w obu kanatach przeplywowych (kolejno Kj
i K1), zapisa¢ mozna

K =Ki+ Krr =my(est — cu) +myr(esir — eu) = mlesr — ep +m(csrr — cu) (2.38)
Co wiecej, pamietajac, ze w ww. warunkach

csr = £/ 2lopr + C%{ (2.39)

oraz

cs11 = \/2lobr1 + ¢ (2.40)

uzyska¢ mozna wartosci ciggéw jednostkowych k;r i kjrr powstajacych w obu kanatach przepty-
wowych (z uwzglednieniem pelnego rozprezania obu strumieni)

K
kit = — = — 2.41
3=, et e (2.41)
oraz
Ky
kjrr = — =csi1 —cn (2.42)
mrr

a na ich podstawie wartos¢ ciggu jednostkowego calego silnika k;

ky = X Rt ki (2.43)
m m+1
Znajac wartosé ciagu jednostkowego silnika, mozliwe jest wyznaczenie strumienia powietrza
niezbednego do podania na wentylator silnika (jako iloraz ciagu silnika oraz jego ciagu jednost-
kowego) oraz strumieni powietrza doprowadzanych do poszczegdlnych kanaléw przeplywowych
silnika, wykorzystujac do tego wzor (2.21).
Do wyznaczenia jednostkowego zuzycia paliwa w silniku c; zastosowa¢ mozna natomiast wzor

mpal _ TI
K~ Em+l)

Cj = (244)

Na podstawie zaprezentowanej metodologii okresli¢ mozna takze sprawnosci silnika: ciepl-
na 1., napedowa n; oraz ogdlna n,. Sprawnos¢ cieplna, w przypadku pelnego rozprezania stru-
mieni w obu kanaltach przeptywowych silnika, identyfikowana jako stosunek sumy przyrostéw
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energii kinetycznej strumieni w obu kanatach w czasie AFE}, oraz mocy wprowadzanej do komory
spalania wraz z paliwem )y, wyznaczona moze zosta¢ w oparciu o relacje

2 _ 2 2 _ 2 2 _ 2 2 _ 2
AEk my C§I2 H + s 65112 °H 0512 H 4 m65112 °H
QO mpalQi TIQi

z kolei sprawnos¢ napedowa, takze dla pelnego rozprezania strumieni w ww. kanatach — stosunek
mocy powstajacego w silniku ciagu Ly oraz sumy przyrostéw energii kinetycznej strumieni w obu
kanatach w czasie — bazujac na zaleznoéci
Lk mkicy kir +mk;rr
Mk = = . 3 T 3 ; 5 5 CH (2.46)

2 2 2 2 2
. Cz—C . C —C Ct 1 —C —__C —C
AEk mr 5[2 H +mII 5[[2 H 5[2 H m 5[[2 H

Sprawnos¢ ogélna stanowi iloczyn sprawnosci: cieplnej i napedowej, tj. stosunek mocy po-
wstajacego w silniku ciagu oraz mocy wprowadzanej do komory spalania wraz z paliwem

Ly,
Mo =0, = (2.47)

Rys. 3. Wykres Sankey’a reprezentujacy rozplywy energii w obrebie modelowanego silnika (dla
przypadku pelnego rozprezania strumieni w obu jego kanaltach przeptywowych)

Przy okazji wykonanych obliczen zidentyfikowa¢ mozna takze pozostate sktadowe bilansu
energetycznego silnika, przedstawionego — z wykorzystaniem wykresu Sankeya — na rysunku 3.
I tak, dla wspomnianego przypadku pelnego rozprezania obu strumieni (poza takimi sktadowymi
jak moc powstajacego w silniku ciagu, moc wprowadzanej do komory spalania wraz z paliwem
oraz suma przyrostow energii kinetycznej strumieni w obu kanalach w czasie) oznaczeniu moga
podlegaé takze moc przejmowana od paliwa w komorze spalania Q23 i moc tracona w komorze
spalania ze wzgledu na niecatkowite lub niezupelne spalanie Q KS

Q2-3 = Qo — Qrs = {xsQo (2.48)
moc cieplna unoszona ze spalinami do otoczenia (tzw. strata wylotowa) Qpai

Qspal = Qa3 — A, (2.49)
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oraz energia kinetyczna strumienia wyprowadzanego do otoczenia w czasie Elstr
Eystr = AE, — Lg (2.50)

