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OD REDAKCJI

Aktualnie obserwuje sie intensywny rozwoj techniki lotniczej przy jednoczesnym znacznym
ograniczeniu liczby powaznych publikacji o samolotach i ich napedach. Brak tych zrédet wiedzy
moze sie odbija¢ na jakosci pracy inzynieréw i technikéw - wykonujacych zawéd wymagajacy
szczegdlnej odpowiedzialnos$ci, zawod, ktdry jest coraz bardziej deficytowy na caltym $wiecie.
Specjalisci ci sg potrzebni nie tylko w procesie ,tworzenia” nowych konstrukcji, w systemach
produkcji, ale tez do obstugi rosnacej liczby samolotéw i $migtowcéw eksploatowanych
w transporcie pasazerskim i towarowym oraz w wojsku.

Szczegdblne miejsce w lotniczych zespotach napedowych zajmuja silniki turbinowe. Od ich
parametréw pracy, od ciggu wytwarzanego bezposrednio (silniki odrzutowe) lub za posred-
nictwem $migta, czy wirnika nosnego (silniki $migtowe i Smigtowcowe) zalezg osiagi statkow
powietrznych a takze bezpieczenstwo latania.

Wymagania ekologiczne naktadaja na lotnictwo obowigzek ograniczania ilo$ci wydalanych
do atmosfery gazoéw cieplarnianych (gtéwnie dwutlenku wegla) oraz réznego rodzaju toksyn
(szczegdlnie tlenkéw azotu). Dazy sie tez do zmniejszenia natezenia hatasu emitowanego przez
zespoly napedowe szczegdlnie w fazie startu i ladowania statkéw powietrznych. Jesli do tego
uwzglednimy ograniczenia ekonomiczne w postaci dgzenia do minimalizacji kosztéw produk-
cji silnikéw, kosztéw eksploatacji (gtéwnie paliwa), uzyskania mozliwie duzej trwatosci
i nieomal absolutnej niezawodno$ci dziatania, to uwidoczni sie potrzeba zatrudniania we
wszystkich etapach tworzenia i uzytkowania lotniczych zespotéw napedowych wszechstron-
nie wyksztatconych, a przy tym odpowiedzialnych pracownikéw.

Aktualizowanie stanu wiedzy o lotniczych zespotach napedowych jest ,moralng powinno-
$cig” pracownikéw lotnictwa i nauczycieli tej specjalnosci. A o ciaggle rosngcej wadze tej
problematyki moga $wiadczy¢ przyktady (ilosciowe) wziete z lotnictwa cywilnego. W naj-
wiekszych ttokowych silnikach lotniczych z potowy lat czterdziestych przeptyw powietrza
rzadko przekraczat 2kg/s, a wiele wdrazanych obecnie silnikéw odrzutowych napedzajacych
samoloty pasazerskie ma zapotrzebowanie powietrza przekraczajgce 1000kg/s. Moce ich tur-
bin siegajg 100 MW i stuza do napedzania wentylatoréw i sprezarek (wytwarzania ciggu),
a takze urzadzen ptatowcowych: klimatyzacji, ciSnieniowania kabin, ptatowcowych i silniko-
wych urzadzen odladzajacych.

Wysokie obcigzenia elementéw wspétczesnie produkowanych silnikéw spowodowaty wzrost
zainteresowania nowymi materiatami konstrukcyjnymi (np. stopy zarowytrzymate i zarood-
porne), w tym takimi, ktére wymagajg domieszek rzadkich pierwiastkéw. Upowszechniajg sie
niekonwencjonalne technologie, np. zgrzewanie tarciowe, wykonywanie mikrootworéw wigzka
elektronow lub strumieniem wody o bardzo wysokim ci$nieniu. Bez wspétdziatania specjalis-
tow z réznych dziedzin (réwniez badan podstawowych) nie bytby mozliwy widoczny obecnie
postep w zakresie wiarygodnej diagnostyki konstrukcji umozliwiajacej ocene granicy zmecze-
nia niskocyklowego i trwatos$ci zespotow silnika.

W przedstawianym opracowaniu Czytelnik znajdzie szereg artykutéw z ,pobocza” (bardzo
jednak waznego) wiedzy silnikowej zaprezentowanych przez specjalistéw odpowiednich dzie-
dzin.
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ZAGROZENIA EKOLOGICZNE WOKOL LOTNISK
I MOZLIWOSCI ICH OGRANICZANIA

PAWEL GLOWACKI, STEFAN SZCZECINSKI

Instytut Lotnictwa

Streszczenie

W artykule przedstawiono najwazniejsze przyczyny i zrédta gtéwnych czynnikéw powodujqcych
zaktécenia ,normalnego” systemu ekologicznego w strefie lotnisk - a wynikajqgce ze szczegdlnie
intensywnego ruchu i dziatania réznych urzqdzen na niewielkim obszarze powierzchni ziemi
i przyziemnej warstwie atmosfery. Dziataniom tym towarzyszq skoncentrowany hatas i wydzie-
lanie ciepta w ogromnych ilosciach - ktérych przyczyng jest praca turbinowych silnikéw odrzu-
towych startujqcych i lgdujgcych samolotéw. Z pracq tych silnikéw wiqze sie ,produkowanie” nie
tylko CO2 i H20 ale takze wiele szkodliwych zwiqzkéw chemicznych jak CO, niespalone HC oraz
NOx w duzych ilosciach.

Stowa kluczowe: ekologia, toksyny, ruch na lotnisku, start samolotu, wentylatorowe silniki od-
rzutowe

WPROWADZENIE

Stopien zanieczyszczenia Srodowiska lotniskowego zalezy od skutkdw dziatania sprzetu lot-
niskowego oraz wszelkich stuzb naziemnych odpowiedzialnych za bezpieczne sprowadzanie sa-
molotéw na ziemie i wyprowadzanie pasazerow lub towaréw poza lotnisko oraz od najbardziej
zauwazalnej (hatas!), pracy silnikdw ladujacych i startujacych samolotow.

Mozna wyodrebni¢ zaktdcenia ekosystemu lotnisk jako:

- naziemne: promieniowanie elektromagnetyczne (radary, radiostacje), $srodki chemiczne do
mycia i odladzania samolotéw, paséw startowych i drég kotowania, rozlane paliwo i oleje,
wzniecanie kurzu, hatas i spaliny wydzielane przez silniki przemieszczajacych sie pojazdow.

- samolotowe: olbrzymie ilo$ci goracych spalin wydalanych z silnikéw z duza predkoScig, kil-
kakrotnie wieksza ilo§¢ powietrza doprowadzana do otoczenia z kanatéw zewnetrznych sil-
nikéw z duza predko$cia. Masy powietrza pobieranego z bezposredniego otoczenia samolotu
niszcza nawierzchnie lotniska. Caty ruch powietrza powodowany praca silnikéw wysusza
glebe z otoczenia paséw startowych i drég kotowania, turbulizuje ruch powietrza a nade
wszystko jest Zrodtem meczacego dla zywych organizméw poteznego hatasu.
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LOTNISKOWE ZRODEA ZAGROZEN EKOLOGICZNYCH

Intensywno$¢ powstawania lotniskowych zagrozen ekologicznych w duzym stopniu zalezy
od organizacji prac i czynnos$ci zapewniajacych petne bezpieczenstwo ladowania i startowa-
nia oraz przemieszczen samolotéw po lotnisku zwigzanych z wytadunkiem i zatadunkiem pa-
sazeréw i ich bagazu (lub towaréw), przegladem po i przed lotem samolotéw, ich sprzataniem
i tankowaniem i.t.d. Powyzsze dziatania wymagaja uzycia wielu maszyn i urzadzen (w tym cigg-
nikéw i samochod6éw). Wszystkie urzadzenia muszg spetnia¢ formalne wymogi ochrony $ro-
dowiska z minimalizacjg energochtonnosci.

Nie mniej urzadzenia te sa zrédtem hatasu a wyposazone w silniki spalinowe emituja takze
gorgce spaliny z ich toksycznymi sktadnikami jak NOx, CO, i HC oraz duze ilo$ci CO2. Nalezy
pamietaé, ze stanowig one znikomg ilo§¢ w poréwnaniu do emisji turbinowych silnikéw od-
rzutowych startujacych i ladujacych samolotéw. Koncentracja ich w jednym miejscu stanowi
spore zagrozenie ekologiczne dla znajdujacych sie w poblizu ludzi. Warto tu pamietac¢, ze uzys-
kanie mocy 1KMz ttokowego silnika spalinowego wymaga zuzycia 1g/s powietrza (i tylez wy-
dalanych spalin). Dla ograniczenia wydalanych spalin dgzy sie do wymiany silnikéw o zaptonie
iskrowym w sprzecie i pojazdach lotniskowych na znacznie ekonomiczniejsze o zaptonie sa-
moczynnym a w dalszej perspektywie na silniki elektryczne. Coraz powszechniejszy jest po-
glad instytucji medycznych i sanitarnych, ze spaliny silnikéw (z zawartymi w nich toksynami)
sa przyczyna astmy, choréb ptuc i watroby oraz réznych odmian raka. Ocenia sie takze, ze 80
milionéw Europejczykdéw jest narazonych na niezdrowy hatas.

SAMOLOTOWE ZRODLA ZAGROZEN EKOLOGICZNYCH

W tej grupie gtéwnymi Zrédtami skazen ekologicznych sa turbinowe silniki odrzutowe, sta-
nowigce ilosciowo wiodacy rodzaj napedu samolotéw pasazerskich i bojowych. Nalezy tu wy-
raznie stwierdzi¢, ze wspotczesny dwuprzeptywowy (zwtaszcza wentylatorowy) turbinowy
silnik odrzutowy to w chwili obecnej wytwor techniczny najwyzszej formy artyzmu, taczacy
w sobie najnowsze osiggniecia technologii, inZynierii materiatowej i elektroniki - wymusza-
jacy rozwoj tych dziedzin nauki i ich wdrozen. Skale rozwoju turbinowych silnikéw odrzuto-
wych charakteryzuja wartosci takich wskaznikéw jak ciag i jednostkowe zuzycie paliwa.
W latach czterdziestych ubiegtego wieku eksploatowano silniki o ciaggu okoto 800 daN i jed-
nostkowym zuzyciu paliwa okoto 1kg/ daNh. Wspotczesnie silniki osiagaja ciagi rzedu 50000
daN ajednostkowe zuzycie paliwa juz bliskie 0.28kg/daNh. Co oznacza 60 krotny wzrost ciggu
i 5 - krotnie wiekszg ekonomiczno$¢ silnikéw. Pociaga to za sobg wzrost ich kosztéw wytwa-
rzania z okoto 220 USD za 1 daN ciagu w latach 90 ubiegtego wieku do okoto 700 USD obecnie.
Nalezy tu doda¢, Ze lotnictwo emituje zaledwie 2%-3% calej emisji gazéw cieplarnianych wy-
twarzanych przez ludzkos$¢. Jednakze istote szkodliwosci stanowi fakt koncentracji zanie-
czyszczen na ograniczonym obszarze.

W ciggu trzech pierwszych minut startu i wznoszenia transoceanicznego samolotu pasazer-
skiego strumien otaczajgcego powietrza rzedu 200 tys. m3 doznaje przyspieszenia do okoto
300 m/s a strumien spalin o objetosci okoto 50 ty$. m3 doznaje przyspieszenia do okoto 600
m/s wytwarzajac jednocze$nie blisko 2 tys. kg CO2, turbulizujac znaczne objetosci powietrza
w strefie pasow startowych lotniska i ich przestrzennych przedtuzen.

Dla oceny skali czasu i miejsca wystepowania tych procesé6w w ograniczonej strefie lotniska
jako przyktadem moze stuzy¢ lotnisko Chopina z okoto 400 operacjami lotniczymi dziennie
skupionymi gtéwnie w godzinach rannych i wieczornych w kilkuminutowych odstepach po-
miedzy nimi.
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Wprawdzie podczas ladowania zaburzenia atmosfery strumieniem powietrza z kanatéw ze-
wnetrznych silnikéw i spalin z kanatéw wewnetrznych (i ich temperatura) sa mniejsze niz pod-
czas startu i wznoszenia ale czas ich trwania znaczaco dtuzszy, co nie pozwala ich poming¢
w rozwazaniach szkodliwego oddziatywania w obszarach lotnisk.

Operacje lotnicze stanowia znaczng uciazliwos¢ dla mieszkancéw obszaréw przylotnisko-
wych ze wzgledu na czestos¢ i intensywnos$¢ wystepowania nuzacego hatasu i sumujacego sie
zatruwania powietrza nie tylko z wytworzonych podczas spalania NOx, CO i HC ale takze CO2.

PODSUMOWANIE

Jest oczywistoscig, ze choc¢ tylko hastowo tu spisane ucigzliwo$ci lotnictwa s od lat juz znane
to ujawnia sie ich coraz wieksza, spowodowana rozwojem szybkiego lotnictwa pasazerskiego
spoteczna i ekologiczna ,zauwazalnos¢”.

Skutkuje to opracowaniem i wprowadzaniem wymogéw w postaci odpowiednich norm wy-
muszajacych okreslone granice hatasliwosci startujacych i ladujacych samolotéw oraz zawar-
tosci toksycznych sktadnikéw w spalinach silnikowych.

Juz z powyzszego wynika, Ze s3 to ,strzaty do jednej bramki”!!! Poprawy w tej dziedzinie na-
lezy jedynie szuka¢ w ukierunkowanych modyfikacjach silnikéw. Jednak wiele unowoczes$nien
umozliwiajacych zmniejszenie zuzycia paliwa poprzez wprowadzenie nowych materiatéw kon-
strukcyjnych umozliwiajacych wzrost temperatury spalin przed turbing i sprezu powoduje wy-
razny wzrost emisji NOx w spalinach.

Jednak niektére zmiany jak np. zastosowanie biopaliw (paliwa odtwarzalne) w duzym stop-
niu ogranicza utrate réownowagi CO2 w atmosferze i ogranicza iloSciowg zawarto$¢ toksyn
w spalinach. Wiele nadziei poktada sie w zastosowaniu jako paliwa gazu tupkowego lub nawet
czystego wodoru a takze etanolu i metanolu. W tych przypadkach nalezy bilansowac¢ w proce-
sie produkc;ji tych paliw ilo$¢ zuzytego wegla do ich np. odparowywania.

Latwiejsze sie wydaje ograniczanie hatasliwos$ci pracy silnikdéw odrzutowych na drodze
zmian uksztattowania dysz wylotowych czy ejektoréw dodatkowego strumienia powietrza z at-
mosfery.

Kazda ze zmian wymaga wnikliwych badan weryfikujacych (we wszystkich zakresach pracy
silnikéw i warunkach lotu samolotu) a przede wszystkim gtebokiej wiedzy i intuicji konstruk-
toréw w dziedzinie termodynamiki, przeptywu gazéw i aerodynamiki. DoSwiadczenie uczy, ze
zdarzajg sie przypadki ograniczenia szkodliwego zachowania sie maszyny w jednym zakresie
pracy a niebezpieczny wzrost w innym.

Tak wiec sukcesow w tej dziedzinie mozna sie spodziewac po bardzo wnikliwej ocenie stanu
obecnego i szans (np. technologicznych) jego poprawy.
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Streszczenie

Poczqtek artykutu stanowi opis stanu wyjsciowego podstawowych parametréw termodyna-
micznych, uktadow i cech konstrukcyjno — uzytkowych turbinowych silnikéw odrzutowych wdra-
zanych do lotnictwa w koricowej fazie II-ej Wojny Swiatowej i tuz po niej. Wskazano wptyw
pomystéw konstrukcyjnych, nowych materiatéw, nowych technologii wytwarzanych czesci i ca-
tych zespotéw (modutéw), oraz metod badawczych na wzrost osiqggdw silnikéw. Zwrdcono uwage
na ograniczenia postepu w tej dziedzinie wzgledami finansowymi kosztéw poznawczo - badaw-
czych, dostepnosciq materiatéw konstrukcyjnych, a takze kadrami inzynieréw i ich nauczycieli,
z wymogiem bezpieczeristwa latania i ochrony srodowiska.

Stowa kluczowe: jedno- i dwuprzeplywowos¢ silnikéw odrzutowych, silniki wentylatorowe, re-
wersory ciggu, wektorowanie ciggu, systemy chtodzenia i luzy wierzchotkowe turbin, trwatos¢ ni-
skocyklowa.

Sensowno$¢ realizacji idei bezpos$redniego wytwarzania ciggu przez silniki stanowigce naped
samolotow (bez udziatu $migta) uzasadniajg przebiegi charakterystyk ciagu $Smigiet od pred-
kosci lotu (rys. 1.) z pozadanym dla zespotu napedowego.

Juz z tego zestawienia wynika ,nieprzystawalno$¢” charakterystyki $migta do potrzeb sa-
molotu. Z przebiegu predkosciowej charakterystyki $migta wynika ograniczenie maksymalnej
predkosci lotu samolotu, a z analogicznej charakterystyki ciggu silnika odrzutowego - brak ta-
kiego ograniczenia oraz znaczne jego nadwyzki w szerokim zakresie predkosci nad ciggiem
niezbednym. Pozwala to na szybsze osigganie i znacznie wyzszego putapu samolotu oraz jego
predkosci maksymalnej. Obszar miedzy charakterystykami Smigtowg 2 i jednoprzeptywowego
silnika odrzutowego 3 ,zagospodarowuje” sie silnikami dwuprzeptywowymi:

- 0 matym stosunku natezen przeptywu w kanatach - blizszych charakterystyce 3,
- 0 duzym stosunku natezen przeptywu - blizszych charakterystyce 2.

Pierwsze turbinowe silniki odrzutowe, niemieckie Jumo 004 i BMW 003, wprowadzone do
lotnictwa bojowego w konicu 1I-ej wojny $wiatowej, dysponowaty ciggiem 900 daN i jedno-
stkowym zuzyciem paliwa ponad 1 kg/daNh. Byty to silniki ze sprezarkami osiowymi o sprezu
nieznacznie przekraczajacym m = 3 oraz temperaturze spalin na wlocie do turbin 1000 K.
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Rys. 1. Zalezno$¢ ciagu niezbednego 1 do lotu samolotu, ciagu rozporzadzalnego turbinowego silnika
$migtowego 2 orazjednoprzeptywowego turbinowego silnika odrzutowego 3 oraz 415 - silnikéw o ré6znym
stopniu dwuprzeptywowosci od ustalonej predkosci lotu V wyrazonej liczbg Macha

Tuz po wojnie i do konca lat 50-tych ubiegtego wieku furore w lotnictwie bojowym $wiata
zrobity brytyjskie silniki (z ,rodziny” Nene) opracowane w firmie Rolls Royce - masowo po-
wielane i modyfikowane w tzw. socjalistycznych krajach jako naped samolotow MiG-15
i MiG-17. Byty to silniki z promieniowymi sprezarkami (z obustronnym wlotem) o sprezu bli-
skim i temperaturze spalin przed turbinami ok. 1100 K. Dysponowaty one ciggami bliskimi
2700 daN przy jednostkowym zuzyciu paliwa ok. 1 kg/daNh.

W niemieckich silnikach juz stosowano chtodzone powietrzem topatki kierownic i wirnikéw
turbin (z braku dostepnos$ci materiatéw zaroodpornych i zarowytrzymatych), a w brytyjskich
Nene (i wich licencyjnych” kopiach) wykorzystywano od poczatku kobalt w kierownicach tur-
bin i stopy niklowe w topatkach wirnikowych.

0 dalszym rozwoju lotniczych silnikdw (wyraZnie wiekszym i szybciej wdrazanym w silni-
kach odrzutowych niz $migtowych i Smigtowcowych) zadecydowaty: zdobywana i rozwijana
wiedza w teorii przeptywdéw i proceséw spalania z réwnolegle opracowanymi nowymi mate-
riatami: 1zejszymi i mocniejszymi oraz zaroodpornymi i zarowytrzymatymi (i ich pokryciami)
a nade wszystko - nowatorskimi pomystami konstruktoréw i technologéw.

Niewidoczne z zewnatrz osiggniecia w dziedzinie trwato$ci i niezawodno$ci dziatania silni-
kéw to skutek wypracowania wiarygodnych metodyk diagnozowania w oparciu o zminiatury-
zowane czujniki pomiaru wielu parametréw termoprzeptywowych i mechanicznych silnika
i ich rejestracji, a takze wyboru pojedynczych parametréw - wybranych do ciggtej obserwac;ji
przez zatoge np. poziomu drgan silnika.

Zdolnos$¢ przewidywania kierunkéw dalszego rozwoju silnikow wspomaga obserwacja zmian
wybranych parametréw od czasu kalendarzowego ich wdrozenia do produkc;ji.

Na rys. 2. przedstawiono zakresy zmian dwdch waznych parametréow silnikowych: sprezu m
oraz temperatury T spalin na wlocie do turbin®. W odniesieniu do sprezu w powszechnie sto-
sowanych sprezarkach osiowych poczatkowy wzrost to doskonalenie aerodynamiki przeptywu
w przestrzeniach miedzytopatkowych oraz profiléw aerodynamicznych pidr topatek, ich liczb
na obwodach stopni i liczby stopni w sprezarkach. Dalszy wzrost sprezu to skutek wprowa-

10d ktérych zalezy efektywno$¢ pracy silnika turbinowego - wyrazajaca sie jego masg, poprzecznymi wymiarami geo-
metrycznymi i zuzyciem paliwa.
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dzenia naddZwiekowych stopni wlotowych oraz dwuwirnikowych sprezarek oraz nastawnych
topatek ich kierownic. Znacznie trudniejsze jest osigganie coraz wyzszych wartosci temperatury
spalin na wylocie z komdr spalania do turbin. Wzrost dopuszczalnych temperatur dla topatek
kierownic i wirnikéw turbin wykonanych z ,klasycznych” metali zaroodpornych i zarowytrzy-
matych jest zastugg konstruktoréw i technologdéw stosujac coraz bardziej wyrafinowane spo-
soby ich chtodzenia (m. in. stosujac wielootworowe rozprowadzenie powietrza chtodzgcego
po zewnetrznej powierzchni pidr topatek) a takze stosujac pokrycia zewnetrznych powierzchni
pior izolujacymi termicznie emaliami ceramicznymi. Ostatnio coraz czeS$ciej pojawiajg sie in-
formacje o zastosowaniu na topatki cermetali czy wrecz- zwigzkéw chemicznych metali jak ni-
kiel, chrom, tytan, aluminium oraz niob z pierwiastkami , ceramicznymi” jak np. krzem. Od dos¢
dawna ,zadomowito” sie odlewanie topatek ze stopéw zarowytrzymatych w postaci mono-
krysztatow oraz ograniczenie temperatury powietrza chtodzacego dostarczanego ze stopni wy-
lotowych sprezarek - zastosowaniem chtodnic?.

Rys. 2. Zaleznos$¢ sprezu 7 silnika i temperatury T spalin na wlocie turbin
od roku wdrozenia silnika do produkcji

Powyzsze doskonalenia silnikéw turbinowych pozwolity, po poczatkowych ,skokowych”
zmianach ich osiagéw na przetomie lat 60-tych i 70-tych ub. w,, na dalszy - juz tagodny skutek
w postaci zmniejszania masy silnikow i ich jednostkowego zuzycia paliwa. Wyrazniejszy postep
w osiggach silnikéw odrzutowych zaznaczyt sie wraz z wdrazaniem silnikow dwuprzeptywo-
wych: poczgtkowo w silnikach samolotéw bojowych3, nastepnie w lotnictwie pasazerskim da-
lekiego zasiegu. W lotnictwie pasazerskim i transportowym, po poczatkowo ,nieSmiatej”
ilociowo dwuprzeptywowosci na poziomie 71, / m1, ~1..2(2,5) i osiggnieciu jednostkowego
zuzycia od ok. 0,8 do ok. 0,5 kg/daNh, do radykalnie zmienionej konstrukcji (rys. 3.) wprowa-
dzajac wentylatorowe dwuprzeptywowe silniki odrzutowe o stosunku natezen przeptywu, od
ok. 4...5 w poczatku lat 80-tych ub. w. do obecnych 10 i wiecej. Pozwolito to zminimalizowac¢ zu-
zycie paliwa do wartos$ci ~0,3 kg/daNh.

2Bez uzycia chtodnic, ilo$¢ powietrza ze stopni wylotowych sprezarki przeznaczonego na chtodzenie turbin siegataby
30% powietrza przeptywajgcego przez kanat wytwornicy spalin silnika.

3W zewnetrznych kanatach przeptywowych tych silnikéw strumien powietrza stanowit zaledwie (25...70)% strumie-
nia ptyngcego przez kanat wewnetrzny. Stanowit on kompromis zmniejszenia zuzycia paliwa, zwiekszonego gabarytu
poprzecznego silnika (ale i ciagu od dopalacza) oraz ,rozmazania” §ladu termicznego za samolotem - utrudniajacego
celne trafienie plot. naprowadzanego na podczerwien.
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Rys. 3. Schemat dwuprzeptywowych silnikéw odrzutowych:
a- o matym stosunku natezen przeptywu 71_ / i, ;
b - wentylatorowy o duzym stosunku natezen przeptywu
1 - zesp6t wentylatora i sprezarki niskiego ci$nienia, 2 - sprezarka wysokiego ci$nienia,
3 - komora spalania, 4 - turbina napedu sprezarki wysokiego ci$nienia, 5 - turbina napedu wirnika
niskiego ci$nienia, 6 - odwracacz ciagu, 7 - dysza wylotowa silnika, 7’ - dysza wylotowa spalin,
7” - dysza wylotowa powietrza, W - wentylator

Ogromne koszty wytwarzania lotniczych silnikéw turbinowych dla potrzeb lotnictwa trans-
portowego i pasazerskiego ,wymusito” na producentach ukierunkowanie na produkcje wen-
tylatorowych odrzutowych silnikéw dwuprzeptywowych o duzych i bardzo duzych ciggach - na
poczatku ok. 10 000 daN a obecnie od ok. 20 000 daN do warto$ci przekraczajacych 33 000
daN. Przyktadowe osiagi tej grupy silnikow - jak i silnikéw wykorzystywanych w lotnictwie
bojowym zestawiono w tabelach na koncu artykutu.

Na fot. 1 przytoczono zdjecia silnikow starszej i nowej generacji - ktérych wymiary warto
oceni¢ na podstawie sylwetek ludzi widocznych w tle. Nalezy tu zwroci¢ uwage na (wprost nie-
wyobrazalne) natezenie przeptywu powietrza pobieranego z atmosfery. Juz od ¢wierc wieku sil-
niki wentylatorowe pobieraty 300...500 (800) kg/s powietrza, a silniki wspo6tczesnie wdrazane
do lotnictwa pasazerskiego juz osiggaja wartosci bliskie 1400 kg/s (!). Ich podskrzydtowe za-
wieszanie na ptatowcach niewatpliwie spowoduje podwyzszong sktonno$¢ do powstania wiru
wlotowego.

Opisane wyzej (i nie tylko) permanentne modyfikacje rozwigzan konstrukcyjnych, materia-
towych, technologicznych i ... proporcji przeptywowych wniosty zyski ekonomiczne w postaci
zmniejszonego zuzycia paliwa i masy silnikdw oraz ich zwiekszonej niezawodnosci i trwato-
$ci. Narys. 4, z zachowaniem skali czasu jak na rys. 2, przedstawiono charakter i przebiegi osig-
gania coraz to mniejszego jednostkowego zuzycia paliwa (niematy wptyw wniosto,
wprowadzone od poczatku lat 80-tych ubiegtego wieku systemu sterowania minimalnych
luzé6w wierzchotkowych turbin, dostosowywanych na biezaco podczas lotu samolotu) i mniej-
szej masy jednostkowej silnikow - to jest odnoszonej do ich maksymalnego ciggu przy ziemi.
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Fot. 1. Dwuprzeptywowy silnik odrzutowy
a - silnik samolotu bojowego, b - silnik wentylatorowy o duzym ciaggu
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Rys. 4. Zaleznos¢ usrednionych zmian jednostkowego zuzycia paliwa ¢; i masy jednostkowej m;
od roku wdrozenia silnika do produkcji.
1 - wdrozenie dwuprzeptywowosci silnikéw odrzutowych, 2 - wdrozenie silnikéw wentylatorowych,
3 - wdrozenie silnikéw wentylatorowych o duzym stopniu dwuprzeptywowosci

Sledzac rozwéj turbinowych silnikéw odrzutowych w aspekcie zyskiwanych wartoéci naj-
wazniejszych parametréw (m, T, 71, / M, ) uzytkownicy wyrézniaja pie¢ generacji silnikéw.
W tabeli 1 przedstawiono przedziaty czasowe generacji i uzyskiwane warto$ci charaktery-
stycznych parametréw oraz przewidywanych do uzyskania w szdstej generacji.

Tabela 1.

Rozwéj konstrukcji turbinowych silnikéw $§migtowych i Smigtowcowych byt (i jest) Scisle
uzalezniony od mozliwosci zwiekszania sprezu silnika i temperatury spalin przed turbing. Jest
to utrudnione ze wzgledu na znaczna miniaturyzacje cze$ci tych silnikéw - w poréwnaniu
np. z wentylatorowymi silnikami odrzutowymi. Obserwacja (od przeszto pét wieku) rozwoju
osiggéw tych silnikow pozwolita na wyrdznienie czterech generacji (rys. 5.).
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Rys. 5. Zalezno$¢ mocy jednostkowej Pj turbinowych silnikéw $§migtowych ($migtowcowych) od sprezu
itemperatury spalin T3 przed turbing I - silniki pierwszej generacji, II - silniki drugiej generacji,
[11 - silniki trzeciej generacji, IV - silniki czwartej generacji

W I-ej generacji silnikdw pracowaty one przy temperaturach spalin T3~ 1150K i sprezu
m~ 5...9. Silniki tej generacji osiggaly zuzycie paliwa na poziomie ~0,35 kg/kWh, a moce jed-
nostkowe (z jednego kg/s powietrza) ~130...180 k%g /s - Wll-ejilll-ej generacji wzrost mocy
jednostkowej i zmniejszanie jednostkowego zuzycia paliwa osiggano wzrostem sprezu do war-
tosci m ~13...16 i temperatury spalin do 1500 K. Majac na wzgledzie wspotczesny postep w osia-
ganiu sprezu nawet mw =20 w sprezarkach osiowo-promieniowych, diagonalnych lub
dwustopniowych promieniowych i mozliwo$¢ wykorzystywania materiatéw zarowytrzyma-
tych w temperaturze T3 T 1700 K mozna sie spodziewac, ze IV generacja da szanse uzyskiwa-
nia mocy jednostkowych na poziomie 400 kV%g /¢ Przy jednostkowym zuzyciu paliwa
~0,25 kg/kWh - to jest o warto$ciach poréwnywalnych z uzyskiwanych w lotniczych silnikach
ttokowych ostatniej wojny $wiatowej - przy znacznie mniejszej masie i objetosci gabarytowe;j
silnikéw turbinowych.

Dotychczasowe doswiadczenia wskazuja, ze oprocz skokowych zmian w konstruke;ji silni-
kéw odrzutowych jak dwu- i tréjwirnikowos¢, dwuprzeptywowo$¢, dopalacze i odwracacze
ciggu czy oddzielna turbina napedowa w silnikach $migtowych i §migtowcowych, zachodzi per-
manentne doskonalenie ich konstrukcji i technologii wytwarzania czesci. Te doskonalenia to
przede wszystkim wprowadzenie nowych materiatow (lzejszych, wytrzymalszych i zarowyt-
rzymalszych) i ich pokry¢ ochronnych, odlewo6w o ukierunkowanej strukturze krysztatow, czy
wreszcie - wzajemny dobor pasowan czesci w zespoty tworzace wymienne moduty itd. i itp. Od
poczatku lat 80-tych ub. w. wkraczajg coraz bardziej zautomatyzowane systemy diagnostyczne.
Wszelkie tu sygnalizowane udoskonalenia maja na celu zapewnienie, oprécz poprawy osiggow,
coraz to dtuzszych okreséw miedzyremontowych oraz ogélnej trwatosci silnikéw wyrazonych
liczbg zuzytych cykli i wypracowanych godzin - omal absolutnej ich niezawodno$ci.
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Streszczenie

W artykule starano sie przedstawic i opisac¢ zasady nowych metod technologicznych wyt-
warzania czesci i zespotéw konstrukcyjnych lotniczych silnikéw turbinowych. Jest to problem
ciggle aktualny, zwtaszcza spowodowany permanentnym dqzeniem do poprawy gtéwnych
osiggow silnika - jak mata masa i gabaryty, mate jednostkowe zuzycie paliwa i koszty wyt-
warzania oraz duza niezawodnos¢ i trwatos¢. Szczegélng role odgrywajq tu nowe materiaty
odporne na wysokie temperatury i obcigzenia. Istotny skok (zawdzieczany technologii) to wykony-
wanie topatek wirnikowych turbin jako odlewy monokrystaliczne oraz szeroka oferta wszelkiego
rodzaju pokry¢ - uszczelniajqcych, ktore dos¢ radykalnie podnoszq sprawnos¢ turbin (minimal-
izacja luzéw wierzchotkowych) i termoizolacyjnych podnoszqcych ich trwatosé (ograniczenia am-
plitud zmeczenia niskocyklowego).

Stowa kluczowe: spajanie czesci; spawanie: elektronowe, laserowe, tarciowe; pokrycia: uszczelnia-
jace, zaroodporne, termoizolacyjne;

Wspétczesny turbinowy silnik lotniczy jest obiektem niezwykle skomplikowanym. Dotyczy
to wszystkich etap6éw jego zycia: opracowania, wytwarzania i eksploatacji. W ciggu swojej 70-
letniej historii lotniczy silnik turbinowy osiagnat niezwykle wysoki poziom techniczny, plasu-
jacy go w Scistej czotéwce dokonan technicznych ludzkosci. Eksploatowane wg stanu technicznego
silniki samolotéw komunikacyjnych przekraczaja 20 tysiecy godzin pracy ,na skrzydle”. Staty-
styki wykazuja, Ze gdyby nie awarie spowodowane zasysaniem ciat obcych i zderzeniami z pta-
kami, silnik turbinowy bytby jednym z najbardziej niezawodnych elementéw wspotczesnego sa-
molotu. Wysoka niezawodno$¢ tych silnikéw wynika z:

- osiggnie¢ nauki o aerodynamice przeptywéw, pozwalajacych optymalizowac¢ ksztatty topatek
i kanatow przeptywowych silnikéw,

- stosowania nowych materiatéw konstrukcyjnych,

- wykorzystywania technik komputerowych do sterowania i kontrolowania stanu technicznego
silnikow,

- zastosowania najnowszych technologii wytwarzania czesci i podzespotow.
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Nowe technologie stosowane w produkc;ji lotniczych silnikéw turbinowych, majace istotny
wptyw na ich jakos¢ i niezawodnos¢, to przede wszystkim:
- metody spajania czesci,
- metody nanoszenia pokry¢ (uszczelniajacych, zaroodpornych i termoizolacyjnych),
- modyfikacje warstwy wierzchniej czesci,
- monokrystalityczne odlewanie chtodzonych topatek turbinowych.

1. NOWOCZESNE METODY SPAJANIA

Wsréd procesow technologicznych w produkcji lotniczej wazne miejsce zajmujg procesy spa-
jania. Spajanie jest metoda trwatego tgczenia materiatéw przez uzyskanie ich ciggtosci w miejs-
cach taczenia. Rozréznia sie procesy spajania przez: spawanie, zgrzewanie i lutowanie czy
nawet klejenie. Spajanie umozliwia wytwarzanie lekkich konstrukcji. Konstrukcje spawane
mato réznig sie od integralnych i charakteryzuje je duze wykorzystanie materiatu. Spawanie jest
sposobem t3czenia materialéw przez stopienie brzegéw w miejscu taczenia. Znane sposoby
spawania gazowego i tukowego powoduja jednak obnizenie wtasciwos$ci mechanicznych ta-
czonych materiatéw, powodujac deformacje taczonych elementéw i powstanie w nich naprezen.
Dlatego w produkcji lotniczych silnikow turbinowych tradycyjne metody spawania zastepuje sie
spawaniem elektronowym (wigzka elektronéw) i spawaniem laserowym.

W technice stosowanych jest wiele metod zgrzewania. Charakterystyczng cechg procesow
zgrzewania jest wystepowanie duzych naciskdw w strefie wytwarzania potaczen i towarzy-
szacych im odksztatcen plastycznych. W produkgji silnikéw turbinowych szerokie zastosowa-
nie znajduja obecnie metody zgrzewania tarciowego.

1.1. Spawanie wigzka elektrondéw (elektronowe)

W produkgji lotniczych silnikdw turbinowych spawanie wigzka elektronéw zajmuje wazna
pozycje. Obecnie metoda ta wykonuje sie 25...30% szwow potaczen spajanych w silnikach.
W spawaniu elektronowym wykorzystuje sie wigzke szybko poruszajacych sie elektronéw do
topienia materiatéw. Wigzki te wytwarza sie w tzw. dziale elektronowym. Energia kinetyczna
elektron6w zderzajacych sie ze spawanym materiatem zostaje zamieniona na ciepto. Ze
wzgledu na zogniskowanie wigzki do Srednicy 0,1...0,5 mm uzyskuje sie wielka koncentracje
mocy (5..7,510° W/cm?), ktéra umozliwia taczenie metali o wysokiej temperaturze topnienia
(wolframu, molibdenu, tantalu) oraz ceramik.

Elektronowo spawa sie tarcze sprezarki (np. K15), czopy, waty, dZwignie, kota zebate i kad-
tuby. Spawanie elektronowe nie jest zalecane do spawania stali weglowych oraz zawierajacych
duzo siarki i fosforu, a takze metali niskotopliwych w tym brazéw i mosigdzow.

1.2. Spawanie laserowe

Spawanie laserowe zapewnia wysoka jakos¢ potaczenia, wytrzymato$ciowo nie ustepujaca
taczonym materiatom, bez deformacji spawanej konstrukcji. Realizuje sie je za jednym przej-
$ciem zaréwno przy matych, jak i duzych grubosciach spawanych elementéw, bez stosowania
topnikdw i spoiwa, przy duzej wydajnosci - 5...10 razy przewyzszajgcej wydajno$¢ spawania
tukowego. Grubos$¢ spawanych materiatéw moze sie zmienia¢ w granicach 0,15...10 mm przy
mocy promienia lasera 1,5...6 kW i predkosci spawania 5..50 m/min. Do spawania mozna sto-
sowac zaréwno lasery statego dziatania, jak i impulsowe.
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Podstawowe zalety spawania laserowego to:
- wysoka gestos¢ energii strumienia promieniowania doprowadzanego do strefy spawania,
niewielkie oddziatywanie ciepta na materiat w obszarze szwu spawalniczego,
mata deformacja taczonych elementow,
waska (nozowa) spoina przy taczeniu grubych elementow,
duza predko$¢ spawania,
mozliwo$¢ spawania réznych materiatéw, niespawalnych innymi metodami,
tatwos¢ automatyzacji procesu spawania.

Spawanie laserowe umozliwia uzyskanie spoiny o wtasciwych wymiarach (stosunku gtebo-
kosci do szerokosci), bez niemetalicznych wtracen i domieszek gazowych i o wysokich wtasci-
wosciach wytrzymatosciowych. Spoina laserowa nie jest zanieczyszczona materiatem elektrody;,
co wystepuje przy spawaniu tukowym, a szkodliwe domieszki (siarka, tlen, azot i inne) sg usu-
wane, gdyz odparowuja intensywniej niz metal.

Spawanie laserowe umozliwia trwate faczenie ré6znych materiatéw, w tym i trudno spawal-
nych innymi metodami, np. zaroodpornych stopéw na niklowej i Zelazowo-niklowej osnowie.
Jest ono bardzo efektywna metoda spawania z duza predkoscia cienko$ciennych elementéw ze
stali stopowych i stopéw zaroodpornych. Przy spawaniu stopéw aluminium, tytanu i innych
wymagajacych dodatkowej ochrony strefy spawania, jedynie spawanie wigzka elektrondw jest
konkurencyjne w stosunku do tej metody.

1.3. Zgrzewanie tarciowe

Zgrzewanie tarciowe jest znane od ponad 50 lat. W ostatnich latach pojawito sie wiele no-
wych urzadzen uniwersalnych i specjalistycznych z systemami programowania i regulowania
procesu zgrzewania, co spowodowato, Ze znalazto ono szerokie zastosowanie w produkgji lot-
niczych silnikéw turbinowych.

Zgrzewanie tarciowe zachodzi na skutek wydzielania sie ciepta powstatego przy tarciu, bez
topienia materiatu w strefie taczenia. Wiekszo$¢ materiatow i stopow daje sie taczyc¢ tg metoda
praktycznie bez utraty wytrzymatos$ci. Utrudnione jest jedynie taczenie materiatdéw majacych
niemetaliczne wtracenia, a zwlaszcza stali zawierajacych siarke. Parametry procesu zgrzewa-
nia tarciowego zalezg od rodzaju taczonych materiatéw, a dobiera sie je eksperymentalnie.
Podstawowymi zaletami zgrzewania tarciowego s3:

- mozliwos$¢ taczenia czesci z materiatdw niespawalnych,

wykluczenie porowatosci i wtracen, gdyz taczenie zachodzi bez topienia,

krotki maszynowy czas taczenia,

ekonomia materiatlowa ze wzgledu na mozliwos¢ taczenia ré6znych materiatow,

mate zuzycie energii 25..100 W/cm? szwu.

