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1. UVOD

Plinske turbine svojim razvojem i uvodenjem u komercijalnu upotrebu sredinom 20.
stolje¢a postale su temelj razvoja zracnog prijevoza u svijetu. Zamijenivsi klipne zrakoplovne
motore, revolucionarizirale su zrakoplovnu industriju dotad jo§ nevidenim snagama,
iskoristivoséu 1 pouzdanoséu te omogudile brze, dalje, udobnije i ekonomicnije letove

zrakoplova.

Porastom cijene goriva, kompetitivnosti zrakoplovne industrije te ekoloske svijesti u
svijetu zapocCele su teZznje medu proizvodafima za razvojem nove generacije zrakoplovnih
motora, medu kojima se kao znacajan iskorak istice turbo-ventilatorski motor visokog bypass
omjera GEnX, razvijen od strane General Electrica. KoriStenjem naprednih tehnologija 1
kompozitnih materijala uspjesno je postignuto znacajno poboljSanje performansi i pouzdanosti
te znatno smanjenje operativnih troSkova, potro$nje goriva i emisije Stetnih plinova u usporedbi
s prethodnom generacijom motora i trenutnim konkurentima. GEnX motor danas pogoni neke

od najnaprednijih putnickih zrakoplova danaSnjice - Boeing 787 Dreamliner i Boeing 747-8.

Ovim radom proucit ¢e se razvoj plinskih turbina i njihov znacaj za moderni zrac¢ni
prijevoz te opisati GEnX motor, njegovi dijelovi i postignuti tehnoloski napredci i unaprijedenja
tijekom njegovog razvoja. Analizirat ¢e se njegov kruzni proces, izvrsiti termodinamicki

proracun te nacrtati sklopni crtez GEnX motora i shema pomo¢nih sustava.



2. PLINSKE TURBINE — RAZVOJ I ZNACAJ

2.1 Povijesni razvoj plinskih turbina

Razvoj civilnog zrakoplovstva zapoceo je svoj streloviti rast sredinom 20. stoljeca,
poglavito zahvaljuju¢i prednostima nastalim primjenom plinskih turbina u zrakoplovnoj
industriji. Prethodno, njihove prednosti i daljnji potencijali u razvitku jo$ nisu bili
prepoznati te su plinske turbine prvenstveno bile upotrebljavane u postrojenjima za
proizvodnju elektricne energije te za brodsku propulziju. Njihovom uvodenju u
zrakoplovstvo prethodio je niz izuma 1 otkri¢a kroz povijest, no osim tehnoloSkog znanja
1 umijeca, vjetar u leda razvoju plinskih turbina dali su 1 sama nuZnost i potreba za
razvojem snaznijeg i kompaktnijeg zrakoplovnog pogonskog sustava u predratnom i
ratnom razdoblju proSlog stolje¢a od klipnih motora, za ¢ije se performanse smatralo da
su dostigle svoj vrhunac.

Koristenje energije plinova za pogon mehanicke naprave prvi put je zabiljeZeno u
1. stoljecu n.e. u dijelu ,,Pneumatika* Herona iz Aleksandrije konstrukcijom eolipila -
Suplje kugle s vodom kroz ¢ije je dvije cijevi, uslijed kljucanja vode, izlazila vodena para
i time okretala kuglu. Radi se u principu o prvoj reakcijskoj radijalnoj parnoj turbini bez

lopatica, no ¢ija se proizvedena snaga nije iskoriStavala za koristan rad.
o
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Slika 2.1. Aeolipile — Heronova kugla [1]



Veceg napretka nije bilo sve do 18. stoljeca kada je 1791. godine John Barber,
engleski inzenjer i izumitelj, predao patent u kojemu je po prvi put u detalje opisan nacin
rada plinske turbine: plin dobiven grijanjem drva ili ugljena hladio se te potom mijeSao
sa zrakom i komprimirao. Komprimirana mjeSavina zapaljivih plinova i zraka vodila se
je u komoru za izgaranje nakon koje su dimni plinovi izlazeé¢i kroz mlaznice okretali kota¢
s lopaticama. Voda je bila dodavana u sustav kako bi se stvorenom vodenom parom

povecala kolic¢ina ispusnih plinova i ohladila komora za izgaranje.

Spremnik gorivog

plina Turbina

Kompresor gm'iv izraka
Slika 2.2. John Barberova turbina [3]

Znacajan napredak postigao je njemacki izumitelj Franz Stolz koji je 1872. godine
patentirao eksperimentalnu plinsku turbinu konstantnog tlaka izgaranja s aksijalnim
kompresorom 1 turbinom. Nazvana ,,Vatrena turbina®, sastojala se od viSestupanjskog
kompresora i reakcijske turbine montiranih na jedno te isto vratilo. Iako je predvidio
veéinu znacajki moderne plinske turbine, Stolzova plinska turbina nije bila dovoljno
efikasna da bi se pokretala svojom snagom i turbina nije mogla izdrzati visoke
temperature plinova na svojem ulazu za kontinuirani rad te u tom pogledu nije bila

uspjesna u praksi.

Slika 2.3. Franz Stolzova plinska turbina [3]



Prvu uspjesnu plinsku turbinu u svijetu konstruirao je 1903. godine norveski
inzenjer Aegidius Elling. Turbina je bila pogonjena svojom snagom te je bila sposobna
kontinuirano stvarati snagu od 11 konjskih snaga. Centrifugalni kompresor sastojao se
od 6 stupnjeva. Vru¢i plinovi izgaranja prolazili su kroz generator pare kako bi se
djelomic¢no ohladili. Dodatno su bili hladeni ubrizgavanjem vode u njihov tok kako bi im
se temperatura spustila ispod 400°C, Sto je bila najveca temperatura koju je Ellingova
turbina mogla podnijeti. Naknadnim pobolj$anjima stvorio je turbine koje su 1932. mogle
proizvesti 75 konjskih snaga koriste¢i kompresor efikasnosti od 71% i turbine od 82%
ulazne temperature do 550°C [2]. Ellingova parna turbina nije stupila u proizvodnju te
stoga nije postigla komercijalni uspjeh.

Prije razvoja industrijske proizvodnje plinskih turbina prethodno su bili potrebni
odredeni napredci u inZenjerstvu materijala i mehanici fluida 1920-ih i 1930-ih godina.
Kreiranje materijala dovoljne visoko-temperaturne otpornosti i efikasnost kompresora
predstavljali su neke od vecih problema kojeg je bilo potrebno rijesiti.

U razvoju industrijskih plinskih turbina najznacajnija je bila Svicarska industrijska
firma Brown Bovery Company koja se, izmedu ostalog, bavila razvojem, proizvodnjom
i prodajom aksijalnih kompresora i plinskih turbina. U suradnji s dr. Hansom
Holzwarthom i njemackom kompanijom Thyssen proizveli su Holzwarthovu plinsku
turbinu. To je bila plinska turbina s ciklickim usisom zraka konstantnog volumena u
komoru izgaranja, odnosno gorivi plin je izgarao u prekidima, ¢ime su se zaobisla
ogranicenja turbokompresora poput niske efikasnosti zbog koje su trosili viSe snage nego
Sto je turbina proizvodila.

Kasnije, 1931. godine Brown Bovery Company izumila je ,,Velox bojler* koji je
bio prva komercijalno dostupna plinska turbina koja je koristila aksijalni kompresor za
prednabijanje zraka. Plinska turbina pogonjena plinovima izgaranja predavala je snagu
kompresoru, povecavajuci protok vruceg zraka namijenjenog za generiranje pare. Para je
zatim pogonila parnu turbinu naj¢esce spojenu na elektri¢ni generator. Kao gorivi plin
uobicajeno se koristio grotleni plin iz visokih pe¢i u ¢eli¢anama. Godine 1939. kompanija
BBC izgradila je prvu plinsku termoelektranu u svijetu u Svicarskom gradu Neuchatelu

snage 4 MW 1 iskoristivosti od 17%. U pogonu je bila sve do 2002. godine [4].