W przypadku niepetnego rozprezania spalin w kanale wewnetrznym silnika lub tez powietrza
w kanale zewnetrznym, wzory: (2.25), (2.38)-(2.42), (2.45), (2.46), (2.49) i (2.50) nalezaloby
skorygowaé ze wzgledu na fakt generacji ciggu z tytulu nie tylko przyrostu energii kinetycznej
strumieni (co ma miejsce przy pelnym ich rozprezaniu), lecz takze wystepowania réznicy cisnien
statycznych miedzy wlotem a wylotem z kazdego z ww. kanaléw. W niniejszej pracy analizy
przeprowadzono dla przypadku pelnego rozpezania obu strumieni, czesto stosowanego podczas
wstepnych obliczen termogazodynamicznych silnikéw turboodrzutowych.

3. Przykladowa procedura obliczeniowa

Zaprezentowany kod, poza wyznaczaniem pojedynczych punktéw pracy silnikéw dwu-
przepltywowych bez mieszalnika, pozwala takze na prowadzenie szeroko rozumianych analiz
optymalizacyjno-eksploatacyjnych ustanowionej przez nie grupy napedoéw, zwiazanych m.in.
z wplywem wybranych wielkosci determinujacych prace silnika (np. sprezu sprezarki, sprezu wen-
tylatora, sprawnosci poszczegdlnych skladowych zespotéw wirnikowych) czy tez parametréw lotu
i stopnia obciazenia silnika (znajac charakterystyki poszczegdlnych sktadowych silnika, uwzgled-
niajagc m.in. kwestie ograniczania pompazu, mozliwe jest zgrubne szacowanie charakterystyk:
predkosciowej, wysokosciowej, obrotowej).

W przypadku pojedynczego punktu obliczeniowego, celem wyznaczenia wielkosci opisanych
wzorami (2.43)-(2.47), sugeruje sie obranie nastepujacej procedury obliczeniowej:

1. wybér danych wejsciowych (zakresu obliczeniowego),

2. wyznaczenie parametréow catkowitych strumienia powietrza na wlocie do silnika (prze-
kr6j H na rys. 1) oraz parametréw obiegu,

3. wyznaczenie pracy uzytecznej obiegu oraz prac trafiajacych, z uwzglednieniem ewentual-
nych strat, do kanaléw: zewnetrznego i wewnetrznego,

4. wyznaczenie ciagéw jednostkowych oraz strumieni powietrza przepltywajacych przez po-
szczegblne kanaty przepltywowe,

5. wyznaczenie jednostkowego zuzycia paliwa oraz sprawnosci cieplnej, napedowej i ogolnej
silnika, opracowanie bilansu cieplnego silnika (wykonanie serii obliczen dla kolejnych war-
tosci B lub 7§, stanowi takze podstawe do wyznaczenia optymalnej, tj. gwarantujacej
maksymalng wartos¢ ciggu jednostkowego silnika k;, badZ ekonomicznej, tj. zapewniajaca
minimalne jednostkowe zuzycie paliwa c¢;, wartosci obu ww. wielkosci).

4. Przykladowe analizy optymalizacyjne z wykorzystaniem przedstawionego kodu

Ponizej przedstawiono wyniki analiz dotyczacych wplywu sprezu zespolu sprezajacego
wentylator-sprezarka, sprawnoéci catkowitych wentylatora i zespotu sprezajacego wentylator-
sprezarka (zalozono réwnosé tych wielkosci), sprawnosci kanatu zewnetrznego, parametréw lotu
(strumienia w przekroju H) lub stopnia dwuprzeplywowosci przeprowadzonych z wykorzysta-
niem opisanego w niniejszym artykule kodu dla silnika osiagajacego ciag 100 kN, spalajacego
paliwo o wartosci opalowej 43,5 MJ/kg, dla ktérego stale sa réwne w calym zakresie analiz:
sprawno$¢ wlotu powietrza 0,97, temperatura catkowita spalin na komora spalania 1600 K oraz
wspotczynnik wykorzystania ciepta w komorze spalania 096, sprawnos¢ catkowita proceséw roz-
prezania czynnika w kanale wewnetrznym silnika 0,88. Zatozono, ze wyktadnik adiabaty powie-
trza wynosi 1,4, natomiast jego indywidualna stala gazowa 287 J/(kgK). Do okreslenia wartosci
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wspdlezynnika k zastosowano wzor (2.34). Zalozono takze, we wszystkich przypadkach oblicze-
niowych, pelne rozprezanie obu strumieni i prace silnika przy optymalnym stopniu podziatu
pracy miedzy kanatami przeptywu.