Rozro6znia sie nastepujgce rodzaje zgrzewania tarciowego:
- obrotowe zgrzewanie tarciowe,

promieniowe zgrzewanie tarciowe,

przesuwne (postepowe) zgrzewanie tarciowe,

liniowe zgrzewanie tarciowe,

trzpieniowe ($ciegowe) zgrzewanie tarciowe.

Obrotowe zgrzewanie tarciowe jest najbardziej rozpowszechnionym i najlepiej poznanym
sposobem zgrzewania. Wykorzystuje sie w nim wydzielanie ciepta przy tarciu czolowym po-
wierzchni majgcych wspoélng os$ obrotu. Jest ono przydatne do tgczenia czesci cylindrycznych
wykonanych z r6znych materiatéw (rys. 1). W fazie nagrzewania wydzielanie ciepta moze by¢
regulowane predkos$cig obrotow3 i sitg docisku taczonych czesci.
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Rys. 1. Przyktad faczenia watu z tarczg turbiny metoda obrotowego zgrzewania tarciowego

Proces taczenia czesci sktada sie z pieciu etapéw: mocowania tgczonych czesci, zadania okre-
$lonej predkosci obrotowej i sity docisku, utrzymania zadanych warunkéw do czasu uzyskania
niezbednej temperatury, wytgczenia obrotéw i zwiekszenia sity docisku, zdjecia wyrobu ze sta-
nowiska. Cykl zgrzewania tarciowego trwa kilkadziesigt sekund. W urzadzeniach do zgrzewa-
nia duzych czesci (np. Srednica watka 150 mm, $rednica rury 400 mm, dtugos$¢ taczonych czesci
1120 mm) sita docisku taczacego czesci wynosi 2500 kN.

Obrotowe zgrzewanie tarciowe stosuje sie do wykonywania bardzo odpowiedzialnych pota-
czen, miedzy innymi, do tgczenia watéw z tarczami turbin i sprezarek oraz do tgczenia tarcz
sprezarek, jak réwniez do tgczenia mniejszych czesci, takich jak: zawory, suwaki, dzwignie.

Rys. 2. Schemat promieniowego zgrzewania tarciowego

Promieniowe zgrzewanie tarciowe (rys. 2) jest rozwinieciem spawania obrotowego, prze-
znaczonym gtéwnie go taczenia rur. Jego podstawowaq zaletg jest wyeliminowanie obracania
taczonych elementdw. Potgczenie formuje sie pod wptywem ciepta wydzielajacego sie przy tar-
ciu obracajacego sie pierscienia dociskanego do krawedzi obu koncéwek taczonych rur. Pier-
$cien jest wykonany z takiego samego materiatu jak taczone rury. Fazowania koncéow rur
i przekréj wewnetrznej powierzchni pier§cienia w ksztalcie litery V zwiekszajg powierzchnie
tarcia Zgrzewanie takie jest stosowane do taczenia przewoddw rurowych wykonywanych ze
zwyktych i nierdzewnych stali. Zapewnia ono wyzszg jako$¢ potaczenia niz metody spawania.
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Rys. 3. Schemat przesuwnego zgrzewania tarciowego

Przesuwne (postepowe) zgrzewanie tarciowe (rys. 3) wykonuje sie czotem obracajgcego sie
narzedzia, przemieszczajacego sie w kierunku zgrzewania. Srednica narzedzia powinna by¢
nieco mniejsza niz grubo$¢ taczonych materiatéw. Poza stopami aluminium ta metoda zgrze-
wania zalecana jest do taczenia czeSci z miedzi, tytanu i magnezu. Jej zaletami sa:

wysoka wytrzymatos¢ potaczenia,

brak porowatosci,

brak potrzeby stosowania obrébki mechanicznej po zgrzewaniu,

praktyczny brak deformacji termicznych,

wyeliminowanie wptywu czynnika ludzkiego (spawacza) na proces.

Wytrzymato$¢ na rozcigganie oraz wytrzymato$¢ zmeczeniowa potaczen wykonywanych me-
toda przesuwnego zgrzewania tarciowego nie spada ponizej 90% wytrzymatosci materiatu
podstawowego. Wystepujace deformacje i przemieszczenia materiatu w fazie statej zapewniaja
bardzo korzystng mikrostrukture zgrzeiny. Zgrzewanie mozna prowadzi¢ w réznych pozycjach,
bo sity grawitacji nie maja wpltywu na przebieg procesu. Metoda ta wydaje sie by¢ rewolucyjng
w zakresie taczenia blach i ptyt. Stosuje sie ja m. in. do wykonywania ksztattownikéw o niety-
powych przekrojach (rys. 4) i elementéw cylindrycznych.

Rys. 4. Technologiczne mozliwosci przesuwnego zgrzewania tarciowego

W procesie liniowego zgrzewania tarciowego wykorzystuje sie ruch postepowo-zwrotny
(oscylacyjny o czestotliwosci ~60 Hz i amplitudzie ~3 mm) jednej z tgczonych czesci wzgle-
dem drugiej oraz docisk faczonych czesci. Wydzielajace sie ciepto umozliwia plastyczne od-
ksztatcenie stykajacych sie warstw wierzchnich i ich dobry kontakt. Dodatkowo zachodzi przy
tym usuniecie tlenkdw i innych zanieczyszczen, ktore moga wystepowac w strefie taczenia.
Mata czasochtonno$¢ procesu (kilka sekund) zapewnia minimalng strefe wptywdw cieplnych.
Problemem jest zapewnienie doktadnosci potgczenia w zakresie unikniecia przekoszenia i prze-
suniecia tgczonych czesci. Metoda ta moze znalez¢ szerokie zastosowanie w naprawach. Po-
dejmowane s3g udane proby zastosowania jej do tgczenia topatek wirnikowych z ich tarczami
no$nymi lotniczych silnikéw turbinowych.



NOWE TECHNOLOGIE LOTNICZYCH SILNIKOW TURBINOWYCH 27

Trzpieniowe (Sciegowe) zgrzewanie tarciowe (rys. 5) jest procesem cyklicznym. Polega ono na
wierceniu otworéw, w ktére wprowadza sie z osiowym naciskiem obracajace trzpienie wyko-
nane z takiego samego materiatu jak tgczone czesci. Tarciowe zgrzewanie rozpoczyna sie od
chwili styku trzpienia z dnem otworu. W rezultacie nagrzewania spowodowanego tarciem na-
stepuja odksztatcenia plastyczne trzpienia i materiatu wokot otworu i powierzchnia tarcia prze-
mieszcza sie do gory otworu dopdki plastyczny metal nie wypetni go catkowicie. Trzpieniowe
zgrzewanie tarciowe jest bardzo przydatne w technice remontowej, zwtaszcza do usuwania
peknie¢ (rys. 6). Opracowane zostato dla potrzeb wykonywania potaczen pod wodg. W proce-
sach produkcyjnych wykorzystuje sie je do usuwania wad materiatowych.

Rys. 5. Schemat trzpieniowego ($ciegowego) zgrzewania tarciowego

Rys. 6. Schemat usuwania peknie¢ z wykorzystaniem trzpieniowego zgrzewania tarciowego

Z przedstawionego przegladu nowoczesnych metod spajania stosowanych w produkcji lot-
niczych silnikéw turbinowych wynika, Ze wysoka jako$¢ i niezawodno$¢ tych metod zwigzana
jest nie tylko z zastosowaniem niekonwencjonalnych Zrédet ciepta do topienia lub podgrze-
wania taczonych czesci, ale réwniez z mozliwoscig doktadnej regulacji i stabilizacji parametréw
procesow oraz ich automatyzacji. W zwigzku z tym w procesie wykonywania potaczen zostaje
ograniczony wptyw czynnika ludzkiego, ktéry zaczyna by¢ coraz stabszym ogniwem proceséw
produkcyjnych. Stosowanie wyrafinowanych proceséw technologicznych w produkcji silnikdw
lotniczych ogranicza zakres mozliwych do przeprowadzenia prac remontowych tych silnikéw
i powoduje, ze naprawy takie moga by¢ wykonywane jedynie przez specjalistyczne zaktady wy-
posazone w odpowiednie urzadzenia.

2. NOWE TECHNOLOGIE PRODUKC]JI LOPATEK
Lopatki to bardzo charakterystyczne czesci lotniczych silnikéw turbinowych. Sg to zarazem

najbardziej obcigzone elementy silnika. Od ich trwato$ci zalezy resurs silnika. We wspétczes-
nych silnikach moze by¢ od 2000 do 3500 topatek. Zwazywszy na tak duza liczbe tych czesci
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w poréwnaniu z liczba innych czesci silnika, na jego niezawodno$¢ i trwato$¢ w gtéwnej mie-
rze wptywa wiec niezawodno$c¢ topatek. Ze wzgledu na to, Ze w silnikach turbinowych topatki
wystepuja tak licznie, wytwarza sie je w warunkach produkcji wielkoseryjnej, nawet wtedy;,
gdy produkcja silnikéw jest jednostkowa. Koszt i czasochtonno$¢ wytwarzania topatek stano-
wia od 20 do 35% kosztu i czasochtonnosci produkcji silnika.

Podczas eksploatacji silnikow topatki poddawane sg wielu obcigzeniom mechanicznym

i termicznym a takze:

- erozji pytowej, wodnej (deszczowej) i gazowej,

- korozji elektrochemicznej i gazowej wysokotemperaturowej,

- zuzyciu ciernokorozyjnemu (frettingowi) w miejscach potaczen (zamkéw, potek bandazo-
wych i antywibracyjnych).
W jednakowych warunkach obcigzenia trwato$¢ i niezawodno$¢ topatek sprezarki i topatek

turbiny zalezg od wielu czynnikéw, miedzy innymi od:

- cech konstrukcyjnych topatek zapewniajacych wyréwnywanie wystepujacych naprezen
i brak ich koncentracji,

- zastosowanych materiatéw i ich stanu po uksztattowaniu poétfabrykatu,

- stanu uzyskanej warstwy wierzchniej (chropowatosci, znaku i warto$ci naprezen szczatko-
wych, stopnia umocnienia itp.),

- rodzaju i wla$ciwosci pokrycia.
Trzy ostatnie z wymienionych czynnikdw sg bezposrednio zwigzane z procesem produkcyj-

nym. Lopatki mozna sklasyfikowa¢, przyjmujac za kryterium:

+ przeznaczenie - wirnikowe (robocze) topatki sprezarki, wirnikowe topatki turbiny, fopatki
kierujace sprezarki, topatki dyszowe turbiny,

- cechy konstrukcyjne - petne, wydrazone, wydrazone z deflektorem, z kanatami, spajane
z dwoch potdwek, chtodzone transpiracyjnie, polikrystaliczne, monokrystaliczne,

- metody wykonania - przerabiane plastycznie (kute, walcowane, prasowane) odlewane, spa-
wane, spiekane.

Rys. 7. Lopatka wentylatora silnika TRENT 5000
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Lopatki wirnikowe majg bardziej skomplikowany ksztatt i narazone sg na wieksze obcigze-
nia mechaniczne niz topatki kierujace, dlatego wymagajg stosowania szczegdélnych technologii
produkcyjnych, zapewniajgcych wymagang wytrzymatos$¢ i niezawodno$¢. W silnikach nowej
generacji, w celu podwyzszenia sprawnosci sprezarek i wentylatoréw oraz wyeliminowania
potek antywibracyjnych z zachowaniem niezbednej sztywnosci, stosowane s topatki szero-
kocieciwowe, czesto o bardzo skomplikowanych ksztattach, szczegoélnie topat wentylatorowych
silnikéw dwuprzeptywowych (rys. 7). Pidra wirnikowych topatek turbin maja zmienne prze-
kroje wzdtuz pidra i skrecenia dochodzace do 60°. W poréwnaniu z topatkami sprezarek prze-
kroje topatek turbin sg grubsze, co umozliwia zastosowanie wewnetrznych kanatéw do ich
chtodzenia. Piéra topatek sg wykonywane z tolerancjg rzedu 0,1 mm, a ich chropowato$¢ wy-
nosi Ra = 0,08...0,63 pm. Zamki natomiast wykonywane s3 z tolerancjg rzedu 0,01mm, a ich
chropowato$¢ moze wynosi¢ Ra = 1,25 pm.

Wytwarzanie topatek stanowi szczegdlny etap w produkgji lotniczych silnikdw turbinowych.
Wynika to z:

- skomplikowanej i réznorodnej geometrii tych wyrobow oraz ich wymiaréw,

- wymagan dotyczacych doktadnosci wykonania i stanu warstwy wierzchniej,

- stosowania drogich i trudno obrabialnych materiatéw,

- duzej pracochtonnosci,

- koniecznosci stosowania do obroébki i kontroli specjalistycznego oprzyrzadowania oraz za-
trudniania wykwalifikowanego i odpowiedzialnego personelu.

2.1. Wybrane technologie produkcji wirnikowych topatek sprezarkowych

Wirnikowe topatki sprezarkowe moga réznic sie wymiarami, ksztattem oraz sposobem po-
taczenia z tarcza (rys. 8). Przecietna dtugos¢ pior topatek sprezarkowych zawiera sie w grani-
cach 60 - 150 mm, ale topat wentylatorowych moze siega¢ 1-ego metra (i wiecej). Jesli
temperatura pracy topatek sprezarkowych nie przekracza 500°C, sg one wytwarzane ze sto-
pow tytanu, jesli zakres temperatury pracy wynosi 500 - 650°C, topatki wytwarza sie ze spe-
cjalnych stali zarowytrzymatych i zaroodpornych, jesli natomiast temperatura pracy jest wyzsza
niz 650°C - to ze stopéw zarowytrzymatych i zaroodpornych na osnowie niklu. Podejmowane
sg proby - trzeba zaznaczy¢, Ze obiecujace - wytwarzania topat wentylatorowych z kompozy-
toéw metalicznych aluminium-bor, a ostatnich stopni sprezarek z intermetali tytan-aluminium.

W procesie wytwarzania topatek sprezarkowych bardzo wazne jest przygotowanie pétfab-
rykatu, gdyz od niego w duzym stopniu zalezy struktura materiatu. Proces przygotowania p6t-
fabrykatu powinien zapewniac:

- uzyskanie pétfabrykatu z takimi naddatkami technologicznymi, ktére zapewnig przygoto-
wanie gotowego produktu o wymaganych wymiarach geometrycznych,

- minimalne zuzycie materiatu,

- jak najmniejsze czasochtonnos$¢ i koszty,

- uzyskanie prefabrykatu wymagajacego jedynie w minimalnym zakresie obrébki mechanicz-
nej i recznej.
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Rys. 8. Lopatki sprezarkowe: 1 - 7 - grupy wymiarowe topatek

Obecnie najczesciej stosuje sie nastepujace metody przygotowania potfabrykatow topatek
sprezarkowych:

- matrycowe prasowanie na gorgco na prasach srubowych lub korbowych,
- izotermiczne prasowanie (matryce podgrzane do temperatury suréwki),
- dynamiczne wyciskanie,

- walcowanie na goraco lub izotermiczne.

Suréwka do wykonania pétfabrykatu jest walec o okre$lonych wymiarach i chropowato$ci
Rz < 40 um wykonany z walcowanego na gorgco preta. Suréwka jest réwniez kontrolowana ul-
tradZwiekami w celu wykrycia wad wewnetrznych.

Kucie matrycowe obejmuje ksztattowanie wstepne, matrycowanie wstepne i matrycowanie
ostateczne. Ksztattowanie wstepne pétfabrykatéw topatek polega na speczeniu materiatu pod
zamek i ewentualnie p6tki.

W produkcji topatek sprezarkowych wykonywanych bez pétek stosuje sie czasami precy-
zyjne walcowanie na zimno. Koficowa operacjg obrébki pidra czesto jest obrobka wibroscierna
(odmiana obrébki luznymi ksztattkami §ciernymi). Aby zwiekszy¢ trwato$¢é i niezawodno$¢ to-
patek sprezarkowych, powierzchnie piér umacnia sie zgniotem, na powierzchnie piér nanosi
sie pokrycia ochronne, wprowadza jonowo dodatki stopowe, wykonuje srebrzenie roboczych
powierzchni zamkdéw oraz nanosi pokrycia odporne na $cieranie na stykajace sie powierzchnie
potek antywibracyjnych.

2.2. Wybrane technologie produkcji topatek turbinowych

Lopatki wirnikowe turbin sg najbardziej obcigzonymi cze$ciami lotniczych silnikow
turbinowych. Narazone sg na duze obcigZzenia mechaniczne w wysokiej temperaturze oraz na
agresywne oddziatywanie produktéw spalania. Lopatki turbin moga znacznie réznic sie
ksztattem i wymiarami (rys. 9). Wiekszo$¢ topatek turbin ma dtugos¢ od 60 do 250 mm. Cechg
charakterystyczng wirnikowych topatek turbinowych jest zamek wielotrapezowy (jodetkowy),
ktéry za pomoca od 2 do 5 par “zebéw” przekazuje rownomiernie obcigzenie na tarcze turbiny.
Zamek wykonywany jest z doktadnos$cig wieksza niz +0,01 mm.
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Rys. 9. Lopatki turbiny: 1 - 4 - grupy wymiarowe topatek

Materiaty stosowane na topatki turbin musza spetnia¢ takie podstawowe wymagania, jak:
- wysoka wytrzymatos$c¢ i sztywnos$¢ w wysokiej temperaturze,

zarowytrzymato$¢ (odporno$¢ na petzanie, odpornos¢ na zmeczenie cieplne),

zaroodporno$¢ (odpornosé na wysokotemperaturowg korozje gazowa),

odporno$¢ na erozje,

podatnos$¢ technologiczna.

Te wymagania spetniajg do temperatury okoto 1100°C materiaty, ktdre obecnie stosuje sie na
topatki turbin, czyli ztoZone stopy na osnowie niklu lub kobaltu z licznymi sktadnikami i do-
datkami stopowymi (Ti, Al, Mo, W, Nb, Zr, B, V, Y, La, Re, Ta i innymi). Ze wzgledu na konieczno$¢
zwiekszania temperatury gazéw przed turbing topatki turbin wspétczesnych silnikow sg za-
zwyczaj topatkami chtodzonymi, a wiec wykonanymi z kanatami wewnetrznymi. Znane sg
r6zne metody chtodzenia topatek (rys. 10):

- wielokanatowe,

deflektorowe,

deflektorowe z perforacja,

- wielokanatowe (bezdeflektorowe) z perforacjg,
kanatowe z porowatg $cianka.

Wykonanie chtodzenia wielokanatowego topatek wzdtuz ich pidra jest najprostsze techno-
logicznie, ale nie zapewnia rownomiernego chtodzenia, zwtaszcza krawedzi natarcia i krawedzi
sptywu. Zastosowanie deflektoréw i otworkéw wypuszczajgcych powietrze na zewnatrz piéra
gwarantuje bardziej rownomierne pole temperatury topatki i bardziej intensywne chtodzenie,
ale jest to metoda trudna technologicznie. Liczba wykonywanych otworkéw o $rednicy od 0,3
do 0,6 mm siega 100 w piérze jednej topatki.

Obecnie topatki turbin wykonuje sie gtéwnie metoda precyzyjnego odlewania prézniowego.
Odlewanie ze sterowanym chtodzeniem umozliwia uzyskiwanie topatek o ukierunkowanej (ko-
lumnowej) krystalizacji oraz fopatek monokrystalitycznych. Takie struktury materiatu sg w wy-
sokim stopniu zarowytrzymate.
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Rys. 10. Chtodzone wirnikowe topatki turbin: 1 - wielokanatowe (a, b, c), 2 - deflektorowe (d, e),
3 - bezdeflektorowe z perforacja (f, g), z porowata $cianka (h)

Powszechnie topatki odlewane sg metodg wytapianych modeli (do form skorupowych). Aby
uzyska¢ wewnetrzne kanaty chtodzace, w formach musza by¢ umieszczone specjalne rdzenie
ceramiczne (rys. 11). Wykonuje sie je metodg spiekania proszkdw.

Rys. 11. Ceramiczny rdzen odlewanej topatki turbiny

Odlewanie metodg wytapianych modeli stosowane jest w przemysle, nie tylko lotniczym, od
wielu lat.

ZamkKi i piora topatek ksztattowane sg gtdwnie metodg szlifowania gtebokiego oraz szlifo-
wania elekrochemicznego. Profile uszczelnien labiryntowych na pétkach bandazowych szlifo-
wane s3 po zamocowaniu kompletu topatek w przyrzadzie (technologicznej tarczy). Otwory
perforacyjne w piérach topatek wykonuje sie metodami elektroerozyjnymi lub metoda lase-
rowga. W celu zwiekszenia gtadkos$ci kanatléw wewnetrznych przettacza sie przez nie specjalne
pasty Scierne.

Pokrycia ochronne nanosi sie na pidra topatek w celu zwiekszenia ich zaroodpornosci, ter-
micznej izolacji i odpornosci na erozje. Na wierzchotki topatek mozna nanosi¢ pokrycia od-
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porne na Scieranie, wspoétpracujace z pokryciami uszczelniajacymi. Kontrola miedzyoperacyjna
poza badaniem struktury materiatu, badaniami defektoskopowymi, sprawdzaniem ksztattu
i wymiaréw topatek obejmuje rowniez badania oporéw przeptywu powietrza przez kanaty
chtodzace oraz mikroskopowe badania jakosci naniesionych pokry¢.

3. POKRYCIA OCHRONNE W BUDOWIE LOTNICZYCH SILNIKOW TURBINOWYCH

Wazna role w budowie wspétczesnych lotniczych silnikéw turbinowych odgrywaja pokrycia
ochronne. Nanoszone sg na cze$ci zwiekszajac ich trwato$¢, co istotnie wptywa na zywotno$¢
i niezawodno$¢ gotowych wyrobéw, tu silnikéw lotniczych. Juz w silnikach turbinowych pierw-
szej generacji (np. grupy Lis) stosowane byty pokrycia galwaniczne z cynku lub kadmu na cze-
$ciach stalowych dla zabezpieczenia ich przed korozjg oraz z miedzi dla zabezpieczenia
potaczen gwintowych przed zapiekaniem. W silnikach drugiej generacji (np. grupy R-11) sto-
sowano dodatkowo pokrycia ceramiczne zwiekszajgce zaroodporno$¢ niektdérych ,goracych”
czesci silnika, np. rur ogniowych komor spalania. Okoto 75% czesci silnikéw trzeciej i czwar-
tej generacji ma metaliczne lub ceramiczne pokrycia w celu zabezpieczenia ich przed korozjg,
zwiekszenia ich zaroodpornosci, a takze dla innych specjalnych celéw, np. uszczelnienia, za-
bezpieczenia przed zuzyciem $ciernym, zabezpieczenia przed gwattownymi zmianami tempe-
ratury.

Do najwazniejszych, nowoczesnych pokry¢ stosowanych w lotniczych silnikach turbinowych
naleza:

- pokrycia uszczelniajace,

- pokrycia zaroodporne,

- pokrycia termoizolacyjne.

3.1. Pokrycia uszczelniajace

Zmniejszajac wielko$¢ luzu wierzchotkowego topatek mozna znacznie podwyzszy¢ spraw-
nos$¢ silnika turbinowego. Zmniejszenie luzu mozna osiaggna¢ poprzez naniesienie na we-
wnetrzne powierzchnie kadtubéw sprezarek i turbin zuzywajacych sie pokry¢ uszczelniajacych,
ktore, ulegajac $cieraniu przy wspédtpracy z wirujacymi topatkami wirnika, zapewniajg mini-
malny luz wierzchotkowy (rys. 12).

Rys. 12. Zastosowanie pokry¢ uszczelniajacych w celu minimalizacji luzu miedzy wierzchotkiem piéra
topatki wirnikowej a kadtubem

Zuzywajace sie pokrycia powinna charakteryzowa¢ mata odpornos$¢ na $cieranie przy jed-
nocze$nie wysokiej wytrzymatosci i zaroodpornosci. Minimalna wielkos¢ luzow powinna by¢
zapewniona w czasie przewidywanego czasu pracy silnika lub jego resursu miedzynapraw-
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czego. Takie mozliwosci zapewniajg specjalne wielosktadnikowe materiaty $cieralne dzieki
wlasciwosciom zastosowanych lepiszczy, porowatosci uzyskiwanej struktury i technologii na-
noszenia.

Firmy specjalizujgce sie w wytwarzaniu materiatléw uszczelniajacych polecaja wyroby z:

- polimerow,

krzemoorganicznych polimeréw z wypetniaczem aluminiowym,

kompozytu: metal, polimer i azotek boru,

kompozytu metalowo-grafitowego (Ni-25%, C),

mieszaniny metali: chromu, aluminium i itru,

ceramiki - tlenku cyrkonu stabilizowanego itrem (Zr0,-Y,03).

Rodzaj materiatu zalecanego na uszczelnienia zalezy od temperatury, w jakiej bedzie
pracowato pokrycie (rys. 13). Przy temperaturze przekraczajgcej 800°C zaleca sie pokrycia ce-
ramiczne (ZrO,-Y,03). Nalezy podkresli¢, ze zastosowanie takiego, podlegajacego $cieraniu
pokrycia moze jednocze$nie rozwigzac¢ problem zabezpieczenia czesci przed oddziatywaniem
wysokiej temperatury, dochodzacej do 1200°C. Na powierzchnie cze$ci pracujacych w tem-
peraturze do 550°C stosuje sie najcze$ciej mieszanine proszkéw: 18...23% BN, 4...8% SiO,
i69..78% Al.

Rys. 13. Materiaty stosowane do wykonywania topatek i nanoszenia pokry¢ uszczelniajacych
a-kompozyty polimerowe, b - stopy tytanu, c - stale, d - stopy na niklowej lub kobaltowej osnowie,
e - stopy z ukierunkowang krystalizacjg, f - stopy monokrystalityczne, g - stopy umacniane dyspersyjnymi
tlenkami
1 - polimery, 2 - polimery z wypetniaczami aluminiowo ceramicznymi, 3 - kompozyty metal-grafit
(Ni-25% C), 4 - kompozyty porowate Me - Cr, Al, Y, 5 - materiaty ceramiczne (ZrO, - Y,03)

Tego typu pokrycia nanosi sie metodami napylania: gazowo-ptomieniowego, naddzwieko-
wego gazowo-ptomieniowego lub plazmowego. W celu zwiekszenia przyczepnosci pokrycia do
podtoza na powierzchni pokrywanej cze$ci nacina sie gwint w celu uzyskania efektu kotwi-
czenia i metoda gazowo-ptomieniowa nanosi sie podktad o grubosci 0,1...0,2 mm.

3.2. Pokrycia Zaroodporne

Zaroodporno$¢ to odpornoéé metali i ich stopéw na korozje w podwyzszonej temperaturze
w Srodowisku gazowym. Szybkos¢ utleniania materiatéw, podstawowego mechanizmu korozji,
ro$nie wyktadniczo wraz z temperatura. Problem wtasciwej zaroodpornosci materiatéow jest
bardzo wazny dla takich cze$ci silnikdw turbinowych, jak: komory spalania, topatki turbiny,
ostatnie stopnie topatek sprezarek, komory dopalaczy i dysze. Cze$ci takie wykonuje sie ze
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specjalnych stopéw wytwarzajgcych samoczynnie na powierzchni tlenki, ktére zabezpieczajg
materiat przed dalszym utlenianiem, a zasadniczo istotnie zmniejszajg szybko$¢ utleniania.
Tlenki o odpowiedniej strukturze i dobrej przyczepnos$ci do podtoza decyduja o odpornosci
materiatu na oddzialywanie $rodowiska. Tlenkami o bardzo dobrych wtasciwos$ciach
zabezpieczajgcych przed korozjg sa: tlenek aluminium Al,03, tlenek chromu Cr,03 i tlenek
krzemu SiO,. Dlatego chrom, aluminium i krzem sa dodatkami stopowymi stali odpornych na
korozje i zaroodpornych oraz zaroodpornych stopéw niklu i kobaltu.

W budowie wspotczesnych lotniczych silnikow turbinowych wystepuje gtdwnie problem za-
bezpieczenia przed wysokotemperaturowg korozjg stopow niklu, z ktérych wykonywane sg
gorace czesci silnikéw. Do zabezpieczania takich materialéw ostatnio stosowane sa gtéwnie
zaroodporne pokrycia ze stopéw metali: (Ni, Co)-Cr-Al-Y lub Al-Si-Ni-Y.

Osnowg wiekszosci pokry¢ zaroodpornych stosowanych do ochrony topatek turbin jest za-
rowytrzymata faza -NiAl. W celu podwyzszenia stabilno$ci cieplnej tej fazy sktad materiatu po-
krycia uzupetnia sie dodatkami stopowymi: Ta, Hf, Y, Si i innymi. Dodanie itru (Y) pozwala
unikna¢ powstawania porowatos$ci podczas eksploatacji i zwieksza adhezje powstajacych tlen-
kéw.

Degradacja pokry¢ (rys. 14) zachodzi w rezultacie proceséw dyfuzyjnych powodujacych ut-
lenianie fazy i wzrostu grubos$ci warstewki tlenkéw oraz postepujacego wypalania z materiatu
pokrycia dodatkéw stopowych, co pogarsza mozliwo$ci samoregeneracji pokrycia (,,zablizniania”
mikrouszkodzen). Zubazanie materialu pokrycia moze réwniez by¢ spowodowane dyfuzjg do-
datkéw stopowych do podtoza. Zabezpieczeniem przed taka dyfuzjg moze by¢ warstewka z trud-
notopliwego metalu (W, Nb lub Ta) lub metali szlachetnych (Pt, Pd lub Ir).

Rys. 14. Przekréj przez zaroodporne pokrycie: a - nowe pokrycie,
b - pokrycie po dtugotrwatej eksploatacji

Do zabezpieczenia polikrystalitycznych topatek odlewanych ze stopu ZS6U stosowane jest
pokrycie na bazie niklu zawierajace 20% chromu, 12% aluminium i 0,5% itru nanoszone me-
toda kondensacji par przy tukowym odparowaniu. Do topatek monokrystalitycznych odlewa-
nych ze stopéw ZS26WI lub ZS32WI stosowane s3 pokrycia z: aluminium, krzemu, niklu i itru,
charakteryzujgce sie dobrymi ochronnymi wtasciwos$ciami w temperaturze 1050..1100°C.

3.3. Pokrycia termoizolacyjne

Stopy niklu, z ktérych wykonywane sg czesci turbin silnikéw lotniczych topig sie w tempe-
raturze 1200..1315°C, gdy temperatura gazéw przed turbing osigga warto$¢ 1350°C, a nawet
wyzsza. Dla zabezpieczenia mozliwosci pracy topatek turbin, cze$¢ powietrza ze sprezarki prze-
znacza sie na ich chtodzenie. Obniza to sprawnos$¢ silnika i zwieksza zuzycie paliwa. W celu ogra-
niczenia tych strat na gorace czesci lotniczych silnikéw turbinowych nanosi sie pokrycia ter-
moizolacyjne.
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Pokrycia termoizolacyjne stosowane sa w budowie lotniczych silnikéw turbinowych juz od
ponad 25 lat. Obecnie pokrycia termoizolacyjne wystepuja praktycznie we wszystkich silnikach
turbinowych lotnictwa cywilnego i w wiekszo$ci silnikéw lotnictwa wojskowego. Stosowanie
ich pozwala polepszy¢ charakterystyki silnikow, zmniejszy¢ ilo§¢ powietrza wykorzystywane-
go do chtodzenia czesci, oszczedzac paliwo, 0 100...150°C zwiekszy¢ temperature gazéw przed
turbing, a jednoczesnie podwyzszy¢ resurs i niezawodno$¢ czesci oraz obnizy¢ ilos¢ toksycznych
substancji w gazach wylotowych. Ponadto pokrycia termoizolacyjne zabezpieczaja dodatkowo
czesci przed korozja.

Najczesciej na pokrycia termoizolacyjne stosuje sie tlenek cyrkonu ze wzgledu na jego niska
przewodno$¢ cieplng (1...1,8 W/mK) oraz bliskg stopom niklu warto$¢ wspétczynnika rozsze-
rzalnosci cieplnej. Pierwsze pokrycia termoizolacyjne z tlenku cyrkonu nanoszone na rury
ogniowe komor spalania stabilizowane byty tlenkiem magnezu (22% Mg0). Takie pokrycia
mogtly pracowac do temperatury ~980°C. Drugie pokolenie pokry¢, stosowanych dotychczas,
oparte na tlenku cyrkonu i tlenku itru (7% Y,03) moze pracowa¢ do temperatury 1090°C.
Zwykle pokrycie takie sktada sie z dwdch warstw spetniajgcych rézne funkcje. Zewnetrzna war-
stwa ceramiczna obniza cieplne i erozyjne oddzialywanie strumienia gazéw i dzieki matej prze-
wodnosci cieplnej tagodzi skutki gwattownych zmian temperatury wystepujacych w stanach
przejsciowych silnika (przy rozruchu, wytaczeniu i akceleracji). Pod warstwga ceramiczng znaj-
duje sie warstwa zaroodporna (np. aluminiowo-platynowa, NiCoCrAlY lub inna) zabezpiecza-
jaca czes¢ przed korozja i zwiekszajaca przyczepnos¢ warstwy ceramicznej do podtoza. Grubos¢
warstwy tlenku cyrkonu wynosi okoto 250 m, a warstwy pokrycia zaroodpornego 80...120 um.
W procesie eksploatacji zuzycie warstwy termoizolacyjnej zachodzi na skutek erozji oraz ob-
nizania przyczepno$ci warstwy ceramicznej do podtoza. To niekorzystne zjawisko czeSciowo
rozwigzuje dodawanie do pokry¢ itru. Obecnie opracowywana jest nowa generacja pokryc¢ ter-
moizolacyjnych na bazie fosforanéw lantanu lub glinian6w lantanu. Pokrycia takie beda mogty
pracowac w temperaturze 1100...1600°C.

Pokrycia ochronne nabierajg coraz wiekszego znaczenia w budowie lotniczych silnikéw tur-
binowych. Ich racjonalne zastosowanie pozwala nie tylko zwiekszy¢ sprawnos¢, ekonomicz-
nos$¢, zywotno$¢ i niezawodnos$¢ wspotczesnych silnikéw lotniczych, ale stwarza réwniez
mozliwo$ci podjecia prob zastosowania nowych, bardziej zarowytrzymatych materiatéw w bu-
dowie silnikéw. Zastosowanie nowych, lepszych materiatéw umozliwi z kolei dalszy rozwoj sil-
nikéw lotniczych.

Jak wida¢, wzrost sprawnosci, trwatosci i niezawodnosci lotniczych silnikéw turbinowych
zalezy nie tylko od postepu w ich konstruowaniu i diagnozowaniu czy od stosowania nowych
materiatéw konstrukcyjnych, ale takze od opracowania i wprowadzania nowych technologii
produkcyjnych.
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Streszczenie

Kadtuby wspétczesnych silnikéw turbinowych spetniajq podwdjngq role tj.: ksztattujq kanat prze-
ptywowy silnika oraz stanowiq zesp6t nosny przenoszqcy obcigzenia wynikajqce z reakcji wir-
nika na podpory tozysk i dalej na wezty mocowania silnika na ptatowcu. Na zespét kadtubéw
dziatajq sity wynikajqgce z oddziatywania strumienia gazéw znajdujqcych sie w kanale gtéwnym
silnika w postaci cisnienia i temperatury, sity bezwtadnosci pochodzqcych od przeciqzen powsta-
jgcych podczas manewrdéw samolotu i od reakcji wirnika w postaci drgan wzdtuznych i poprze-
cznych. Podatnos¢ struktury kadtubdéw oraz ich potqczen kotnierzowych wywiera istotny wptyw
na krytyczne predkosci obrotowe. Sztywnos¢ podpdr i stopien zuzycia tozysk wptywajq na war-
tosci czestotliwosci i poziom amplitud drgan przenoszonych przez wezty mocowania silnika na
konstrukcje ptatowca. Najwieksze obciqzenia poprzeczne wirnikéw i ich podpdr wystepujq pod-
czas lotu statku powietrznego po torach krzywoliniowych.

Stowa kluczowe: sztywnos¢ i podatnos¢ podpdr, zespdt nosny, czestotliwosé i amplitudy drgan
podpor, czujniki drgan

SILY DZIALAJACE NA KADLUBY NOSNE

Kadtuby lotniczych silnikéw turbinowych, oprécz ksztattowania kanatu przeptywowego po-
wietrza i spalin, spetniajg role zespotéw nosnych - przejmujgcych wszystkie obcigzenia wyni-
kajagce z pracy wirnikéw sprezarek, wentylatoréw i turbin, ktdre przenosza na wezly
mocowania silnikéw w konstrukcji samolotéw lub Smigtowcoéw. W trakcie pracy poddawane
sg obcigzeniom w postaci sit Sciskajgcych, zginajacych i skrecajacych zaréwno o charakterze
quasi-statycznym jaki i dynamicznym.

Obciazenia od sit ci$nieniowych powstajacych w procesie sprezania i rozprezania gazéw w ka-
nale przepltywowym wywotuja sity wzdtuzne i momenty skrecajace w kadtubach silnika. Sity
gazodynamiczne wywotane s3 przez statyczne dziatanie gazoéw na topatki aparatu kierownic
i dynamicznie oddziatywanie strumienia gazu przeptywajacego przez silnik i zmieniajacego swoj
kierunek i predkos¢. Zmiana kierunku wywotuje moment skrecajacy kadtuby silnika. Sita dzia-
tajaca wzdtuz osi silnika powstaje w wyniku powiekszania sie predkosci i wartosci ci$nienia pod-
czas sprezania powietrza w sprezarce i rozprezania spalin w turbinie. Ci$nienia w komorach spa-
lania nowych wentylatorowych dwuprzeptywowych silnikéw odrzutowych zblizaja sie do
50-ciu baréw podczas pracy na zakresie (i warunkach) startowych. Wektory sit dziatajgcych na
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sprezarke i turbine sa przeciwnie skierowane, a ich wartosci sa wielokrotnie wieksze od sity
ciagu silnika. Na rys. 1. przedstawiono przemieszczenia zewnetrznego kadtuba silnika dwu-
przeptywowego w wyniku dziatania sit zginajacych.

Rys.1. Mapa przemieszczen modelu kadtuba zewnetrznego silnika dwuprzeptywowego
powstatych w wyniku dziatania sity zginajacej

Obciazenia od naprezen cieplnych powstajg w wyniku réznic temperatur jakie oddziatuja na
poszczegolne czesci kadtubow, a takze na ich poszczegdlne powierzchnie. Rozktad naprezen
w wywotanych obcigzeniem cieplnym uzalezniony jest od wielko$ci tych obciagzen i ksztattu
elementéw (rys. 2). Temperatura gazéw w silniku turbinowym waha sie od ujemnych wartosci
w kadtubie wlotowym 230 K do na wylocie z turbin 1600 K. i osigga maksymalng warto$¢
w strefie spalania w rurze ogniowej 2200 K. W wyniku wzrostu temperatury zaréwno wirnik
jak i kadtub silnika zmienia swoje wymiary liniowe. Sita wzdtuzna jest przenoszona na struk-
ture zewnetrzng poprzez przednie tozysko sprezarki. Jego dziatania maja duzy wptyw na war-
to$¢ luzow wierzchotkowych na topatkach turbiny- ze wgladu na stozkowa zewnetrzng ostone.
Luzy te pomimo zastosowania docierajacych sie wyktadzin ceramicznych mogg osiagnac
znaczne wartosci szczeg6lnie w przejSciowych stanach pracy silnika (w silniku jednoprzepty-
wowym K-15 wynosit 4.3 mm), kiedy to wzajemne przesuniecia osiowe kadtuba i wirnika pun-
ktu widzenia spetnienia sg najwieksze. Struktura kadtuba tozyska turbiny, przenoszaca
obcigzenia jest wydzielona i odizolowana od czesci goracych przestrzenia, przez ktora prze-
ptywa chtodzace powietrze zza sprezarki. L.ozysko osadzone sztywno w obudowie jest uszczel-
nione od strony turbiny ci$nieniowanym labiryntem. Kadtub turbiny cylindryczny jest
niewrazliwy na odksztalcenia i osiowe przemieszczenia wirnika.

