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EDMUND TULISZKA

Poznań

okreśIenie podstawowych wielkości konstrukcyjnych stopni sprężarek
transonicznych

PrzeProwadzono analizę zasad projektowania sprężarkowych .stopni transonicznych opierając się.
na danYch doŚwiadczalnYch stopnia transonicznego NASA tl6i. u"yskaoe zalteżlościpozwalają określićoPtYmalną PrędkoŚĆ obrotową wirnika i geometriĘ projektowanego stopnia transonicznego.
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Wykaz oznaczeń

A - powierzchnia,
a - prędkość dźwięku,
D _ średnica,
ł - wysokość elęmerrtarnej strugi,
K" - wskaźnik szybkobieżności,
1 - cięciwa łopatki,
lt. - odlęgłość od krawędzi wlotowej przekro-

kroju, w którym strzałka szkieletowej
profilu osiąga wartość maksymalną,

/l - proca lechniczna,
Ma - liczba Macha,

qJ - ciepło tarcia (powstałe na skutek dys-
sypacji energii mechanicznej),

P - ciśnienie,
R - indywidualna stała gazowa,
r - promień,
T - temperatura,
t - podziałka palisady łopatkowej,
.1 - prędkość obwodowa wirnika,
Vl - objętość natężenia przepływu,
,ł - prędkość względna,
l - współrzędna (rys. 13),
P* - kąt łopatkowy wieńca w.irnikowego,

B - kąt położenia prędkości względnej,.
6§: p" _ p,

T,, - kąt położenia cięciwy profilu,
/i", - izeitropowy przyrost entalpii całkowitej

stopnia,

- wskaźnik średnicy,

- kąt wygięcia szkieletowej profilu (rys. 4),
- wykładnik izentropy,

- spręż (stosunek ciśnień całkowitych),
- gęstość,

- wskaźnik prędkości osiowej.

ó
,9

K
7a

p
a

Indeksy
c - całkowity,
f - tarcie,
J - izentropa,
śr - średni (umowny stan odniesienia),
a - składowa obwodowa,
z - zęwnętrzna powierzchnia ograticzająca.

kanał łopatkowy,
z - składowa osiowa,
1-4 - przekroje charakterystyczne stopnia.

sprężarki (rys. 2),
- - wielkość średnia.

1. Wstęp

Zagadnienie Projektowania stopni sprężarko,wych jest zagadnieniem ogromnie zło_
ŻonYm. DoŚĆ dobrze tozęznarla struktura przepłyrvu łopatkowych wieńców §prężających
w zakresie PrędkoŚci Poddźwiękowych, zostaje w zakresię prędkości transonicznych w spo-

t41l



42 E. Tuliszka

sób zasadniczy dodatkowo zakłócona powstałymi falami uderzeniowymi. Fale uderzeniowe
"w przepĘwie ptzez środkową część kanału łopatkowego lub międzyłopatkowego, szczegól,

nie zaś w warstwach przyściennych, zmieniają strukturę przepływu w takim stopniu, że

ustalone zasady projektowania wieńców łopatkowych w zakresie prędkości poddźwięko-

wych tracą swoje znaczenie. O złożoności omawianych przepływów informują nas między
innymi prace [1-8], W pracy [8] stwierdza się, że brak jest obecnie sprawdzonych metod
projektowania stopni transonicznych sprężarek osiowych. Wprawdzie opracowano wiele

teorii numefycznego rozwiązania przepływu płynu nielepkiego ptzez kanały łopatkowe

[9_ 15], ale metody te nie pozwalają określić geometrii łopatek, stopnia, mającego osiąg-

nąć z góry założony stosunek ciśnień i natężenie przepĘwu. przy możliwie jak największe.i

sprawności,
Proces projektowania maszyn polega na stopniowym dochodzeniu do coraz doskonal-

szych rozvłiązań. Ważnym krokiem jest uzyskanie pierwszego przyblńeria, opartego na

stosunkowo prostych zalężnościach. Zaprojektowany w ten sposób stopień jest z kolei
obliczany szczegółowo, a następnie odpowiednio korygowany. Niniejsza praca przedsta-

wia rvłaśnie sposób uzyskania pierwszego przybliżenia tozwiązania. Sposób ten będzie

polegać na uśtaleniu zależności wynikających z praw podobieństwa przepływu, na wykorzys-

taniu zależności przepływów poddźwiękowych, które za pomocą odpowiednich korekt
przedhlżone zostaną na przepływy transoniczne (z umiarkowanymi falami uderzeniowymi)"

Wspomniane korekty wynikać będąz konfrontacji wyników obliczeniowyęh oraz wyników
badań stopnia transonicznego NASA [l6].

2. Kanał łopatkowy i pręrlkość obrotowa

Pierwszy krok w procesie projektowania stopnia sprężarki polega na określeniu pręd-

kości obrotowej n wieńca wirnikowego oraz średnic D,, D. (rys.2) kanału łopatkowego_

W mętodzie klasycznej powyższe wielkbści uzyskuje się za pomocą wykresu Cordiera [17].