Analizy przeprowadzono w srodowisku Mathcad 14.0. — w tym wykresy zaprezentowane na
rysunkach 4-10.

Na rysunku 4 zaobserwowa¢ mozna konsekwencje wyboru sprezu calkowitego ukladu
sprezarka-wentylator, dla warunkéw statycznych na ziemi i przykladowych warunkéw przelo-
towych wspodlczesnych silnikéw turbowentylatorowych, w ujeciu jednostkowego zuzycia paliwa
i ciagu jednostkowego silnika. Maksimum funkcji k;(7%;) przypada tu na tzw. sprez optymal-
ny, natomiast minimum funkcji ¢;(7%;) na tzw. sprez ekonomiczny. Zauwazy¢ m.in. mozna, iz
drugie z lokalnych ekstreméw w warunkach przelotowych przypada na wartosci przywolywane
w dokumentacji technicznej nowopowstajacych silnikéw omawianego typu, co potwierdzaé¢ moze
stusznos¢é doboru wspomnianych wielkosci przez projektantéw. Co wiecej, takze wartosci jed-
nostkowego zuzycia paliwa — dla obu rozpatrywanych zakresow eksploatacyjnych — odpowiadaja
tym rejestrowanym przez projektantéw i uzytkownikéw silnikéw turbowentylatorowych o specy-
fice zblizonej do zalozonych danych wejsciowych, co stanowi¢ moze o pewnej praktycznej stronie
omawianego kodu.

(a) 40 400 (b) 40 i
30 300 30 300
cj("cSI) ki(mes) i(mesy) k(7))
“em 20, 200 m “om 201 200 m
kN-s S kN-s s
10 100 10 100
0 0 0 0
0 50 100 150 200 0 50 100 150 200
TeSI TSI

Rys. 4. Wplyw sprezu zespolu sprezajacego wentylator-sprezarka na ciag jednostkowy i jednostkowe
zuzycie paliwa dla n%; = njy, = 0,85, nrr = 0,9, ™ = 10 oraz (a) warunkéw statycznych na ziemi,
(b) warunkéw przelotowych (¢ = 800km/h, H = 11km)

Na rysunkach 5 i 6 przedstawiono spodziewany wpltyw — iloSciowy i liczbowy — sprezu catko-
witego ukladu sprezarka-wentylator i stopnia dwuprzeplywowosci silnika (BPR) na sprawnosci:
cieplng i napedowa oraz jednostkowe zuzycie paliwa w ujeciu dwéch wezesniej rozpatrywanych
zakresow eksploatacyjnych. Wyniki potwierdzaja atrakcyjno$é¢ zwiekszania stopnia dwuprze-
plywowosci, zwracaja jednak uwage na potrzebe jednoczesnego minimalizowania strat energii
odnotowywanych w kanale zewnetrznym, ktéry nieumiejetnie zaprojektowany (w przeprowadzo-
nych analizach zatozono stalo$¢ wartosci 1y, co w bardziej rozbudowanych badaniach nalezatoby
zastapi¢ precyzyjniejsza funkcja nrr(m)) potrafi doprowadzi¢ do wzrostu jednostkowego zuzycia
paliwa (z racji nieproporcjonalnego spadku sprawnosci cieplnej w stosunku do wzrostu sprawno-
Sci napedowej), co lezy w sprzecznosci z powszechnie podnoszonymi tezami o niemal bezwarun-
kowej idei zwiekszania stopnia dwuprzeplywowosci, widocznej na przebiegach obowiazujacych
dla warunkow statycznych na ziemi.

