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ABSTRAKT

Vliv viile na koncich lopatek na parametry odstredivého kompresoru

Diplomové prace se zabyva radidlnim stupném odstfedivého kompresoru. Cilem prace je
zjistit a kvantitativné vy¢islit, jaky vliv ma zména viile mezi konci lopatek a krycim diskem
na integralni parametry pomoci numerického vypodetniho modelu. Uvodni &asti je reerse
turbinovych motort pouzivajici stupen radialniho kompresoru. Teoreticka Cast se zabyva
struénym uvodem do teorie odstiedivého kompresoru zamétenym zvlasté na vliv ville mezi
konci lopatek obézného kola a kryciho disku.

V hlavni ¢asti prace je provedena konfigurace matematického modelu vysokotlakého stupné
odstfedivého kompresoru s uvedenim jednotlivych kroki.

V zavéru prace je provedeno vyhodnoceni napocitanych integralnich i lokalnich parametrd

stupné odstiedivého kompresoru v zavislosti na koncové vili lopatek.

ABSTRACT

The influence of tip gap size on centrifugal compressor parameters

The master’s thesis deals with radial centrifugal compressor stage. The goal of thesis is to
identify and quantify the impact of the change in the tip clearance between the blade tips and
the shroud disc on the integral parameters using numerical calculation model. The research
part of the turbine engine using centrifugal compressor stage is in the introduction part. The
theoretical part gives a brief introduction to the theory of centrifugal compressor focusing
particularly on the impact of clearance between blade tips and the shroud disc.

The main part is about configuration of the mathematical model of high pressure stage
centrifugal compressor with an indication of the individual steps.

In the conclusion part of thesis, there is an evaluation of counted integral and local parameters

of centrifugal compressor stage depending on the final clearance of the blades.

KLICOVA SLOVA

Radialni kompresor, ville na koncich lopatek, integralni parametry odstiedivého kompresoru,

lokalni parametry odstfedivého kompresoru

KEY WORDS

Centrifugal compressor, tip gap size, integral parameters of centrifugal compressor, local

parameters of centrifugal compressor
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1. UVOD

Odstiedivé kompresory maji v dnesni dobé nemaly vyznam v konstrukci menSich
turbovrtulovych, poptipad¢ turbo-hfidelovych motord, pievazné jako posledni stupné
kompresoru. Jejich vyhod a spo¢iva ve velkém tlakovém poméru, v porovnani s axialnimi
kompresory, pfi stejném pratocném mnozstvi. Tim lze pouzit jeden stupei radialniho, namisto
vice axidlnich. Dale stupen radidlniho kompresoru dosahuje pifi menSich prato¢nych
mnozstvich zpravidla lepSich izoentropickych G€innosti v porovnani se stupném axialnim. To
Tomu odpovida mensi Reynoldsovo ¢islo a tim i vétsi vliv vazkych sil v proudovém poli.
Déle vzhledem k mensi vysce lopatky nabyvaji vétsiho vlivu mezni vrstvy. Radialni stupné
maji oproti tomu vyrazné delsi meziopatkovy kandl a tim i vyssi Reynoldsovo ¢islo. Proto se
radialni stupenl hodi pro vysokotlaké stupné kompresord mensich prutokd.
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2. RESERSE TURBINOVYCH MOTORU POUZIVAJICICH
STUPNE RADIALNIHO KOMPRESORU

2.1. TURBOMECA
2.1.1. TURBOMECA - ARRIEL

Série Francouzského turbovrtulového motoru, ktery byl poprvé uveden do provozu roku 1974.
[1] Do roku 2014 se jich vyrobilo okolo 11 000 kustu. V soucasnosti existuji dvé zakladni
rodiny Arriel-1 a Arriel-2. Tyto motory jsou zabudovany, pievazné do lehkych az stfedné
tézkych vrtulnik ve vykonovém rozsahu 500 az 700 kW (700 az 950 SHP) u nasledujicich
typi:

e Augusta A109

e Eurocopter AS365/AS350/AS565

e Eurocopter BK117

e FEurocopter EC130/EC135/EC145/EC155

e MBB/Kawasaki BK117

e Sikorsky S-76

Konstrukce
e Provedeni turbo-hiidelovy
e Pocet rotorti 1. generator plynt
2. voln turbina
e Kompresor 2 stupnovy - 1. stupen axialni

2. stupen radidlni
e Spalovaci komora  prstencova
e Turbina 2 stupiiova  -1. stupen axialni turbina generatoru plynt
-2. stupeii axidlni vykonové turbina
e ostatni vystupni pfevodovka s nominalnimi otackami 6000 ot/min

11
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Obr. 2.1 Turbo-h¥idelovy motor Turbomeca-Arriel [2]
Zakladni parametry

Jako ptiklad jsou zde uvedeny dvé zékladni verze motoru tohoto typu

Turbomeca - Ariel

verze rozméry [mm] Mp Pro T | Teve m NG1to Ngato Nvmax Npmax Mo
délka | vyska | Sitka | [kg] [ (kW] | 1] [°C] | [ke/s] | [ot/min] | [ot/min] | [ot/min] | [ot/min] | [Nm]

1 1118 | 590 | 408 | 111 | 478 | .| 810 - 52000 - - 6780 | 829.92

1D1 | 1195 | 610 | 465 | 122 | 712 | - | 845 52330 - - 829.92

Tabulka 1 : Zakladni parametry motoru Turbomeca - Ariel

2.1.2. TURBOMECA - ARRIUS

Série Francouzského turbovrtulového motoru, ktery byl uveden do provozu roku 1981. [3] Do
roku 2014 se jich vyrobilo okolo 2700 kust. Tyto motory jsou zabudovany, pievazné do
lehkych vrtulnikt ve vykonovém rozsahu 357 az 530 kW u nasledujicich typi:

e FEurocopter EC120/EC135

e Eurocopter AS355/AS555

e Augusta 109

o Kamov 226
Konstrukce
e Provedeni turbo-hiidelovy
e Pocet rotorii 1. generator plynii
2. volna turbina
e Kompresor 1 stupiiovy radialni
e Spalovaci komora  prstencova protiprouda
e Turbina 2 stupnova - 1. stupen axialni turbina generatoru plynt
2. stupen axialni vykonova turbina
e ostatni vystupni pfevodovka

12
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Zakladni parametry
Jako ptiklad jsou zde uvedeny dvé zakladni verze motoru tohoto typu
Turbomeca — Arrius
verze rozmery [mm] Mo Pro | 0| Teve m NG1to NG210 Nymax Npmax Mro
délka | vyska | sitka | [kg] | (kW] | [[1| [°C] | [ke/s] | [ot/min] [ot/min] [ot/min] [ot/min] | [Nm]
2F 1418 674 488 | 104 322 870 54768 48410 6240 650
2K1 973 638 53g| 113 504 | . 905 - 54706 _ 49290 6360 760
Tabulka 2 : Zakladni parametry motoru Turbomeca - Arrius

Reduction
gear

Power output
shaft

Air intake

Single-stage
centrifugal compressor

Single-stage

power turbine

Reverse flow
combustion
chamber

Single pedestal bearings

with high impression ratio
Obr. 2.2 Turbo-h¥idelovy motor Turbomeca — Arrius [4]

2.1.3. TURBOMECA - TM333

Série Francouzského turbovrtulového motoru, ktery byl uveden do provozu roku 1974. [5]
Vyrobilo se okolo 250 kusti. Tyto motory jsou ureny, pievazné do sttedné tézkych vrtulnika
ve vykonovém rozsahu 825 az 900 kW u nasledujicich typii:
Eurocopter Dauphin/Panter

HAL Dhruv/Cheetah/Chetak

Konstrukce

Provedeni
Pocet rotort

Kompresor

Spalovaci komora

turbo-hiidelovy
1. generator plynil
2. volna turbina
1. a 2. stupen axialni

3. stupnovy

3. stupen radidlni
prstencova protiprouda
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e Turbina 2 stupiiova -1. stupei axialni turbina generatoru plyni
-2. stupei axialni vykonova turbina

e ostatni vystupni ptfevodovka
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Obr. 2.3 Turbo-h#idelovy motor Tubromeca-TM333 [6]

Zakladni parametry
Zde jsou uvedeny zakladni parametry pro verze 2B2/2M2

Turbomeca - TM333
Verze rozméry [mm] Mo | Py n Teve m Ne17o Nez70 Nymax Npmax Mro
délka | vysSka | sitka | [kg] | [kW] [-1 [°C] | [ka/s] | [ot/min] | [ot/min] | [ot/min] | [ot/min] [ [Nm]
2B2 | 1045| 754| 454| 166| 825| cca10 | 904 . 45088 . 40192 6300 | 1230
2M2 | 1045| 754| 454| 163 807| cca10 | 897 44946 40192 6300 [ 1230

Tabulka 3 : Zakladni parametry motoru Turbomeca — TM333

2.14. TURBOMECA - ARDIDEN

Turbo-htidelovy motor vyvinut ve spolupraci Francie (Turbomeca) a Indie (HAL), uveden do
provozu v roce 2007. [7] Motor je uréen pievazné pro stiedné t€zké vrtulniky s vykonem od
1000 do 1800 kW. Motor je dodavan pro vrtulniky:

e HAL Dhruv

e HAL Light Vombat Helicopter

e Kamov KA-62

14
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Konstrukce

e Provedeni

e Pocet rotora

e Kompresor

e Spalovaci komora
e Turbina

e oOstatni

| Dual Channel FADEC

Diltank

turbo-hiidelovy
1. generator plynt
2. volna turbina
2. stupiiovy
prstencova protiprouda
3. stupiiova

radialni vstup

Accessory
gearbox

High efficiency 2-stage
centrifugal compressor
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-1. a 2. stupen radialni

-1. stupei axialni turbina generatoru plyni
-2. a 3. stupen axialni vykonova turbina

State of art/
Reverse flow
combustor

Single-stage HP turbine
Single Crystal alloy blades

Aerodynamic
fuel injectors

2-stage
power turhine

Obr. 2.4 Turbo-h¥idelovy motor Turbomeca-Ardiden [8]

Zakladni parametry

Zde jsou uvedeny zakladni parametry pro verze 1H/1H1

Turbomeca - Ardiden

verze rozméry [mm] Mp Pro | 0| Teve m NG1t0 NG2t0 Nvmax Npmax Mro

délka | vyska | sitka | [kg] | (kW] | [-1] [°K] [ [ke/s] | [ot/min] [ot/min] [ot/min] [ot/min] | [Nm]
1H 1250 694 519 | 205 | 640 _| 900 - 39368 _ 17944 6580 1360
1H1 | 1250 694 519 | 205 | 640 _| 983 - 40095 - 17944 6580 1179

Tabulka 4 : Zakladni parametry motoru Turbomeca - Ardiden

15
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2.2. HONEYWELL
2.2.1. HONEYWELL —T53/T55 (LYCOMING)

Turbo-hiidelovy motor vyvinut firmou Lycoming (dnes Honeywell), ktery byl uveden do
provozu roku 1950. [9] Motor je uréen ptevazné pro lehké vrtulniky s vykonem od 615 do
1343 kW. Tento motor je nejcastéji zabudovan ve vrtulnicich

e Bell AH-1 Cobra

e Kaman K-MAX

e Grumman OV-1 Mohawk

e Bell UH-1 Iroquois

e AIDC T-CH-1/XC-2

e Bell 204/205

e Boeing Vergil VZ-2

e Canadair CL-84

Konstrukce
e Provedeni turbo-hiidelovy
e Pocet rotorti 1. generator plynti
2. volna turbina
e Kompresor 6. stupiiovy - 1. - 5. stupeni axialni

- 6. stupen radidlni

Spalovaci komora  prstencova protiprouda

Turbina 4. stupniova  -1. a 2. stupen axialni turbina generatoru plynu
-3. a 4. stupen axialni vykonova turbina

Lycoming T53-L-13

Obr. 2.5 Turbo-h¥idelovy motor Honeywell —T53 (Lycoming) [10]

16
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Zakladni parametry

Vzhledem kvelkému mnoZstvi variant tohoto motoru bude uvedeno pouze rozmezi
parametrui.

Honeywell - T53 verze L-1B/L11/L13B/L701/L703

Rozmezi rozméry [mm] Mo Pro T | Teve m NGiTo NG210 Nvmax Npmax Mo
parametrd | délka | vyska | Sitka | [kg] | (kW] | [-] | [°C] | [kg/s] | [ot/min] | [ot/min] | [ot/min] | [ot/min] | [Nm]
Od 1209 | 584 | 584 |245] 615 |7,2| . i, 25600 , 22500 6640 1627
Do 1209 | 584 584 | 285 | 1343 |8,3 25600 22500 6640 2983

Tabulka 5 : Zakladni parametry motoru Honeywell — T53

Turbo-htidelovy motor T55, uveden do provozu roku 1953, [11] jako vykonngjsi verze
motoru T53. Motor je urCen pfevazné pro stiedni az tézké vrtulniky nebo v turbovrtulovém
provedeni pro lehké letouny s vykonem okolo 3600 kW. Tento motor je nejcastéji zabudovan
V:

Bell 309

Boeing CH-47 Chinook

Boeing 360/RC135

Piper PA48

2.2.2. HONEYWELL - LTS101/LTP101 (LYCOMING)

Turbo-htidelovy LTS101 respektive turbovrtulovy LTP101 motor vyvinut firmou Lycoming
(dnes Honeywell), [12] ktery byl poprvé uveden do provozu roku 1960. Motor je urcen
pievazné pro lehké vrtulniky resp. letouny s vykonem od 485 do 634 kW (650 do 850 SHP).
Tento motor je nejéastéji zabudovan v letadlech:

e Air Tractor AT-302

e Bell 222
e H-65 Dolphin
Konstrukce
e Provedeni turbo-htidelovy
e Pocet rotort 1. generator plynt
2. volnéa turbina
e Kompresor 2. stupniovy 1. stupeii axidlni

2. stupeii radialni

e Spalovaci komora  prstencova protiprouda

e Turbina 2. stuptiova  -1. stupen axialni turbina generatoru plynt
-2. stupen axidlni vykonova turbina

e ostatni ptevodovka

17
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Lycoming LTS101

Obr. 2.6 Turbo-hi#idelovy motor Honeywell —LTS101 (Lycoming) [13]

Z&kladni parametry

Bylo vyrobeno mnoho verzi motoru LTS101, avSak budou zde uvedeny dvé typické verze
tohoto motoru.