1930-ih godina britanski inzenjer i izumitelj Sir Frank Whittle i njemacki inzenjer
i fizicar Hans von Ohain odvojeno su se poceli iskazivati interes za ideju primjene
plinskih turbina za pogon zrakoplova. Sir Frank Whittle, kadet u britanskim zra¢nim
snagama, 1928. podijelio je svoju ideju o mlaznom motoru s nadredenima, no naisao je
na otpor Celnika britanskog ratnog zrakoplovstva, $to je usporilo razvoj, no ipak nailazi
na uspjeh kod manje konzervativnih investitora te uz njihovu pomo¢ zapocinje prakti¢ni
razvoj. 1937. godine britansko ratno zrakoplovstvo prepoznalo je potencijal Whittle-ovog

mlaznog motora prilikom uspjesnog testiranja motora te pruza financijsku potporu.

Fig. 34. Assembly of W1 Engine
Combustion chamber details not shown.

Slika 2.4. Power Jet W.1 mlazni motor [5] s presjekom [6]

Nedugo nakon, 1939. zapoc€inju proizvodnju mlaznog motora Power Jets W.1 koji
je 1941. ugraden na prvi britanski zrakoplov na mlazni pogon Gloster E.28/39,
maksimalne brzine leta od 560 km/h pri visini od 7.600 metara potiska od 3,8 kN. Na
temelju tog iskustva konstruiran je prvi mlazni lovacki zrakoplov u Velikoj Britaniji

Gloster Meteor.

Slika 2.5. Lovacki zrakoplov Gloster Meteor [7]



Razvoj mlaznog motora u tadasnjoj Njemackoj predvodio je fiziar Hans von
Ohain. Rad je zapoceo na konstruiranju mlaznog motora s radijalnim kompresorom i
radijalnom turbinom u suradnji s Ernstom Heinkelom i njegovom tvrtkom Heinkel
Flugzeugwerke. Unato¢ tome Sto je Frank Whittle zapo¢eo svoj dizajn i razvoj motora
ranije nego von Ohain, zbog financijske potpore i iskustva Henkela ubrzo je sustigao

Whittle-ove napretke u razvoju te 1937. konstruira mlazni motor Heinkel HeS 1.

Slika 2.6. Model mlaznog motora Heinkel HeS 3b [8]

Razvitkom snaznije verzije Heinkel HeS 3 i ugradnjom u zrakoplov He 178 V1 on
postaje prvi zrakoplov u povijesti koji je poletio na mlazni pogon 27. kolovoza 1939.
godine. UnatoC tome, mlazni motori s radijalnim kompresorom imali su svoje nedostatke.
Radijalni kompresori bili su velikog poprec¢nog presjeka $to je povecavalo otpor zraka na
zrakoplovu te je zbog same konstrukcije kompresora usisani zrak gubio na brzini u svom
toku, gubedi na brzini strujanja i povecavajudi tlak.. Naknadnim razvojem razvijen je
motor Junkers Jumo 004 s aksijalnim kompresorom. Aksijalni kompresor morao je biti

viSestupanjski 1 ukljucivati statore zbog slabije kompresije u usporedbi s radijalnim

Slika 2.7. Messer&chmitt Me-262 [10]



2.2 Znacaj plinskih turbina u modernoj zrakoplovnoj industriji

Zavrsetkom drugog svjetskog rata prednosti pogona plinskim turbinama bile su
ocite 1 prepoznate u svijetu cak i na primjeru prvih, rudimentarnih verzija mlaznih
zrakoplova u usporedbi s dotadas$njim zrakoplovima pokretanim klipnim motorima.
Vodece svjetske sile prepoznale su njihov potencijal te odmah zapoceli na njihovom
daljnjem razvoju i usavr$avanju, potpomognuti tehnoloskim napredcima ostvarenim
tijekom rata.

Ve¢ 1950-ih godina mlazni motori postali su uobi¢ajeni medu vojnim
zrakoplovima. U meduvremenu zapoceta su razmatranja i o ugradnji mlaznih motora u
putnicke zrakoplove zbog potrebe za brzim zrakoplovima veéeg doleta.

Prvi mlazni putnicki zrakoplov bio je britanski de Havilland DH.106 Comet koji
je prvi put poletio 1949. godine, ostajuci u komercijalnoj upotrebi sve do 1997. godine.
Koristio je Cetiri de Havilland Ghost turbomlazna motora ugradena unutar krila. Nedugo
nakon proizvedeni su jedni od najutjecajnijih putnickih zrakoplova poput Boeing-a 707
i Douglasa DC-8 koji su revolucionarizirali putni¢ki promet pruzivsi znatno kraca
vremena leta i ve¢u udobnost, zahvaljuju¢i smanjenim vibracijama i tiSim radom mlaznih

motora.

Slika 2.8. Putnicki zrakoplov de Havilland DH.106 Comet [10]

Zrakoplovi pokretani mlaznim pogonom mogli su letjeti znatno viSim visinama i
ve¢im brzinama, gdje su klipni motori bili ograni¢eni nedovoljnom koli¢inom kisika za
sagorijevanje 1 brzinom vrtnje propelera ¢iji vrhovi lopatica nisu smjeli premasiti brzinu
zvuka $to bi naglo povecalo vibracije 1 otpor zraka, smanjujuci efikasnost i performanse
propelera. Visoki omjer snage i mase motora i let na ve¢im nadmorskim visinama
omogucili su razvoj brzih i pristupacnijih prekooceanskih letova, popularizirajuci

putnicko zrakoplovstvo diljem svijeta.



Jedno od klju¢nih inovacija bio je razvitak turbo-ventilatorskih mlaznih motora
visokog bypass omjera, Cije su glavne prednosti bile znatno niza specificna potrosnja
goriva te smanjenje emisije Stetnih plinova i proizvedene buke.

Kod turbomlaznih motora, sav proizvedeni potisak motora ostvaruje se
ubrzavanjem mase zraka koja ¢itava ulazi u motor kroz kompresor i dovedena do komore
izgaranja mijesa se s gorivom, sagorijeva, ubrzava i izlazi iz motora kroz mlaznicu.

Turbo-ventilatorski motor tek dio protoka usisanog zraka koji prolazi kroz jezgru
motora koristi za sagorijevanje i stvaranje snage, dok se veéina potiska (i do 80%)
ostvaruje ubrzavanjem mase zraka ventilatorom na ulazu u motor koja zaobilazi jezgru
motora i ne sagorijeva. Visoka iskoristivost turbo-ventilatorskih motora temelji se na
tome Sto mala promjena brzine jako velikog volumena zraka dovodi do vrlo velike
promjene koliine gibanja zraka 1 slijedom - potiska. Najefikasniji su pri brzinama leta

ispod brzine zvuka - od oko 500 do 1000 km/h.
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Slika 2.9. Usporedba propulzivne iskoristivosti razlicitih plinsko-turbinskih

konfiguracija [11]

Nagli razvoj zra¢nog prometa i modernih plinskih turbina zahtijevao je u narednim
desetlje¢ima suocavanje s problemima i izazovima, od kojih su neki:
e Utjecaj na okoli§
e Buka
e PotroSnja goriva
e Otpornost materijala
e Troskovi rada motora i odrZavanja

e Konkurentnost na trzistu

10



Proizvodaci motora, u suradnji sa zrakoplovnim kompanijama morali su se brzo
uhvatiti u kostac s navedenim problemima. TrziSte zratnog prijevoza ubrzano je raslo te
se je broj putnika svake godine ubrzano povecavao. Stoga su proizvodaci motora i
zrakoplova morali redovito traziti nove napretke i proizvoditi nove modele kako bi ostali

konkurentni, §to je dovelo do inovacija od kojih su neke:

