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Sazetak

U ovom zavrsnom radu napravljeni su proracuni radijalne plinske turbine koja bi na
postoje¢em turbomlaznom motoru zamijenila aksijalnu plinsku turbinu.

Pretpostavili smo istu iskorirtivost turbine radi zadrzavanja istih performansi i
kompatibilnosti s postoje¢cim motorom. Ulazni podaci za turbinu kao i termodinamicki
proracun turbomlaznog motora su takoder ostali nepromijenjeni. Uz postojeci
termodinamicki prora¢un motora provjerena je moguénost uporabe konvergentno
divergentne mlaznice koja nije pokazala bolje rezultate.

Prvi proracun turbine temelji se na koeficijentima optereéenja i protoka.Koeficijenti
optereéenja i protoka odabrani su tako da turbina ima odgovarajucu iskoristivost i Sto vedi
ulazni polumjer. Dodatak tom proracunu je izracun dimenzija rotora po knjizi Ronalda H.
Aungiera, nesto novijeg datuma. Rezultat je znacajo manji polumjer korjena lopatica na
izlazu.

Drugi proracun raden je potpuno po knjizi Ronalda H. Aungiera uz iste ulazne i izlazne
veli¢ine na turbini. Proracun se razlikuje od prethodnog po tome S$to se temelji na
koeficijentu brzine,izmedu ostalog koristi i drugacije iskustvene formule za odredivanje
dimenzija rotora.Vrlo je bitan podatak da smo uz pretpostavljene iste staticke veli¢ine na
izlazu dobili istu brzinu strujanja kao i u prvom proracunu. Dakle slu¢ajno ili ne poklopile su
se i sve ostale pretpostavke.

Osim na zakonima fizke oba proracuna zasnivaju se uglavnom na razli¢itim iskustvenim
formulama, tj. koriste standardne algoritme za racunanje dimenzija rotora.
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Popis oznaka i mjernih jedinica fizikalnih veli¢ina

a [°] Kut apsolutne brzine na ulazu u rotor

B [°] Kut relativne brzine na ulazu u rotor

€ Kompresijski omjer

A pyi[%] Gubitak tlaka u komori izgaranja

Az [mm]Duzina rotora

Nk lzentropska iskoristivost kompresora
n¢lzentropska iskoristivost turbine
Nuslzentropska iskoristivost usisnika
Nmilzentropska iskoristivost mlaznice
NmMehanicka iskoristivost

Nkilskoristivost komore izgaranja

7. Iskoristivost energetske pretvorbe

1p Iskoristivost propulzije (Froudova iskoristivost)
1, Ukupna iskoristivost

N Iskoristivost stupnja bez iskoristenja izlazne brzine
o Faktor skliza

ps [kg/m3]Stati¢ka gustoca plinova na izlazu iz mlaznice
) Koeicijent opterecenja

¢ Koeficijent protoka

A,[m?] Povrdina ulaznog presjeka rotora

As [m?] Izlazna povrsina mlaznice

Ag[m?] Povrsina izlaznog presjeka rotora
b,[mm] Visina lopatica na ulazu u rotor

bg [mm] Visina lopatica na izlazu iz rotora

C, [m/s] Brzina letenja

Co4 [m/s] Tangencijalna komponenta brzine na ulazu u rotor



Cos [m/s] Teoretska brzina nakon izentropske ekspanzije
Cos” [m/s] Korekcija tangencijalne brzine na ulazu

C, [m/s] Apsolutna brzina na ulazu u rotor

C¢ [m/s] Staticka temperatura na izlazu iz rotora

Cma [m/s] Meridionalna brzina na ulazu u rotor

Cme [m/s] Meridionalna brzina na izlazu iz rotora

Cs [m/s] Brzina plinova na izlazu iz mlaznice

¢, [J/kg K] Specifitna toplina zraka

Cpp [J/kg K ] Specifi¢na toplina plinova izgaranja (kasnije Cp)
D< [mm] Promjer izlaznog presjeka mlaznice

F [N] Nominalna staticka sila potiska

F;;, Specifi¢na porivna sila

g: Teorijski omjer gorivo/zrak

Js Stvarnii omjer gorivo/zrak

Jsp Specifitna potrosnja goriva

H, [K]/kg | Donja ogrijevna moc¢ goriva

i4 [°] Idealni relativni kut na normalu rotora

i," [°] stvarni relativni kut na normalu rotora

k Eksponentizentrope za zrak

k,, Eksponent izentrope za plinove izgaranja (kasnije k)
Kg,4 Faktor blokade lopatica

Ly, S[J/kg ]pecifi¢ni rad kompresora

L; [J/kg]Specifi¢ni rad turbine

M, Machov broj na ulazu u rotor

M¢Machov broj na izlazu iz rotora

niy [kg/s] Maseni protok plinova izgaranja (kasnije 1)
myg [kg/s] Maseni protok goriva

m, [kg/s] Maseni protok zraka



N Broj lopatica na rotoru

ng Specifi¢na brzina

0¢[mm]Srednja Sirina grla

Doo [bar] Zaustavni tlak na ulazu u turbinu

Po1 [bar] Zaustavni tlak iza usisnika

Doz [bar] Zaustavni tlak nakon kompresora

Do3 [bar] Zaustavni tlak na izlazu iz komore izgaranja
ps [bar] Staticki tlak plinova na izlazu iz mlaznice
Pos [bar] Zaustavni tlak na izlazu iz turbine