Na rysunkach 7 i 8, w kontekscie obserwacji poczynionych na dwéch wczesniej omoéwionych
wykresach, przedstawiono wyniki wplywu zmian stopnia dwuprzepltywowosci i sprawnoéci kana-
hu zewnetrznego na trzy rozpatrywane do tej pory wielkosci eksploatacyjne. Zauwazy¢é mozna,
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Rys. 5. Wplyw stopnia dwuprzeplywowosci (BPR) sprezu zespolu sprezajacego wentylator-sprezarka
(pierwsza liczba w nawiasie przy zmiennej) na sprawno$é¢ ogélna, sprawno$é¢ napedowa oraz jednostkowe
zuzycie paliwa dla ng; = ny, = 0,85, nrr = 0,9 oraz warunkéw statycznych na ziemi
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Rys. 6. Wplyw stopnia dwuprzeplywowosci (BPR) oraz sprezu zespolu sprezajacego
wentylator-sprezarka (warto$é pierwszej wielkosci w nawiasie przy zmiennej) na sprawnosé ogélna,
sprawnos¢ napedowa oraz jednostkowe zuzycie paliwa dla n5; = nj, = 0,85, nrr = 0,9 oraz warunkéw
przelotowych (¢ = 800km/h, H = 11km)
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Rys. 7. Wplyw stopnia dwuprzeplywowosci (BPR) oraz sprawnosci kanalu zewnetrznego (wartosé
drugiej wielko$ci w nawiasie przy zmiennej) na sprawno$é ogdlna, sprawnos$é napedowa oraz
jednostkowe zuzycie paliwa dla n5; = ny, = 0,85, 7¢; = 40 oraz warunkéw statycznych na ziemi
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Rys. 8. Wplyw stopnia dwuprzeplywowosci (BPR) oraz sprawnosci kanalu zewnetrznego (wartosé
drugiej wielko$ci w nawiasie) na sprawno$é¢ ogélna, sprawnosé napedowa oraz jednostkowe zuzycie
paliwa dla n%; = nj, = 0,85, 7§, = 40 oraz warunkéw przelotowych (cx = 800km/h, H = 11km)
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ponownie, niska przydatnosé¢ analiz proekologicznych prowadzonych w warunkach statycznych
w ujeciu zakresu przelotowego. Uwidacznia si¢ ponadto celowosé¢ minimalizacji poziomu strat
energii (z tytulu turbulencji strumienia za wentylatorem, ograniczanych m.in. poprzez stosowa-
nie dodatkowych kierownic strumienia czy tez sprawnosci dyszy wylotowej — np. w przypadku
stosowania tzw. szewronéw).

Uzyskane wyniki stanowia, co sugeruja uzyskane przebiegi, takze podstawe do podjecia sie
analiz kolejnej grupy silnikéw — silnikéw Smigltowentylatorowych. Silniki te, zasadniczo beda-
ce silnikami dwuprzeplywowymi bez mieszalnika pozbawionymi ostony kanalu zewnetrznego,
uzyskujace wysokie stopnie dwuprzeplywowosci (powyzej 20-30) i wysokie sprawnosci catkowi-
te wentylatora (takze przy przeplywach transonicznych), poprawnie zaprojektowane cechowaé
ma okoto 30% spadek jednostkowego zuzycia paliwa w stosunku do wspélczesnie stosowanych
silnikéw turbowentylatorowych. Teze ta, w warunkach przelotowych, potwierdzaja wykreslone
przebiegi funkcji ¢;.

Poczynione analizy sktaniaja takze do podejmowania si¢ badan silnikéw i wstepnego ich pro-
jektowania, w szczegdlnosci w kontekscie proekologicznosci transportu lotniczego, w warunkach
przelotowych.

Na rysunkach 9 i 10 zobrazowano wyniki analiz wptywu sprawnoéci catkowitej zespotéw spre-
zajacych (tak ukladu wentylator-sprezarka, jak i samego wentylatora — réwnych sobie w mysl
przyjetych zalozen) i sprawnosci kanalu zewnetrznego na sprawnoéci: cieplna i napedowa oraz
jednostkowe zuzycie paliwa, potwierdzajac stusznosé optymalizacji tych wielkosci jako podsta-
wa podnoszenia sprawnoéci cieplnej 7, pomimo negatywnego wplywu na sprawno$¢ napedowa,
dalszego obnizania jednostkowego zuzycia paliwa.
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Rys. 9. Wplyw sprawnosci kanalu zewnetrznego (warto$é drugiej wielkosci w nawiasie) oraz sprawnosci
calkowitej wentylatora i zespolu sprezajacego w kanale wewnetrznym 7.y g7 na sprawnosé ogélna,
sprawnos¢ napedowa oraz jednostkowe zuzycie paliwa dla 75, = 40, m = 10 oraz warunkéw statycznych
na ziemi