Z badań eksperymentalnych i teoretycznych wynika, że największe sprawnoŚci osiąga

się w stopniach poddźwiękowych i naddźwiękowych, natomiast nieco mniejsze w stop-

niach transonicznych, W stopniach poddnviękowych o sprawności decydują straty po-

chodzące od tarcia wewnętrznego, w naddźwiękowych straty pochodzą od fal uderzenio-

wych. Ogólne bilanse strat są tego samego rzędu [17]. Można zatem przypuszczać, żo

opracowanę metody projektowania stopni sprężarek z punktu widzenia osiągnięcia jak
najwyższych sprawności, w pierwszym przybliżeniu, są takie same dla stopni sprężarek

poddźwiękowych, naddźwiękowych i transonicznych. W celu sprawdzenia tej zasady wy-

korzystujemy dane doświadczalne stopnia sprężarkowego NASA |16]. Z danych tycit

\wznaczone wartości wskaźnika szybkobieżności Ę i wskaźnika średnicy d wynoszą

(2rc2)ż r' ll:" _K,:'- 
60' 

nVil/i"")-ż:0.747 . U:rr|1. r"r:ż,23.

(Dane sprężarki NASA są następujące: natężenie przepływu ń:29,5kg/s, temperatura
i ciśnienie początkowe Ą:288 K, P1 :105 Pa, spręż stopnian:1,75, prędkość obrotowa

n:16265 obr/min, średnica zęwnętrzna koła wirnikowego w przekrqa wylotowym Ąr:
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:0,25082m.) Nanosząc te dane na wykres Cordiera (rys. 1) widzimy, że przynależny
punkt Ależy dokładnie w pasie optymalnych sprawności stopni poddźwiękowych. Tak więc
wykres Cordiera będzie pierwszą postulowaną zależnością w określeniu optymalnej pręd_
kości obrotowej n oraz średnicy zewnętrznej przekroju _wylotowego wirnika Ąr. '

ą=65%

K',
0,8

0,6

0ł

n1

0,0B

0,06
0,6 0,B /

Schemat sprężarki NASA widoczny jest na rysunku 2. Wynika stąd, że profll kanału
łopatkowego od strony zewnętrznej i wewnętrznej przebiega w ten sposób, że przekroje
osiowe kanału ulegają stopniowemu zmniejszeniu. Tego rodzaju przebieg kształtu kanału
ma zapobiec zbyt dużemu opóźnieniu średnich składowych osiowych prędkości Ę na wień-
cu wirnikowym lub stojanowym. Stosunek średnich składowych tych prędkości dla więńca
wirnikowego ć 

"rlc ,, i stojanoweg o i"ofć,, określamy z równania ciągłóści przepływu

V,z Atpt 7r+ Arp,
i.;: Arpr' e: Ęp^'

ir,ir, pr,io - średnie gęstości gazu w odpowiednich przekrojach (rys. 2).

Z obliczeń stopnia NASA stosunek ten wynosi około 0,84. Natomiast stosunek pręd-
kości osiowych wzdłuż, poszczególnych linii prądl c"r|c,t, człlc,z mieścił się w granicach
0,97 - 0,76, przy azym wartośó maksymalna (0,97), świadcząca o maĘm opóźnieniu skła-
dowych osiowych prędkości, mięściła się przy piaście stopnia, a więc w przekroju rtraksymal-
nego obciążenia prof,lów łopatek, wartość zaś minimalna (0,76) mieściła się w przekroju

10

8

6

4

3

2

Rys. 1. Wykres Cordiera z naniesionym
punktem l, odpowiadającym danyrn
stopnia sprężarki transonicznej NASA,

t16]
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Rys. 2, Schemat sprężarki transonicznej NASA [16]

zewrrętrznym ograniczającyn1 kanał łopatkowy, w którym obciążenia przepływowe pro-
Xilów łopatek są stosunkowo małe, Dane powyż§ze stanowią istotną wytyczną w kształto-
waniu kanału wirnikowego. Należy bowiem zauvłażyć, że na skutek znacznych przyrostów
ciśnięń i związanych z nimi gęstości, w celu zachowania powyższego stosunku składowych
osiowych prędkości należry odpowiednio dobrać stosunek pól przekrojó,w Ar, A2, A3, Aa.
Stosunek zaś składowych osiowych prędkości wpływa w istotny sposób na ogólny stopień
dyfuzorowości przepływu i przez to na obciążenie przepływowe wieńca łopatkowego.
WskaŹnik prędkości Q,z:Vzluz oraz stosunek średnic v:D_2f D"2 przyjmują wartości
tak jak dla stopni poddźwiękowych (9,2: 0,45, v:0,60). Powyższe dane pozwalają dobraó
przekroje charakterystyczne stopniaiptzez to dobrać profile kanałów łopatkowych (rys. 2)"

3. Kinematyka przepłyrvu

Jednym z centralnych zagadnień projektowania stopni osiowych (diagonalnych) jest
dobór quasi-trójwymiarowej kinematyki przepływu, to znaazy dobór rozkładu średnich
lvzdłuż obwodu składowych obwodowych, promieniowych i osiowych prędkości przepływu.
Równania opisujące tę kinematykę są następujące: równanie ruchu w kierunku prosto-
padŁym do linii prądu (w kierunku promieniowym), równanie bilansu energii, równanie,
ciągłości przepływu. W celu zamknięcia tego układu równań należy wprowadzić dodatkowy
warunek. W sprężarce NASA warunkiem tym była założona stała wartość ciśnienia całko-
witego w przekroju wylotowym wjeńca wirnikowego: P"2(r):ęgrtst" Ponieważ na dolocie
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również można przyjąć stały rozkład ciśnięnia całkowitego Ęr(r):const,zatemna poszcze_
gólnych liniach prądu w obszarze koła wirnikowego zachodzą stałe izentropowe przyrosty
entalpii całkowitej

K
lsc2- |cl

lc- I

RzeczYivisty zaś przyrost entalpii na poszczególnych liniach prądu, zgodnie z równaniern
bilansu energii, wynosi

i 

"z- 
i"l,:Ll2 Cr,2- ll 1 C6: i""2- i"t ł 4It _ z .