Povecanje omjera tlakova kompresora (CPR — Compressor Pressure Ratio)

e Tehnologija hladenja turbinskih lopatica

e Povecanje ,,bypass‘ omjera

e Razvoj visoko-temperaturno otpornih materijala (super-legure i keramicki
premazi)

e (Odvojena vratila za visokotlacne i niskotla¢ne stupnjeve

e Turbo-ventilatorski motori s reduktorom (GTF) koji su osiguravali

ventilatoru optimalnu brzinu vrtnje, bili su 1 kljuéni u povecanju

efikasnosti, pouzdanosti i snage modernih plinskih turbina.

e Elektronicka kontrola motora (EEC)

Utjecaj razvoja putnickog zrakoplovstva bio je znaCajan za svjetsku ekonomiju,
pospjesSujuci turizam, medunarodno trgovanje i poslovanje. Moderne plinske turbine
pretvorile su zracni prijevoz u jedan od najsigurnijih i najpouzdanijih nacina transporta u

svijetu danasnjice.
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3. TEHNICKI OPIS GENX TURBOVENTILATORSKOG MOTORA

3.1 Uvod

GEnX turboventilatorski motor visokog bypass omjera, razvijen od strane
ameriCke tvrtke General Electric Aerospace, predstavlja znacajni napredak u razvoju
plinskih turbina u civilnom zrakoplovstvu. Razvijen kao nasljednik prethodne generacije
General Electricovih motora CF6, GeNX dijelom koristi tehnologije razvijene za motor
GE90 poput kompozitnih lopatica ventilatora, ali i mnoge inovacije i unaprjedenja od
kojih se isticu vrlo visoki bypass omjer od 9,0:1, omjer tlakova u kompresoru od 23:1,
kompozitno kuciste ventilatora, dva suprotno rotiraju¢a vratila i nova TAPS (Twin
Annular Pre-mixing Swirler) komora izgaranja. Zahvaljuju¢i naprednoj konstrukciji,
dizajnu i tehnologijama proizvodnje dijelova i materijala, ostvareni su brojni napredci u
performansama motora poput smanjene potrosnje goriva za 15% u usporedbi s motorom
CF6, snizene razine buke, niZih emisija Stetnih plinova i Cestica te povecane pouzdanosti
motora 1 pojednostavnjenja odrzavanja. Znafajno smanjenje ukupne tezine motora i
zrakoplova postignuto je i fokusom na konstruiranje motora sa $§to manjom uporabom
izdvojenog zraka iz kompresora (bleed air) za pogon ostalih sustava zrakoplova poput
kontrole klimatizacije i pritiska u kabini, sustava kocCenja te samog paljenja GEnX
motora, zamijeniv$i pneumatske i hidraulicne sustave elektromotorima 1 generatorima

elektricne energije.

Slika 3.1. GEnX -1B turboventilatorski motor [12]
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Razvijena su dva modela GEnX motora: GenX-1B namijenjen za pogon
dvomotornog Boeing 787 modela zrakoplova te GEnX-2B za pogon etveromotornog
zrakoplova Boeing 747-8.

Prvi zrakoplov s GEnX motorom poletio je 2007. godine [13]. GEnX postao je
najbrze prodavaniji turboventilatorski motor velikog potiska u povijesti tvrtke General
Electric s preko 2.700 motora u danasnjoj komercijalnoj upotrebi ¢ime je zracnim

prijevoznicima omogucio povecanje operativne u¢inkovitosti i smanjenja troskova.

Slika 3.2. Glavni dijelovi motora GEnX-1B [14]

Na slici oznaceni su glavni dijelovi GeNX-1B motora:

1) Kudiste ventilatora

2) Ventilator

3) Niskotla¢ni kompresor
4) Visokotlacni kompresor
5) Komora izgaranja - TAPS
6) Visokotlacna turbina

7) Niskotlac¢na turbina

8) Mlaznica
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3.2 Princip rada

GEnX motor podvrsta je plinskih turbina naj¢esce koristenih za pogon modernih
komercijalnih zrakoplova. Glavna karakteristika turboventilatorskih motora je ventilator
koji glavninu potiska cijelog motora ostvaruje usisavanjem i ubrzavanjem velike koli¢ine
zraka od koje jedan dio obilazi jezgru motora i ispuhuje se kroz mlaznicu. Omjer koli¢ine
zraka koja obilazi jezgru motora i koja prolazi kroz nju motora naziva se stupanj
optocnosti ili ,,bypass “ omjer, koji je direktno vezan uz smanjenje specifi¢ne potrosnje
goriva.

Jezgra motora funkcionira poput tradicionalne plinske turbine, sastoje¢i se od
usisnika zraka, kompresora, komore izgaranje, turbina i mlaznice. Dio zraka ulazi u
jezgru motora te prolazi kroz niskotlacni 1 visokotlacni kompresorom ¢ime mu se tlak u
slucaju motora GEnX poveca oko 40 puta. Ulaskom u komoru za izgaranje zrak se mijeSa
s gorivom te izgara. [zgaranjem temperatura i tlak smjese se naglo povecava uslijed ¢ega
se ispusni plinovi ispuhuju kroz visokotlacnu 1 niskotlaénu turbinu pretvarajuci energiju
plinova u mehani¢ku energiju. Visokotlatni kompresor dobivenom snagom pogoni
visokotla¢ni kompresor, dok niskotlacna turbina drugim vratilom koji rotira u suprotnom
smjeru pogoni niskotlacnu turbinu i ventilator. IspuSni mlaz pretvorbom tlaka u kineticku
energiju zatim velikom brzinom izlazi kroz mlaznicu te dijelom pridonosi ukupnom

potisku.
) Visokotlaéni Visokotla¢na
Ventilator kompresor turbina

Visokotla¢no
vratilo

Niskotla¢no
vratilo

Niskotla¢ni Komora Niskotlacna Mlaznica
kompresor izgaranja turbina

Slika 3.3. Presjek turboventilatorskog motora [15]
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3.3 Konstrukcija GEnX motora

3.3.1 Kudiste ventilatora

Ventilator GEnX motora smjesten je u kucistu izradenom od kompozitnog materijala
polimerne matrice - PMC (Polymer Matrix Composite) ojacanog izotropnim slojevima
karbonskih vlakana. Karbonska vlakna slagana su pod kutom od 0° i £ 60° te su medusobno
isprepletena, ¢ime su postignuta ujedna¢ena mehanicka svojstva slojeva poput krutosti i
¢vrstoce 1 poboljsana raspodjela naprezanja medu slojevima. Time su znatno minimizirana
medulaminarna naprezanja u slu¢aju udara stranog tijela te je postignuta velika otpornost na
pojavu delaminacije kompozita. Pukotine nastale u materijalu su ograni¢ene na znatno manje
podruéje nego u slucaju udara tijela na znatno teza aluminijska kucista.

Koristenjem kompozitnog kuciSta i ventilatora tezina cijelog motora je u slucaju
ugradnje na dvomotorne zrakoplove umanjena za oko 360 kilograma te je podrucje Sirenja
pukotina smanjeno na oko 30% manju povrSinu.

Povecanom c¢vrstoom povecana je sigurnost kuciSta motora u slucaju udara stranih
tijela tijekom leta 1 sigurnost cijelog motora 1 zrakoplova u slucaju loma lopatice.