Doe[bar] Zaustavni tlak na izlazu iz rotora

pq [bar] Tlak okolisa

p.[bar] Staticki tlak na ulazu u rotor

pelbar] Staticki tlak na izlazu iz rotora

Pxr [bar] Kriti¢ni tlak na mlaznici

R Reaktivnost

R [J/kg K ]JIndividualna plinska konstanta za zrak

R, [J/kg K] Individualna plinska konstanta za plinove izgaranja (kasnije R)
r,[mm]Polumjer rotor na ulazu

re[mm]Srednji izlazni polumjer rotora
ren|mm]Polumjer korjena lopatica na izlazu iz rotora
Te: [mm]Polumjer vrha lopatice na izlazu iz rotora
Se¢ [mm]Srednji razmak lopatica na izlazu

Ty, [K] Zaustavna temperatura iza usisnika

Ty, [K] Zaustavna temperatura iza kompresora

Ty3 [K] Zaustavna temperatura na izlazu iz komore izgaranja
T3 [K] Maksimalna temperatura ciklusa

To4 [K] Zaustavna temperatura na izlazu iz turbine

To4 [K] Izentropska zaustavna temperatura na izlazu iz turbine



Toe [K] Zaustavna temperaturana izlazu iz rotora turbine

T, [K] Stati¢ka temperatura na ulazu u rotor turbine

Ts' [K] Izentropska stati¢ka temperatura na izlazu iz mlaznice
Ts [K] Stati¢ka temperatura plinova na izlazu iz mlaznice

T, [K] Temperatura okolisa

ty4 [mm] Debljina lopatica na ulazu u rotor

tpe [mm]Debljina lopatica na izlazu iz rotora

U, [m/s] Obodna brzina na ulazu u rotor

v, koeficijent brzine

W,[m/s] Relativna brzina na ulazu u rotor

Q¢ [m3/s ]Volumni protok na izlazu iz rotora



1. Usporedba karakteristika aksijalnih i radijalnih
turbina

Uvod

Aksijalne i radijalne turbine su dva najées¢a tipa turbina u uporabi. Strujanje kod aksijalnih
turbina se uglavnom odvija na konstantnom polumjeru, dok kod radijalne turbine postoji
znacajno smanjenje polumjera u smjeru toka. Aksijalne turbine mogu biti akcijske i akcijsko
reakcijske , kod radijalnih turbina uvijek postoji reaktivnost, odnosno pad tlaka u rotoru.

Konfiguracija i princip rada

Na slijededoj slici prikazana je tipi¢na radijalna turbina, pogled sprijeda(lijevo) i bo¢ni(desno):

Plin ulazi u kanal kojem se povrsina poprecnog presjeka konstantno smanjuje po opsegu,
zatim se ubrzava medu stastorskim lopaticama koje stvaraju vrtlog tj. daju plinu kutnu
koli¢inu gibanja. Fluid zatim struji kroz rotor gdje se zavrtloZeni plin usporava djelovanjem
Coriolisove sile,koja stvara moment i pogoni rotor ,kao i daljnja ekspanzija i reakcija plinova u
rotoru. Na izlazu turbine moze se postaviti i difuzor radi iskoriStenja brzine izlaznih plinova
Sto daljnje smanjuje staticki tlak na izlazu iz rotora.

Turbina koja bi se koristila u mlaznom motoru TM 140 ne bi imala takav kanal, ve¢ bi plinn
dolazio po cijelom obodu jednoliko iz komore izgaranja.



Slijedeca slika prkazuje stupanj aksijalne turbine:

Rotor Row

Princip rada aksijalne turbine je sli¢an, ali umjesto Coriolisovog efekta, moment na rotoru
stvara razlika tangencijalne komponente relativnih brzinana na ulazu i izlazu iz rotora, tj.
skretanje struje i reakcija u rotoru. Posto se strujanje odvija na priblizno konstantnom
polumjeru, ne postoji centrifugalni potencijal koji bi potencirao pad tlaka. Zbog toga je
moguca izvedba Cisto akcijskih aksijalnih turbina, gdje se ekspanzija odvija samo u statoru.

Slika rotora i statora aksijalne turbine sa pripadajuéim trokutima brzina:

statar
|

1

Konstrukcijska prednost aksijalnih turbina je moguénost slaganja vise stupnjeva sto kod
radijalnih nije tako jednostavno i najéesée su jednostupanjske. Aksijalne turbine takoder
imaju manji promjer za isti protok.

Prednost radijalnih turbina je veéi pad tlaka po stupnju, jednostavnost, manja cijena i masa.
Takoder su i manje osjetljive na grube tolerancije, imaju maniji broj lopatica koje mogu biti
jednostavnog profila. To ih ¢ini posebno pogodnim za mikroturbine, pogotovo one jeftine.



Slijedeci dijagram pokazuje promjenu iskoristivosti ovisno o reZzimu rada:

0.95 , — T S

Axial-Flow Turbine Stage

0.90 1

0.85 (

Radial-Inflow Turbine Stage

0.80 r

075}
Inlet Total Temperature,

Inlet Total Pressure And

Stage Total-To-Total Efficiency

0.70 . Discharge Static Pressure §
Constant For All Predictions
i 0.6 07 08 09 L0 11 1z 13 14

Speed / Optimum Speed
Na apscisi je prikazan odnos brzine vrtnje rotora u odnosu na optimalnu brzinu vrtnje a na
ordinati u¢inkovitost u odnosu na totalne veli¢ine stanja na ulazu i izlazu iz turbine.

