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Wyznaczanie parametrów i osiagów silników smiglowych oraz smiglowcowych
w przypadku modyfikacji przez zmiane temperatury spalin

W artykule zaprezentowano kompleksow¹ analizê powszechnie stosowanej metody zmiany osi¹gów lotniczych silni-
ków œmig³owych i œmig³owcowych z woln¹ turbin¹ napêdow¹. Przedstawiono opisy metody analitycznej oraz numeryc-
znej oceny parametrów i geometrii zespo³ów turbin. Podano zasadnicze sposoby zmiany przepustowoœci wieñców dy-
szowych turbin oraz ich wp³yw na osi¹gi silników. Metody obliczeñ zweryfikowano rezultatami badañ eksperymentalnych
przeprowadzonych w WSK „PZL-Rzeszów” S.A.
S³owa kluczowe: lotnicze silniki turbinowe, modyfikacja

Determination of performance and parameters for turboprop and turboshaft engine
for modification through change of gas temperature before turbine

The article presents the analysis of a commonly used performance modification method for turboprop and turboshaft
engines with a free power turbine. The description of analytical and numerical methods of evaluation for a change of
parameters and geometry of turbine assemblies are presented. There are also given the basic methods of changing throat
area of turbine nozzle guide vanes and its influence on engine performance. The calculation methods are verified by
experimental tests run by WSK “PZL-Rzeszów” S.A.
Key words: aircraft turbine engine, modification

1. Wprowadzenie
Praktyka projektowania wykazuje, i¿ rozwój lotniczych

silników turbinowych mo¿e przebiegaæ dwukierunkowo:
kierunek pierwszy zwi¹zany jest z opracowaniem tzw. silni-
ków bazowych – okreœlaj¹cych pojawienie siê nowej gener-
acji, zaœ kierunek drugi obejmuje modernizacjê i mody-
fikacjê, zasadnicz¹ przyczyn¹ opracowania silników bazow-
ych jest d¹¿enie do poprawy efektywnoœci dzia³ania œmig³owca
lub samolotu przez skokowe zwiêkszenie mocy (ci¹gu) przy
jednoczesnym obni¿eniu kosztów jednostkowych. Warunki
konieczne takich dzia³añ stanowi¹: znacz¹cy rozwój nauki i
przemys³u oraz dysponowanie istotnymi udoskonaleniami
podwy¿szaj¹cymi zasadniczo poziom techniczny silników.
Nale¿y tu podkreœliæ, ¿e koszty opracowania konstrukcji silni-
ków nowej generacji s¹ coraz wiêksze i w zale¿noœci od typu,
z³o¿onoœci struktury oraz stopnia nowoczesnoœci zawieraj¹ siê
w granicach od kilkuset milionów do powy¿ej 1,9 miliarda
USD [5, 6], a zasadnicz¹ ich czeœæ stanowi¹ koszty opracow-
ania wytwornicy spalin. Pomimo ogromnych kosztów opra-
cowania silników nowej generacji, równie¿ takie konstrukcje
ulegaj¹ starzeniu, a zapobie¿enie temu procesowi i utrzyman-
ie konkurencyjnoœci wyrobu wymaga ci¹g³ego udoskonalania
zespo³u napêdowego. Zagadnienia udoskonalania realizuje siê
praktycznie drog¹ opracowywania modyfikacji w oparciu o
silnik bazowy z zachowaniem maksymalnego stopnia unifikacji
czêœci oraz okresowego tworzenia (w przybli¿eniu co 10 lat)
nowych typów bazowych silników.

Nale¿y zauwa¿yæ, i¿ przoduj¹ce firmy o œwiatowej
renomie zasadnicze obni¿enie kosztów opracowania silni-
ków bazowych uzyskuj¹ poprzez budowê silników ró¿nych
typów w oparciu o wspóln¹ wytwornicê spalin (rys. 1).

1. Introduction
The designing practice shows that a development of air-

craft turbine engines might be two-way: the first one is con-
nected with so-called base engines which determine the new
generation of engines, and the second one deals with mod-
ernization and modification. The main reason for develop-
ing the base engines is to improve the efficiency of a heli-
copter or an aircraft functioning through the stroke thrust or
power increase and, at the same time, the decrease of unit costs.

The conditions necessary for such activities are the de-
velopment of science and industry and significant improve-
ments which increase the technical level of engines. It is
worth emphasising that the costs of developing the engine
construction of a new generation are bigger and bigger de-
pending on the type, complexity of structure and the degree
of novelty which ranges from hundreds of millions to above
1.9 bilion USD [5, 6], and the main part of the cost accounts
for the development of gas generator. In spite of huge costs
of new generation engines development, also the construc-
tions are getting older, and to stop this process, and to be
competitive the improvements of a power unit are required.
The matter of improvement is practically resolved by mak-
ing modifications on the ground of base engine while main-
taining maximal degree of parts unification and periodical
creating (ca. every 10 years) new types of base engines.

It is worth mentioning that the leading world companies
cut the costs while developing the base engine by constructing
the engines of different types with common gas generator.

In modification the main improvements of the base en-
gine are saved. The next changes developed during the tran-
sitional period between two successive generations are in-
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W modyfikacji zachowuje siê
zasadnicze udoskonalenia silni-
ka bazowego, wprowadzaj¹c
sukcesywnie kolejne, opracow-
ane w okresie przejœciowym
pomiêdzy dwiema kolejnymi
generacjami. Takie postêpow-
anie umo¿liwia znacz¹ce zmnie-
jszenie czasu i kosztów opracow-
ania, nie wymusza skokowej
zmiany poziomu technicznego,
zapewniaj¹c ewolucyjny rozwój
miêdzy generacjami.