Smanjena tezina izravno doprinosi niZoj potros$nji goriva te povecava nosivost

zrakoplova i dolet.

Slika 3.4. Kuciste ventilatora i pletivo od karbonskih viakana [16]
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3.3.2. Ventilator

Na prednjem dijelu motora unutar kucista nalazi se ventilator. Ventilator GEnX motora
ostvarivanju ukupnih performansi, efikasnosti i smanjivanju buke motora. Budu¢i da je GEnX
turboventilatorski motor visokog bypass omjera, ve¢inu potiska proizvodi upravo ventilator,
usisavajuéi oko 1150 kilograma zraka svake sekunde pri brzini vrtnje od oko 2400 okretaja u

minuti.

Slika 3.5. Ventilator GEnX motora s varijabilnim ulaznim sprovodnim lopaticama
(Inlet Guide Vanes —IGV) [17]

Ukupnog je promjera od 2,82 metra kod modela GEnX-1B te 2,66 metara kod manjeg
GEnX-2B [18]. Sadrzi 18 karbonsko-kompozitnih (Carbon Fiber Reinforced Plastic - CFRP)
lopatica s prednjim rubom od legure titanija (Ti-6Al-4V) za povecanu zastitu od udara stranih
tijela [19]. Zahvaljuju¢i manjem broju lopatica od svog prethodnika, motora GE90 koji koristi
ventilator s 22 titanijeve lopatice, ventilator GEnX manje je mase i lopatica duzih tetiva te
usisava vecu koli¢inu zraka uz smanjeni otpor. Usto, ventilator je konstruiran na nacin da je u
slu¢aju potrebe odrzavanja cjelokupni sklop ventilatora odvojiv od ostatka motora, §to
omogucava jednostavnije i brze odrZzavanje bez skidanja motora s krila zrakoplova.

Ventilator GEnX motora klju¢an je izmedu ostalog i za nisku razinu buke koje proizvodi
motor. Oblik lopatica dizajniran je s ciljem postizanja Sto vece aerodinami¢nosti i smanjenja
turbulencija pri usisu zraka u motor. Oblik lopatica je uvijen 1 promjenjivog je presjeka od
korijena do vrha lopatice, ¢ime se postiZze optimalni napadni kut svakog dijela lopatice pri
razli¢itim uvjetima rada smanjujuéi turbulencije zraka pri ulasku u motor i povecavajuci

aerodinamic¢nost.
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3.3.3 Visokotla¢ni i niskotlaéni kompresor

Niskotlacni kompresori stlacuju usisani zrak doveden ventilatorom u jezgru motora
prije njegovog ulaska u visokotlaéni kompresor. Niskotlaéni kompresor motora GEnX-1B
sastoji se od 4 stupnja lopatica, dok motor GEnX-2B sadrzi jedan stupanj manje.
Stupnjevanjem kompresora omogucena je efikasnija kompresija zraka 1 postizanje vece
ukupne kompresije zbog ograni¢enja kompresijskog omjera svakog stupnja. Svaki sljedeci
stupanj manjih je dimenzija zbog kompresije zraka, koji se progresivno zagrijava. Jedna od
prednosti niskotlacnog kompresora je u tome S$to smanjuje optereéenje visokotlaénog
kompresora, omogucéavajuc¢i mu efikasnije komprimiranje zraka na potrebni tlak. Niskotla¢ni
kompresor pogonjen je kao i ventilator preko vratila niskotla¢ne turbine u smjeru suprotnom
od kazaljke na satu gledajuéi prema ulazu motora, ¢ime mu je brzina vrtnje jednaka ventilatoru

te iznosi oko 2400 okretaja u minuti.

A, e

R LN

"

Slika 3.6. Prikaz lopatica kompresora na presjeku 3D-modela GEnX-1B [20]

Visokotla¢ni kompresor GEnX motora sastoji se od 10 stupnjeva lopatica ukupnog
kompresijskog omjera od 23:1. Pogonjen je vratilom povezanim s visokotlanom turbinom,
okrecuci se u smjeru suprotnom od smjera vrtnje niskotlaénog kompresora. Statori prvih
Cetiriju stupnja visokotlatnog kompresora su statori varijabilnog napadnog kuta (VSV —
Variable Stator Vanes) koji stabiliziraju turbulencije dolaznog toka zraka te povecavaju i
usmjeravaju relativnu brzinu toka prilikom ulaska u rotore kompresora, prilagodavajuci se
time razliCitim stadijima leta zrakoplova i brzinama vrtnje motora te optimizirajuci

performanse. Lopatice niskotlacnog kompresora GEnX motora izradene su od titanijeve
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legure Ti-6Al1-4V, dok kod visokotlacnog kompresora prvih nekoliko stupnjeva je izradeno
od prethodno navedene legure titanija, dok je ostatak stupnjeva izraden od temperaturno
otpornijih niklovih superlegura kao $to je Hastelloy X, iz razloga §to je komprimirani zrak pri
izlasku iz visokotlaénog kompresora zagrijan na oko 600°C te oko 40 puta veceg tlaka u

odnosu na stanje prije ulaska u motor.

3.3.4 Komora izgaranja — TAPS

Komora izgaranja GEnX motora, smjestena nakon visokotlacnog kompresora, mijesa
komprimirani zrak s gorivom te zapaljuje i izgara gorivu smjesu konstantnim tlakom i velikim
pretickom zraka, ¢ime smjesa plinova naglo ubrzava i istrujava u visokotlacnu turbinu.

GEnX motor koristi novo razvijenu, naprednu dvostruku prstenastu komoru izgaranja s
predmijeSanjem - TAPS (Twin Annular Premixing Swirler) koja dodatno smanjuje koli¢inu
stvorenih Stetnih plinova u¢inkovitijim mijeSanjem zraka 1 goriva i boljim hladenjem stijenki
komore 1 plinova izgaranja. NiZza temperatura izgaranja, u usporedbi s prethodnom
generacijom turboventilatorskih motora, rezultira znatnim smanjenjem emisije duSikovih
oksida 1 ugljiénog monoksida. Izmjerena je emisija NOx plinova od tek 47,3% grani¢ne
vrijednosti emisija prema regulativi CAEP/6. Za razliku od jednostrukih prstenastih komora,
TAPS komora izgaranja koristi dvije koncentri¢ne prstenaste komore sa sapnicama za gorivo
1 ciklonskim vrtloznicima koji usporavaju 1 vrtloze struju zraka koja se mijesa s gorivom

dovedenim iz sapnica.

Ciklonski
vrtloZnici

Pilot
sapnica

Zrak

B ubrizeavanie goriva | Zona plamena pilot sapnica

B zon- plamena glavnih sapnica

Slika 3.7. Sapnice i vrtloznici TAPS komore izgaranja [22]
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TAPS komora izgaranja koristi dvije vrste sapnica za ubrizgavanje goriva — centralnu
,»pilot™ sapnicu koja sama ubrizgava gorivo tijekom paljenja i rada motora niskom snagom te
glavnu sapnicu koja se nalazi koncentri¢no oko ,,pilot™ sapnice koja ubrizgava vecinu goriva
pri visokim snagama motora. Usporavanje struje zraka potrebno je zbog znatno nize brzine
propagacije plamena od brzine strujanja zraka. Stijenke komore izgaranja izradene su od
kobaltovih i niklovih superlegura oblozenih slojem keramickih kompozita (CMC — Ceramic

Matrix Composite).

3.3.5 Visokotlacna 1 niskotla¢na turbina

Vru¢i plinovi nastali u komori izgaranja ekspandiraju u visokotla¢noj 1 niskotla¢noj
turbini, pretvarajuci toplinsku energiju plinova u mehanicku energiju za pogon kompresora,
ventilatora i1 generatora elektri¢ne energije.