Radijalne turbine su ocito osjetljivije na vanprojektni rezim rada i opéenito imaju manju
iskoristivost.

Slijedeci dijagram pokazuje ovisnost ucinkovitosti turbine (ordinata) o bezdimenzijskom
parametru vy, = U, /Cys (apscisa):

0595 T L) L{ L 1 L] Li

Axial-Flow Turbine Stage
0.90 E

0.85

Radial-Inflow Turbine Stage

0.80 L

Stage Total-To-Total Efficiency

i Inlet Total Temperature, |
Inlet Total Pressure And

0.70 b Discharge Static Pressure J
Constant For All Predictions

T 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9

Mean Rotor Inlet Blade Speed / Spouting Velocity



Brzina Cys predstavlja teoretsku brzinu uslijed izentropske ekspanzije sa zaustavnih veli¢ina
na ulazu u turbinu na staticki tlak na izlazu iz turbine.

Ako pretpostavimo da je brzina Cy, ista za aksijalni i za radijalni stupanj, ocito je da radijalne
turbine rade sa ve¢om obodnom brzinom U,.

U nekim slucajevima to moze predstavljati mehanicki problem zbog vecih naprezanja, ali isto
tako omoguduje radijalnoj turbini da ima vedi specifi¢ni rad po stupnju.

Slijededi dijagram prikazuje ovisnost masenog protoka po ¢eonoj povrsini (ordinata) u
odnosu na isti bezdimenzijski parametar v, (apscisa):

12.0 T —— T = T T T
=
&
< 00} Axial-Flow Turbine Stage J
= 5
=
[=]
(=
= 8.0F -
' !_In]et Total Temperature, ’
- . Inlet Total Pressure And i
& il Discharge Static Pressure
2 | Constant For All Predictions
c [ S
= 40 -
@
=
_-———._-—'——‘
2 . A i
20 Radial-Inflow Turbine Stage
0 U L . 1 L i Pl | 1
y 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9

Mean Rotor Inlet Blade Speed / Spouting Velocity

Ceona povrdina se kod aksijalnog stupnja mjeri od vrha lopatica, kod radijalnog stupnja ulaz
u statorske lopatice.

Prednost aksijalnog stupnja je ocita, po istoj ¢eonoj povrsini i pri optimalnom reZzimu rada
aksijalni stupanj ima viSe nego Cetverostruki maseni protok. Manja ¢eona povrsina je bitna
radi bplje aerodinamike aviona.

Radijalne i aksijalne turbine mogu se kombinirati. U tom slucaju aksijalna turbina se nastavlja
na izlaz iz radijalne turbine.

Zakljucak

Prednosti i nedostaci oba tipa turbina su ociti. Primjerice ako nam je bitna Sto manja ¢eona
povrsina, veca iskoristivost pogotovo izvan optimalnog rezima rada, koristiti éemo aksijalnu
turbinu. Ako potrebe upucuju na jeftino i jednostavno rjesenje, pogotovo u slucaju
mikroturbina, odabrati ¢emo radijalnu turbinu.



2.Termodinamicki proracun turbomlaznog motora

Tehnicki zahtjevi za turbomlazni motor:

e Nominalna staticka sila potiska.........cccceeeeieiiiieeennnns F=1400 N

®  Brzina letenja...ccoceeeeieciireiei e C,=220m/s

e Maksimalna temperatura ciklusa......c.cccceevvvieeinneeennns Ty3=1300 K

e Donja ogrijevna moc gOriVa.......cccccvvrrereeeeeeeeeeeeeeenennn. H;=42800 ki/kg

Podaci za proracun:

o  Tlak OKOliSa.....eiiiiieiieiiieeeeee e po,=1.013 bar

e Temperatura okoliSa.......ccccceeviiiriieniiiiiieee e, T,=288 K

o Kompresijski Omjer......cccccviiviiiieeiiiiiiiieee e e=4

e lzentropska iskoristivost kompresora..........ccccceeuenee. N,=0.8013

e |zentropska iskoristivost turbine.........ccccoviiiieiinnnnnn. 1,=0.86

e Izentropska iskoristivost usisnika.........cccecveeeriiieennee. Nus=0.93

e Izentropska iskoristivost mlaznice.........cccecveveviinennnnns N =0.95

e  Mehanicka iskoristivost.........ceeeviieeiniieeiniiie e Nm=0.99

e Iskoristivost komore izgaranja........ccccceveeeeiniieiiiineenns 1i=0.97

e Gubitak tlaka u komoriizgaranja........ccccoceiriiininiennnen. A pri=6 %

e Specifitna toplina zraka........ccooveeeeeiiiiiiieeeeeeeee, ¢p=1005 J/kg K
e Specifi¢na toplina plinova izgaranja.........cccccevvvevveeenn.. Cpp=1155J/kg K
e Individualna plinska konstanta za zrak..........cccceeeee..... R=287 J/kg K

e Individualna plinska konstanta za plinove izgaranja....R,,=289 J/kg K
o Eksponentizentrope za zrak......cccccceeeeeeeecccnninninnnnen, k=1.4

e Eksponent izentrope za plinove izgaranja................... k,=1.333



Termodinamicki proracun:

