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BiR MiKRO TURBOJET MOTORUN TERS MUHENDISLIK ILE
INCELENMESI

(INVESTIGATION OF A MICRO TURBOJET ENGINE VIA REVERSE
ENGINEERING)

Ramiz Omiir ICKE! , Onur TUNCER?,

(0Y4

Tersine mihendislik bir aygit, nesne veya sistemin teknolojik ¢alisma prensiplerini kesfetme
strecidir. Bu calisma, oOzellikle bir mikro turbojet motorun ters miihendisligi tlizerine
odaklanmaktadir. ilk olarak, gaz tiirbin motorunun bilesenleri ii¢ eksenli bir optik tarayict
kullanilarak taranmis ve dijital nokta bulutu formatina doniistiiriilmiistiir. Sonra, motor
parcalarinin katt modeli bilgisayar destekli ¢izim (CAD) ortaminda bu verilerden tekrar insa
edilmistir. Daha sonra, her bir bilesenin performans haritast ya hesaplanmig, yahut
davraniglarina uygun olarak belirli varsayimlar yapilmistir. Tasarim noktasi ve tasarim noktasi
haricindeki motor performansi, parametrik ¢evrim analizi ile hesaplanmistir. Ters miithendislik
ile elde edilen sonuglar iiretici tarafindan bildirilen motor performans parametreleri ile
uyumludur. Dolayistyla bu ¢alisma, tasarimin sifirdan baglanarak yapilmasimnin pratik
olmadigi zamanlarda ters mihendislik prosediiriiniin kullanimin1 gostermektedir. Bu
yaklagim, yeni bir tasarim i¢in toplam tasarim dongiisii siliresini azaltabilir.

Anahtar Kelimeler: turbojet motor, tersine miihendislik, performans

ABSTRACT

Reverse engineering is the process of discovering the technological working principles of a
device, object or system. This paper in particular, focuses on the reverse engineering of a
micro turbojet engine. First, components of a gas turbine engine are scanned and
transformed into digitized point cloud format utilizing a three axis optical scanner. Next,
solid geometry of the engine parts were re-constructed in computer aided drafting (CAD)
environment from these data. Furthermore, performance maps of individual components are
either calculated or certain assumptions were made as to their behaviour. On and off design
point engine performance has been determined through a parametric cycle analysis.
Obtained results are in line with the reported performance parameters of the reverse
engineered engine. This case study demonstrates the use of reverse engineering procedures,
when designing from scratch would not be as practical. This approach can cut down the
overall turnover time for a new design.
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1. GIRIS

Mikro turbojet motoru, kiiciik 6lcekli IHA’larda (insansiz hava araci) itki saglamak igin
kullanilabilen  kiigiik Olgekli bir gaz tlirbin motorudur. Mikro jet motorlar giivenilir,
maliyeteri diisiiktlir ve bu motorlarin hedef ve gozetleme platformlar1 gibi askeri uygulamalar
icin son derece elverisli oldugu g6z oniine alinmalidir [1,2].

Kiguk ol¢ekli gaz tiirbinleri ile normal boyuttakiler arasinda ¢aligma prensibi agisindan
herhangi bir farklilik bulunmamakla beraber, boyutlarin kiigilmesinden kaynaklanan bazi
varsayim farkliliklart bulunmaktadir. van Den Braembussche [3] goze ¢arpan sorunlari
asagidaki gibi siralamigtir.

» Buyilk gaz turbinleri ile kiicik Olgekli gaz turbinleri arasinda ciddi boyut farklar
oldugundan Reynolds sayis1 bu iki sinif arasinda 6nemli farklilik gostermektedir.

» Kiigiik 6l¢ekli gaz tiirbinlerinin bilesenleri arasinda hatirt sayilir 6lgiide 1s1 gegisi olmaktadir.
Biiyiik gaz turbinleri i¢in bu durum yok sayilabilecek mertebededir.

« Imalattan veya kiiciik dlgekli gaz tiirbinlerinin mekanik tasarimindan kaynakli geometrik ve
mekanik kisitlar bityiikk motorlara oranla daha fazladir.