Na kadtuby silnikow turbinowych $migtowych $migto oddziatywuje w postaci reakcyjnego
momentu $migta i osiowej sity ciggu oraz momentu giroskopowego pojawiajacego sie podczas
manewrdéw samolotu. W silnikach wentylatorowych moment wentylatora jest rownowazony
przez moment obrotowy turbiny w przypadku, gdy predkosci obrotowe obydwu wirnikow sg
jednakowe. W przypadku gdy sa rézne, zesp6t wirnika jest dodatkowo obcigzony momentem
skrecajgcym bedacym réznica momentéw wentylatora i turbin. Agregaty instalacji silnikowych
umieszczone sg na zewnetrznych powierzchniach kadtubéw i zamocowane przewaznie na
punktowych wspornikach. Obcigzone sitami bezwtadno$ci powstajacymi podczas manewrdéw
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samolotu, wprowadzajg na strukture kadtubéw dodatkowe sity skupione. Obcigzenia dyna-
miczne od reakcji wirnikéw na zespoty tozyskowania osadzone w kadtubach majg charakter
wysoko-cyklowych drgan poprzecznych (wynikajacych z niejednorodnego roztozenia mas wi-
rujgcych) oraz podtuznych (powstajacych w wyniku zmiany wielkosci sity osiowej dziatajacej
na tozysko wywotanej odksztatceniem wirnika w kierunku promieniowym). Obcigzenia od sit
bezwtadnosci pochodza od przeciazen dziatajacych na silnik w czasie lotu krzywoliniowego.
Najwieksze sity bezwtadnos$ci nastepuja w czasie lotu po torach krzywoliniowych (wyjscia
z lotu nurkowego) oraz twardego lagdowania. Reakcje od momentu giroskopowego sumuja sie
z sitami pochodzacymi od przecigzen. Manewr wiaze sie ze zmniejszeniem predkosci lotu co
daje dodatkowa site wzdtuzng sumujaca sie z ciggiem silnika.

Rys. 2. Rozktad temperatury na zewnetrznej powierzchni kadtuba sprezarki oraz ostony komory
spalania silnika K-15 przy nominalnych predkosciach obrotowych
IR-1- zdjecie w podczerwieni badanego fragmentu zespotu kadtubéw silnika, IR-1 Results- cyfrowe
wyniki pomiaréw silnika oraz markeréw, IR-1 Profile- profil rozktadu temperatury wzdtuz mierzonej
powierzchni, IR-1 Histogram- histogram temperatury

STRUKTURY NOSNE KADLUBOW SILNIKOW TURBINOWYCH

Konieczno$¢ minimalizacji oporéw w kanatach przeptywowych silnikéw i koniecznos¢ prze-
noszenia obcigzen z podpér wirnikdw zmusza do budowy przestrzennych uktadéw potaczen
cienkosciennych elementéw walcowych i stozkowych z optywowymi Zebrami i wienicami kie-
rownic sprezarek czy wentylatorow w jedng sztywna konstrukcje - zdolng do przenoszenia sit
skupionych (z kadtubéw) tozysk do weztéw mocowania silnika na ptatowcu. Nalezy tu pod-
kresli¢ usztywniajace oddzialywanie cisSnienia w kanale przeptywowym na jego $ciany ze-
wnetrzne, do ktérych s3 mocowane wezty mocowania silnika w ptatowcu. Zespot kadtuba sil-
nika turbinowego sktada sie z kadtuba sprezarki, wentylatora, komory spalania turbin, kadtubéw
posrednich oraz kadtuba przektadni wewnetrznej. Przektadnia ktéra znajduje zastosowanie
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w silnikach §migtowych i §migtowcowych moze by¢ samodzielnym modutem ulokowanym po-
miedzy, badz jest czescig rozbudowanego kadtuba wlotowego np. silnik TWD-10.

Rys 3. Przekroj silnika jednoprzeptywowego K-15 - zestawienie kadtubow
1 - kadtub wlotowy, 2 - kadtub sprezarki, 3 - kadtub komory spalania, 4 - kadtub turbiny,
5 - dysza wylotowa, 6 - uszczelnienie ulowe, 7 - wyktadzina uszczelniajaca

Gléwnymi elementami no$nymi sg kadtuby posrednie i turbin, w ktérych osadzone s3 ze-
spoty tozysk i na ktérych zamocowane sg gtéwne wezty mocowania silnika. Struktura podzes-
potéw przenoszacych gtéwne obcigzenia silnika jest ksztattowana tak, aby osiagna¢ duza
sztywnos$¢ oraz zminimalizowa¢ wptyw odksztatcen cieplnych na wielkos¢ luzéw osiowych
i promieniowych pomiedzy wirnikiem a kadtubem. Struktura wykonana jest w formie zespotu
cylindréw duzej Srednicy faczonych sSrubami na wzajemnie centrowanych kotnierzach, usztyw-
nionych dodatkowo optywowymi zebrami i aparatami kierujacymi (w kadtubie sprezarki).
W silniku turbinowym podatnos¢ potaczen kotnierzowych wywiera istotny wptyw na krytyczne
predkosci obrotowe wirnika. Wptyw sztywnosci kadtuba na krytyczne predkosci obrotowe jest
szczegdlnie istotny przy wyzszych predkosciach obrotowych wirnika. W silnikach wentylato-
rowych, o duzej powierzchni pola przekroju czotowego, na zewnetrznym ptaszczu dwupowto-
kowego kadtuba wlotowego, znajduje sie ostona ktérej zadaniem jest zabezpieczenie
elementéw gondoli silnika i kadtuba ptatowca przed przebiciem czescig piora topatki wenty-
latora, ktéra powstanie w wyniku zderzenia sie ptaka lub innego ,,ciata obcego” podczas lotu.
Ostony typu ,plaster miodu” wykonane sg z materiatéw lekkich mogacych zakumulowac¢ po-
przez swoje odksztalcenie energie uderzenia, odtamka topatki, np. wtékna kewlarowe umiesz-
czane sg pomiedzy powtokami cylindrowymi kadtuba. Innym rozwigzaniem jest pozostawienie
pustej przestrzeni ostonietej od kanatu przeptywowego zamknieta powtoka wykonana z ma-
teriatu kompozytowego. Takie rozwigzanie umozliwia zamkniecie oderwanej czesci pidra to-
patki i unikniecie uszkodzenia innych topatek wentylatora przez zderzenie z nig oraz
uniemozliwia zaczepienie wirnika wentylatora o fragmenty rozciggnietej odtamkiem ostony
kewlarowej. Powierzchnie kanatu wlotowego kadtuba sa zabezpieczane powtoka antykoro-
zyjna. Zasadniczym czynnikiem decydujacym o wyborze rodzaju powtoki lakierniczej jest jej
odpornos¢ na erozje. R6znorodno$¢ materiatéw, z ktérych wykonana jest sprezarka osiowa
stwarza konieczno$¢ stosowania réznego rodzaju powtok zabezpieczajacych. Czesci sprezarki
wykonane ze stopdw aluminium zabezpieczone s3 przed korozja przez wytwarzanie na ich po-
wierzchni tlenkowych powtok anodowych. Czesci lub powierzchnie kadtubéow wlotowego
i sprezarki narazone na erozyjne dziatanie pytéw zabezpieczane sg przez naktadanie przeciw-
korozyjnych powtok lakierniczych. Na tych powierzchniach, w wyniku utleniania chemicznego,
wytworzono uprzednio warstwe ochronng. Powtoka lakiernicza chroni powierzchnie przed
korozjg w spos6b mechaniczny, oddzielajac metal od srodowiska korozyjnego. W zwiazku z tym
wymagana jest catkowita szczelnos$¢ i nieprzepuszczalno$¢ powtoki oraz dobre zwigzanie jej
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z pokrywang powierzchnig. Powtoka musi speti¢ te warunki w podwyzszonej temperaturze
(do 200°C).

Deformacje kadtubow, ktére maja niekorzystny wptyw na sprawnos$¢ proceséw sprezania
irozprezania w kanale gtéwnym, sa kompensowane poprzez system wymiany ciepta, ktéry do-
prowadza sprezone powietrze o odpowiedniej temperaturze i ciSnieniu do poszczegélnych seg-
mentow kadtuba.

Rys. 4. Szkice struktur no$nych kadtubéw silnikéw odrzutowych:
a) dwuprzeptywowy silnik odrzutowy, b) wentylatorowy silnik odrzutowy,
1 - podpora wirnika, 2,2’ - kierownice, zebra no$ne

Na rys. 4 zestawiono szkice charakterystycznych struktur nosnych kadtuboéw silnikéw od-
rzutowych jedno i dwu przeptywowych (w tym wentylatorowego).

Na szkicach nie zaznaczono miejsc odbioru napedu z wirnika wytwornicy spalin do skrzyni
napedu agregatow i jej zamocowania w kadtubie. Jej usytuowanie wynika bowiem z koniecz-
nosci zapewnienia tatwego dostepu eksploatacyjnego do agregatow - zaleznego od przewidy-
wanego miejsca zabudowy silnika na ptatowcu. Wewnatrz kadtubowe w samolocie lub
przykadtubowe skrzydtowe lub podskrzydiowe.

Na rys. 5 przytoczono schematy struktur nosnych kadtubéw silnikéw $migtowych i $mig-
towcowych. Jeszcze w sporej liczbie silnikéw $migtowych znajdujgcych sie w uzytkowaniu wy-
korzystuje sie konstrukcje jednowirnikowe w ktérych wirnik turbiny napedza sprezarke oraz
$migtlo - za posrednictwem zebatej przektadni redukcyjnej. Jednak dazenie do wysokiej spraw-
nosci zespotu napedu silnika w szerokim zakresie pracy silnika i warunkéw lotu, narzuca sen-
sownos$¢ stosowania oddzielnego wirnika wytwornicy spalin (sprezarki i jej turbiny
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napedowej) i wydzielonej oddzielnej turbiny napedowej $migta. Silniki z wydzielong turbing na-
pedowa sa szczeg6lnie korzystne jako naped Smigtowcow, ze wzgledu na przebieg obrotowej
charakterystyki momentu obrotowego tej turbiny - przy ustalonej predkosci obrotowej wir-
nika wytwornicy spalin. Stad wspoétczesne silniki $miglowe i Smigtowcowe sa budowane
w uktadzie z oddzielng turbina napedowa. Pozwala to na budowanie identycznych (pod wzgle-
dem przeptywowym) silnikéw w dwdch wersjach przekazywania mocy tj. na $migto oraz na
wirnik no$ny Smigtowca (rys. 6).

Rys. 5. Szkice struktur nosnych silnikéw $migtowych i $migtowcowych
1" -podpora wirnika no$nego $migta, 1 - podpora wirnika wytwornicy spalin,
1'- podpora wirnika turbiny napedowej, 2 - stéjki no$ne

Z przegladu przedstawionych szkicow wynika jednoznacznie komplikacja konstrukecji kad-
tubow i liczby podpoér w przypadku zastosowania dwuwirnikowo$ci sprezarek - a jest to ko-
nieczno$¢ w dwuprzeptywowych silnikach odrzutowych. W silnikach RR RB-211 oraz Trent
zastosowano konstrukcje tréjwirnikowe, a takze w RB199 z samolotu Tornado i turbinowym
silniku $migtowym PW-125 samolotéw CASA. W konstrukcjach wielowirnikowych dtugie waty
o matej $rednicy zamontowane sg wspétosiowo, a to powoduje, ze gietne postacie drgan wy-
stepujg juz przy matych predko$ciach obrotowych. W celu przesuniecia krytycznych predkosci
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obrotowych na wyzszy poziom, najlepiej poza zakres nominalny stosuje sie wzajemne pod-
parcie wirnikéw w postaci fozyska wewnetrznego. Wéwczas obie bieznie obracajg sie zgodnie
w tym samym kierunku lecz ze znacznie mniejszymi predko$ciami wzglednymi niz gdyby to
tozysko byto osadzone w nieruchomej podporze kadtuba silnika. Wnosi to jednak okreslone
ktopoty wynikajgce z trudnosci niezbednego chtodzenia i olejenia tak osadzonego tozyska, oraz
uniemozliwia kontrole stanu tozyska technikami stosowanymi podczas eksploatacji.

Rys. 6. Wyprowadzenie watu napedowego wariantéw silnika:
a) $migtowcowego, b) $migtowego,
1 - silnik, 2 - reduktor, 3 - wirnik no$ny $migta, 4 - reduktor wstepny,
5 - reduktor $migtowy, 6 - Smigto

OCENA OBCIAZEN KADLUBOW SILNIKOW TURBINOWYCH

Wzgledy konstrukcyjne nakazuja ocene nie tyle wartosci naprezen i osigganych wspoétczyn-
nikéw bezpieczenstwa wzgledem granic sprezystosci uzytych materiatéw analizowanej czesci
kadtuba w ekstremalnych warunkach cieplnych, lecz wielkosci jej odksztatcen cieplnych i spre-
zystych. Kadtuby silnikéw turbinowych maja co najmniej dwie grupy weztéw konstrukcyjnych
wymagajacych precyzyjnej oceny przemieszczen i odksztatcen promieniowych, w ktérych
muszg wystepowac $cisle okreslone doktadnosci wzajemnego potozenia czesci wspotpracuja-
cych. Dotyczy to biezni tozysk na czopach watéw wirnikéw w podporach kadtuba, luzéw wierz-
chotkowych pomiedzy topatkami roboczymi wiencéw wirnikowych sprezarek i turbin oraz
powierzchni wspétpracujacych wszystkich uszczelnien labiryntowych. Odnosi sie to do pracy
w warunkach ustalonych i nieustalonych, w catym zakresie predkosci obrotowych silnika i wa-
runkéw lotu statku powietrznego. Obcigzenia kadtubéw sitami i momentami cze$ciowo réw-
nowazga sie w samym silniku, a przenoszone na ptatowiec weztami mocowania to reakcyjne
momenty sprezarek turbin (w stanach ustalonych) oraz cisnienia w kanatach przeptywowych
z wyjatkiem ciggu w silnikach odrzutowych, a ciggu $migta i jego reakcyjnego momentu obro-
towego w silnikach $migtowych i $migtowcowych.
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Wezty mocowania sg wedtug przepiséw lotniczych klasyfikowane jako elementy krytyczne
silnika. Na wezty mocowania w kazdym typie silnikow przenoszone sg obcigzenia od sity ciez-
ko$ci w warunkach lotu ustalonego i zwiekszone obcigzenia podczas lotu torach krzywolinio-
wych statku.

SItY DZIALAJACE NA ZAWIESZENIE SILNIKA

P= w+K‘q +m,
g

gdzie,

K, - ciag silnika, p - wektor przyspieszenia Srodka masy - p = [p,, Py pzl, mgj- masa silnika,
Mg, — Masa samolotu

Oddziatywanie silnika na zawieszenie jest suma momentéw od sit bezwtadno$ci i girosko-
powych od manewrédw samolotu.

Mx, = Mx, + Mx,

gdzie,

dK,
Mjp, - Momenty dziatajace na zawieszenie silnika od sit bezwtadno$ci M, = —7 -0k,
Mg - Moment od sit giroskopowych M, =—I QX o,

I,- masowy moment bezwtadnosci wirnika
K - kret samolotu w potozeniu przestrzennym K, =[K , K, K ]
Q - predko$¢ katowa samolotu

wg- predkos¢ katowa wirnika silnika

Zminimalizowanie wptywu reakcyjnych momentéw obrotowych w silnikach $migtowych
mozna osiggnac przez zastosowanie $migiet przeciwbieznych, co jest charakterystyczne w po-
jawiajacych sie samolotach z napedem $migto-wentylatorowym. CienkosScienne konstrukcje
zewnetrznych $cian kadtubow, ktore sg jednoczesnie Scianami ksztattujacymi kanaty przepty-
wowe silnikow zawieszone punktowo w weztach mocowania silnikow w ptatowcu odksztat-
caja sie podczas przeciazen poprzecznych (rys. 7). Wielkosci tych odksztatcen stanowi¢ mogg
o0 wyborze montazowych luzéw wierzchotkowych topatek sprezarek i turbin. Natomiast sto-
sowanie coraz wyzszych warto$ci sprezu w nowopowstajacych konstrukcjach zwtaszcza
w wentylatorowych silnikach odrzutowych sprzyja powstaniu osiowo-symetrycznych od-
ksztatcen zewnetrznych $cian kadtubéw, co moze w znacznym stopniu niwelowac wielkos$ci
odksztatcen podczas przecigzen sitami poprzecznymi.

Niepomijalnym obcigzeniem elementéw sktadowych kadtubdéw silnikow turbinowych jest
odksztatcalnos¢ cieplna - silnie zr6znicowana na strefe chtodng do ostony komory spalania
i goraca obejmujaca pozostatg czesci kadtuba. Obydwie strefy sa rozdzielone w przedziale sil-
nikowym $ciang ogniowg i oddzielnie wentylowanymi - chtodzone wymuszonym przeptywem
powietrza. Zmniejszenie wplywu odksztatcen cieplnych konstrukgji jest realizowane przez sys-
temy chtodzenia, odpowiedni dob6r materiatéw oraz rozwigzania konstrukcyjne zawierajace
elementy podatne.
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Poszczegolne zespoty kadtubow sa wykonywane ze stopéw aluminium, tytanu, stali oraz sto-
pow zaroodpornych, réznigcych sie wspoétczynnikami rozszerzalnos$ci cieplnej. Szczegdlnej
uwadze s3 poddawane kadtuby tozysk, tak aby ich przemieszczenia promieniowe nie powo-
dowaty zacisku tozysk. Juz w silnikach RR Dervent i Nene kadtuby tozysk podpierajacych
turbine byty potgczone z kadtubem turbiny za pomoca zeber skos$nie usytuowanych, co na sku-
tek przemieszczenia katowego kadtuba wynikajacego z obcigzenia cieplnego, ogranicza
mozliwos$¢ zacisku biezni tozyska. Komora tozyskowa w cze$ci goracej silnika jest oddzielana od
kanatu przeptywowego dwupowtokowa struktura i wentylowana powietrzem zza sprezarki.
Zwieksza to trwato$¢ tozysk poprzez obnizenie temperatury ich pracy i zmniejsza niebezpie-
czenstwo koksowania oleju. Powyzsze odnosi sie réwniez do uproszczonych modeli fizykalnych
kadtubdéw, ktére pozwalaja jednak oceni¢ wplyw najwazniejszych rodzajéw obcigzen na
odksztatcenia kadtubow, zaleznych od zakresow pracy silnikow warunkéw lotu. W kazdym
przypadku nowych konstrukcji konieczne jest prowadzenie odpowiednich badan ekspery-
mentalnych odzwierciedlajacych rzeczywiste obcigzenia w przewidywanych warunkach
uzytkowania samolotu. Zréznicowanie odksztatcalno$ci cieplnej czesci wspotpracujacych ze
soba narzuca dob6r odpowiednich pasowan i luzéw.

Rys. 7. Odksztatcenie $cian zewnetrznych kadtub6w silnikéw pod dziataniem sit:
a) poprzecznych, b) ci$nienia w kanale wlotowym
F - sita poprzeczna, T - sprez silnika, py -ci$nienie otoczenia, § - przemieszczenie promieniowe $ciany
pod dziataniem obcigzen

KADLUBY JAKO ZRODLO INFORMAC]I DIAGNOSTYCZNYCH

W wewnetrznej strukturze, oraz na zewnetrznych mocowaniach kadtubéw silnikéw turbi-
nowych znajduja sie przewody instalacji paliwowej, olejowej, powietrznej. Zaré6wno na prze-
wodach rurowych jak i bezposrednio na kadtubach mocowane sa czujniki ci$nien, temperatur,
poziomu drgan, czy ,korki magnetyczne”, ktére dostarczajg informacji zaréwno do systemu
diagnostycznego, umozliwiajacego ocene stanu zuzycia silnika, jak i do systemu ostrzegania
przed awarig, zainstalowanego w kabinie pilota samolotu. Czujniki drgan umieszczane sg na
kadtubach w poblizu gtéwnych podpdr wirnikow, w miejscu ktdre zapewnia dogodny dostep
w trakcie obstugi eksploatacyjnej oraz pomiar poziomu drgan wirnika bez dodatkowego
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wptywu elementéw sprezystych i thumigcych konstrukeji. Pomiar czestotliwosci oraz ampli-
tudy drgan umozliwia zaréwno ocene stanu wirnika (wektor niewywazenia pojawiajacy sie
w wyniku oderwania sie cze$ci topatki) oraz stopnia uszkodzenia weztéw tozyskowych (wzrost
poziomu amplitudy drgan spowodowane pojawieniem sie nadmiernych luzéw w tozysku). Do-
Swiadczenie wskazuje, ze czestotliwosci odpowiadajace zdwojonej predkosci obrotowej wir-
nika sygnalizuja zuzywanie sie tozysk, w ktérych jest osadzony. System przeptywow
wewnetrznych rozprowadza sprezone powietrze o odpowiednich parametrach pobierane z réz-
nych cze$ci gtdwnego kanatu sprezania kanatami i przewodami rurowymi znajdujgcymi sie na
zewnatrz kadtubow jak i w ich strukturze, zar6wno w celu ogrzewania elementéw konstrukeji
we wlocie do sprezarki, jak i obnizania temperatury kadtubéw w strefie goracej oraz wymu-
szania przeptywow przez elementy wirnika poprzez zapewnienie odpowiedniej réznicy cis-
nienia. Sterowanie procesem ogrzewania i chtodzenia poszczegélnych sekcji kadtubéw ma
szczegdlne znaczenie w trakcie akceleracji i deceleracji silnika. Sterowanie wielko$cig luzéow
wierzchotkowych na topatkach wirnikowych zespotéw turbin, przy szybkich zmianach tem-
peratury spalin umozliwia utrzymanie optymalnej sprawnosci turbiny a jednoczes$nie zabez-
piecza wierzchotki pidr topatek roboczych przez zacieraniem w elementach uszczelniajacych
kadtuba.
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Streszczenie

W pracy starano sie opisa¢ kompleksowo specyfike doptywu i przeptywu powietrza przed wlo-
tami i w kanatach wlotowych silnikéw odrzutowych w réznych warunkach lotu oraz startu i Ig-
dowania samolotéw. Zwrécono uwage na zagrozenia uszkodzen silnikéw przez zderzenia topatek
wirnikéw sprezarek (i wentylatoréw silnikéw dwuprzeptywowych) z ciatami ptakéw, brytkami lodu
osadzajqcego sie na krawedziach wlotu oraz ,ciat obcych” zasysanych z nawierzchni lotniska pod-
czas startu i lgdowania z wtgczonym odwracaczem ciggu. Wskazano na wplyw uksztattowania
kanatéw wlotowych powietrza do silnikow samolotéw bojowych na intensywnos¢ echa radarowego.

Stowa kluczowe: predkosé¢ lotu, predkos¢ we wlocie, cisnienie spietrzenia, wir wlotowy, oblodze-
nie wlotéw

WSTEP

Wprowadzenie do lotnictwa turbinowych silnikéw spalinowych (a zwtaszcza odrzutowych)
zrewolucjonizowato poglady na temat wzajemnego oddziatywania aerodynamicznego zespotu
napedowego i samolotu. Stosowane uprzednio napedy samolotéw stanowity $migta napedzane
spalinowymi silnikami ttokowymi. Gtéwna cechg tej symbiozy jest mata zalezno$¢ mocy sil-
nika od predkosci lotu - przy matym zapotrzebowaniu powietrza przez silniki (statystycznie
z 1kg/s powietrza uzyskiwano ok. 700 kW mocy) przy wielokrotnie (blisko 2 rzedy wielko$ci)
wiekszym zapotrzebowaniu strumienia powietrza przyspieszanego w ptaszczyznie obracaja-
cego sie Smigta dla uzyskania ciggu niezbednego do lotu samolotu. Zapotrzebowanie powiet-
rza przez, nawet najwiekszej mocy, silniki Il Wojny Swiatowej, rzadko przekraczato 2 kg/s.
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Pojawienie sie turbinowych silnikéw napedzajacych $migta spowodowato blisko 4 - krotne
zwiekszenie zapotrzebowania powietrza przez te silniki' w poréwnaniu z silnikami ttokowymi
0 podobnej mocy.

Jednak prawdziwie skokowy wzrost zapotrzebowania powietrza przez turbinowe silniki
odrzutowe (tj. maszyny bezposrednio wytwarzajace ciag) nastapit po wprowadzeniu dwu-
przepltywowych wentylatorowych silnikéw odrzutowych do lotnictwa transportowego i pasa-
zerskiego trans- i miedzykontynentalnego. O ile pierwsze seryjnie produkowane turbinowe sil-
niki odrzutowe pobieraty z atmosfery kilkanascie kg/s powietrza, to wspdtczesnie
skonstruowane wentylatorowe silniki odrzutowe do samolotéw pasazerskich, jak np. Airbus 380
czy Boeing 787 pobieraja ponad 1 000 kg/s powietrza (silnik GE90 - ponad 1400 kg/s -
Boeing 777) podczas startu samolotu. Stwarza to ogromne problemy z powodu zbierania z du-
zego obszaru nawierzchni lotniska przed wlotami silnikdw wszelkich zanieczyszczen (silnik
dziata jak gigantyczny odkurzacz), a za wylotem - takze z wlgczonym odwracaczem ciggu - stru-
mien spalin wydmuchuje i wyrywa stabiej zwigzane z nawierzchnia okruchy betonu, Zzwiru czy
asfaltu, rozrzucajac je po znacznym obszarze za samolotem. Podczas lotu nalezy sie liczy¢
z wpadnieciem do wlotu silnikowego juz nie pojedynczych ptakéw, lecz catych ich stad, a takze
zderzen z topatkami wirnikéw sprezarek czy topat wentylatoré6w obrywajacych sie z krawedzi
wlotu kawatkéw lodu, zwtaszcza w przypadku zbyt péznego wiaczenia instalacji przeciwoblo-
dzeniowe;.

1. SPECYFIKA KSZTAETOWANIA WLOTOW W SAMOLOTACH BOJOWYCH ORAZ SAMOLOTOW
PASAZERSKICH I TRANSPORTOWYCH

Glowne zadanie wlotu to zapewnienie réwnomiernego rozktadu predkosci i ci$nienia stru-
mienia powietrza bezposrednio przed wlotem do palisady topatek sprezarki lub wentylatora
silnika dwuprzeptywowego z minimalnymi stratami. Podstawowg trudno$¢ stanowi tu jednak
fakt, ze spetnienie tego wymogu jest bardzo utrudnione ze wzgledu na specyfike lotnictwa.
Kazdy statek powietrzny przemieszcza sie przestrzennie, z bardzo zréznicowanymi i duzymi
predko$ciami oraz wysoko$ciami lotu, w atmosferze o okreslonych wtasciwos$ciach i cechach fi-
zycznych powietrza atmosferycznego, jak np. gestos¢, lepkos¢ i predkosé dzwieku. Wymienione
tu przyktadowo cechy zalezace od strefy klimatycznej, wysoko$ci nad poziomem morza, czy
pory roku, musza by¢ uwzgledniane podczas projektowania wlotéw do silnikéw samolotéw
odrzutowych przewidywanych do uzytkowania w okreslonym zakresie predkosci i wysokosci
lotédw.

0d poczatku stosowania silnikow odrzutowych w samolotach bojowych wybrano dla nich
miejsce w tylnej czeSci kadtuba - tak, aby wektor ciagu od wypltywajacych spalin uktadat sie
wzdtuz osi kadtuba (i kierunku lotu) przechodzac przez srodek masy samolotu. Powodowato
to spore komplikacje w doprowadzaniu powietrza do silnika kanatami zapewniajacymi jak naj-
mniejsze opory przeptywu z jednoczesnym naporem powietrza do wlotu - wynikajacym z pred-
kosci lotu samolotu.

Natomiast w samolotach pasazerskich wyksztattowat sie sposéb podskrzydtowego moco-
wania silnikéw w indywidualnych gondolach. Umozliwia to swobodny doptyw powietrza do
krotkich wlotéw 2 lub 4 silnikdw o tatwym dostepie dla mechanikéw dokonujacych na lotnisku
niezbednych przegladéw i czynnosci eksploatacyjnych.

Na rysunku 1 przedstawiono schematy kilku charakterystycznych rozmieszczen wlotéw, ka-
natéw doprowadzajacych powietrze do silnikéw oraz samych silnikéw w kadtubach samolotéw

'Wynika to z konieczno$ci zapewnienia temperatury spalin kierowanych do turbiny na poziomie dopuszczalnym dla
bezpiecznej (ze wzgledéw wytrzymato$ciowych) pracy tego zespotu.
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bojowych oraz potozenie silnikéw we wspdtczesnych samolotach pasazerskich. Ten sposob
rozmieszczania silnikéw w duzych samolotach pasazerskich wypart (chyba juz catkowicie) mo-
cowanie przykadtubowe silnikow?.

Rys. 1. Charakterystyczne potozenia wlotéw i kanatéw przeptywowych powietrza do silnikéw
odrzutowych samolotéw bojowych (a, b, ¢) oraz pasazerskich (d): 1 - silnik, 1’ - wentylatorowy
dwuprzeptywowy silnik o duzym stosunku natezen przeptywu, 2 - kanat przeptywowy, 3 - wlot

Oddalenie silnikéw od kadtuba samolotu, w poréwnaniu z silnikami mocowanymi przykad-
tubowo, utatwia dostepnos¢ eksploatacyjng do silnikéw i poprawia komfort pasazeréow prze-
wozonych w kadtubie.

Rys. 2. Specyficzne uksztattowanie wlotu i wewnatrzkadtubowego kanatu dolotowego
do silnika samolotu bojowego (a) oraz wlotu do podskrzydtowego wentylatorowego silnika odrzutowego
samolotu pasazerskiego (b)

Na rysunku 2 pokazano charakterystyczne uksztattowanie kanatow wlotowych powietrza
do wewnatrzkadtubowego silnika samolotu bojowego oraz podskrzydtowego silnika samolotu
pasazerskiego. W pierwszym przypadku rzuca sie w oczy bardzo skomplikowany ksztatt osi
kanatu i jego przekrojow poprzecznych. Stanowi to skutek kompromisu miedzy wystarczajaca
sprawnoscia i jednorodnoscia rozktadu predkosci naptywu i ci$nien bezposrednio przed wlo-

2Przykadtubowe usytuowanie silnikdw zapoczatkowano we francuskich samolotach ,Caravelle”. Jest ono nadal stoso-
wane w samolotach dyspozycyjnych oraz nielicznych mniejszych samolotach pasazerskich, np. ER]145 czy Fokker 100,
natomiast w duzych samolotach pasazerskich zrezygnowano z niego na rzecz uktadu podskrzydtowego po wprowa-
dzeniu do eksploatacji samolotéw szerokokadtubowych.
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tem do sprezarki silnika, a zachowaniem poprawnej aerodynamiki kadtuba samolotu i dostatku
miejsca w kabinie dla pilota i urzadzen wewnetrznych samolotu. Natomiast wloty do po-
skrzydtowych silnikéw samoltéw pasazerskich cechuje wrecz wzorcowa prostota tak pod
wzgledem naplywu powietrza z przestrzeni (oddalonych od kadtuba samotu i jego podwozia
podczas startu i ladowania), jak i niezakt6conego geometrycznie osiowosymetrycznego bar-
dzo krétkiego kanatu dolotowego do obu kanatéw wentylatorowego silnika odrzutowego.

W tym artykule nastawne wloty silnikow naddzwiekowych samolotéw bojowych, ich opisy
i dziatanie w réznych warunkach lotu catkowicie pominieto - tak ze wzgledu na obecna do-
stepnos$c¢ bardzo wielu pozycji literaturowych, jak i obserwowane zmiany taktyki lotniczej ogra-
niczajacej potrzeby wykonywania lotéw z predko$cig naddzwiekowa?. W tej pracy natomiast
zdecydowali$my sie przedstawi¢ opisy zmian cech przeptywowych wlotéw powietrza do sil-
nikéw podczas lotu z réznymi predkosciami i osiggéw silnika traktowanego jako zesp6t nape-
dowy wraz z wlotem.

Rys. 3. Wptyw predkosci lotu na efektywnos¢ pracy wlotu powietrza do silnika i opér aerodynamiczny
gondoli silnikowej:
a - podczas pracy silnika na postoju samolotu, b - podczas lotu z bardzo matg predkoscig, c - w warunkach
przelotowych, d - z duza predkoscia lotu, e - uksztattowanie wlotu wg lemniskaty;,
V, Co - predkos¢ lotu i predkos$¢ przeptywu powietrza we wlocie, p - ciSnienie przed wlotem do silnika,
M=V/a - predkos$¢ lotu wyrazona liczbg Macha, a - predko$¢ dzwieku

3Nasze naddzwiekowe F-16 nie maja nastawnych wlotéw powietrza do silnikéw ale, poniewaz uzytkownik moze wy-
bra¢ silnik GE albo PW, ktére maja zblizone osiagi przy nieco réznych natezeniach przeptywu powietrza, to ptatowcowe
wloty powietrza réznia sie polami powierzchni.
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Na rysunku 3 przedstawiono wloty z zaznaczeniem wektoréw predkos$ci przeptywu w kanale
dolotowym oraz wektoréw predkosci naptywu powietrza V z przestrzeni przedwlotowej (tutaj
réwnej predkosci lotu samolotu). Przedstawiono takze charakter naptywu powietrza zasysa-
nego z otoczenia podczas pracy silnika nieruchomego samolotu na ziemi. W kazdym z przy-
padkéw przyjeto jednakowe predkosci C, w kanale dolotowym silnika, natomiast rézne
predkosci V lotu samolotul!

Pierwszy przypadek (a) zachodzi podczas pracy silnika samolotu na postoju, co oznacza, ze
doptyw powietrza do silnika jest wytacznie skutkiem ssgcego dziatania sprezarki napedzanej
energia turbiny. Dla tego zakresu warunkoéw pracy silnika uwaza sie za najlepsze uksztattowa-
nie wlotu w postaci odcinka lemniskaty*. Drugi przypadek (b) zachodzi podczas lotu z nie-
wielka predkoscia - mniejsza niz we wlocie silnika, ale juz ,wspomagajaca” zasysanie powietrza
przez sprezarke silnika. Trzeci przypadek (c) to wystepowanie jednakowych wartosci predko-
$ci w kanale dolotowym silnika i predkosci lotu. W tym przypadku ci$nienie spigtrzenia p.’
strumienia wynikajace z predkoSci lotu V. pokrywa straty dolotowe strumienia zasysanego
przez sprezarke, a na wlocie do sprezarki panuje ci$nienie bliskie ci$nieniu otoczenia. Nato-
miast czwarty przypadek (d) przedstawia warunek lotu z wiekszg predkoscia niz we wlocie
silnikowym. Wéwczas wystepuje ,,dynamiczne dotadowanie” silnika powietrzem o ci$nieniu
catkowitym pg4” wynikajacym z nadwyzki predkosci lotu V4 nad predkosciag we wlocie silnika
Co- Wptywa to oczywiscie na wzrost ciggu silnika ze wzgledu na wzrost masowego natezenia
przeplywu powietrza przez silnik®, jednak zwiekszone ci$nienie w ptaszczyZnie wlotu silnika
wywotuje powstanie sity oporu aerodynamicznego F . skierowanego przeciwnie do kierunku
lotu samolotu.

Rys. 4. Schemat dolotu powietrza do silnika (a) oraz zaleznos¢ ciggu silnika K, oporu aerodynamicznego
F,er Oraz ciggu zespotu napedowego K, od predkoscilotu V samolotu (b): a, b, c oraz d - charakterystyczne
przypadki predkosci lotu odpowiadajgce oznaczeniom z rys. 3

Na rysunku 4 pokazano schemat dolotu powietrza do silnika (z predkoscia V lotu samolotu)
z zaznaczeniem uktadu sit ciggu silnika K, oporu aerodynamicznego F .1 wypadkowego ciggu
K., zespotu napedowego dla charakterystycznych przypadkéw predkoscilotu V, jak na rys. 3.

“Tak uksztaltowane wloty sa wykorzystywane w badaniach stacjonarnych silnikéw turbinowych, co umozliwia jed-
noczes$nie pomiar natezenia przeptywu powietrza, a takze stosowane sa w samolotach poddzwiekowych.
5Ze wzgledu na wieksze ci$nienie w strumieniu powietrza wlotowego i jego gestos¢.
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Przedstawiona problematyka zwigzkéw predkosci V lotu samolotu z ciggiem K,,,, zespotu na-
pedowego, zaleznym takze od zakresu pracy silnika (przede wszystkim od predkosci obroto-
wych jego wirnikdw) oraz wysokosci lotu H, wskazuje na potrzebe rownolegtego wyboru (i
w nastepstwie konstruowania) osiggdw samolotu i silnika. Jest to zadanie bardzo trudne: wy-
bra¢ optymalne proporcje ciggu zespotu napedowego i predkosci lotu koniecznych do spetnie-
nia wymogoéw przewidywanych misji lotniczych samolotu. Oczywiscie, jest to zadanie
skomplikowane, ale konieczne do spetnienia w samolotach bojowych bezposredniego wspar-
cia pola walki, ale wzglednie tatwe i korzystne w samolotach lotnictwa pasazerskiego i trans-
portowego dalekiego zasiegu®.

2. ZAGROZENIA USZKODZENIA SILNIKOW I ICH WLOTOW POWIETRZA

Wiloty i kanaty wlotowe do turbinowych silnikéw odrzutowych, jak i same silniki, od zawsze”
s3 narazone na uszkodzenia mechaniczne na skutek zassania z podtoza tzw. ciat obcych podczas
pracy silnikéw na ziemi, a w locie wskutek wpadniecia ptaka (lub nawet ich stada), brytek gradu
czy kawatkéw lodu oderwanych z krawedzi wlotu. Powyzsze zagrozenia intensyfikuja sie wraz
ze wzrostem ciggu silnikéw (i wzrostem natezenia przeptywu powietrza przez ich wloty).
Szczegolnie narazone sa wentylatorowe silniki dwuprzeptywowe zamocowane na ptatowcu
podskrzydtowo.

Wystepuje wowczas zbieg okolicznosci: bardzo duze natezenie przeptywu, blisko$¢ krawe-
dzi wlotu wzgledem nawierzchni lotniska oraz duze prawdopodobienstwo wywotania inten-
sywnego wiru wlotowego spowodowanego ruchem topat obracajacego sie wentylatora. Srodki
przeciwdziatania temu zjawisku to zastosowanie wytozonych na ziemi przeszkod ograniczaja-
cych mozliwo$¢ powstania wiru, w postaci klinéw, ostrostupow i kratek, czy nawet sztucznej
trawy. Natomiast podczas lotu zachodzi absolutna konieczno$¢ wyprzedzajacego wlacze-
nia systemu ogrzewania uniemozliwiajacego powstanie oblodzenia krawedzi wlotu do ka-
natu doprowadzajacego powietrze do silnika. Dostatecznie pewnego zabezpieczenia przed
wpadnieciem ptakéw do wlotéw silnikéw nie ma. W silnikach Rolls-Royce Derwent i Nene oraz
ich ,licencyjnych” wersjach rozwojowych stosowano na wlotach do sprezarek stalowe siatki (o
oczkach rzedu kilku milimetréw) skutecznie chronigce topatki zabierakéw ich wirnikéw, ale
niestety pogarszajgcych sprawnos¢ tych zespotéw. W sprezarkach osiowych i wentylatorowych
silnikdw dwuprzeptywowych ochrone przed uszkodzeniami wirnikéw moga stanowic¢ palisady
kierownic przed ich stopniami wlotowymi’.

Pod wzgledem cech ochronnych samych wlotéw oraz ich kanatéw dolotowych silnikéw wy-
raznie zarysowuje sie podzial na osiowosymetryczne krétkie wloty silnikéw samolotéw pasa-
zerskich i transportowych (instalowanych na samolotach zaréwno podskrzydtowo, jak
i przykadtubowo) oraz dtugie, krzywoliniowe kanaty do wewnatrzkadtubowych silnikéw sa-
molotéw bojowych, a takze szkolno-bojowych. W tej grupie samolotéw uksztattowanie kana-
16w (zwykle w formie bardzo sptaszczonej litery ,,S”) ma wady w postaci oporéw przeptywu,
ale i zalety - utrudniona obserwacja echa radarowego wirujacych wlotowych topatek wirnika
sprezarki lub wentylatora oraz ewentualne wpadniecia ptaka do silnika juz w postaci bez-
wladnego ciata z pogruchotanymi ko$¢mi - wskutek wielokrotnych zderzen ze Scianami ka-
natu z predko$cig rzedu 200 m/s. Podobnie nastepuje rozdrabnianie brytek gradu lub
kawatkéw lodu oderwanego z krawedzi natarcia wlotu kanato - dolotowego.

SDiugotrwate loty z pelnym obcigzeniem oraz ustalona predkoscia V i wysokoscig H.
"W silnikach wentylatorowych powszechnie stosuje sie malowanie spiralnych smug na stozkach stopni wlotowych ich
wirnikéw w kolorach , btyskajacych” podczas ruchu obrotowego - imitujacych blask oczu ptakéw drapieznych.
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Na rysunku 5 przedstawiono szkice opisanych wyzej wlotéw i kanatéw dolotowych powiet-
rza do silnikéw. Wydawac¢ sie moze, ze powyzsze opisy wyczerpuja problematyke istoty roli,
jaka spetniaja wloty powietrza do turbinowych silnikéw samolotéw odrzutowych wykorzy-
stywanych w specyficznych obszarach wspoétczesnego lotnictwa, ale okazuje sie, ze wymogi
bezpieczenstwa latania wrecz narzucajg konieczno$¢ permanentnego poszukiwania sposobdw
poprawy konstrukcji wlotow.