2. Zmiana temperatury
spalin przed turbina

Z analizy osi¹gów turbinowe-
go silnika œmig³owego i œmig³o-
wcowego z woln¹ turbin¹ napê-
dow¹ wynika, ¿e ze wzrostem
temperatury spalin przed turbin¹ wytwornicy T

3
* (i zwi¹zan¹

z ni¹ temperatur¹ spalin przed turbin¹ napêdow¹ T
4

* – oznac-
zenia na rys. 2) przy ustalonym sprê¿u sprê¿arki, moc efek-
tywna na wale wyjœciowym wzrasta, a jednostkowe efekty-
wne zu¿ycie paliwa zmniejsza siê [4]. Zasadniczy wp³yw,
jaki wywiera na osi¹gi silników turbinowych temperatura
spiêtrzenia spalin przed turbin¹ wytwornicy T

3
* (parametr

obiegu na równi ze sprê¿em silnika) spowodowa³, ¿e ta me-
toda modyfikacji jest szczególnie czêsto stosowana przez
konstruktorów napêdów œmig³owych i œmig³owcowych,
zarówno w przypadku wzrostu jak i obni¿enia osi¹gów. Ilu-
struje to zaczerpniêty z pracy Skworcowa [10] rys. 3, na

troduced gradually. Such action enables for decreasing costs
and time and does not enforce the pitch change of the tech-
nical level, and it causes the evolutionary development be-
tween generations.

2. Change of gas temperature before turbine
From the analysis of performance of turboprop and tur-

boshaft engines with free power turbine it is assumed that
with the increase of combustion gas temperature before gas
generator turbine T

3
* (and connected with it temperature of

gas before power turbine T
4

*; Fig. 2), with the established
compression ratio of the compressor, the effective power on
the output shaft increases and the shaft power specific fuel

consumption decreases [4]. The significant influence

Rys. 1. Schemat tworzenia rodziny silników bazowych ró¿nych typów zbudowanych w oparciu
o wspóln¹ wytwornicê gazów nowej generacji; 1 – wytwornica spalin, 2 – silnik dwuprzep³ywowy

z mieszalnikiem strumieni i dopalaczem, 3 – silnik œmig³owcowy z woln¹ turbin¹ napêdow¹,
4 – jednoprzep³ywowy silnik odrzutowy bez dopalania, 5 – silnik dwuprzep³ywowy z oddzielnymi wylotami
z obu kana³ów, 6 – silnik dwuprzep³ywowy z mieszalnikiem strumieni, 7 – silnik œmig³owy z woln¹ turbin¹

napêdow¹
Fig. 1. Diagram base engine creating of different types constructed on the basis of a new generation gas

generator; 1 – gas generator, 2 – turbofan engine with jet mixer and afterburner, 3 – turboshaft engine with
power turbine, 4 – turbojet-propelled engine without after-burning , 5 – turbofan engine with separate

exhaust from both ducts, 6 – turbofan engine with jet mixer, 7 – turboprop engine with free power turbine

Rys. 2. Przekrój silnika œmig³owego i œmig³owcowego z oznaczeniem przekrojów
kontrolnych

Fig. 2. Designation of control planes of turboprop and turboshaft engine

Rys. 3. Przebieg zmian wartoœci w punktach procentowych
jednostkowego efektywnego zu¿ycia paliwa od sprê¿u
sprê¿arki i temperatury spiêtrzenia spalin przed turbin¹

wytwornicow¹; 1 – silnik bazowy, 2 – poprawa sprawnoœci
zespo³ów wirnikowych, 3 – zwiêkszenie wartoœci parametrów

obiegu
Fig. 3. The course of changes of the shaft power specific fuel
consumption versus the pressure ratio of the compressor for

different values of total temperatur e of gas before gas
generator turbine 1 – base engine, 2 – improvement of
assemblies efficiency, 3 – increase of cycle parameters
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którym porównano efektywnoœæ ró¿nych metod modyfikacji
w odniesieniu do zmiany wartoœci jednostkowego efektyw-
nego zu¿ycia paliwa C

e
 silnika œmig³owego lub œmig³o-

wcowego z woln¹ turbin¹ napêdow¹. Nie bez znaczenia jest
te¿ fakt stosunkowo niewielkich kosztów realizacji mody-
fikacji tego typu.

Brak publikacji dotycz¹cych zagadnieñ badañ teoretyc-
znych modyfikacji osi¹gów przez zmianê temperatury spalin
przed turbin¹ sprê¿arki, spowodowa³y koniecznoœæ opracow-
ania w³asnej metody postêpowania, umo¿liwiaj¹cej oblicza-
nie parametrów termodynamicznych i geometrycznych
zespo³ów modyfikowanego silnika z zadowalaj¹c¹ dok³ad-
noœci¹ dla praktyki in¿ynierskiej. W celu rozwi¹zania tego –
z praktycznego punktu widzenia – zasadniczego zadania, opra-
cowano odpowiednie metody numeryczne i analityczne.
2.1. Metoda numeryczna

Wed³ug szczegó³owej analizy przebiegu parametrów
silnika œmig³owcowego oraz œmig³owego z woln¹ turbin¹
napêdow¹, przedstawionej w pracach [1, 2], przy zachowa-
niu sta³ej wartoœci zredukowanej prêdkoœci obrotowej pêd-
ni n

Szr
 = idem, temperaturê spalin przed turbin¹ wytwornicy

mo¿na podwy¿szyæ poprzez zmniejszenie pola powierzchni
przekroju minimalnego wieñca dyszowego turbiny napê-
dowej oraz zwiêkszenie pola powierzchni przekroju mini-
malnego przekroju minimalnego wieñca dyszowego turbiny
wytwornicy (tab. 1).