Visokotla¢na turbina GEnX motora sastoji od se dva stupnja lopatica te pogoni
visokotlacni kompresor zasebnim vratilom. Zbog temperature plinova izgaranja pri ulazu u
turbinu, koja iznosi do 1500°C, prvi stupanj lopatica visokotlatne turbine hladen je
izdvajanjem zraka pri izlazu iz visokotlacnog kompresora, dok je drugi stupanj lopatica hladen
pomocu zraka izdvojenog od sedmog stupnja visokotlacnog kompresora. Izdvojeni zrak zatim
ulazi u lopaticu kroz rashladne kanale koji lopaticu hlade iznutra i time omogucéuju postizanje
viSe temperature izgaranja i posljedi¢no vecu termodinamicku iskoristivost motora. Lopatice
dodatno sadrze keramicki termoizolacijski premaz od CMC kompozita (Thermal Barrier

Coating — TBC) koji stiti lopatice od visokih temperatura ispusnih plinova u turbini.

Zr0,
Ni-Co-Cr-Al-Y

Niklova superlegura

v

Kanal rashladnog zraka

Slika 3.8. Presjek turbinske lopatice i prikaz materijala lopatice i TBC premaza [19]
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Niskotla¢na turbina sastoji se od sedam stupnjeva lopatica kod modela GEnX-1B te Sest
stupnjeva kod modela GEnX-2B. Posljednja dva stupnja niskotla¢ne turbine izradene su od
legure titanija i aluminija radi smanjenja tezine lopatica, dok je ostatak lopatica niskotlacne i
visokotlacne turbine izraden od niklovih superlegura poput legure Rene' N5. Sedmi, zadnji
stupanj hladen je zrakom izdvojenim iz cetvrtog stupnja visokotlacnog kompresora.
Niskotla¢na turbina snagu prenosi na niskotlaéni kompresor te ventilator, zasluzan za

glavninu potiska motora.

Visokotlatna
turbina

Niskotlacna
turbina

Slika 3.9. Niskotlacna i visokotlacna turbina GEnX motora [22]

Turbina GEnX motora svojom iskoristivos¢u od 91%, naprednim tehnologijama
hladenja te izrade i1 dizajna lopatica 1 premaza, znaajno utjeCe na postizanje visokih
performansi motora, niske specifi€ne potro$nje goriva i emisije Stetnih plinova uz veliku

pouzdanost i trajnost dijelova.
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3.3.6 Mlaznica

Ispusni plinovi nakon izlaza iz niskotla¢ne turbine prolaze kroz mlaznicu GEnX motora
¢ija je svrha povecéanje brzine strujanja ispusnih plinova, smanjenja razine buke te stvaranje
potiska usmjeravanjem toka van motora. Struja ispusnih plinova koja izlazi iz jezgre motora
je daleko vece temperature, vee brzine strujanja i niZze gusto¢e nego opto¢na struja zraka.
Nailaskom jedne struje tako razli¢itih stanja na drugu dolazi do nagle pojave udarnih valova
uzrokuju¢i snaznu buku. KoriStenjem nazubljenja postize se znatno smanjenje buke zbog
boljeg mijesanja struje ispusnih plinova i opto¢ne struje zraka. Vrhovi nazubljenja uzrokuju

turbulencije u prolazecoj struji plinova i pospjesuju mijesanje.

Slika 3.10. Nazubljena mlaznica i gondola GenX-2B motora [23]

0.00 0.013 0.025 0.038 0.05

o .
Slika 3.11. Distribucija kineticke energije plinova kod uobicajene mlaznice (gore) i

nazubljene mlaznice (dolje) [24]
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4. TERMODINAMICKI PRORACUN

4.1 Braytonov proces

Plinsko-turbinski ciklus turboventilatorskog motora opisan je Joulovim, odnosno
Braytonovim desnokretnim kruznim procesom. Nazvan je prema americkom inZenjeru
Georgeu Braytonu koji je 1870. godine izradio motor s kompresijskim i ekspanzijskim
cilindrom na temelju Joulovog kruznog procesa. Idealni Braytonov kruzni proces (slika 4.1.)

odvija se izmedu dviju izentropa i dviju izobara.

Kompresor

Qo RS; T},
Slika 4.1. Shema Braytonova procesa [25]

Uzevsi prakti¢ni primjer turbo-zra¢nog kompresora 1 plinske turbine povezanih istim
vratilom, izobarno dovodenje topline realizirano je izgaranjem goriva u komori za izgaranje,
dok je izobarno odvodenje topline, koje u slucaju otvorenog procesa predstavlja okolis,
realizirano u izmjenjivacu topline.

Toplinski pad kod plinskih turbina je manji u usporedbi s parnim turbinama zbog
ogranicenja tlaka ekspanzije plina do okoliSnog tlaka te se stoga pri konstruiranju motora tezi
postizanju Sto ve¢ih temperatura izgaranja i $to ve¢ih kompresijskih omjera.

U idealnom procesu pretpostavljeno je da je zrak idealni plin konstantnih specifi¢nih
toplinskih kapaciteta ¢ 1 ¢y €iji se sastav ne mijenja tijekom procesa, te da ne postoje gubitci
mase, gubitci topline, pad tlaka uslijed priguSivanja i trenje. Izentropski koeficijent x je

konstantan 1 iznosi 1,4.
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Prema slici 4.2., idealni Braytonov proces sastoji se od sljede¢ih faza:

e 1-2: kompresor usisava atmosferski zrak tlaka pi i temperature 71 1 izentropski
ga komprimira na tlak p>, pri ¢emu postize temperaturu 7>

e 2-3: komprimirani zrak ulazi u komoru izgaranja u kojemu se zagrijava pri
konstantnom tlaku do temperature 73, primajuéi izgaranjem goriva toplinu qdov

e 3-4: zrak stanja p3 1 T3 potom u turbini izentropski ekspandira do tlaka pa,
poprimivsi pri tomu temperaturu 73

e 4-1: zrak stanja p4 1 T4 zatim ulazi u izmjenjivac topline u kojem se predajuci pri
konstantnom tlaku rashladnom spremniku toplinu goav, hladi na pocetnu

temperaturu 77, vracajuci se na pocetno stanje 1 zatvarajuci kruzni proces

T\ A3

Slika 4.2. T-s dijagram Braytonova kruzna procesa
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4.2 Realni Braytonov proces

Realni proces usporeden s idealnim procesom prikazan je na slici 4.3. Koriste se realni
procesi promjene stanja plina oznaceni isprekidanim linijama koji odstupaju od idealnih
procesa. Kod realnih procesa dolazi do promjene specifi¢nih toplinskih kapaciteta zbog
promjena temperature i zbog produkata izgaranja koji mijenjaju kemijski sastav radnog
medija. Realni ciklus u obzir uzima i toplinske gubitke zbog nepotpunog izgaranja,
konvekcije, zraenja i provodenja i mehaniCke gubitke nastale trenjem u lezajevima i
strujanjem realnog plina. Prisutne su i promjene masenog toka i kemijskog sastava medija
zbog izgaranja goriva te izdvajanja i prestrujavanja radnog medija. Procesi kompresije i
ekspanzije su stoga politropski procesi te se umjesto izentropskog koeficijenta x koristi

politropski koeficijent y.