Reynolds sayisinin dusik olmasi biyiik verim kayiplarina yol agmaktadir. Boyut
itibariyle de kiigiik olgekli gaz turbinlerinin Reynolds sayilarmin diisik olmasi normal bir
durumdur. Reynolds sayisinin (120,000°den 2,000’¢) azalmasi sebebiyle %10’a kadar varan
verim disiisii Casey [4] tarafindan kaydedilmistir. Yiizey puruzlaliginin hidrolik yarigapa
orani arttik¢a, surtinme kayiplari da buna paralel olarak artmaktadir. Bu durumun temel
sebebi ise dokiim veya talasli imalat gibi tretim siireclerinin belirli bir yizey pirizlilik
degerinin altina inememesidir. Bu durumdan kurtulabilmek igin cesitli yizey iyilestirme
islemlerinin uygulandig1 da bilinmektedir.

Kiguk olcekli gaz tirbinlerinin tasarimiyla ilgili bir diger ¢ok karsilasilan sorun ise
bilesenlerin yilizey/hacim oranlarinin biiyilk olmasindan 6tirii 1s1 gecisinin bilyilkk gaz
turbinleri gibi 1hmal edilebilir olmamasidir. Bu sebeple yuksek sicakliga ulasilan
uygulamalarda kompresor adyabatik olarak modellenemez [5]. Kompresor dis duvarlarinin
1000 K sicakliga ulastig kiicik 6lcekli gaz tiirbini deneyinde 1s1] farkliliklar sebebiyle %20
ile %40 aras1 verim dislisi kaydedilmistir [6-8]. Bu boyuttaki motorlarda verim kaybini
onlemek i¢in kompresor dis duvarlarina termal izolasyon yapilmasi oldukga 6nemlidir [9].

Motor boyutu kiigtldiikge, kanat ucu agikliginin kanat boyuna orani arttigi i¢in bu
acikliktan kacan kagak hava debisinin toplam hava debisine orani da artmaktadir. Cark
boyutunun kiiglilmesiyle birlikte yataklama elemanlarinin kii¢iik kanat ucu agiklig1 degerlerini
saglamas1 zorlagmaktadir. Bu durum imalat toleranslarinin ve kullanilan yataklama
teknolojisinin bir sonucudur [10]. Bunun yani sira kanatlarin gobege baglandigi noktada
bulunan dolgunun yarigapinin kanat boyuna orani da artmaktadir. Bu sebeple kanadin is
yapabilme kapasitesi diismekte dolayisiyla verimi de azalmaktadir.

Mikro oOlgekte turbojet motorlarinin karakterizasyonlar1 {izerine c¢esitli caligmalar
yapilmistir. Ornek bir ¢alisma igin okuyucu [11] numaral referansa ydnlendirilebilir. Bu
calismada ise bir mikro turbojet motorun karakterizasyonundan ziyade, tersine miihendislik
stireci ile yeniden tasarimi ele alinmaktadir. Bu ¢alismada kullanilan motorun bir goriintiisii
Sekil 1’de gosterilmistir. Bu motor daha ziyade egitim amagh kullanilmaktadir. Motor, bir
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santrifiij kompresore, tek kademeli eksenel tiirbine, anniiler (halkasal) bir yanma odasina, ve
yakinsak bir liileye sahiptir. A¢ik Brayton gevrimi esasina gore ¢alisir. Motorda yakit olarak
kerosen kullanir. Hibrit yatag: yakita eklenen kiiciik bir miktar tiirbin yagi ile yaglandigindan
ayrt bir yag deposu gerektirmez. Bu da kullanim kolayligi saglar. Motor Onceden
programlanmis ve ayarlanabilen bir elektronik kontrol iinitesine (FADEC) sahiptir. Bu {inite
motor kontroliinde belirli 6zellikler saglar, mesela; motor baglatma ve kapatma secenekleri,
veri gorlintilleme, alma ve depolama, egzoz gaz sicakligi (EGT), saft devir hizi ve motor
durumu goriintiileme v.b. Buradan istenilen veriler bir kisisel bilgisayara aktarilabilir.