Dla wyznaczenia wartoœci zmian pola powierzchni przek-
roju minimalnego wieñca dyszowego turbiny napêdowej
Δ(F

WD
)

TN
 oraz pola powierzchni przekroju minimalnego wieñ-

ca dyszowego turbiny wytwornicy Δ(F
WD

)
TS

, wykorzystuje siê
fakt, ¿e zazwyczaj dla prêdkoœci obrotowej pêdni w punkcie
obliczeniowym silników œmig³owych i œmig³owcowych z
woln¹ turbin¹ napêdow¹ liczby Lavala (λ

WD
)

TN ≡  λ
1TS

 > 0,9,
co pozwala na wykorzystanie w obliczeniach odpowiednich
kryteriów zachowania przep³ywu krytycznego w tych wieñ-
cach [6].

W tabeli 2 zestawiono kry-
teria zachowania przep³ywu
krytycznego w wieñcach dys-
zowych turbin silnika œmig³o-
wcowego PZL-10W oraz œmi-
g³owego TWD-10B, wykorzy-
stane w obliczeniach trzech
sposobów zmiany temperatury
spiêtrzenia spalin przed turbin¹
wytwornicy, przy sta³ej wartoœ-
ci prêdkoœci obrotowej pêdni
wytwornicy (n

Szr
)

dp 
= (n

Szr
)

obl
 =

= idem.
Wykorzystanie w oblicze-

niach numerycznych wyszcze-
gólnionych w tabeli 2 kry-
teriów przep³ywu w wieñcach
dyszowych turbin, umo¿liwia
jednoznaczne wyznaczenie
parametrów silnika zmody-
fikowanego (p

im
*, T

im
*, p

TSm
*,

of stagnation temperature of combustion gas at compressor
turbine inlet T

3
* (parameter of circulation equal with the en-

gine compressor ratio) on the performance of turbine en-
gines caused that this method of modification is frequently
used by the constructors of turboprop and turboshaft drives
both in case of increase and decrease of the performance. It
is illustrated in Fig. 3 [10] by Skworcow. In this figure the
efficacy of different methods of modification with the re-
spect to the value change of the specific fuel consumption
C

e
 of turboprop and turboshaft engines with the free power

turbine was compared. The fact of small costs of modifica-
tion of this type is also important.

The lack of publications on the theoretical research of
performance modification by the change of gas temperature
before the compressor turbine resulted in the self way of
method development which would enable to calculate ther-
mo-dynamical parameters and the geometrical of assemblies
for modifying engines with the satisfactory accuracy for
engineering practice. In order to solve this problem the nu-
merical and analytical methods were developed.
2.1.  Numerical method

According to the detailed analysis of the course of pa-
rameters of turboprop and turboshaft engine with the free
power turbine presented in the papers [1, 2], when the value
of the corrected rotational speed of turbocompressor n

Szr
 =

= idem is kept constant, the temperature of gas before gas-
ifier turbine can be increased by the decrease of the minimal
section area of the nozzle guide vanes of power turbine and
the increase of the minimal section area of nozzle rim of
a gasifier turbine (Table 1).

In order to determine the change of minimal section area
of nozzle guide vanes of a power turbine Δ(F

WD
)

TN
 and mini-

mal section area of the nozzle rim of a gasifier turbine Δ(F
WD

)
TS

,
one takes adventage of the fact that usually for shafting-line
speeds, at the design point of turboprop and turboshaft engines
with free power turbine Laval numbers (λ

WD
)

TN
 ≡ λ

1TS
 > 0.9

Tabela 1. Wp³yw zmian przekroju minimalnego wieñca dyszowego turbiny wytwornicy (FWD)TS oraz
napêdowej (FWD )TN na wybrane parametry silnika œmig³owcowego i œmig³owego

Table 1. Influence of changes of minimal section area of nozzle rim of gas generator turbine (FWD)TS and
minimal section area of nozzle rim for power turbine (FWD)TN on the chosen parameters of turboprop and

turboshaft engine
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p
TNm

*, N
Sm

, N
TSm

, N
TNm

, N
em

, G
im

, C
em

, itd.). Parametry te
stanowi¹ rozwi¹zanie nieliniowego uk³adu równañ algebra-
icznych, opisuj¹cych wspó³pracê poszczególnych zespo³ów
silnika, wchodz¹cych w sk³ad algorytmu obliczeñ wykony-
wanego w programie OST. Algorytm obliczeñ programu
OST w wersji s³u¿¹cej do wyznaczenia punktów linii
wspó³pracy S–TS, przedstawiono szczegó³owo w pracy [7].
2.2. Metoda analityczna

W metodzie analitycznej wykorzystuje siê równania za-
chowania w odniesieniu do czynnika realizuj¹cego obieg
cieplny silnika. Dla uproszczenia zapisu równañ zachowa-
nia, wprowadza siê funkcje gazodynamiczne [8] ciœnienia
π(λ)  i temperatury τ(λ).