Rys. 5. Charakterystyczne ksztatty kanatéw dolotowych powietrza do silnikdw odrzutowych samolotéw
bojowych (a) oraz podskrzydtowych i przykadtubowych silnikéw samolotéw pasazerskich (b)

Jednym z zaskakujacych skutkéw poszukiwarn jest skonstruowanie przez firme General Elec-
tric ,urzadzenia” spetniajacego role bezwtadnosciowego odpylacza powietrza wlotowego
w wentylatorowym dwuprzeptywowym silniku odrzutowym. Polega ono na takim uksztatto-
waniu wlotowego stozka wirnika wentylatora, aby ,ugiety” strumien powietrza wyniést mniej-
sze ziarna pytu do kanatu zewnetrznego, a wieksze - odbite od $ciany stozka ,,wrzucit” do tego
kanatu. Schemat wyjasniajacy idee ,,odpylacza” przedstawiono na rysunku 6.

Rys. 6.,0dpylacz” powietrza wlotowego wg idei firmy General Electric:
1 - stozek wlotowy, 2 - wentylator, 3 - kanat wewnetrzny silnika, 4 - kanat zewnetrzny
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Jest to niewatpliwie zaskakujace (ze wzgledu na skale wymiaré6w) wykorzystanie zasady
dziatania bezwtadno$ciowego odpylacza zintegrowanego ze $migtowcowym silnikiem T700
tej samej firmy, od dawna wykorzystywanego jako naped $migtowcéw bojowych. Konstruktor
zastosowat dodatkowo uchylne klapy w zewnetrznej $cianie kanalu wewnetrznego, aby usunaé
ze strumienia wewnetrznego pozostate resztki matych ziaren pytu, ktére jak dotad usuwa sie
podczas okresowego mycia kanatéw strumieniem wody.

Odpylacz taki skutecznie chroni takze delikatne fopatki wirnikdw i kierownic przed zderze-
niami z ziarnami gradu i kawatkami lodu mogacego sie osadza¢ na krawedzi wlotu przy zbyt
po6zZnym wiaczeniu ich ogrzewania.

PODSUMOWANIE

Najwieksze zagrozenia uszkodzen silnikéw odrzutowych i ich skutkéw stanowig zderzenia
topatek ich wirnikéw z przedmiotami o znacznej masie, ktére znalazty sie w kanale przepty-
wowym wytwornicy spalin. Wynika stad jednoznacznie, ze takie przypadki moga wystepowac
w przypadku:

- wpadniecia do wlotu silnikowego pojedynczego ptaka lub nawet sporego stada podczas lotu
samolotu®

- wpadania do wlotu brytek gradu - w znacznej cze$ci mozliwe do przewidzenia przez zatoge

- wpadniecia do kanatu dolotowego silnika kawatkéw lodu osadzajacego sie na krawedziach
wlotu przy nie wtaczeniu instalacji przeciwoblodzeniowej lub po zbyt p6Znym jej witaczeniu

- konieczne jest wyprzedzajgce wiaczenie instalacji przez odpowiednio doksztatcong zatoge

- zassanie z nawierzchni lotniska ciat obcych przez powstaty wir wlotowy — mozliwe jest utrud-
nienie tworzenia sie wiru przez zastosowanie odpowiednich przeszkéd naziemnych oraz za-
chowanie absolutnej czystos$ci nawierzchni w strefie wyczekiwania na start i miejscach

obstugi silnikow.
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Streszczenie

W pracy przedstawiono wybrane problemy budowy ztozonego obiektu (wirtualnego modelu
kanatu wlotowego do silnika samolotu F-16) na potrzeby numerycznej analizy zjawiska powsta-
wania wiru wlotowego.

Opisano proces dyskretyzacji w rozpatrywanym zagadnieniu oraz zawarto pewne wskazowki
i wytyczne do przygotowania i przeprowadzenia operacji dyskretyzacji obszaru obliczeniowego.
W dalszej czesci przedstawiono wybrane wstepne wyniki testowe majqgce na celu sprawdzenie po-
prawnosci ksztattu obiektu, siatki obliczeniowej jak i doboru warunkéw brzegowych oraz algo-
rytmu rozwiqzania.

Powyzsza praca stanowi wstep do przeprowadzenie szerszej analizy powstawania niebez-
piecznego zjawiska wiru wlotowego do silnika samolotu F-16.

Stowa kluczowe: numeryczna mechanika ptynéw, wir wlotowy, aerodynamika wlotu silnikowego
WSTEP

Pracujacy silnik w warunkach na ziemi zasysajac niezbedne do pracy powietrze wytwarza
przestrzenne pole predkosci. Cechg charakterystyczng w tym polu jest linia stagnacyjna oraz
punkt, w ktérym styka sie ona z ziemig zwany punktem stagnacyjnym [17]. Wprowadzenie za-
ktocen zewnetrznych w postaci predkosci wzgledem powietrza podczas startu, czy podmuch
boczny powietrza moga spowodowac powstanie wiru obracajgcego sie wokét linii stagnacyjne;.
Zjawisko to sprzyja podrywaniu okruchéw betonu czy innych zanieczyszczen z ptyty lotniska.
Rys. 1 doskonale ilustruje zjawisko wiru wlotowego i jego nastepstw.
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Rys. 1. Wir wlotowy powstaty na wlocie do silnika samolotu F-16 (a), uszkodzona sprezarka silnika
turbinowego w wyniku zassania ciat obcych przez uktad wlotowy silnika (b)

Wsp6lna cechg wspoéiczesnych wlotéw silnikowych samolotéw wielozadaniowych jest dos¢
niskie ich potozenie, przyktadowo: wlot MiG-29 znajduje sie na wysokosci 90 cm nad po-
wierzchnia lotniska i nawet zastosowanie specjalnych zaluzji wlotowych i wykorzystywanie
dodatkowych wlotéw na gérnej powierzchni kadtuba nie zabezpiecza przed niekorzystnymi
zjawiskami zassania ,ciat obcych” do kanatu silnika. W przypadku samolotu F-16 jest to wyso-
ko$¢ rzedu 100 cm. W wyniku czego wystepuje konieczno$¢ prowadzenia badan majacych na
celu zabezpieczenie silnika przed uszkodzeniami. Jezeli odwotamy sie do danych amerykan-
skich dotyczacych tego samolotu to np. wypadki lotnicze kategorii B (kalectwo ludzi lub straty
powyzej 200 tyS. $) zwigzane z zassaniem ciata obcego w roku 1996 wynosity 5,a w 2001 r. byto
juz ich 38 (wzrost 7 - krotny).

Zagadnienia dotyczace powstawania wiru wlotowego i zasysania ciat obcych przez turbi-
nowe silniki odrzutowe byto analizowane przez polskich pracownikéw naukowych lecz doty-
czyty one wcze$niej eksploatowanych statkéw powietrznych takich jak Mig-21, TS-11 Iskra czy
samolot Iryda [13,16].

1. BUDOWA MODELU UKLADU WLOTOWEGO

Badania numeryczne aerodynamiki (optywu) obiektéw niezaleznie od metody wymagaja
budowy wirtualnego obiektu badan oraz budowy siatek obliczeniowych.

Na obecnym etapie rozwoju zaawansowanych programéw (pakietéw) CAD (z ang. Computer
Aided Design - komputerowe wspomaganie projektowania) na ogét wystarczy zbudowac jeden
obiekt wykorzystywany nastepnie w catym cyklu proceséw projektowych i optymalizacyjnych
powstajacej konstrukcji. W kazdym zagadnieniu badawczym pierwszym czynnikiem warun-
kujgcym otrzymanie poprawnego rozwigzania jest doktadne odwzorowanie geometrii bada-
nego obiektu.

Proces budowy wirtualnego modelu wlotu samolotu F-16, zwany takze modelowaniem bry-
towym, podzieli¢ mozna na kilka etap6ow i sg nimi:

- przygotowanie wszystkich niezbednych danych geometrycznych modelowanego obiektu;

- ocena dopuszczalno$ci i mozliwo$ci uproszczenia obiektu do badan numerycznych;

- wprowadzenie niezbednych punktéw geometrycznych oraz krawedzi na ktérych rozpostarte
zostaja plaszczyzny (plaszczyzny obrysu zewnetrznego lub ptaszczyzny przekroju);

- budowa obiektu 3D.

Niestety, zawarte w pakiecie Fluent [1] oprogramowanie do budowy wirtualnych obiektéw
badan (Gambit) umozliwia jedynie budowe prostych obiektéw 3D. W programie Gambit do-
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stepne s3 jedynie podstawowe funkcje programowe modelowania 3D. Brak jest mozliwos$ci bu-
dowy obiektéw bardziej skomplikowanych. Dlatego w przypadku bardziej skomplikowanych
obiektéw czesto niezbedne jest zastosowanie specjalizowanego oprogramowania CAD. W ni-
niejszej pracy do tych celéw uzyto specjalizowanych pakietéw Unigraphics oraz Solid Edge.

Budowa wirtualnego modelu samolotu F-16 byta zadaniem niezmiernie trudnym. Problem
wystapit juz na wstepie, poniewaz okazato sie, iz trudno o zebranie szczegétowych danych geo-
metrycznych obiektu. Wszystkie wiec niezbedne dane w zakresie wymiar6w obiektu warun-
kujace rozpoczecie procesu budowy wirtualnego modelu tego samolotu, uzyskano na
podstawie procesu tréjwymiarowego skanowania rzeczywistego obiektu, przegladu dostepnej
literatury [2], [3], [4], planéw modelarskich oraz doktadnych zdje¢. Na podstawie tych samych
materiatéw Zrédtowych zbudowany byt réwniez model do badan tunelowych.

Podobnie jak w budowie modelu do badan doswiadczalnych réwniez w tym procesie bu-
dowy nie odtwarzano niektorych elementdw obiektu takich jak: ostona anteny w gérnej czesci
usterzenia pionowego, ostony dziatka itp. ktére nie maja wptywu na wyniki badan, ktére beda
przeprowadzone.

Proces budowy wirtualnego modelu wlotu samolotu F-16, z uwagi na jego skomplikowany
uktad aerodynamiczny zostat podzielony na etapy: budowano poszczegdlne elementy by p6z-
niej zbudowac z nich model brytowy samolotu.

Przyktadowe etapy czastkowych prac z przekrojami i elementami sktadowymi uktadu wlo-
towego silnika samolotu pokazano na rysunkach 2...4.

Rys. 2. Kadtub powstaty z wyciagniecia przez przekroje

Rys. 3. Wlot do silnika
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Rys. 4. Kompletna czes$¢ przednia kadtuba z wlotem

Koncowy etap potgczenia wszystkich elementéw sktadowych w catos¢ pokazano na rys. 5.
Przedstawiony model wykorzystano na potrzeby numerycznych badan aerodynamiki obiektu
jako catosci.

Rys. 5. Przednia cze$¢ samolotu F-16 wykorzystywana do dyskretyzacji

Préba eksportu zbudowanego modelu do preprocesora Gambit wykazata konieczno$¢ wy-
konania szeregu poprawek dotyczacych miedzy innymi sposobu ,,wyciagania” tréjwymiaro-
wego obiektu przez zadane przekroje (konieczne okazato sie zastosowanie zwiekszenie ilosci
krzywych wiodacych). Proces taki powtarzano ze wzgledu na powstajace btedy podczas eks-
portu, co wyraznie wskazuje na duze trudnosci w budowie modelu o tak skomplikowanych
ksztattach.

Ostatnim etapem budowy i przygotowania do dyskretyzacji wirtualnego obiektu badan jest
definicja obszaru otaczajacego importowany obiekt do operacji dyskretyzacji obszaru oblicze-
niowego, czyli budowy siatki obliczeniowej. Importowany obiekt zawiera bardzo czesto sze-
reg krzywych i ptaszczyzn konstrukcyjnych, powstatych w trakcie budowy tego obiektu
w pakiecie CAD, ktére w procesie dyskretyzacji sa zbedne lub wrecz uniemozliwiajg budowe
siatki o zaktadanych parametrach (rys. 6a). Nalezy wiec usuna¢ wszystkie takie zbedne ele-
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menty wykonujac tak zwany etap ,czyszczenia” wirtualnego obiektu (ang. ,virtual clean up”).
Podczas tego procesu takze moze doj$¢ do uszkodzenia bryty obiektu, dlatego wskazane jest
w przypadku aczenia skomplikowanych krzywizn i ptaszczyzn kontrolne zbudowanie siatki
na,wyczyszczonym” obszarze [5]. W trakcie operacji czyszczenia nalezy pozby¢ sie (jesli nie do-
prowadzi to do zmiany ksztattu obiektu) takze jeszcze innych elementéw utrudniajacych lub
wrecz uniemozliwiajgcych wykonanie siatki. Sg nimi mate, w poréwnaniu z pozostatymi, kra-
wedzie i ptaszczyzny tworzace obiekt, potaczenia ptaszczyzn z ostrymi katami, zaokraglenia
o bardzo matej krzywiznie itp. W efekcie powstaje obiekt zbudowany jedynie z niezbednych
ptaszczyzn lub dodatkowo podzielony w taki sposéb aby utatwi¢ wykonanie siatki (rys. 6b).

Rys. 6. Obiekt bezposrednio po imporcie (a) i obiekt przygotowany do dyskretyzacji (b)
2. BUDOWANIE SIATKI OBLICZENIOWE]

Budowe siatki obliczeniowej rozpoczyna sie od okreslenia rozmiaréw obszaru obliczenio-
wego. Jest to wazny etap, poniewaz zbyt duzy obszar obliczeniowy bedzie skutkowa¢ wieksza
liczbg elementéw dyskretyzujacych, co przyczyni sie do niepotrzebnego zwiekszenia czasu nie-
zbednego na uzyskanie rozwigzania. Przyjecie zbyt matego obszaru spowoduje natomiast nad-
mierne narastanie btedéw obliczeniowych, poniewaz najczesciej na brzegach obszaru
obliczeniowego przyjmowane sa warunki brzegowe w postaci parametréw przeptywu nieza-
burzonego. W przypadku zbyt matego obszaru zaburzenia pola przeptywu moga dociera¢ do
brzegéw obszaru obliczeniowego powodujac znaczne btedy w obliczeniach lub nawet brak
mozliwosci uzyskania rozwigzania. Na podstawie analizy wielu wczesniej rozpatrywanych
przypadkow obliczeniowych przyjeto obszar o ksztatcie prostopadto$ciennym o wymiarach
20[m] x 10[m] x 10[m] (rys. 7) (planowane jest takze wykonanie siatki z obszarem zewnetrz-
nym w formie fragmentu kuli w celu sprawdzenia wptywu ksztattu obszaru zewnetrznego na
zadawane warunki brzegowe).
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Rys. 7. Widok na obszar otaczajacy

W celu zoptymalizowania ilo$ci elementéw obliczeniowych zdecydowano sie na dodatkowy
podziat objetosci obliczeniowej, we wnetrzu ktérej bedzie zageszczona siatka obliczeniowa
(rys. 8). Wydzielony obszar ma wymiary 8[m] x 4[m] x 3,75[m].

Rys. 8. Widok na obszar otaczajacy z wydzielonym podobszarem dla siatki o wiekszej gestosci

Kolejnym etapem byta dyskretyzacja krawedzi i ptaszczyzn rozpatrywanego obiektu (rys. 9).
W preprocesorze Gambit mozna wykorzysta¢ dwa typy elementéw powierzchniowych - tréj-
katne i czworokatne. Natomiast w przypadku objetosciowym dostepne sg nastepujace rodzaje
elementéw:

- tetrahedralne - rys. 9 a; - piramidalne - rys. 9 c;
- pryzmatyczne - rys. 9 d. - hexahedralne - rys. 9b;

Rys. 9. Objetosciowe elementy dyskretyzujace
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W badaniach ptaszczyzny dyskretyzowano przy uzyciu elementéw tréjkatnych. Koniecznos$¢
uzycia tego typu elementéw warunkowana jest skomplikowaniem rozpatrywanego obiektu -
nie ma mozliwo$ci zbudowania siatki strukturalnej na tak skomplikowanym obiekcie przy uzy-
ciu pakietu Fluent [5], [6].

Rys. 10. Siatka obliczeniowa na przedniej czesci modelu samolotu F-16

W dalszej cze$ci zdyskretyzowano granice obszaru wewnetrznego i zewnetrznego. Na ptasz-
czyznach obszaru wewnetrznego zastosowang gestsza siatke niz na granicach zewnetrznych.
Dzieki takiemu zabiegowi mozna uzyska¢ wiarygodne wyniki przy uzyciu siatki o zadowalaja-
cej liczbie komorek (w tym przypadku jest to 433974 objetosci) oraz pozostawi¢ moc oblicze-
niowa na adaptacje siatki.

Rys. 11. Dyskretyzacja catego obszaru obliczeniowego

W ostatnim etapie zadano wstepnie warunki brzegowe. Na zewnetrznych ptaszczyznach ota-
czajacych obszar obliczeniowy przyjeto warunek pressure inlet (wlot ci$nienia), natomiast
w ptaszczyznie wlotu do sprezarki w kanale przeptywowym silnika przyjeto warunek pressure
outlet. Na podtozu oraz na powierzchni samolotu przyjeto warunek wall.
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3. WYZNACZENIE PARAMETROW PRACY UKLADU WLOTOWEGO

Do wykonania obliczen uzyto komercyjnego pakietu obliczeniowego CFD Fluent. Pakiet ten
oparty jest o metode elementéw skonczonych. Niewgtpliwym atutem tej metody jest mozli-
wo$¢ budowy nieortogonalnych i niejednorodnych siatek obliczeniowych, co ma decydujace
znaczenie w przypadku zadan obliczeniowych dla obiektéw o skomplikowanych ksztattach [7].

Metoda polega na bezposredniej dyskretyzacji w przestrzeni fizycznej réwnan wyrazajacych
zasady zachowania, stad punktem wyj$cia s3 rownania zachowania w postaci catkowej[7]:

- rownanie zachowania masy (réwnanie ciagtosci)

" [[[oar + s =0 o
- robwnanie zachowania pedu

d _ -
- jypvdV :jsjpndSJerijde @

- rownanie zachowania energii

ﬂ jijp[cvﬂgjdr/} - [fpsis+ [[[pFesave [ias+ [[fa.pav @

gdzie:

V - objetos¢;

S - pole powierzchni;

q',, - gesto$¢ powierzchniowa strumienia ciepta (np. prawo Fouriera dla przewodnictwa

ciepta ¢, = A n gradT );

q,, - gesto$¢ strumienia ciepta odniesiona do jednostki masy ptynu.

W celu usprawnienia dalszych przeksztatcen trzy powyzsze réwnania mozna zapisac

w postaci:
0 - - -
gjl | cde+ijHdS = _[_!_[RdV )

gdzie @, H, R sa wektorami kolumnowymi:

PV, 0
Pl , S 5
o=|pv H=| pvv, | R= pE,+dil
pe] (vn)pe | pFuvtq, p+div(Tlv)+div(AgradT) |

gdzie:
[T - tensor naprezen powierzchniowych [7]
A - wspotczynnik przewodnosci cieplnej
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Wektor @ jest wektorem stanu, a jego sktadowymi sa masa, ped i energia catkowita jedno-
stki objetosci. Sa to podstawowe wielko$ci charakteryzujace stan fizyczny ptynu. Pierwszy
wyraz lewej cze$ci réwnania (4) okresla predko$¢ zmiany tego stanu w czasie, wywotang dzia-
taniem zrédet zewnetrznych. Zrédta zewnetrzne powoduja takze zmiane pedu i energii. Catka
powierzchniowa w (4) jest cztonem konwekcyjnym i okresla strumienie tych wielkosci przez
powierzchnie zewnetrzng. Wyraz po prawej stronie jest cztonem Zrédtowym i zawiera pod zna-
kiem dywergencji cztony dyfuzyjne.

W dalszej kolejnosci powyzsze rdwnania poddaje sie operacji usredniania zgodnie z ze wzo-
rami przytoczonymi w [8], [9], [10] oraz w [11] otrzymujac tym samym réwnania znane pod
nazwa rownan Reynoldsa. I whasnie te rownania zostaty uzyte do rozwigzania rozpatrywanego
zagadnienia, Nalezy zaznaczy¢, iz wspomniana wcze$niej operacja usredniania réwnan powo-
duje to, iz wcze$niej zamkniety uktad réwnan, staje sie uktadem otwartym - brakuje bowiem 6
uzupetniajgcych zwigzkéw okreslajacych sktadowe tensora naprezen turbulentnych [11]. Stad
konieczno$¢ stosowania modeli turbulencji.

Wstepne obliczenia testowe wykonano dla przedziatu ci$nienn od 98000 Pa do 50000 Pa
w ptaszczyznie wlotu do sprezarki w kanale przeptywowym silnika.

Wstepne testy miaty na celu sprawdzenie poprawnosci zbudowanego obiektu wirtualnego,
poprawnosci zbudowanej siatki obliczeniowej jak i poprawnos$ci przyjetych warunkéw
brzegowych. W trakcie wstepnych testdw obliczeniowych nie dokonywano operacji adaptacji
siatek obliczeniowych. Obliczenia wybrano jedynie dla jednego modelu turbulencji - Spalarta
- Allmarasa przy zerowej predkosci naptywu z zewnatrz.

W wyniku przeprowadzonych wstepnych testdw obliczeniowych uzyskano warto$ci maso-
wego natezenia przeptywu od 31 do 121 kg/s w ptaszczyznie wlotu do sprezarki. Nalezy za-
znaczy¢, iz warto$¢ masowego natezenia przeptywu na poziomie 120 kg/s jest maksymalnym
mozliwym natezeniem przeptywu dla silnika F-100-PW-229 (jak w naszych F-16).

Ponizej przedstawiono wybrane wyniki uzyskane podczas obliczen testowych. Uzyskano
w przedstawionym wariancie znaczgcy spadek ci$nienia w kanale przeptywowym - do po-
ziomu 4950 Pa, natomiast predko$¢ strumienia dochodzi do 327 m/s.

Rys. 12. Ci$nienie statyczne w kanale przeptywowym wlotu

Analizujac przeptyw w kanale wlotowym silnika (rys. 12) wida¢ umiejscowienie obszaru
0 najnizszej wartosci ciSnienia (dolna krawedz wlotu).



64 ADAM KOZAKIEWICZ, MICHAL FRANT

Rys. 13. Linie pradu przeptywu w kanale przeptywowym wlotu w skali predkosci [m/s]

Natomiast predko$c¢ strumienia w kanale wlotowym (rys. 13 oraz 14) osigga miejscowo war-
to$¢ 327 m/s a nastepnie jej wartos$¢ spada do poziomu 260 m/s przed wlotem do sprezarki.

Rys. 14. Linie pradu przeptywu w skali predkosci [m/s]
WNIOSKI KONCOWE

Na podstawie przedstawionych wstepnych wynikéw testowych wida¢ przede wszystkim
olbrzymie mozliwo$ci w stosowaniu powyzszego pakietu w tego typu zagadnieniach. Powy-
zsze wyniki wydaja sie by¢ bardzo obiecujace. Nalezy zaznaczy¢, iz konieczne jest jeszcze usci-
$lenie otrzymanych wynikéw poprzez adaptacje siatki w obszarach duzych gradientow
ci$nienia.

Kolejnym krokiem bedzie wykonanie serii obliczen z naptywem strumienia, a nastepnie wy-
konanie obliczen niestacjonarnych bez naptywu i z naptywem, w celu sprawdzenia mozliwosci
symulacji powstawania wiru wlotowego. S3 to jednak zagadnienia niezmiernie czasochtonne.
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ZASTOSOWANIE INZYNIERII ODWROTNE]J DO PROCESU
ODTWARZANIA GEOMETRII UKEADU WLOTOWEGO SILNIKA
RD-33 W SAMOLOCIE MIG-29
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Wojskowa Akademia Techniczna

Streszczenie
W artykule przedstawiono gtéwne cele zastosowania inzynierii odwrotnej. Scharakteryzowano
narzedzia do zdejmowania geometrii elementdéw statku powietrznego. Omdéwiono problemy zwiq-
zane z wykorzystaniem skanerdw laserowych. Zaprezentowano metodyke odtworzenia geomet-
rii naddzwiekowego uktadu wlotowego turbinowego silnika odrzutowego. Opracowano model
zasadniczego i pomocniczego uktadu wlotowego silnika RD-33. W pracy przedstawiono charak-
terystyczne przekroje kanatu przeptywowego wlotu.

Stowa kluczowe: metody inZynierii odwrotnej, narzedzia projektowania geometrycznego, mode-
lowanie przekrojami, turbinowe silniki odrzutowe, nastawne ptatowcowe wloty powietrza do sil-
nikow.

WSTEP

Inzynieria odwrotna (Reverse Engineering) jest dziedzing nauki zajmujaca sie wszelkimi me-
todami umozliwiajgcymi wprowadzenie rzeczywistego obiektu do rzeczywistosci wirtualne;.
Nazwa ta pochodzi od kolejnosci wykonywania dziatan - pierwotnie mamy do czynienia
z obiektem rzeczywistym, a dopiero przy uzyciu skaneréw i zastosowaniu metod inzynierskich
otrzymujemy obiekt wirtualny. Inzynieria odwrotna (rys. 1) obejmuje swym zakresem dziata-
nia zwigzane ze zbieraniem danych geometrycznych obiektéw, odtwarzaniem geometrii mie-
rzonego obiektu oraz przetwarzaniem danych do postaci akceptowanej przez systemy dla
systemoéw CAD.

Istnieja dwa ujecia zastosowania inzynierii odwrotnej. W pierwszym aspekcie geometria da-
nego obiektu zamieniana jest na obiekt wirtualny, ktéry jako obiekt cyfrowy moze by¢ dowol-
nie modelowany i przeksztatcany. Kolejny etap zwigzany jest z przeprowadzaniem analiz
numerycznych, wykorzystujac metode elementdéw skonczonych, a nastepnie za pomocg kodéw
sterujacych na obrabiarki numeryczne mozna wykonac obiekt rzeczywisty lub model do badan.
Otrzymany w ten sposdb obiekt jest obarczony pewnym btedem w stosunku do ,wzorca wyj-
Sciowego”, wynikajacym z niedoktadnosci zastosowanej technologii. Aby oceni¢ rodzaj i wiel-
ko$¢ btedéw nalezy uzyskac informacje o geometrii otrzymanego obiektu. Jest to drugie ujecie
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inzynierii odwrotnej. Stanowi element sprzezenia zwrotnego i dopetnia niejako petle projek-
towania obiektu technicznego. Ponowne skanowanie produktu umozliwia ocene jakosci wy-
konania i doktadnosci obiektu oraz wprowadzenie stosownych zmian w modelu wirtualnym
w celu uzyskania pozadanej doktadnosci obiektu rzeczywistego.

Rys. 1. Inzynieria odwrotna w strukturze CAD/CAM/CAE

Wykorzystanie metod inZynierii odwrotnej pozwala na:

- interoperacyjnos$¢ - mozliwo$¢ oceny wspoétpracy cze$ci maszyn np. dostarczanych przez
wielu producentéw;

- odtwarzanie dokumentacji urzadzenia, ktdre jej nie posiada (nastapita utrata dokumentacji
lub nie udostepnit producent);

- analiza obiektu celem okreslenia sktadu komponentéw, oszacowania kosztéw badz stwier-
dzenia naruszenia patentéw;

- przeglad kontrolny obiektu pod wzgledem zachowania i utrzymywania wymiaréw geomet-
rycznych;

- tworzenie duplikatéw;

- budowe modeli w celu analiz numerycznych ich pracy, wytrzymatos$ci i zachowania sie ele-
mentéw, zespotéw czy catych obiektow.
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Rys. 2. Samolot MiG-29
1. OBIEKT POMIAROWY

Obiektem pomiarowym byt wlot do silnika samolotu MiG-29. W okresie 1989-1990 Polska
zakupita 12 fabrycznie nowych mysliwcow (dziewie¢ maszyn w wersji 9.12A i trzy 9.51UB).
W 1995 r. pozyskano dodatkowo 10 samolotéw uzywanych od Republiki Czeskiej w zamian za
11 $migtowcow W-3 Sokét. W 2004 r. otrzymali$my nastepne 23 uzywane maszyny z Niemiec.
Ze wzgledu na znaczne zuzycie do stuzby wigczono 14 samolotéw (wszystkie po moderniza-
cjach w standardzie ICAO I lub ICAO II). Modernizacje i remonty przeprowadzono w WZL nr 2
w Bydgoszczy i WZL nr 4 w Warszawie. W okresie 2004-2005 samoloty przeszly program re-
montéw i modernizacji przedtuzajacy okres eksploatacji do 2015 roku. Obecnie w Sitach Po-
wietrznych RP jest eksploatowanych 26 samolotéw bojowych oraz 6 szkolno-bojowych.

Samolot wyposazono w dwa silniki RD-33 o ciggu 50 kN (82 kN z dopalaniem), umieszczone
pod kadtubem. S3 to silniki dwuprzeptywowe o matym stopniu podzialu masowego natezenia
przeptywu. Samoloty MiG-29 byty jednymi z pierwszych radzieckich samolotéw wyposaza-
nymi w silniki dwuprzeptywowe.
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Samolot MiG-29 ma dwa podskrzydtowe dyfuzory wlotowe zaliczane do uktadu, z ze-
wnetrznym sprezaniem strumienia naddzwiekowego, z poziomo umieszczonymi powierzch-
niami wyhamowania (klin - rys. 3). Kazdy silnik ma oddzielny dyfuzor wlotowy, ktéry zapewnia
maksymalng sprawno$¢ silnika i prawidtowa jego prace we wszystkich zakresach lotu.

W celu oddzielenia warstwy przysciennej i zmniejszenia jej oddzialywania, dyfuzory odsu-
nieto od powierzchni naptywu o ok. 60mm w przekroju na przedniej krawedzi klina (rys. 4).
Warstwa przy$cienna z powierzchni klina odsysana jest przez perforacje blach na trzeciej pty-
cie klina, a nastepnie odprowadzana do atmosfery za pomocg trzech kratek umieszczonych na
gbrnej powierzchni naptywu.

Rys. 3. Wlot samolotu MiG-29 zakryty przednia ptyta klina - widoczne perforacje blachy
umozliwiajace odsysanie warstwy przysciennej

Rys. 4. Wlot samolotu MiG-29 (zakryty), widoczna szczelina pomiedzy dyfuzorem wlotowym,
anaplywem skrzydta
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Podczas pracy silnika na ziemi oraz podczas startu i ladowania, w celu wykluczenia mozli-
wosci zassania ,cial obcych” do silnika, wlot gtéwny na tych zakresach pracy jest catkowicie
zamkniety ruchoma ostong przedniej ptyty klina. W tym przypadku doptyw powietrza do sil-
nika zapewnia gérny wlot powietrza umieszczony w naptywie skrzydta. Klapy gérnych wlo-
tow otwieraja sie w skutek réznicy ci$nien (atmosferycznym i ci$nieniem panujacym w kanale).
Zamkniecie odbywa sie za pomoca sprezyn.

Kazdy wlot ma oddzielny uktad automatycznej regulacji ARW-290D. Stuzy on do programo-
wej regulacji potozenia klina w zaleznosci od predkosci zredukowanych obrotowych silnika,
wysokosci i predkosci lotu. Wybrano jako przedmiot badan samolot MiG-29 z uwagi na prze-
widywany dtugi okres jego uzytkowania i remontéw w krajowych zaktadach przy braku doku-
mentacji m.in. niezbednych cech wlotéw powietrza do silnikdw dla zapewnienia wtasciwych
osiggéw silnika i jego trwatosci.

2. METODY POMIAROWE WYKORZYSTYWANE W INZYNIERII ODWROTNE]

Wspélczesnie wystepuje wiele metod odwzorowania geometrii obiektu fizycznego. Wsrod
dostepnych wyrdzni¢ nalezy metody stykowe pomiaru (wspo6trzednosciowa technika pomia-
rowa) oraz metody optyczne. Wymienione metody rdéznia sie znacznie nie tylko jakoscia uzy-
skiwanych wynikéw, ale réwniez kosztami.

Na korzy$¢ maszyn wspoétrzednos$ciowych przemawia ich doktadnos$é¢, do wad zaliczy¢ mozna
,hiepelng” informacje o przedmiocie. Istotg techniki wspétrzednosciowej jest to, ze informacja
o obiekcie przechowywana jest w postaci zbioru wspoétrzednych punktéw jakie zajmowata
kulka trzpienia pomiarowego w momencie kontaktu z mierzonym przedmiotem. Powoduje to
pewne ograniczenia, kulka pomiarowa musi dotkngé¢ przedmiotu by wyznaczy¢ wspéirzedne,
konieczno$¢ dokonania pomiaru znacznej ilo$ci punktéw (nawet przy wykorzystaniu maszyn
sterowanych numerycznie) wydtuza czas pomiaru do tego stopnia, zZe jest on nie do przyjecia
przy duzej liczbie obiektéw. Pomiar mniejszej liczby punktéw powoduje, ze ksztatt przedmiotu
poza punktami musi by¢ odwzorowany z wykorzystaniem metod interpolacyjnych. Dodatkowo
maszyna wspoétrzednosciowa dla zachowania swej doktadnos$ci wymaga okreslonych warun-
kéw temperaturowych (wymaga specjalnych pomieszczen). W przypadku obiektu wielkosci
wlotu do silnika samolotu MiG-29, przestrzen pomiarowa maszyny musi by¢ odpowiadajaca
obiektowi (rys. 5), co przektada sie na koszt urzadzenia pomiarowego.

Rys. 5. Przyktady wspétrzednosciowych maszyn pomiarowych:
a) DEA DELTA SLANT, b) DEA LAMBDA SP
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W przypadku zdobywajacych coraz wieksza popularno$¢ optycznych (bezdotykowych)
metod pomiaru, koszt zakupu urzadzenia jest wielokrotnie mniejszy niz w przypadku maszyny
wspétrzednosciowej. Samo urzadzenie jest mobilne i nie ma potrzeby przygotowania dedyko-
wanego pomieszczenia. Pomiar moze odbywac sie na linii produkcyjnej czy remontowej za-
ktadu. Pomiar nie jest tak doktadny jak w przypadku maszyn wspéirzednosciowych, ale w wielu
przypadkach tak wysoka doktadno$¢ nie jest wymagana. Zyskuje sie mozliwo$¢ pomiaréw ele-
mentéw wykonanych z materiatéw miekkich np. gumy.

Skanery optyczne czy ramiona pomiarowe wyposazone w gtowice optyczne wykorzystuja
znang z geodezji zasade triangulacyjnego wyznaczenia odlegtosci. Lokalizacja potozenia pun-
ktu odbywa sie za pomoca laserowych gtowic triangulacyjnych lub poprzez analize obrazu po-
wierzchni z gtowicy z kamera.

Podstawa wyliczenia wspoétrzednych punktu nalezacego do mierzonego obiektu jest uktad
tréjkatéw prostokatnych. Swiatto emitowane przez diode laserowa po przejéciu przez uktad
optyczny, o$wietla przedmiot (rys. 6). Na jego powierzchni tworzy sie plamka, jej obraz reje-
strowany jest poprzez optyczny uktad pomiarowy na fotolinijce. Zmiana odlegtosci gtowicy
(wzgledne przemieszczenie gtowicy i przedmiotu), powoduje przesuniecie sie plamki, wzdtuz
fotolinijki. Przedstawiony proces jest charakterystyczny dla gtowic optycznych stosowanych
w ramionach pomiarowych.

Rys. 6. Schemat gtowicy triangulacyjnej: 1 - dioda laserowa, 2 - pomiarowa wigzka Swiatta,
3 - uktad optyczny formujacy wiazke, 4 - uktad optyczny formujacy obraz, 5 - fotolinijka,
6 - mierzony przedmiot, 7 - obudowa gtowicy

W przypadku skaneréw optycznych triangulacja jest procesem znajdowania wspotrzednych
i odlegtosci do danego punktu, przez obliczenie dtugosci jednego z bokow tréjkata o wierz-
chotkach znajdujacych sie w tym punkcie oraz w dwoch innych punktach referencyjnych, przy
znanych wartosciach katow i dtugosci boku tego trojkata (rys. 7).
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Rys. 7. Zobrazowanie procesu triangulacji

Zaktada sie, Ze znane sg katy a, 3 oraz dtugos$¢ AB. Potozenie punktu C moze by¢ obliczone,
wykorzystujgc dtugosci RC. Dtugo$¢ odcinka RC wyznaczona zostanie z prawa sinuséw.

y=180"—a-p
sina _sinf3 _siny
BC AC 4B

Z powyzszych wzoréw mozna wyznaczy¢ dtugosci odcinkéw AC i BC

AC = AB: sin
Ssmy
BC = AB ‘- sino
siny
Ostatecznie dtugo$¢ RC jest rowna:
RC=AC sina
RC =BC-sinf

Znajac potozenie kamery (punkt C) mozna wyznaczy¢ potozenie dowolnego punktu (M):

MR=AM—RB=[%]—(BC-sinﬁ) (bo AM = MB)

MC =~ MR* + RC?

Powyzsze obliczenia zostaly przeprowadzone w oparciu o zatozenie, ze znane sg dwa katy
i dtugo$c¢ jednego z bokéw tréjkata. W przypadku skaneréw zazwyczaj wymienione wielko$ci
nie sg znane. Rozwigzaniem jest stosowanie dwoch kamer. Obie kamery rejestruja ten sam
obraz ale z ré6znych punktéw, wzajemne potozenie kamer jest doktadnie ustalone w procesie ka-
libracji przed rozpoczeciem pomiaréw. Znajac potozenie dwdch punktéow (A i B) wzgledem obu
kamer oraz na podstawie znajomosci potozenia kamer stosujgc trzykrotnie metode triangula-
cji, tworzy sie uktad réwnan z ktérych mozna wyznaczy¢ trzy wspétrzedne punktu w prze-
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strzeni. Technologicznie punkty A i B zwane markerami sg punktami szczeg6lnymi o ich roz-
mieszczeniu decyduje uzytkownik, rozmieszczajac je tak aby w procesie pomiaru kazda z kamer
obserwowata minimum trzy punkty. Uktad dwéch kamer wzbogacony jest o diode laserowg
oswietlajaca przedmiot lub lampe rzucajaca $wiatto spektralne na mierzony obiekt.

Narzedzia pomiarowe, ktore zostaty wykorzystane do skanowania wlotu silnika samolotu
MiG-29 byty to Creaform HandySCAN 3D, GOM Atos 11 i Tritop.

Creaform HandySCAN 3D

HandySCAN 3D (rys. 8) jest recznym samopozycjonujgcym skanerem, umozliwiajagcym po-
miar obiektu z doktadno$cig do 50um. Zasada pomiaru opiera sie na triangulacji laserowe;j.
Dzieki procesom samopozycjonujagcym umozliwia dowolne manipulowanie skanerem lub
przedmiotem. Jego niewielkie wymiary pozwalajg na pomiar obiektéw o ograniczonym doste-
pie np. wlot silnika odrzutowego.

Rys. 8. Creaform HandySCAN 3D
GOM Atos I1

Skaner optyczny GOM Atos II (rys. 9a) jest urzadzeniem dziatajacym na zasadzie triangula-
cji. Lampa o$wietla mierzony przedmiot $wiattem spektralnym. Powstaty zestaw prazkéw re-
jestrowany jest przez dwie kamery. Zasada pomiaru umozliwia skanowanie catej o§wietlonej
powierzchni w jednym czasie, co znacznie przyspiesza proces pomiaru obiektéw wielkogaba-
rytowych. Zaleta systemu jest jego wysoka doktadnos¢. Umozliwia rejestracje do 1,4 mln punk-
tow w trakcie pojedynczego pomiaru. Dzieki temu ogranicza sie wptyw zaktécen. Wzgledne
potozenie systemu Atos i mierzonego obiektu nie ma znaczenia. Uzupetniajac go o system Tri-
top (rys. 9b) otrzymuje sie wzrost doktadnosci przy pomiarach wielkogabarytowych. Wymie-
niony system moze by¢ uzytkowany oddzielnie na potrzeby np. niwelacji samolotu.

W przypadku zadan kontroli jako$ci system Atos mozna wykorzysta¢ do poréwnania mie-
rzonego obiektu z cyfrowym wzorcem z systemu CAD. Pozwala to oceni¢ wady wykonanego
obiektu lub oceni¢ odksztatcenia konstrukcji po przepracowaniu okreslonego czasu. Wynikiem
takiej analizy moze by¢ mapa odchytek wymiarowych na obiekcie.
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Rys. 9. System Atos (a) i Tritop (b)
3. METODYKA POMIARU

Do pomiaréw wykorzystano oba wymienione skanery optyczne: GOM Atos Il i HandySCAN
3D. Poczatkowo pomiarom podlegat wlot i samolot udostepniony przez WZL nr 2 w Bydgosz-

CZy.
Na samolocie rozklejono ,markery” (rys. 10+12) dzieki ktérym skaner HandySCAN 3D orien-
towat swoje potozenie wzgledem obiektu.