Wieniec wirnikowy przekazuje zatern przępływającemu czynnikowi pracę równą sumie
izentropowego przyrostu entalpii całkowitej (iuz-i"t) oraz strat 47t_z. Wedfug opinii
wyrażonej w pracy [16], układy o stałej wartości entalpii całkowitej Łr(r):const cechują
się stosunkowo niśkimi stratami indukowanymi i przez to wysoką sprawnością,

sposób wyznaczenia kinematyki przepływu, opisanej wyżej wyszczególnionymi rów-
nianiami, stanowi zagadnienie oddzielne, Na ten temat istnieje bogata literatura |18_22],
Pozwalająca wYznaczyĆ wyżej wyszczególnione pole prędkości tak zwanego quasi-trójwy*
miarowego przepływu i następnie jego osiowosymetryczne powierzchnie prądu.

4. Kąty łopatkowe palisad transonicznych

Kolejne zadanie w procesie projektowania wieńców sprężarki osiowej polega na okreśIe-
niu Profilów łoPatkowych wzdblżwyznaczollych uprzednio osiowosymetrycznych powierz-
chni prądu przepływu quasi-trójwymiarowego. Jest to zagadnienie batdzo złożonę.Wpracy
[8] stwierdza się, że brak jest obecnie sprawdzonych metod projektowania transonicznych
stopni sprężarkowych. V/takiej sytuacji projektowanie oprzemy na uproszczonej metodzie,
wYwodzącej się z Praw podobieństwa przepływu oraz l\a zależnościach przepływów pod-
dźwiękowych, które z uwzględnieniem odpowiednich korekt przedłażymy na przepływy
transoniczne.

PrzePŁYw wzdłuż elementarnej osiowosymetrycznej strugi przechodzącej przez koło
wirnikorre stopnia sprężarki (rys. 3) opiszemy następującymi równaniami:
równaniern ciągłości przepĘwu

Znr, h 1 p 1 c rr= 2nr, h z p z c,z,

równaniem bilansu energii

l,:lł2 cu2_ Ll7 Co!: i2+źctr- Qr+ źc?):ź(urr_ uD + źkŻ- cil - +(wŻ-w?) . (2) '

Równania te po przekształceniu przyjmą postać,

45

-", (*)" -,):rtr):const,

(1)

C,?_rtht Pt
e- rrhrp;'

l a}-a! t u|-u| 1 w]-w!
rc-| ,a!, ż ał, 2 o!,

(la)

(.2a)
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Rys. 3. Elementarna struga osiowo§ymetrycz- Rys. 4. Kąty łopatkowe (ff , Ft) oraz kąty
nego przepływu quasi-trójwymiarowego okr. eślające położenie, pędkości napływającego

(frr,6§r) i wypływająceEa (§z, óPz) wzgtędem
palisady strumienia. Kąty y- i 8 oznaczają od,-

, powiednio kąt położenia cięciwy profilu oraz
kąt wygięcia szkieletowej łopatki

Pierwsze z powyższych równań mówi, że w badanym przepływie odpowiednią rolę
odgrywać będzie stosunek składowych osiowych prędkości lt:c,zlc,y drugie natomiast,
że odpowiednie role odgrywają wyrażenia

uż-u? w}-w!
-;r-r, , -Ę*

a5, jest prędkością dźwięku umownego stanu odniesienia; przyjęto aś,:*(al+a2).
Pierwsze z powyższych wyrażeń okręśla wpĘw sił odśrodkoryych na badany przepĘw,

drugie jest wynikiem działania szeregu parametrów, kształtujących przepływ przez nieru-
chomą palisadę łopatkową, Tak więc w dalszej analizie oprócz typowych wielkości palisa-
dowych, będą nadto brane pod uwagę następujące parametry:

"',r, Ź-ry1
Czl ął,

Zasadnicze zadarlie projektowania układu łopatkowego polega na określeniu kątów ło-
patkowych Pr i fi. Więlkości te odnosimy do kątów napĘwającego f t iwypływającego Ą
z palisady strumienia w znamionowych warunkach pracy. Otrzymujemy stąd relacje (rys. 4)

óFr §ł- §t, óI]z: §ź_ §r, (3)
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Kąt óP2 wyzrlaazamy następująco. Przy założeniu, że stosunek prędkości p:c,rf c"r:1,
kąt ten obliczamy doświadczalnym wzorem Howella [17]

47

Kąt ten dotyczy zasadniczo znalnionowych warunków pracy, a więc dotyczy optymalnego
kąta napływu (natarcia) (rys. 4) óBr.Iednakże wpływ kąta napływu Br, ze względu na dużą
gęstość palisady, rnożna pominąć. Analiza tęoretyczna, potwierdzona doświadczeniem
wskazuje, że w zakresie liczb Macha Ma1 mniejszych od jedności kąt óPr, nie zależy od
}iczby Macha (|17,23] i rys. 5). W zakresie prędkości transonicznych, jak wykazuje rysu-
nek 5, występują pewne odchylenia od tej za|eżności, które jednak ze względu na brak

i

( OO 1a,1o ''

25,0 ,?6,5 i

+?