Honeywell - typ LTS101

verze rozméry [mm] Mo Pro | Teve m NgiTo0 Ngato Nymax Npmax Mro
délka | vyska | sitka | [kg] | (kw] | [-] | [°C] | [ke/s] | [ot/min] | [ot/min] | [ot/min] | [ot/min] | [Nm]

650B-1 789 644 470 | 127 | 410 | 8,5 | 782 54 49638 - 49225 6120 704
850B-2 789 644 | 470 | 128 | 582 | 8,8 | 848 5,9 51029 51029 6780 809

Tabulka 6 : Zakladni parametry motoru Honeywell — LTS101

2.2.3. HONEYWELL - HTS900

Nejnovéjsi turbo-hiidelovy motor firmy Honeywell, ktery méa nahradit sérii motora LTS101.
[14] Motor byl certifikovan vroce 2009 snomindlnim vykonem 750kW. Motor se
zabudovava do vrtulniku:

e Bell ARH-70

e SwissHelicopter SKY SHO09

Konstrukce
e Provedeni turbo-hiidelovy
e Pocet rotorti 1. generator plynt
2. volna turbina
e Kompresor 2. stupniovy radidlni

e Spalovaci komora  prstencova protiprouda
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-1. stupen axialni turbina generatoru plynii
-2. stupen axidlni vykonova turbina

radialni vstup
axialni vystup

Obr. 2.7 Turbo-h¥idelovy motor Honeywell -HTS900 [15]

Z&kladni parametry

Honeywell ~-HTS900

2.2.4. HONEYWELL — ALF502/LF507

verze rozméry [mm] Mo Pro | | Teve m NG1to0 NGato Nvmax Npmax Mro
délka | vyska | Sirka | [kg] | [kw] | 1| [°C] | [kg/s] | [ot/min] | [ot/min] | [ot/min] | [ot/min] | [Nm]
- - 713 | . _ i i i i 9598
Tabulka 7 : Zakladni parametry motoru Honeywell — HTS900

Motor Honeywell-ALF502 diive pod zna¢kou Lycoming YF102 je dvouhiidelovy turbo-
ventilatorovy dvouproudovy motor, [16] ktery vznikl na zakladé konstrukce motoru
Lycoming T55 (vySe popsany), pfidanim dmychadla. Tento motor byl certifikovan v roce

1980 a pozdéji dodavan pro letouny:
Bombardier Challenger 600
British aerospace 146
Northrop YA-9
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Konstrukce

e Provedeni
e Pocet rotora

e dmychadlo
e Kompresor
e Spalovaci komora

e Turbina

e Hnaci tryska
e ostatni

USTAV LETADLOVE TECHNIKY
2015/2016

dvouproudovy turbo-ventilatorovy

1. vysokotlaké stupné

2. nizkotlaké stupné

piipojené pies reduktor na hiidel nizkotlakych stupii

9 stupitiovy 1. stupen nizkotlaky axidlni
2. aZ 8. vysokotlaky axialni
9. vysokotlaky radialni

prstencova protiprouda

4. stupnova 1. a 2. stupen axidlni turbina vysokotlaka
3. a 4. stupen axialni turbina nizkotlaka

oddélend pro vnitini a vnéjsi proud
planetovy reduktor

Obr. 2.8 Turbo-ventilatorovy motor Honeywell —~ALF502 (Lycoming YF102) [17]

Zakladni parametry

verze ALF502
rozméry [mm] hmotnost Tah vzl. Tlak pomér obtokovy pratok
verse délka vyska Sitka [ke] [kN] [-] pomér [ke/s]
1620 1020 1020 606 34,7 13,6 5,7 116

Tabulka 8 : Z&kladni parametry motoru Honeywell ALF502

Turboventilatorovy motor Honeywell LF507 je vylepSenou verzi motoru Honeywell
ALF502, [18] puvodné vyrabény pod znackou Lycoming. Hlavni rozdil zpociva v pridani
dalsiho stupné nizkotlakého axialniho kompresoru. Motor je pouzit v letounech Avro RJ
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2.3.1. HONDA - HF118/HF120

Maly dvouproudovy motor uréeny pro lehké letouny typu business jet. HF120 vyvinut
z motoru Honda HF118, [19] ktery je prvni proudovym motorem vyvinut koncernem Honda.
Motor byl uveden do provozu v roce 2000 a pouZiva se pievazné na letounech Honda HA-420

a Spectrum S-40

Konstrukce

e Provedeni
e Pocet rotora

e Dmychadlo
e Kompresor

e Spalovaci komora
e Turbina

e Hnaci tryska
e ostatni

Fan

Obr. 2.9 Turbo-ventildtorovy motor Honda — HF118/HF120 [20]

Low pressure compressor

turbo-ventilatorovy dvouproudovy
1. nizkotlaka

2. vysokotlaka

pohanéné nizkotlakou turbinou

3. stupiiovy

prstencova protiprouda
3. stupiiova

se smeéSovacem vnitiniho a vnéjsiho proudu

reverz vn¢jSiho proudu — dvitkovy

Combustor
Advanced, compact, reverse-flow design.

« Reduced waight

High pressure turbine

Low shodk, 3D aarodynamic design.
Single crystal blade materials.

= Lower fuel bum

= Commercially proven reliability

Lightweight, high pressure ratio, High pressure compressor

3D aerodynamic design. Single stage, high pressure ratio titanium impseller,
= Improved operability = Stall-free performance

+ Lower fuel burn « Reduced weight and fuel burn
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1. a 2. stupeii axialni nizkotlaky
3. radialni vysokotlaky

-1. stupeii axialni turbina vysokotlaka
-2. a 3. stupen axidlni turbina nizkotlaka

Low pressure turbine
Counter-rotating turbine design.
« Fewer parts for lower operating costs
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Zakladni parametry
verze HF118/HF120
rozméry [mm] hmotnost Tah vzl. Tlak pomér obtokovy pratok
veree délka Vyska | Sitka [ke] [kN] [-] pomér [ke/s]
HF118 1384 538 548 178 7,6 24 2,9
HF120 1118 441 441 180 9,1 24 2,9

Tabulka 9 : Zakladni parametry motoru Honda HF118/HF120

2.4. ROLLS-ROYCE
2.4.1. ROLLS-ROYCE M250/RR300/RR500

Turbo-hiidelovy motor RR M250 vyvinuty firmou Allioson (pozdéji koncern Rolls Royce),
ktery poprvé vysel do provozu roku 1960. [21] Motor je pfevazné urcen pro lehké a stiedné
tézké vrtulniky a malé letouny, nicméné je vyuZit u motocyklu MTT Turbine Superbike.

vvvvvv

ptes 30 000 v mnoha modelech. Motor je pouzit nejéastéji u vrtulnika:

e Bell 206
e MD Helicopters MD500
e MBB BO105
e Sikorsky S-76
. » A 1“ 0 l‘j%: I =
) B¢ e\ -
E 5 - o
s P w
Obr 2.10 Turbo-hiidelovy motor Rolls Royce M250 [22]
Konstrukce
e Provedeni turbo-hiidelovy
e Vstup axialni
e Pocet rotorii 1. generator plynt

2. volnd turbina
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e Kompresor 1 az 7 stupniovy dle typu 0 az 6 stupen axidlni
1 stupen radialni
e Spalovaci komora  prstencova

e Turbina 4. stupiiova 1 a 2 stupen axidlni turbina generatoru plynti
3 a 4 stupen axialni vykonova turbina

Z&kladni parametry

Z ditvodu velkého mnozstvi variant tohoto typu motoru budou uvedeny pouze dva zastupci.

Rolls Royce M250

Rozmezi rozméry [mm] Mo Pro T | Teve m NG1To0 NG210 Nymax Npmax Mro
paramet. | délka | vyska | Sitka | [kg] | [kW] | [-] | [°C] | [ke/s] | [ot/min] | [ot/min] | [ot/min] | [ot/min] | [Nm]
C20R 1038 | 589 | 527 | 79 | 336 [6,2| 810 | 1,23 | 47370 ] 54000 6500 | 542
C300/A1 954 | 603 | 545 | 91 | 224 |9,3| 782 | 2,77 53000 54000 6300 390

Tabulka 10 : Z&kladni parametry motoru Rolls Royce M250

Turbo-htidelovy motor RR300 je moderngjsi verze typu RR-M250, [23] uvedenou na trh
v roce 1965. Motor ma zmenseny odstfedivy kompresor oproti modelu M250. Motor se déale
nevyvijel, coz mélo za nésledek, ze novéjsi modely M250 dosahly lepSich parametrti.

¢ Robinson R66

e Bell 47

e RotorWay 300T Eagle

Turbinovy motor RR500 respektive turbo-hiidelovy RRS500TP je vykonnéjsi verzi typu
RR300 uréenym pro malé letouny nebo lehké helikoptéry. [24] V podstaté doslo k zvySeni
pratocné hmotnosti motoru oproti typu RR300

Obr 2.11 Turbo-h¥idelovy motor Rolls Roys RR500 [24]
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2.5. GENERAL ELECTRIC
2.5.1. GE H80

Turbinovy motor GE H80 respektive derivaty H75 a H85 je urcen pro lehké dopravni letouny
a zemédelské letouny. [25] Byl vyvinut jako novéjsi verze Walter M601 a uveden prvné do
provozu V roce 2009. Je navrhnut pro provoz ve vysSich nadmotskych vyskach a vyssSich
teplotach.

e Let-L410NG

e Thrush Model 510

e Techniavia Rysachok

Konstrukce
e Provedeni turbo-vrtulovy
e Vstup radialni
e Pocet rotorii 1. generator plynii
2. volna turbina
e Kompresor 3. stuptiovy -2 stupné axidlni

-1 stupen radidlni (generator plyni)

e Spalovaci komora  prstencova

e Turbina 2. stupniova 1 stupeni axidlni turbina generatoru plyni
2 stupeni axialni vykonové turbina

Obr. 2.12 Turbo-vrtulovy motor GE H80 [26]

Zakladni parametry

General Electric H80

erze rozméry [mm] Mo | Pro | 1 | Teve m NG1T0 NG210 Nvmax Npmax Mro
verz

délka | Vyska | Sirka | [kg] | [kW] | [-] | [°C] | [kg/s] | [ot/min] | [ot/min] | [ot/min] | [ot/min] | [Nm]
H80 1675 650 590 | 202 | 597 | 6,7 | 780 31023 2080 2740

Tabulka 11 : Z&kladni parametry motoru General Electric H80
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2.5.2. GE38

Turbovrtulovy resp. Turbo-htidelovy motor GE38 vyroben ve spolupraci MTU aero engines
a General Electric, ktery byl uveden na trh v 1980, jako vylepSena verze typu GE27. [27]
Program byl financovan americkou armadou pro pohon tézké helikoptéry Bell-Boeing V-22

e Lockheed P-7 (varianta T407)

e Sikorsky CH-53K (varianta T408)

Obr. 2.13 Turbo-h¥idelovy motor GE38 [28]

Konstrukce
e Provedeni turbo-vrtulovy, turbo-htidelovy
e Pocet rotorti 1. generator plynt
2. volna turbina
e Kompresor 6. stupiiovy  -5. stupni axialni

-6. stupen radialni

e Spalovaci komora  prstencova

e Turbina 5. stupniovd -2 stupniova axialni turbina generatoru plynt
-3 stupniova axidlni vykonova turbina

Zakladni parametry

MTU GE38
verze rozméry [mm] Mo | Pro | Tas | ™ Ns1T0 Ne2o Nvmax Npmax Mro
délka | vyska | Sirka | [kg] | [kW] [-] [°C] | [kg/s] | [ot/min] | [ot/min] | [ot/min] | [ot/min] | [Nm]

1460 | 690 690 | 501 | 5600 | 18,6 | 780

Tabulka 12 : Zakladni parametry motoru MTU — GE38
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2.6. PRATT & WHITNEY CANADA
2.6.1. PT6

vvvvvv

tiidé vibec a pokryva Sirokou Skalu vykonnostnich parametri od 400 kW do 1450 kW. [29]
Poprvé byl uveden na trh v roce 1960, a od této doby bylo vyrobeno pies 41 000 kusti od
lehkych po stiedné tézké letadla, ale i napiiklad lokomotiva UAC Turbo Train PouZiti tohoto
motoru je tak Siroké, ze zde budou uvedeny jen nékteré letouny a helikoptéry, ve kterych
motor PT6 je pouZit.

e Antonov AN28

e LetL410 Turbolet

e Beechcraft 1900,

e Pilatus PC-7,9,12,21

e Beechcraft King Air

e Piper PA31P

e (CasaC 212

e Piper PA42 Cheyenne

e Cessna 208 Caravan

e Socata TBM

e Cessna 425 Corsair

e Sikorsky S76B

e de Havilland Canada DHC-2,3,6

e FEurocopter EC175

e Embraer EMB 110

Compressor
turbine

2nd stage 1st stage ! Accessory
reduction gear reduction gear Power turbines Compressor gearbox

Propeller shaft

R Y 1lu$ hr‘ﬁ’
i ¥ :‘
=1
Obr. 2.14 Turbo-htidelovy motor PT6 [30]

Konstrukce

e Provedeni turbo-vrtulovy, turbo-htidelovy

e Vstup radialni

e Pocet rotort 1. generator plynt

2. volnd turbina
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e Kompresor 4-5. stupnovy -3 az 4 stupn¢ axialni (dle typu)
-1 stupen radialni
e Spalovaci komora  prstencova protiprouda

e Turbina 2 az 3. stupniova 1 st. axialni turbina generatoru plynt
1 aZ 2 st. axialni vykonova turbina

Z&kladni parametry

Z divodu velkého mnoZstvi modeli zde budou vypsany pouze rozmezi parametrd variant
tohoto typu motoru.

Pratt & Whitney PT6
Rozmezi rozméry [mm] Mo | Po | M | Tag | ™ Ne17o Ne210 Nyrmax Nemax Mro
paramet. | délka | vySka | Sitka | [kg] | [kW] | [-] | [°C] | [kg/s] | [ot/min] | [ot/min] | [ot/min] | [ot/min] | [Nm]
od 1500 | 480 | 480 | 120 | 500 | 6,9 | 730 - 29894 - - 1700
do 1830 | 900 | 900 | 350 | 1500 | - | 860 39000 1700

Tabulka 13 : Z&kladni parametry motoru Pratt & Whitney PT6

2.6.2. PW100/150

Turbo-vrtulovy motor PW100/150 , taktéz znaceny jako PT7, vyvinuty firmou Pratt and
Whittney canada, ktery byl certifikovan roku 1984. [31] Motor je pievazné uren pro
dopravni letouny a je vyroben v 38 modelech o vykonech 1343 aZz 3730 kW (1800 do 5000
SHP)

e Embraer EMB120 Brasilia

e Alenia Aeronautica EADS ATR 42-300/320

e Bombardier Aerospace Q100

e Alenia Aeronautica EADS ATR 72-210/500

e llyushin IL-114-100

Obr 2.15 Turbo-vrtulovy motor PW100/150 [32]

27




CVUT USTAV LETADLOVE TECHNIKY

FAKULTA STROJNI 2015/2016
Konstrukce

e Provedeni turbo-vrtulovy

e Vstup radialni

e Pocet rotorii 1. generator plynii vysokotlaky

2. generator plynti nizkotlaky
3. volna turbina

e Kompresor 2. stupniovy radialni nezavisly vysoko a nizkotlaky
e Spalovaci komora  prstencova protiprouda
e Turbina 4. stupiiova 2 stupniova axidlni turbina generatoru plynt (HP a LP)

2 stupiiova axialni vykonova turbina
e Startér elektricky

Zakladni parametry

Z davodu velkého mnozstvi modelti zde bude vypsano pouze rozmezi parametrd pro modely
tohoto typu motoru.

Pratt & Whitney PW100/150

Rozmezi rozméry [mm] Mo | Pro 1] Teve ™ NG110 NG210 Nymax Npmax Mo
paramet. | délka | vyska | Sitka | [kg] | [kw] | 1] [°C] | [kg/s] | [ot/min] | [ot/min] | [ot/min] | [ot/min] [Nm]
od 2046 635 635 [ 391 ]| 1491 | _ | 800 - 28870 34200 _ 1212 12324
do 2130 | 679 | 679 | 482 | 2051 816 28900 34360 1339 17354

Tabulka 14 : Zakladni parametry motoru Pratt & Whitney PW100/150

2.6.3. PW200

Turbo-vrtulovy motor rodiny PW200, vyrobeny v 10 modelech ve vykonovém rozmezi 370
az 520 kW (500 az 700 shp). [33] Motor je pfevazné urcen pro lehké dvoumotorové vrtulniky
a byl uveden na trh v 90 letech. Do dnes jich bylo vyrobeno fadové 4000 kust

e Eurocopter EC135

e Bell 427

e Bell 429

e Kazan Ansat
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Obr 2.16 Turbo-vrtulovy motor PW200 [33]

Konstrukce
e Provedeni turbo-htidelovy
e \stup radialni
e Pocet rotorti 1. generator plynt
2. volné turbina
e Kompresor 1. stupniovy radialni
e Spalovaci komora  prstencova protiprouda
e Turbina 2. stupniova 1 stupnova axidlni turbina generatoru plyna

1 stupiiova axidlni vykonova turbina
e Startér elektricky

2.6.4. PW300

Turbo-ventilatorovy motor rodiny PW300, vyrobeny ve 13 modelech a v rozmezi propulsni
tazné sily 20 aZ 31 kN. [34] Motor je pfevazné uréen pro letouny typu business jet

e Bombardier Learjet 60

e Hawker 1000

e Dornier 328JET

e Bombardier Learjet 85

e Dassault Falcon 2000EX/DX/LX
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Obr 2.17 Turbo-ventilatorovy motor PW300 [35]

Konstrukce
e Provedeni dvouproudovy turbo-ventilatorovy
e Pocet rotorti 2 rotory - Vysokotlaky a nizkotlaky stupen
e dmychadlo piipojené na hiidel nizkotlakého stupné
e Kompresor 5 stuptiovy 4. stupné vysokotlaké axidlni

5.ty stupen vysokotlaky radialni

Spalovaci komora  prstencova protiprouda

e Turbina 5.stupnova -1.a 2. stupen axialni turbina vysokotlaka
-3.,4, a 5. stupen axialni turbina nizkotlaka
e Hnaci tryska odd¢€lena pro vnitini a vnéjsi proud

Zakladni parametry

verze PW300

Rozmezi rozméry [mm] hmotnost Tah vzl. Tlak pomér obtokovy pratok
paramet. | délka vyska Sitka [ke] [kN] [-] pomér [ke/s]
2184 1270 1270 522 21-31 20,6 4,23

Tabulka 15 : Z&kladni parametry motoru Pratt & Whitney — PW300

Turbo-ventilatorovy motor rodiny PW500, vyrobeny v 8 modelech a v rozmezi propulsni
tazné sily 12,8-18,3 kN (2900-4100 Ibf). [36], [37] Motor je pievazné uréen pro letouny typu
business jet.
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3. UVOD DO TEORIE STUPNE RADIALNIHO KOMPRESORU

Radialni kompresor je stroj ménici mechanickou energii hnaci hiidele na tlakovou

energii vystupujiciho plynu, pomoci odstiedivé sily plisobici na plyn, ktery protékd jeho
kanalem. [38] Kazdy stupeni radialniho kompresoru viz Obr. 3.1 se sklada, ze vstupniho
ustroji (oblast 0 az 1), obézného kola oblast (1 az 2), difuzoru (oblast 2 az 4) a vystupniho
ustroji (oblast (4 az 5). Vstupni Gstroji ptivadi plyn do obé€zného kola. V obézném kole se mu
pteda prace na zvyseni tlakové i kinetické energie vlivem odstfedivych sil. V difuzoru se pak
dale méni kinetick4 energie plynu na tlakovou. Vystupni tstroji poté odvadi a nasméruje plyn
bud’ k dal$im stupiiim, nebo do spalovaci komory.