2.1. Prikaz ciklusa turbomlaznog motora u T-s dijagramu

P03

03

AT,
\ (turbina)
Ap

: \

/ \ kr C;/ZCFP

/ ATy (kompresor) > (mlaznica)

f p )
/L/// g Cal2cp (nabijanje)




2.2. Zaustavna temperatura i tlak iza usisnika Ty; odnosno py4

PosSto se mjerenje potisne sile motora vrsi u na zemlji u stanju mirovanja, proracun se radi za
staticke uvjete. Prema tome:

To1=Tq

Po1=Pa

U slucaju da postoji brzina letenja, C,#0:
T01=Ta+Ca2/2Cp

Po1=Pa (1 + NysCa® /2, Ty)*/ k=D

lako to mozda nije tocno, usisnik u ovom proracunu ima jedino ulogu pretvorbe kineticke
energije nabojnog zraka u nabojni tlak. Pri C,=0 nema gubitaka u usisniku.

2.3. Zaustavni tlak na izlazu iz kompresora py,

Po2=€Po1

Do2=4.052 bar

2.4. Razlika zaustavnih temperatura na izlazu i ulazu kompresora

Po2 k-1
Ty, 'T01=(T01/77k)[(7 )k — 1]
01

TOZ 'T01=174.674 K

2.5. Specifi¢ni rad kompresora L,
Lk=Cp(T02 To1)

L,=175.5474 ki/kg

2.6. Zaustavna temperatura na ulazu u komoru izgaranja T,
To2=To1+(To2 -To1)

To2=462.674 K



2.7. Razlika zaustavnih temperatura na izlazu i ulazu u komoru izgaranja

T03‘T02 =837.326 K

2.8. Zaustavni tlak na izlazu iz komore izgaranja py3

P03=Po2(1-A Pki/Po2)

p03=3.809 bar

2.9. Razlika zaustavnih temperatura na ulazu i izlazu iz turbine

T03'To4=Lk/(77mep)

T03'T04=153.524 K

2.10. Zaustavna temperatura na izlazu iz turbine Ty,
T04=To3-(To3-To4)

Ty4=1146.476 K

2.11. Specificni rad turbine L;
Li=Cpp(To3-Tos)= Ly/Mm

L,=177.32 ki/kg

2.12. Izentropska zaustavna temperatura na izlazu iz turbine Ty,

T64=T03‘(T03'T04)/ Nt

T§,=1121.48 K



2.13. Zaustavni tlak na izlazu iz turbine pg,

Poa=Po3 (Tga/To3) v/ Fr=1

D04=2.1087 bar

2.14. ekspanzijski omjer mlaznice py4/p,

p04/pa=2.082

2.15. Kriticni omjer tlakova

kp/(kp=1)
1 kp,—1.|"P/\P
p04/pkr=1/[1 - (TI_) (RZH ]

ml

Po4/Pxkr=1.919

2.16. Odabir tipa mlaznice

Zuustavni tlak je tek neznatno veci od kritiénog, pa iako imamo teoretske uvjete za
konvergentno divergentnu mlaznicu, u praksi oni nisu opravdani.

Odabiremo konvergentnu mlaznicu, strujanje je guseno.

2.17. staticka temperatura plinova na izlazu iz mlaznice T5
Ts=Tir=To4(2/(kp+1))

T;=982.834 K

2.18. Staticki tlak plinova na izlazu iz mlaznice

P5=DPkr=Poa /(Poa/Pkr)

ps=1.099 bar



2.19. Staticka gustoca plinova na izlazu iz mlaznice pg

Ps=Ds/ R,Ts

p==0.387 kg/m?3

2.20. Brzina plinova na izlazu iz mlaznice Cs

Tok je gusen, dakle plinovi na izlazu postizu lokalnu brzinu zvuka Cs=as

CS=ﬂ / kp RpTS

Cs=615.324 m/s

2.21. Omjer izlazne povrsSine mlaznice i masenog protoka
As/mi,=1/Csps

As/ni,=0.0042

2.22. SpecifiCna porivna sila Fg,
Fsp=F/miy
F:?pz(CS'Ca)"'( As/mp)( Pkr-Pa)

F;,=651.439 Ns/kg



2.23. Teorijski omjer gorivo/zrak g;

Teoretski odnos gorivo/zrak
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Teoretski odnos gorivo/zrak

SL.2. TEORETSKI ODNOS GORIVO-ZRAK U ZAVISNOSTI

O PRIRASTU TEMPERATURE U KOMORI IZGARANJA

ocitano iz dijagrama:

0.0229

gi=



2.24. Stvarnii omjer gorivo/zrak g,

Is=9t/Mki

95=0.0236

2.25. SpecifiCna potrosnja goriva g,

gsp=3600 gs/Es‘p

9sp=0.1304 kg/hN

2.26. Maseni protok plinova izgaranja m,,
Fsp=F/my

mi,=2.15 kg/s

2.27. Maseni protok zraka m,
mzzmp/(l"'gs)

m,=2.1kg/s

2.28. Maseni protok goriva m,

Mig=niy/(1+1/9s)

m,=0.05 kg/s

2.29. Potrebna izlazna povrsina konvrgentne mlaznice
As/mi,=0.0042

A5=0.00903 m?