Analizuj¹c wp³yw zmiany temperatury spiêtrzenia spal-
in w przekroju wyjœciowym komory spalania T

3
* ≡  T

0
*

TS
na osi¹gi silnika œmig³owego lub œmig³owcowego z woln¹
turbin¹ napêdow¹, ³atwo zauwa¿yæ, ¿e ³¹czna moc obydwu
turbin: sprê¿arki oraz napêdowej jest sum¹:

TNTST NNN +=

(1)
Z drugiej strony, przyjmuje siê, ¿e: (G

WD
)

TS 
= (G

WD
)

TN
 ,

wówczas

( ) ( )*
2

*
0 TNTSpTSWDT TTCGN −′= (2)

Natomiast, ³¹czny rozprê¿ spalin w turbinie sprê¿arki i
napêdowej opisuje relacja:

*
5

*
3

*
2

*
0***

p
p

p
p

TN

TS
TNTST ≡== πππ (3)

Wprowadzaj¹c do analizy funkcjê gazodynamiczn¹
ciœnienia:

*2
1)(
T

iz π
λπ = (4)

oraz funkcjê gazodynamiczn¹ temperatury:

1
22 )()( −′

′

= k
k

iziz λπλτ  (5)

równanie (2) mo¿na zapisaæ nastêpuj¹co:

which enables to use in calculations the criteria of retaining the
critical flow for these rims [6].

Table 2 shows the criterions of retaining of critical flow
in nozzle rims of turbines of PZL-10W turboshaft engine
and TWD-10B turboprop engine where correlated and used
for calculations of three different changes of total tempera-
ture of gas before the gasifier turbine at the constant value of
a shafting-line rotational speed (n

Szr
)

dp 
= (n

Szr
)

obl
 = idem.

Tabela 2. Kryteria zachowania przep³ywu krytycznego w wieñcach dyszowych turbin silników PZL-10W oraz TWD-10B (dla nSzr = 92,1%)
Table 2. Criterions of retaining of critical flow in nozzle guide vanes of turbines for PZL-10W and TWD-10B engines (for nSzr = 92.1%)

Rys. 4. Uproszczony schemat blokowy obliczeñ metod¹ numeryczna
Fig. 4. Simplified block diagram with the use of numerical method
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( ) ( )[ ]*
2

*
0 1 TizTSpTSWDT TCGN ηλτ−′= (6)

W relacji powy¿szej przez η
T

* oznaczono sprawnoœæ izen-
tropow¹ rozprê¿ania w turbinach:

izTNTS

TNTS
T TT

TT

2
*
0

*
2

*
0*

−
−=η (7)

gdzie: T0TS
* – temperatura spiêtrzenia spalin na wyjœciu do

turbiny sprê¿arki, T2TN
* ≡  T5

* – temperatura spiêtrzenia spa-
lin na wyjœciu z turbiny napêdowej.

Umown¹ wartoœæ liczby Lavala odpowiadaj¹c¹ izen-
tropowemu rozprê¿aniu od ciœnienia spiêtrzenia spalin
p*

0TS ≡  p*
0 na wlocie turbiny sprê¿arki do ciœnienia spiêtrze-

nia p2
* ≡  p*

2TN ≡  p*
5 na wyjœciu z turbiny napêdowej (rys.

5) okreœla zale¿noœæ:

 (8)

Uwzglêdniaj¹c relacje (1) i (6) dla turbin silnika ba-
zowego mo¿na zapisaæ

TNbTSbTb NNN += (9)
oraz

( ) ( )[ ]*
2

*
0 1 TbbizTSbpTSbWDTNbTSb TCGNN ηλτ−′=+ (10)

Zwiêkszaj¹c temperaturê spiêtrzenia spalin przed turbin¹
sprê¿arki silnika zmodyfikowanego o wartoœæ ΔT*

0TSm
, mo¿na

napisaæ
*

0
*

0
*
0 TSmTSbTSm TTT Δ+= (11)

Zachowuj¹c nastêpnie wartoœci prêdkoœci obro-
towych turbin nTSm = n TSb oraz nTNm  = nTNb, a zatem
sprê¿u sprê¿arki π*

Sm = π*
Sb i sprawnoœci sprê¿arki

η*
Sm = η*

Sb, moc turbiny wytwornicowej nie ulega
zmianie:

TSbTSm NN =                      (12)
bowiem przy za³o¿eniu π*

0m = π*
0b oraz η *

TSm  =
η*

TSb, wartoœæ rozprê¿u π*
TSm maleje (tab. 1).

Równoczeœnie przyrost temperatury spiêtrzenia
spalin na wlocie do turbiny sprê¿arki ΔT*

0TSm po-
woduje przyrost mocy turbiny napêdowej silnika
zmodyfikowanego o wartoœæ ΔNTNm

TNmTNbTNm NNN Δ+=                  (13)
Maj¹c na uwadze zale¿noœci ogólne (1) i (6)

dla turbin silnika zmodyfikowanego, po uwzglêd-
nieniu relacji (12) oraz (13), uzyskuje siê

(TNmTNbTSb NNN =Δ++

( ) ( ) ( )[ ]*
2

*
0

*
0 1 TmmizTSmTSbpmTSmWD TTCG ηλτ−Δ+′=   (14)

Po podzieleniu stronami równañ (14) i (10) oraz
dodatkowych za³o¿eniach:

( ) ( ) *
2

*
2 TbbizTmmiz ηλτηλτ =            (15)

The use of the above criterions of flow in nozzle guide
vanes in numerical method enables for a unique determina-
tion of parameters of the modified engine (p

im
*, T

im
*, p

TSm
*,

p
TNm

*, N
Sm

, N
TSm

, N
TNm

, N
em

, G
im

, C
em

, etc). These parameters
are the solution of non-linear system of algebraic equations
which describe the cooperation of engine assemblies which
are the part of algorithm calculation in OST program. The
calculation algorithm of OST program in the version to de-
termine the points of cooperating line S-TS was presented
in a detailed way in the work [7].
2.2.  Analytical method

In analytical method the conservation equations in rela-
tion to the working medium realising the thermal cycle of
engine was used. To simplify the recording of these equa-
tions, gasdynamic functions of pressure [8] π(λ)  and tem-
perature τ(λ) are introduced.