Przeprowadzone rozwazania sugerujg zintegrowany charakter wprowadzanych zmian w ob-
rebie silnikéw turbosmigtowych poprzedzony analiza czulosci — nie tylko jako$ciowej, ale takze
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Rys. 10. Wplyw sprawnosci kanalu zewnetrznego (warto$é drugiej wielko$ci w nawiasie przy zmiennej)
oraz sprawnosci calkowitej wentylatora i zespolu sprezajacego w kanale wewnetrznym 7. g7 na
sprawnosc ogélng, sprawnos¢ napedows oraz jednostkowe zuzycie paliwa dla 75, = 40, m = 10 oraz
warunkéw przelotowych (cg = 800km/h, H = 11km)

ilosciowej — wplywu poszczegdlnych wielkosci na optymalizowane wielkoSci, w czym przydatny
moze by¢ zaprezentowany kod obliczeniowy.

5. Podsumowanie

Przedstawiony w niniejszym artykule zerowymiarowy model obliczeniowy, dedykowany ist-
niejacym i przysztym silnikom turbowentylatorowym, wydaje sie by¢ przydatny podczas pro-
wadzenia szeroko rozumianych analiz wstepnych wokoét wspomnianej grupy lotniczych jednostek
napedowych. Zbieznos$¢ z istniejacymi konstrukcjami przyktadowo uzyskanych z jego pomoca
wartosci takich wielkosci jak sprawno$¢ napedowa, sprawnosé cieplna czy jednostkowe zuzy-
cie paliwa sugeruje jego aplikacyjny charakter w ujeciu potrzeb wspdlczesnego rynku sprzetu
lotniczego.

Co wiecej, jego otwarta struktura, czesto niepraktykowana w komercyjnie wydawanym opro-
gramowaniu, daje realne mozliwosci ingerencji, w zaleznosci od potrzeb, w specyfike prowadzo-
nych obliczen. Sktania to do rozwoju kodu lub nadania mu charakteru analityczno-empirycznego,
stanowiacego o podniesieniu jego wiarygodnosci w stosunku do badan silnikéw prowadzonych
na hamowniach.

Do zagadnien, ktére swoim kodem obja¢ powinien w najblizszym czasie zaprezentowany
w pracy model obliczeniowy, zaliczy¢ mozna m.in.:

e zroznicowanie parametréw konstrukcyjno-eksploatacyjnych poszczegdlnych stopni maszyn
lub zespoléw wirnikowych (turbin i sprezarek wysokiego i niskiego ci$nienia), w tym m.in.
réznych sprawnosci i sprezéw badz stosunkéw cisnien poszczegdlnych sktadowych, obecno-
sci w ich obrebie upustéw powietrza oraz rzeczywistych charakterystyk eksploatacyjnych
(w tym w funkcji predkosci obrotowej ich waléw),
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e przypadki niepelnego rozprezania strumieni w dyszach wylotowych, wymagajace rozsze-

10.

11.

12.

13.

rzenia kodu o obliczenia parametréw strumieni przed dyszami wylotowymi,

wplyw technik przeciwpompazowych na specyfike pracy silnika,

wprowadzenie tablic termochemicznych dla gazéw stanowiacych przeptywajace przez silnik
strumienie.
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Preliminary thermo-gas-dynamic calculations of turbofan engines using zero-dimensional
models

This article presents the physical basis and discusses possibilities of using the author’s zero-dimensional
computational code for the preliminary assessment of selected thermos-gas-dynamic and operating pa-
rameters of the so-called high-bypass turbofan in the front-fan layout. The first part of the manuscript
highlights the flow models implemented within the code (focusing on phenomena of a compressible, invi-
scid ideal gas), the design and operational parameters applied to describe respective engine components,
and the input dimensions used. On their basis, an examplary calculation methodology was suggested
to the reader. Then, using the submitted computational model, integrated large-parameter analyses of
a modern turbofan engine with a design thrust of 100kN were conducted, focusing on the influence of
such quantities as the by-pass ratio, total efficiency of the compressor or fan, energy loss coefficient in the
external channel, compressor or fan pressure ratio and both flight speed and altitude on the specific fuel
consumption and thermal and propulsive efficiencies. A satisfactory convergence of the results obtained
using the cited code with the data published by manufacturers as well as its relatively high application
and development potential was highlighted.