2.30.Promjer izlaznog presjeka mlaznice Dg

D5=W, 4‘A5/H

Ds=107.2 mm

2.31. Iskoristivost energetske pretvorbe 1,
Iskoristivost energeetske pretvorbe definirana je kao omjer snage mlaza i toplinskog toka.
Ne=(mip(Cs™-Co")/2)/ migHq

1,=19.2 %

2.32. Iskoristivost propulzije (Froudova iskoristivost) 7,,

np=2/(1+Cs/C,)

Posto je brzina leta C,=0 oito je da je i iskoristivost n,=0

2.33.Ukupna iskoristivost 1,,

Nu=NeNp

1,=0

2.34.1. Odabir pravilno prosirene konvergentno divergentne mlaznice

U pravilno prosirenoj konvergentno divergentnoj mlaznici plinovi ekspandiraju na okolisni
tlak i postizu brzinu strujanja veéu od lokalne brzine zvuka.

Posto plinovi potpuno ekspandiraju ocekivana brzina na izlazu bi trebala biti veéa,
komponenta potiska od pretlaka ne postoji jer je tlak na izlazu iz mlaznice jednak okoliSnom.

P5=Pqa



2.34.2. Izentropska statitka temperatura na izlazu Ts'

Staticka temperatura koju bi plin imao kada bi izentropski ekspandirao na okolisni tlak:

Ts'=Toa (Pa/Po4)kp/(kp_1)

Ts'=954.563 K

2.34.3 Brzina na izlazu iz konvergentno divegentne mlaznice Cy

Cs = chppnml(T04 - TSI)
Cs=648.96 m/s

Kao $to je i ocekivano, brzina je veca nego kod konvergentne mlaznice.

2.34.4. Specificni potisak Fg,

Tlak na izlazu iz mlaznice je jednak okoliSnom a brzina leta je 0, tako da formula
Fp=(C5-Cy)+( As/Mip)( Ps-Pa)

prelazi u

Fsp=Cs

F;;,=648.96 Ns/kg

Specifi¢ni potisak je ostao otprilike isti, ¢ak je i neznatno majni, vjerojatno zbog gubitaka u
mlaznici.

Zbog priblizno istih rezultata daljnji proracun nije potreban.

Rezultat potvrduje opravdanost odabira konvergentne mlaznice.



3. Termodinamicki i aerodinamicki proracun radijalne
plinske turbine

3.1Preliminarni proracun radijalne plinske turbine
temeljen na koeficijentu opterecenja ¢ i koeficijentu
protoka ¢

Koeficijent optereéenja odreden je obodnom brzinom na ulazu u rotor U4 i moZe se izraziti
Eulerovom jednadZbom turbostroja

,’” _ ﬂ"!/"(1 _ Crm e Cﬁti
u; U, U,

gdje je e=r6/r4 omjer polumjera na izlazu i ulazu iz rotora. Kod dobro konstruirane turbine
nema vrtloga na izlazu iz rotora pa je tangencijalna komponenta brzine Cos jednaka nuli.
Zbog toga drugi clan u izrazu mozemo zanemariti i jednadzbu aproksimirati

CH;I.

U,

Koeficijent protoka je definiran odnosom meridionalne komponente brzine naizlazu iz
rotora i obodne brzine na ulazu u rotor

“mb

0=
U,

Poznato:

L,=177 320J/kg  specificni rad turbinskog stupnja

T50=1300 K zaustavna temperatura na ulazu u turbinu
P0o=3.089 bar zaustavni tlak na ulazu u turbinu

m=2.15 kg/s maseni protok plinova kroz turbinu
R=289 J/kgK plinska konstanta

cp=1135 J/kgK specifi¢ni toplinski kapacitet (izobarni)
k=1.333 eksponent izentrope

n=515.88 okr/s brzina vrtnje



3.1.1. Odabir koeficijenta opterecenja i protoka

Zbog relativno velikog masenog protoka u odnosu na rad stupnja potrebno je izabrati
koeficijente tako da omjer ulaznog i izlaznog polumjera na bude pre mali.Dakle potreban
je $to manji Y radi Sto veée obodne brzine tj veéeg ulaznog polumjera , i Sto manji ¢ radi
Sto vece izlazne brzine tj. Manje izlazne povrsine i polumjera.Takoder je poZeljna ista
iskoristivost radi kompatibilnosti sa postoje¢im motorom.

Slijededi dijagram pokazuje ovisnost iskoristenja radijalne turbine o koeficijentima
opteredenja i protoka. Podaci su dobiveni ispitivanjem Cetrdesetak razlicitih turbina
razli¢itih namjena.