Obr. 3.1 : Zakladni ¢asti stupné radidlniho kompresoru

3.1. TERMODYNAMICKE ZMENY VE STUPNI KOMPRESORU

Plyn na vstupu do stroje ptitéka absolutni rychlosti ¢y (viz Obr. 3.2), ¢emuz odpovida
celkova teplota Toc. [39] Ve vstupnim ustroji se idealné neptivadi ani neodvadi Zadné teplo, a
tudiz i celkova teplota se neméni Toc=Tic. Rychlost zpravidla roste, a tim klesa staticka
teplota. Vlivem ztrat ve vstupnim Ustroji klesa celkovy tlak a roste entropie.

c2 1)
Toc = TlC = #"‘Tos

p

Tis <Tos Pis < Pos Pic < Poc (2)

V obézném kole kompresoru se ptivadi prace plynu, a proto roste celkova teplota, celkovy
tlak, staticka teplota, staticky tlak, rychlost plynu v kanale a taktéz entropie.

TZC >T1C TZS >TlS pZS > plS pZC > plC (3)
Plyn dale vstupuje do difuzoru, kde se meéni kinetickd energie plynu, vystupujiciho
z obézného kola, na energii tlakovou [38]. Zde mame difuzor rozdé€len jak na bezlopatkovy

(oblast 2 az 3), tak lopatkovy (oblast 3 az 4). Celkova teplota plynu se nemlze zvétSovat,
jelikoz se do proudu neptivadi zddna energie a v idedlnim piipadé se nepiivadi a ani neodvadi
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teplo. Vlivem ztrat tfenim a misenim proudu klesa staticky tlak a roste entropie a taktéz klesa
celkovy tlak. VSe plati pro oba typy difuzoru.

T3C :TZC TSS >TZS pSS > pZS pSC < pZC (4)

Tie =Txc Tys > Ty Pss > Pss Pac < Pac (5)

Vystupni ustroji je uréeno k nasmérovani proudu plynu podle pozadavku, kam plyn dale
pokracuje. Zde se taktéz neptfivadi energie a v idealnim pfipad¢ se nepiivadi ani neodvadi
teplo. Tudiz je celkova teplota neménnd. Rychlost plynu mirné¢ klesa, a proto mirné roste
statickd teplota i staticky tlak. Vlivem ztrat misenim a tfenim mirné poklesne celkovy tlak.

Tse =Tyc Tos > Tys Pss > Paus Psc < Pac (6)

Ze vstupnich a vystupnich parametrti 1ze urcit izoentropickou uc¢innost a tlakovy pomér
kompresoru. Izoentropicka ucinnost je pomér dvou entalpii. [39] Kde Ais 0 je
entalpicky spad na stupni kompresoru, pokud uvazujeme konstantni entropii. A Aic je
skute¢ny entalpicky spad stupné kompresoru mezi body 5c a Oc

_ Alysg _ % (7)

hso =—— =

Al AT,

Tlakovy pomér stupné kompresoru se uréi jako pomér celkovych tlakli na vystupnim
ustroji Sc a na vstupnim ustroji Oc a taktéz lze urcit z poméru teplot Tsiso @ Toc

— (8)
7= Psc _ [Tmso j’(_l
Toc

—

AT

ATc ATz

Obr. 3.2 : T-s diagram stupné kompresoru
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3.2.EULEROVA TURBINOVA ROVNICE

Leonhard Euler zformuloval vztah na zakladé zmény hybnosti ustdleného proudéni
tekutiny. [40] Podle této rovnice nam postacuji ke stanoveni sil pouze parametry na hranicich
kontrolnich objemii. Na tekutinu tak plisobi moment sil, ktery je dan zménou hybnosti
tekutiny.

dM, =dm-(c,, -r,—c, -1,) (9)

Kde: dMk je moment ptsobici na tekutinu v kontrolnim objemu
ry sttedni polomér vstupu
r, polomér vystupu z kola
Cyy absolutni rychlost v obvodovém sméru na vstupu do kola
Coy absolutni rychlost v obvodovém sméru na vystupu z kola

Vynasobime-li rovnici Uhlovou rychlosti, pak soucinem poloméru a tuhlové rychlosti
dostaneme obvodovou rychlost a sou¢inem momentu a thlové rychlost dostaneme vykon.

dP, =dm-(c,, -u, ¢, -u,) (10)
Nebo pro mérnou praci po vykraceni mérnym hmotnostnim tokem dostaneme
¢ =Cpy U, —Cy -l (11)
Pomoci Cosinovych vét rychlostnich trojuhelniki 1ze tento tvar ptrepsat do podoby
IK:uj—uf+c22—cf+wf—W§ (12)
2 2 2

Tato rovnice nam dava lepsi piehled o jednotlivych slozkach energii.

2 2 2 2
u, -y, +W1 —W;

> > udava rust statické energie v obézném kole.

3.3. PRUTOK PLYNU STUPNEM KOMPRESORU

3.3.1. Vstupni Ustroji

Vstupni Ustroji kompresoru slouzi k ptivodu plynu na obézné kolo. Musi byt taktéz
zajisténo rovnomeérné rozlozeni rychlosti proudu na vstupu do obézného kola, za minimalnich
hydraulickych ztrat, které ndm snizuji G¢innost. [38] Typy ptivodu se lisi dle toho, na co
ptislusny stupen kompresoru navazuje (osovy, s kolenem, vstupni spirala).

Ze vstupniho ustroji mize plyn vytékat na obézné kolo v Cisté axidlnim sméru. Takové
vstupni Ustroji se nazyva ““Bez rozviteni”’, to je zobrazeno na Obr. 3.3 vlevo. Nebo muze
plyn vytékat na vstup obézného kola s Castecné obvodového sméru Obr. 3.3 uprostied.

Takovy vstup se nazyva 'S rozvifenim”’.

Celkovy tlak pted kolem kompresoru pyc je vZdy mensi nez celkovy tlak na vstupu do
vstupniho Ustroji poc , a to z divodu ztrat, které ¢ini u béznych leteckych kompresort 1 az 3 %
V4 pOC'
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Obr. 3.3 : Rychlostni trojuhelnik v zabérné &asti obéZného kola

3.3.2. Obézné kolo

Plyn vtéka do obézného kola kompresoru v tzv. zabérné Casti (zabérniku) absolutni
rychlosti c;. Zabérnik se pohybuje obvodovou rychlosti us, ktera je zavisla na ota¢kach kola a
poloze. u; roste s polomérem zabérniku.[38] Rychlost plynu, ktera je v kanale zabérniku, je
sklad absolutni a obvodové rychlosti a nazyva se relativni rychlost w;

U=wr (13)

w2 =u? +¢? (14)

Je Zadouci, aby uhel nabihajiciho proudu na zabérnik byl co nejmensi po vysce
lopatky (ve vypoétovém stavu to ¢ini 2 aZ 4 stupné) tak, aby nedochazelo k utrhavani proudu
jiz na zabérniku. Takto utrzeny proud jiz nelze stabilizovat. Proto je nutné, aby zabérnik mél
po vysce proménny uhel nastaveni 31
konst (15)

194, =

Relativni rychlost plynu na zab&érné ¢asti kola w; roste smérem od osy rotace po vySce
lopatky a nemé¢la by dosahnout mistni rychlosti zvuku. [38] V takovém ptipadé by doslo
K rychlému nardstu ztrat, vzniklym razovymi vinami. Toto byva ¢asto hlavni faktor omezujici
maximalni obvodovou rychlost kola.

W, (16)

KT,

Casteéné Ize obvodovou rychlost zvysit pomoci vyse uvedeného vstupu s rozvifenim,
viz Obr. 3.3 uprostied. Zde ma nabihajici proud absolutni rychlosti c; slozku axialni ci, a
obvodovou cy,. Diky tomu lze zvysit obvodovou rychlost u; pravé o rychlost ¢y, , za dodrzeni
maximalni relativni rychlosti w;. Toto feSeni ma vSak nevyhodu, Ze s ristem cyy klesa ptedana
prace vzduchu v kole (dle Eulerovy turbinové rovnice). Vyoseni nabihajici absolutni rychlosti
je provedeno usmérnujicimi lopatkami pted zabérnikem.

1>My,, =
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Samotnym ukolem zabérniku je ptevést plyn ze vstupniho ustroji na obézné kolo a
otocit proudéni plynu ze sméru rychlosti w; do axidlniho sméru. Zabérnik je tvarovan jako
difuzor, ve kterém klesa relativni rychlost plynu za ristu statického tlaku a teploty. Zabérnik
musi byt dostatecné dlouhy tak, aby doslo k pozvolnému otaceni relativni rychlosti v kanéle a
nedochézelo tak k utrhavani proudu od stén. Taktéz velka difuzornost zptsobuje utrhavani
proudu od stén.

V dalsi ¢asti obézného kola dochazi k otaceni proudu z axidlniho sméru do radialniho
a pusobenim odstiedivé sily ke stlaGovani plynu v kanéle.

Podle konstrukce kanalu je mozné délit kola na zakryta a odkryta [38] (Obr. 3.4). U
kol zakrytych (Obr. 3.4 vlevo) je jeden celek nosny kotou¢ a lopatky, na néz je ptfipevnén
kryci kotou¢ svafovanim nebo pajenim. Proto vedou plyn v uzavieném kanale, tudiz ztraty
plynouci z pfetoku jsou mensi. AvSak technologicka slozitost obrobit kanal s minimalni
drsnosti vede k vétsim tfecim ztratam. Taktéz se neda kolo pouzit pro vétsi otacky, kvili
velkym odstiedivym silam, coz je hlavni diivod pro¢ se nepouziva u kompresort leteckych
motord. U kol odkrytych (Obr. 3.4 vpravo) se ota¢i nosny kotou¢ s lopatkami, ale kryci disk
je uz soucasti statoru. Tyto kola se pouzivaji v letectvi a vyhovuji vy$$im otdckam. Pietokiim
mezi nosnym kotoucem a skiini se zabranuje pomoci labyrintovych ucpavek.

f Z

A

A

_ 4

Obr. 3.4 : Kola zakryta a odkryta

Prufez kanalu je ovlivnén zménou tlaku a rychlosti pfi pritoku kolem. Kandly se
nejcastéji konstruuji tak, ze relativni rychlost na vstupu je rovna relativni rychlosti na vystupu
W1,=Wyr. To znamena, Ze se rychlost plynu pfi pratoku kanalem vyrazné neméni. [38] Pii
prichodu kandlem ném roste staticky tlak, a proto ndm roste i hustota plynu. Podle rovnice
spojitosti ndm proto klesa prifez kandlem.

Ps (17)

0. - W, - S, = konst (18)

Staticky tlak ndm roste nejvice v ""zadni’” radidlni casti kola, a proto se zde méni nejvice
praiez kanalu.
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Proudéni plynu na vystupu z kola ovliviiuje sekundarni proudéni [41] (viz. pozdé&jsi
kapitola ¢. 3.4.). Proud je rozruSeny jak v obvodovém, tak v osovém sméru. Vznika velka
nerovnomérnost rychlosti a tlakii na vystupu z kanalu

Sily piisobici na element plynu v kole

Na Obr. 3.5 mame element plynu, ktery postupuje po stfedni proudnici obéznym
kolem rychlosti w. Uvazujeme pouze piipad ¢astice v Cisté radialni ¢asti obézného kola. [38]
Kolo se ota¢i po sméru hodinovych ruci¢ek thlovou rychlosti . Proto na castici ptsobi
odsttediva sila dFo

dF, =dm-r-o (19)
Proti pohybu elementu ptsobi tfeci sila dFtf umérna kvadratu rychlosti w.
dF, = WZHU (20)
Déle proti zrychleni plisobi setrvacna sila dFs
21
dFy =dm aw 21)
dt

a sila tlakova, ptisobici proti rastu tlaku na dany element dFp.
dF, =dS-dp (22)

Kolmo k pohybu elementu plsobi coriolisova sila dFc. Ktera spolu s tlakovymi a tfecimi
silami pfispiva k sekundarnimu proudéni v kanéle.
dF. =dm-2we (23)

dFtf dFc

2
V1

Obr. 3.5 : Sily ptsobici na ¢astici plynu v radialni ¢asti obéZného kola
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Pro rovnovéhu sil ve sméru radialnim, pfi zanedbani tecich sil je mozné napsat
dt ds p
C0Z po integraci mezi ry a r, dava
2 2 25
wW P onst 2
2 p

Tato rovnice ukazuje, Ze rast obvodové rychlosti se rozlozi do rustu relativni rychlosti
kandlem a rustu tlaku.
V obvodovém sméru nam sila tfeci, tlakova a Coriolisova vyvolava sekundarni proudéni,
které ptisobi zménu rozlozeni rychlosti a tlaku po Sifce kanalu. [38] Na Obr. 3.6 vlevo je
znazornén vliv Coriolisovy sily, suvaZzenim dvourozmérného proudéni. To je odvozeno
z rovnice rovnosti sil upravené do tvaru

W=W,+2- X @ (26)

kde wp je rychlost proudéni v kanale na tlakové strané lopatky, xx je vzdalenost napfic
kanalem v obvodovém sméru a ® je uhlova rychlost rotace kola. Je tieba, aby byla rychlost
v kanéle w vzdy kladné a nedochézelo tak ke zpétnému proudéni. Tomu odpovida minimalni
pratok plynu, pfi némz tento jev nenastava. Nerovnomérnost proudéni zptisobuje tzv. deviaci
proudu na vystupu z obézného kola (viz Obr. 3.6 vpravo). Zde ma relativni rychlost w; jak
radialni, tak obvodovou slozku. Obvodova sloZka woy nam snizuje G¢inek obvodové rychlosti
Uy, a tudiz i préaci ptedanou plynu, a to v poméru soucinitele skluzu ps.

_Cuy (27)
s =
u2
W2 W2a=CzRr Cz
C2
o wau Uz
P
) T v
[ o o

Obr. 3.6 : RozloZeni rychlosti v kanéle

Nejvétsi vliv na zvySeni soucinitele skluzu ma zvySeni poctu lopatek. ZvySeni poctu lopatek
nema velky vyznam v axialni ¢asti kola, jelikoz se zde neuplatiiuje vliv Coriolisovy sily
Vv takové mife jak v radidlni ¢asti. Navic by vlozeni dalSich lopatek v zabérné casti kola vedlo
K podstatnému rastu rychlosti vlivem zmensené prito¢né plochy zabérnikem, a tudiz i zvySeni
ztrat. Proto se pouZivaji tzv. mezilopatek. Ty zacinaji az v misté za zabérnikem a podstatné
zvySuji soucinitel skluzu.
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Ztraty v obezném kole

Pti proudéni plynu obéznym kolem vznikaji ztraty tfenim, vifenim, pfetékdnim plynu
nebo razovymi vinami [38].