40

24

??

Rys. 5. Wpływ liczby Maclra Mat na wartości Rys. 6. ZalEżność pochodnej [d(/bldpl,=t
zmiany kąta przepływlt lB:F2-6 [23] palisad od podziałki względnej tll i kąta ustawienia ło_
iopatkowych o róźnych kątach /r i gęstościach patki y," |25}

ułopatkowania łr
Wpływ stosunków składowych osiowych c,rlc,, na kąt odchylenia óB, zostal zbadany

doświadczalnie w stosunkowo wąskim zakresie, mianowicie w zakresie 0,85+ 1,15. Infor*
;nacje na ten temat podają prace [5, I7, 24,25]. Wpływ ten obliczamy według pracy |24],
t myśl której dodatkowe odchylenie strumienia obliczamy z zależności

6§z(p: l) : 6p2,:, J l [..r, (r'+)'*6, l T-&l.

/L(6§2): _"-'#0i_l).

(4)

{ so - p,)o

o30
a 34,1§ 34,1

ł|3

i8
ą2

Mąt

(5)

Pochodną d[óB2]ldp, zależną od podziałki względnej tll ikąta yD|,wyznaczamy według ry*
-unku 6 [24].

)n
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Dla trzynastu przekrojów wieńca wirnikowego sprężarki NASA wyznaczono wartości
kąta ó§'2:ó§z,ł/:(6fr) i porównano je z kątami óB, ustalonymi doświadczalnie. W ten
sposób określoną rożńcę (óf ,- 6§D uznano wielkość zależną od parametru 1u}- u!Sla!,

/u?- u?\
lr(ó§r):5B"_6§L:f l"' ,'"'|. (6)

\4i./
'W ten sposób ustaloną zalężność przedstawia rysunek 7. Ostatecznie kąt óB, obliczamy
z zależności

ó§z:6|z"+/r(6f ,)+lr(6\). Q)

Kolejne zagadnienie polega na określeniu optynralnego kąta napływu ó/, (rys. 4).

I(ąt ten w transonicznych palisadach sprężających odgrywa ważną rolę, gdyż odchylenia
od optymalnego kierunku napływu powodują spiętrzenie prędkości i ptzez to powstanie

intensywnych fal uderzeniowych. W'zakresie prędkości poddźwiękowych literatura podaje

ą08 0,10 0J2 0,14

Rys. 7. Zależność kąta Az(ó§) od wyrażenia (uŻ-ubla?,

szereg wzorów na kąt óBr,Ta niejednoznaczność wartości kąta óP, wynika stąd, że zależy
on między innymi od prof,lu łopatki, zwłaszcza części wlotowej. Dla maĘch liczb Macha
(Mar<0,7) kąt óP, okreŚtirny za pomocą danych zawartych w pracy [23]

óf u:io+ns, (8)

i9:(K;)"1(Ki),(io),o . (9)

Ztaczęnie powyższych symboli jest następujące. Kąt io oznacza optymalny kąt natarcia
(kąt napływu) dla palisady łopatek prł:filowych, których szkieletowe są liniami prostymi
(9:0, rys. 4), a kąt (i6)16 optymalny kąt rratarcia dla palisady łopatek o grtrbości d-ll:1,1.
Wartości tego kąta zależąod kąta łopatkowego l]ł ońz podziałki względnej tll, Zależność
1ę przedstawia rysunek 8. [23]. Współce_vrrnik,n zależy od kąta napływającego struinienia P1

Fq§
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, 0 l0 20 3a, p 50 60 70
96 -fi

Rys. 8, Wartości optymalnych kątów natarcia (ó)ro palisad łopatek profilowych, których
sżkieletowe są liniami prostymi (,9:0), a grubość d-"*// wynosi o,1(d^^,ll:o.1), według t23]

-nĘ
h

- 0,4

:ą3

- n,

-ą7

-,-1

I

10 2a 30 .40 50 60 70
90 -Fl

Rys. 9. Wartości współczannika n (wzót(8)), wedłus t23l

4q

oruz podziałki względnej r//. Wartości n:f (0r, riĄ określa rysunek g t23]. Współczynnik
(JQ"1 określa wpływ oprofilowania, a współczynnik (K,), - wpływ maksymalnej g.uboś"i
Ą|l ptofrlóuł. Zgodnie z sugestiami pracy [23] przyjęto dla wyżej wymienionych współczyn-
ników następujące wartości:

(K;)"1-1,0 (K;)r:1,1 .

Tak więc według powyższych zależności określimy optymalny kąt natarcia ó§r, w zakresie
małYch liczb Macha Mar Według pracy [7] wpływ liczby Macha na wartości optymalnych

il |Prace IMP, z. 86
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kątów natarcia ujawnia się dopiero w zakresie Mar>0,7 i wytaża się zależnością

l(6P):lg(Mar_0,7). (10}

Poprawkę A(ó§r) należy dodać do kąta 6Pr,, aby uzyskać optymalny kąt natarcia w zakre-
sie liczb Macha większych od 0,7

(1 1)óFt:6§ułl (óFr).