7|

Idealni proces Z ‘ ‘,4|

Realni proces
P=Ps et

i
S

Slika 4.3. Usporedba realnog i idealnog procesa u T-s dijagramu

Na T-s dijagramu vidljivo je kako stupanj iskoristivosti kompresora utje€e na promjenu
izentrope 1-2 u politropu 1-2' zbog gubitaka poput pretvorbe mehani¢kog rada u toplinsku
energiju, porasta entropije i izlazne temperature. Dovodenje topline u komori izgaranja u
idealnom sluc¢aju je proces izobarnog zagrijavanja, no stvarni slu¢aj (2'-3') podrazumijeva
gubitke kao Sto su pad tlaka uslijed otpora strujanja zraka i gubitci topline, Sto uzrokuje
smanjenje iskoristivosti izgaranja. Pri politropskoj ekspanziji u turbini dolazi do gubitaka
strujanja, vrtlozenja radnog medija i toplinskih gubitaka, uzrokuju¢i pad stupnja djelovanja
turbine. Time je realni utroSeni rad turbokompresora ve¢i od rada u idealnom izentropskom

procesu, a stvarni dobiveni rad turbine manji je od idealnog izentropskog rada turbine.
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4.3 Ulazni podatci

Karakteristike motora i ulazni podatci za proracun karakteristicnih to¢aka, specifi¢nih
radova, preticka zraka, potrosnje goriva i stupnja korisnosti uzeti su prema referencama [26],
[27] za motor GEnX-1B-70 i prikazani su u Tablici 1. Stanja ulaznog zraka vrijede za uvjete
polijetanja zrakoplova pri razini mora, temperature zraka od 288,5 kelvina 1 standardnog
atmosferskog tlaka od 101 325 paskala. Specifi¢ni toplinski kapacitet zraka iznosi cpc=1003
J/kgK 1 specificni toplinski kapacitet plinova izgaranja cp=1155 J/kgK. Politropski

eksponenti prije i nakon izgaranja iznose y.=1,4 i =1,33. Zanemarena su izdvajanja zraka iz

kompresora.
Tablica 4.1. Specifikacije motora GEnX-1B-70
Oznaka Vrijednost Mjerna jedinica
Potisak pri polijetanju F 321,6 kN
Bypass omjer (BPR) S 9,1 /
Ukupni omjer tlakova (OPR) OPRmax 44.9:1 /
Omjer tlakova u ventilatoru (p1/p0) Tty 1,5 /
Omjer tlakova u niskotlanom
Tlnk 1 N 3 /
kompresoru (p2/p1)
Omjer tlakova u visokotlachom
Tovk 23 /
kompresoru (p3/p2)
Omjer tlakova u visokotlacnoj turbini o 5.695 /
(p4/ps)
Omjer tlakova u niskotla¢noj turbini - 5.193 /
(pe/p7)
Ukupan protok zraka ) 115543 kg/s
Protok zraka kroz jezgru motora 1 114,4 kg/s
Optocni protok zraka Hilbp 1041,03 kg/s
Temperatura na ulazu u visokotla¢nu
turbinu (TIT) T4 1790 K
Promyjer ventilatora Dy 2,82 m
Brzina vrtnje ventilatora Ny 2401 min’!
Maksimalni trajni potisak Finax 295,8 kN
Donja ogrjevna vrijednost goriva Hy 42.555 kJ/kg
Broj kompresorskih stupnjeva
(Ventilator/NK/VK) / 1/4/10 /
Broj turbinskih stupnjeva
(NT/VT) / 217 /
Pad tlaka u komori izgaranja Apxi 2% /
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Tablica 4.2. Stupnjevi djelovanja pojedinih dijelova motora [28]

Niskotla¢ni | Visokotlacni | .
Ventil Visokotla¢na | Niskotlaéna | Komora
entilator, | kompresor, | kompresor,
Ny turbina, 7v¢ | turbina, #n¢ | izgaranja,
Nnk Hvk
ki
0,86 0,90 0,88 0,91 0,90 0,995

U ventilator ulazi struja zraka koja izlaskom iz ventilatora dijeli na struju kroz jezgru
motora s protokom 7 1 na optocnu struju koja obilazi jezgru niwp. Omjer tih dvaju protoka
definiran je kao opto¢ni omjer ili bypass omjer, oznacen je s £ 1 izrazava se kao:

Tipp

Bypass omjer: f = — (1)

mj

Ukupan protok zraka je zbroj protoka zraka kroz i oko jezgre:

o = mij + mip, = (1 + ) *nj; (@))
4.4 Karakteristi¢ne tocke i specifi¢ni radovi

Kruzni proces GEnX motora prikazan je u T-s dijagramu na slici 4.5. Zrak stanja po i To
ulazi u ventilator i poprima tlak p; i temperaturu 77. Potom dio zraka ulazi u jezgru motora i
komprimira se u niskotlacnoj turbini na tlak p» i temperaturu 7>. U visokotlacnom kompresoru
zrak postize maksimalan tlak p3 i temperaturu 73, nakon ¢ega ulazi u komoru izgaranja u kojoj
se mijeSa s gorivom i izobarno izgara do maksimalne temperature 7. Ekspanzijom u
visokotlacnoj 1 niskotlacnoj turbini vrijednosti tlaka i temperature padaju na stanja ps, 75 1 pe,
T ¢ime se snaga predaje visokotlacnom i niskotlacnom kompresoru. [zlaskom iz niskotla¢ne
turbine mlaz ubrzava pretvorbom kineticke energije u potisak te dolazi do izjednacavanja tlaka
1 temperature s okoliSnim vrijednostima.

Stvarni specifi¢ni radovi racunaju se pomocu razlike ulaznih 1 izlaznih temperatura i
specificnih toplinskih koeficijenata cpc i cp, uzimajuéi u obzir izentropske iskoristivosti
pojedinih komponenti motora koji pri kompresiji uzrokuju vecu izlaznu temperaturu radnog

medija u slucaju idealnih kompresija, ¢ime se ,,gubi* dio idealnog specificnog rada.
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Optocna struja zraka

Ispusni
plinovi

Zrak

0 1 2 3 4 5 ¥ 8
Ventilator  Niskotlacni Visokotlaéni Visokotlaéna Niskotlatna Mlaznica
kompresor kompresor turbina turbina

Slika 4.4. Shema kruznog procesa GEnX turboventilatorskog motora

Tlak zraka i temperatura nakon ulaska u ventilator u tocki 1s racuna se pomocu zadanih

okoli$nih stanja i omjera tlakova prema izrazima:

P1 =P *my, = 0,103125 % 1,5 = 0,1546875 MPa

Ye—1 1,4-1
T,s=To*f Yo =28815%15 1# =32354K

Temperatura u tocki 1 odreduje se primjenom stupnja djelovanja ventilatora:
Tis — Ty 323,54 — 288,5

= 288,15 =328,89K
My * 0,86

Specifi¢ni rad ventilatora:

k
wy = cpe * (Ty — Tp) = 1,003 * (328,89 — 288,15) = 40,8622 k—;

Kompresija u niskotlacnom kompresoru do tocke 2:

Py, =Py * Ty = 0,1546875 1,3 = 0,2011 MPa

ye—1 1,4-1
Tpe =Ty * Ty Yo = 328,89%1,3 14 =354,49K
T, =T, + —Tzs‘Tl = 328,89 + 2449732889 _ 357 33K
nk

(3)

(4

(5)

(6)

(7)

C))
)
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Specifi¢ni rad niskotlacnog kompresora:

K]

Wnk = Cpe * (T, = Tp) = 1,003 = (357,33 — 328,89) = 28,5253 k_g (10)
Istim principom ra¢unamo i kompresiju u visokotlaénom kompresoru:
P3 = P2 * Ty = 0,2011 x 23 = 4,6253 MPa (11)
yeo1 14-1
T35 =Ty * wy Y¢ = 357,33 %23 14« =875,25K (12)
Ty =T, + 272 = 357,33 4 32535733 _ 945 88K (13)
Nvk 0,88
Specificni rad visokotlatnog kompresora:
K]
Wne = Cpc * (T3 — T,) = 1,155 = (875,25 — 357,33) = 519,47376 k_g (14)

Zrak zatim temperature 73 i tlaka p; ulazi u komoru izgaranja gdje se mijeSa s gorivom
te se izobarno zagrijava do stanja T4 i ps, pri ¢emu je temperatura 74 = 1790 K prethodno

zadana kao maksimalna temperatura na ulazu u turbinu (717).

ps = p3 * (1 — Ap) = 4,6253 % (1 — 0,02) = 4,5328 MPa  (15)
T, = TIT = 1790 K (16)

Izgaranjem nastaje mjeSavina ispusnih plinova razli¢itog kemijskog sastava od zraka,
Sto uzrokuje promjenu politropskog koeficijenta y. u y iznosa 1,33. Nastali ispusni plinovi

politropski ekspandiraju u visokotlacnoj turbini do tlaka ps, snizivsi temperaturu do 7.