Sekil 1.Simjet Mikro Turbojet motor

Bu c¢alismada motor pargalari, bilgisayar destekli ¢izim (CAD) ortaminda tekrar
olusturulmakla kalmamais, ayrica motor performans parametreleri de detayli bir dongii analizi
ile tekrar ele alinmustir. Ozgiil yakit tiiketimi, 6zgiil itki, termal verim ve itki verimi gibi
performans Olciitleri, ¢evrim analizinin birer c¢iktis1 olarak hesaplanmistir. Elde edilen
performans verileri ile {ireticinin verdigi degerlerler karsilagtirilmistir. Ters miihendislik
yaklagimi, tasarima sifirdan baglamak yerine yeni bir mikro 6l¢ekli havacilik motoru tasarimi
icin gerekli iterasyon (6zyineleme) siiresini onemli dl¢lide azaltacaktir.

2. KATI MODELLEME

Motor parcgalarinin geometrik 6zelliklerini belirlemek i¢in, motorun parcalari sokiiliip, ii¢
eksenli bir optik tarayici (ATOS HR 3D) ile Sekil 2’de gosterildigi gibi taranmistir. Optik
tarayicilar, yapilandirilmis 1sik kullanma temeliyle calisirlar. Belirli bir aydinlik/karanlik
orlintlisii nesne lizerine yansitilir ve bir kamera, parganin gercek goriintlisiiniin resmini
kaydeder. Sistem iki kameradan olusur. Kameralarin biri parcay1 bilinen 6riintii ile aydinlatan
bir 151k kaynag1 gibi hareket ederken, diger kamera parganin resmini kaydeder [12]. Sadece
karmasik geometriye sahip parcalar taranmis, karmasik geometriye sahip olmayan diger
pargalar ise basit¢e bir kumpas ile 6l¢iilmiistiir. Bu islemdeki zorluk, taramadan elde edilen
nokta bulut verilerini bir bilgisayar destekli ¢izim (CAD) modeline doniistiirmektir. Bu
yiizden nokta bulut modelleri kat1 parcalara doniistiiriiliir. Ticari bir CAD programi hem
geometrik modelleme, hem de montaj i¢in kullanilmstir.

Sekil 3’te motora ait eksenel tiirbin goriilmektedir. Tiirbin, kendisiyle ayni saft {izerinde
bulunan radyal kompresor tarafindan tiiketilen giicli iiretir. Bu parga, yiiksek sicaklik
dayanimi igin inconel alagimindan iretilmistir. Bigak profili kokten uca optimum bigak
yiiklemesi ve verimi i¢in biraz degisiklik gosterir.

Sekil 4’te santrifiij (radyal) kompresor ¢arki gosterilmektedir. Radyal kompresoérler, tek
kademede eksenel kompresorlere gore daha yiliksek basing oranlari saglar. Bir santrifiij
kompresor tarafindan olusturulan basing orani, kiiglik bir gaz tiirbini i¢in 3 ila 7 arasinda
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degismektedir [13]. Ayrica santrifiij kompresoriin ¢alisma hizi, diger kompresor tiirlerine gore
daha yiiksektir ve giris akisindaki bozuntulara kars1 da daha duyarsizdirlar.

Sekil 3. Eksenel tiirbin

Bir santrifiij kompresor ¢arkinin geometrisi, eksenel kompresor ¢arkina nazaran daha
basittir. Sonug olarak, liretim maliyetleri daha disiiktiir. Genel olarak bakildiginda, diisiik
maliyet, genis ¢alisma zarfi ve yiiksek basing oranlari gerektiren mikro turbojet motor gibi
kompakt sistemler i¢in radyal kompresorler en iyi segenegi olustururlar [14].

Sekil 4. Santrifiij kompresor ¢arki

Ayirict bigaklar, carklarin diger onemli parcasidir. Ayiricilar ana bigaklarin arasina
cevresel olarak yerlestirilir. Bu Sekil 4’te goriilebilir. Ayirict bigaklar, verim ve basing orani
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acisindan genel performanst arttirmak maksadiyla kullanilirlar. Ayirict bigaklar, ana
bicaklardaki yiikii azaltirlar fakat geometrilerine bagli olarak ek kayiplar da olusturabilirler
[14]. Bunu smir tabaka yapisini degistirerek yaparlar. Ayrica bu tasariminda arkaya dogru
siipiirilmiis bigaklar kullamilmistir. Bu c¢arka karsilik gelen difiizor ise Sekil 5°te
gosterilmektedir. Bu parca, akimin kinetik enerjisini basinca doniistiiriir. Sekil 6’da gosterilen
tiirbin istikamet vanesi ise, maksimum miktarda is elde edilebilmesi i¢in, rotor girisinden 6nce
akigin yoniini degistirir.