Przeprowądzona analiza, oparta na danych NASA wykazała, że poprawki obliczone
powyższą zależnością są zbyt duże i że naleĘ je uwzględnić według rysunku 10 (linia /),
którą w przybliżeniu opisaó można linią prostą (linia 2) o równaniu

/(6p):0 dla Mar<0,7,

/(ó§r):3,1(Mat-0,7) dla Mar>0,7 .

Tak więc równania (8)+(12) określają optymalny kąt naplywającego strumienia

(12}

6§r"

2z
-.I/

d(6B)t"]

2,0

0,6 0,7 0,8 0,9 1,0 /,1 1,2 '|,3 1,4 1,5 Mąt

Rys. 10. Wartości poprawki kąta natarcia /(ó§r), uwzględniającej wpływ liczby Macrra Mat
linia l - najbardziej prawdopodobny przebieg ""'"T§;,"T"T["::i:x;:i"".""m punktom pomiarowym,Iinia 2 _ przybli-

Na rysunku 10 naniesiono punkty wyznaczone z danychdoświadczalnych NASA podaną
wyżej metodą. Dane te świadczą o tym, że poprawka /(ó§r) wyznaczorra za pomocą tego
rysunku mało precyzyjnie określa wpływ liczby Macha Ma, na optymalny kąt napĘwu.

5. Dopuszczalne obciążenie łopatek palisad transonicznych

Dopuszczalne obciążenie łopatek palisadowych wynika z analizy strat, a więc z analizy
PrzePłYwu w warstwie przyściennej, w szczególności z ustalęnia warunków oderwania
rvarstwy przyściennej. zagadŃenie to w przepĘwach transonicznych sprężających, w któ*
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rych występuj_a fale uderzeniowe, jest szczególnie złożole, co wynika między innymi z in-
tensywnego oddziaĘwania fal uderzeniowych na strukturę wafstw przyściennych. To zło-
żome zagadntenie, stanowiące oddzielny problemo ujmiemy skrótowo. Chodzi nam bowiem
o ustalenie pewnych reguł, pozwalających dobrać w pierwszym przybliżeniu gęstośó uło-
patkowania l|t oruz dfugość cięciwy / w taki sposób, aby w przepływie nie wystąpiły zbyt
silne oderwania strumienia iprzezto, aby straty przepływu byĘ możliwie małe. Dla zakresu
prędkości poddźwiękowych mamy na ten temat wiele danych. Wykorzystamy je konfron-
tując z danymi stopnia spręż;arki transonicznej NASA.

Analizując palisady transoniczne łatwo zau,ważyć, że cechują się one stosunkowo wyso-
kimi wartościami gęstości palisady /l. Stopień tej gęstości określamy za pomocą współczyn-
nika k [l7], wchodzącego do następującego wzoru:

5l

7+k t_k
-* tET,o-ncte§z- 2k tET^-p ctgB1:l , (13)

y,ł-p - kąt ustawienia łopatek zastępczej palisady odcinków prostych [17] lub kąt napły-
wu Plo, przy którym nie zachodzi zmiana kierunku przepływu: Frc: §zo:l--r. Zależność
ta wynika bezpośrednio z równania (l3). Dla palisad gęstych kąt B2xB|jest praktycznie
stałyn niezależny od kąta nap§rru fr, \tr tych przypadkach możemy zatem przyjąć

Y*-ox B2N B!.

Rys. 11. Zalężlość współczynnika ł
od gęstości palisady llt i kąta y,,-,

50o 40o 30o 20"
fr-,

Współczynnik k wyznaczono teoretycznie |17], a uzyskany reąultat k(llt,y.-) przed-
stawia rysunek 1l. Współczynnik ten w transonicznym stopniu NASA zmieniał sięw aależ-
ności od kąta zmiany kierunku przepływu /F:§r-Ą wedfug zależności opisanej linią /
na rysunku 12. Wynika stąd, że w palisadzie NASA współczynnik k był większy od 0,975.
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Tak gęste palisady, w świetle zależtośni (13} cechują §&,tym, że lłąt ŃyŃma z palisad! 12
bardzo mało zaleĘ od kąta napfuwu P1.

Stopień obciążenia przepływowego palisad (w zakresie prdkości pońdfiwĘŁołłr,ycĄl
trafnie określa się za pomocą wspołczynnika Zweifola |t7l y1,

ł/,:2 t sin' §r(orPr_?ctcp,,,}-Xz-Xt \ c,z J
(14},

li

v,

Ą2

0.975 )aa
500

zR:Rr§z

Rys. 12. Zależności współczynnika & (linia 1) i ty, (linia 2) od kąta zmiany kierunku prze_
pływu /B, wyznaczone z badań stopnia transonicznego NASA