Tss = —mg = — 23 = 1162,52 K (17)

1,33
Ty 't 5,695

T =T, — (T, — Tss) * Nyr = 1790 — (1790 — 1162,52) * 0,91 = 121899 K (18)
_py 45328
Ps = ..~ 5695

= 0,7959 MPa (19)
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Specifi¢ni rad visokotlacne turbine:

k
Wt = Cpp * (Ty — Ts) = 1,155 (1790 — 1218,99) = 659,51655 k—; (20)

Plinovi izgaranja zatim ulaze u niskotlacnu turbinu gdje ekspandiraju i predaju snagu
vratilu za pogon niskotlaénog kompresora i1 ventilatora. Temperature i tlakove na izlazu iz

niskotlacne turbine ra¢unamo pomocu:

Ts 1218,99
Tes = Vi1 = 33-1 = 810,01 K (21)
TTne 1t 5,193 133

Ty =Ts — (Ts — Teg) * e = 1218,99 — (1218,99 — 810,01) * 0,90 = 850,91 K (22)

_ Ps _ 0,7959 _
ps = 2% =720 =0,1533 MPa (23)

Specificni rad niskotlacne turbine:

k
Wot = Cpe * (Ts — Te) = 1,155 * (1218,99 — 850,91) = 425,1324 k—; (24)

Izlaskom iz niskotla¢ne turbine tok ispusnih plinova prolazi kroz mlaznicu i
ekspandira do okolisnog tlaka hlade¢i se, gdje se susrece s hladnom optoc¢nom strujom iz
ventilatora. Karakteristicne toCke procesa 1 izraCunati podatci prikazani su u sljedec¢oj

tablici:

Tablica 4.3. Izracunate temperature i tlakovi na karakteristicnim tockama procesa

Tlak [x 10° Pa] Temperatura [K]
Tocka 0: Okolis§ 1,01325 288,15
Tocka 1: Ventilator 1,5469 328,89
Tocka 2: Niskotla¢ni kompresor 2,011 357,33
Tocka 3: Visokotla¢ni kompresor 46,253 945,88
Tocka 4: Komora izgaranja 45,328 1790,00
Tocka 5: Visokotla¢na turbina 7,959 1218,99
Tocka 6: Niskotla¢na turbina 1,533 850,91
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Tablica 4.4.

Izracunati specificni radovi

Specifi¢ni radovi [kJ/kg]

Ventilator: 40,8622
Niskotla¢ni kompresor: 28,5253
Visokotla¢ni kompresor: 519,4738
Visokotla¢na turbina: 659,5166
Niskotla¢na turbina: 425,1324
T ‘ 4sy ” 4
5s/ 6{5
7 | .. 6
Jr

Slika 4.5. T-s dijagram kruznog procesa GEnX motora

4.5 Pretic¢ak zraka i potrosnja goriva

U komori izgaranja dovodi se zrak tlaka p3 i temperature 73 1 mijeSa se s gorivom te

izgara, Cime se kemijska energija goriva pretvara u toplinsku energiju. Ulazni tok zraka se

usporava ulaskom u komoru izgaranja do brzine koja odgovara brzini propagacije plamena.

Dovodenjem topline struja plina ponovno ubrzava od podzvuéne do okolozvuéne brzine na

ulazu u prvi stupanj visokotlacne turbine. Stehiometrijsko izgaranje ugljikovodi¢nih goriva

ostvare se kod omjera zraka i goriva (AFR — Air to Fuel Ratio) od 15:1, uz temperaturu

plamena od 2500 K koju konvencionalni metali ne mogu podnijeti. Stoga komore izgaranja

plinskih turbina rade u podrucju siroma$nih mjeSavina goriva i zraka, odnosno visokog

preti¢ka zraka A, smanjujuci ulaznu temperaturu plinova u turbini.
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Za izraCun omjera zraka i goriva koristi se slijede¢a jednadzba:

Hy* g = (1+ @) * (224 4 (T, = Ty) (25)

Pomocu prethodne jednadzbe moze se izlucivanjem odrediti omjer zraka i goriva a:

Ha*Nki 1= 42,555%10%%0,995
Cpctept — 4 — 71155+1003 _
(BRY. (1, -y) (F257222)+(1790-945,88)

o= —1=45489  (26)

Dovedena specifi¢na toplina izraCunat ¢emo pomocu razlika entalpija ulaznog i

izlaznog toka plinova:

k
Qdov = h4_ — h3 = 2160,3 — 1058,4 =1101,9 k_}]; (27)

Koli¢inu dovedenog goriva mozemo odrediti pomo¢u omjera zraka i goriva:

Mo g = M sk o5 8 28
i a 45489 T s s (28)

Preticak zraka A izraCunat ¢emo pomocu stehiometrijskog omjera goriva i zraka Zmin:

my 1144
Mg * Zmin 2,515 % 15

Ty = g * Zmin * A @ A= =3,032  (29)

Potros$nju goriva mozemo izraziti i pomocu specifi¢ne potrosnje goriva po potisku

(TSFC — Thrust Specific Fuel Consumption):

(30)
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4.6 Stupanj korisnosti

Za izracun snaga ventilatora, kompresora i turbina koristimo umnozak specifi¢nih
radova s masenim protokom radnog medija koji u slucaju ventilatora ukljucuje maseni

protok zraka kroz jezgru i opto¢ni protok zraka:

Snaga ventilatora:

P, = mi *w, = 1155,4 * 40,8622 = 47.212,19 kW (31D
Snaga niskotlatnog kompresora:

Puy = mij * wp = 114,4 % 28,5253 = 3.263,29 kW (32)
Snaga visokotlacnog kompresora:

Py = mij * wy = 114,4 % 519,4738 = 59.427,80 kW (33)
Snaga visokotlacne turbine:

Pye = (ni, + mig) * wye = (1144 + 2,515) * 659,5166 = 77.06639 kW (34)

Snaga niskotlacne turbine:

Poe = (mi, + mig) * wye = (114,4 + 2,515) » 425,1324 = 49.704,35 kW (35)

Tablica 4.5. Izracunate snage

Snaga [kW]
Ventilator: 47.212,19
Niskotla¢ni kompresor: 3.263,29
Visokotla¢ni kompresor: 59.427,80
Visokotla¢na turbina: 77.066,39
Niskotla¢na turbina: 49.704,35

Stupanj iskoristivosti procesa izracunavamo iz omjera neto specifi¢énih radova motora i

topline dovedene gorivom:

_ (th + Wnt) B (WV + Wni + va)

36
Qaov ( )

_ (659,5166 + 425,1324) — (40,8622 + 28,5253 + 519,4738)

= = 0,
n 11019 0,4499 = 44,99%
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5. ZAKLJUCAK

GEnX turbo-ventilatorski motor svojim visokim bypass omjerom, kompozitnim
materijalima, 1 visokim kompresijskim omjer predstavlja veliki iskorak naprijed u razvoju
zrakoplovnih motora nudeéi snizenu potro$nju goriva, emisije ispusnih plinova i visoki
stupanj iskoristivosti. Analizom performansi i inovacija motora pokazano je kako je GEnX
motor uspio nadmasiti sve stroze zahtjeve i regulative moderne zrakoplovne industrije i
osigurati mjesto General Electrica medu vode¢im proizvodaima zrakoplovnih motora
danasnjice.