-

Sekil 5. Kompresor difiizori

Motorun yanma odast Sekil 7'de gosterilmistir. Sekilde goriildiigii gibi, bu halkasal bir
yanma odasidir. Bu yiizden, tiim yanmanin gercgeklestigi sadece tek bir hacim mevcuttur.
Halkasal yanma odalari, hacimsel 1s1 agiga ¢ikisi yoniinden avantajhidir. Tipik bir gaz tiirbini
yanma odasinin 200 - 400MW.m*liik bir hacimsel 1s1 ag18a ¢ikis1 miktarina sahip oldugunu
belirtmek gerekir [15,16].

Halkasal yanma odalar1 daha az hacim kapladiklarindan, havacilik uygulamalarinda son
derece Onemli olan agirliktan da kazang saglarlar. Ayrica, halkasal yakicilardaki alev
kararlilig1 boru-halka ve diger tasarimlara kiyasla daha iyidir. Yakit buhari, yakici igerisinde
on iki adet agisal olarak birbirine esit mesafede yerlestirilmis buharlagsma borusu tarafindan
beslenir. Tutusturma ise, dis kartere yerlestirilmis bir kizdirma bujisi ile saglanir. Yanma
odasi i¢ ve dis karterlerindeki delikler, uygun bir hava akis1 yapisini, verimli ve kararlt bir
yanmayi, yeterli duvar sogutmasini saglarlar ve yanma odasi ¢ikisinda uygun bir sicaklik
dagilimi elde edilmesine neden olurlar.

Sekil 6. Tiirbin giris istikamet vanesi



Sayfa No: 567 R.O iICKE, O. TUNCER

Sekil 7. Solda yanma odasi, sagda egzoz liilesi

Tersine mithendislik yaklasimi ile geometrisi belirlenmis mikro turbojet motorun montaji
CAD ortaminda yapilmistir. Turbojet motorun montaj goriintiisii Sekil 8’de goriilmektedir.

3. TURBOJET CEVRIM ANALIZi

Motorlarin analizi i¢in motorun termodinamik ¢evrimi etraflica incelenir. Bu yaklagima
ornek olarak Karabulut ve arkadaslarinin bir Stirling motoru iizerinde yaptiklart calisma
gosterilebilir [17]. Burada ele alinan ¢evrim analizi i¢in ger¢cek (ideal olmayan) bir turbojet
motor varsayimi yapilmistir. Bununla beraber hesap kolayligi agisindan havanin ideal ve
kalorifik olarak miikemmel bir gaz oldugu varsayilmstir.

Motor, soguk kesim ve sicak kesim olmak iizere iki kesimde incelenir. Soguk kesim
motor giriginde baslar ve yanma odasinin girisinde sona erer. Sicak kesim, yanma odasinin
girisinin ardindaki boliimleri kapsar. Gaz ile ilgili belirli parametreler her bolgede analizi
kolaylastirmak i¢in sabit tutulur [17]. Bu parametreler Cizelge 1’de siralanmustir.

Cizelge 1. Motor boyunca gaz parametre degisimi

Parametre Soguk Kesim Sicak Kesim
Ozgiil 1s1 oran1 1.4 1.3
Sabit basingta 1s1 kapasitesi ~ 1.004 kJ.kgt.K? 1.239 kl.kg1.K'
Gaz Sabiti  0.287 kl.kgL.K™ 0.286 ki.kg LK

Sekil 8. Motorun istasyon numaralamast
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Motorun istasyon numaralamast SAE  ARP.755A  dokiimaninda  belirtilen
konvansiyonlara gore yapilmistir. Bu numaralandirma Sekil 8’de gosterilmektedir.

Hesaplamalar motor girisindeki standart atmosferik kosullarin Po = 101.35 kPa, To = 298
K oldugu kabul edilerek yapilmigtir. Kompresor politropik verimi ise et = 0.7 olarak
alimmistir. Bu tercihler mikro turbojet motorlarinda teknigin bilinen durumu ile de tutarlidir.

Kompresor toplam basing orani, kompresoriin ¢ikis ve girisindeki toplam basinglarin orani
olarak tanimlanir ve Es.1’deki gibi toplam sicaklik orani ile de iliskilendirilir [18].