Przeniesienie tej zależlości ta obszarprędkości transonicznych, w świetle wyników badań
sPrężarki NASA dałrezultat przedstawiorly przęz|ilię 2 na rysunku 12. Wynika stąd, że
współczynnik Zweifela zmieniał się w środkowej części łopatki w granicach 0,9 - 7,2a,
natomiast przy podstawte, to zlaazy w przekroju najbardziej aerodynamicznie obciążonynr
(maksymalny kąt l§),osiągnąłwartość 1,41. Przy wierzchołku wieńca wirnikowego (mały
zakres kątów lB) stwierdzono wzrost współczynnika Zweife7a z wartości 0,877 do 1,016.
Omawiane zależności wiążące kąt zmiany kierunku przepływu lB ze wspołczynnikami k
i V, są podstawą do określenia wymaganej podziałki względnej t|l=|tl@r-x,)]sin7,o
1opatkowej palisady transonicznej.
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l§reroilijię ,restosowanb przy ocą}ie dopuszczalnych obciąeń spręźających palisad ło_
pafl<ennrych r.lnlazł wryńłczynnik dfarzorowości Liebleina D, |23l:

(15)

§Mspófuynnik ttelr dla sprężarki transonicznej NASA zmieniaŁ się w stosunkowo wąskim
przadłiale

D":{a,474+0,ó0) -

§f,ożna w;iPc suprować, że podobnie jak w przepływach poddźwiękowych, w zakresie
Prędkoócri transonicznych współczynnik Liebleina powinien przyjmować maksymalnie
wąrtości w granicach 0,50+0,55, w granicznym przypadku 0,60.

Brak większej ticzby danych nie pozwala w chwili obecnej przedstawione wyżej za!eż-
noŚci trepiej u,dokunęntować. 'W przypadku nieposiadania bliższych konkretnych danych,
gTniki badań spręzarki NA§A mogą stanowić punkt wyjścia .do określenia podziałki
względnej tfi palisady transonicznej zapewniającej jego dopuszczalne obciążenie przepfu-
wo\ł/€. DługoŚĆ cięciwy l wyznacza się z warunku uzyskania odpowiedniej wartości liczby
Reynoldsa. \tIożna tu przyjąć warunek doty czący palisad poddźwiękowych [1 7]

Rrr:Y't 72,5. l05.
y

W sprężarce NASA liczby Reynoldsa przyjmowaĘ wartości lQel ż-5,5.!05.

6. Geometria profili łopatek wieńców transonicznych

Wyznaczote w poprzednięh rozdzińach podstawowe wielkości palisady łopatkowej
ó§r, óf ,, lf t, l oraz dane założeniowe dotyczącekątów P1, $riliczby Macha Mar, sąpunk-
tem wyjŚcia do okreŚlenia geometrii wieńca łopatkowego (wirnikowego lub stojanowego).
Dalsze dane na ten temat otrzymamy z analizy geometrii wieńca wirnikowego NA5A.

\M pierwsĄ kolejnoŚci należy określić kształt szkieletowej profilu (rys. 13). Na ten te-
mat sprawozdanie NASA podaje jedynie wielkości dotyczące krawędzi wlotowej (/),
krawędzi spływowej (2),położenia fali uderzeniowejo ozrraazorego indeksem (tr) oraz po-
łożenia punktu (d), określającego położenie największej grubości profilu. Dla punktów /
i /r podano: współrzędne xt:0, xo;.kąty szkieletowej Pi, Br,. Dla punktu 2 podano współ-
tzędną x2 ot,d,z kąt szkieletowej pt i kąt pochylenia cięciwy y*. Dla punktu d podano
rvspółrzędną xd oraz maksymalną grubość d,,,f l. Znaczenie powyższych symboli oĘaśnia
rysunek 13.

Zadańę polega na określeniu możliwie najbardziej sprawnego profilu łopatek. Dane
literaturowe mówią, że nakształt tych profilów w decydujący sposób wpływa liczba Macha
napływającego strumienia. Dlatego też relacje, które będzierny starać się ustalić na podsta_
wie dany,ch doŚwiadczalnych stopnia NASA, uzależnionę będą od wlotowej liczby Macha
Mat Hetwsze zagadnienie dotyczy szkieletowej profilu, Dane NASA na ten temat są bar-
dzo skąpe. MÓwią one, że szkieletowa składa się z łuków kół; przyjmować będziemy dwa
łuki kół. Ogólna zasada polega na takirn kształtowarriu profilów, aby straty spowodowane

53
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Rys. 13. Geometria szkieletowej profilu łopatki transonicznej

falami uderzeniowymi oraz dyfuzorowością kanału międzyłopatkowego były jak najmniejsze.
Miejsca ścianek łopatek, w których występują falę udęrzeniowe, powinny posiadać sto-
sunkowo małą krzywiznę (duży promień łuku szkieletowej); za falami uderzeniowymi,
a więc w części spĘwowej kanału międzyłopatkowego, dyfuzorowość (krzywizna szkiele-
towej profilów łopatek) nie powinna być zbyt duża. Zatem należry dobrać odpowiednie
promienie łuków kół szkieletowej:

rf - promień łuku koła części wlotowej szkieletowej profilu,
rf - promień łuku koła części spływowej szkieletowej profilu (rys. 13).

Zakładamy, że powyższe łuki kół schodzą się w punkcie transonicznym.
Dane wieńca wirnikowego NASA określają współrzędne xi oraz kąty §? szkieletowej

w punkcie wlotowyrn (xr:0, /f), transonicznym (ro, fi) i wylotowym (rr, ft).Na pod_
stawie tych danych oraz wartości przyna|eżlych liczb Macha Ma1 określamy następujące
zależności:

1) zależnośó ilorazu współrzędnych xr,f x2 od liczby Macha Ma1

Xtr

X2

- przedstawia ją rysunek 14, oraz

*fr(Ma) (l6)
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2)zależnośóilorazu promieni fuków kół szkięletowej profilu rf 1r! oaliczĘ Macha Ma1

§:r,{uo,,>
(L,7)

- przedstawia ją rysunek 15.