Rys. 10. Wlot samolotu MiG-29 przygotowany do skanowania (dyfuzor wlotowy)
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Rys. 11. Wlot samolotu MiG-29 z markerami

Rys. 12. Gérny wlot do silnika samolotu MiG-29 przygotowany do skanowania

Korzystajac z doSwiadczen przy skanowaniu obiektéw tej wielkoSci zdecydowano sie doko-
na¢ pomiaru ,markeréw” w jednym uktadzie wspétrzednych. Efektem tego jest plik tekstowy
bedacy zbiorem wspétrzednych punktéw uzupetniony o cosinusy kierunkowe normalnych do
powierzchni na ktérych rozklejone zostaty ,markery”. Przyjety spos6b pomiaru nie okazat sie
w petni skuteczny, spowodowat usuniecie problemu zwigzanego ze wzajemna orientacja mie-
rzonych powierzchni, ale ze wzgledu na sumowanie sie btedéw w miare oddalania od poczatku
uktadu wspotrzednych nie udato sie uzyska¢ zgodnego potozenia elementéw co przedstawia
rys. 13. Pewnym rozwigzaniem moze okazac sie skanowanie nie wszystkich markeréw, a mar-
keréw na wiekszych powierzchniach. Pozwoli to na minimalizacje wptywu btedéw z poprzed-
nich pomiaréw, a wzajemna orientacje mozna oprze¢ na charakterystycznych elementach, lub
przekrywajacych sie fragmentach powierzchni.
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Rys. 13. Przyktadowy btad: odwzorowanie geometrii stozka nosowego

Po zakonczeniu pomiaru ,,markeréw” rozpoczeto skanowanie powierzchni samolotu w tym
uktadu wlotowego. Caty obszar skanowania zostal podzielony na ptaty o wymiarach 1m x 1m,
zapewniono przekrywanie sie sgsiednich ptatéw w celu pdézniejszej mozliwosci ztozenia ich
w jedng catos$¢.

Kolejny pomiar wykonano skanerem optycznym ATOS II wspomaganym systemem Tritop
w hangarze ITL WMT WAT.

Na samolocie rozmieszczone zostaly punkty charakterystyczne specjalne i zwykte. Nastep-
nie systemem Tritop wyznaczone zostaly potozenia wszystkich punktéow charakterystycznych.
Uzycie wzorcow dtugosci pozwolito na utrzymanie wysokiej doktadnosci pomiaru na tak duzym
obiekcie jakim jest wlot i ptatowiec. Otrzymano zbiér punktéw w przestrzeni na podstawie
ktorych, podobnie jak w przypadku skanera HandySCAN, system Atos orientowat swoje poto-
zenie w przestrzeni.

Poréwnujac oba systemy pomiarowe mozna stwierdzi¢, ze system Atos ma przewage do-
ktadnosci i wydajnosci nad skanerem HandySCAN. Do jego ograniczen zaliczy¢ mozna gaba-
ryty w przypadku konfiguracji do pomiaru duzych obiektéw, uniemozliwia to np. pomiar wlotu.

Efektem obu proces6w pomiarowych staty sie ,chmury” punktéw odwzorowujgce wloti po-
towe samolotu. Rdznice polegaty na tym, ze w przypadku systemu Atos otrzymana chmura
punktow jest od razu ,ztozona” (rys. 14), w przypadku HandySCAN"a powierzchnia zbudowana
jest z wielu odrebnych chmur punktéw (rys. 15), ktoére w procesie edycji nalezy wzgledem sie-
bie odpowiednio ustawi¢ i potaczy¢, co réwniez ma wptyw na doktadno$¢ utworzonego modelu.
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Rys. 14. Wyniki pomiaréw systemem Atos + Tritop

Rys. 15. Wyniki pomiaréw skanerem HandySCAN
4. OPRACOWANIE WYNIKOW POMIARU

W wyniku przeprowadzonych skanowan powierzchni samolotu uzyskano wielomilionowe
zbiory punktéw. Tak duze zbiory sa nie do wykorzystania wprost we wspotczesnych systemach
CAD. Powoduje to konieczno$¢ zastosowania dodatkowego dedykowanego oprogramowania
do obrdébki tego typu danych jakim jest Geomagic Studio.

Oprogramowanie Geomagic Studio umozliwia wprowadzenie danych pomiarowych w postaci
chmury punktéw a nastepnie pozwala stworzy¢ model powierzchniowy dla systeméw CAD.

Po wczytaniu wynikéw pomiaru ze skanera HandySCAN (rys. 16a), rozpoczeta sie ich
wstepna obrébka, polegata ona na usunieciu szumoéw pomiarowych (tréjkaty lezace w pewnej
odlegtosci od skanowanej powierzchni, ostre ,kolce”, brakujace tréjkaty, niewtasciwe normalne
powierzchni, ,zte” krawedzie) (rys. 16b).
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Rys. 16. Przyktad powierzchni uzyskanej ze skanowania skanerem HandySCAN
przed (a)ipo (b) oczyszczeniu z szuméw pomiarowych

Tak przygotowane powierzchnie wzajemnie zorientowano. Ze wzgledu na wcze$niej wspom-
niane btedy pomiarowe (odwzorowanie krawedzi sptywu itp.) proces wzajemnej orientacji po-
dzielony zostal na dwa etapy. W pierwszym orientowano wzgledem siebie fragmenty
powierzchni (rys. 17a) nalezace do gtdwnych elementéw samolotu (powierzchnia skrzydta,
powierzchnia kadtuba, ostona silnika, ostona wlotu, wewnetrzna powierzchnia statecznika
itp.). Nastepnie dokonano potgczenia ich w wieksze fragmenty (rys. 17b).
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Rys. 17. Pierwszy etap modelowania uktadu wlotowego z gondolami silnika:
a) wzajemna orientacja ptatéw powierzchni, b) faczenie w wieksze struktury

W kolejnym etapie powierzchnie z etapu pierwszego orientowano, tak by utworzyty geo-
metrie jednego wlotu (rys. 18+20), gondoli silnikowej wraz z kadtubem. Po wzajemnym uto-
zeniu zostaly potaczone z wykorzystaniem algorytméw bazujacych na metodzie najmniejszych
kwadratéw.
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Rys. 18. Chmura punktéw przedstawiajgca wlot silnika z gondola wraz z kadtubem

Rys. 19. Model wlotu silnika wraz z kadtubem samolotu MiG-29 (chmura punktéw)

Rys. 20. Model wlotu z pomiaréw (po opracowaniu wynikow)
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Otrzymang geometrie powielono wykorzystujac lustrzane odbicie, otrzymano dwie potowki
samolotu, do ktdérych orientacji wykorzystano wyznaczong ptaszczyzne symetrii. Laczac tak
przygotowane chmury punktéw zakonczono etap obrébki danych pomiarowych.

Efektem pracy miato by¢ utworzenie modelu numerycznego do edycji w systemie CAD. Dla
tego na opracowanej bryle samolotu utworzono obrysy fragmentéw powierzchni ,contours”
(rys. 21). Zostaly one podzielone na mniejsze ptaty - ,patch’e” (rys. 22), w tak utworzonych
ptatach wyznaczono siatke ,grids” (rys. 23) dla potrzeb pézniejszej parametryzacji po-
wierzchni. Ostatnim krokiem byta generacja powierzchni typu NURBS.

Wynik opisanych dziatan przedstawia rysunek 24. Tak utworzona powierzchnia zostata wy-
eksportowana do systemu Unigraphics NX (rys. 25).

Rys. 21. Panele powierzchni na modelu samolotu

Rys. 22. Ptaty powierzchni podzielone na patch’e

Rys. 23. Siatka rozpieta w ptatach powierzchni
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Rys. 24. Utworzona powierzchnia uktadu wlotowego silnika RD-33 w samolocie MiG-29

Rys. 25. Model samolotu MiG-29 z zamodelowanym uktadem wlotowym silnika
i ptaszczyznami przekroju poprzecznego wlotu
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Rysunki 26a, 26b i 26¢ ilustrujg przyktadowe przekroje poprzeczne samolotu i wlotu do sil-
nika, uzyskane za pomocg ptaszczyzn przekroju (ktore na tle samolotu przedstawia rys. 25). Ze
wzgledu na przestrzenny charakter geometrii wlotu rysunek daje tylko ogdlny poglad na temat
jego ksztattu. Widoczny na rys. 26a obrys wlotu przedstawia zmiane przekrojow naptywu, ktére
tacza sie z wlotami gérnymi i model kanatu przeptywowego konczy sie w ptaszczyznie przed-
niej podpory silnika.

Rys. 26. Przekroje poprzeczne uktadu wlotowego samolotu MiG-29
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UWAGI KONCOWE [ WNIOSKI

Istnieje koniecznos¢ prowadzenia w Polsce wiasnych analiz zespotéw napedowych zabudo-
wywanych na samolotach eksploatowanych w Sitach Powietrznych RP. Wiedza ta jest bardzo
przydatna w catym procesie biezacej eksploatacji i wigze sie z potrzeba podnoszenia bezpie-
czenstwa latania. Cel ten zwigzany jest réwniez z pracg uktadu wlotowego.

Zastosowanie procesu modelowania z wykorzystaniem nowoczesnych systemdéw pomiaro-
wych sprzezonych z systemami CAD/CAM/CAE wnosi nowa jako$¢ do procesu metod inzynie-
rii odwrotnej, a uwzgledniajac wazne kryteria nadzorowania eksploatowanych obecnie statkéw
powietrznych mozna wykorzysta¢ przedstawiong metode do budowy modeli wirtualnych, ktére
beda wspomagac proces kontroli stanu technicznego samolotu od rozpoczecia eksploatacji po
okres wycofania z uzytkowania. Prawidtowo odtworzona geometria badanej struktury daje
duza gwarancje na wykonanie adekwatnego modelu numerycznego pod wzgledem parametrow
geometrycznych a zastosowanie jezyka GRIP (Graphics Interactive Programming) dla systemu
Unigraphics daje mozliwo$¢ elastycznej kontroli tworzonego obiektu na bazie pomiaréw wspot-
rzednosciowych.

W ten obszar wpisuje sie zagadnienie odtworzenia geometrii uktadu wlotowego turbino-
wego silnika odrzutowego RD-33. Celem ktérego jest budowa modelu w systemie
CAD/CAM/CAE, co w dalszej kolejno$ci umozliwi analize przebiegu zmian parametréw w ukta-
dzie wlotowym jak rowniez podatnos$ci uktadu wlotowego na zasysanie ciat obcych.
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Streszczenie

Mozliwosé¢ niezauwazonego wystqpienia oblodzenia statku powietrznego stanowi istotny pro-
blem dla bezpieczenistwa latania. W przypadku szybkiego wzrastania grubosci powtoki lodowej
na powierzchniach nosnych moze dojs¢ do gwattownego pogorszenia sie wtasnosci lotnych statku
powietrznego. Z tego wzgledu bardzo istotne jest mozliwie wczesne wykrycie oblodzenia pozwa-
lajgce na wiqczenie w odpowiednim czasie instalacji przeciwoblodzeniowej lub wyjscie ze strefy
oblodzenia. W artykule przedstawiono typowe rozwiqgzania konstrukcyjne wizualnych sygnali-
zatoréw oblodzenia oraz czujnikéw automatycznych zabudowywanych na samolotach i Smig-
towcach.

Stowa kluczowe: statek powietrzny, oblodzenie, sygnalizacja oblodzenia, czujnik oblodzenia, za-
pobieganie oblodzeniu, oblodzenie wlotéw do silnikow

Oblodzenie elementéw konstrukcyjnych statku powietrznego jest zjawiskiem powodujacym
zaréwno bezposrednie, jak i posrednie zagrozenie bezpieczenstwa lotéw. Do grupy zagrozen
bezposrednich zaliczy¢ mozna gtéwnie zmiany charakterystyk aerodynamicznych i wzrost
masy statku powietrznego, natomiast zagrozenie posrednie powodowane przez oblodzenie po-
wstaje np. wskutek utraty orientacji przestrzennej czy utrate kontroli nad parametrami lotu
przez zatoge. Jest to wynikiem tego, ze oblodzeniu moga ulega¢ nastepujace grupy elementow
konstrukcyjnych statku powietrznego:

- elementy ptatowca, np. krawedzie natarcia i powierzchnie skrzydet i statecznikow;

- elementy zespotu napedowego, np. wloty silnikowe, wlotowe stopnie sprezarek, $migta, to-
paty wirnikow no$nych $migtowcéw oraz wloty i topaty wentylatoréw silnikow dwuprze-
plywowych;

- zewnetrzne elementy innych systemdow, np. czujniki, anteny, elementy podwozia.

Proces obladzania moze przebiegac z r6zng intensywnoscia. Przypadek, gdy grubos¢ warstwy
lodu w ciggu minuty wzrasta nie wiecej niz o 0,5 mm traktowany jest jako oblodzenie o stabej
intensywnosci, jesli grubos¢ warstwy lodu rosnie o 0,5...1 mm, wéwczas oznacza to intensyw-
nos¢ srednia, natomiast powyzej 1 mm/min to intensywnos$c¢ duza, przy czym w historii lot-
nictwa obserwowano przyrosty grubosci warstwy lodu na powierzchniach nosnych rzedu
5..7 mm/min, a nawet wieksze (do 25 mm/min).
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Ze wzgledu na fakt, Ze nie zawsze mozliwe jest wykonanie lotu poza rejonem warunkéw at-
mosferycznych sprzyjajacych wystepowaniu procesu obladzania elementéw konstrukcyjnych,
aw szczegolnosci dotyczy to lotnictwa wojskowego oraz transportowego, naturalny byt inten-
sywny rozwdj systemow zabezpieczajacych statki powietrzne przed oblodzeniem.

Dla zwiekszenia bezpieczenistwa lotéw samoloty i $migtowce wyposaza sie w réznego ro-
dzaju sygnalizatory i czujniki oblodzenia. Pozwalajg one okresli¢ poczatek i koniec procesu ob-
lodzenia oraz poza sygnalizacja w kabinie pilota ,oblodzenie” umozliwiajg automatyczne
sterownie poktadowymi systemami odladzajacymi. Jest to istotne, poniewaz zatogi, szczegdl-
nie wykonujace loty w trudnych warunkach atmosferycznych, a zwtaszcza w nocy, nie zawsze
sa w stanie odkry¢ pierwsze objawy oblodzenia, ktére w bardzo krétkim czasie moze spowo-
dowa¢ powazne zagrozenie. Z drugiej strony, systemy przeciwoblodzeniowe sa uzywane wy-
tacznie w warunkach oblodzenia, a nie moga by¢ one wtgczone podczas kazdego lotu przez
caly czas jego trwania ze wzgledu na duze zapotrzebowanie energii do ich zasilania, a takze
obnizanie osiggdw silnikdw w przypadku najczesciej stosowanych instalacji cieplnych.

Sygnalizatory i czujniki oblodzenia usytuowane sg zwykle na kadtubie lub skrzydtach statku
powietrznego (tab. 1), co powoduje, ze wskazujg one pojawienie sie lodu na ptatowcu, a nie
w kanatach przeptywowych silnikéw. Z tego powodu instalacje przeciwoblodzeniowe silni-
kéw, zgodnie z zapisami instrukcji eksploatacji, nalezy witacza¢ recznie z odpowiednim
wyprzedzeniem?.

Tab. 1. Rozmieszczenie czujnikéw instalacji przeciwoblodzeniowej na r6znych rodzajach statkéw
powietrznych

1Zagadnienia zwiazane z oblodzeniem lotniczych zespotéw napedowych oraz podstawowe sposoby zapobiegania ich
oblodzeniu opisano w artykule ZagroZenia oblodzeniem silnikéw turbinowych zamieszczonym w zeszycie nr 199/2009
Prac Instytutu Lotnictwa.
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1. WIZUALNE WSKAZNIKI OBLODZENIA

Najprostszym, a jednoczes$nie niezawodnym, sygnalizatorem oblodzenia jest tzw. wizualny
wskaznik oblodzenia umieszczany na zewnatrz w zasiegu wzroku zatogi, ktérego ksztatt lub
spos6b wykoniczenia powierzchni powoduje, ze juz w poczatkowej fazie obladzania statku po-
wietrznego jest na nim widoczny 16d narastajgcy na elementach ptatowca. W wiekszoSci stat-
kéw powietrznych sygnalizatory takie montowane sg na bocznej cze$ci ramy oszklenia kabiny
zatogi powyzej jej dolnej krawedzi, ale np. w samolotach pasazerskich Airbus montowane sg na
$srodkowym stupku oszklenia kabiny zatogi, aby tworzacy sie na nich 16d byt widoczny z foteli
zaréwno pierwszego, jak i drugiego pilota. Przyktady wizualnych wskaznikéw oblodzenia po-
kazano narys. 1.

Rys. 1. Przyktady wizualnych wskaznikéw oblodzenia stosowanych na réznych statkach powietrznych,
np. $migtowcach Mi-2, Mi-8, samolotach I1-18 (a), samolotach Airbus A319, A320,A321,A3301A340 (b),
Alenia C-27] Spartan (c) oraz ATR 42 i ATR 72(d)

[strzatkami zaznaczono kierunek naptywu strug powietrza]

Wizualny wskaznik oblodzenia pokazany na rys. 1a ma zwykle kolor naturalnego metalu,
przy czym w niektérych przypadkach na jego trzonie nanoszone sa w okreslonych odstepach
czarne lub czerwone obwdédki utatwiajace ocene szybko$ci narastania lodu. Sygnalizatory
przedstawione na rys. 1b, ¢, d maja kolor czarny dla utatwienia zauwazenia tworzacego sie
lodu, a ponadto sg wyposazone w system wewnetrznego pod$wietlania (Zrédtem $wiatta
w pierwszych dwu przypadkach jest dioda w kolorze zielonym, natomiast w trzecim wyko-
rzystuje sie zaréwke), co poprawia warunki ich obserwacji w porze nocnej. Ponadto niektére
z nich, np. wskaznik pokazany na rys. 1c, maja wiaczany przez pilota system elektrycznego pod-
grzewania, ktéry umozliwia stopienie (w ciggu 1 minuty) osadzonego na nich lodu dla spraw-
dzenia, czy statek powietrzny jeszcze znajduje sie w strefie oblodzenia (16d utworzy sie
ponownie), czy tez ja opuscit (16d nie utworzy sie). W niektérych samolotach $§migtowych role
swoistych sygnalizatoré6w oblodzenia petnig kotpaki $§migiet, ktérych obserwacja w warunkach
sprzyjajacych oblodzeniu jest nakazana w instrukcjach eksploatacji.
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2. AUTOMATYCZNE CZUJNIKI OBLODZENIA

0d wielu lat na statkach powietrznych montowane s3 réznego rodzaju automatyczne syg-
nalizatory oblodzenia, ktére potrafiag bez absorbowania uwagi zatogi wykry¢ proces obladza-
nia elementéw statku powietrznego i bez potrzeby ingerencji zatogi wiaczy¢ uktady wykonawcze
instalacji przeciwoblodzeniowej. Czujniki te pozwalaja wykry¢ poczatkowe stadium oblodze-
nia ptatowca (nie silnikéw!) oraz umozliwiaja ocene intensywnosci procesu obladzania.

Przyktadowe schematy konstrukcji réznego rodzaju czujnikéw oblodzenia pokazano na
rys. 2...5.

Czujnik mechaniczny przedstawiony na rys. 2 zamontowany jest w ptatowcu w taki sposob,
Ze na zewnatrz wystaje wirujacy cylinder napedzany poprzez przektadnie za pomocg silnika
elektrycznego oraz nieruchomy n6z osadzony w kadtubie czujnika. Miedzy $cianka cylindra
a nozem pozostawiona jest szczelina o szerokosci ok. 0,1 mm, co powoduje, Ze do obracania
cylindra wystarcza bardzo maty moment obrotowy, proporcjonalny do oporéw toczenia w to-
zyskach, w ktérych osadzony jest watek silnika elektrycznego, cylindra oraz elementy prze-
ktadni. Podczas oblodzenia 16d tworzacy sie na cylindrze wypetnia szczeline i zaczyna by¢
$cinany przez néz, co wywotuje znaczny wzrost momentu obrotowego niezbednego do napedu
cylindra. Jednoczesnie powstaje moment reakcyjny na kadtubie silnika elektrycznego utozy-
skowanego w kadtubie czujnika, ktéry powoduje nacisk na stycznik dzwigni osadzonej na watku
zwigzanym z tylng $cianka kadtuba silnika. Po zwarciu stykoéw w kabinie zatogi wtgcza sie lam-
pka sygnalizujaca oblodzenie.

Rys. 2. Schemat mechanicznego czujnika oblodzenia:
1-néz, 2 - obracajacy sie cylinder, 3 - przektadnia, 4 ~wirnik silnika elektrycznego,
5 - kadtub silnika elektrycznego, 6 - watek tylny z dzwignia, 7 - stycznik, 8 - kadtub czujnika,
9 - lampka sygnalizacyjna

Zaleta tego rodzaju czujnika jest duza prostota, w tym takze brak koniecznosci ogrzewania
jego elementéw, i niezawodno$¢ dziatania.

Na rys. rys. 3 pokazano czujnik pneumatyczny, w ktérym - podobnie jak w predkos$ciomie-
rzu - wykorzystywana jest réznica ci$nienia catkowitego (spietrzenia) i statycznego naptywa-
jacego powietrza. Podczas lotu w zwyktych warunkach atmosferycznych réznica miedzy cisnieniem
catkowitym powietrza naptywajacego przez otwor usytuowany w przedniej cze$ci sondy, a ci$-
nieniem statycznym powietrza doptywajacego przez otwoér na bocznej powierzchni powoduje
ugiecie membrany i rozwarcie stykéw przekaznika obwodu elektrycznego uktadu sterujacego
wiaczaniem lampki sygnalizacyjnej w kabinie zatogi oraz automatycznym witaczaniem instala-
cji przeciwoblodzeniowej. Jezeli natomiast statek powietrzny znajdzie sie w strefie oblodzenia,
wdéweczas tworzaca sie na czujniku powtoka lodowa spowoduje niedrozno$¢ kanatu ci$nienia cat-
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kowitego, a w konsekwencji wyréwnanie poprzez dtawik ci$nienia w komorach znajdujacych
sie po obu stronach przepony i zwarcie stykdw przekaznika, co spowoduje wigczenie sygnali-
zacji ostrzegajacej o oblodzeniu oraz uruchomienie instalacji przeciwoblodzeniowej. Temperature
ostony czujnika uniemozliwiajaca jego oblodzenie oraz mozliwo$¢ odlodzenia kanatu ci$nienia
catkowitego zapewniaja grzatki elektryczne.

Rys. 3. Schemat pneumatycznego czujnika oblodzenia:
1 - wlot kanatu ci$nienia catkowitego, 2 - wlot kanatu ci$nienia statycznego, 3 - dtawik, 4 - przepona,
5 - przekaznik, 6, 7 - grzatki

Kolejnym przyktadem sygnalizatora czujnika oblodzenia jest pokazany na rys. 4 czujnik typu
izotopowego. Jego zasada dziatania oparta jest na pomiarze radioaktywnego promieniowania
B emitowanego przez materiat radioaktywny (stront 90 lub itr 90) umieszczony w koncowej
czesci trzpienia czujnika w cylindrycznej ostonie. Promieniowanie to pada na okno o grubosci
Scianki ok. 0,2 mm znajdujace sie w kadtubie czujnika i jest mierzone przez umieszczony pod
nim licznik impulséw. W przypadku oblodzenia trzpienia sygnalizatora nastepuje spadek in-
tensywnosci promieniowania {3 i uktad elektroniczny wtgcza automatycznie system przeciw-
oblodzeniowy, ktéry jest wytgczany po ustgpieniu oblodzenia.

Rys. 4. Schemat izotopowego czujnika oblodzenia:
1 - materiat izotopowy, 2 - ostona cylindryczna, 3 - grzejnik, 4 - okno, 5 - licznik impulséw
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Narys. 5 pokazano sygnalizator wibracyjny, w ktérym element czuty pobudzany jest do drgan
ze stalg czestotliwos$ciag z zakresu 20...40 Hz. W przypadku osadzania sie na nim lodu czestot-
liwo$¢ drgan elementu czutego ulega zmianie (np. w czujniku stosowanym w samolotach Gul-
fstream G550 dla powtoki o grubosci 0,5 mm czestotliwo$¢ obniza sie o 133 Hz) wskutek
wzrostu jego masy oraz sztywnosci i po osiggnieciu okreslonej warto$ci czestotliwos$ci naste-
puje wiaczenie sygnalizacji oraz instalacji przeciwoblodzeniowej. Element czuty jest cyklicz-
nie ogrzewany od wewnatrz dla umozliwienia sprawdzenia czy statek powietrzny opuscit strefe
oblodzenia i musi on by¢ wykonany z materiatu, ktérego wtasciwosci w niewielkim stopniu
zmieniajg si¢ wraz ze zmiang temperatury.

Rys. 5. Schemat wibracyjnego czujnika oblodzenia :
1 - element czuty, 2 -grzatka, 3 - cewka sprzezenia zwrotnego, 4 - magnes,
5 - cewka wzbudzajaca, 6 - oscylator, 7 - przekaznik

Stosowane bywajg réwniez inne rodzaje czujnikdéw, np. rezystancyjne, w ktorych 16d two-
rzacy sie miedzy dwoma oddalonymi od siebie pierscieniami powoduje przeptyw pradu elek-
trycznego i sygnalizacje w kabinie zatogi.

PODSUMOWANIE

Wskutek oblodzenia ptatowcow w latach 1982-2000 tylko w USA miaty miejsce 583 kata-
strofy, w ktorych zgineto ponad 800 oséb, zaréwno na poktadach niewielkich samolotéw tu-
rystycznych, jak i duzych samolotéw pasazerskich, natomiast ponad 750 oséb zgineto w ciggu
36 lat (do roku 2004) w 22 katastrofach, ktore zdarzyty sie podczas startu.

Bardzo wazna jest znajomo$¢ przez zatoge zasad dziatania i ograniczen czujnikéw wykry-
wajacych oblodzenia, gdyz brak takiej wiedzy moze mie¢ bardzo powazne konsekwencje. Przy-
ktadowo, czujnik montowany w skrzydtach samolotéw ATR-72 przeznaczony do sygnalizacji
procesu narastania powtoki lodowej powoduje wiaczenie odpowiedniej lampki w kabinie za-
togi, a jej zgasniecie jest jedynie oznaka ustania tego procesu (tworzenia sie lodu), ale nie ozna-
cza, ze lodu na powierzchniach nosnych samolotu nie ma. Dla stwierdzenia tego faktu konieczne
jest sprawdzenie wizualne.
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Nalezy takze pamietaé, ze chwila, w ktérej czujniki oblodzenia zasygnalizujg utworzenie sie
lodu na ptatowcu lub zatoga sama zauwazy ten fakt na wskaznikach wizualnych, jest zbyt p6zna
na wiaczenie instalacji przeciwoblodzeniowej silnikéw. Z tego powodu dla unikniecia oblo-
dzenia zespotéw napedowych nalezy kategorycznie przestrzega¢ zapisanych w instrukcjach
eksploatacji warunkéw recznego wigczania ich instalacji przeciwoblodzeniowych (zwykle s3 to
temperatury +10°C i nieco nizsze oraz wystepowanie w powietrzu wody w postaci opadéw
deszczu, $niegu, mzawki, mgty, chmur itp.).

Na przestrzeni lat podejmowane byty proby montazu czujnikéw we wlotach silnikéw, np. we
wlotach samolotéw i Smigtowcdw radzieckich zaktadano czujniki pneumatyczne lub izotopowe,
jednak w pézniejszym czasie z nich zrezygnowano, prawdopodobnie z powodu ich zawodno-
$ci. Problemu tego nie udato sie réwniez dotychczas rozwiagza¢ konstruktorom czotowych ame-
rykanskich i europejskich firm lotniczych. Mechaniczny czujnik oblodzenia montowany byt
takze we wlotach polskich silnikéw K15 przeznaczonych do samolotéw [-22 Iryda?. Ze wzgledu
na juz zbyt krétki czas uzytkowania tego typu samolotéw w polskim lotnictwie wojskowym
trudno oceni¢ skuteczno$¢ jego dziatania.
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Streszczenie

Oblodzenie statku powietrznego stanowi powazne zagrozenie dla bezpiecznego wykonywania
zadan lotniczych. Ze wzgledu na koniecznos¢ prowadzenia lotéw w réznych warunkach, wiek-
szos¢ statkéw powietrznych wyposazonych jest w instalacje zapobiegajqce powstawaniu oblo-
dzenia lub/i odladzajgce. W artykule przedstawiono typowe sposoby zabezpieczania przed
oblodzeniem elementéw konstrukcyjnych ptatowca, topat wirnikéw nosnych smigtowcéw i Smigiet,
silnikowych wlotéw powietrza, oszklenia kabiny i czujnikéw zewnetrznych za pomocq réznego
rodzaju systeméw termogazowych lub termoelektrycznych. Opisano typowe instalacje przeciw-
oblodzeniowe statkéw powietrznych.

Stowa kluczowe: statek powietrzny, silnik lotniczy, oblodzenie, instalacja przeciwoblodzeniowa,
odladzanie, zapobieganie oblodzeniu

W celu unikniecia negatywnego oddziatywania lodu znajdujacego sie na elementach kon-
strukcyjnych na wtasciwosci aerodynamiczne statku powietrznego, podczas lotu szczegélnej
ochronie poddawane sa takie elementy ptatowca i zespotu napedowego jak: skrzydta i uste-
rzenie, wloty silnikéw, Smigta lub topaty wirnika no$nego $migtowca, przednie szyby kabiny za-
togi oraz czujniki innych systeméw poktadowych. Te same elementy s3g takze odladzane po
utworzeniu sie juz na nich osadu lodowego. Do zabezpieczania samolotéw i $migtowcow przed
oblodzeniem wykorzystuje sie gtdwnie ogrzewanie ich newralgicznych zespotéw goragcym po-
wietrzem pobieranym ze sprezarek silnikow lub za pomoca energii elektrycznej wytwarzanej
przez generatory napedzane przez silniki. Powoduje to, ze wigczenie instalacji przeciwoblo-
dzeniowej pocigga zwykle za soba zmniejszenie ciggu lub mocy silnikéw.

W niniejszej publikacji przedstawione sg typowe ptatowcowe instalacje przeciwoblodze-
niowe. Zagadnienia zwigzane z oblodzeniem lotniczych zespotéw napedowych oraz podsta-
wowe sposoby zapobiegania ich oblodzeniu opisano w artykule ZagrozZenia oblodzeniem
silnikéw turbinowych zamieszczonym w zeszycie nr 199/2009 Prac Instytutu Lotnictwa.
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1. ZABEZPIECZANIE PRZED OBLODZENIEM I ODLADZANIE ELEMENTOW KONSTRUKCYJNYCH
PLATOWCA

Najbardziej rozpowszechnionymi systemami zabezpieczajacymi skrzydta i usterzenie statku
powietrznego sg uktady termogazowe (rys. 1) nagrzewajgce gorgcym powietrzem pobieranym
ze sprezarek silnikow okolice krawedzi natarcia (noska profilu) lub uktady kruszace 16d na kra-
wedzi natarcia (rys. 2) przy wykorzystaniu pneumatycznych komor zasilanych réwniez po-
wietrzem pobieranym ze sprezarek. Rzadziej stosuje sie elektryczne ogrzewanie tych rejonéw
(rys. 3). W systemach termogazowych powietrze najczesciej rozprowadzane jest wzdtuz kra-
wedzi natarcia wewnatrz noska profilu rurami z otworami, z ktérych dostaje sie ono do kana-
16w (miedzy podwdjne $cianki) w nosku profilu.

Rys. 1. Rozwigzania konstrukcyjne uktadu dystrybucji goragcego powietrza w termogazowych systemach
przeciwoblodzeniowych skrzydet i usterzen:
1- rura z otworami doprowadzajaca gorace powietrze ze sprezarki silnika, 2 - kanaty dystrybucyjne
goracego powietrza w nosku profilu, 3 - komora mieszania, 4 - Scianka dzwigara

Systemy termogazowe stosuje sie zazwyczaj w samolotach z silnikami odrzutowymi, ze
wzgledu na stosunkowo duze masowe natezenie przeptywu powietrza przez te silniki.

Przyktadowo, tylko dla zabezpieczania przed oblodzeniem wlotéw, w przypadku silnika
Rolls-Royce Trent 900, w zalezno$ci od zakresu jego pracy, pobiera sie zza 3-go stopnia spre-
zarki wysokiego ci$nienia powietrze w ilosci 1,16...1,39% masowego natezenia przeptywu
przez kanal wewnetrzny (co powoduje zmniejszenie ciggu silnika).

Znacznie mniej energii jest potrzebne do pokruszenia osadzonej juz powtoki lodowej, stad
w samolotach $migtowych, ktérych silniki maja zwykle znacznie mniejsze masowe natezenie
przeptywu powietrza od silnikéw odrzutowych, czesto stosuje sie instalacje przeciwoblodze-
niowe polegajace na cyklicznym napelnianiu powietrzem elastycznych komoér zainstalowanych
na nosku profilu chronionych elementéw samolotu - skrzydet, usterzen, chwytéw powietrza,
kanatow wlotéw.

Komory takie tworzy sie poprzez naklejenie w odpowiedni sposéb na poszycie skrzydta ele-
mentow z materiatu elastycznego, wykonanych gtéwnie z syntetycznej gumy, przy czym mate-
riat ten musi zachowywac elastycznos$¢ réwniez w niskich temperaturach. Wypetnienie komor
powietrzem powoduje skruszenie osadu lodowego wytworzonego na tych powierzchniach
(rys. 2). Powietrze pobierane jest ze sprezarki silnika i poprzez przewody rozprowadzajace,
zawory, regulatory cis$nienia i filtry podawane jest do komoér.

Przy stosowaniu systemu tego typu bardzo waznym parametrem jest czas wiaczenia sys-
temu z uwagi na grubos$¢ powtoki lodowej utworzonej na chronionych powierzchniach. Zbyt
cienka powtoka lodowa moze ulec odksztalceniu razem z elementem gumowym, a nastepnie
umocnieniu w wyniku dalszego osadzania sie lodu, co w konsekwencji uniemozliwi usuniecie
go. Z kolei w przypadku zbyt p6Znego uruchomienia systemu (gruba warstwa osadu), dziata-
nie jego moze by¢ zbyt stabe do skruszenia powtoki lodowe;j.
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Rys. 2. Pneumatyczny system przeciwoblodzeniowy do mechanicznego usuwania lodu z chronionych
powierzchni - uktad elementéw elastycznych przed (a) i po (b) napetnieniu ich powietrzem

Innym sposobem zabezpieczania przed oblodzeniem krawedzi natarcia skrzydet i po-
wierzchni sterowych jest stosowanie systemow termoelektrycznych. Elementy grzejne na
skrzydtach i usterzeniach rozmieszcza sie w miejscach analogicznych do miejsc ogrzewanych
przy stosowaniu systeméw termogazowych. Sg one podigczone do instalacji elektrycznej statku
powietrznego i po uruchomieniu instalacji nastepuje przeptyw pradu z pradnicy poprzez ele-
ment oporowy (grzejny) a w konsekwencji wydzielanie ciepta.

Rys. 3. Termoelektryczne systemy przeciwoblodzeniowe powierzchni no$nych i sterowych
z powierzchniowymi elementami grzejnymi (a) i z tzw. nozem cieplnym (b):
1 - poszycie wierzchnie ptata, 2 - izolacja, 3 - drut oporowy elementu grzejnego utozony na warstwie
tkaniny ochronnej, 4 -warstwa wewnetrzna poszycia, 5 - element grzejny, 6 - wtérna warstwa lodu

Stosuje sie dwa rodzaje systemdw termoelektrycznych - z powierzchniowymi elementami
grzejnymi i z tzw. nozem cieplnym. W pierwszym z nich elementy (maty) grzejne znajduja sie
na duzej powierzchni noska profilu ogrzewanych elementéw. W drugim element grzejny
umieszczony jest tylko na krawedzi natarcia tworzac tzw. néz cieplny - w tym przypadku ist-
nieje niebezpieczenstwo, ze woda ze stopionego na krawedzi natarcia lodu z powrotem za-
marznie na nieogrzewanej czesci noska profilu, co moze spowodowac znaczne pogorszenie
wtasnosci lotnych samolotu.

Wykorzystywanie systemow termicznych wymaga dostarczenia duzej energii niezbednej do
stopnienia lodu, np. w samolocie [1-18 sumaryczna moc energii niezbednej do podgrzania kra-
wedzi natarcia skrzydet do temperatury nie przekraczajacej 40+10°C wynosi 140 kW, ale po-
przez zastosowanie ogrzewania cyklicznego zmniejszono zapotrzebowanie na nig do 35 kW,
natomiast kazda sekcja usterzenia wymaga paneli grzewczych o mocy 11 kW. W tym samym sa-
molocie wloty powietrza do silnikéw ogrzewane sg pobieranym ze sprezarki powietrzem o tem-
peraturze 140-180°C.

W niektérych samolotach, gtéwnie lekkich, do zabezpieczania elementéw konstrukcyjnych
platowca przed oblodzeniem stosowane s3g natryskowe cieczowe systemy przeciwoblodze-
niowe, w ktorych wykorzystuje sie zwykle 98% alkohol etylowy.
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2. ZAPOBIEGANIE OBLADZANIU LOPAT WIRNIKOW NOSNYCH SMIGLOWCOW LUB SMIGIEL

Lopaty $migiet lub wirnikéw nos$nych $migtowcéw zabezpiecza sie przed oblodzeniem
przede wszystkim przy zastosowaniu termoelektrycznych systeméw przeciwoblodzeniowych,
ktorych dziatanie jest analogiczne do systemo6w stosowanych do odladzania powierzchni nos-
nych samolotéw. Elementy grzejne rozmieszczane sg w postaci sekcji na topatach wirnika nos-
nego i $migta ogonowego S$miglowca lub $migta samolotu (rys. 4) i uruchamiane
w odpowiedniej sekwencji. Krawedzie natarcia topat wirnika no$nego odladzane sg okresowo
w zaleznosci od temperatury otoczenia.

Rys. 4. Schemat rozmieszczenia sekcji grzejnych termoelektrycznego systemu przeciwoblodzeniowego
topat wirnika nosnego (a) i $migta ogonowego (b) $migtowca

Nalezy dodag, iz w przypadku $migiet w pewnym zakresie skutecznie mozna zapobiegac ich
oblodzeniu poprzez okresowe zwiekszenie predkosci obrotowej $migta i wykorzystanie sity
odsrodkowej do usuwania kropel wody z powierzchni.

Dla zabezpieczania $migiet przed osadzaniem sie na ich topatach lodu, stosowane sa row-
niez cieczowe systemy przeciwoblodzeniowe, zwtaszcza w samolotach lekkich.

3. ZABEZPIECZANIE PRZED OBLODZENIEM OSZKLENIA KABIN I CZUJNIKOW ZEWNETRZ-
NYCH

Wymieniane juz wcze$niej przeciwoblodzeniowe systemy cieczowe sg takze stosowane do
usuwania lodu z szyb kabin pilotdw, jednak oszklenie kabiny zatogi moze by¢ réwniez zabez-
pieczane przed tworzeniem sie powtok lodowych przez stosowanie systeméw termoelektry-
cznych! lub termogazowych (rys. 5).

Przyktad termoelektrycznego uktadu przeciwoblodzeniowego oszklenia kabiny zatogi sa-
molotu Piaggio Avanti Il przedstawiono na rys. 5a. Wydzielone strefy szyb podzielone sg na 6
sektoréw ogrzewanych cyklicznie przez 2 niezalezne uktady zasilane z osobnych magistral
energetycznych. Kazdy z uktadéw moze pracowac w trybie odladzania lub zapobiegania zapa-
rowywaniu szyb w zalezno$ci od potozenia przetacznikéw na pulpicie w kabinie zatogi. W try-
bie odladzania uktad pierwszy ogrzewa strefe 2, natomiast drugi strefy 1 i 6, natomiast w trybie
zapobiegania zaparowywaniu szyb uktad pierwszy ogrzewa strefy 2,415, astrefy 1,3,51 6
przez uktad drugi.

System wyposazony jest w czujniki temperatury zapobiegajace przed przegrzaniem szyb,
a sterownik reguluje natezenie przeptywu pradu przez elementy grzejne w zaleznosci od tem-
peratury otoczenia i intensywnosci oblodzenia.