While analyzing the influence of changes of total tem-
perature of combustion gas in the intersection outlet of com-
bustion chamber T

3
* ≡ > T

0
*

TS
 on the performance of turbo-

prop and turboshaft engine with the free power turbine it is
easy to notice that the total power of both turbines: com-
pressor and power is the sum, eq. (1).

On the other hand it is accepted that: (G
WD

)
TS  

= (G
WD

)
TN

 ,
then, eq. (2).

However, total pressure ratio of combustion gas at com-
pressor and power turbines is described by the relation, eq. (3).

While introducing to the analysis the gasdynamic func-
tion of pressure, eq. (4)
and gasdynamic function of temperature, eq. (5), the equa-
tion (2) can be written, eq. (6).

Rys. 5. Schemat stopnia turbiny z oznaczeniem charakterystycznych przekrojów
(a), trójk¹ty prêdkoœci (b) oraz interpretacja procesu rozprê¿enia w stopniu

w uk³adzie h-s (c)
Fig. 5. A scheme of axial-turbine stage with showing characteristic calculation
sections (a), velocity triangles (b) interpretation of expansion process in stage in

the h-s diagram (c)

a) b)

c)
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( ) ( ) pbTSbWDpmTSmWD CGCG ′=′

(16)
uzyskuje siê ostatecznie relacjê wi¹¿¹c¹ przyrost mocy tur-
biny napêdowej silnika zmodyfikowanego w zale¿noœci od
przyrostu temperatury spiêtrzenia spalin przed turbin¹ sprê-
¿arki tego silnika:

TNbb
TSb

TSm
TNm NN

T
TN )1(*
0

*
0 +Δ=Δ

 (17)

gdzie: 

TNb

TSb
b N

NN =  (18)

Przyrost mocy na wale wyjœciowym silnika zmodyfikow-
anego oblicza siê z formu³y:

RmMTNmTNmem NN ηηΔ=Δ . (19)
W przedstawionej powy¿szej relacji oznaczono odpow-

iednio: η
M
 – sprawnoœæ mechaniczna zespo³u turbiny napê-

dowej natomiast η
R
 – sprawnoœæ reduktora silnika (dla silni-

ka bezreduktorowego η
R 
= 1).

3. Wplyw temperatury spalin na parametry
geometryczne wieñca dyszowego

W warunkach obliczeniowych w wieñcu dyszowym
turbiny napêdzaj¹c¹ sprê¿arkê wystêpuje zwykle krytyczny
lub nadkrytyczny spadek ciœnienia spalin, st¹d w przekroju
minimalnym (gardzieli) aparatu kieruj¹cego wystêpuje
przep³yw krytyczny, a wydatek spalin przep³ywaj¹cych przez
wieniec, osi¹ga wartoœæ maksymaln¹. Dla przep³ywu izen-
tropowego w wieñcu dyszowym turbiny, mo¿na napisaæ:

111111 sinsin αα htzBFhdzBFF gkrWD ==== (20)
gdzie: z – liczba ³opatek w wieñcu dyszowym, t – podzia³ka
palisady, dg – minimalna odleg³oœæ miêdzy krawêdzi¹ sp³y-

In the above relation η
T

* means isentropic efficiency of
both compressor and power turbines, eq. (7)
where: T

0TS
* – total temperature of combustion gas at gas

generator turbine inlet, T
2TN

* ≡  T
5

* – total temperature of
combustion gas at power turbine outlet.

The agreed value of Laval number which corresponds to
isentropic expanding from the total pressure of combustion
gas at gas generator turbine inlet p*

0TS
 ≡  p

0
* to the total pres-

sure p
2

* ≡  p*
2TN

 ≡  p
5

* at outlet of power turbine (Fig. 5) is
described by the dependence, eq. (8).

Taking into account the relations (1) and (6) for the tur-
bines of base engine it is possible to write, eq. (9) and eq. (10).

While increasing the total temperature of combustion at
compressor turbine inlet of the modified engine with the value
ΔT*

0TSm
, it is possible to write, eq. (11).

To keep, then, the values of rotational speed of turbines
n

TSm
 = n

TSb
 and n

TNm
 = n

TNb
, and then compressor pressure

ratio π*
Sm

 = π*
Sb

 and efficiency η*
Sm

 = η*
Sb 

the power of gas
generator turbine does not change, eq. (12).

Since assuming that π*
0m

 = π*
0b

 and η*
TSm

 = η*
TSb

, the
value of total pressure ratio of combustion gas at compres-
sor turbine π*

TSm
 decreases (Table 1).

At the same time the increase of total temperature of com-
bustion gas at compressor turbine inlet ΔT*

0TS
 caused the in-

crease the power of power turbine for modified engine with
the value ΔN

TNm
, eq. (13).

Taking into account the relations (1) and (6) for the tur-
bines of modified engine and the relations (12) and (13) we
get, eq. (14).

When we divide the equation (14) and (10) and analyse
the additional assumptions that, eq. (15) and (16)
after the simple transformation we have the final relation
which connects the power increase of power turbine for the

modified engine depending on the increase
of total temperature of combustion gas
before compressor turbine of this engine,
eq. (17) and (18).

The increase of power on output shaft
of the modified engine is calculated from
the formula, eq. (19).

In the above relation: η
M
 – means me-

chanical efficiency of power turbine set
and η

R
 – means reduction gear efficiency

(for gearless engine η
R 
= 1).