V zabérné ¢asti obézného kola vznikaji velké rychlosti a z tohoto diivodu moznost
vzniku mistnich razovych vin, specialné na vné&jsi ¢asti zdbérniku (na vétsim poloméru). Za
razovou vilnou se mize proud odtrhnout od stény a vznikne tak rozsahla oblast uplavu, a tudiz
ztraty vifenim utrzeného proudu. Dale se mize proud odtrhnout od stény vlivem vétsich uhla
nab¢hu proudu, zvlasté mimo navrhovy bod kompresoru. Odtrzeni proudu taktéz napomtizou
velké uhly difuzorni Casti a rovnéz i velké thly zmény sméru proudu (ze sméru w; do
axialniho sméru).

V dalsi casti obézného kola vznikaji ztraty tfenim o stény kandlu nebo vlivem
rychlostnich rozdilti naptic¢ kandlem. Dale pak vznikaji ztraty vifenim utrzeného proudu.

V koncové casti obézného kola vznikaji ztraty vlivem pietoku proudu z difuzoru do
obé&zného kola, snizuje se tak efektivni pratoény prutez. Dale dochézi k pietékani plynu mezi
lopatkami a skiini a nakonec tieni disku kola.

Lopatkovani

U obéznych kol radialnich kompresori existuji tfi zakladni typy zahnuti lopatek kola
(viz Obr. 3.7). [40] Princip prace kompresoru je u vSech tii typd téméf shodny. Rozdil je
pouze ve vystupni relativni rychlosti w, , ktera pro rizné lopatkovani ma jiny smér a
ovlivituje tak zdsadné rychlostni trojuhelnik na vystupu (viz Obr. 3.7). U cisté radialnich
lopatek (na obrazku uprostied) ndm vystupuje plyn v radidlnim sméru pouze pootoceny o
deviaci (vliv relativniho viru).  Proto obvodovd slozka absolutni rychlosti coy je
tvofena témé&f vyhradné¢ obvodovou rychlosti rotace kola u,. Jinak je tomu u lopatek
zahnutych dozadu (na Obr. 3.7 vlevo). Zde obvodova slozka relativni rychlosti w, pisobi
proti obvodové rychlosti u, a sniZzuje tak celkovou absolutni rychlost ¢, a odklani ji do
radialniho sméru. Naopak je tomu u lopatek zahnutych dopfedu. Obvodovéa slozka rychlosti
W, se pricita k obvodové rychlosti kola u; a zvétSuje tak absolutni rychlost ¢, a odklani ji ve
sméru obvodové rychlosti.

Obr. 3.7 : Typy lopatek obéZnych kol

Stupen reakce obézného kola

Stupenl reakce nam udava, v jakém poméru se bude délit spad entalpie mezi statorovou
a rotorovou ¢asti vzhledem k piivedené entalpii. [39] RozliSujeme stupen reakce ob&zného
kola px a stupen reakce statoru ps, jak je uvedeno Vv rovnicich nize. Kde Aik je staticky
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entalpicky spad na obézném kole, Ais je staticky entalpicky spad na statorové Cast a Aic je
spad statické entalpie celého stupné kompresoru. Uvazime-li konstantni mérnou tepelnou
kapacitu cp vV nasem rozsahu teplot, miZeme rovnice dale rozvést jako poméry rozdilt
statickych teplot na kole ATsg a statoru ATsp (viz Obr. 3.2). Soucet reakce statoru a rotoru
dava vzdy 1. Nejcastéji se v literatuie setkavame se stupném reakce kola.

_ Aig (28)
Ps = Al

 Aig (29)
Pk = Al

Neuvazujeme-li vazkost, potom nam reakce udava pomér prace potiebné ke stlaceni plynu
v obézném kole a celkové prace stupné kompresoru. [38] To znamena, o kolik se stlaci plyn
Vv kole oproti celkovému stlateni. S pomoci Eulerovy turbinové rovnice lze taktéz reakci
vyjadfit z rychlostnich trojihelnika.

¢ —c? (30)
2'(C2u Uy =Gy 'ul)

Jak jiz bylo fe¢eno vySe, rychlostni trojuhelnik je zadvisly na lopatkovani obézného kola.
TakZe existuje zavislost lopatkovani na reakci. Reakce nabyva hodnot od 0 do 1. RozliSujeme
kola s nizkou reakci, tj. pk<0,5, kola se stfedni reakci pk=0,5 a kola s vyssi reakci pk>0,5.
Mame-li stejné vstupni podminky a stejné ztraty, pak u lopatek zahnutych dopiedu se plynu
pieda vétsi prace, absolutni rychlost ¢, je vysSi a narist statického tlaku v kole nizsi. To
odpovida nizké reakci kola. U takovych kol dochazi k nejvétsimu ristu tlaku az v difuzoru,
jelikoz az tam se méni velika kineticka energie na tlakovou. Jak bude popsano v kapitole o
difuzorech, pievod kinetické energie na tlakovou je v difuzoru doprovazen velkymi ztratami,
a proto tato kola nejsou v letectvi pouzivana. Navic s rostoucim pratokem kolem rychle roste
rychlost c,, a proto ma tento typ kol nepfiznivé strmou charakteristiku. Naproti tomu u kola
s lopatkami zahnutymi dozadu dojde k vétsimu naristu statického tlaku v kole a mensi
absolutni rychlosti c,. To je typické pro kola o vysoké reakci. Vyhodou je, Ze nedochazi
k takovym ztratam v difuzoru a kompresorova charakteristika ma pfiznivéjsi prabéh. Avsak
vlivem vysokych rychlosti dochazi Kk nepifiznivému namahani zakfivenych lopatek
odstfedivymi silami. V leteckych motorech se nej¢astéji pouzivé radialni lopatkovani, tj. kolo
se stiedni reakci. U takovych kompresori je piirtstek tlakove energie v kole a difuzoru
ptiblizné stejny, charakteristika kompresoru pfijatelna a pevnostné kolo vyhovuje i vysokym
otackam.

P =1-

3.3.3. Difuzor stupné odstfedivého kompresoru

Difuzor je statorova ¢ast stupné kompresoru, v niz dochazi k pifeméné vysoké kinetické
energie na energii tlakovou. [38] To je doprovazeno ristem statického tlaku a teploty pfi
poklesu rychlosti proudu. Na zaklad¢ velikosti reakce kola se nam ukazuje, jak velka cast
kinetické energie vstupujici do difuzoru se ma prevést na tlakovou. U soucasnych leteckych
kompresort se kvili rostoucim tlakovym pomérim zvysSuje absolutni rychlost na vystupu c;
diky rostoucim obvodovym rychlostem u, a je skoro pravidlem, Ze tato rychlost piesahuje
rychlost zvuku Mc,>1.
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Na vystupu zkola kompresoru vystupuje plyn velmi rozruSeny (viz. Obr. 3.8),
charakterizovan velkymi rychlostnimi gradienty relativni rychlosti napii¢ kanalem jak
v radialnim (Obr. 3.8 vlevo) tak v obvodovém sméru (Obr. 3.8 vpravo). To ma za nasledek, Ze
v samotném difuzoru dochazi nejen k poklesu rychlosti, ale také k vyrovnani rychlostnich
rozdilt. Proto v disledku tiecich sil proudti mezi sebou a vifenim dochazi k velkym ztratam.
Ztraty v difuzoru jsou tedy mnohem vé&tsi nez ztraty v obéZzném kole.
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Obr. 3.8 : Proudové pole na vystupu z kola

Z obrazku rovnéz vyplyva, Ze pii rotaci kola vznika v difuzoru periodickd nestabilita
proudéni vzduchu dana rychlosti rotace a poctem kanala kola [38].
V leteckych odstredivych kompresorech rozezndvame dva druhy difuzort, a to bezlopatkovy

a lopatkovy.

Bezlopatkovy difuzor

Konstrukéné se sklada z piedni a zadni stény skiiné kompresoru. Na Obr. 3.1 se nachazi mezi
fezy 2 a 3. Zde nastava pokles vysoké absolutni rychlosti ¢, a rustu statického tlaku. [38]
Vyhoda tohoto difuzoru je, Ze dokadZe spomérné¢ malymi ztratami ptevést nadzvukové
proudéni do podzvukového, a to bez vyskytu razovych vin. V takovém piipad€ vSak musi byt
rychlost radialni slozky relativni rychlosti ¢,k mensi nez mistni rychlost zvuku. Avsak tieci
ztraty jsou zna¢né a rostou s drahou, kterou urazi ¢astice v difuzoru. Plyn vstupuje do
difuzoru pod ur¢itym thlem, ktery udava smér vektoru absolutni rychlosti ¢, na Obr. 3.9
znaden oy . Pokud neuvazujeme tieni, a pokud je kanél bezlopatkového difuzoru konstantni
Sitky, pak se Castice plynu pohybuje po logaritmické spirale (na Obr. 3.9 zelena pierusovana
kiivka). Tudiz draha castice roste se zmensujicim se thlem 0,2,
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Obr. 3.9 : Bezlopatkovy diruzor

Ve skute¢ném difuzoru staticky tlak roste se zvétSujici se vzdalenosti od obézného
kola a snim i hustota. To odklani teoretickou trajektorii plynu o néco blize ke kolu a
prodluzuje to tak vzdalenost, kterou urazi ¢astice v bezlopatkovém difuzoru. Tomu napomaha
taktéz tfeni o stény, misenim rozruseného proudu.

S rostoucim stlac¢enim stupné kompresoru rostou obvodové rychlosti a tim i rychlosti
proudu na vystupu z obézného kola. Pokud je tato rychlost uz pfili§ velikd, musel by byt za
kolem zarazen velmi dlouhy bezlopatkovy difuzor. To by nadmérné¢ zvySovalo tieci ztraty.
Proto se u takovychto kompresort zarazuje za bezlopatkovy difuzor i difuzor lopatkovy

Lopatkovy difuzor

Pokud je ve stupni kompresoru lopatkovy difuzor, pak navazuje bezprostiedn¢ na
bezlopatkovy. Je tvofen pfedni a zadni sténou statoru, mezi néz jsou vlozeny jednotlivé
lopatky (Obr. 3.10). [38] Na Obr. 3.1 se nachazi mezi fezy 3 az 4. Tyto difuzory maji vétsi
ucinnost a vlivem difuzornosti kanali tak rychleji klesd rychlost a roste tlak. To pfiznivé
ovlivitluje pramér celého stupné kompresoru, coZ je jeden z vyznamnych pozadavki u
leteckych kompresord.

Podle rychlosti vzduchu, ktery vstupuje do lopatkoveho difuzoru, jej rozdélujeme na
podzvukové a nadzvukové. U podzvukovych difuzori maji lopatky tvar aerodynamického
profilu navinutého na kruhovou ktivku a nebo se pouziva lopatka o konstantni tloustce. U
nadzvukovych lopatkovych difuzorti vznikaji v blizkosti ndbéznych hran lopatek razové viny,
které znacné deformuji proudové pole. Je tak potieba co nejefektivnéji prevést nadzvukové
proudéni do podzvukového sadou Sikmych razovych vin.

Vlivem velkého nepiiznivého tlakového gradientu se v oblasti pobliz stén tvoii zpétné
proudéni do obézného kola. Déle dochazi ke ztratam tienim o stény skiiné a stény lopatek,
popiipad¢ utrZzeni proudu u stén.
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Pocet lopatek difuzoru je zavisly na difuzornosti kanalu (x4/X3 na Obr. 3.10) i na jeho
tvaru a voli se takovy, aby nebyl nasobkem poctu lopatek obézného kola, a to z divodu
moznosti vzniku rezonanénich kmitani nebo hluku. Ve vypoctovém stavu je volen Uhel
nabé&hu na lopatku difuzoru v rozmezi +-2 stupné.

AVAYY
e

(1)
Obr. 3.10 : Lopatkovy difuzor

3.4. SEKUNDARNI PROUDENI V OBEZNEM KOLE

V podkapitole: ** Sily piisobici na element plynu v kole™ bylo struéné popsano idealni
nevazké dvourozmérné proudéni v radidlni ¢asti kola proudicim ve sméru stfedni proudnice

vvvvvv

objevuje tzv. sekundarni proudéni. [41] Sekundarnim proudénim se uvazuje takové proudéni,
které neproudi ve sméru stfedni proudnice, ale ma slozku kolmou. Chceme-li se podivat na
zdroje tohoto proudéni, musime opét vyjit z rovnovahy sil plisobici na element plynu proudici
kandlem obézného kola. Dle rovnice
1 - o~ - -
—Vp=-FK+F,+F -F
P

(31)

je tlakovy gradient roven sumé¢ setrvacné sily Fs, odstiedivé sily vznikajici pohybem plynu po
kiivocaré draze Foq, odstfedivé sily od rotace kola F, a Coriolisovy sily Fc. Na Obr. 3.11
mame fezy mezilopatkovym kanalem kola, s vyobrazenymi silami, v nevazkém proudéni a)
V pfi¢ném fezu a b) v meridionalnim fezu. Proudéni je zndzornéno v soutradnicich s,n,b ,kde
S je ve sméru stiedni proudnice a n, b tvofi rovinu kolmou k proudnici.

42



CVUT USTAV LETADLOVE TECHNIKY
FAKULTA STROJNI 2015/2016

(a) (h)

Obr. 3.11 : Sily piisobici v kanale kola a) piiény ez b) meridionalni iez [41]

Na Obr. 3.11 a) vidime, Ze proti sobé pusobi Coriolisova sila a sila odstfediva pohybu po
kitivece o poloméru Rb. Pokud mame radialni lopatkovani potom Rb je zanedbatelné a
Coriolisova sila vytvoii tlakovy gradient rostouci od saci strany SS K pretlakové PS.

2 32
W—In—Za)Wsinc;-In:la—p (32)
R, p on
V meridiondlnim fezu Obr. 3.13 proti sobé¢ stoji odstrediva sila od rotace kola a odstiediva sila
pohybu po kiivce o poloméru Rm.
V2 V.2 1 6p (33)
—£coso——"=——
r R, pon,

m

Na vstupni stran¢ kanalu je uhel o (thel mezi osovym
smérem a smérem stfedni proudnice) maly, a tudiz vektor
odstredivé sily se plné promitne do sméru kolmého
k stiedni cafe. Zde je taktéz mala kiivost drahy 1/Rm a
odstiediva sila Fod se tolik neprojevuje. Naopak je tomu
ve stfedni ¢asti kanalu.
Shrneme-li tyto zdroje, potom zrovnic rovnovahy pro
nevazké proudéni vychazi, ze tlakovy gradient ndm roste
od saci strany lopatky k pietlakové strané prot&jsi lopatky,
a od kryciho disku k nosnému kotouci (na vstupni ¢asti
kanalu) Obr. 3.12 [41] Na vstupni ¢asti kanalu proud neni
Obr. 3.12 : 1zo¢ary statického tlaku  vyrazné rozruSeny a tlouStky meznich vrstev jsou
ve vstupni ¢asti kanalu [41] nevyznamné.
Efekt viskozity se ndm vyrazné projevuje, pokud postoupime déle do mezilopatkového
kanalu. Oblasti mezni vrstvy jsou oblasti o nizké Kinetické energii a ptilozenim tlakového
gradientu po délce mezni vrstvy, se v ni dobfe §ifi proudéni. Vyznamné mezni vrstvy mame u
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nosné¢ho kotouce, kryciho disku a na lopatkdch. Pomoci mezni vrstvy a vysSe popsanych
tlakovych gradientd nam vznikaji v kanale viry. Na Obr. 3.13 mame zakladni schéma virt
Vv kanale obéZzného kola. Vlivem tlakového gradientu mezi saci stranou lopatky a ptetlakovou
stranou proté€jsi lopatky v kandle ndm vznika dvojice virl, pro tyto Gcely PV nazveme viry
kanalové (Passage Vortex )PVS a u kryciho a PVH nosného kotouce. Jelikoz nam plati zakon
zachovani hmoty, vraci se nam tekutina sttedem kanalu zpét. Tento tlakovy gradient je rovnéz
ovliviiovan Coriolisovou silou, zvlast¢ v radidlni ¢asti kanalu, a tato dvojice virt je proto
souc¢tem PV kanalového viru a CV Coriolistuv vir. [41]
Dalsi dvojice virt, nazveme viry lopatkove tzv. Blade Vortex BV, nam vznika v dasledku
tlakového gradientu mezi krycim kotoucem a nosnym kotouc¢em za pomoci mezni vrstvy na
lopatce. Tlakovy gradient od kryciho k nosnému kotou¢i nam dava do pohybu tekutinu mezni
vrstvy o nizké kinetické energii a vlivem zakona zachovani hmoty se tekutina vraci sttedem
kanalu zpét, jako v predeslém piipadé.
Vysledkem téchto virl je hromadéni tekutiny o nizké energii do oblasti saci strany lopatek a
kryciho disku. [41] Tato oblast ndm, zvlasté v radialni ¢asti kanalu, vyrazné¢ omezuje efektivni
prafez kanalem a vyrazné zvysuje ztraty.
K t¢émto virim se taktéz ptidava podkovovity vir vznikajici v misté¢ nabézné hrany lopatky
Vv misté jejiho vetknuti k nosnému kotouci. Tento vir se pficitd k viru PVH. Rovnéz vlivem
vile mezi konci lopatek a skiini kompresoru vznikaji pretoky mezi ptretlakovou stranou a saci
stranou téze lopatky a naslednym ovlivnénim viru PVS a CV. PVS a CV vir je odsouvan
Z oblasti saci strany a kryciho disku smérem k pietlakové stran¢.