Elementy grzejne w postaci siatki wykonanej z drutu oporowego umieszcza sie miedzy war-
stwami szyb, przy czym zaréwno grubosc¢ drutu, jak i odlegto$ci miedzy nimi oraz potozenie
pretow przewodzacych muszg by¢ tak dobrane, aby nie ograniczaty pilotowi mozliwosci ob-
serwacji i nie wptywaty na komfort jego pracy.

'Powszechnie stosowanych w tylnych szybach samochoddw osobowych, a w niektérych markach samochodoéw - takze
w przednich szybach
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Rys. 5. Termoelektryczny system przeciwoblodzeniowy szyb kabiny samolotu Piaggio Avanti Il (a)
i termogazowy samolotu MiG-21 (b):
1,2,3,4,5, 6 - strefy ogrzewane, 7 - sterownik, 8,9 - lampka sygnalizujgce przegrzanie elementow lewej
lub prawej szyby, 10 - panel sterowania w kabinie zatogi, 11, 12 - potoZenia przetacznika zasadniczego
uktadu przeciwoblodzeniowego odpowiednio dla trybu pracy odladzania i zapobiegania zaparowywaniu,
13, 14 - potozenia przelacznika rezerwowego uktadu przeciwoblodzeniowego odpowiednio dla trybu
pracy odladzania i zapobiegania zaparowywaniu

W niektdrych samolotach bojowych stosowany jest termogazowy system odladzania ostony
kabiny (rys. 5b). W tego rodzaju uktadzie przeciwoblodzeniowym gorgce powietrze pobierane
ze sprezarki albo jest nadmuchiwane na szyby z umieszczonych wokét kolektoréw, albo poda-
wane jest w przestrzen pozostawiong w tym celu miedzy dwiema warstwami szyby.

Zapobieganie oblodzeniu elementdw pomiarowych oraz zewnetrznych czujnikdw systemow
poktadowych, a takze usytuowanych w kanatach dolotowych silnikéw w gtéwnej mierze reali-
zowane jest sposobami termoelektrycznymi, aczkolwiek bywaja stosowane rowniez systemy
termogazowe. Klasycznym przyktadem zastosowania systemu termoelektrycznego moze by¢
odbiornik ci$nien powietrza, czy omawiany wczesSniej ptatowcowy pneumatyczny czujnik ob-
lodzenia, chociaz w przypadku montowania tych czujnikéw w kanale wlotowym silnika, do jego
ogrzewania wykorzystywano gorace powietrze pobierane ze sprezarki.

4. INSTALACJE PRZECIWOBLODZENIOWE STATKOW POWIETRZNYCH

Statki powietrzne wyposazane s3a w uktady przeciwoblodzeniowe, sktadajgce sie z instalacji
dziatajgcych na réznej zasadzie chronigcych poszczegélne elementy konstrukcji.

Typowy przyktad rozbudowanego uktadu przeciwoblodzeniowego, jakie czesto stosowane
sa w odrzutowych samolotach pasazerskich lub transportowych, pokazano na rys. 6 na przy-
ktadzie samolotu Jak-40. Krawedzie natarcia skrzydet i usterzenia, a takze wloty powietrza do
silnikdw i chwyt pobierania powietrza do uktadu klimatyzacji, a takze gérna antena ogrzewane
sg poprzez system termogazowy zasilany powietrzem pobieranym zza sprezarek wysokiego
ci$nienia silnikdw samolotu, natomiast szyby kabiny zatogi oraz odbiornik ci$nien sg ogrze-
wane elektrycznie. Kanat wlotowy srodkowego silnika ogrzewany jest gorgcym powietrzem
z uktadu klimatyzacji kabiny pasazerskiej. Cze$¢ termogazowa systemu jest automatycznie od-
taczana w przypadku awarii dwu sposréd trzech silnikéw.

Wiaczanie uktadu przeciwoblodzeniowego moze odbywac sie w sposéb reczny lub automa-
tyczny - na podstawie sygnatu z czujnika oblodzenia zamontowanego w przedniej czesci kad-
tuba samolotu. System przeciwoblodzeniowy moze pracowa¢ w trybie ogrzewania silnikéw na
ziemi, w trybie zapobiegawczym i w trybie pelnym.

Tryb ogrzewania silnikéw na ziemi wigczany jest recznie dla kazdego z silnikdw osobno po
ich uruchomieniu w warunkach sprzyjajacych oblodzeniu. Ogrzewane sg woéwczas topatki wlo-
towych wiencéw kierownic i kotpaki silnikéw oraz (przez cze$ciowe otwarcie odpowiednich
zaworow) wloty powietrza. W celu ogrzania kanatu wlotowego $rodkowego silnika nalezy wia-
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czy¢ uktad klimatyzacji kabiny pasazerskiej. Na ziemi zabronione jest wlgczanie ogrzewania
pozostatych elementéw ptatowca dla unikniecia ich przegrzewania. Elektryczne ogrzewanie
szyb kabiny zatogi oraz odbiornika ci$nien wtgcza sie recznie przed wykotowaniem na start.

Zapobiegawczy tryb pracy systemu przeciwoblodzeniowego stosuje sie podczas lotu w wa-
runkach sprzyjajacych oblodzeniu, natomiast tryb peiny w czasie lotu w warunkach oblodze-
nia. Wigczane sg one poprzez odpowiednie ustawienie przetacznika na pulpicie w kabinie
zatogi lub, podczas lotu w warunkach oblodzenia przy ustawieniu przetgcznika w potozenie
AUTO na podstawie sygnalizacji czujnika oblodzenia nastepuje automatyczne przetgczanie try-
boéw pracy zapobiegawczego i pelnego, przy czym przy ustawieniu dzwigni sterowania silnikéw
srodkowego i prawego w potozenie odpowiadajgce ustawieniu dzZwigni sterowania na 0,85 za-
kresu nominalnego lub wyZszy, a system przeciwoblodzeniowy automatycznie przechodzi
z trybu pracy peilnego na zapobiegawczy. Mozliwo$¢ automatycznego wiaczenia petnego trybu
pracy systemu na podstawie sygnatéw czujnika oblodzenia jest takze odtaczana na podstawie
sygnatow wytacznika kranicowego sygnalizujacego odcigzenie amortyzatora prawej goleni po-
dwozia lub otwarcie zamka podwozia przedniego (w zaleznosci od wersji samolotu).

Rys. 6. Schemat uktadu przeciwoblodzeniowego samolotu Jak-40:
1- izotopowy sygnalizator oblodzenia, 2 - zawér ogrzewania krawedzi natarcia centroptata,
3 - zawor ogrzewania krawedzi natarcia koncéwek skrzydet, 4 - zawory ogrzewania wlotowych wiencow
kierownic i kotpakéw silnikdw, 5 - uktad ogrzewania krawedzi natarcia chwytéw powietrza,
6 - zawory ogrzewania chwytéw powietrza, 7 — uktad ogrzewania lewego skrzydta, 8 - uktad ogrzewania
prawego skrzydta, 9 - uktad ogrzewania centroptata, 10 - zawor ogrzewania usterzenia,

11 - uktad ogrzewania krawedzi natarcia statecznika pionowego, 12 - uktad ogrzewania krawedzi natarcia
statecznika poziomego, 13 - uktad ogrzewania goérnej anteny UKF, 14 - uktad ogrzewania chwytu
pobierania powietrza do uktadu klimatyzacji, 15 - uktad ogrzewania kanatu wlotowego srodkowego
silnika, 16 - zawory jednokierunkowe, 17 - zwezki, 18 - elektryczny uktad ogrzewania szyb kabiny zatogi,
19 - elektryczny uktad ogrzewania odbiornika ci$nien
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Podczas pracy systemu w trybie zapobiegawczym wiaczany jest uktad ogrzewania wszyst-
kich trzech silnikéw i pracuje on jak podczas ich ogrzewania na ziemi, a ponadto wtgczane jest
ogrzewanie krawedzi natarcia centroptata. [los¢ powietrza doptywajacego do ogrzewanych ele-
mentéw w tym trybie pracy ograniczana jest poprzez zwezki.

Po wiaczeniu instalacji przeciwoblodzeniowej w tryb pracy pelny - ogrzewane sg wszystkie
podlegajace ochronie elementy ptatoweca i silnikow, przy czym zawory sterujace przeptywem
powietrza s3 otwierane catkowicie.

Nalezy zwrdci¢ uwage na zastosowanie w samolocie Jak-40 ogrzewania gérnej anteny UKF.
Zapobiega to osadzaniu sie niej lodu, ktéry zerwany pod wptywem drgan lub w wyniku wzrostu
temperatury powietrza atmosferycznego, np. po zmniejszeniu wysokos$ci lotu, wpadajac do
wlotu $rodkowego silnika mégtby uszkodzi¢ topatki wentylatora (!).

W samolocie Airbus A320 system termogazowy ogrzewa jedynie krawedzie natarcia trzech
skrajnych sekcji slotéw kazdego skrzydta oraz wloty silnikdw, natomiast system termoelek-
tryczny szyby kabiny zatogi, czujniki oraz uktad zlewania wody z toalet. Nie sg ogrzewane po-
zostate czes$ci krawedzi natarcia skrzydetl oraz usterzenia. Podobnie dziataja systemy
przeciwoblodzeniowe samolotéw A300, A310, A330 i A340.

Przyktad uktadu przeciwoblodzeniowego stanowigcego potaczenie systemu termoelek-
trycznego z pneumatycznym, stosowanego w samolotach pasazerskich lub transportowych
$redniego zasiegu wyposazonych w turbinowe silniki $migtowe, przedstawiono na rys. 7
(ATR 72).

Rys. 7. Schemat systemu przeciwoblodzeniowego samolotu ATR 72: 1- sygnalizator oblodzenia,

2 - elektryczny uktad ogrzewania odbiornika cisnien, 3 - elektryczny uktad ogrzewania szyb kabiny zatogi,
4 - elektryczny uktad ogrzewania topat $migiet, 5 - elektryczny uktad ogrzewania koncéwek skrzydet ze
Swiattami pozycyjnymi, 6 - elektryczny uktad ogrzewania koncéwek statecznika poziomego,

7 - elektryczny uktad ogrzewania koncowki statecznika pionowego ze $wiattem pozycyjnym,

8 - zawor wigczania instalacji przeciwoblodzeniowej zespotu napedowego, 9 - zawor wiaczania instalacji
przeciwoblodzeniowej ptatowca, 10 - zawoér rozdzielajacy powietrze do poszczegélnych komér systemu
pneumatycznego, 11 - pneumatyczny uktad odladzania chwytéw powietrza, kanatéw wlotowych
iodpylaczy, 12,13, 14, 15 - pneumatyczny uktad odladzania centroptata oraz sSrodkowej i konncowej czesci
skrzydet, 16 - pneumatyczny uktad odladzania statecznika poziomego
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Samolot wyposazony jest we wspoétpracujacy z komputerem poktadowym czujnik oblodze-
nia umieszczony na krawedzi natarcia lewego skrzydta oraz wizualny wskaznik oblodzenia
usytuowany w polu widzenia zatogi. Krawedzie natarcia skrzydet i statecznika poziomego,
wloty silnikéw i odpylacze powietrza wyposazone sg w pneumatyczny system odladzania, na-
tomiast czujniki, szyby kabiny zatogi, topaty $migiet, owiewki na koncach usterzenia pozio-
mego i pionowego oraz skrzydetl ogrzewane sg przez system termoelektryczny.

Przeciwoblodzeniowy system pneumatyczny cyklicznie doprowadza powietrze o tempera-
turze do 230°C ze sprezarki silnika napedowego do naprzemiennie co drugiej sposréd pod-
tuznych komoér usytuowanych prostopadle do krawedzi natarcia na noskach profili odladzanych
elementéw ptata i usterzenia poziomego oraz pierscieniowych komdr na elementach chwytéw
powietrza i w kanatach wlotowych silnikéw. System moze pracowaé¢ w dwu trybach pracy -
powolnym, w ktérym poszczegdlne komory napetniane sg powietrzem co 180 sekund lub szyb-
kim, kiedy komory napetniane sg co 60 sekund.

Przeciwoblodzeniowy system termoelektryczny topat $migiet cyklicznie zasila elementy
grzejne, przy czym szybko$¢ powtarzania cyklu uzalezniona jest od temperatury otoczenia -
cykl szybki dla temperatury -30...-10°C oraz powolny dla temperatury -10...0°C. Z kolei system
ogrzewania przednich szyb kabiny zatogi utrzymuje temperature ich zewnetrznych po-
wierzchni nie nizsza niz 2°C zabezpieczajac je przed oblodzeniem oraz temperature nie nizsza
niz 21°C na wewnetrznych powierzchniach szyb przednich i bocznych, co zapobiega ich zapa-
rowywaniu. System ten zabezpiecza réwniez przed oblodzeniem odbiorniki ci$nien, czujniki
temperatury oraz czujniki kata natarcia. Ogrzewanie owiewek na koncach skrzydet oraz sta-
tecznika pionowego ma przede wszystkim zapobiega¢ oblodzeniu $wiatet pozycyjnych.

Statki powietrzne czesto wyposazane sg w mieszane systemy przeciwoblodzeniowe, w kt4-
rych czes¢ elementdéw konstrukcyjnych ptatowca i czujnikéw odladzana jest np. goracym po-
wietrzem, a cze$¢ elektrycznie lub taczy sie system elektryczny z pneumatycznym. Przyktado-
wo, w samolocie Piaggio Avanti tylny ptat ogrzewany jest przez system termogazowy, natomiast
przedni przez system termoelektryczny. Podobnie jak w samolocie ATR 72 dziata np. system prze-
ciwoblodzeniowy ptatowca samolotu $migtowego BAe Jetstream 4100 i Saab 2000, ale w nich
poprzez uktad pneumatyczny odladzana jest rowniez krawedz natarcia statecznika pionowe-
go, natomiast wloty silnikéw zabezpiecza system termogazowy.

Samolot M28 Bryza wyposazony jest w termogazowa instalacje przeciwoblodzeniowg skrzy-
det i termoelektryczna $migiet, oszklenia kabiny i czujnikéw. Z kolei w dyspozycyjnym samo-
locie odrzutowym Cessna Citation 550 Bravo stosowany jest pneumatyczny system odladzania
krawedzi natarcia skrzydet oraz statecznika poziomego i pionowego, termogazowy do zabez-
pieczania wlotéw silnikdw, termoelektryczny do ochrony przed oblodzeniem krawedzi natar-
cia centroptata oraz czujnikéw, a takze cieczowy system odladzania szyb kabiny zatogi.

Smiglowce wyposaza sie zwykle w termoelektryczne uktady przeciwoblodzeniowe wirnika
no$nego i $migta ogonowego oraz oszklenia kabiny, a takze mieszane instalacje przeciwoblo-
dzeniowe elementéw zespotu napedowego (np. termogazowo - olejowe).

Bojowe samoloty naddzwiekowe zwykle wyposazone s3 sygnalizatory oblodzenia oraz ter-
mogazowe systemy ogrzewania wlotéw silnikéw oraz termoelektryczne systemy przeciwob-
lodzeniowe odbiornikéw ci$nien i nadajnikéw katéw natarcia.

Oproécz wymienionych wcze$niej metod zwalczania oblodzenia w czasie lotu opracowane
zostaly réwniez inne metody, ktére nie znalazty szerszego zastosowania, np. uktady elektro-
impulsowe do ochrony zaréwno krawedzi natarcia, jak i wiekszych powierzchni, mechaniczne
zgarniacze przesuwajace sie wzdtuz krawedzi natarcia, pokrycia lakiernicze lub pasty o spe-
cjalnych wtasciwosciach.
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PODSUMOWANIE

Obecnie stosowane instalacje przeciwoblodzeniowe ptatowcéw zazwyczaj skutecznie za-
bezpieczaja je przed negatywnym wplywem oddziatywania $niegu, szronu, marzngcej mzawki
itp., jednak zdarza sie, ze warunki atmosferyczne wymuszajg konieczno$¢ zmiany trasy lotu
w celu ominiecia strefy oblodzenia lub jak najszybszego opuszczenia jej. ROwnie wazne jest
szczegbdtowe sprawdzanie powierzchni statku powietrznego przed lotem w warunkach zimo-
wych i stosowanie wtasciwych procedur odladzajgcych i zabezpieczajacych przed oblodzeniem.

Z przedstawionego opisu wynika, ze wiekszo$¢ instalacji przeciwoblodzeniowych i odladza-
jacych statku powietrznego zasilana jest energia pobierang od jego silnikéw. Z punktu widze-
nia bezpieczenstwa latania bardzo istotna jest nie tylko znajomo$¢ przez personel latajacy
i techniczny ograniczen systemow przeciwoblodzeniowych oraz wplywu ich pracy na wtasno-
$ci lotne statkow powietrznych, ale takze skutkéw wiaczenia instalacji przeciwoblodzeniowej
na osiagi zespotu napedowego.

Dla zapewnienia wtasciwej mocy lub ciggu zespotu napedowego statku powietrznego w wa-
runkach oblodzenia, zwykle nie uzywa sie instalacji przeciwoblodzeniowych zasilanych ener-
gig odbierang od silnika w tych fazach lotu (poza ogrzewaniem wlotdw silnikéw). Zamiast tego
odladza sie statki powietrzne i zabezpiecza sie je przed oblodzeniem poprzez natryskiwanie na
ich powierzchnie specjalnych cieczy odladzajacych i zapobiegajgcych (przez okreslony czas)
oblodzeniu.
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BIRD STRIKE, CZYLI ZDERZENIE Z PTAKIEM
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Instytut Lotnictwa

Streszczenie
W pracy przedstawiono czynniki wptywajqgce na zjawisko zderzenia ptaka z statkiem po-
wietrznym. Omdéwiono zagrozenia powodowane tym zjawiskiem, a w szczegdlnosci zassanie ciata
ptaka przez silnik. Opisano stanowisko badawcze oraz wymagania przepiséw. Artykut zawiera
opis metod modelowania komputerowego tych zjawisk.

Stowa kluczowe: zderzenia ptactwa z samolotami. Strefy i skutki zderzen, badania zderzen, dziato
pneumatyczne, badania komputerowe.

Zjawiska zderzenia ptaka ze statkiem powietrznym (SP) odnotowywane sa od poczatku ist-
nienia lotnictwa. Konstruktorzy jak i uzytkownicy
z biegiem lat i rozwojem zeglugi powietrznej za-
czeli pojmowac, ze zderzenie z ptakiem moze mie¢
bardzo powazne skutki, zar6wno dla samego sa-
molotu, jak i dla ludzi i zwierzat. Odnoszone sg réw-
niez duze straty finansowe zwigzane z przegladami
i naprawg uszkodzonego sprzetu. W zwigzku z na-
rastajaca liczba tych kolizji prowadzone sg ré6znego
rodzaju badania tego jakze niebezpiecznego zja-
wiska. Podejmowane sg one zaré6wno w zakresie
zapobiegania temu zjawisku, a takze konstruowania
statkow powietrznych tak, aby poniesione straty byty jak najmniejsze. Kazde zdarzenie, w kto-
rym uczestniczy ptak i samolot musi by¢ zgtoszone do odpowiednich instytucji, w Polsce jest
to Urzad Lotnictwa Cywilnego. ULC sporzadza statystyki, na podstawie ktérych mozna prze-
widzie¢ jak omawiane zjawisko zmienia sie w czasie.

Wedtug raportu FAA w latach 1990-2000 doszto az do 33 000 zderzen ptaka ze statkiem po-
wietrznym. Prawdopodobienstwo zderzenia jest rézne dla poszczeg6lnych kontynentéw, pory
roku, wysokos$ci oraz elementoéw statku powietrznego jak pokazano na (Rys. 1).

Z powyzszych analiz jasno wynika, ze kolizje z ptakami zalezg od wielu czynnikéw. Najwie-
cej incydentéw z udziatem ptakéw obserwuje sie wiosna, pod koniec lata i na poczatku jesieni,
poniewaz ptaki migruja na czas legowy szukajac pozywienia w dalekie strony $wiata. Ze staty-
styk dobowych wida¢, ze najwieksze prawdopodobienstwo zderzenia z ptakiem wystepuje od
$witu do zmierzchu na wysokosciach do 15m (Rys. 1¢) i stanowi ono okoto 65%, zwigzane jest
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to z aktywnoscia ptakéw w tym okresie doby. Natomiast najczestszym uszkodzeniom podczas
incydentéw z ptakami ulegajg silniki i nos samolotu, bo tacznie az 83%.

Rys. 1. Prawdopodobienstwo zderzenia ptaka z samolotem wg ICAO z lat 1980-1996 dla réznych:
a) kontynentdw; b)pory roku; c) wysokosci; d) elementow statku powietrznego.

Nie mozna ignorowac zjawiska zderzenia ptaka z samolotem, albowiem prawie zawsze do-
chodzi do duzych strat zaré6wno w ludziach jak i materialnych. Wszyscy producenci statkow
powietrznych, a zwtaszcza silnikéw lotniczych zobowigzani sg prawnie do przeprowadzenia
odpowiednich testéw sprawdzajacych wptyw zderzenia ptakéw réznej wielkosci z topatkami
stopni wlotowych sprezarek odrzutowych silnikéw jednoprzeptywowych oraz topat wentyla-
torow silnikéw dwuprzeptywowych.

1. ZDERZENIA PTAKOW Z SILNIKAMI TURBINOWYMI

W trakcie projektowanie obiektu latajacego nalezy uwzgledni¢ wszelkie niebezpieczenstwa
w tym rowniez zderzenie z ptakiem, aby zniwelowa¢ wszelkie mozliwe uszkodzenia. Zderzenie
ptaka ze SP moze powodowac¢ uszkodzenie konstrukeji ptatowca takie jak: niewielkie wgnie-
cenia, penetracja ciata ptaka wewnatrz konstrukcji uszkadzajac systemy poktadowe, a nawet
przebicie szyby w kabinie pilotéw. Szczegdlnym przypadkiem jest zassanie ptaka przez silnik
turbinowy. Zderzenie ptaka z wirujacymi z duza predkos$cia topatkami wentylatora lub pierw-
szego stopnia sprezarki moze powodowa¢ powazne uszkodzenia silnika. Przepisy wymagaja
aby silnik mogt by¢ bezpiecznie wytaczony po zderzeniu z ptakiem o masie wiekszej od 3,5kg,
aw przypadku zderzenia ze stadem ptakéw o masie 2,5kg silnik powinien dostarcza¢ niezbedny
ciag w czasie dotarcia SP do najblizszego lotniska zastepczego. Masa ptakéw wykorzystywanych
podczas testéw zalezy od pola powierzchni wlotu silnika. Dla dwuprzeptywowych wentylato-
rowych silnikéw odrzutowych (Rys. 2) szeroko stosowanych w samolotach pasazerskich i trans-
portowych, odpornos$¢ na zderzenia z ptakami zwigzana jest gtéwnie z wytrzymatoscia topatek
wentylatora. W samolotach wojskowych, ktérych silniki sa zabudowane w kadtubie, istotne
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jest prawidtowe uformowanie kanatu dolotowego. Ptak moze wytraci¢ znaczng cze$¢ swojej
energii poprzez zderzenia ze $cianami tego kanatu.

Rys. 2. Widok przekroju wlotu wentylatorowego silnika odrzutowego [7]

Uszkodzenie jednej lub wiecej topatek wentylatora lub pierwszego stopnia sprezarki moze
powodowac znaczacy wzrost drgan silnika, ze wzgledu na zmiane rozktadu sit aerodynamicz-
nych i masowych. Lopatki pierwszych stopni sprezarki, ktérych predkos¢ obwodowa na ich
wierzchotkach moze przekracza¢ 400m/s, sg projektowane nie tylko do sprezania powietrza ale
rowniez do przecinania ciata ptaka. Predkos¢ zderzenia po zsumowaniu predkosci we wlocie
silnikowym SP i predkos$ci obrotowej wierzchotka topatki moze siega¢ 440 m/s podczas startu
i wznoszenia, gdy predko$c¢ obrotowa silnika jest maksymalna. [7]

Wytrzymato$¢ na zderzania z ptakami jest tylko jednym z wielu wymagan stawianych inzy-
nierom zajmujacych sie udoskonalaniem wentylatoréw i sprezarek. Wspomniane zespoty sil-
nika powinny jednocze$nie by¢ optymalizowane pod wieloma innymi wzgledami tj.: sprawnos¢,
drgania, masa, erozja, zmeczenie, itd. Rozwazmy dla przyktadu zwiekszenie grubosci $cianki to-
patki w celu poprawienia odpornosci na uderzenie ciata obcego. Wzrost masy topatki powoduje
konieczno$¢ zastosowania mocniejszej, czyli ciezszej tarczy no$nej wirnika, co z kolei powo-
duje wzrost masy catego silnika. Zwiekszenie masy silnika wymaga wzmocnienia konstrukecji
skrzydta i podwozia. Dodatkowe obcigzenie ma istotny wptyw na osiagi SP przez zwiekszenie
zuzycia paliwa, co jest zwigzane ze wzrostem emisji sktadnikéw toksycznych w spalinach przy
jednoczesnym zmniejszeniu tadunku uzytecznego i zasiegu SP.

2. STANOWISKO BADAWCZE

W celu zbadania odpornosci konstrukcji samolotu i silnika na ewentualne zagrozenia wywotane
uderzeniem ptaka, wykonywane s3 testy na odpowiednim stanowisku badawczym - wyposa-
zonym w dziatko pneumatyczne umozliwiajace strzelenie ciatem ptaka w badany element lub
zespot z odpowiednig predkoscia. Istotne jest aby podczas rozpedzania ciato ptaka nie przekroczyto
dopuszczalnego przyspieszenia, co mogtoby spowodowac destrukeje ciata ptaka przed uderzeniem
w badany obiekt. Moze to spowodowac, ze wyniki takiego testu nie beda w petni odzwiercied-
la¢ rzeczywistego zderzenia SP z ptakiem podczas lotu. Z tego wzgledu pneumatyczne stano-
wiska stuzace do wykonywania tego typu doswiadczen sa wyposazone w dtugg lufe. Przyjmu-
je sie, ze przySpieszenie podczas rozpedzania nie powinno przekroczy¢ wartosci:

50- 9,81Sﬂ2 — (wielokrotnosci 50-ciu normalnych przy$pieszen ziemskich).
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Zasada dziatania typowego stanowiska (Rys. 3) polega na kontrolowanym otwieraniu za-
woru aczacego zbiornik ze sprezonym powietrzem z lufg. W lufie umieszcza sie ciato ptaka
w odpowiednim pojemniku, ktérego Srednica zewnetrzna jest dopasowana do $rednicy we-
wnetrznej lufy. Stopien otwarcia zaworu w poczatkowej fazie rozpedzania jest odpowiednio
regulowany, aby nie przekroczy¢ dopuszczalnego przys$pieszenia, a nastepnie stopniowo zwiek-
szany - uwzgledniajgc spadek ci$nienia w zbiorniku i wzrost objetosci lufy za ciatem ptaka, tak
aby droga rozpedzania byta jak najkrétsza. Po osiagnieciu wymaganej predkosci ciato ptaka
opuszcza lufe, a pojemnik w ktérym sie znajdowato jest zatrzymywany przez odpowiedni ha-
mulec. Pojemnik zostaje zniszczony najczesciej podczas hamowania. Stanowisko badawcze po-
winno umozliwia¢ pomiar predkosci ciata ptaka w celu potwierdzenia spetnienia wymagan
stawianych przez odpowiednie przepisy. Czesto pomiar predkosci jest zwielokrotniony aby
unikna¢ wykonania kosztownej préby, podczas ktdrej nie uzyskano wiarygodnego pomiaru
predkosci. Wykorzystanie profesjonalnej szybkiej kamery lub kilku kamer, umozliwia oszaco-
wanie predkoSci ciata ptaka oraz zarejestrowanie proceséw zachodzacych podczas zderzenia.

Rys. 3. Dziato pneumatyczne [8]

Przed préba nalezy zdefiniowa¢ nastepujace warunki:

- Mase, ilo$¢ oraz gatunek ptakow,

- Minimalng predko$¢ ptaka, zazwyczaj jest ona przyjmowana jako réwna przelotowej pred-
kosci samolotu, lub ustalong w przepisach (bliska predko$ci przeptywu powietrza w kanale
przeptywowym przed wlotem do silnika)

- Maksymalne przyspieszenie ptaka w czasie rozpedzania

Parametry rejestrowane:

- Predkos¢ ptaka,

Mase ptaka,

Miejsce wlotu ptaka,

Slady po uderzeniu,

Film szybka kamera.

Préby wykonywane na dziatajacym silniku powinny odbywac¢ sie podczas pracy silnika
w warunkach startowych. Ciato ptaka powinno by¢ wstrzeliwane przez ,Ptatowcowy kanat
wlotowy”. [6]
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3. WYMAGANIA PRZEPISOW FAR 33.76

Przepisy FAR 33.76 dotyczace ,proby ptaka”, majg na celu wykazanie, ze konstrukcja silnika
jest odporna na zderzenia z ptakami, ktore sg $cisle okreslone ponizej.

Wszystkie proby nalezy przeprowadza¢ w warunkach stabilnej pracy silnika na zakresie jego
100% mocy (ciagu silnika odrzutowego). Pole powierzchni wlotowej silnika definiuje mase
i liczbe ptakéw ,wstrzeliwanych” do dziatajacego silnika.

Wykonywane s3a trzy typy testow.

3.1. Pojedynczy duzy ptak

Test jest przeprowadzany przy uzyciu jednego ptaka dobranego zgodnie z Tabela 1.

Tabela 1. Dobieranie masy ptaka w prébie , Pojedynczy duzy ptak”

Strzat jest wykonywany w najbardziej krytyczne miejsce pierwszego stopnia sprezarki lub
wentylatora, wyznaczone zgodnie z procedurami.

Predkos¢ strzatu jest rowna predkosci przelotowej SP nie mniejszej niz 100m/s. Nie do-
puszcza sie przesuniecia dzwigni mocy silnika w ciggu 15 sekund po uderzeniu. Dla testéw wy-
konywanych duzym ptakiem catkowita utrata mocy lub ciggu po zderzeniu jest akceptowalna.

3.2. Stado matych i Srednich ptakéw

Test jest przeprowadzany w taki sposob, aby symulowac¢ zderzenie ze stadem ptakéw, gdzie
ilo$¢ i masa ptakéw jest dobierana wedtug Tabeli 2.

Tabela 2. Dobieranie masy ptaka w prébie , Stado matych i $srednich ptakéw”
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W wyniku wykonania testu nie moze nastgpi¢:

- Strata powyzej 25% mocy,

- Wylaczenie silnika w trakcie badania,

- Niedopuszczalne pogorszenie innych istotnych parametréw pracy silnika.

Po wykonaniu strzatu silnik powinien pracowac¢ zgodnie z ponizszym harmonogramem badan
(nie dotyczy wiroptatow)

- 2 min. bez poruszania dzwigni mocy silnika,

- 3 min. - 75% mocy,

- 6 min. - 60% mocy,

- 6 min. - 40% mocy,

- 1 min. - w trybie ladowania,

- 2 min. - 75% mocy,

stabilizacja pracy w trybie ladowania, a nastepnie wytaczenie silnika,

Dla wiroptatéw harmonogram pracy po wykonaniu strzatu jest nastepujacy:
3 min. - 75% mocy,

90 sek. w trybie autorotacji,

30 sek. 75% mocy,

stabilizacja pracy w trybie ladowania, a nastepnie wytaczenie silnika,

3.3. Stado duzych ptakow

Test jest przeprowadzany w taki sposéb aby symulowac zderzenie ze stadem ptakoéw, gdzie
ilos¢ i masa ptakéw jest dobierana wg. Tabeli 3.

Tabela 3 Dobieranie masy ptaka w prébie , Stado duzych ptakdw”

Predko$¢ uderzenia 100 m/s
Praca silnika podczas préby powinna odpowiada¢ 90% mocy.

W wyniku wykonania testu nie moze nastapic:

- Strata powyzej 50% ciggu lub mocy w trakcie badania,

- Wylaczenie sie silnika w trakcie badania,

- Niedopuszczalne pogorszenie innych istotnych parametréw pracy silnika.

Po wykonaniu strzatu silnik powinien pracowac zgodnie z ponizszym harmonogramem badan:
- 1 min. - bez poruszania dzwigni mocy silnika,

- 13 min. - nie mniej niz 50% ciagu lub mocy,

- 2 min. - pomiedzy 30% a 35% ciagu lub mocy,

- 1 min. - pomiedzy 5% a 10% ciggu lub mocy,

- 1 min. - na biegu jatowym i wytaczenie silnika.
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4. MODELOWANIE KOMPUTEROWE ,PROBY PTAKA”

Stworzenie komputerowego modelu zderzenia SP z ptakiem jest zadaniem bardzo skompli-
kowanym, zawierajagcym wiele utrudnient numerycznych. Do gtéwnych problemdéw przy two-
rzeniu tego typu modelu zaliczy¢ sie:

- Okreslenie charakterystyki materiatu ciata ptaka,

- Numeryczng niestabilno$¢ spowodowang wysokim stopniem deformacji i rozpadem ciata
ptaka w trakcie uderzenia,

- uwzglednienie nieliniowej dynamiki zaré6wno materiatu jak i geometrii uderzonej czesci.[1]

Prowadzane obecnie analizy i symulacje numeryczne opisywanego zjawiska dajg zblizone
wyniki do tych uzyskanych z préb rzeczywistych. Liczne publikacje prezentuja modele obli-
czeniowe zderzenia ciata ptaka zaréwno z powierzchniami ptatowca, jak réwniez zassanie pta-
kéw do silnikéw turbinowych. Modelowanie testéw umozliwia wykrycie i poprawienie na
stosunkowo wczesnym etapie projektowania niedoskonatos$ci konstrukcji. Tego typu dziatania
prowadzg do oszczedno$ci $Srodkdw finansowych i czasu w przypadku zdiagnozowania wspom-
nianych niedoskonatosci na etapie badan. Na kolejnych rysunkach przedstawiono skutki rze-
czywistych uszkodzen konstrukecji oraz osiggniete z obliczet numerycznych.

Rys. 4. Poréwnanie wynikéw analizy numerycznej i testu rzeczywistego zderzenia ptaka
ze statecznikiem poziomym pionowzlotu BA 609 [1]

Rys. 5. Por6wnanie wynikéw analizy numerycznej i testu rzeczywistego zderzenia ptaka
z ostong piasty wirnika pionowzlotu BA 609 [1]
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Istnieje pie¢ metod modelowania ciata ptaka podczas wykonywania tego typu analiz:

FE model jest szeroko stosowany, znany od ponad 20 lat, zapewniajacy doktadne wyniki do
chwili, kiedy ptak zostat poddany ogromnym deformacjom. Zaletg tej metody jest krétki czas
wykonania obliczen oraz stosunkowo niskie wymagania sprzetowe. Niemniej jednak ten model
nie jest dostatecznie Scisty do analizowania zderzen, podczas ktérych nastapi znaczna defor-
macja modelu ptaka, poniewaz czesto uniemozliwia uzyskania poprawnego zakonczenia sy-
mulacji.

Eulerian i Arbitrary Lagrangian Eulerian (ALE) model ten w poréwnaniu z FE pozwala na
osiggniecie poprawnego konca symulacji, lecz nadmierne rozciagniecie siatki wywotuje wat-
pliwosci co do prawidtowosci tego rozwigzania (Rys. 6 i Rys. 8). Do wad tego modelu s3 zali-
czane: brak ostrych granic, dyfuzja, wysokie wymagania sprzetu obliczeniowego.

Nodal Masses model (NM) inaczej zwany Discrete Element Method (DEM). Model zbudo-
wany jest z weztow, ktérym jest przypisana masa. Wyniki zastosowania tego modelu sg bardzo
zblizone do danych uzyskanych w rzeczywistych testach. Gtéwna wada tego modelu jest brak
wewnetrznej interakcji miedzy weztami masowymi siatki, co powoduje brak mechanizmoéw roz-
praszania powodujgcych z kolei nierealistyczne zachowanie ciata ptaka podczas symulaciji.

Smoothed Particle Hydrodynamics (SPH) jest to metoda oparta o w/w kod FE, stosowana
gtéwnie do analizowania probleméw charakteryzujacych sie duzymi deformacjami. Metoda
SPH jest odporna na problem znieksztatcenia siatki (Rys. 7). Wyniki uzyskiwane metoda SPH,
podobnie jak metodg NM, s3 zblizone do wynikoéw rzeczywistych. Metodg SPH jest uzyskiwane
,rozsadne” zachowanie ciata ptaka podczas symulacji oraz poréwnywalne z zachowaniami na-
granymi szybka kamera podczas rzeczywistych testow.

Rys. 6. Interakcja topatek wentylatora z ciatem ptaka modelowanym technika ALE[5]

Rys. 7. Interakcja topatek wentylatora z ciatem ptaka modelowanym technika SPH[5]
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Rys. 8. Interakcja topatek wentylatora z ciatem ptaka modelowanym technika ALE [5]

Podsumowujac, modele SPH i ALE (Rys. 9) zostaly uznane za wiarygodne i umozliwiajace
wykonanie doktadnych analiz dynamiki zderzen, a wiec moga by¢ stosowane jako cze$¢ meto-
dologii projektowania zespotéw odpornych na zderzenia z ptactwem.[4]

Rys. 9. Poréwnanie przebiegdw cisnien uzyskanych przy komputerowym modelowaniu zderzenia
z ptakiem (wykorzystujac techniki ALE i SPH ) z wynikami uzyskanymi podczas rzeczywistego testu,
gdzie: ALE- Arbitrary Lagrangian-Eulerian; SPH- Smooth Particle Hydrodynamics)[1]

5. PRZECIWDZIALANIE

Zwalczanie ptakow z przestrzeni powietrznej i okolic lotniska wydaje sie by¢ ,syzyfowa
pracy”, albowiem Zadne obecnie stosowane metody nie s3 w stanie ich catkowicie wyelimino-
wac. W walce z ptakami stosuje sie najczesciej naturalne sposoby. Zalicza sie do nich:

- Odtwarzanie dzwiekéw odstraszajacych (Krzyki ptakdw drapieznych)
- Tresowane psy i specjalnie szkolone ptaki
- Zmiana ekologii lotnisk np.: odwadnianie terenu, $cinanie traw

Do zniechecenia ptakéw wykorzystuje sie rowniez osiggniecia techniki, tzn.: odstraszanie aku-
styczne, odstraszanie wizualne, chemiczne - odstraszajace i porazajace. Do odstraszania aku-
stycznego mogg by¢ stosowane armatki gazowe, jednak majg one niewielki zasieg. Natomiast
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urzadzenia pirotechniczne naleza do tego samego sposobu ptoszenia ptakéw znajdujgcych sie
nad lotniskiem. Odstraszanie wizualne polega na rozstawieniu na terenie portu ré6znego rodzaju
strachéw, choragiewek i tasm oraz $wiatet. Zwalczanie ptakéw srodkami chemicznymi typu po-
razajacego powodujace $mier¢ ptakéw. Zalicza sie do nich: $rodki silnie trujace, $Srodki utrud-
niajgce krzepniecie krwi oraz $rodki duszace.

Aby zwiekszy¢ skuteczno$¢ omoéwionych metod nalezy je stosowac¢ naprzemiennie z réznym
nasileniem i krétkotrwale, poniewaz ptaki przyzwyczajaja sie i przestaja sie ba¢, co w rezulta-
cie oznacza ich powr6t w okolice lotniska.

Innymi dziataniem, ktére powinno by¢ podejmowane na lotniskach, jest odpowiedzialne
szkolenie personelu jak efektywnie dziata¢ w obliczu zagrozenia. Powinno sie im us§wiadamia¢
jak niebezpiecznym dla SP zjawiskiem jest zderzenie z ptakiem. Aby dodatkowo zmniejszy¢ ry-
zyko zderzenia statku powietrznego z ciatem obcym nalezy odpowiednio planowac (ich czes-
totliwos¢, pory doby... itp.) i wykonywac loty.

PODSUMOWANIE

Z punktu widzenia ekologii najwazniejsze sg zwierzeta i ich naturalne srodowisko, jednak gdy
w gre wchodzi ludzkie Zycie staja one na drugim miejscu. Zderzenie ogromnej maszyny z pta-
kiem moze wydawac sie btahostka, jednak rzeczywisto$¢ udowadnia, ze jest to bardzo niebez-
pieczne. Jezeli nawet dojdzie do na pozoér niegroznej kolizji z ptakiem, stan techniczny samolotu
musi zbadac technik specjalista.

Opisane metody zwalczania ptakéw nie sa w stu procentach skuteczne, jednak pomagaja
zmniejszy¢ liczbe kolizji. Dlatego wtadze lotnisk i organizacje miedzynarodowe przescigaja sie
w pomystach jak skutecznie obnizy¢ ilos¢ incydentéw z ptakami. Poza wszelkiego rodzaju od-
straszaniem i zniechecaniem ptakéw trzeba odpowiednio szkoli¢ pilotéw i personel naziemny,
aby potrafili szybko i skutecznie reagowac na zagrozenie. Duze nadzieje poktada sie w kon-
struktorach statkéw powietrznych, ktoérzy przy wykorzystaniu obecnej wiedzy i mozliwo$ciach
obliczeniowych beda tak projektowac elementy samolotéw aby miaty jak najwieksza odpor-
nos¢ na tego typu incydenty:.