Xt,
X2

0,7

0,6

a5

0,1

n2

0,2

0,1

0

il

n 2 0,4 0.6 0,B 7,a 1,2 1,4 Mot

/|,
i

]

]

]

]

--- ]
r

]

Rys. 14. Zaleźmość ilorazu wspóhzęd_nych xjxz od liczby Mapha Ma1 (xę - wspóhąd-
na określająca położenie fali uderzeniowej na profilu)

l/,i
!4
13
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o

8
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1 0,5 a6 0,7 0,E ą9 1,0 1,1 7,2 1,3 1,4 1,5 Ma1

Rys. t5. Zależnoś stosunku promieni rflr| szkieletowej profilów palisady od liczby Macha Ma1.
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?

Jest sprawą z tozumiałą,że optymalne położenie współrzędrrej ą. jak również optymalny
stosunek promieni r|lr| w pierwszej koliności za"Ę;;Ę;i;;;; cha Mal.w;łrń;i-
szych parametrów (np. ZB) na tę wielkość pomijamy. 

iz zależności geometrycznych uwidocznionych na rysunku 13 wynikają następujące
relacje:

* Xt.
:*' L 

cosBf -cosB}' ' 2-

§tąd wyznaczamy interesujący nas stosunek promieni

§tąd

rf xu cosBf-cosBj
Ę: *r- *cos7FcosĘ

przyjmując zależności wedfug rysunków 14 i 15 oraz ustalone wcześniejsze (w oblicze-
niach wstępnych) wartości wspóhzędnych xr:I sin 7_ lub oięciw..łopatek l, wyznaczamy
szkięletowe profilu w sposób na§tępujący. Obliczamy kolejno:

1. Kąt §łzejścia się obu łuków kół (rys. 13). Najpierw dla danej liczby Macha Ma1
z rysunku 14 odczytujeny stosunek xu f x 2 istąd wyznaczamy współrzędną ą., a z rysunku 1 ś
stosunek promieni rf/r}. wprowadzając te dane do równania (l9), po przekształceniu
otrzymamy

r{ 7-xr.fx, _ cosBfl-cosB|
r! x,,lxz -'-"os7F;osĘ'

"orBl:Ł"o'fi1!9'Ą.I*p

(18}

(t9}

(20}

Q1>

2. Promienie szkieletowej łopatki rf i r!. Za pomocą równari (l8) obliczamy promie-nierlir! \
*T1:

Xt,

cos B| - cos Bfr '
. * X2- Xt,
' cosB[-cosP!

sin(y- * 7r):-.
sin (72 - 7,")

3. Kąt ustawienia (szkieletowej) łopatki 7- (r{§. t3). obliczamy najpierw bclki I, i t,
, Xt. Xl-X,-

':*ĄlĄf, l':-;Ęt
2 --' 

2

Do trójkąta I, tr,.2 stosujemy twierdzenie sinusowe

. §ł+pt_ slll ----
11 .yt. 2

12 X2-Xt, 
,rrrP,T+Pf

2

Z zależności geometrycznych wynikają następując ę związki

X2- Xt

cosBf;*cosB|

yt:fł-źSt, !z:§tr- łSr,

(,22>
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,9r:f*-ff, Sr:fł_fł,
.. _fI+f,T . B!+BłlL- 

--, 
fz:- 2 

.

Stąd

yF pr,-+(pł-, łłl:Pllrfrł, lz: g_ury:ry
Po wprowadzeniu tych zaieżnosci do równania (22) otrzymamy

xt, "inĘilE ,,,(,.-r*;or) ,inl,..o,ff jfT-"o, t*"inĘi,--";ry:,ryr:,
Po prostych przekształceniach .dojdziemy do zależności

ntłrr _ x,, 
^._§ł,+BT"'eY^:ł"tsĘl+(,-f)"* ry Q3)

4, Współrzędne szkieletowej: Ir,, lr*, lr, l", (rys. 13). Z zależnościgeometrycznej mamy

_*_ Xt. Xl -"' l 
cosBf -cosB*-"*Pi:;7a'

, x1-. /., _Bf*Bf--.r_
"*:*;@cos(l,- , ):

2

_ _ cosBf_cospf_* *,(r--ryL)
-^,.lo.BPgosBF 

;@-
2

, _ _ sin(7--Bf;-sin1 y^- §T_,)
'l-t - " ll"' cosBf -cosB}

Drogą podobnych przekształceń otrzymamy

l 2* = (xz - ",.;"n 
(fŁJ'*ŁsT Gt - " - y -). \-,z -.tr., 

cosB=I^ a* -- '

,,,: *,,r.'o 
Y',]: (r* - ĄTL),

l _.. cos(7,,- §ł_,)-"os(y,,-fT).1v--itr@

Fo przekształceniach

(24}

(25)

(26)
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Podobnie rozumując otrzymamy

,cos (Bf-* - 7.) - cos (P!- y,)
l2r:|X2-Xę)W

, sin(fj-r.)
Iz*-l:lxz- xt.).Ę p;_ go§ pT 

,

(27)