BT v/(r-1) 1)
¢ Ptl Ttl

Kompresor ¢ikis ve girisindeki toplam entalpi farki, birim kiitle akis debisi basina
santrifiij kompresor tarafindan tiiketilen giicti verir (Es.2).

We = hyz — hyy = Cp, [Tz — Tea] = Upvy 2

Teget rotor hizi Ui, ortalama bigak yarigapt rr ve agisal rotor hizi wo cinsinden
hesaplanabilir (Es. 3). Cikistaki teget yondeki hizin rotor hizina orani, kayma faktorii eg
olarak tanimlanir (Es.4).

Ui=wr 3
€ =v,/U; (4)

Es .4’0 Es. 3’te yerine koymak v yerine eg’li bir esitlik saglar (Es. 5). Daha ileri
diizenlemeler ile ise Es. 6’ya ulasilir.

I, = U 5
=T = —— ©)
Dc
Y e
P Uze Jr—1
Py CpCTtl

Kayma faktorii, ¢arkin iizerindeki kanatlarin sayisi ile baglantilidir. Kanat sayist nn ve
kayma faktorii €e, iliskisi Es.7°de verilmistir [19].

e=1-—- (")
n

Kompresor basing orani, sadece rotor agisal hizina, ® baghdir. Degeri arttikga surge
siirina kadar sikigtirma orani da artar. Rotor agisal hiz1 ve kompresor basing orani arasindaki
iligki Sekil 9'da gosterilmektedir.

Cevrim analizi sonuglart saft devir hizinin bagimsiz degisken olacagi sekilde ifade
edilmistir. Bu nedenle, motor performansi hakkinda yararh bilgiler elde edilebilir. Sikistirma
oraninin, dogrudan kontrol iinitesi tarafindan kontrol edilemeyecegini unutulmamalidir.

Ancak rotor hiz1 dolayli olarak yanma odasina giren yakit miktarinin ayarlanmasi ile kontrol
edilebilir.
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comprassor pragsure ratio

rpm w10t

Sekil 9. Rotor acisal hizina karsilik kompresor toplam basing orani

Serbest akistaki ses hizi kolayca hesaplanabilir (Es.8).
ap =fy (8)
Motor girisindeki serbest akis hiz1 Vo ugus Mach sayisi ile iliskilidir (Es.9).
Vo = agM, )

Serbest akistaki toplam degerlerin statik degerlere orani geri kazanim sicaklik ve basing
oranlart olarak tanimlanmustir (Es.10-11).

Tto 1+y,
Tr:T—0:1+ ) CMg (10)
Py o/ (Ve—1
n, = B — Tlr/ /=1 1)

Ugusun sesalt1 rejimde (Mo < 1) olmasi beklendiginden, difiizor basing orani ve basing
geri kazanim verimi 1 olarak alimabilir (nr =1, mg =1). Ayrica matematiksel kolaylik a¢isindan
T, degiskeni yanma odasi ¢ikigindaki toplam entalpinin serbest akim entalpisine orani olarak
tanimlanir (Es.12).

_hey, T,

T2
ho cp.To

(12)

Turbomakine bilesenlerinde toplam sicaklik ve basing oranlarin1 birbirleri ile
iliskilendirirken, Kkayiplar genelde politropik verimle ifade edilir [6]. Dolayisiyla eger
politropik bilinirse kompresor toplam sicaklik orani, toplam basing oraniyla iliskilendirilebilir
(Es.13).

T, = T[g]’c_l)/ycec (13)

Kompresor izantropik verimi Eg.14 ile tanimlanir.
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(yc—1)
T[c Ye _ 1 (14)

r]C= T[C_l

Yanma odas1 hacmine enerjinin korunumu prensibi uygulanirsa Es. 15 elde edilir.
MoCp Ttz + Npishpg = MuCp, Tta (15)
Yakit/hava orani ff, yakit kiitle debisinin hava kiitle debisine oranidir (Es.16).

f= ks (16)

=
Yukaridaki denklemler birlestirilerek yakit/hava orani i¢in asagidaki ifade elde edilebilir

(Es.17).