Koristenjem kompozitnih materijala masa motora je umanjena, §to smanjuje ukupnu
masu zrakoplova 1 time omogucéuje manju potroSnju goriva zbog potrebe za manjom silom
uzgona. Smanjenje specificne potro$nje goriva zauzvrat smanjuje potrebnu koli¢inu goriva
koju zrakoplov mora nositi. TAPS komorom izgaranja minimizirane su Stetne emisije
dusikovih oksida bez Ztrvovanja performansi motora.

Porastom bypass omjera i kompresijskog omjera povecan je stupanj djelovanja, no
povecanjem snage kompresora i ventilatora povecava se 1 potrebna snaga koju turbina mora
predati Sto povecava potrosSnju goriva. Stoga je za postizanje optimalnih performansi motora
potreban pazljiv kompromis karakteristika 1 performansi svih dijelova motora, pri ¢emu
postizanje $to vece sile potiska najesce nije klju¢na teznja pri njegovom razvoju, nego je
svaki motor pomno dizajniran za odredene zrakoplove i uvjete leta.

Razvoj modernog zrakoplovnog motora dugotrajan je, skup i rizican proces, zbog cega
se 1 sam GEnX, uz sva nova unaprijedenja pri svom razvoju, dijelom temelji na svom
prethodniku — motoru CF6. Sljede¢i korak General Electrica je razvoj novih
turboventilatorskih motora poput motora CFM International LEAP i GE9X, s jo§ veéim
kompresijskim i bypass omjerom te nizom specificnim potro$njom, dijelom zahvaljujuéi

tehnologijama i iskustvu stjecanih razvojem GEnX motora.
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BBC
GE

Brown, Boveri & Cie

General Electric

CPR  Omjer tlakova kompresora

GTF
EEC
TAPS
PMC
CMC
CFRP
VSV
IGV
CAEP

TBC
OPR
BPR

TIT
VK
NK
VT
NT
AFR

Turboventilatorski motori s reduktorom

Elektronic¢ka kontrola motora

Dvostruka prstenasta komora izgaranja s predmijesanjem

Kompozit s polimernom matricom

Kompozit s keramickom matricom

Kompozit ojacan karbonskim vlaknima s polimernom matricom

Statorske lopatice varijabilnog napadnog kuta

Statorske lopatice ulazne struje zraka
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Protection)

Termoizolacijski premaz (Thermal Barrier Coating)
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Ratio)
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Visokotlaéni kompresor

Niskotla¢ni kompresor

Visokotla¢na turbina

Niskotla¢na turbina

Omjer zraka 1 goriva
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TSFC  Specifi¢na potrosnja goriva po potisku
oS Ogrjevni spremnik
RS Rashladni spremnik
v ventilator
c kompresor
t turbina
ki komora izgaranja
j jezgra motora
POPIS OZNAKA
Oznaka Jedinica Opis/znacenje
Cpe J/kgK Specifiéni toplinski koeficijent pri konstantnom tlaku
kompresoru
Cpt J/kgK Specifi¢ni toplinski koeficijent pri konstantnom tlaku u turbini
Dy m Promjer ventilatora
F N Sila potiska
J/kg Specificna entalpija
Hqy kJ/kg Donja ogrjevna vrijednost goriva
Tito kg/s Ukupni maseni protok zraka
Filbp kg/s Maseni protok zraka oko jezgre motora
1 kg/s Maseni protok zraka kroz jezgru motora
Ny min! Brzina vrtnje ventilatora
P w Snaga
)4 Pa Apsolutni tlak
Apxi Pa Pad tlaka u komori izgaranja
0 kJ Toplina
q J/kg Specifi¢na toplina
s kJ/kgK Specifi¢na entropija
T K Temperatura
w J/kg Specifi¢ni rad
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Grcke oznake Opis/znacenje

a Omjer zraka i1 goriva

S Bypass omjer

y Politropski eksponent

A Preticak zraka

T Omjer tlakova

n Stupanj iskoristivosti
SAZETAK

Na pocetku rada opisana su otkri¢a 1 inovacije u povijesnom razvoju plinskih turbina
koje su prethodile razvitku danasnjih modernih zrakoplovnih motora. Opisan je znacaj turbo-
ventilatorskih motora za razvoj zracnog putnickog prijevoza te njihova unaprijedenja 1
poteskoce pri razvoju.

Napravljen je tehnicki opis GEnX motora pri ¢emu je objasnjen njegov princip rada.
Opisani su glavni dijelovi motora i njthova mnogobrojna unaprijedenja i prednosti. Proveden
je termodinamicki proracun u kojemu je opisan Braytonov kruzni proces GEnX motora.
Dobivene su karakteristicne to¢ke procesa i1 specificni radovi ventilatora te niskotlacnih i
visokotlacnih kompresora i turbina. Temeljem dobivenih podataka izracunati su preticak
zraka, specifi¢na potroSnja goriva te iskoristivost procesa. Napravljen je sklopni crtez GEnX-

1B-70 motora s glavnim dijelovima i shema pomo¢nih sustava.

Kljucne rijeci: plinska turbina, turboventilatorski motor, mlazni motor, GEnX, zrakoplovi,

Brayton, termodinamicki proracun, specifi¢ni rad, sklopni crtez, pomo¢ni sustavi
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SUMMARY

At the beginning of this work, the discoveries and innovations in the historical
development of gas turbines that preceded the development of today’s modern aircraft engines
are described. The importance of turbo-fan engines for the development of air passenger
transport and their improvements and difficulties during development is stated.

A technical description of the GEnX engine is made, explaining its working principles.
The main parts of the engine and their many improvements and advantages are described. A
thermodynamic analysis of the engine is carried out in which the Brayton cycle is described,
the characteristic points of the process are calculated and specific works of the fan, low- and
high-pressure compressors and turbines are obtained. Based on the obtained data, excess air,
specific fuel consumption and the efficiency of the process are calculated. An assembly
drawing of the GEnX-1B-70 engine with its main parts and an auxiliary systems schematics

was made.

Key words: gas turbine, turbofan engine, jet engine, GEnX, aeroplanes, Brayton,

thermodynamic calculation, specific work, assembly drawing, auxiliary systems
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Pomocéni sustavi motora GEnX Elektricni sustav zrakoplova Boeing 787
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p OptoCna struja zraka —— Pl optocne
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Pumpe
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EEC * —
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CTAI\ \ V
> \\
VFSG o
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—P»{ Usis Ventilator LPC f LPT _»I\/I_Iaznlca j
S jezgre
VFSG
/ L . . , /’D
Distributori elektricne energije
/

APU generatori

APU
E/E - Sustav upravljanja elektronicko-elektricnom opremom

EEC - Elektroni¢ka kontrola motora

ECS - Sustav regulacije zraka kabine

FADEC - Sustav potpunog digitalnog upravljanja motorom
VFSG - Starter generatori varijabilne frekvencije

CTAI - Sustav odledivanja motora

APU - Pomoc¢ni uredaj za napajanje

Elektriéni sustav
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Hladni tok zraka
Topli tok zraka
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