1.2 | : |

—
o

o
oo

koeﬁcijent optereéenja stupnja

o
=3

0.4 : | ' '
0.1 0.2 0.3 04 0.5

koeﬁcijent Protoka

Odabrano:
=0.85
=0.32

n=0.86



3.1.2. Obodna brzina na ulazu u rotor U,
(»U:Lt/Ul%

U,=456.74 m/s

3.1.3. Meridionalna brzina na izlazu iz rotora C,,4

P=Cpn6/U,

Cme=146.16 m/s

3.1.4. Tangencijalna komponenta brzine na ulazu u rotor C,,

Cos=y0" U,

C4=388.22 m/s

3.1.5. Meridionalna brzina na ulazu u rotor

§=Cna/Cine
&=1 (pozeljan omjer meridionalnih brzina na ulazu i izlazu) Cy,4

Cma=146.16 m/s

3.1.6. Apsolutna brzina na ulazu u rotor C,

_ 2 2
C4=y/Coa” *+ Cma

C,=479.58 m/s

3.1.7. Kut apsolutne brzine na ulazu u rotor a
sin (X=C@4/C4

0=54.05°



3.1.7. Kut relativne brzine na ulazu u rotor
tan B=(Cg4-U,)

B=-25.11°

3.1.9. Relativna brzina na ulazu u rotor W,

W4=J(C@4 —Uy)? + Cppy”

W,=161.42 m/s

3.1.10 Trokut brzina na ulazu u rotor
U,=456.74 m/s

C,=479.58 m/s

C94=388.22 m/s

W,=161.42 m/s

Cinsa=146.16 m/s

a=54.05°

B=25.11°

W4




3.1.11. Staticka temperatura na ulazu u rotor T,
Ty=Too-C%/2c,

T,=1200.43 K

3.1.12. Machov broj na ulazu u rotor M,

M4=C4_/w/ k R T4,

M,=0.705

3.1.13. Staticki tlak na ulazu u rotor p,
Uz pretpostavku izentropskog strujanja u statoru:

P4=Poo(Ta/Too)*/ &~

D4=2.7687 bar

3.1.14. PovrSina ulaznog presjeka rotora A,
Ay=m R Ty/ps Crna

A,=0.01843 m?

3.1.15. Polumijer rotor na ulazu 1,
T4=U4/2ﬂn

r, = 0.1419

3.1.16. Visina lopatica na ulazu u rotor b,
b4=A4/2r|1’4

b,=0.02082 m



3.1.17. Zaustavna temperaturana izlazu iz rotora Tye
T06=T00—Lt/cp

Tos=1146.47 K

3.1.18. Staticka temperatura na izlazu iz rotora Cq
Uz pretpostavku da nema vrtloga na izlazu iz rotora
Ce=C,ye=146.16

Te=Tos-Cé/2c,

T,=1137.22 K

3.1.19. Zaustavni tlak na izlazu iz rotora pye

Pos=Poo(1-Li/c, Ty n)*/ &=

Po6=2.1087 bar

3.1.20. Staticki tlak na izlazu iz rotora pgq

P6=Pos(Te/Toe)*/*~1

pP6=2.0414 bar

3.1.21. Machov broj na izlazu iz rotora Mg

M6=C6/\, kR T6

M=0.22

3.1.22. PovrsSina izlaznog presjeka rotora Ag
Ag=m R Tg/pg Co

A¢=0.02368 m?



3.1.23. Polumjer korjena lopatica na izlazu iz rotora rg,
T6h/T4= 0.3

T6n=0.04227 m

3.1.24. Polumjer vrha lopatice na izlazu iz rotora 7g;

Tet=yTen” + Ae/Il

75:=0.09656 m

3.1.25. Sredniji izlazni polumjer rotora 7y

T6= (Tt +T6n)/2

76=0.0694 m

3.1.26. Visina lopatica na izlazu by
bs=TstTen

bs=0.05429 m

3.1.27. Odnos ulaznog i izlaznog polumjera rotora rg: /7,

Tﬁt/T'4= 0.6853

3.1.28. Broj lopatica na rotoru N
C@4/U4_=1' |_|T4/2N(T4-T6t)

N=19

3.1.29. Kutovi lopatica na izlazu iz rotora Be; , Ben
tg Bor=Ust/Ve

U6t=T'6tn2|_|

Ug:=313 m/s

Bet=65°



tg Bsn=Usn/Vs
U6h=T6hn2|'|
Uegn=137 m/s

Béh=43'2°

3.1.30. Reaktivnost R
R=(T4'T6)/( Too‘Toe)

R=0.412

3.1.31. Skica i dimenzije rotora
17,=0.1419 m

76:=0.09656 m

76 =0.04227 m

b,=0.02082 m

6




3.1.32. Proracun dimenzija po Aungieru, koristeci dobivene podatke
3.1.29.1. Debljina lopatica na ulazu u rotor t;,
tb4=0.047”4

tp4=5.68 mm

3.1.32.2. Debljina lopatica na izlazu iz rotora tj
tb6=0.027”4

tp=2.84 mm

3.1.32.3. Korejrni polumjer lopatica na izlazu 7y,
T6h=0-185 T4

76,=0.02625m

3.1.32.4. Polumjer vrha lopatice na izlazu iz rotora 7,

Tet=yTen” + Ae/Il

76:=0.0907 m

3.1.32.5. Duzina rotora Az
AZ=1.5(T‘6t—T6h)

Az=0.09668 m

3.1.32.6. Sredniji izlazni polumjer rotora 7

T6= (Tt +T6n)/2

76=0.06147 m



3.1.32.7 Visina lopatica na izlazu bg

be=TetTen

bs=0.06445 m

3.1.32.8. Skica i dimenzije rotora

1,=141.9 mm
Tee=90.7 mm
Ten=26.25 mm
b,=20,82 mm
Te=61.47 mm
bg=64.45mm

Az=96.68 mm

ot

I'én




3.2. Preliminarni proracun radijalne plinske turbine po
Aungieru

U ovom proracunu potrebno je pretpostaviti volumni protok na izlazu iz rotora. Takav
proracun bi mozda bio primjereniji uz zadani tlak na izlazu,pretpostavljenu malu brzinu na
izlazu iz rotora, bez difuzora.U tom slucaju trebamo pretpostaviti samo iskoristivost turbine
koju kasnije opet izracunamo i ovisno o tome nastavljamo proracun ili se vraéamo na
pocetak i provodimo slijedecu iteraciju.