= T) — T, T¢
UthR/(CpCTo) — T2

(17)

Havacilik motorlart i¢in en kisitlayici tasarim faktdrii, malzemelerin 1siya dayanimidir.
Bu agidan en kritik yer, tiirbin girisidir (istasyon 4). Malzeme sinirlamalarina uyumlu olarak
tiirbin giris sicaklift Ty =1073 K olarak segilir. Bu ylizden mikro turbojet motor i¢in sadece
bir makara (spool) vardir. Bu nedenle, tiirbin tarafindan {iretilen gii¢c santrifiiy kompresorii
calistirir (Es.18). Mekanik kayiplar (yataklardaki siirtiinme gibi) hesaba katmak i¢in nm =
0.98 olarak se¢ilmistir. Tiirbin toplam sicaklik orani ise Es.19°da belirtilmektedir.

monC(Tt3th) = nmm4cpt(Tt4Tt5) (18)

1 Tr
w=1-——— (1-7 19
t T]m(l +f) T/1 ( t) ( )

Benzer sekilde tlirbin toplam basing orani Es.20 yoluyla ¢oziiliir.

Yt

T, = Tt()/t—l)et (20)

Kompresoriin izantropik verimi Eg.21 ile hesaplanir.
Ne = /e (21)

Motor ¢ikisindaki toplam basincin statik basinca oran1 Es.22 ile hesaplanir.

Ve (22)

Ptg Ye—1 Ye—1
o _[1 1D
P, [ T

Kolaylik i¢in yukardaki denklem Es.23’e¢ goére komponent toplam basing oranlari
cinsinden yeniden ifade edilebilir.
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E=&7T7T7T7T7T7T (23)
P9 Pgrdcbtn

Statik basing orani bilinirse, €gz0z Mach sayis1 Es.24 ile hesaplanabilir.

2 Pro e—1/ve 2
- Fo _ 4
M \/Vt_l[(Ra) 1] ( )

Egzoz statik sicakliginin, serbest akim statik sicakligina orani Es.25 ile ifade edilebilir.

To__ ©% %
T, (b)(n_l)/n Cp, (25)
Py

Egzoz hizinin serbest akim Mach sayisina orani, motor tasarimi i¢in anahtar bir
parametredir [9] ve Es. 26 ile hesaplanabilir.

E _ asMs _ YeR:To

9778 26
%) ag K VcRcTO ( )

Motor itki kuvveti, momentumun korunumu prensibinin motor kontrol hacmine
uygulanmasi ile Es.27’deki gibi bulunabilir.
F = m9V9 - m()VO + Ag(Pg - Po) (27)

Denklem hava kiitle akis oranma béliinerek ve yakit/hava orani f, denklemde yerine
konularak, 6zgiil itki i¢in bir bagint1 elde edilebilir (Es. 28).

2 Tay _Po
F Vo ‘T~ B
— =3, |(1+)——-My+ (1 +f) A (28)
Mo do R.—2 Ye
do

En 6nemli motor performans parametrelerinden biri, itki 6zgiil yakit tiikketimidir. Bu,
birim itki kuvveti icin harcanan yakit miktaridir [19] (Es. 29). Ozgiil yakit tiiketimi, ugus
kosullarina ve gaz ayarina baghdir.

_ f
~ F/my

(29)

Motor gaz akisinin kinetik enerji degisiminin, yakit tarafindan aciga cikartilan 1s1
enerjisine orani, motorun termal verimi olarak adlandirilir [18]. Isil verim Es. 30 yardimu ile
hesaplanabilir.
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Sekil 10. Ucus Mach sayisina karsilik 6zgiil itki

Qo [(1 +1) (Z_z)z - MOZ] (30)
= 2fhor

Tanima gore, itki verimi itme giiciinlin motordan geg¢en gaz akisinin kinetik enerji
degisimine oramidir [9]. itki verimi Es. 31 ile hesaplanabilir.

ZVO"% (31)
T’ =
! ay? [(1 +1) (Z_z)z - Moz]

Toplam verim, itki ve termal verimliliklerin birlestirilmesi ile elde edilebilir (Es.32).