Charakterystycznymi parametrami profilu są maksymalna strzałka U_:Irr^*) oraz

jej położenie (lr,_ ). Ponieważ rf rł> I (rys. 15), zatem łatwo przekonać się, że maksymalna

stiałkależy na łuku o promieniu rf . Wartość strzałYł f_ i jej wspóhzę dnej Ir"_, otrzymamy

ze yłzotv (27), wstawiając §r_*:y^.
Stąd mamy:

1 - cos (f} - y,)
(28}

(29)

f.:lzy_-u*:(*, -x,.) ;;sfE-co§PF'

5. Rozkłaógrubości profllu. Istotną rolę w kształcie profilu odgrywa rozkład gruboŚci;

zależy on w duźrym stopniu od liczby Macha fuIar. Informacje dotyczące transonicznego

wieńca wirnikowego NĄSA są skromne. Podają one położónie maksymalnej grubości

współrzędnej xa (rys. B) oruz grubość maksymalną d_u*. Dane te powiązano z liczbą
Macha Mal i uzyskano zależsości przedstawione na rysunku 16 (xolxr:f (Ma) oraz ry,

0,45

0,40

,Rys, t6. Zależność ilorazu współrzędnych xa!xz odliczby Macha Mat (xa _ współrzędna

określająca położerrie maksynralnej gtubości profllu)

X,
Ę

0,35

|,6/,4|,2|.00,80,6C,/,0,2
0,30

x2

2

T-
L.
l
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]---rl

0,ab
0,6 0,7 0,p

Mo,

Rys. 17. Zależność względnej maksymalnej grubości d^^*|l od,liczby Mar,ha Ma1

funku 17 (d-ll:f (Ma1), a następnie ekstrapolowano do wartości stosowanych ptzy ma-
sych liczbach Macha (MalxU\ Zalężności z rysunków L6 i 1,7 pfzyjmujemy do wyznaczenia
maksymalnej grubości i jej położenia. W przedziałach od krawędzi wlotowej do przekroju
maksymalnej grubości rozkładamy grubości profllu przystosowanego do dużych prędkości

f|7f, zavlafte między odpowiednimi przekrojami (między przekrojem wlotowym i przekro-
jem maksymalnej grubości). Podobnie postępujemy ptzy profilowaniu pozostałej części
łopatek.

"Przedstawiona wyżej metoda projektowania transonicznych sprężających wieńców ło-
patkowych stanowi pierwsze przybliżenie omawianego procesu. Podstawą wznaczania
przytoczorrych wyżej zależności są badania stopnia sprężarkowego NASA. Wynika stąd
ocz}wisty wniosek, że przedstawiona metoda przystosowana jest do zakresu liczb Macha,
występujących we wspomnianej sprężarce; liczby te zawierają wykresy podanych rysunków
10, L4 - 7'l. Ostatecznie, w przedstawiony wyżej stosunkowo prosty sposób zaprojektować
możemy stopień sprężarki transonicznej. W dalszej kolejności należry szczegółowo obli-
czyć opĘw łopatek wzdłlż osiowosymetrycznych powierzchni prądu i rozkładu prędkości
w warstwach przyściennych. U_zyskane tą dlogą wyniki mogą być wykorzystane do wpro-
wadzenia odpowiednich korekt. Wspomniane wyżej metody obliczeń szczegółowych sta-

nowią zagadnienia specjalne, szeroko ostatnio prezentowane w literaturze tecbnicznej.

Praca"wpłynęła do Redakcji w kńetniu 1981 r,
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Określenie wielkości konstrukcyjnych, §topni sprężarek ...

3ŹlBEcEMocTE tro3BoJlrrcT oqeH6 EpocTo onpeAeJIETb oIITtrMaJIb}Iyb cKopocTb BpanIeHIfi poTopa, oc_
ĘOBEIo Pa3MePbI JIOIIaTO{fiOrO KadaJIa, BXOAffhIe tr BbIXOAHBIe YIJIbI PemeTKI{ JIOIIaTOI(, AoTIYCKaeMyrO
EarprcKy peltreTKa JIoIIaToI(, reoMeTpulo cxeneTEoft IIIIEILM.ft npo$urmporarłue JIoIIaToI(. 9nr renł'łE&t
B trePBYIo oqePe.4L 3a}vcaT oT qEcna Mąa nauntrnarcqero IIoTo(a. Tarułlr o6pasorrt o4peAeneglIafi
T€oMeTPE' cBePx3BYKoBofi CTYIIeEIł 

'BJIreTc' 
IIepBbrM np{6rrlrxeureM ocJaqecrB1fleMoro npoerTa.

Determining Basic Design parameters for Transonię compressor stag€s

. Summary

FrinciPles of designing subsonic compressor §tages are well mastered. An analysis aimed at ęxtend_
ing them onto transonic stages has been carried out based on experiment al dataro.in" Nłsł t uo.oń
stage [16], Relations obtained in this way allorv to easily determine the optimum rotational speed of the
imPeller, main dimensions of the blade passage, blade angles at the cascade inlet and outlet, permissible
Ioading of thę cąscade of blades, camber line geometry and blade profiles. These quantities depend first
of all on the Mach number for the upstream flow. The transonic stage geometry determined i n such a way
8lves a fust approximation to the design.
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