3. The influence of combustion gas
temperature on geometrical
parameters of nozzle guide vanes

For design point conditions in nozzle
guide vanes of turbine propelling the com-
pressor there is usually a critical and over-
critical drop of combustion gas pressure,
and therefore in minimal section of the
nozzle guide vanes (in throat) there is a
critical flow, and the mass flow rate of
combustion gas flowing through the rim
has the maximum value. For the isentrop-

Rys. 6. Schematy sposobów regulacji pola powierzchni przekroju minimalnego wieñca
dyszowego: a) obrót profilu, b) skrócenie ciêciwy, c) odgiêcie krawêdzi sp³ywu,
d) pocienienie profilu w strefie gardzieli (s – wielkoœæ œciêcia gruboœci profilu)
Fig. 6. Ways of adjusting the minimal section area of turbine nozzle diaphragm:

a) profile rotation, b) chord shor tening, c) trailing edge bend-out, d) profile shadowing of
throat zone (s – truncation of profile thickness)
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wu ³opatki w wieñcu, B
1
 – wspó³czynnik korekcyjny zarysu

przekroju merydionalnego kana³u wieñca dyszowego, α
1
 –

k¹t wyp³ywu spalin (równy w przybli¿eniu k¹towi ustawie-
nia krawêdzi sp³ywu ³opatki – rys. 6).

Z tabeli 1 wynika, ¿e zmiana temperatury spalin na we-
jœciu do turbiny sprê¿arki wymusza zmiany pola powierzchni
przekroju minimalnego wieñca dyszowego tej turbiny (ana-
logicznie uwagi dotycz¹ wieñca dyszowego turbiny napê-
dowej). Wartoœæ zmiany pola powierzchni przekroju mini-
malnego wieñca dyszowego turbiny sprê¿arki Δ(F

1kr
)

TSm
zwi¹zan¹ ze zmian¹ temperatury spiêtrzenia spalin na wlocie
tej turbiny ΔT

0TS
*, okreœla siê z równania ci¹g³oœci napisa-

nego dla przep³ywu w przekroju minimalnym aparatu
kieruj¹cego turbiny.

Dla turbiny sprê¿arki silnika bazowego mo¿na bowiem
napisaæ [9]:

   ( ) ( ) WDTSbWDTSbTSbTSbTSb
TSb

TSb
f qF

T

ps μσαλ 111*
0

*
0 sin′= (21)

a dla turbiny sprê¿arki silnika zmodyfikowanego

( )TSmWDG =

( ) ( ) WDTSmWDTSmTSmTSmTSm
TSm

TSm
f qF

T

ps μσαλ 111*
0

*
0 sin′=    (22)

Zak³adaj¹c, ¿e niezmiennoœæ przekroju merydionalnego
kana³u przep³ywowego wieñca dyszowego turbiny sprê¿arki
(F1)TSb = (F1)TSm  oraz zachowanie krytycznych warunków
przep³ywu w tym wieñcu q(λ1)TSb = q(λ1)TSm = 1, po podzie-
leniu stronami równania (22) przez (21) oraz odpowiedniej
przebudowie otrzymuje siê:
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*
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*
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W równaniu (23) przyjêto

WDTSmWDTSmWDTSbWDTSb μσμσ =
Natomiast w relacji (24) wprowadzono zapis:

( ) ( ) ( ) ( )TSbkrTSmkrTSmWDTSmkr FFFF 111 −=Δ≡Δ

Wyznaczenie k¹ta wyp³ywu spalin α1TSm z relacji ogól-
nej (23) umo¿liwia okreœlenie zmiany k¹ta ustawienia pro-
filu ³opatki wieñca dyszowego turbiny sprê¿arki w silniku
zmodyfikowanym

TSbTSmTSmTSm 111 αααγ −=Δ=Δ (25)
Wystêpuj¹cy w relacji (3) rozprê¿ turbiny wytwornicowej

*
TSπ  (zarówno dla silnika bazowego jak i zmodyfikowanego)

wyznacza siê z bilansu mocy sprê¿arki (S) i turbiny sprê¿arki
(TS), bowiem warunkiem ustalonej wspó³pracy tych
zespo³ów jest spe³nienie zale¿noœci:

ic flow in turbine nozzle guide vanes it is possible to write,
eq. (20)
where: z – number of blades for the nozzle rim, t – pitch for
the nozzle rim, d

g
 – throat diameter in the rim, B

1
 – correc-

tion coefficient of meridional profile of nozzle guide vanes
passage, α

1
 – angle of combustion gas outflow (approxi-

mately equal to the setting angle of the blade trailing edge –
Fig. 6).

From the Table 1 we can see that the change of combus-
tion gas temperature at the compressor turbine inlet forces
the change of minimal section area for rim of this turbine
(similarly these remarks concern the power turbine nozzle
guide vanes). The value of change of the minimal section
area of nozzle guide vanes of compressor turbine Δ(F

1kr
)

TSm
connected with the change of combustion gas temperature
at the inlet of this turbine ΔT

0TS
* is calculated from the conti-

nuity equation for the flow in the minimal section of the
turbine nozzle diaphragm.

For the compressor turbine of base engine there is an
equation (21) [9]
and for the compressor turbine of the modified engine, eq. (22).

Assuming that unvariability of meridional profile of noz-
zle rim of flow passage for compressor turbine (F

1
)

TSb
 =

(F
1
)

TSm
 and the critical conditions of the flow in this rim

q(λ
1
)

TSb
 = q(λ

1
)

TSm
 = 1 after the divide of the equation (22)

by (21) and some changes we get, eq. (23) or eq. (24).
In the equation (23) it was assumed

WDTSmWDTSmWDTSbWDTSb μσμσ =
and in relation (24) the notation was introduced:

( ) ( ) ( ) ( )TSbkrTSmkrTSmWDTSmkr FFFF 111 −=Δ≡Δ

The determination of the inlet absolute flow angle α1TSm
from the general relation (23) enables to determine the change
of the angle profile setting of nozzle guide vane blades of
compressor turbine in the modified engine, eq. (25).