Mo = NpNr (32)

Performans hesabi, farkli saft hizlar1 ve ucus Mach sayilart i¢in yukaridaki denklem
takimi1 kullanilarak yapilir. Sonu¢ olarak motor karakteristikleri elde edilir. Bunlar Sekil
10°dan Sekil 15’e kadar gosterilmistir. Sekil 10, 6zgiil itkiyi 20000 rpm ile 130000 rpm aras1
farkl1 saft devir hizlari i¢in, ugus Mach sayisinin bir fonksiyonu olarak gosterir. Bu motor i¢in
anma saft hizi 125000 rpm oldugundan, bu bolgenin detaylica incelenmesi daha pratik
olacaktir. Benzer sekilde yakit/hava orani ugus Mach sayis1 ve agisal rotor hizi ile orantilidir
(bkz. Sekil 11).
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Sekil 11. Ucus Mach numarasina kars1 yakit/hava orani

Cizelge 2. Tirbin ile ilgili gesitli parametreler (bkz. Sekil 17.)

Parametre Deger
Tra 1073 K
Tras 931 K

U 361 m.s?
o 591 m.s?
aq 0°

o 827 m.s*t
w, 630 m.s*
B2 20°
W 215 m.s?
Vv, 827 m.st

u 592 m.s?

Verim grafikleri, en ideal kosulun en yiiksek ugus Mach sayisinda ve saft devir hizinda
elde edildigini gdstermistir. Ancak, ugus Mach sayis1 ve saft devir hizinin yapisal ve
aerodinamik limitlerden dolay1 kisitlamalara sahip oldugu da unutulmamalidir.

Bu, miimkiin olan en yiiksek Mach sayist ve miimkiin olan en yiiksek devir hizinda
ugmanin motor yakit ekonomisi i¢in en uygun kosul oldugunu gostermektedir. Ozgiil yakit
tiikketiminin ugus Mach sayisinin bir fonksiyonu olarak gosteren Sekil 12 de bunu dogrular
niteliktedir. Farkli ¢alisma kosullarindaki mikro turbojet motorun termal, itki ve toplam
verimleri ise Sekil 13 ila 15’te verilmistir.
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Sekil 12. Ucus Mach sayisina karsilik 6zgiil yakat tiikketimi
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Sekil 13. Ugus Mach sayisina karsilik termal verim

Tiirbin kademesinin iki boyutlu kaskad goriiniimii, Sekil 16°da gosterilmektedir. Buna
karsilik gelen hiz liggenleri, Sekil 17°de verilmistir. Nominal ¢alisma kosullarindaki motor
performans parametreleri Cizelge 2°de 6zetlenmistir. Incelenen motor i¢in nominal saft hizi
125000 rpm dir ve ugus Mach sayis1 0.75°dir.



Sayfa No: 575 R.O iICKE, O. TUNCER

o
mw

o
m

=3
=

E.. D.12E
[
= 01 —— 20 000 rpm
= —<+—30 000 rpm
g oo 40 000 rpm
2 06| —=— 50000 rpm
1 —&—E0 000 rpm
.04 —— 70000 rprm
T —+—180 000 rpm
0.024 ——50 000 rpm
’ —— 100 000 rpm
D[ 1 1 1 1 L 1 1 —H—120 000 rpm
1] 01 02 03 0.4 05 06 07 —&— 125 000 rpm

Mach Mumber

Sekil 14. Ucus Mach sayisina kars1 itki verimi
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Sekil 15. Ucus Mach sayisina bagl toplam verim
4. SONUC

Mikro turbojet motorlari, evvelce belirtildigi {izere IHA lar, hedef ucaklari, seyir fiizeleri
gibi hava araclarinda tahrik sistemi olarak kullanilir. Ayn1 zamanda termodinamik ve tepki ile
tahrik gibi dersler i¢in egitim amagh olarak da kullanilirlar. Bu ¢aligmada, boyle bir egitim
motoru sifirdan degil, ters miihendislik teknigi kullanilarak tasarlanmistir.

Y,

Sekil 16. Tiirbin kademesi i¢in bigak geometrileri
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Ik olarak, geometrik 6zellikleri par¢a bazinda elde edilip, motor CAD ortaminda yeni bastan
olusturulmustur. Daha sonra elde edilen motor geometrisine gore analitik modeller
kullanilarak, termodinamik cevrim analizi yapilmis ve buradan motor performansi elde
edilmistir. Motor performansinin hesaplanmasi i¢in MATLAB lisaninda bir performans
hesaplama araci gelistirilmistir. Bu kapsamda motor performansinin saft devir hizi, ugus
Mach sayis1 gibi belirli parametrelere bagli degisimi incelenmistir. Analitik olarak hesaplanan
performans parametrelerinin tretici katalog degerlerine olduk¢a yakin oldugunu not etmek
yerinde olacaktir. Bu da ters miihendislik analizinin basaris1 agisindan 6lgiit kabul edilebilir.
Ayrica, bu motor daha gelismis mikro turbojet motorlar i¢in de temel bir model olarak
kullanilabilir. Ters miihendislik 6zellikle bir teknoloji boslugu oldugunda, toplam tasarim
stiresini azaltir. Bu bosluk kapandiktan sonra, klasik tasarim uygulamalar ile devam edilmesi
miimkiindiir.