Instytut Lotnictwa dysponuje odpowiednim stanowiskiem i specjalistami o niezbednej wie-
dzy praktycznej i teoretycznej do prowadzenia badan zgodnie z obowiazujacymi przepisami.
Obecnie przeprowadzane sg proby zderzenia przedniej szyby lokomotywy z tzw. ciatem obcym,
zgodnie z wymaganiami obowigzujacymi w kolejnictwie.
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ANALIZA POROWNAWCZA BEZWLADNOSCIOWYCH
ODPYLACZY DO FILTRACJI POWIETRZA WLOTOWEGO
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Streszczenie
Przeprowadzono analize konstrukcji odpylaczy bezwtadnosciowych stosowanych do filtracji
wstepnej powietrza wlotowego silnikéw pojazdow mechanicznych. Wykonano analize poréw-
nawczq wtasciwosci filtracyjnych odpylaczy bezwtadnosciowych punktu widzenia mozliwosci ich
wykorzystania w lotniczych silnikach ttokowych i turbinowych. Przedstawiono wyniki badan cha-
rakterystyk skutecznosci odpylania i oporu przeptywu odpylaczy dla réznych wartosci paramet-
réw geometrycznych i przeptywowych.

Stowa kluczowe: silniki spalinowe, filtracja powietrza, odpylacze bezwtadnosciowe, skutecznos¢
odpylania, opdr przeptywu odpylacza

WSTEP

Silniki samochodéw ciezarowych, pojazdéw specjalnych w tym wojskowych (czotgi, trans-
portery) eksploatowanych w warunkach duzego (powyzej 1 g/m?) stezenia zapylenia powiet-
rza, wyposaza sie najcze$ciej w systemy filtracji realizujace dwustopniowa filtracje powietrza
wlotowego. Pierwszym stopniem oczyszczania powietrza jest najczesciej odpylacz multicyklo-
nowy lub monocyklon, a drugim ztoze filtracyjne w postaci przegrody porowatej z papieru fil-
tracyjnego lub nieregularnego ztoza siatkowego. Multicyklony filtru powietrza pojazdéw
mechanicznych zbudowane s najczesciej z cykloné6w zwrotnych z wlotem stycznym (czotgi
T-721PT-91, bojowy woz piechoty BWP-1) lub z wlotem osiowym (samochdd ciezarowo-tere-
nowy STAR 266, kombajn Bizon). W multicyklonach filtréw powietrza pojazd6w zagranicznych
(na przyktad: czotgi Leopard 2 i Abrams, samochody ciezarowe Scania i Volvo) znalazty zasto-
sowanie gtéwnie cyklony przelotowe z wlotem osiowym.

0d redaktora wydania:

Stezenia zapylenia powietrza w otoczeniu przemieszczajacych sie kolumn ciezkich pojazdéw po suchych polnych dro-
gach lub bezdrozach sa poréwnywalne z otoczeniem startujgcych lub ladujacych na ,przygodnych” ladowiskach $mig-
towcoéw bojowych, sanitarnych lub ratowniczych. Stad potrzeba zainteresowania i przyblizenia problematyki odpylania
powietrza wlotowego do turbinowych silnikéw $migtowcowych, ale i ttokowych silnikow samolotéw dyspozycyjnych,
sportowych...., a takze moto- i paralotni, uzytkownikom tych statkdw powietrznych.
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Odpylacze multicyklonowe stosowane sg do odpylania powietrza wlotowego silnikéw spali-
nowych (szczegdlnie te zbudowane z cyklonéw zwrotnych z wlotem stycznym) cechujg sie jed-
nak duzymi oporami przeptywu, co nie jest bez wptywu na spadek mocy silnika. Dlatego od lat
prowadzone s3a prace majace na celu zastgpienie multicyklonéw innymi odpylacza mi bez-
wtadnos$ciowymi [2, 3, 8]. Z dostepnych danych literaturowych wynika, ze do filtracji wstepnej
powietrza zasysanego przez silniki mozna takze zastosowac:

- bezwtadnos$ciowy odpylacz promieniowy,
- bezwtadnosciowy odpylacz osiowy z bocznym doprowadzeniem powietrza.

Odpylacze bezwtadnosciowe do filtracji wstepnej powietrza wlotowego silnika samochodu
ciezarowego byt przedmiotem prac badawczo - konstrukcyjnych prowadzonych w Instytucie
Pojazd6w Mechanicznych i Transportu WAT [3, 8].

1. ODPYLACZ MULTICYKLONOWY

Multicyklon jest zespotem kilku lub kilkudziesieciu, a nawet kilkuset cyklon6w (D<40 mm),
nazywanych tez minicyklonami (w odréznieniu od cyklon6w stosowanych w przemysle, kto-
rych $rednice zwieraja sie w zakresie D = 250+3000 mm) rozmieszczonych obok siebie (pota-
czenie rownolegte) lub jeden za drugim (potaczenie szeregowe) [4, 6, 12, 14]. Laczenie
cyklon6w w multicyklon moze by¢ wykonane z cyklondw zwrotnych z wlotem stycznym i osio-
wym jak i cyklonéw przelotowych (rys. 1).

Rys. 1. Rodzaje cyklon6éw: a) zwrotny z wlotem stycznym, b) zwrotny z wlotem osiowym,
c) przelotowy

Zasada odpylania powietrza w cyklonie polega na wprowadzeniu w ruch wirowy ziaren pytu
wraz ze strumieniem powietrza, w wyniku czego ziarna pod wyptywem sity bezwtadnosci (za-
chowujgc swoj ruch zblizony do prostoliniowego, przy czym ich gestos¢ jest blisko 2500 razy
wieksza od gestosci powietrza) zostajg odrzucane na Scianki, po ktérych przemieszczajg sie do
szczelnie zamocowanego zbiornika zanieczyszczen. Strumien aerozolu mozna wprowadzi¢
w ruch obrotowy wskutek stycznego doprowadzenia go do czesci cylindrycznej (rys. 1a) lub
wskutek przeptywu przez nieruchomy zawirowywacz (rys. 1 b, c), ktérego topatki maja zarys
linii $rubowej. Schemat funkcjonalny jednostopniowego multicyklonu silnika UTD-20 BWP-1,
ktéry zbudowany jest z cyklonow zwrotnych z wlotem stycznym rozmieszczonych poziomo
w trzech rzedach pokazano na rys. 2 [6].
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Rys. 2. Schemat funkcjonalny; a) filtru powietrza silnika UTD-20 BWP-1, b) cyklonu:
1 - kréciec wlotowy powietrza do filtru, 2 - otwér wlotu cieptego powietrza, 3 - cyklon, 4 - osadnik pytu,
5 - kolektor zbiorczy powietrza wylotowego, 6 - krééce wylotowe powietrza oczyszczonego,
7 - krata filtracyjna, 8 - przystona wlotu cieptego powietrza, 9 - multicyklon,
10 - urzadzenie odcinajgce osadnik pytu od ejektora

Oczyszczone w cyklonach powietrze wyptywa cylindrycznymi rurkami do zbiorczej prze-
strzeni czystego powietrza 5, a nastepnie przez kolektory dolotowe jest odsysane przez silnik.
Odseparowany w kazdym z cyklonéw pyt, gromadzony we wspolnym dla kilkudziesieciu cy-
klonow osadniku, skad jest usuwany ejekcyjnie w sposdb ciagly za pomoca strumienia odsy-
sania Qg Miarg intensywno$ci odsysania pytu z osadnika odpylacza bezwladno$ciowego
(multicyklonu, cyklonu) jest stopien odsysania m( definiowany zwykle jako iloraz wielkosci
strumienia Q¢ w uktadzie odsysania i wielko$ci strumienia wylotowego z odpylacza Q; - wlo-
towego do silnika [3, 6,9, 11]:

m, = 25.100%
G
Z badan autora wynika, Ze wraz ze wzrostem predkosci przeptywu strumienia powietrza Q;
przeptywajacego przez multicyklon (predkosci przeptywu reprezentowanej przez predkos$¢ v
w kréccu wlotowym cyklonu), nastepuje wzrost skutecznosci odpylania powietrza (pp oraz jed-
noczesny wzrost oporéw przeptywu Ap,, (rys. 3).

Rys. 3. Charakterystyki skutecznosci odpylania ((pp= f(vg)) oraz oporéw przeptywu
(App f(vg)) filtru powietrza wlotowego silnika pojazdu BWP-1
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Taki przebieg skutecznosci odpylania powietrza w filtrze silnika UTD-20 (znaczny poczat-
kowy wzrost skutecznosci odpylania ¢, a nastepnie jej stabilizacja) jest zgodny jest z infor-
macjami literaturowymi podawanymi dla odpylaczy bezwtadnosciowych. Opor przeptywu Ap,,
filtru powietrza wzrasta parabolicznie i przy v, = 63 m/s (Qg; = 0,43kg/s), co odpowiada pracy
silnika przy mocy maksymalnej, osigga wartos¢ Ap,= 13,2 kPa, ktora jest 3-4 krotnie wigksza
od wartos$ci oporéw przeptywu jakimi charakteryzujg sie odpylacze multicyklonowe spotykane
w dwustopniowych filtrach powietrza. Dla poréwnania dopuszczalny opdr przeptywu dwu-
stopniowych filtrow powietrza samochodéw ciezarowych i pojazdéw specjalnych wynikajacy
z warunku 3% spadku mocy silnika nie przekracza warto$ci Apgy,, = 5+7 kPa.

2. ODPYLACZ PROMIENIOWY

W odpylaczu promieniowym przedstawionym na rys. 4 wykorzystuje sie sity bezwtadnosci
dziatajgce na ziarna pytu znajdujace sie w strumieniu powietrza przeptywajacego przez krzy-
woliniowy kanat o przekroju prostokatnym. Sity te powoduja koncentracje ziaren w strefie
$ciany o wiekszym promieniu R. Umieszczenie w okreslonym miejscu kanatu separatora 2
umozliwia podziat strumienia na gtéwny Q, w ktérym stezenie pytu ulega wyraznemu zmniej-
szeniu i strumien odsysany Qsg, o zdecydowanie wigkszym stezeniu pytu.

Strumien Q,; moze by¢ kierowany (w wariantach samochodowych) na drugi stopien filtracji
(filtr przegrodowy), a nastepnie do cylindréw silnika. Za$ strumien za$ Qg odprowadzany jest
do otoczenia za pomoca urzadzenia odsysajacego. Podstawowe parametry geometryczne ka-
natu odpylacza to jego wysoko$¢ h w najmniejszym przekroju A,, promienie R i r, a takze sze-
roko$¢ kanatu b (rys. 4). Doswiadczenia wykazaty, ze odpylacz powinien mie¢ cze$¢ wlotowa 1
uksztattowang w postaci konfuzora, ktérej zadaniem jest minimalizowanie oporéw aerodyna-
micznych.

Rys. 4. Odpylacz promieniowy: a) schemat funkcjonalny, b) widok ogélny:
1 - wlot powietrza zanieczyszczonego, 2 - separator, 3 - kanat odsysania, 4 - kanat gtéwny,
5 - rurka odsysajaca, h - wysoko$¢ kanatu odpylacza, b - szerokos¢ kanatu odpylacza

Kompleksowe badania odpylacza promieniowego, przeprowadzone przy bezposrednim
wspotudziale autora, wykazaty, ze jego skuteczno$c¢ zalezy od wartosci predkosci przeptywu
(strumienia powietrza Q) oraz w duzym stopniu od intensywno$ci odsysania zanieczyszczen
z komory separacyjnej (rys. 5). Wzrost stopnia odsysania z 4% do 8% powoduje przyrost sku-
teczno$ci odpylacza promieniowego o blisko 15 %. Wraz ze wzrostem predkosci v, przeptywu
powietrza przez odpylacz w jego najmniejszym przekroju A, opér przeptywu odpylacza zwiek-
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sza si¢ parabolicznie i dla vy = 32 m/s (Q; =0,22 kg/s), co odpowiada pracy silnika przy mocy
maksymalnej, przyjmuje warto$¢ 1,25 kPa.

Rys. 5. Charakterystyki skutecznos$ci odpylania ((pp =f(vg) i oporu przeptywu (Ap,.= f(v)
promieniowego odpylacza bezwtadnos$ciowego dla réznych stopni ejekcyjnego odsysania m(, [8]

3. BEZWLADNOSCIOWY ODPYLACZ OSIOWY Z BOCZNYM WLOTEM

Konstrukcja odpylacza bezwtadno$ciowego osiowego z bocznym wlotem jest dos¢ prosta, co
stanowi znacznag jego zalete. Wlot powietrza do odpylacza nastepuje prostokatnymi oknami
utworzonymi przez kotowe tarcze i sko$ne topatki zawirowywacza, ktére w naszych badaniach
zostaty rownomiernie rozmieszczone co 45°(rys. 6). Nadaja one strumieniowi zanieczyszczo-
nego powietrza ruch wirowy, w wyniku czego ziarna pytu pod wyptywem sity bezwtadnosci
zostaja odrzucone na $ciane wewnetrzng cylindrycznego kadtuba, gdzie wytracajg predkos¢
i gromadza sie na dnie komory separacyjnej, skad odprowadzane sg na zewnatrz odpylacza
kroc¢cem odsysania dotagczonym stycznie do cylindrycznego kadtuba. Strumien oczyszczonego
powietrza porusza sie nadal ruchem srubowym, a nastepnie przewodem wylotowym opuszcza
odpylacz.

Rys. 6. Schemat funkcjonalny odpylacza bezwtadnos$ciowego z wlotem osiowym:
1 - kotowa tarcza zewnetrzna, 2 - kotowa tarcza wewnetrzna, 3 - kadtub cylindryczny, 4 - kréciec odsysania,
5 - przewo6d wylotowy, 6 - topatki zawirowywacza
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Z badan autora wynika, ze w prawidtowo dziatajacym odpylaczu bezwtadnos$ciowym zwiek-
szanie predkos$ci przeptywu powoduje intensywny wzrost skuteczno$ci odpylania tylko do
pewnej granicy (rys. 7). Dalszy wzrost predkosci przeptywu nie powoduje juz istotnego wzrostu
skutecznosci, a czasami nawet jej spadek. Przyczyna tego zjawiska moze by¢ duza predkos¢,
zjaka uderzaja ziarna pytu o Sciane wewnetrzng cylindrycznego przewodu wylotowego, w wy-
niku czego ziarna pytu ulegaja odbiciu i s3 porywane przez strumien wylotowy powietrza.
Przedstawione na rysunku wyniki badan skutecznosci odpylania sg wiec charakterystyczne dla
tej fazy pracy odpylacza. Wynika z tego, ze predkosci przeptywu przyjmuja zbyt duze warto$ci.

Drugi wariant odpylacza réznigcy sie od pierwszego mniejsza Srednicg przewodu wyloto-
wego, a wiec wieksza przestrzenig komory separacyjnej, charakteryzuje sie wzrostem sku-
tecznosci filtracji w zakresie matych predkosci przeptywu i dla vy=14,8 m/s osigga maksymalng
warto$¢ @pp,q.x = 88,5 %, a nastepnie nieznacznie lecz systematycznie maleje wraz ze wzrostem
predkosci przeptywu. Dlavy =37 m/s (QG = 0,43kg/s) skutecznos¢ osigga warto$¢ @p= 71,3 %.

Rys. 7. Charakterystyki skutecznosci odpylania ¢ = f((vg) i oporéw przeptywu Ap g = f((v() odpylacza
bezwtadnos$ciowego osiowego z wlotem bocznym powietrza dla ustalonych parametréw L = 80 mm,
b =80 mm oraz réznych $rednic przewodu wylotowego D,,,

Ocene jakosci procesu odpylania powietrza w odpylaczach scharakteryzowano wspotczyn-
nikiem jakosci filtracji Erzdefiniowanym zalezno$cig [9]:

_—In(I-

E ) 100%
Ap

S

gdzie:
@, Ap, - skutecznos¢ i opor przeptywu odpylacza bezwtadnosciowego dla nominalnego stru-

mienia powietrza.

Powyzsza zalezno$¢ pozwala na poréwnywanie efektywnosci odpylania powietrza w odpy-
laczach. Im wieksza warto$¢ wspdétczynnika jakos$ci, tym korzystniejsza relacja miedzy sku-
tecznoscig a oporami przeptywu danego odpylacza (rys. 8).

Odpylacz multicyklonowy BWP-1 charakteryzuje wspotczynnik o wartosci Egp = 30,8%,
a wiec znacznie mniejszy niz dla pozostatych odpylaczy bezwtadnos$ciowych.

Wspétczynnik jako$ci nie uwzglednia jednak waznego parametru pracy odpylacza jakim jest
rozmiar odseparowanych ziaren pytu, ktéra w odpylaczach bezwtadnos$ciowych zalezy od in-
tensywnoS$ci zawirowania strumienia powietrza.
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0d filtréw powietrza wlotowego silnikdw spalinowych pojazdéw mechanicznych wymaga
sie odseparowania ziaren pytu wiekszych od 2+5um. W pojazdach takg doktadno$¢ zapewniaja
papierowe przegrody filtracyjne, ktére sg drugimi stopniami filtracji.

Rys. 8. Skuteczno$¢ odpylania i opory przeptywu analizowanych odpylaczy bezwtadnosciowych

PODSUMOWANIE

Z rozwazanych tu trzech typéw odpylaczy bezwtadnos$ciowych najwieksza skuteczno$¢ od-
pylania @ =98,4%, ale jednocze$nie najwigkszy opor przeptywu A,r=13,2 kPa osigga multi-
cyklon BWP-1. Odpylacz promieniowy charakteryzuje sie stosunkowo mata skuteczno$cia
odpylania @=57,9%, ale przy oporach przeptywu zaledwie A, =1,25 kPa, natomiast sku-
teczno$¢ odpylacza osiowego z bocznym wlotem powietrza, w zaleznos$ci od Srednicy prze-
wodu wylotowego osiaga znaczne skutecznoSci - w granicach ¢z=70,80%, przy oporach
przeptywu dochodzacych do A,p=6 kPa. Wida¢ wspotzalezno$¢ miedzy skutecznoscia, a opo-
rami przeptywu odpylaczy bezwtadnosciowych. Im wieksza skutecznos$¢, tym wyzsze opory
przeptywu.

Duza zaletg odpylaczy: promieniowego i bezwtadno$ciowego z bocznym wlotem jest bardzo
prosta budowa, niewielkie wymiary, niski koszt i tatwo$¢ ,wpasowania” ich w kanat uktadu do-
prowadzajacego powietrze do silnika oraz bezobstugowos¢. Odseparowany w odpylaczach pyt
usuwany jest ejekcyjnie na zewnatrz dzieki wytworzeniu strumienia odsysania. Naturalnym
rozwigzaniem konstrukcyjnym tych odpylaczy jest ich wykorzystanie jako bezposredniego
chwytu powietrza - czerpni powietrza.
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Streszczenie

Zagadnienie zmeczenia niskocyklowego jest bardzo istotne z punktu widzenia bezpieczeristwa
eksploatacji lotniczych silnikéw turbinowych. W artykule przedstawiono sposoby wyznaczania
granicznej liczby cykli stosowane w lotnictwie USA, a takze metody zliczania cykli pracy silnika
turbinowego w celu okreslenia pozostatosci czasu jego bezpiecznej eksploatacji (resursu) wyra-
zonego w cyklach. Opisano metody wykorzystywane podczas uzytkowania zaréwno silnikéw star-
szych typdw, jak i wspotczesnych.
Stowa kluczowe: silnik lotniczy, silnik turbinowy, zmeczenie niskocyklowe, liczba cykli

W opracowaniu Zmeczenie niskocyklowe konstrukcji i jego minimalizacja opublikowanym
w zeszycie nr 199/2009 Prac Instytutu Lotnictwa przedstawiono schematycznie obciazenia
dziatajgce na elementy ,goracej czesci” lotniczych silnikéw turbinowych w zalezno$ci od wa-
runkdw i zakresdw ich pracy wptywajgce na niskocyklowe zmeczenie konstrukcji. Podkreslono
w nim, zZe spostrzezenia dotyczace obcigzen o takim charakterze doprowadzity do wyrazania
czasu bezpiecznej eksploatacji silnikéw nie tylko w godzinach, ale i w cyklach. Sposoby wy-
znaczania liczby cykli ,zuzytych” przez gtdwne moduty silnikdw i ich najwazniejsze z punktu
widzenia bezpieczenstwa eksploatacji czesci, a takze granicznie dopuszczalne wartosci liczby
cykli pracy wymagajace wymiany modutéw lub poszczegélnych czesci narzucane sg uzytkow-
nikom przez producentéw silnikdw. Sg one wstepnie ustalane na podstawie badan zmeczenio-
wych standardowych préobek materiatéw konstrukcyjnych, a nastepnie w wyniku badan
zmeczeniowych gotowych czesci i préb catych silnikéw. Niniejsze opracowanie stanowi uzu-
pelnienie poruszonej uprzednio tematyki o stosowane w praktyce eksploatacyjnej metodyki
obliczeniowe wyznaczania przebytych liczb cykli przez analizowany silnik i jego podzespoty.

SPOSOBY OKRESLANIA GRANICZNE] LICZBY CYKLI

W lotnictwie USA dla silnikéw samolotéw pasazerskich prowadzi sie préby symulujace co
najmniej 1000 typowych cykli pracy silnika podczas jego normalnej eksploatacji. Najwazniej-
szymi elementami kazdego z cykli jest praca silnika przez okreslony czas na zakresie startowym
oraz na zakresie ciggu odwroconego, a takze jego chtodzenie przed wytaczeniem (rys. 1).
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Rys. 1. Przyktadowe cykle pracy silnikdw samolotéw pasazerskich realizowane w trakcie prob
(sktadajacych sie z 1000 cykli) symulujacych typowe cykle ich pracy podczas normalnej eksploatacji.
Zakresy pracy silnika oznaczono jako: r/c - rozruch lub chtodzenie, bjz - bieg jatowy na ziemi,
bjl - bieg jatowy w locie, pod - podejscie do ladowania, zn - zniZzanie, wzn - wznoszenie,
st/o - start lub wlaczenie odwracacza ciggu

W przypadku silnikow wielozadaniowych samolotéw bojowych do okreslania granicznej
liczby cykli stosuje sie wspoétczesnie préby oparte na analizie warunkéw pracy silnikow w trak-
cie typowych misji. Jednoczes$nie, dla skrécenia czasu trwania proéb, silniki podczas ich trwania
pracuja tylko na zakresach, ktére majg istotne znaczenie w procesie zuzycia zmeczeniowego,
tzn. ogranicza sie wystepujace w kazdej z misji okresy ich pracy na zakresie biegu jalowego
i przelotowym (rys. 2).

Dla silnikow $migtowych i $migtowcowych w celu okreslenia trwato$ci niskocyklowej nie
prowadzi sie skréconych préb opartych na analizie misji, natomiast wykonuje sie specjalne
proby o czasie trwania pojedynczego cyklu wynoszacym 15 minut wg programu zamieszczo-
nego w tab. 1 [3].

Tab. 1. Przebieg préby niskocyklowej silnikow $§migtowych i Smigtowcowych lotnictwa USA
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Dla tarczy nos$nej turbiny wysokiego ci$nienia takiego silnika zaktada sie prawdopodobien-
stwo bezawaryjnej pracy na poziomie 99,9%. Korzystajac z rozktadu funkcji prawdopodo-
bienistwa oraz odpowiednich mnoznikéw, ustalono, ze mozna przyja¢ trwato$¢ zmeczeniowg
takiej tarczy réwna np. 4000 cykli, jesli dla trzech egzemplarzy badanych tarcz przeprowa-
dzono préby zmeczeniowe, ktére pozwolity uzyskac co najmniej 36630 cykli bezawaryjnej
pracy dla kazdej z nich, tj. o rzad wielko$ci wiecej niz ustalona przez producenta trwatos$¢™.

Rys. 2. Sposéb uwzgledniania obcigzen zmeczeniowych w oparciu o analize zakreséw pracy silnika
samolotu bojowego podczas typowej misji (a) skroconej préby jego silnika (b) oraz przyktadowy
przebieg proby odpowiadajacej walce powietrznej (c) i misji wsparcia pola walki (d).
Zakresy pracy silnika oznaczono jako: bj - bieg jatowy, prz - przelotowy, max - maksymalny bez
dopalania, dop -maksymalny z dopalaniem

1Swiadczy to tym, ze obowigzujace obecnie metodyki wyznaczania bezpiecznej liczby cykli zmeczeniowych wymagaja
dalszych badan uscislajacych.
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Liczby cykli pracy zaktadanych wspotcze$nie na etapie wykonywania projektu wstepnego
silnika dla r6znego rodzaju statkdw powietrznych lotnictwa USA podano w tab. 2.

Tab. 2. Liczby cykli pracy zaktadanych wspoétcze$nie na etapie wykonywania projektu wstepnego
silnika dla réznego rodzaju statkéw powietrznych lotnictwa wojskowego USA

gdzie: W - wlot, S - sprezarka, KS - komora spalania, UW - uktad wylotowy

Wymieniony w tabeli cykl [-go rodzaju polega na uruchomieniu silnika, osiggnieciu zakresu
maksymalnego bez dopalania lub z dopalaniem i wytaczeniu silnika, cykl III-go rodzaju
uwzglednia przejscie od zakresu biegu jatlowego do zakresu maksymalnego bez dopalania lub
z dopalaniem i powrdét do zakresu biegu jatowego, natomiast cykl IV-go rodzaju to przejscie od
zakresu przelotowego do zakresu maksymalnego bez dopalania i powr6t do zakresu przeloto-
wegoZ.

METODY ZLICZANIA LICZBY CYKLI PRACY SILNIKOW

Z punktu widzenia eksploatatoréw silnikéw lotniczych konieczne jest precyzyjne ustalenie
sposobu zliczania cykli pracy wystepujacych podczas eksploatacji silnika. Przez pojedynczy
pelny cykl pracy silnika rozumie sie jego uruchomienie, przejscie do zakresu maksymalnego
(startowego) i wytaczenie. W przypadku silnika do napedu samolotu pasazerskiego w trakcie
pojedynczego lotu wykonuje sie uruchomienie silnika, ktérego czesci maja temperature oto-
czenia, a nastepnie prowadzi sie jego krotkotrwate podgrzewanie w celu ustabilizowania roz-
ktadu temperatury w cze$ciach i zespotach silnikowych oraz luzéw i pasowan miedzy
wspotpracujacymi czeSciami. Podczas kotowania i oczekiwania na zgode do startu silnik pra-
cuje na zakresie biegu jatowego lub zbliZonym do niego, po czym osiagga zakres maksymalny lub
bliski niemu w trakcie startu i wznoszenia. Na najdtuzszym odcinku lotu silnik pracuje na za-
kresie przelotowym, zmniejszanym podczas znizania i ladowania do zakresu biegu jatowego.
W koncowej fazie pracy silnika wtgczany jest odwracacz ciggu, nastepnie samolot dokotowuje
do ptaszczyzny postojowej, po czym nastepuje wychtodzenie silnika, jego wytaczenie i ostyg-
niecie do temperatury otoczenia. Dla tak eksploatowanego silnika mozna w przyblizeniu przy-
ja¢, ze w trakcie kazdego lotu odbywa sie jeden petny cykl pracy.

Definicja cyklu Il rodzaju nie wystepuje w dostepnej literaturze, ale tez nie sg podawane dotyczace go ograniczenia.
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W przypadku silnika wielozadaniowego samolotu bojowego, ze wzgledu na sposéb korzys-
tania z niego w trakcie lotu, konieczne jest dodatkowo uwzglednianie czastkowych zmian ob-
cigzen czesci i zespotow silnika jako wartosci sktadowych petnego cyklu.

W lotnictwie réznych panstw stosowane sg rézne sposoby zliczania cykli pracy.

W przypadku starszych silnikéw liczby cykli sa zliczane ,recznie” przez personel techniczny
na podstawie uproszczonych wzoréw lub wrecz umownych wartos$ci wykorzystania cykli pracy
odniesionych do godziny lotu w zalezno$ci od charakteru misji lotniczej (tab. 3).

Tab. 3. Umowne warto$ci zuzycia liczby cykli pracy w ciggu godziny lotu
w zalezno$ci od charakteru misji lotniczej wg Rolls-Royce

W nowszych konstrukcjach silnikéw zliczanie cykli pracy realizowane jest przez odpowied-
nie systemy komputerowe na ziemi po wprowadzeniu danych z rejestratoréw poktadowych
lub bezposrednio na poktadzie statku powietrznego przez uktad monitorowania pracy silnika.

Jedna z najwczesniej opracowanych metod zliczania cykli pracy oparta o zapisy rejestratorow
poktadowych jest uzywana przede wszystkim w Sitach Powietrznych USA metoda obliczania
liczby tzw. skumulowanych cykli pracy wyrazanych zalezno$cig

C C
FTC + cic

4 40

Crac =Crep T

gdzie:
¢y cr - jestliczbg cykli I-go rodzaju, cpp - liczbg cykli I1I-go rodzaju, a ¢y - liczba cykli IV-go
rodzaju.

Metoda zliczania skumulowanych cykli pracy tym sposobem stosowana jest np. w trakcie
eksploatacji silnikéw F100-PW-229 samolotéw F-16.

W niemieckim lotnictwie wojskowym dla silnika RB199 samolotu Panavia Tornado zastoso-
wano inng metode zliczania cykli - tzw. metode sptywajacych kropli deszczu (Rain-Flow). Me-
toda ta, ktérej nazwa pochodzi od skojarzenia schematu obliczent z mechanizmem sptywania
kropli deszczu z dachu pagody, polega na wyodrebnieniu z zapisu zmian naprezen w czasie
tych z ich amplitud, nad ktérymi (umownie) sptywajg krople wody (rys. 3).
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Rys. 3. Schemat zliczania cykli zmeczeniowych tzw. metoda sptywajacych kropli deszczu:
(a) - zmiana naprezen w czasie, (b) - zmiana cykli zmeczeniowych w czasie,(c) - schemat sptywania
wody z dachu pagody uformowanego przez obrét w prawo wykresu (a) o 90°,
(d) - liczba wyznaczonych cykli

Na kazdy fragment umownego dachu woda jest wylewana w jego najwyzej potozonym pun-
kcie, przy czym najpierw rozpatruje sie fragment najbardziej wysuniety, z ktérego woda sptywa
na nizsze partie dachu, az do miejsca, z ktdrego jej strumien sptywa na umowng ziemie. Am-
plitude naprezenia cyklu przedstawia odlegto$¢ pozioma miedzy punktem poczatkowym kropli
wody, a punktem, w ktérym spada ona na ziemie. Jesli kropla wody sptywajaca z kolejnego pun-
ktu startowego nie sptywa z fragmentu dachu, lecz doptywa do strumienia wody sptywajacej
z wyzszych partii dachu, wéwczas amplituda naprezenia jest r6wna odlegtos$ci miedzy poczat-
kowym punktem kropli, a punktem, w ktérym napotkata ona sptywajacy z gory strumien wody.

Innym, majacym prostsze reguly, sposobem zliczania cykli zmeczeniowych jest tzw. metoda
zbiornika (Reservoir), w ktorej wykres zmian naprezen w czasie ,napetnia sie wodg” (rys. 4),
a nastepnie otwiera sie odptyw wody z najnizej potozonego jego punktu (zaznaczono narys. 4
symbolem nozyczek). Wysoko$¢ stupa wyptywajacej wody odpowiada naprezeniu cyklu. Ko-
lejno oproézniajac zbiornik poprzez upuszczanie wody z najnizej potozonych punktéw zlicza sie
liczbe cykli o amplitudach naprezen réwnych wysokosci stupéw wody w poszczegdlnych cze-
$ciach zbiornika.

Obie metody dajg takie same wyniki.
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Rys. 4. Schemat zliczania cykli zmeczeniowych tzw. metoda zbiornika: o; - amplituda naprezen,
t - czas (symbolem nozyczek oznaczono kolejne miejsca ,,upuszczania wody”)

Dla silnika RB199 opracowano algorytm obliczen niskocyklowej trwato$ci zmeczeniowej ba-
zujacy na zarejestrowanych w locie wartosciach predkosci obrotowych wirnikow.

W pierwszej kolejnosci oblicza sie wzgledng predkos¢ obrotowa wirnika odniesiong do war-
tosci predkosci na zakresie maksymalnym bez dopalania
n

n=
Moovs,
a nastepnie wydziela sie, metoda sptywajgcych kropli deszczu, z zapisu predkosci obrotowej re-
jestratora pokltadowego minimalne n,,;, i maksymalne n,,,, jej wartosci dla poszczegdlnych
cykli. W dalszej kolejnosci oblicza sie dla kazdego cyklu maksymalne i minimalne warto$ci na-
prezen proporcjonalnych do predkosci obrotowych

2 2
Gmin - nmin96max - nmax
a potem wartos$ci naprezen granicznych
- 2
Ogr = Ny

odpowiadajace granicznie dopuszczalnej predkosci obrotowej gy (np. takiej, przy ktérej na-

stepuje rozerwanie sie wirnika) oraz dopuszczalne warto$ci naprezen dla nieograniczonej trwa-

tosci zmeczeniowej (powyzej 10° cykli)
O-nieogr = p ’ Ggr

gdzie p jest wielkos$cig wyrazajgca okreslony stosunek naprezen

(o)

nieogr

8r

Nastepnie oblicza sie ze wzoru Goodmana naprezenia réwnowazne cyklu

o-gr ’ (o-max - Gmin
o, =
(Ggr - o-min
A potem warto$¢ uszkodzenia odpowiadajaca okreslonej predkosci obrotowej wirnika
m
D — Gnlieogr - p
O icogr - p

gdzie m wyznacza sie z nachylenia krzywej Wohlera we wspétrzednych Ig o (Ig C).
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Dla silnika RB199 obliczenia dla wirnika niskiego i wysokiego ci$nienia przeprowadzono
osobno przyjmujac odpowiednio gy = 120%, p = 0,55 i m = 3,5 dla wirnika wysokiego ci$nie-
nia i Ngp= 130%, p = 0,4 i m = 2 dla wirnika niskiego ci$nienia (rys. 5).

Rys. 5. Zalezno$¢ zuzycia cykli zmeczeniowych ¢ od maksymalnej predkosci obrotowej n,,
wirnika niskiego (1) i wysokiego (2) ci$nienia silnika RB199 w danym cyklu pracy

Z wykreséw pokazanych na rys. 5 wynika, ze dla wartosci predkosci obrotowych wirnikéw
nizszych od warto$ci maksymalnych w wiekszym stopniu nastepuje wykorzystanie cykli zme-
czeniowych wirnika niskiego niz wysokiego ci$nienia.

PODSUMOWANIE

Znajomo$¢ zjawisk dotyczacych wytrzymato$ci zmeczeniowej czesci lotniczych silnikow tur-
binowych oraz sposobéw zliczania liczby cykli pracy zuzytych przez te silniki ma z pewnoscia
istotny wptyw na bezpieczenistwo latania.

Wybranie prawidtowej metody zliczania cykli pracy silnika jest tym trudniejsze, ze, zwtasz-
cza w przypadku turbin, naktadaja sie w nich zmienne w czasie obciazenia mechaniczne (wy-
nikajace przede wszystkim z ruchu obrotowego elementéw wirnika i zmian jego predkosci
obrotowej), ale takze termiczne - spowodowane nier6wnomiernym nagrzaniem czesci. Do-
datkowym problemem jest to, Ze w zalezno$ci od zmian zakresu pracy silnika obcigzenia me-
chaniczne i termiczne mogg by¢ przesuniete w fazie.

W przypadku silnikéw wielowirnikowych, zuzycie cykli zmeczeniowych dla kazdego z wir-
nikéw jest inne i powinno by¢ obliczane oddzielnie. Na zakresach pracy mniejszych od maksy-
malnego wirniki wysokiego ci$nienia zuzywaja mniej cykli od wirnikéw niskiego ci$nienia.

Nalezy sie spodziewa¢ powstania uscislonej metodyki wyznaczania bezpiecznej dla catosci
konstrukgji silnika, liczby cykli zmeczeniowych uwzgledniajacych warunki lotu wptywajace na
wartoSci rozktadéw temperatury w czesciach newralgicznych (jak np. tarcze nosne wirnikéw
turbin), a wiec nie tylko predkosci obrotowe wirnikéw, ale i zmieniajace intensywnos$¢ chto-
dzenia - wysoko$¢ H i predko$¢ Vlotu samolotu.

OczywiScie dane liczbowe przebytych cykli i prognozy co do dalszej bezpiecznej pracy beda
zalezaty od konstrukcji konkretnego typu silnika - bedacego zamiennikiem w zastosowaniu na
takim samym ptatowcu. Na wielu samolotach przewiduje sie mozliwos$¢ wykorzystania réz-
nych typow silnikéw o podobnych osiggach, np. na samolotach pasazerskich Airbus czy Boeing
zamiennie stosuje sie silniki firm Pratt&Whitney, Rolls-Royce czy General Electric (SNECMA,
CFM], IAE), podobnie jak na samolotach bojowych F-16 eksploatowane s3 rézne wersje silni-
kéw F100 produkowanych przez firme Pratt&Whitney lub F110 firmy General Electric.
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Streszczenie

Systemy poktadowe najnowszych statkéow powietrznych, takich jak: Boeing 787, Airbus A380,
projektowane sq wedtug koncepcji ,more electric aircraft” (MEA), ktora zaktada coraz wieksze wy-
korzystanie uktadow elektrycznych. Koncepcja ta zaowocowata opracowaniem systemow pokta-
dowych o nowej strukturze, ktéra zapewnia poprawienie warunkéw uzytkowania systemow
wynikajgcych ze zmniejszenia masy, rosngcej niezawodnosci urzqdzen, a przez to zmniejszenia
kosztow uzytkowania i wzrostu bezpieczenistwa latania.
W artykule przedstawiono koncepcje napedu rozruchowego dla silnika odrzutowego duzego
ciggu. Przedstawiono tutaj strukture i zasade dziatania takiego napedu, jego zalety i wady w po-
réwnaniu do uktadéw klasycznych oraz wskazano kierunki dalszych badan.

Stowa kluczowe: naped rozruchowy, samotozyskujqcy sie silnik elektryczny, turbinowy silnik od-
rzutowy

WSTEP

W dziedzinie lotniczych uktadéw elektrycznych w ostatnim czasie nastapit dynamiczny roz-
wdj, ktdry jest wynikiem pojawienia sie nowych technologii i materiatéw. Koncepcja zwiek-
szenia liczby systemdw i urzadzen elektrycznych nie jest nowa koncepcja. Pierwsze wzmianki
na ten temat pojawity sie w latach 70-tych XX wieku. Koncepcje ta nazwano ,All-Electric Air-
craft” i zaktadat ona zastgpienie wszystkich systemdéw poktadowych statku powietrznego ukta-
dami elektrycznymi. Rozwazano w niej mozliwosci zastapienia silnikéw turbinowych silnikami
elektrycznymi, ktére napedzatyby caty osprzet elektryczny poczawszy od sieci dystrybucji,
a skonczywszy na pradnico - rozruszniku osadzonym w kadtubie silnika. Rozszerzenie funkc;ji
pradnico-rozrusznika do obstugi aktywnych tozysk magnetycznych mogtoby doprowadzi¢ do
usuniecia z poktadu samolotu instalacji olejowej. Koncepcja ta oferowata ogromne mozliwosci
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rekonfiguracji silnika i ptatowca oraz poprawienie warunkéw uzytkowania wynikajacych ze
zmniejszenia masy, rosngcej niezawodnos$ci urzadzen, tatwiejszej konserwacji, a przez to
zmniejszenia kosztéw uzytkowania i wzrostu bezpieczenstwa latania.

Jednak tak daleko idace zmiany w zakresie wyposazenia trudno byto wéwczas zrealizowac.
Dlatego koncepcja ta przerodzita sie w koncepcje ,More Electric Aircraft”, ktéra zaktadata, ze
statek powietrzny bedzie wyposazony nie tylko w elementy elektryczne. Zmiana koncepcji
miata zmniejszy¢ ryzyko uszkodzenia instalacji poktadowych. Koncepcja ta zaowocowata opra-
cowaniem zupelnie nowych urzadzen i systemoéw zasilania poktadowego, systemow
klimatyzacji, systemu hydraulicznego, elektrycznego silnika (Trent 500). W dziedzinie ukta-
doéw wykonawczych i systeméw sterowania zaowocowata m.in. opracowaniem systemow
fly-by-wire (FBW) i power-by-wire (PBW).

Technologia FBW obejmuje projektowanie, rozwijanie oraz realizacje rozwiagzan elektro-
nicznych w systemach sterowania lotem. Zapewnia ona odpowiednig funkcjonalno$¢ urzadzen
wykonawczych uzywanych w rozproszonej i scentralizowanej architekturze. Rozdzielony sys-
tem sterowania zmniejsza ilo§¢ operacji przetwarzania danych w komputerach zarzadzania
lotem i oferuje wiekszg elastyczno$¢ podczas rozwijania ich struktury. Technologia ta redukuje
réwniez mase systemow poprzez ograniczenie rozmiaru i ilo$ci wykorzystywanych elemen-
tow.