The total pressure ratio of combustion gas at compressor

turbine *
TSπ  in relation (3) (both for the base engine and the

modified one) is determined from the balance of compres-
sor power (S) and compressor turbine (TS) as the condition
of work of both theses assemblies is to satisfy the depen-
dence, eq. (26).

In the above formula β means correction coefficient of
combustion gas mass flow rate, eq. (27).

On the other hand, eq. (28)
where: δS, δKS – relative air mass flow rate carried off from
the compressor and combustion chamber, αΣ – total coeffi-
cient of air excess in combustion chamber.

From the equation (26) we get, eq. (29).
To determine the kinematic and thermical parameters of

flow and geometrical for rims of a single stage turbine pro-
pelling the compressor the sequence in Fig. 7 is used. The
flow angles for the nozzle guide vane rim of the stage are
calculated from the velocity triangle with the use of conti-
nuity equation. The flow angles for the rotor rim are calcu-
lated for the established parameters at the impeller inlet, ro-
tational speed of turbine shaft and the determined gas mass
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W powy¿szym wzorze przez β oznaczono
wspó³czynnik korekcji strumienia masy spalin

( )
1G

G TSWD=β                          (27)

Z drugiej strony:

( )
t

t
KSS L

L

Σ

Σ+
−−=

α
α

δδβ
1

1           (28)

gdzie odpowiednio: δS, δKS – wzglêdny strumieñ
masy powietrza odprowadzanego ze sprê¿arki oraz
komory spalania, αΣ – sumaryczny wspó³czynnik
nadmiaru powietrza w komorze spalania.

Z równania (26) uzyskuje siê po przebudowie
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Dla okreœlenia parametrów kinematycznych i
termicznych strumienia oraz geometrycznych
wieñców jednostopniowej turbiny napêdzaj¹cej
sprê¿arkê wykorzystuje siê kolejnoœæ postêpowa-
nia przedstawion¹ na rys. 7. K¹ty strumienia dla
wieñca dyszowego stopnia oblicza siê z trójk¹ta
prêdkoœci przy wykorzystaniu równania ci¹g³oœci.
K¹ty strumienia dla wieñca wirnikowego oblicza
siê dla ustalonych parametrów na wlocie, obrotów
wa³u turbiny i okreœlonego strumienia masy spal-
in. Obliczanie parametrów kinematycznych czyn-
nika na wylocie wirnika przebiega z u¿yciem równania
ci¹g³oœci (indeks G) oraz równania Eulera (indeks E), zaœ
wyznaczone w taki sposób wartoœci sk³adowej obwodowej

prêdkoœci bezwzglêdnej UC2 winny byæ zbli¿one. Obliczo-
na z równania ci¹g³oœci wartoœæ sk³adowej osiowej prêd-

koœci bezwzglêdnej aC2 ,wynikaj¹ca z trójk¹ta prêdkoœci,

winna spe³niaæ warunek 2β = idem co realizuje siê przez

korektê wartoœci k¹ta 2α prêdkoœci bezwzglêdnej ( 2δα =
0,25–0,5o).

4. Uwagi koñcowe i wnioski
Sposób modyfikacji poprzez zmianê temperatury

spiêtrzenia spalin przed turbin¹ jest uniwersalny, stosowany
powszechnie w celu zmiany osi¹gów zarówno lotniczych
silników jednoprzep³ywowych i dwuprzep³ywowych. Me-

flow rate. Calculation of kinematic parameters of working
fluid at the rotor outlet proceeds with the use of the continu-
ity equation (index G) and Euler equation (index E), and the
determined in this way component value of circumferential
velocity C2U should be similar. The calculated from the con-
tinuity equation value of axial velocity C2a, which results in
velocity triangle should satisfy the condition β2 = idem
which is done by the proofread of absolute flow angle val-
ue α2 (δα2 = 0.25–0.5 o).

4. Final remarks and conclusions
The way of modification through the change of stagna-

tion temperature of combustion gas before turbine is univer-
sal and it is used commonly in order to change the perfor-
mance of the aircraft engines both turbojets and turbofans.
The analytical method with a sufficient precision for the en-
gineering practice can be used during the Conceptual De-
sign and the numerical method – during calculations for the

Rys. 7. Schemat blokowy obliczeñ parametrów jednostopniowej turbiny sprê¿arki
Fig. 7. Block diagram of parameters calculations of a single-stage compressor

turbine
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Artyku³ recenzowany

todê analityczn¹ z dostateczn¹ dok³adnoœci¹ dla praktyki kon-
struktorskiej mo¿na wykorzystaæ w trakcie realizacji Za³o¿eñ
Konstrukcyjnych natomiast numeryczn¹ – podczas prow-
adzenia obliczeñ Projektu Wstêpnego modyfikacji kon-
strukcji lotniczego silnika œmig³owego i œmig³owcowego.

Obie metody stanowi¹ zatem narzêdzie wstêpnej anal-
izy iloœciowej oceny zmian parametrów silnika i geometrii
modyfikowanych wieñców turbin. W obliczeniach przep³y-
wowych wchodz¹cych w sk³ad Projektu Technicznego,
wykorzystuje siê modele przep³ywu dwuwymiarowego oraz
trójwymiarowego czynnika lepkiego lub nielepkiego, a
stosowane programy obliczeñ umo¿liwiaj¹ optymalizacjê
geometrii modyfikowanych zespo³ów turbin [3].