(I2
) ]
w2
Rotor ) , )——bU
5!3 =C¢l
W3 33
C3=C
U

Sekil 17. Tiirbin kademesi i¢in hiz tiggenleri

Cizelge3. Motor Performans Parametreleri
Hesaplanan Uretici
Degerler Degerleri
Hava Kiitle Debisi 0.31kg.s?  0.29kg.s*
Itki Kuvveti 112N 111 N
Yakit Tiiketimi 0.51 l.dak? 0.35l.dak*

Parametre

Semboller
a, - Serbestakimdaki ses hizi [m.s?] T, - Serbest akimin statik sicaklig1 [K]
Ay - Liile ¢ikis alan1 [m?] T,; - Kompresor girisindeki toplam
sicaklik [K]
Cp. - Soguk kesimdeki 1s1 kapasitesi T;; - Kompresor c¢ikisindaki  toplam
[D.kgl K7 sicaklik [K]
Cp, - Sicak kesimdeki 1s1 kapasitesi T;, - Tirbin girisindeki toplam sicaklik

[J.kgt.KY] [K]
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Teget hiz [m.s™]

Serbest akim hiz1 [m.s™]

Girdap hiz1 [m.s™]

Kompresor tarafindan birim kiitle
debisi basina harcanan is [J.kg™?]

Yunan Harfleri

Ye

Ye

&

Mp
Ne
Mo
Np
Nr

Nr
Ne

Soguk kesim 6zgiil 1silar orani
Sicak kesim 6zgiil 1s1lar oranm

Kayma faktorii

Yanma verimi

Kompresor izantropik verimi
Toplam verim

Itki verimi

Geri kazanim verimi

Isitma verimi
Tiirbin izantropik verimlilik

Kompresor toplam basing orani
Difiizor toplam basing orani

Liile toplam basing orani

Toplam basing geri kazanim orani
Tiirbin toplam basing orani
Kompresor boyunca toplam sicaklik
orant

Kurtarma toplam sicaklik orani
Tirbin etrafinda toplam sicaklik
orant

Rotorun agisal hizi [rad.s™]

Yorumlari ile makalenin iyilestirilmesine katkida bulunan dergi hakemlerine tesekkiirlerimizi

e. - Kompresoriin politropik verimi
e; - Tirbinin Politropik verim
f - Yakit/Hava orani
F - Itki kuvveti [N]
he,, - Yanma odasi ¢ikigindaki toplam entalpi
[3-kg™]
h, - Ortam havasinin entalpisi [J.kg™]
hsy - Kompresor girisindeki toplam entalpi
[.kg™]
h;, - Kompresor ¢ikisindaki toplam entalpi
[-kg ]
my - Yaktkiitle debisi [kg.s™]
m, - Havakiitle debisi [kg.s™]
M, - Serbest akim Mach sayis1
My - Liile ¢ikisindaki Mach sayisi
n - Santrifijj kompresorii carkindaki
kanatlarin say1s1
P, - Atmosferik basing [kPa]
P,, - Kompresor girisindeki toplam basing
degeri [kPa]
P, - Kompresor girisindeki toplam basing
[kPa]
P,; - Kompresor cikisindaki toplam basing
[kPa]
P,, - Tiirbin girisindeki toplam basing [kPa]
P, - Tiirbin ¢ikisindaki toplam basing [kPa]
P,y - Liile ¢ikisindaki toplam basing [kPa]
P, - Liile cikisindaki statik basing [kPa]
r - Kompresor ortalama yarigapi [m]
R. - Soguk kesimdeki gaz sabiti [J.kg™.K™]
R, - Sicak kesimdeki gaz sabiti [J.kg?.K™]
S - Ogzgiil yakit tiiketimi [kg.N1.s7]
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