Za razliku od proslog proracuna koji se temelji na koeficijentima opterecenja i protoka, ovdje
moramo odrediti specifi¢nu brzinu ng o kojoj ovisi iskoristivost bez iskoristenja izlazne brzine
MN¢s | koeficijent brzine vy

Njihova ovisnost prikazana je u slijedecem dijagramu, kasnije je opisana formulama:

0,90 T T T T T T T T T T T T
L |
=
2 085} :
=
-
= 080 ]
o
2.
& 0751 ]
=
1-9-:[:' 0-70 B "
wn
=]
2 0.65} _
!
=
= 060 |
=5
E .55 .
S :
S 0507 O NASA Turbine [4] y

0.45F O Ricardo Turbine [93] -

0'4%.{} 0.1 02 03 04 05 06 0.7 08 09 1.0 1.1 1.2
Specific Speed, n

Trebalo bi voditi racuna da specifi¢na brzina ng bude izmedu 0.35i 0.75 radi $to vede
iskoristivosti 1.

Za nas proracun bitnija je totalna iskoristivost turbine, veéa izlazna brzina (koja se u ovom
dijagramu smatra gubitkom) ne predstavlja problem.



Stanje plina naizlazu iz rotora i polazne podatke uzimamo iz prethodnog proracuna, time je
specificna brzina unaprijed pdredena.:

3.2.1. Volumni protok na izlazu iz rotora Qg

Volumni protok se racuna na temelju statickih stanja pline na izlazu i masenog protoka
dobivenih u proslom proracunu:

Q6=1Mpg
Pe=Ps/RT¢
p=0.62125 kg/m3

Qs=1.3357 m3/s

3.2.2. Specificna brzina ng
Specifitna brzina definirana je kao bezdimenzijska veli¢ina:

ns=2Mn\/Qs/Ahig""°

Idealni pad entalpije Ah;4 ra¢una se kao izentropska ekspanzija od zaustavnih veli¢ina na
ulazu u turbinski stupanj na staticki tlak na izlazu rotora:

AhidchATid

Tia= Too(Pe/Poo) K~ H/*
T, =1112.4 K
Ah;4=216641 J/kg

n,=0.37306

3.2.3. Iskoristivost stupnja bez iskoristenja izlazne brzine 1,
N:s=0.87-1.07(n, — 0.55)2-0.5(n, — 0.55)3

N¢5=0.83727



3.2.4. Teoretska brzina nakon izentropske ekspanzije Cys

To je fiktivna brzina koju bi plin imao uslijed izentropske ekspanzije sa zaustavnih veli¢ina na
ulazu u turbina na staticki tlak na izlazu:

Cos=y 28hiq

Cys=658.24 m/s

3.2.5. Obodna brzina na ulazu u rotor U,
U4=USCOS

koeficijent brzine v,=0.737n2

,=0.6051

U,=427.92 m/s

3.2.6. Vanjski polumjer rotora
T4=U4/2ﬂn

17,=0.132 m

3.2.7. Zaustavni tlak na ulazu u rotor py,

U ovom proracunu uzeti su u obzir gubici u statoru po slijede¢oj formuli:
Po4=Poo-Poolhia(1Ms)/4

zaustavna gustoca plinova na ulazu u rotor pyo=Pyo/RTp0

P00o=1.01384 kg/m?

Do4=371964.5 Pa

3.2.8. Tangencijalna komponenta brzine mlaza na ulazu u rotor Cy,

Coa=Uym ts/zvs2

C4=489.26 m/s



3.2.9. Kut mlaza na ulazu u rotor a,
a,=10.8+14.2n,?

@,=12.776°

3.2.10. Debljina lopatica na ulazu u rotor tp,
tb4=0.04r4

tp4=5.28 mm

3.2.11. Debljina lopatica na izlazu iz rotora tj
tb6=0.02T4

tpe=2.64 mm

3.2.12. Korjeni polumjer lopatica na izlazu 7y,
T6h=0.185 T'4

76,=0.024424 m

3.2.13. Brzina mlaza na izlazu iz statora C,
Cy=Cga/cOs ay

C,=502.03 m/s

3.2.14. Meridionalna brzina na ulazu u rotor C,,,4
Cm4=C@4 tan a4

Cmsa=111.02 m/s

3.2.15. Kut relativne brzine na ulazu u rotor(u odnosu na tangentu na rotor) S,

f4=arc cos Cm4/W4 +90°

B,=118.92°



3.2.16. Trokut brzina na ulazu u rotor

W4

U4

C4

3.2.17. Staticka temperatura na ulazu u rotor T,
T4=T00_C4?/2Cp

T,=1190.9 K

3.2.18. Staticki tlak na ulazu u rotor p,

P4=Poa(Ta/Too)*/ &~

p,=261882.6 Pa

3.2.19. Machov broj na ulazu u rotor M,

M4=C4/\/ kR T4

M4_=0.74



3.2.20. PovrSina ulaznog presjeka rotora A,
A= RTy/ps Cina

A,=0.0254

3.2.21. Visina lopatica na ulazu u rotor b,
b4=A4/2ﬂT4

b,=0.030682 m

3.2.22. Meridionalna brzina na izlazu iz rotora G,

Crme/ Cma=1+ 5(ba/12)?