Zaprezentowane w pracy sposoby obliczeñ zmian
osi¹gów silników œmig³owych i œmig³owcowych zwery-
fikowano rezultatami badañ eksperymentalnych, przeprow-
adzonych w WSK „PZL-Rzeszów” S.A. Badania ekspery-
mentalne potwierdzi³y w pe³ni przydatnoœæ przedstawionych
w artykule metod obliczeñ (rys. 8).

Rysunki 8a i 8b ilustruj¹ odpowiednie przebiegi uzys-
kane dla silnika œmig³owcowego, natomiast 8c oraz 8d dot-
ycz¹ zale¿noœci uzyskanych dla silnika œmig³owego.

Zastosowanie zmiany temperatury spiêtrzenia spalin w
trakcie modyfikacji silnika œmig³owcowego Allison 250-C20
o mocy startowej na wale wyjœciowym N

eb
 = 298 kW,

umo¿liwi³o otrzymanie silnika zmodyfikowanego 250-C20B
o mocy startowej N

em
 = 313 kW. Wzrost mocy startowej uzys-

kano poprzez wzrost temperatury spiêtrzenia spalin przed
turbin¹ wytwornicy: ΔT

3m
* = ΔT

0TSm
* = 17 K.

Zwiêkszenie temperatury spiêtrzenia spalin przed turbin¹
wytwornicy o wartoœci ΔT

3
* = 40 K w turbinowym silniku

œmig³owym z woln¹ turbin¹ napêdow¹ TWD-10B o mocy
startowej N

eb
 = 706 kW pozwoli³o na uzyskanie modyfikacji

oznaczonej jako TWD-10B2 o mocy startowej N
em

 = 772 kW.
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Preliminary Design of the construction modification of tur-
boprop and turboshaft engine.

Both methods are the tool for the preliminary analysis of
change assessment of engine parameters and geometry of
the modified turbine rims. In flow calculations which are in
the Technical Design the models of two-dimensional and
three-dimensional flow of viscid and inviscid fluid are used
and the calculation programs enable for optimization of ge-
ometry of the modified turbine assemblies [3].

Presented in the paper ways of the performance change
calculations of turboprop and turboshaft engines were veri-
fied with the results of experimental research done in WSK
„PZL-Rzeszów” S.A. Experimental research confirmed ful-
ly the usefulness of the calculation methods featured in the
article (Fig. 8).

Fig. 8a and 8b show the run for the turboshaft engine
and fig 8c and 8d concern the dependence for the turboprop
engine.

The application of the change of total temperature of gas
during the modification of the turboshaft engine Allison 250-
C20 with the take-off power on the output shaft N

eb
 = 298

kW enabled to receive the modified engine 250-C20B with
take-off power N

em
 = 313 kW. The increase of take-off pow-

er was by the increase of the stagnation gas temperature be-
fore a gasifier turbine: ΔT

3m
* = ΔT

0TSm
* = 17 K.

The increase of total temperature of combustion gas be-
fore compressor turbine with the value ΔT

3
* = 40 K for tur-

boprop engine with free power turbine TWD-10B with the
take-off power N

eb
 = 706 kW enabled to get TWD-10B2

modification with take-off power N
em

 = 772 kW.
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Oznaczenia/Nomenclature
A mass flow parameter – wskaŸnik strumienia masy
C absolute velocity – prêdkoœæ bezwzglêdna
Cp, C

’
p specific heat for air and combustion gas – ciep³o w³aœciwe

odpowiednio dla powietrza i spalin
F section area – pole powierzchni przekroju
G mass flow rate – strumieñ masy czynnika
k, k’ isentropic constant for air and combustion gas – wyk³ad-

nik izentropy odpowiednio dla powietrza i spalin
l specific work – praca w³aœciwa
Lt stoichiometric air/fuel ratio – teoretyczne zapotrzebowa-

nie powietrza
n rotational speed – prêdkoœæ obrotowa
N power – moc
pi

*, Ti
* total pressure and temperature in a given control section –

odpowiednio: ciœnienie i temperatura spiêtrzenia strumie-
nia w rozpatrywanym przekroju kontrolnym

R, R’ individual gas constant for air and combustion gas – in-
dywidualna sta³a gazowa odpowiednio dla powietrza i spa-
lin

sf, sf
’ continuity equation constant for air and combustion gas –

sta³a w równaniu ci¹g³oœci odpowiednio dla powietrza
i spalin

U vane rotor tangential velocity – prêdkoœæ obwodowa
α absolute flow angle – k¹t prêdkoœci bezwzglêdnej
β relative flow angle – k¹t prêdkoœci wzglêdnej
γ setting angle of profile – k¹t ustawienia profilu w palisa-

dzie
π compression or expansion ratio  – sprê¿ lub rozprê¿
σ recovery factor of total pressure – stopieñ strat ciœnienia

spiêtrzenia
η efficiency – sprawnoœæ
λ Laval number – liczba Lavala
q(λ) mass flux density – wzglêdna gêstoœæ strumienia masy czyn-

nika
μ flow rate factor – wspó³czynnik natê¿enia przep³ywu
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Indeksy/Indexes
* total parameter – dotyczy parametru spiêtrzenia
’ gas parameter – dotyczy parametru spalin
S compressor parameter – dotyczy parametru sprê¿arki
KS combustion chamber parameter – dotyczy parametru komory

spalania
TS compressor turbine parameter  – dotyczy parametru turbiny

sprê¿arki
TN power turbine parameter – dotyczy parametru turbiny napê-

dowej
D exhaust diffuser parameter – dotyczy parametru dyfuzora
WD nozzle guide vane parameter – dotyczy parametru wieñca

dyszowego
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