Rovnéz rozlozeni proudového pole ovliviiuje pietok mezi pretlakovou a saci stranou
lopatky a to kolem odtokové hrany, na vystupu z obézného kola. Pietok je znazornén na Obr.
3.16.

Shroud

SS
Hub
Obr. 3.13 : Schéma vird v mezilopatkovém Obr. 3.14 : Pietok mezi p¥etlakovou a
kanale [41] saci stranou lopatky
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3.5.VLIV VULE NA KONCICH LOPATEK NA CHOVANI STUPNE

Vlivem viile mezi konci lopatek a krycim kotoucem a jejich vzajemnému pohybu
vznikaji pfetoky mezi pietlakovou stranou a saci stranou lopatky, ovliviiuji tak vyznamné
ztraty pii proudéni plynu mezilopatkovym kanélem.

V préci [42] byl zkouman vliv nékterych integralnich i lokalnich parametrti odkrytého
nizkorychlostnino kompresoru LSCC NASA (Low-Speed Centrifugal Compressor)
Vv zavislosti na koncové vuli lopatek, pomoci numerického vypoctu. Bylo pouzito 0%, 50%,
100% a 200% koncové vule skutecného stroje a tyto vile byly po celé délce kanalu
konstantni. Vysledkem vypoctu bylo zjisténo, Ze neni dosaZzeno nejvyssi Géinnosti stroje pri
nulové vili, ale existuje jista nenulova vile, kde stupent dosahuje nejvyssi ucinnosti. V zavéru
prace je vSak uvedeno, ze autofi nezjistili divod takového chovani kompresoru.

1.0¢ 1.25 f
. EQN 120 .
0.9f ; )
- /“\ - ' . 1.15 %‘!‘ .

08| - Experiment ‘ LI0E . Experiment "o

—0.0% Desggn gap —— 100% Design gap 1.05E—0.0% Design gap —~— 100% Design gap
o —e—50% Design gap —— 200% Design gap 1,00 —e—50% Design gap —— 200% Design gap

N I T T BT G 25 35 45
mi(kg-s") mi(kgs")
(2 (b

Obr. 3.15 : Charakteristiky stupné kompresoru pro rizné vile na koncich lopatek [42]

Na Obr. 3.15 (a) je znazorn€na zavislost i¢innosti na hmotnostnim prutoku stupném
pro vySe vyjmenované 4 koncové vile. Zde je videt, ze nejvyssi U€innosti je dosaZeno pfi
50% névrhové vile konct lopatek a prevySuje tak i nulovou vili. Naopak je tomu pro 200%
navrhové vile, kde kiivka G¢innosti se posouva smérem k mensimu hmotnostnimu pritoku a
niz8§i G¢innosti. Na Obr. 3.15 (b) je vidét zavislost tlakového poméru na hmotnostnim
prutoku, kde s rostouci viili klesa tlakovy pomér. Z téchto charakteristik byl odvozen zavér,
ze pravdépodobné existuje urcitd nenulova optimalni vile koncii lopatek, pfi niz jsou
nejmensi ztraty proudéni stupném kompresoru.

50% Gap

J=165_____0.0% Gap

I -1 @

(d)
Obr. 3.16 : RozloZeni absolutnich meridionalnich Obr. 3.17 : RozloZeni vektori sekundarnich
rychlosti [42] rychlosti [42]
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Na Obr. 3.16 mizeme sledovat vliv koncové viile lopatek pomoci rozlozeni absolutnich
meridionalnich rychlosti v prafezu mezilopatkového kanalu tésné za vystupem z ob&zného
kola. V praci [42] je definovana oblast uplavu jako pomér rychlosti cm/u, <0,2 (cpm-absolutni
meridionalni rychlost v daném misté, up-obvodova rychlost na vystupu z kola). Oblast Uplavu
je pro nulovou vili v miste saci strany lopatky u kryciho kotouce a s rostouci viili se posouva
smérem k pretlakové strané. Dale rozloZeni rychlosti znézorniuje, ze nejméné rozsahla oblast
Uplavu je v piipadé 50% viile.

VySe uvedend prace [42] se rovnéZz zabyvala rozloZzenim vektora rychlosti
sekundarniho proudéni, jez je pro jednotlivé koncové vile znazornén na Obr. 3.17 V kazdem
piipadé koncové vile je vidét dvojice viri v misté blizko kryciho kotouce. Prvni vir blize u
saci strany lopatky pii zvétsujici vili roste jeho intenzita a jeho stfed se nepohybuje. Druhy
vir blize k pfetlakové strané lopatky s rostouci vili zvétSuje svoji intenzitu a posouva se
smérem od kryciho kotouce k nosnému kotouci. Je tedy zfejmé, Ze nejslabsi sekunddrni
proudéni je v piipadé nulové vile konci lopatek a se zvySujici vuli roste. V praci bylo
z vysledkt vyvozeno, Ze neni jednozna¢na zavislost mezi ztratami proudéni v kanale a
rychlosti sekundérniho proudéni, jelikoz nejmensi sekundarni proudéni bylo v ptipadé nulové
koncové vile, avSak nejmensi ztraty proudéni pti 50% koncové vule, coz odpovida 0,9%
vysky lopatky.

3.6. CHARAKTERISTIKY STUPNE ODSTREDIVEHO KOMPRESORU

Letecky motor, tudiz i stupent kompresoru, pracuje ve svém provozu v Sirokém
rozmezi podminek, které ovliviiuji jeho ¢innost. Mezi hlavni veliCiny, které charakterizuji
praci kompresoru, fadime tlakovy pomér a ucinnost. Tyto a dal$i veliiny jsou zavislé na
parametrech, jako jsou fyzikalni vlastnosti stlacovaného plynu, vnéjsi (atmosférické)
podminky, za jakych stupen pracuje, a v neposledni fad¢ rezim prace kompresoru. [38] Pokud
vySetfujeme naptiklad vliv kompresoru na jeho geometrii (lopatkovani, vile, rozméry, atd.),
pak 1 toto jsou podminky ovliviiujici parametry kompresoru. Za fyzikélni vlastnosti plynu
povazujeme vazkost, tepelnou vodivost, Poissonovou konstantu a mérné tepla plynu. Vnéjsi
podminky, za jakych stupen pracuje, jsou tlaky a teploty vstupujici do stupné a rovnéz
rychlost plynu na vstupu. Jako rezim prace stupné se uvadi otacky kola a hmotnostni pratok
stupném.

Zékladni charakteristikou kompresoru je =zavislost tlakového poméru m na
hmotnostnim pritoku m/t, pti neménnych fyzikalnich vlastnostech plynu, podminkach

) (34)

2 £
l, =(us +a)-u," —c -u =c, Tye -(ﬂ'k P |
vstupujiciho plynu a konstantnich otackéch kola. Vyjdeme z Eulerovy rovnice (leva cast),
ktera nam udéava praci, kterou ptreda kolo plynu, a polozime ji rovnou rovnici uddvajici zménu
stavovych veli¢in pii dodani prace (prava ¢ast)
Kde us - soucinitel skluzu — pomér u; a Cay

a — soucinitel vyjadiujici koncové ztraty (pietoky, tfeni disku kola, atd.)
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pak nam vyjadienim tlakového poméru vyjde

K (35)
. 2 _ . k-1
Ty :((/‘H‘a) Uy =Gy Uy +1J

C, Tic

UvaZzujeme-li pro zacatek radidlni lopatkovani a vstup bez rozvifeni, pak jedinou proménnou,
zavislou na pratoku stupném, jsou koncové ztraty "‘a’’. Ty jsou nepfimo umeérné prutoku
stupném kompresoru, a tudiz se zvySujicim prutokem nam klesa i tlakovy pomér. Podivame-li
se na soucinitel skluzu, tak ten nam minimalné¢ zavisi na pritoku stupném, a tudiz ho
uvazujeme Vv tomto ptipadé jako konstantu. To vSe plati pouze za ptredpokladu pievedeni
veSkeré energie kolem plynu. Idealni kompresorovou charakteristiku vidime na Obr. 3.18
uprostied reprezentovany kiivkou mk-ideélni

K témto ztratdm se pridavaji tfeci ztraty, které jsou umérné kvadratu rychlosti, a tudiz i
kvadratu pritoéné hmotnosti. Ztraty tfenim mizeme reprezentovat tfeci praci i, Kterd se
odecte od prace, kterou predava kolo plynu Ik, coz ma za nasledek mensi tlakovy pomér.

Dal$imi ztratami, které ptispivaji ke zméné predané prace kolem, jsou ztraty razem.
[38] Tyto ztraty vznikaji jako disledek zmény uhlu nabéhu & plynu vstupujiciho do
lopatkovych kanald (zabérnik, lopatkovy difuzor atd.). Ty jsou navrzeny a umistény tak, aby
mély nejlepsi ucinnost 1 nejmensi thel ndbehu v navrhovém bod¢. Mimo néj se tthly ndbéhu
méni podle velikosti prato¢ného mnozstvi plynu a vzdaluje-li se prutok od navrhového
prutoku, dochazi tak k ristu ztratové prace lr (Obr. 3.18 vlevo). Odsud je vidét, ze nejmensi
ztratova préace je v navrhovém bodé¢ a se zménou prutoku se ztraty zvysuji.

X (36)
_{[(wa)-u:—cm-ul]—lT,xw,c)—lR(& J
T = +1
Cy Tie
o
I Tk Tk K
[J/kg] [ Tic-idedint Nk / \

\Iiv m tF ﬂi[-] T;:ﬁ
ztratova prace \S il \

tfenim

/ m/t m/t T-max N-max mj
navrhovy bod [ka/s] [kg/s] kg/s]

Obr. 3.18 : Kompresorova charakteristika

Vliv otacek na tlakovy pomér vyplyva z Eulerovy rovnice. S ristem otacek nam rostou
obvodové rychlosti, ty maji charakter druhé mocniny. Proto se zménou otac¢ek ndm vyrazné
roste 1 tlakovy pomér.

Zamé&fime-li se na G¢innost stupné kompresoru nk , tak ta vychazi z poméru prace
adiabatické a prace, kterou pfeda kolo plynu. [38] To lze pievést na zlomek tlakovych
poméri. Kde migeq je idealni tlakovy pomér pii uvazeni prevodu veskeré prace z kola plynu. A
Tskutezna J€ tlakovy pomér pii uvazeni ztrat tfecich a rdzem. Z tohoto poméru plyne, Ze nejvyssi
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ucinnost bude pifi mérném pratoku, ktery je vysSsi nez pritok odpovidajici maximalnimu
tlakovému pomeéru (nejmensi vzdalenost mezi kiivkami Tigeal @ Mskutesna.) Kiivka ucinnosti je
znazornéna na Obr. 3.18 vpravo.

w1 (37)
N = Iadiab _ Cp 'ATCadiab _ Tskutechu © -1
K = - - K1
IK Cp 'ATCideaI T e =1

ideal

3.6.1. Redukované parametry

Atmosferické podminky, za jakych kompresor pracuje, se z divodu sjednoceni
vztahuji Kk Mezinarodni standartni atmosféie pis=101325Pa, T;s=288K. AvSak méfeni
nemuzeme provést za téchto podminek, tomu by odpovidaly i rizné charakteristiky. Proto je
zapotiebi provést prepocet pfevod na takzvané redukované parametry, které budou pro
vSechny podminky stejné. [38]

Tlakovy pomér m a ucinnost n je jiz bezrozmérnad veli¢ina a neni zapotiebi je prevadét. To
vSak neplati pro otacky a hmotnostni tok.

Pro pfevod hmotnostniho toku plati
[T, 101325 (38)
Mg =m- [
288 P

288 (39)
nR — n . R
TlC

Pro ptevod otacek plati

Ostatni parametry se v prevodu zanedbavaji, avSak tplné piesné ndm tato uprava nevylouci
zménu atmosferickych podminek. Zanedbavame naptiklad vliv Reynoldsova ¢isla plynovou
konstantu nebo mérna tepla plynu. Avsak v jisté mite je toto dostacujici.
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4. CIiL DIPLOMOVE PRACE

Cilem moji diplomové prace je v ramci moznosti kvantitativné zjistit, jaky ma vliv
vile na koncich lopatek na integralni parametry (v, m a m), a to pomoci CFD vypocetniho
modelu pro stupein vysokotlakého kompresoru 420 (kapitola 5.). Dale bych chtél ovéfit
predpoklady vyvozené v praci [42], je-li i v mém ptipadé optimalni nenulova viile, a to bez
naroki pro¢ tomu tak je. V praci [42] byly vyvozeny zavéry na zakladé jiného vypoctového
modelu a jiného stupné radialniho kompresoru nez v mém ptipadé€. Bude tedy zajimavé ovéftit,
zda-li zavéry prace [42] budou platit i pro jiny stupein odstiedivého kompresoru a jiny
vypocetni model, zda-li jsou pfenosné. Navrhova vile vysokotlakého stupné 420 je 0,7mm po
celé délce lopatky. Budou tedy postupné voleny viile konct lopatek 0 mm, 0,5 mm, 0,7 mm,
1,0 mm a 1,5 mm. Stim Ze nulova vule odkrytého obé&zného kola kompresoru je pouze
teoretickd a v praxi neproveditelnd. Lopatky obézného kola budou otaCeny jmenovitou
thlovou rychlosti, a kryci kotou¢ bude stacionarni.
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5. POPIS RESENEHO VYSOKOTLAKEHO STUPNE RADIALNIHO
KOMPRESORU

Tato diplomové price se zabyva vysokotlakym stupném odstfedivého kompresoru
(oznacen jako 420), ktery je soucasti turbovrtulového motoru Walter M602.