Cne=141m/s

Ako pretpostavimo da nema vrtloga na izlazu iz rotora C,=Cg
Brzina na izlazu Cg priblizno je jednaka brzini iz proslog proracuna.

Taj detalj je vrlo bitan jer ukazuje na valjanost proracuna.

3.2.23. Broj lopatica na rotoru N
N=12+0.03(33 — a,)?* =24.27

N=24

3.2.23. Zaustavna temperatura na izlazu iz rotora Tyq
T06=T00—Lt/cp

Tos=1146.47 K

3.2.25. Staticka temperatura na izlazu iz rotora Ty
T6=T06—C62/ch

T¢=1137.86 K



3.2.26. Machov broj na izlazu iz rotora Mg

M6=C6/\, k R T6

M¢=0.213

3.2.27. Povrsina izlaznog presjeka Aq
A6=Tfl R T6/p6 CG

A¢=0.02456 m?

3.2.28. Polumjer vrha lopatice na izlazu iz rotora 7g;

Tet=y/Ten” + Ae/Il

75:=0.09173 m

3.2.29. Sredniji izlazni polumjer rotora 7y

T6= (Tt +T6n)/2

15=0.05895 m

3.2.30. Visina lopatica na izlazu b
be=Tst-Ten

bs=0.0673 m
3.2.31. Duzina rotora Az
AZ=1.5(T6t—T‘6h)

Az=0.101 m

3.2.32. Relativna brzina na ulazu u rotor W,

W4=\/(C@4 — Uy)? + Cpps”

W,=126.82 m/s



3.2.33. Srednja relativna izlazna brzina W

W6=\/(T62Hn)26m62

We=235.13 m/s

3.2.34. Faktor skliza o

0=1-\/sinf,/N°7

0=0.9054

3.2.35. Faktor blokade lopatica Kp,
KB4= 1-N tb4/(2|_|7‘4 Slnﬁ4)

Kp,=0.8472

3.2.36. Korekcija tangencijalne brzine na ulazu Cy,”

Cos = 0(Uy-Cppy coOt B4/Kpy)

C@4*= 453 m/S

3.2.37. Idealni i stvarni relativni kut na normalu rotora iy , i,
i4"= B4-90° + tan™'[(Us — Cos)Kpa/Cinal
i,"=18.12°

i4= B4-90° + tan™ ' [(Uy — Co4)Kpa/Cina]

i,=3.83°

3.2.38. Srednji razmak lopatica na izlazu s¢
56=2HT‘6/N

5¢=0.0152 m



3.2.39. Srednja Sirina grla og
06=S6Cme/Ws
06=0.0099114 m

3.2.40. Provjera proracuna
0.2< Cpe /U, <0.4
Cm6/U4-= 033

Tet /14 <0.7

T‘Gt/T‘4=O.695

1< Cpe/ Cppa<1.5
Cm6/ Cm4: 1.27

0.45< R<0.65
R=(T4-To6)/(Too-Ts)=0.274

Az>15b,

Az=33 b,

756<0.9 74

1‘5620.695 T4



3.2.41. Skica i dimenzije rotora
1= 132 mm

Te:=91.7 mm

Ten=24.4 mm

b,=30.7 mm

T6=58.95 mm

bg=67.3 mm

Az=101 mm

bt




4. Glavne dimenzije rotora radijalne plinske turbine

4.1 Tablica glavnih dimenzija rotora po proracunima [mm]

4.2 Skica rotora

Tgn




Zakljucak

Iz termodinamickog i aerodinamickog proracuna koji je napravljen u ovom zavrsnom radu,
moze se zakljuciti slijedece:

Aksijalnu turbinu na motoru TM 140 mogude je zamijeniti radijalnom. Motor bi sa takvom
turbinom imao iste performanse u projektnom rezimu rada pri optimalnoj brzini vrtnje. U
vanprojektnom rezimu rada do izraZaja dolaze nedostaci radijalne turbine kao $to je manja
iskoristivost u odnosu na aksijalnu turbinu. To znaci da bi motor sporije ubrzavao, imao bi
manje moguénosti za dodatnu snagu u nuzdi.

Polumjer rotora radijalne turbine je maniji, tj. 91.7 mm u odnosu na 104.6 mm aksijalne
turbine. Razlika nije velika, i ako uzmemo u obzir da stator radijalne turbine znacajno
doprinosi njenim dimenzijama, radijalna turbina ée vrlo vjerojatno imati veéi promjer od
aksijalne. Dimenzije motora autoru ovog rada nisu poznate a dimenzije statora radijalne
turbine nisu trazene u zadatku. Zbog toga ne moZzemo utvrditi je li fizicki moguce ugraditi
turbinu u postojec¢i motor. Vise se mozZe zakljuciti iz slike motora.

Slijedeca slika pokazuje presjek motora TM 140 sa aksijalnom plinskom turbinom:

Stator turbine

Difuzor
Kompresora

Impeler
mDr sord
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