5.1. TURBOVRTULOVY MOTOR M602

Turbovrtulovy motor M602 (Obr. 5.1) byl vyvinut firmou Walter Aircraft Engines pro
maly dopravni letoun L-610 o maximalni vzletové hmotnosti 14 500 kg, maximalni rychlosti
490 km/h, kapacitou 40 cestujicich s pozadavkem vzletl a pfistani z nezpevnénych ploch a
s minimalnimi poZadavky na udrzbu. [44],[47] V 90-tych letech byl vyvoj letounu i motoru
pozastaven

Motor se sklad4d se samostatnych konstrukénich celkt, které umoznuji jednodussi
kontrolu a udrzbu v jeho provozu. Zakladnim konstrukénim celkem je generator plyni, na néZ
je napojena cast vykonové turbiny a vystupniho systému. Dale tento motor je tvofen
reduktorem a pfisluSenstvim. Generator plyni se skladd z dvouhtidelového odstredivého
kompresoru s celkovym tlakovym pomérem 12. Plyn dale postupuje do prstencové
protiproudé spalovaci komory, axialnich turbin vysokotlakého a nizkotlakého rotoru.
Vysokotlakd turbina méa vzduchem chlazené lopatky rozvadéciho a obézného kola, které
umoznuji dosahovat vysokych teplot (az 1388 K), [44] méfeno na vstupu do turbiny. Ke
generadtoru  plynu je  pfipevnén
konstruk¢ni celek dvoustupiiové
vykonové turbiny a navazujici celek
vystupni trysky. Ke stfedni ¢asti motoru
je pfipevnéna olejovd nddrz a na ni
skiin pohonti, pohdnéna Sikmou hiideli.
Ke skiini pohonti je

pfipevnéno palivové cerpadlo, motor-
generatoricky startér, regulator paliva
atd. Regulace motoru je elektro-
hydraulicko-mechanicka typ MACS
(Multi  Aplications Controls Systém),
fidici ptimo dodavku paliva do motoru
Obr. 5.1 : Pohled na Fez motorem M602 [44] v normalnim rezimu.
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5.2. VYSOKOTLAKY STUPEN RADIALNIHO KOMPRESORU 420

Obr. 5.2 : Obézné kolo vysokotlakého stupné 420 Obr. 5.3 : Lopatkovy difuzor
vysokotlakého stupné 420

Béhem vyvoje motoru M602 bylo navrZzeno mnoho variant vysokotlakych kompresora
typu 420, avSak podkladem k této praci byl pouZit jeden z jeho pozdéjsich navrhd.

Obézné kolo VZLU 420 vysokotlakého stupné (Obr. 5.2) o priméru 244 mm se sklada
z 32 dozadu zahnutych lopatek, z nichz je 16 hlavnich lopatek a 16 mezilopatek. Vstupni
pramér kola je 143 mm s vySkou lopatky 26,5 mm. Zabérna ¢ast je tvarovana tak, aby uhel
mezi rovinou osy kola a te¢nou lopatky na nabézné hrané zédbérniku dosahoval hodnot 40° u
nosného kotouce a 45° u kryciho kotouce. Zabérnik saha do cca 20% vzdalenosti stfedni
proudnice od nab&zné hrany lopatky. Uhel mezi rovinou osy kola a te¢nou lopatky na
odtokové hran¢ je v mist¢ u nosného kotouce 21,5° a linearn€¢ se zvétSuje po vysce ke
krycimu kotouci, kde nabyva hodnoty 24,5°. Vyska lopatky na odtokové hrané je 8,8 mm.
Mezilopatky jsou vlozeny do kanalu mezi hlavnimi lopatkami tak, ze jejich nab&ézna hrana
zacind v 40% délky stfedni proudnice kanalu. Navrhova vile mezi krycim kotou¢em a konci
lopatek obézného kola je 0,7 mm. Obvodova rychlost koncii lopatek je 473m/s pii 37400
ot/min. Na obézné kolo navazuje nadzvukovy klinovy lopatkovy difuzor vysokotlakého
stupné typu D420 (Obr. 5.3), ktery ma 25 kanaltu. Navrhova relativni rychlost na vstupu do
obézného kola je 150 m/s a na vystupu z kola 170 m/s. Ostatni navrhové parametry jsou
uvedeny v tabulce 16.

Parametr Hodnota
Otacky rotoru n 37 400 ot/min
Tlakovy pomér Tt 2,45
Hmotnostni pratok m 4,3 kg/s
Celkova teplota na vstupu | T¢; 474,57 K
Celkovy tlak na vstupu Pc1 451 161 Pa

Tab. 16 : Navrhové parametry vysokotlakého stupné 420
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6. KONFIGURACE MATEMATICKEHO MODELU
VYSOKOTLAKEHO STUPNE ODSTREDIVEHO KOMPRESORU

Vypoctovy model vysokotlakého stupné kompresoru 420 byl proveden pomoci
software ANSYS skladajici se z jednotlivych komponent, jeZ jsou navzajem propojitelné.
Nejdiive byl vytvofen model obézného kola v komponent¢ BladeGen a model difuzoru
pomoci DesignModeler. Poté byla vygenerovana vypocetni sit pomoci komponenty
TurboGrid (sit’ ob&ézného kola) a Meshing (sit’ difuzoru). Dale v komponenté CFX-Pre byly
zadany okrajové podminky a dalsi vlastnosti stupné¢ kompresoru a pouzitého plynu. Samotny
vypocet byl proveden komponentou CFX Solver a v neposledni fad¢ vysledky zobrazeny
pomoci CFX-Post. Propojeni jednotlivych komponent systému ANSYS je na Obr. 6.1.

Froject Schematic

- A - B hd C
2 ﬁﬂ Blade Design " ,————®2 | &) TuboMesh + ,———®2 a Setup v 4
BladeGen TurboGrid 3 Solution v

4@ Results v
CFX

- (u] - E

2 @) Geometry v ,————®2 @ TuboMesh +
Geometry TurboGrid

Obr. 6.1 : Zakladni schéma vypocetniho modelu ANSYS CFX

6.1. BLADEGEN

Ttirozmérny model obézného kola byl
vytvoien pomoci komponenty BladeGen na
zaklad¢ meridionalniho tvaru stfedni tvofici
plochy kola i poctu a tvaru lopatek, poptipadé
mezilopatek. Tvar lopatky (mezilopatky) byl
modelovan uhly 6 (ODbr.6.3) a tloustkou t
v zavislosti na meridionalni vzdalenosti, a to
pro nulovou a koncovou vysku lopatky, tj. ve
dvou hladindch. Vysledkem je 3D model
znazornény na Obr. 6.2.

Obr. 6.2 : Model obézného kola v komponenté
BladeGen
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// Y

Obr. 6.3 : Souiadny systém kola

z

6.2. DESIGNMODELER

Ttirozmérny model difuzoru byl vytvofen pomoci komponenty DesignModeler, kde
byly definovany kontury ptfedni a zadni stény vstupu a vystupu a obrysu lopatky pro nasledné
pouZité v programu TurboGrid.

6.3. TURBOGRID

Trojrozmérnd vypocetni sit’ obézného kola a difuzoru byly vytvofeny v dvou rtiznych
komponentach TurboGrid. Sit' byla vytvofena pomoci funkce Automatické topologie sité
(ATM Optimized). Ta nam umoziuje vytvofit vysoce kvalitni vypocetni sit’ s minimalnim
usilim (napf. neni potfeba nastavovat rucné fidici body). Z divodu zna¢né uspory ¢asu byla
vytvoiena sit’ pouze pro jeden kanal obézného kola i difuzoru. Toto je Casto pouzivana
kombinace vzhledem k ¢asové uspoie a dostateCné piesnosti vypoctu, ktera se osvédcCila
Vv praxi. Sit' jednoho kanalu obé&Zného kola se skldda z 250212 Sestisténnych bunck ve
struktufe O/C/H-grid a sit’ difuzoru z 30000 Sestisténnych bunék v téZe struktury. Pohled na
vypocetni sit’ obézného kola i1 difuzoru je na Obr. 6.3.

Obr. 6.4 : Pohled na vypocetni sit (vlevo) obézného kola, (vpravo) difuzoru
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6.4. CEX-PRE

Pomoci komponenty CFX preprocesor se postupné zadavaly informace o Uhlové
rychlosti otaeni obézného kola, typu tekutiny a jeji vlastnosti, okrajové podminky, rozhrani
(interfaces) mezi rotorem a statorem a mezi pretlakovymi a sacimi stranami lopatek na jejich
koncich a v neposledni fadé hranice vypocetni oblasti (vstup, vystup a periodické plochy).

Na Obr. 5.4 jsou znazornény oblasti stén (oblasti ohranic¢ené zelenymi body), dale
oblasti rozhrani (fialové kruhové Sipky) a oblasti vstupu a vystupu tekutiny (3edive Sipky)

6.4.1. Okrajové podminky

Obecné pro vypocet kompresorové charakteristiky nx=fce(m) je vhodné pouzit dvé
rizné kombinace okrajovych podminek. [45] V levé casti charakteristiky, v blizkosti meze
pumpaze, je vyhodnéjsi pouzit kombinaci okrajovych podminek ““celkovy tlak na vstupu do
stupné kompresoru p;c @ hmotnostni tok na vystupu z difuzoru nig"". Tato kombinace by méla

Obr. 6.5 : Pohled na kanal difuzoru (vlevo) a kanal obéZného kola (vprave) v komponenté CFX Pre

byt piesnéjsi, protoze v levé Casti charakteristiky velké zméné hmotnostniho toku odpovida
mala zména celkového tlaku na vystupu. Naopak tomu je Vv pravé Casti charakteristiky blizko
meze zahlceni, kde je vhodnéjsi pouzit kombinaci okrajovych podminek “"hmotnostni tok na
vstupu mi, a staticky tlak na vystupu z difuzoru pss. To je z opaéného divodu, nez tomu je
Vlevé casti charakteristiky. Zde velké zméné celkového tlaku odpovidd mald zména
hmotnostniho pritoku. Tim se 1épe poznd oblast zahlceni stupné kompresoru. Druha
jmenovana kombinace se nam neosvédcila, jelikoz nebyla spravné uréena mez zahlceni. Proto
byla v celé siti charakteristiky pouzita kombinace celkovy tlak a celkova teplota na vstupu,
hmotnostni tok na vystupu.
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6.4.2. VIlastnosti tekutiny

Pro popis vlastnosti byl pouzit model poloidealniho plynu, ve kterém mérna tepelna
kapacita plynu cp a dynamicka viskozita p jsou zavislé na teploté. [43] Mérna tepelna kapacita
plynu pfi konstantnim tlaku je vypoctena na zaklad¢ linearni funkce:

c 40
E":aﬁazT (40)

ve které R = 8 341 J.kg™, a; = 3.27149, a a, = 6.85475444x10™. Pro dynamickou viskozitu
byl pouzit Sutherlandiv model, pro ktery plati [43]:

ﬁ_Tref +S( T Jn (41)

Ho T+S ﬂ

kde uo = 1.712x10, Tre = 273 K, S= 111 K, an=1.5.

6.4.3. Model turbulence

Na zakladé doporuceni vedouciho prace a studované literatury byl zvolen model turbulence
RNG k-¢. Standardni model turbulence k-g¢ je dvourovnicovy model zaloZen na semi-
empirickém principu. [46] Model je vhodny pro vyssi Reynoldsova ¢isla, coz je i nas ptipad.
V ndzvu zkratka 'k’ vyjadfuje kinetickou energii turbulence a € je zkratka pro disipaci
kinetické energie turbulence (Cili energie zmarena za jednotku ¢asu). Ty jsou urceny dvéma
transportnimi rovnicemi. Tento model patii do skupiny modeld turbulentni viskozity. Z toho
davodu je efektivni viskozita rovna souctu dynamické viskozity a turbulentni viskozity

Hos = 1+ 1 (42)

kde turbulentni viskozita je vypocitdna pomoci kinetické energie turbulence a disipace
Kinetické energie turbulence
k’ (43)

He = C,u ?
kde C, je konstanta modelu, ktera je stanovena experimentalné (v zakladnim nastaveni
nabyva hodnoty 0.09)
Model turbulence RNG k-g¢ byl odvozen na zakladé statistické metody tzv. metody
renormalizacnich grup RNG a rozviji pivodni model k-¢. [46] Model RNG k-g¢ pouziva
rozdilné konstanty pro disipaci kinetické energie turbulence v porovnani se standardnim
modelem k-¢.
Pro modelovani rozlozeni rychlosti blizko stén, je pouzito sténovych funkci zalozenych na
empirickych vzorcich a neni tak potfeba feSit samotné proudéni ve vazké podvrstvé, coz
vyrazné zkracuje vypocetni Cas.
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6.4.4. Rozhrani mezi kolem a difuzorem

Vzhledem k tomu, Ze proudéni uvniti skute¢ného stupné odstiedivého kompresoru je
nestacionarni a dochazi navic ke vzajemnému pusobeni pohyblivych a nepohyblivych ¢asti
stupné kompresoru, m& modelovani rozhrani mezi kolem a difuzorem zésadni vyznam.

V této praci z divodu vypocetni kapacity, byl zvolen stacionarni model, ktery je dostatecny
pro urceni integralnich parametrt.

Pro stacionarni vypoctovy model umozniuje program ANSYS CFX pouzit dvé varianty
rozhrani. [45] Prvni je model sméSovaci roviny (Stage) a druhy model zmrazeného rotoru
(Frozen rotor model). Prvni metoda spoiva v pramérovani veli¢in na obvodu kola. To
znamena, ze zadné poruchy vyvolané ob&znym kolem Se nepienaseji pies myslené rozhrani
pohyblivé a nepohyblivé soufadné soustavy do difuzoru. Tato metoda je zaloZena na Gvaze, Ze
mysSlend ztrata na rozhrani rotoru a statoru je stejné velka jako ztrata postupnym sméSovanim
proudu v nasledujici lopatkové fad¢ difuzoru. V druhé metodé zmrazeného rotoru (frozen
rotor) se poruchy vyvolané rotorem jiZ ptenasi ptes rozhrani , ale pouze v jednom ¢asovém
okamziku. Proto se neprojevuji zmény proudu vystupujicich z rotoru v ¢ase. TO miize
vzhledem Kk nestacionarit¢ proudu v daném misté vést k vétsim chybam v porovnani s
modelem sméSovaci roviny (Stage), Proto v nasem ptipadé byl pouzit model sméSovaci
roviny. Ackoliv model sméSovaci roviny (stage) vychazi z nekorektnich fyzikalnich
predpokladi, poskytuje Casto piesnéjsi vysledky nez model zmrazeného rotoru (frozen rotor)
a proto byl pouZit i v této praci.

6.5. CEXSOLVER

Vypocet pritoku plynu kolem, vytvofené pomoci numerického modelu, je proveden
komponentou feSitele CFX (CFX Solver). Po spusténi vypoctu se zobrazuji zmény reziduji
Vv zavislosti na poctu iteraci. Vypocet se ukon¢i automaticky bud’ po dosazeni ptredem
nastaveného maximalniho poctu iteraci, nebo pocet rezidui bude mensi nez pfedem stanovena
hodnota.

Z prub¢hu rezidui lze zhruba odhadnout, zda-li jsme se pii ur€it¢é kombinaci
okrajovych podminek dostali jiz do oblasti pumpaze. To by se mélo projevit bud’, tim Ze
prabéh rezidui nezkonverguje, a nebo se objevuji oscilace o malé amplitudé nebo zdznéje.
Jako konvergencni kritérium byl zvolen pokles hodnoty rezidui u vSech feSenych rovnic do
fadu 10,

6.6. CEX POST

Zobrazeni vysledki at’ uz v numerické tak i v grafické podobé probiha v komponenté CFX
Post. V numerické podobé byly zobrazeny celkovy tlak pic a celkova teplota Tic na vystupu z
difuzoru. V grafické podob¢ bylo zobrazeno pole Machovych Cisel a pole virové viskozity
v plose odpovidajici ur¢ité vysce lopatky a pole radialni slozky relativni rychlosti na vystupu
Z obézného kola.
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7. VYHODNOCENI
7.1. INTEGRALNI PARAMETRY

Prvnim cilem prace bylo vypocitat kompresorové charakteristiky n=fce(Q; a
n=fce(Q) pro jmenovité otacky n, jmenovité vstupni podminky plynu pic, Tic a rdzné vile na
koncich lopatek. Jako vystupni hodnoty z komponenty CFX Post byly vzaty zprimérované
hodnoty celkového tlaku psc a celkové teploty Tsc na vystupu z difuzoru. Ty se poté
prepocitaly dle nésledujicich rovnic na hodnoty tlakového poméru a izoentropické uc€innosti
dle nasledujicich vztaht

pro celkovy tlakovy pomér plati

7. = Pac. (44)
Pic
poté bylo zapotiebi vypocitat celkovou izoentropickou teplotu na vystupu z difuzoru

= (45)

Pac | ©
T Cizo :Tc ( j
e pye

a Z ni nasledné izoentropickou ti¢innost
_ Tacio —The. (46)
Mo = T T

4c ~ 1C

DalSim krokem bylo piepocitat hmotnostni prutok plynu na redukovany hmotnostni pratok.
redukovany hmotnostni prutok je tedy

o e )

Jednotlivé body na charakteristice byly poté proloZeny tak, aby vznikl polynom
druhého tadu. Takto vznikly kfivky tlakovych pomeéru (graf 1) a kiivky izoentropickych
ucinnosti (graf 2).

Z kiivek zavislosti tlakového poméru na redukovaném hmotnostnim toku (graf 1) je
vidét, ze nejvyssiho tlakového poméru je dosazeno pii koncové vili 0,5 mm a prevysuje tak i
nulovou vili. Roste-li koncova vile lopatek od 0,5 mm smérem k 1,5 mm, potom se
maximalni tlakovy pomér snizuje pfiblizn¢ o 1,5% jmenovitého tlakového poméru (uveden
vtab. 1) na 0,1 mm koncové vile. Dale je z charakteristiky vidét, Ze s rostouci vuli klesa
redukovany hmotnostni pritok o 0,7% Q; jmenovitého (uveden v tab. 17) na 0,1 mm koncové
vile lopatek.
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CHARAKTERISTIKY STUPNE S RUZNYMI VULEMI
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Graf 1. : Napoditana charakteristika tlakovych poméri vysokotlakého stupné 420 s riznymi vilemi
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Graf 2 : Napoditana charakteristika izoentropickych u¢innosti vysokotlakého stupné 420 s riznymi
vilemi
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Z kiivek zavislosti izoentropické ucinnosti na redukovaném hmotnostnim toku (graf 2)
je patrné, Ze nejvyssi izoentropické ucinnosti se dosahuje pii koncové vili 0,5 mm a s rostouci
vili klesa u¢innost o 0,8% (ze 100%) na 0,1 mm koncové vule lopatek. Utinnost pti viili 0,5
mm prevysSuje 1 t€innost pii nulové vili.

Ao Amt AQt An
-1.5
+0.1 mm % -0.7% -0.8%

Tab. 17 : Zmény nékterych integralnich parametri v zavislosti na zméné koncové vile.

Muzeme tedy fici, ze dle pfedpokladu se s rostouci vili snizuje tlakovy pomér, hmotnostni
tok (hltnost) i izoentropickd uc¢innost. Dale lze konstatovat, Ze i v naSem piipadé
nedosahujeme nejvyssiho tlakového poméru a izoentropické ucinnosti stupné pti nulové vili
na koncich lopatek ale pii jisté optimalni vili.

7.2. LOKALNI PARAMETRY

Dale byly vypocteny nékteré lokalni parametry jako jsou rozloZzeni Machovych ¢isel a
virovych viskozit v mezilopatkovém kanale a také radialni sloZka relativni rychlosti na
vystupu z obézného kola. Tyto vypoéty byly provedeny v ndvrhovych bodech charakteristiky
(v bodech blizko maxima izoentropické u¢innosti kompresoru) odpovidajici dané vili na
koncich lopatek.

7.2.1. Rozlozeni Machovych ¢isel

Rozlozeni Machovych ¢isel v mezilopatkovém kanale je zobrazeno (Obr. 7.1, 7.2, 7.3,
7.4, 7.5) v ploSe odpovidajici konstantni vysce lopatky 50%. Pomoci rozloZzeni Machovych
¢isel miizeme pozorovat oblasti o nizké hybnosti (oblast uplavu). Z obrazkl je vidét, ze
s rostouci vuli na koncich lopatek se nam zvétSuje oblast o nizs$i hybnosti (oblast uplavu),
kterou miizeme pozorovat zvlasté v druhé poloving délky kanalu a bliZe k oblasti sacich stran
lopatek. RozSifovani této oblasti probiha smérem od vystupu z obézného kola ke vstupu a
napii¢ kanalem od saci strany k pretlakové stran€. Dale si mizeme povSimnout oblasti okolo
zébérniku, kde je dosazeno mistni rychlosti zvuku, a to na saci stran¢ nabézné hrany
zabérniku. Je vidét, Ze s ménici se vili na koncich lopatek se méni i tyto maximalni hodnoty.
To je zplsobeno tim, Ze se nachidzime pokazdé na jiném misté charakteristiky, kterému
rozlozeni Machovych ¢isel pro ptipad bez koncové viile lopatek, je patrna oblast, kde lokalni
Machovo Cislo dosahuje téméf nulové hodnoty. Tato oblast je v misté pobliz vystupu
z obézného kola a saci strany lopatek (zvlasté hlavnich). Tomu se budeme vénovat dale pii
popisu radidlni slozky relativni rychlosti na vystupu, kde je tento jev dobfe pozorovatelny.
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-

Mach NMumber

1.0€8e+000
1.012e+000
9 .556e-001
8.984e-001
£2.432e-001
7.869e¢-001
{.307e-001
B6.745e-001
6.183e-001
5.621e-001
5.069e-001
4 467e-001

33735081
2.811e-001
2.248e-001
1.666e-001
1.124e-001

5.621e-002
1.000e-015

Obr. 7.1 : RozloZeni Machovych ¢isel v 50% vySky lopatky v kanale obéZného kola p¥i vili 0 mm a

Qt=0,213 n=2,542
W
I ®

Mach Number
1.068e+000
1.012e+000
9.556e-001
8.994e-001
8.432e-001
7.869e-001
7.307e-001
6.745e-001

5.621e-002
1.000e-015

Obr. 7.2 : RozloZeni Machovych ¢isel v 50% vysky lopatky v kanale obéZného kola p¥i viili 0,5 mm a
Qt=0,211 n=2,723
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-

Mach Number

1.068e+000
1.012e+000
9.256e-001
8.994e-001
8.432e-001
7.869e-001
7.307e-001
6.745e-001
6.183e-001
5.621e-001
5.059e-001
4.497e-001
3.935e-001
3.373e-001
2.811e-001
2.248e-001
1.686e-001
1.124e-001
5.621e-002
1.000e-015

Obr. 7.3 : RozloZeni Machovych ¢isel v 50% vySky lopatky v kanale obéZného kola p¥i vili 0,7 mm a
Qt=0,205 n=2,636

-

Mach Number

1.068e+000
1.012e+000
9.556e-001
8.994e-001
8.432e-001
7.669e-001
7.307e-001
6.745e-001
6.183e-001
5.621e-001
5.059e-001
4.497e-001
3.935e-001
3.373e-001
2.811e-001
2.248e-001
1.686e-001
1.124e-001
5.621e-002
1.000e-015

Obr. 7.4 : RozloZeni Machovych ¢isel v 50% vysky lopatky v kanale obéZného kola p¥i viili 1,0 mm a
Qt=0,202 n=2,489
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Obr. 7.5 : RozloZeni Machovych ¢&isel v 50% vySky lopatky v kanale obé&Zného kola p¥i vili 1,5 mm a
Qt=0,196 n=2,474

7.2.2. Rozlozeni radialni slozky relativni rychlosti

RozloZeni radiélni slozky relativni rychlosti w,r na vystupu z obézného kola je na Obr. 7.6,
7.7, 7.8, 7.9, 7.10. Rez napfi¢ kanalem je tésn& za vystupem z kola (kde fyzicky konéi nosny
kotou¢ obézného kola), a proto zde nejsou zakresleny samotné lopatky. Jsou pouze patrné
oblasti téméf stojici tekutiny v mistech za lopatkami. Dle pfedpokladu je vidét, Zze s rostouci
vili na koncich lopatek se zvétSuje i oblast 0 nizké hybnosti. Pfi mensi vili na konci lopatek
se nachazi tato oblast prevazné v misté kryciho disku a saci strany lopatky a s rostouci viili se
rozsifuje smérem k pietlakové strané lopatky. Pfi vétsich vilich se rovnéz v mistech podél
kryciho disku nachazi oblast zpétného proudéni. S rostouci vili roste maximalni rychlost wog,
a to z diivodu zvétsujici se oblasti o nizké hybnosti, ktera snizuje efektivni prifez kanalem a
zvysuje tak tuto rychlost. Vidime, ze se rovnéZ zvétSuje gradient rychlosti wor napfti¢ kanalem
a Stim rostou i ztrdty misenim pozdéji v difuzoru. Na§ vypoctovy model tedy odpovida
fyzikalnim predpokladim. Tekutina o nizké hybnosti se hromadi v pfedpokladaném miste.
Podivame-li se na teoreticky piipad s nulovou vuli (Obr. 7.6) vidime zhruba v poloviné vysky
saci strany hlavni lopatky misto o zpétném proudéni. To je vidét i na vySe zminéném Obr. 7.1.
Je to zpusobeno pietokem tekutiny ze saci strany lopatky k pietlakové, a to v mistech kde
tekutina opousti obézné kolo Obr. 3.14. Tento jev se vyskytuje samoziejme pii vSech vulich,
ale v piipadé nulové viile mezi konci lopatek a krycim diskem zmizi druhy pietok, a to od saci
strany lopatky k pietlakové misty mezi koncem lopatek a krycim diskem. Pokud je tedy
nenulova ville na koncich lopatek, pfidava se k pfetoku na vystupu i ptetok u kryciho kotouce
a interakce téchto dvou ptetokii zméni proudové pole.
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Obr. 7.6 : RozloZeni radialni slozky relativni rychlosti na vystupu z obéZného p¥i vili 0 mm a Qt=0,213
n=2,542
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Obr. 7.7 : RozlozZeni radialni slozky relativni rychlosti na vystupu z ebé&zného p¥i viili 0,5 mm a Qt=0,211
n=2,723
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Obr. 7.8 : RozloZeni radialni slozky relativni rychlosti na vystupu z obézného p¥i viili 0,7 mm a Qt=0,205
1=2,636
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Obr. 7.9 : RozloZeni radiélni sloZzky relativni rychlosti na vystupu z obézného p¥i vili 1,0 mm a Qt=0,202
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Obr. 7.10 : RozloZeni radiélni sloZky relativni rychlosti na vystupu z obézného p¥i vili 1,5 mm a Qt=0,196
n=2,474

7.2.3. Rozlozeni virové viskozity

RozlozZeni virovych viskozit v mezilopatkovém kanale je zobrazeno (Obr. 7.11, 7.12,
7.13, 7.14, 7.15) v ploSe odpovidajici konstantni vySce lopatky 75%. Pomoci rozloZeni
virovych viskozit 1ze dobie sledovat oblasti zavifené tekutiny a jeji stfed a kvantitativné
posoudit vifivost. Pti zvétSovani vile na koncich lopatek od 0 mm smérem k 1,5 mm se ndm
tato oblast rozsifuje od odtokové hrany lopatek smérem k zabérniku a také napti¢ kanalem.
Déle roste i intenzita vifivosti a stied této oblasti se téméF nepohybuje. Je patrné, Ze
nejintenzivnéjs§i a nejrozsdhlejSi oblast zavifeni je v kandle ohraniCeném saci stranou
mezilopatky a ptetlakovou stranou hlavni lopatky pfi vali 1,5 mm, v porovnani s druhym
kanalem. Maximalni hodnota virové viskozity nam vyroste aZz na 20ti nasobek viskozity, ktera
se nachazi v nerozvifené oblasti v Obr 7.15 oznacené tmaveé modrou barvou.
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Obr. 7.11 : RozloZeni virovych viskozit v 75% vySky lopatky v kanale obéZného kola p¥i vali 0,0 mm a
Qt=0,213 n=2,542
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Obr. 7.12 : RozloZeni virovych viskozit v 75% vysky lopatky v kanale obéZného kola p¥i vili 0,5 mm a
Qt=0,211 n=2,723
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Obr. 7.13 : Rozlozeni virovych viskozit v 75% vy3ky lopatky v kanale obéZného kola p¥i viili 0,7 mm a

Qt=0,205 7=2,636
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Obr. 7.14 : RozlozZeni virovych viskozit v 75% vySky lopatky v kanale obéZného kola p¥i vali 1,0 mm a
Qt=0,202 7=2,489
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Obr. 7.15 : Rozlozeni virovych viskozit v 75% vy3ky lopatky v kanale obéZného kola p¥i viili 1,5 mm a
Qt=0,196 n=2,474
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8. ZAVER

Teoreticka ¢ast prace se vénuje piehledu nékterych leteckych motort, v nichz je pouzit
alespoii jeden stupen odstfedivého kompresoru. Tento stru¢ny prehled ndm ma ukéazat nemaly
vyznam odstfedivych stuptiti u pfevazné turbo-hiidelovych ale i turbo-ventilatorovych motort
mensich pratokti. Teoreticka ¢ast se dale zabyva struénym tvodem do teorie odstfedivého
kompresoru zaméfenym zvlasté na vliv vile mezi konci lopatek obézného kola a kryciho
disku.

Cilem diplomové prace bylo zjistit a kvantitativné vy¢islit, jaky vliv ma zména vile
mezi konci lopatek a krycim diskem na integrélni parametry pomoci numerického
vypocetniho modelu pro vysokotlaky stupeni radialniho kompresoru motoru M602.

Vypocet v programu CFX poZaduje spolupraci s dalSimi komponenty systému
ANSYS. Nejprve byl vytvofen model obézného kola v komponenté¢ BladeGen a model
difuzoru v komponenté DesignModeler. Tyto byly nasledné¢ importovany do komponenty
TurboGrid, v niz byla vytvoiena vypocetni sit. Okrajové podminky a vlastnosti plynu byly
zadany v komponenté CFX Preprocesor a samotny vypocet byl proveden v programu CFX
Solver. Vysledkem byly vypocitané nékteré lokalni a integralni parametry tohoto stupné.

Vynesenim napocitanych parametr do charakteristik stupné kompresoru jsme zjistili,
Ze nejvyssi izoentropické u€innosti je dosazeno pro vuli 0,5 mm na koncich lopatek a nikoliv
pti nulové vuli. S rostouci vuli pak izoentropicka Gc¢innost stupné klesa o 0,8% (ze 100%) na
0,1 mm vile. Taktéz nejvyssiho tlakového poméru je dosaZzeno pii vili 0,5 mm a s rostouci
vili tlakovy pomér klesa o 1,5% jmenovitého tlakového poméru na 0,1 mm vile.
Charakteristiky kompresoru se rovnéz posouvaji srostouci vili smérem k menSimu
hmotnostnimu prutoku, a to 0 0,7% (jmenovitého) na 0,1 mm, avSak nejvyssiho pratoku
dosahujeme pii nulové vili na koncich lopatek. Toto chovani je zpisobeno zvétSujicim se
bloka¢nim efektem tekutiny o nizké hybnosti. MiiZzeme tedy fici, Ze se s rostouci vili snizuje
tlakovy pomér, hmotnostni tok (hltnost) i izoentropickd ucinnost. Dale lze konstatovat, ze
nedosahujeme nejvyssiho tlakového poméru a izoentropické ucinnosti stupné pti nulové vili
na koncich lopatek, ale pfi jisté optimalni vili.

Dale bylo vyhodnoceno rozlozeni Machovych ¢isel, virovych viskozit
v mezilopatkovém kanale a radidlnich slozek relativnich rychlosti na vystupu z obézného
kola. Bylo zjiSténo, ze s rostouci vili se rozsifuje oblast tekutiny o nizké hybnosti (tiplav), a to
smérem od saci strany lopatky napfi¢ kanalem smérem k ptetlakové strané protéjSi lopatky
podél kryciho disku a zéaroven se tato oblast rozsifuje od vystupu z ob&ézného kola podél
mezilopatkového kanalu smérem k zabérniku. Tato rozsifujici se oblast Uplavu snizuje
efektivni priifez kanalu, zvySuje nejvyssi hodnotu radidlni slozky relativni rychlosti, zvySuje
se rovnéz rychlostni gradient napfi¢ kandlem a klesd hmotnostni pritok. V ptipadé nulové
vile na koncich lopatek se vyrazné¢ méni rozlozeni rychlosti, jelikoz se vytraci sekundarni
proudéni od pietoku na koncich lopatek obézného kola a ziistava pouze pietok mezi saci a
pictlakovou stranou téZe lopatky pfes odtokovou hranu. Provoz oteviené¢ho kola s nulovou
vili na koncich lopatek neni prakticky mozny a v praxi proveditelny. Je to pouze teoreticky
ptipad.

68



CVUT USTAV LETADLOVE TECHNIKY
FAKULTA STROJNI 2015/2016

cvwr

Mrwe

proudu.
Numericky model se choval dle fyzikdlnich pfedpokladi a byl kvantitativné vycislen
vliv viile na koncich lopatek. Cil prace byl splnén.
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SEZNAM HLAVNICH POUZITYCH OZNACENI
Zkratky pouzité v kapitole 2.

mp [ka] sucha hmotnost turbinového motoru

Pro [kW] Vykon turbinoveho motoru — vzletovy rezim

T [1] tlakovy pomér turbinového motoru

Teve [°C] celkova teplota na vystupu z generatoru plyni

m [ka/s] hmotnostni tok

NG1To [ot/min] otacky nizkotlakého stupné kompresoru — vzletovy rezim
NG21O [ot/min] otacky vysokotlakého stupné komprsoru — vzletovy rezim
Nyvmax [ot/min] otacky volné turbiny — maximalni otacky

NPmax [ot/min] otacky vrtule — maximalni otacky

Mo [Nm] kroutici moment na vystupni hiidely motoru — vzletovy rezim

Zkratky pouzité v ostatnich kapitolach

a [1] soucinitel koncovych ztrat

T [K] Teplota

ATc [K] skute¢ny celkovy teplotni spad stupné kompresoru
ATso [K] celkovy teplotni spad stupné pii konstantni entropii
ATsRr [K] staticky teplotni spad na rotoru

ATsp [K] staticky teplotni spad na statoru

p [Pa] tlak

Cp [J-kg'-K?]  méma tepelna kapacita pfi stalém tlaku

c [m-s] absolutni rychlost

W [m-s] relativni rychlost

u [m-s] obvodova rychlost

[ [J-kg™] entalpie

Aic [J-kg™] skuteény staticky entalpicky spad stupné kompresoru
Aig [J-kg™] skute¢ny staticky entalpicky spad na obézném kole
Aig [J-kg™] skute¢ny staticky entalpicky spad na statoru

Aljso [J-kg™] staticky etalpicky spad stupné pti konstantni entropii
k [m?-s7] kinetické energie turbulence

M [Nm] kroutici moment

M [1] Machovo ¢islo

F [F] sila

P [W] vykon

I [J] prace

m [kg-s™] hmotnostni tok

Mg [kg-KY2.st.Pa™] redukovany hmotnostni tok

r [m] polomér

X [m] Sitka kanalu

XK [m] Sitka kandlu méfend v obvodovém sméru

B [] uhel relativni rychlosti od obvodového sméru

® [rad-s] Ghlova rychlost

K [1] izoentropicky exponent

r [J-kg™-K?]  m&rma plynova konstanta

p [kg-m™] hustota

Qt [kg-K¥*.s1.Pa™] redukovany hmotnostni tok

R [m] polomér

73



CVUT USTAV LETADLOVE TECHNIKY

FAKULTA STROJNI 2015/2016
R [.kg™] plynova konstanta

Ps [1] stupen reakce statoru

PK [1] stupeii reakce rotoru

S [m?] plocha

S [K] Sutherlandova konstanta

m [ka] hmotnost

n [ot-s'] otacky

] [ot-s*]  redukované otacky

\Y [m-s?] rychlost

t [s] Cas

a [°] uhel absolutni rychlosti méteny od obvodového sméru
u [Pa-s] dynamicka viskozita

Lo [Pa-s] referenéni dynamicka viskozita

Leff [Pa-s] efektivni dynamicka viskozita

Lt [Pa-s] turbulentni dynamicka viskozita

Us [1] soucinitel skluzu

T [1] tlakovy pomér

Tc [1] tlakovy pomér celého stupné

K [1] tlakovy pomér na obézném kole

n [1] ucinnost

o [rad] uhel mezi mistnim smérem stiedni proudnice a osovym smérem
Ao [mm] zména vile mezi konci lopatek a krycim diskem

€ [m?-s7] disipace kinetické energie

Pouzité indexy

- ez pred vstupem do stupné kompresoru

- fez v misté vstupu do obézného kola kompresoru

- fez na vystupu z kola obézného kompresoru

- fez na vstupu do bezlopatkového difuzoru kompresoru
fez na vystupu z bezlopatkového difuzoru kompresoru
- fez na vstupu do lopatkového difuzoru kompresoru

- fez na vystupu z lopatkového difuzoru kompresoru

- fez na vystupu z vystupni soustavy kompresoru

- staticky stav (u stavovych veli€in)

- celkovy stav (u stavovych veli¢in)

izoentropicky

- axialni slozka

- obvodova slozka

[@ N m.boqwl\zml—\o
1

%)
(@)
1

radialni slozka

- smér stiedni proudnice

- smér normaly k stfedni proudnici

- smér binormalni k stfedni proudnici

o 5 v y o c W
1
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SEZNAM POUZITYCH ZKRATEK

ATM

BV

Ccv

LSCC NASA

PS
PV
PVS
PVH
RNG
SS
vzLU

Automatic Topology and Meshing

Blade vortex (vir lopatkovy)

Coriolis vortex (Coriolistv vir)

Low-Speed Centrifugal Compressor (nizkorychlostni radialni
kompresor NASA)

Pretlakova Strana

Passage vortex (vir kanalovy)

Passage vortex shroud (vir kanalovy u kryciho disku)
Passage vortex hub (vir kandlovy u nosného kotouce)
Renormalization Group (metoda renormaliza¢nich grup)
Saci Strana

Vyzkumny a zkuSebni letecky Ustav

75



CVUT
FAKULTA STROJNI 2015/2016

SEZNAM OBRAZKU

USTAV LETADLOVE TECHNIKY

Obr. 2.1 Turbo-hiidelovy motor Turbomeca-Arriel [2] .......ccoovviviiiiiiiiiere e 12
Obr. 2.2 Turbo-htidelovy motor Turbomeca — ArTiUS [4] ....cccooviiiiiiiiiieieeee e 13
Obr. 2.3 Turbo-htidelovy motor Tubromeca-TM333 [6]........ccccoviiiiiiiiiiiiencceee 14
Obr. 2.4 Turbo-htidelovy motor Turbomeca-Ardiden [8]..........coovviiiiiiiiiiniercesee 15
Obr. 2.5 Turbo-htidelovy motor Honeywell —T53 (Lycoming) [10] ......cccccoevvevvrverinennnne 16
Obr. 2.6 Turbo-hifidelovy motor Honeywell —LTS101 (Lycoming) [13]......ccccovcvrvrvrnnnnnn 18
Obr. 2.7 Turbo-htidelovy motor Honeywell =HTS900 [15] ....ccovvivriniiriiniene e 19
Obr. 2.8 Turbo-ventilatorovy motor Honeywell —ALF502 (Lycoming YF102) [17].......... 20
Obr. 2.9 Turbo-ventilatorovy motor Honda — HF118/HF120 [20] .....cceovevvevvereieiiiieeieenen 21
Obr. 2.10 Turbo-htidelovy motor Rolls Royce M250 [22] .....ccccvviiiiiiniiiieienicnesic e 22
Obr. 2.11 Turbo-hiidelovy motor Rolls Roys RR500 [24] ......ccovevviiiiieeiiese e 23
Obr. 2.12 Turbo-vrtulovy motor GE H80 [26] .......ccevvveiieieiieieee e 24
Obr. 2.13 Turbo-hiidelovy motor GE38 [28] ......ccuuiiiiiriiriirieiiesiisiesesisie e 25
Obr. 2.14 Turbo-hiidelovy motor PTO [30]......ccoiiiiiiieiieiesieriieee e 26
Obr. 2.15 Turbo-vrtulovy motor PW2100/150 [32] ....covevveierieieiieiieeieieiesie e 27
Obr. 2.16 Turbo-vrtulovy motor PW200 [33] .....cceiiiririieiseiese e 29
Obr. 2.17 Turbo-ventilatorovy motor PW300 [35] ....cceoveieiieiieie e 30
Obr. 3.1 : Zakladni ¢asti stupné radialniho Kompresoru ........cccocvveviieiiiiec i, 31
Obr. 3.2 : T-s diagram Stupné KOMPIESOTU .....evvvivierirrirrierieniesiesiesieseseseesee e see e sseseessessenns 32
Obr. 3.3 : Rychlostni trojuhelnik v zabérné ¢asti obézného kola ...........cccccvvevveviiiciinennenn, 34
Obr. 3.4 : Kola zaKrytd @ O0KIYIA ........cccocviiiiiiiiieieiee e 35
Obr. 3.5 : Sily pisobici na ¢astici plynu v radialni ¢asti obézného kola ..........cccocevernennnnns 36
Obr. 3.6 : RozlozZeni rychlosti V KaNAlE ...........ccocveiiiieiiee et 37
Obr. 3.7 : Typy lopatek ob&Znych Kol ........covviiiiiiiiiiiii e 38
Obr. 3.8 : Proudoveé pole na VYStUPU Z KOIA .......ccuveveiieiiee e 40
Obr. 3.9 : BezIopatKOVY GITUZOT .......c.coviiiieieiiecie et 41
Obr. 3.10 : LOPatKOVY ifUZOT ......coveieieiicieciieeceee e 42
Obr. 3.11 : Sily puisobici v kanale kola a) pfiény fez b) meridionalni fez [41] .................. 43

76



CVUT USTAV LETADLOVE TECHNIKY

FAKULTA STROJNI 2015/2016
Obr. 3.12 : Izoc¢ary statického tlaku ve vstupni ¢asti kanalu [41] .......cccoeviviiiiinininien 43
Obr. 3.13 : Schéma virt v mezilopatkovém Kanale [41] .......ccccoereiienniinieneiseseseesees 44
Obr. 3.14 : Pietok mezi ptetlakovou a saci stranou 1opatky .........ccccccevcvereiiienienenieesnenenn, 44
Obr. 3.15 : Charakteristiky stupné kompresoru pro riizné vile na koncich lopatek [42]..... 45
Obr. 3.16 : RozloZeni absolutnich meridionalnich rychlosti [42] ........cccoveiveiiiiieiiciee, 45
Obr. 3.17 : Rozlozeni vektor sekundarnich rychlosti [42] .......ccoooiviiiiiiinniiieeeee 45
Obr. 3.18 : Kompresorova charakteristika ............ccoereiiiieiiiiieecseseese e 47
Obr. 5.1 : Pohled na fez motorem M602 [44] ......oooveiiiiiiiii i 50
Obr. 5.2 : Obézné kolo vysokotlakého Stupn€ 420.........cceevueiieiierieiieeieee e ene e 51
Obr. 5.3 : Lopatkovy difuzor vysokotlakého stupné 420 ...........cccovrvriinieneneneneseneseeneans 51
Obr. 6.1 : Zakladni schéma vypocéetniho modelu ANSYS CFX ....ccoovvvivviieniieniieseennn, 52
Obr. 6.2 : Model obézného kola v komponenté BladeGen ..........ccccoovvveneneniinnininnnen 52
Obr. 6.3 : Soufadny SYStEM KOIa ......cc.oiviiiiiiiiiiiieieeee e 53
Obr. 6.4 : Pohled na vypocetni sit (vlevo) obézného kola, (vpravo) difuzoru .................... 53

Obr. 6.5 : Pohled na kanal difuzoru (vlevo) a kanal obézného kola (vpravo) v komponenté
X P s 54

Obr. 7.6 : Rozlozeni Machovych ¢isel v 50% vy3ky lopatky v kanale ob&zného kola pfi vili
0mm a Qt=0,213 TT=2,542 ... oot e e e e e e araeeeaan 60

Obr. 7.2 : Rozlozeni Machovych ¢isel v 50% vysky lopatky v kanale obézného kola pti vuli
0,5mm @ Qt=0,211 TT=2,723 ..ot n 60

Obr. 7.3 : Rozlozeni Machovych ¢isel v 50% vySky lopatky v kanale obéZzného kola pti vili
0,7mm @ Qt=0,205 TT=2,030.....cceiiiiiiieiiiiiie ettt 61

Obr. 7.4 : Rozlozeni Machovych ¢isel v 50% vysky lopatky v kanale obézného kola pti vuli
1,0mm a Qt=0,202 TT=2,489 .....ccueiiiieiieieie ettt bbb 61

Obr. 7.5 : Rozlozeni Machovych ¢isel v 50% vysky lopatky v kanale obézného kola pti vuli
1,5mm @ Qt=0,190 TT=2,474.....oooeeeiiiee et 62

Obr. 7.6 : Rozlozeni radialni slozky relativni rychlosti na vystupu z ob&ézného pii vuli 0 mm
A Q0,213 2,542 1o ra e an 63

Obr. 7.7 : RozloZeni radiélni sloZky relativni rychlosti na vystupu z obézného pii vili 0,5
MM & QE=0,211 172,723t 63

Obr. 7.8 : RozloZeni radialni slozky relativni rychlosti na vystupu z obézného pti vili 0,7
MM @ Qt=0,205 TT=2,030....ccciiiiiii ettt 63

Obr. 7.9 : RozloZeni radialni slozky relativni rychlosti na vystupu z obézného pti vili 1,0
mm a Qt=0,202 T=2,489 ....ceeiiiiiii i 64



CVUT USTAV LETADLOVE TECHNIKY
FAKULTA STROJNI 2015/2016

Obr. 7.10 : RozloZeni radialni sloZzky relativni rychlosti na vystupu z obézného pti vuli 1,5
MM A QE=0,196 TT=2,4T74 ... e e e e e e ae e e e e areea s 64

Obr. 7.11 : RozlozZeni virovych viskozit v 75% vysky lopatky v kanale ob&zného kola pti
vuli 0 mm a Qt=0,213 T=2,542 ....cooeie et 65

Obr. 7.12 : RozloZeni virovych viskozit v 75% vysky lopatky v kanale obézného kola pii
vili 0,5 mm a Qt=0,211 T=2,723 .....ocoeieieie ettt sttt nbe e neeneas 65

Obr. 7.13 : RozloZeni virovych viskozit v 75% vy3ky lopatky v kanale obézného kola pii
vili 0,7 MM @ Qt=0,205 T=2,636 ......ccveiiieiirieieisiei e 66

Obr. 7.14 : RozlozZeni virovych viskozit v 75% vysky lopatky v kanale ob&zného kola pti
vali 1,0 mm a Qt=0,202 TT=2,489 .......cceciieiieieeeieses e 66

Obr. 7.15 : RozloZeni virovych viskozit v 75% vysky lopatky v kanale obézného kola pii
vili 1,5 mm @ Qt=0,196 T=2,474 .....ooeeieece ettt eneas 67

78



CVUT USTAV LETADLOVE TECHNIKY

FAKULTA STROJNI 2015/2016

SEZNAM TABULEK
Tabulka 6 : Zakladni parametry motoru Turbomeca - Ariel. ........cccooveiieiiiiiiieccecee 12
Tabulka 7 : Z&kladni parametry motoru Turbomeca - ArfiUuS .......ccceveeriererereneieseenenens 13
Tabulka 8 : Zakladni parametry motoru Turbomeca — TM333........ccoiiininnincnereens 14
Tabulka 9 : Zakladni parametry motoru Turbomeca - Ardiden ..........ccocoovviieinicneneeneenn 15
Tabulka 10 : Zakladni parametry motoru Honeywell — T53. ........ccccoviieiviieiiece e 17
Tabulka 6 : Zakladni parametry motoru Honeywell — LTS101. .......ccccoovevviievieiecieceee 18
Tabulka 7 : Zakladni parametry motoru Honeywell — HTS900...........cccccecvevevieve e 19
Tabulka 8 : Z&kladni parametry motoru Honeywell ALF502...........ccccevvveveneininsnseenns 20
Tabulka 9 : Zakladni parametry motoru Honda HF118/HF120...........cccceovevveiieieciecieeae 22
Tabulka 10 : Z&kladni parametry motoru Rolls Royce M250...........ccccvevveveveveseinsnenenns 23
Tabulka 11 : Zakladni parametry motoru General Electric H80 ...........ccccccvvveviveiviiciiennne 24
Tabulka 12 : Zakladni parametry motoru MTU — GE38.........c.cccceeviieiieiicc e 25
Tabulka 13 : Zakladni parametry motoru Pratt & Whitney PT6..........cccccccvvvevieveiieieenne 27
Tabulka 14 : Zakladni parametry motoru Pratt & Whitney PW100/150 ..........ccccceevveeueenene 28
Tabulka 15 : Zakladni parametry motoru Pratt & Whitney — PW300...........ccccceveiiieieennene 30
Tabulka 26 : Navrhové parametry vysokotlakého stupn€ 420 ..........cccoeveveneneninennnnnnnns 51

Tabulka 17 : Zmény nékterych integralnich parametri v zavislosti na zmén¢ koncové viile
.............................................................................................................................................. 59

79