Natomiast technologia PBW obejmuje nowatorskie podejscia do projektowania i rozwiaza-
nia elektrycznego zasilania urzadzen wykonawczych przy uzyciu funkcjonalnej ptaszczyzny
sterowania lotem. Obejmuje ona eksploatacje i adaptacje technologii elektrycznych napedéw
silnikéw, w taki sposdb, aby charakteryzowaly sie one odpowiednig wydajnos$cia, niezawod-
noscia oraz zapewniaty bezpieczenistwo lotu i ochrone srodowiska. Obecnie, wykorzystanie tej
technologii jest op6znione w stosunku do technologii FBW, a wydajne silniki elektryczne, na-
pedy duzych mocy sa jedynie wykorzystywane podczas lotéw testowych.

Rys.1. Schemat systemu elektroenergetycznego samolotu Boeing 787
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Jednak gtéwne zmiany dotycza urzadzen i uktadéw zasilania. Na rys.1 przedstawiono sche-
mat systemu elektroenergetycznego samolotu Boeing 787, ktérego gtéwna cecha jest zastoso-
wanie tréjfazowego zrodta pradu przemiennego o warto$ci napiecia 230V. Zastosowanie
podwyzszonego napiecia fazowego do wartosci 230V oraz miedzyfazowego do 400V znaczaco
poprawito sprawno$c¢ systemu elektroenergetycznego, poniewaz obnizono przez to straty prze-
sytu energii oraz zredukowano mase okablowania instalacji elektryczne;j.

W systemie tym zastosowano réwniez dwa pradnico-rozruszniki o mocy 250 kVA, stano-
wigcych Zrédto 500 kVA przypadajgcych na jeden silnik. W tym celu wykorzystano generatory
o zmiennej czestotliwo$ci VF (ang. Variable Frequency), ktére zastgpity dotychczas wykorzy-
stywane generatory o statej czestotliwos$ci CF (ang. Constant Frequency). Kazdy gtéwny gene-
rator zasila wlasna magistrale 230 VAC. W uktadzie istnieje rowniez mozliwo$¢ przetworzenia
napiecia przemiennego 230V na warto$¢ 115V lub 28V pradu statego.

Jednym z gtéwnych zadan systemu elektroenergetycznego statku powietrznego jest umozli-
wienie przeprowadzenie procesu rozruchu jego silnika napedowego. W tym celu wykorzystuje
sie uktad pomocniczego zespotu elektroenergetycznego APU (ang. Auxiliary Processing Unit).
Na poktadzie samolotu Boeing 787 urzadzenie to wspétpracuje z dwoma pradnico-rozruszni-
kami, ktére po uruchomieniu zespotu APU pracuja jako normalne generatory.

Proponowana zmiana koncepcji elektrycznego uktadu rozruchowego polega na zastosowa-
niu w tym uktadzie samotozyskujgcego sie silnika elektrycznego. Silnik taki taczy w sobie cechy
klasycznego silnika elektrycznego oraz cechy aktywnych zawieszen magnetycznych. Zastoso-
wanie takiego uktadu eliminuje tarcie miedzy wspotpracujacymi parami kinematycznymi,
umozliwia monitoring i diagnostyke jego stanu technicznego poprzez pomiar poziomu drgan
i wartosci sit.

KONCEPCJA SAMOLOZYSKUJACEGO SIE SILNIKA ELEKTRYCZNEGO

Glownym elementem projektowanego napedu rozruchowego jest samotozyskujacy sie sil-
nik elektryczny, ktéry powinien zapewni¢ szerokie pasmo przenoszenia, dobre wtasciwosci
diagnostyczne, wysoka niezawodno$¢ i inne, lepsze cechy eksploatacyjne w poréwnaniu do tra-
dycyjnych zespotéw rozruchowych. Na rys. 2 przedstawiono schemat blokowy uktadu stero-
wania takim silnikiem elektrycznym. Sterowanie silnikiem funkcjonalnie mozna podzieli¢ na
dwie czes$ci: jedna jest odpowiedzialna za lewitacje magnetyczng wirnika silnika, natomiast
druga za prace silnikowa.

Silnik samotozyskujgcy sie ma dwa uzwojenia: 4-biegunowe odpowiedzialne za wytwarza-
nie momentu obrotowego i 2-biegunowe odpowiedzialne za wytwarzanie sity nos$ne;j.

W uktadzie sterowania jako sygnat synchronizujacy podawany jest sygnat pochodzacy z czuj-
nika fazy, odpowiedzialny za synchronizacje pradéw ptynacych w tych dwéch rodzajach uzwo-
jen. Indukcyjno$¢ wzajemna (M) pomiedzy uzwojeniami 4-biegunowymi i 2-biegunowymi jest
wprost proporcjonalna do przemieszczen wirnika w szczelinie powietrzne;j.

Kierunek strumienia sprzezonego jest okreslany poprzez sygnat z czujnika fazy (w). Ampli-
tuda i zwrot strumienia sprzezonego jest niezaleznie wytwarzana, amplituda pradu i jego faza
s3 odpowiednio modulowane w ten sposob, ze strumien sprzezony w szczelinie powietrznej od-
powiada sygnatom wypracowywanym przez blok modulacji.
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Rys. 2. Schemat blokowy samotozyskujacego sie silnika elektrycznego

Silnik samotozyskujacy sie taczy w sobie cechy heteropolarnego tozyska magnetycznego i in-
dukcyjnego silnika elektrycznego. Heteropolarne tozysko magnetyczne posiada uzwojenia do
generowania sity no$nej, natomiast silnik indukcyjny uzwojenia do wytwarzania momentu
obrotowego - samotozyskujacy sie silnik elektryczny taczy te dwie cechy uktadéw w jeden ze-
spo6t, eliminujac najbardziej zawodny element z uktadu silnika - tozyska mechaniczne.

W obwodzie magnetycznym samotozyskujacego sie silnika elektrycznego mozna wyrdznic
dwa rodzaje strumieni (Rys. 3a). Pierwszy ze strumieni magnetycznych jest staty i jest nazwany
strumieniem magnetycznym punktu pracy (uzwojenia Ny, i Nyp). Drugi ze strumieni magne-
tycznych zalezy od potozenia wirnika w szczelinie powietrznej i jest on zmienny w zalezno$ci
od wypadkowej warto$ci tego strumienia w szczelinie powietrznej (uzwojenia N5, i No}). Sita
magnetomotoryczna wytwarzana przez uzwojenia jest sitg proporcjonalng do zmian ruchu wir-
nika w szczelinie powietrznej [3].

Jezeli uzwojenia silnikowe samotozyskujacego sie silnika elektrycznego zasili sie pradem sta-
tym, samotozyskujacy sie silnik elektryczny pracuje jako heteropolarne tozysko magnetyczne.
Natomiast przy zasilaniu uzwojen silnikowych pradem przemiennym, wirnik silnika jest wpra-
wiany w ruch obrotowy. Prady sterujace w uzwojeniach Ny, i N5}, s modulowane przez pred-
ko$¢ obrotowg wirnika podczas jego obrotéw (Rys. 4b).

Rys. 3. Samotozyskujacy sie silnik elektryczny:
a) tréjfazowy stator, b) i c) stator projektowanego silnika
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Rozmieszczenie i rozktad uzwojen na statorze samotozyskujgcego sie silnika przedstawiono
narys. 3.

W celu stabilizacji potozenia wirnika w szczelinie powietrznej w kierunku radialnym
(z zatozong szczeling powietrzna) wykorzystuje sie dwa rodzaje uzwojen, ktére sg odpowied-
nio rozmieszczone na statorze. Jedno z uzwojen — 4-biegunowe jest odpowiedzialne za gene-
rowanie momentu obrotowego wirnika, natomiast drugie — 2-biegunowe jest odpowiedzialne
za wytwarzanie sity no$nej. Uzwojenia silnikowe oznaczono przez N4. Chwilowa warto$¢ pradu
ptynacego w uzwojeniach silnikowych wynosi i, sita magnetomotoryczna przyjmie zatem war-
to$¢ F, = N, x i. Uzwojenia tozyskowe do wytwarzania sity no$nej oznaczono N,. Szczeline po-
wietrzng w nominalnym, centralnym potoZeniu wirnika oznaczono przez g,

Na rys. 4 przedstawiono powstawanie sity no$nej w samotozyskujgcym sie silniku elek-
trycznym w kierunku osi 0x (powstawanie sity no$nej w kierunku osi 0y jest analogiczne).
W przypadku symetrycznego rozktadu strumienia gesto$¢ strumienia (punkty 1, 2, 3, 4) ma
taka samg warto$¢ w kazdym punkcie tej sekcji. W tym przypadku uzwojenia 4-biegunowe ge-
neruja moment obrotowy.

Uzwojenia tozyskowe (N,,) wytwarzaja sit¢ no$na pomiedzy wirnikiem a statorem. Ampli-
tuda tych sit jest taka sama, ale zwrot jest rowno roztozony na obwodzie stojana w ten sposéb,
ze suma sit dziatajacych na wirnik wynosi zero.

W celu zrozumienia i tatwiejszej prezentacji modelu takiego silnika zatozono, ze do opisu
prezentowany bedzie model dwufazowy. Przej$cie z modelu dwufazowego na model tréjfazowy
odbywa sie poprzez nastepujaca zalezno$¢:

1 —l —l 0 0 0 meo
2 2 by
i2a \/g \/g i2v
. 0 — —— 0 0 0 .
by :Q 2 2 | faw
l.4a \/g 0 0 0 1 _% _% l.4u (1)
by Iy,
00 0 0 g —g L

W obrotowym uktadzie wspotrzednych sita magnetomotoryczna uktadu dwufazowego wy-
razona zostata jako funkcja sinusoidalna. Zwrot sity no$nej zalezy od biegunowosci pradu. Na-
tomiast warto$¢ tej sily jest proporcjonalna do pradu ptynacego w uzwojeniach N5, i Ny}
Na rysunku 3 przedstawiono tylko jedna faze uktadu tréjfazowego.

Rys. 4. Powstawanie sity no$nej: a) powstawanie sity no$nej w kierunku osi 0x,
b) powstawanie sity no$nej w kierunku przeciwnym do osi 0x
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Model silnika samotozyskujgcego sie i jego ekwiwalentny obwod elektryczny zwigzanego
z uktadem wspétrzednych wirnika 0dq przedstawiono na rys. 5. Na rysunku tym zaprezento-
wano uzwojenia 2-wubiegunowe i 4-robiegunowe, uzwojenia tréjfazowe tozyskowe oznaczono
24us 2y 25 Natomiast uzwojenia trojfazowe silnikowe oznaczono 4, 4y, 4,y (indeks s ozna-
cza stator). W uzwojeniach statora plyng tréjfazowe prady: ipyg, ioye lows 1 laus laws ldvs
(2-wubiegownowe i 4-reobiegunowe, odpowiednio). W obwodzie wirnika wystepuja napiecia
i prady, ktére sa podobnie oznaczone jak statora (indeks r). Ryg, Ry, Ry, Ry — rezystancje uzwo-
jen statora i wirnika, l,g, 15, 14, 14 — indukcyjnosci sprzezone pomiedzy wirnikiem a statorem,
M vwr Myuww = indukeyjnosci wzajemne oraz Lygyws Loraywr Laruyws Lasuyw — indukcyjnosci
wlasne uzwojen statora i wirnika odpowiednio.

Rys. 5. Obwod ekwiwalentny tréjfazowego, samotozyskujgcego sie silnika elektrycznego:
a) uzwojenia 2-biegunowe, b) uzwojenia 4-biegunowe
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MODEL SYMULACYJNY ZESPOLU NAPEDOWEGO

Zesp6t napedowy do rozruchu silnikéw turbinowych jest zespotem ztozonym z indukcyjno-
$ci. W celu budowy modelu matematycznego nalezy zapisa¢ ré6wnania réwnowagi ztoZzone
z rdwnan mechanicznych i elektrycznych opisujacych ten uktad. Model tego silnika nie musi
w petni opisywaé konstrukgji silnika elektrycznego, jednakze powinien odzwierciedla¢ zja-
wiska magnetyczne zachodzace w rzeczywistym silniku. W celu prezentacji modelu dyna-
micznego takiego uktadu napedowego nalezy przedstawi¢ dwa uktady wspétrzednych - jeden
nieruchomy, zwigzany ze statorem i drugi ruchomy, zwigzany z wirnikiem, Rys. 6.

Rys. 6. Uktady wspétrzednych samotozyskujacego sie silnika elektrycznego
(uktad Oxy - zwiagzany ze statorem i 0dq - zwigzany z wirnikiem)

Model matematyczny zespotu napedowego oparty jest na prawie Newton’a (obliczanie sit
dziatajacych w kazdej osi) i rownaniu momentu obrotowego dla silnika. W celu uproszczenia
zapisu rownan uzwojenia tréjfazowe przetransformowano do modelu dwufazowego. Rdwna-
nia ruchu zapisano w postaci macierzowej [6]:

Rys. 7. Model projektowanego wirnika z zaznaczonymi sitami i momentem dziatajacym na wirnik
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m 0 O0]|X F G,
0 m O||\yi=|F |+ G,
0 0 J||¢ M. -M,

gdzie:

m -masa wirnika;

| -masowy moment bezwtadnosci wirnika;

Fy, Fy -sity no$ne, dziatajgce w kierunku 0x i Oy, odpowiednio;

M, -moment elektromagnetyczny;

My -moment obcigzenia;

Gy Gy -sity zaktécajace.

Rys. 8. Model symulacyjny zespotu napedowego do rozruchu napedowych silnikéw turbinowych

samolotu z samotozyskujacym sie silnikiem elektrycznym.
Sity i moment mozna zapisa¢ w nastepujacej postaci:

F M'I,cosQot+0©) M'[;sinRwt+0) 0 0

X

(2)

F, |=| M'l,sinQot+©) -M'I,cosCot+©) 0 0 [-[* @)
M, 0 0 MY M|
l4q
gdzie:
M’ -indukcyjno$¢ wzajemna - stata warto$c¢ opisywana przez dane geometryczne zespotu
i liczbe uzwojen;
Iy -prad pobudzajacy uzwojen silnikowych (prad punktu pracy).

Réwnania zwigzane z sitami zostaty otrzymane na drodze rézniczkowania energii pola mag-
netycznego w stosunku do przemieszczenia wirnika. Réwnanie zwigzane z momentem obro-

towym samotozyskujgcego sie wirnika zwigzane jest z jego cze$cig mechaniczna.
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Nalezy poddac transformacji prad ptynacy w uzwojeniach silnika z uktadu zwigzanego ze
statorem 0xy do uktadu zwigzanego z wirnikiem 0dq poprzez macierz:

iy, cos(Rwt) sin(wt) | | i, “@
Iy, —sin(2wt) cos(2wt) | | iy,
Nastepnie podstawiajac powyzsze wyrazenia do réownan ruchu opisujacych zespét nape-

dowy z samotozyskujacym sie silnikiem elektrycznym, otrzymuje sie:

ba

m 0 0]|Xx M'I,cosQot+0O) M'l,sin2ot +0O) 0 0 G,
4
0 m O0|jy|=|M'IsinQot+0) —M'I,cos2ot+O) 0 0 1714 G, | (5)
. 1
0 0 J||¢ 0 0 —M'sinQor) M'cosQaor)| | | | -M,

4q
Na podstawie tej macierzy mozna zbudowa¢ model symulacyjny napedu rozruchowego z sa-
motozyskujgcym sie silnikiem elektrycznym w pakiecie Matlab-Simulink, ktory pozwala na wi-
zualizacje i identyfikacje zjawisk zachodzacych w takim uktadzie. Model napedu przedstawiono
ponizej:

Rys. 9. Model symulacyjny samotozyskujacego sie silnika elektrycznego
WYNIKI SYMULAC]I

W tablicy 1 przedstawiono parametry uzyte do przeprowadzenia symulacji zespotu rozru-
chowego z samotozyskujacym sie silnikiem elektrycznym w pakiecie Matlab-Simulink. Para-
metry te zostaty wyliczone podczas projektowania stanowiska laboratoryjnego z tego typu
silnikiem. Rysunek przedstawia model zespotu z petlg sterowania. Symulacyjny model blo-
kowy samotozyskujacego sie silnika elektrycznego przedstawiono na rys. 9.

Samotozyskujacy sie silnik elektryczny ma trzy petle sprzezenia zwrotnego (niebieskie linie
i szary kolor blokéw). Dwie petle sprzezenia zwrotnego odpowiedzialne sg za utrzymywanie
wirnika w stanie lewitacji magnetycznej. Wyposazone sg one w czujniki wiropragdowe mierzace
przemieszczenia wirnika w kierunku osi 0x i Oy i sygnat z nich podawany jest na regulatory
PID w celu wypracowania odpowiednich sit no$nych. Trzecia petla sprzezenia zwrotnego od-
powiedzialna jest za regulacje predkosci obrotowej. Uzyty do tego celu regulator Pl ma sygnat
zwrotny z enkodera, ktéry mierzy biezaca predkos¢ obrotowa.
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System regulacji ma takze w swojej strukturze bloki modulacyjne, ktére sa odpowiedzialne
za modulowanie sit no$nych w funkcji predkosci obrotowej wirnika.

Tablica 1. Parametry do symulacji zespotu rozruchowego
z samotozyskujacym sie silnikiem elektrycznym

Na rys. 10 przedstawiono przemieszczenia wirnika po zataczeniu zasilania napedu. Wirnik
podnosi sie z pozycji spoczynkowej do punktu pracy. Punkt pracy tego wirnika jest nominalnym
potozeniem wirnika w szczelinie powietrznej, kiedy to szczelina powietrzna pomiedzy wirni-
kiem a statorem wynosi 0,3 [mm].

Rys. 10. Przebiegi przemieszczen wirnika w punkcie pracy
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Rys. 11 przedstawia wykres X-Y przemieszczenia wirnika w chwili podania napiecia zasila-
jacego. Wirnik podnosi sie z pozycji spoczynkowe;.

Rys. 11. Wykres X-Y przemieszczen wirnika w punkcie pracy

Rys. 12 przedstawia rozktad pradéw w warunkach zadanej predkosci obrotowej (w=20
[rad/s]). W uzwojeniach statora zaczynajg ptyna¢ sinusoidalnie zmienne prady, kiedy zadana
predkos$¢ zostaje osiggnieta. Prady zwigzane z silnikiem (ig,, ig,) s3 modulowane przez prady
tozyskowe (iy,a imp)-

Rys. 12. Rozptyw pradéw w uzwojeniach statora przy zadanej predkosci obrotowej w=20 [rad/s]
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Odpowiedz uktadu na zadang predkos¢ obrotowa przedstawiono na rys. 13. Niebieskim kolo-
rem oznaczono zadang predkos$¢ obrotowg, natomiast kolorem czerwonym odpowiedz uktadu.

Rys. 13. Odpowiedz uktadu na zadang predkos$¢ obrotowa

Wszystkie symulacje przeprowadzono na modelu dwufazowym. W celu przej$cia model troj-
fazowy nalezy model dwufazowy przetransformowac przez macierz (1) do modelu tréjfazo-
wego.

WNIOSKI I KIERUNKI DALSZYCH PRAC

Nowa koncepcja zespotu napedowego z zaprezentowanym powyzej samotozyskujacym sie
silnikiem elektrycznym pozwoli wyeliminowa¢ negatywne cechy takich zespotow, jak: tarcie,
nagrzewanie sie elementow tracych, uszkodzenia tozysk, itp.

Prezentowane podejscie jest pomystem nowatorskim i wymaga ono weryfikacji na stano-
wisku laboratoryjnym. Dlatego tez kolejnym krokiem w naszych badaniach bedzie weryfikacja
modelu matematycznego i symulacyjnego na budowanym stanowisku laboratoryjnym z tego
typu silnikiem.

Praca naukowa finansowana ze $rodkéw na nauke w latach 2009 - 2012 jako projekt ba-
dawczy z grantu o nr O N509 032736.
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Streszczenie

Znajomos¢ charakterystyk elementdéw przeptywowych silnika turbinowego takich jak sprezarka,
komora spalania i turbina jest niezbedna do prawidtowego zaprojektowania silnika odrzutowego
czy Smigtowego oraz zaprogramowania dziatania uktadu paliwowego i sterowania silnika. Wta-
Sciwe oprogramowanie uktadu sterowania zapewnia stabilng prace silnika w catym zakresie jego
pracy, a w szczegdlnosci nie pozwala na przekroczenie granicy pracy niestatecznej sprezarki przy
akceleracji lub deceleracji niezaleznie od predkosci zmiany potozenia ,,dZzwigni gazu” oraz wa-
runkéw lotu. Przekroczenie granicy pracy niestatecznej sprezarki - (jej ,pompaz”) -wietrznego.

Artykut powstat z potrzeby podzielenia sie z nastepnymi badaczami swoim doswiadczeniem
ukazujqc metodyke wyznaczania charakterystyk sprezarki wraz z podstawowymi zaleznosciami
obliczeniowymi.

Stowa kluczowe: charakterystyki przeptywowe sprezarki, zakres pracy silnika i lotu SE, akcele-
racja i deceleracja, optymalizacja wspotpracy sprezarki.

Charakterystyke sprezarki mozna wyznaczy¢ drogg obliczeniowg, lecz wymaga to specjalis-
tycznego i bardzo drogiego oprogramowania wymagajacego uzupetnien dla konkretnej spre-
zarki oraz wieloletniego do$wiadczenia, a czesto wymaga réwniez do$wiadczalnej weryfikacji
- walidacji metod obliczeniowych.

Dos$wiadczalne wyznaczenie charakterystyki sprezarki praktycznie nie jest mozliwe w trakcie
badan kompletnego silnika. Praktycznie mozliwe jest tylko wyznaczenie charakterystyki w bar-
dzo ograniczonym zakresie w poblizu linii wspotpracy ,sprezarka-turbina”.

Najlepsza sposobem wyznaczenia charakterystyki sprezarki oraz metoda walidacji progra-
mow obliczeniowych jest wyznaczenie jej na specjalistycznym stoisku badawczym, na ktérym
mozliwe jest utrzymanie dowolnej predkosci obrotowej badanej sprezarki przy jednoczesnej
zmianie jej warunkdw pracy.

Schemat stoiska do badan sprezarek pokazany jest na rys. 1. W [Lot sprezarka badawcza (1)
napedzana jest silnikiem pradu statego (8) o mocy 2,25 MW i maksymalnej predkosci obroto-
wej 600 obr/min poprzez przektadnie wolnobiezng (7) oraz szybkobiezng (6) z wymiennym
kompletem kot zebatych, co umozliwia osiggniecie maksymalnej predkosci obrotowej badanej
sprezarki do ok. 16 600, 32 100 lub 44 600 obr/min. Uktad sterowania napedem umozliwia
utrzymanie statej predkosci obrotowej niezaleznie od obcigzenia nie przekraczajacego jego
maksymalnej wartos$ci.
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Rys. 1. Schemat stoiska do badan sprezarek: 1- Sprezarka badawcza, 2- Wlot powietrza, 3- Wylot powietrza,
4- Pomocniczy wylot powietrza, 5- Barokomora, 6- Przektadnia szybkobiezna, 7- Przektadnia wolnobiezna,
8- Silnik elektryczny, 9- Lemniskata pomiarowa

Powietrze zasysane poprzez wlot (2) przeptywa przez barokomore (5) uporzadkowujaca
przeplyw, umieszczona w niej lemniskatg (9) stuzaca do pomiaru masowego natezenia prze-
ptywu przy wzglednie matych oporach przeptywu, sprezane jest przez sprezarke badawcza (1)
i wyptywa poprzez wylot (3).

Na wlocie do barokomory umieszczona jest dtawica umozliwiajgca uzyskanie podci$nienia
co pozwala badac sprezarki o wiekszym zapotrzebowaniu mocy niz moc zainstalowanego na-
pedu elektrycznego. Podci$nienie w barokomorze realizowane jest przez sprezarke badawcza,
a jego warto$¢ jest ograniczona ci$nieniem statycznym na wylocie, ktére nie moze by¢ nizsze
od ci$nienia atmosferycznego. Kolejnym ograniczeniem podci$nienia w barokomorze jest war-
to$¢ ok. 50 000 Pa (0.5 bara). Przy wiekszym podci$nieniu na wlocie do sprezarki wyniki badan
przestaja by¢ wiarygodne, co wynika z braku zachowania warunkéw podobienistwa.

Za badang sprezarka umieszczona jest dtawica umozliwiajgca wyznaczenie danej gatezi cha-
rakterystyki sprezarki od punktu maksymalnego oddtawienia (maksymalnej przepustowosci
i minimalnego sprezu) az do granicy pracy niestatecznej (pompazu). Dtawica jest urzadzeniem
dziatajagcym stosunkowo wolno i z tego wzgledu pomiedzy sprezarka i dtawicg umieszczony
jest szybkodziatajacy zawoér przeciwpompazowy umozliwiajacy natychmiastowe wyprowa-
dzenie sprezarki z pompazu poprzez jego otwarcie.

W celu wyeliminowania wptywu warunkéw atmosferycznych na wyniki badan sprezarki re-
dukuje sig je do warunkéw normalnych tzn. T=288.15 [K], p. =101325[Pa](760[mm Hg]).

Zredukowang predko$¢ obrotowa oraz zredukowane masowe natezenie przeptywu wyzna-

cza sie z zaleznoSci:
_ (28815 101325 [ T,
n,=n ;o m,.=m
T, p., \288.15

n, [%] - zredukowana wzgledna predkos¢ obrotowa sprezarki;

gdzie:

n [%] - rzeczywista wzgledna predkos¢ obrotowa sprezarki;
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T, I[K] - temperatura catkowita powietrza na wlocie do sprezarki (w barokomorze);
m,  [kg/s] - zredukowane masowe natezenie przeptywu powietrza na wlocie do sprezarki;
m [kg/s] - masowe natezenie przeptywu powietrza na wlocie do sprezarki;

P [Pa] - cisnienie catkowite powietrza na wlocie do sprezarki (w barokomorze)

Badania sprezarki prowadzi sie dla wybranych zredukowanych predkosci obrotowych usta-
wiajac rzeczywista predkos¢ obrotowa na podstawie mierzonej temperatury catkowitej po-
wietrza w barokomorze.

Znajac spodziewane zapotrzebowanie mocy dla danej sprezarki badawczej dobierane jest
odpowiednie podci$nienie w barokomorze.

Dla ustalonej zredukowanej predkosci obrotowej 7, = const badania zaczyna sie przy cat-
kowicie otwartej dtawicy na wylocie sprezarki - maksymalnej przepustowosci i minimalnym
sprezu dokonujgc stosownych pomiaréw. Kolejne pomiary wykonuje sie po czeSciowym przy-
dtawieniu przeptywu przez sprezarke, czyli przymknieciu dtawicy za sprezarka, az do osiag-
niecia granicy pracy statecznej. Przydlawianie przeptywu przez sprezarke powoduje wzrost
ci$nienia za sprezarka i stopniowe zmniejszanie sie masowego natezenia przeptywu w trakcie
wyznaczania gatezi charakterystyki. Podczas badan monitorowane jest ciSnienie za sprezarka -
szczegdlnie starannie gdy spodziewane jest osiggniecie granicy pracy statecznej gdyz tylko ten
zapis wyznacza punkt pomiarowy. Wynika to z faktu, Ze sprezarke trzeba niezwtocznie wy-
prowadzi¢ z pompazu poprzez bardzo szybkie oddtawienie przeptywu (otwarcie zaworu prze-
ciwpompazowego) i nie ma czasu na dokonywanie kolejnych zapiséw pomiaréw. Po osiggnieciu
granicy pracy statecznej przeptyw za sprezarka nalezy catkowicie oddtawi¢, a po catkowitym
otwarciu dtawicy zawor przeciwpompazowy zamknac. Nastepnie cykl badan jest powtarzany
dla tej samej lub kolejnej predkosci obrotowe;j.

Niedopuszczalne sg zmniejszania predkosci obrotowej przed catkowitym oddtawieniem
przeptywu za sprezarkg, gdyz moze to skutkowa¢ wprowadzeniem sprezarki gteboko w zakres
pracy niestatecznej - co moze grozi¢ trwatym uszkodzeniem obiektu badan. Nie wolno tez za-
pomniec¢ o zamKknieciu zaworu przeciwpompazowego przed rozpoczeciem wyznaczania kolej-
nej gatezi charakterystyki.

Sprez catkowity sprezarki ¢ oraz jej catkowita sprawnos¢ i, w danym punkcie pomiaro-
wym mozna obliczy¢ mierzac ci$nienia catkowite oraz temperatury catkowite przed sprezarka
Pc1» Tc1 (wbarokomorze) i za sprezarka p.p, T,» (przed dtawica):

=
k
—_ ch . — ﬂCS
o = ’ N = T
pcl 42_1
T

cl

Natomiast okreslenie masowego natezenia przeptywu powietrza na wlocie do sprezarki do-
konuje sie wykorzystujac lemniskate pomiarowa sktadajaca sie z krzywoliniowego odcinka
wlotowego, cylindrycznego kanatu pomiarowego i kanatu dolotowego do badanej sprezarki.
Okreslenie masowego natezenia przeptywu w lemniskacie pomiarowej polega na wykorzysta-
niu jej szczegodlnej wtasciwosci, t.j. statego pola predkosci (ci$nien statycznych) w kanale po-
miarowym w odlegtosci 0.3+0.5 $rednicy mierzonej od konca krzywoliniowego odcinka
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wlotowego. Znajac Srednice kanatu pomiarowego d[m] oraz mierzac réznice ci$nien statycz-
nego i catkowitego powietrza przy $Sciance kanatu H,.,[Pa] zredukowane masowe natezenie
przeptywu powietrza 71, = f(H),. wlemniskacie pomiarowej mozna okresli¢ z zaleznosci
gazodynamicznych:

i, =ANe(l)
gdzie:
k-l 1

2 — k — -1

A=P 2k 1 nmd K, A= k+1 - P -H_ (A = 1_k 1;L2 k-l
k+1 R, T. 4 k-1 P, k+1

przy:
k=14
T,.=288.15 [K]

pe= 101325 [Pa]
Rg=287.053 | 2 |

K¢=10.995

Pc1 [Pa]- aktualne ci$nienie catkowite panujace w barokomorze

Przed rozpoczeciem prob konieczne jest wzorcowanie lub przynajmniej sprawdzenie po-
szczegoblnych przetwornikow i toréw pomiarowych przewidzianych do pomiaréw parametréow
badawczych sprezarki. W celu mozliwosci eliminacji btednych wynikéw pomiary poszczegdl-
nych parametrow sprezarki sg zwielokrotniane i realizowane niezaleznymi torami pomiaro-
wymi, a wyniki weryfikowane po kazdej serii prob. Sprawdzenie uktadéw pomiarowych
realizowane jest rowniez przed kazdg serig badan szczegélnie gdy stwierdzone zostaty nie-
prawidtowosci.

W trakcie badan konieczne jest monitorowanie szeregu dodatkowych parametréw pracy za-
rowno sprezarki jak i samego stoiska badawczego takich jak poziomy dopuszczalnych drgan,
ci$nien i temperatur uktadéw smarowania oraz uktadéw chtodzenia, co wymaga wyszkolonego
i zgranego zespotu, gdzie kazdy zna swoje zadania lecz jednoczesnie w razie potrzeby moze za-
stgpi¢ innego uczestnika badan.

Wyniki badan zazwyczaj przedstawiane sa w postaci wykresu zalezno$ci sprezu catkowitego
sprezarki m, i sprawnosci catkowitej sprezarki i w funkcji zredukowanego masowego nate-
Zenia przeptywu mzr dla danych zredukowanych wzglednych (lub bezwzglednych) predkosci
obrotowych #_. (lub n,,).

Narys. 2 przedstawiono wyniki badan sprezarki silnika K15 zaprojektowanego w ILot na tle
obliczeniowej charakterystyki sprezarki. Pogrubione linie przedstawiaja charakterystyke ba-
dawcza. Pogrubione linie ciggte wyznaczone s3 przy zamknietym zaworze upustowym znaj-
dujacym sie za trzecim stopniem sprezarki, natomiast pogrubione linie przerywane wyznaczone
sg przy otwartym zaworze upustowym. Linie cienkie przerywane przedstawiaja obliczeniowg
charakterystyke sprezarki, obliczeniowa linie wspotpracy ,sprezarka-turbina” oraz obliczeniowg
granice pracy statecznej. Na wykresie pokazane jest rowniez potozenie punktu obliczenio-
wego.
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Rys. 2. Badawcza charakterystyka sprezarki K15 z otwartym (linia pogrubiona przerywana)
i zamknietym zaworem upustowym (linia ciggta pogrubiona) na tle charakterystyki obliczeniowej
(linia cienka przerywana)
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W punkcie obliczeniowym sprezarka silnika K15 pobiera 4,5 MW mocy, co wobec mocy sil-
nika napedzajgcego sprezarke 2,25 MW wymagato maksymalnie mozliwego poddtawienia
przeplywu przez barokomore i sprezarke.

Rozbiezno$ci pomiedzy charakterystyka badawczg i obliczeniowa pomimo iz wyniki badan
obarczone s3 takze btedami $wiadcza o niedoskonatos$ci metod obliczeniowych, ktére byty do-
stepne w Instytucie Lotnictwa na etapie projektowania silnika K15, a brak funduszy uniemoz-
liwit ich dopracowanie i nie pozwolit na okreslenie wptywu niedoktadnosci na etapie
produkcyjnym elementéw sprezarki ze szczeg6lnym uwzglednieniem rzeczywistych odchytek
ksztattéw topatek na charakterystyke sprezarki.
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Streszczenie

W artykule przedstawiono model obliczeniowy do wyznaczania krytycznych predkosci obroto-
wych oraz analizy amplitudy drgan watu doprowadzajgcego naped do przektadni ogonowej ul-
tralekkiego Smigtowca o masie startowej ok. 800 kg. Zaprezentowano niektdre, otrzymane wyniki
obliczen, przy czym zasadniczo skupiono sie na nadkrytycznym wale dwupodporowym (podpory
na koricach) z tarciowym, szczelinowym ttumikiem drgarn gietnych, ale pokazano tez pewne wy-
niki analizy dla watu z trzema podporami, z podporq srodkowq o liniowej lub nieliniowej spre-
zystosci.
Stowa kluczowe: modele obliczeniowe czestotliwosci i amplitudy drgan watu, ttumiki drgan, wy-
muszenia drgan, wielopodporowos¢ watu, wptyw podatnosci podpdr na drgania watu.

1. MODEL OBLICZENIOWY

Wat dzieli sie na n odksztatcalnych elementéw (odcinkéw) belkowych. Kazdy z elementow
charakteryzuja nastepujace parametry: dtugos¢, modut Younga, gestos$¢, geometryczne mo-
menty bezwtadnosci przekroju poprzecznego, niewywazenie w postaci mimosrodu (odlegtos¢
pomiedzy srodkiem masy przekroju poprzecznego a sSrodkiem geometrycznym tego przekroju)
oraz ttumienie zewnetrzne. Na krawedziach (konicach) kazdego z elementéw moga znajdowac
sie sprezysto-ttumigce podpory. Réwnania ruchu elementéw wyprowadzono z zasady prac wir-
tualnych [1], [3], [7]- Przemieszczenia elementéw watu rozpatrywano w nieruchomym, pro-
stokatnym, lewoskretnym uktadzie wspoétrzednych Oxyz (Rys. 1), w ktdrym o$ x pokrywa sie
z osig nieodksztatconego watu (elementy sprezysto-ttumiace, symbolizujace podpory, poka-
zano jedynie w ptaszczyznie Oxz - analogiczne wystepuja w ptaszczyznie Oxy). Analizowane
byty drgania watu z trzema podporami, ze Srodkowg podporg o liniowej lub nieliniowej spre-
zystosci, bez thtumika drgan i z nieliniowym, tarciowym ttumikiem drgan.

Site ciezkosSci pominieto.
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Rys. 1. Model watu do obliczen czestotliwosci drgan wtasnych

2. DRGANIA LINIOWE WALU W STANACH USTALONYCH

Obliczenia polegaly na wyznaczeniu za pomoca programu MES kilku pierwszych czestosci ko-
towych drgan wtasnych watu (Rys. 1), w zalezno$ci od sztywnoSci Srodkowej podpory k,,. Przy-
jeto, ze podpory s3 izotropowe, przegubowe i nie ma ttumienia (¢, = ¢y = ¢, = ¢, =0).
Parametry struktury watu sg nastepujace (wyrézniono gtéwne parametry, jednakowe w catym,
tu przedstawionym opracowaniu):

L=3,32 [m] - dtugosg,

r=2700 [kg/m3] - gestos¢,

A=0,00022 [m?] - pole przekroju poprzecznego,

E=0,7-10" [Pa] - modut Younga,

1=59,3:10° [m*] - geometryczny, gietny moment bezwtadnosci przekroju,
kg =k, =10° [N/m] -sztywno$¢ podpor zewnetzrnych,

Co=Ch=C,=0 [Ns/m] - wspétczynniki ttumienia w podporach,
k,=10°,10°  [N/m] - sztywno$¢ podpory Srodkowej (parametr),
=0 [Ns/m?] - ttumienie zewnetrzne na jednostke dtugo$ci watu.

Rozwazany wat jest ,gietki” - charakteryzuje go niewielka sztywno$¢ gietna w poréwnaniu
ze sztywnoscig podpor zewnetrznych.

Wygodnie jest wprowadzi¢ odniesieniowg czestos$¢ kotowg drgan watu w postaci pierwszej,
kotowej czestos¢ drgan belki jednorodnej o podanych wyzej parametrach materiatowo-geo-
metrycznych, podpartej na koricach, w 2 podporach nieskonczenie sztywnych. Wyznacza sie ja
z zaleznosci [3], [5], [6]:

_n’ |EI

" I*\ p4
Dla podanych wyzZej parametréw watu W, wynosi 74,85 rad/s. Do analizy MES wat podzie-
lono na 6 elementéw skonczonych réwnej dtugosci, a wyniki przedstawiono w Tab. 1 i na

Rys. 2. Kolejne czestosci kotowe drgan watu rzeczywistego (z uwzglednieniem skonczonej
sztywnosci podpor oraz ew. thumienia) oznaczono odpowiednio: wy; gy wp3 .
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Tab. 1. Bezwymiarowe czestos$ci kotowe drgan wtasnych watu w funkcji sztywnosci
podpory srodkowej ki, (sztywnos¢ podpér skrajnych: kg =k, = 10°N/m, Qg = 74,85)

Rys. 2. Bezwymiarowe czesto$ci kotowe drgan wtasnych watu w funkcji sztywnosci kp

Jak widac¢ na Rys. 2, przy matej sztywnosci podpory srodkowej, wat jest belka jednoprze-
stowg, ktdrej kolejne czestotliwosci drgan wtasnych maja sie do siebie w przyblizeniu tak, jak
kwadraty kolejnych liczb naturalnych (miatyby sie do siebie doktadnie jak 1: 4 :9... gdyby nie
byto podpory srodkowej, a sztywno$¢ podpor zewnetrznych byta nieskonczenie duza). Gdy
sztywnos¢ podpory $rodkowej jest wieksza lub réwna sztywnos$ci podpér zewnetrznych
(ky 2 10 N/m), wat staje sie belkg dwuprzestowa. Jezeli k, lezy w przedziale 10*+10° N/m,
a zwtaszcza gdy jest bliskie 10° N/m, wystepuje obszar przej$ciowy, w ktérym mozna sie spo-
dziewac ciekawych efektow, gdyz wat w zaleznosci od dodatkowych czynnikéw (np. nielinio-
wos¢ sprezystosci podpory srodkowej, dodanie ttumienia albo sity wzdtuznej), moze sie
zachowywac zaréwno jak belka jednoprzestowa jak i dwuprzestowa. Wida¢ to dobrze na prze-
biegu 7 i By, - przy matej sztywnosci podpory srodkowej s to odpowiednio pierwsza i druga
kotowe czestosci drgan belki jednoprzestowej, ale w miare wzrostu sztywnosci tej podpory ),
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rosnie, osigga te sama warto$¢ co B, i staje sie pierwsza czestoScig kotowa drgan belki dwu-
przestowej. Gdy sztywnos$¢ podpory Srodkowej zrowna sie ze sztywnos$ciami podpoér skrajnych,
dalsze jej zwiekszanie nie powoduje juz istotnych zmian czestotliwo$ci drgan watu.

3. OPIS MODELU TLUMIKA TARCIOWEGO

W celu ograniczenia amplitudy drgan rozwazanego watu dla $migtowca ultralekkiego, opra-
cowano prosty konstrukcyjnie, tarciowy thtumik drgan gietnych watu. Szkic konstrukcyjny tego
ttumika przedstawia Rys. 3. Zasadniczym elementem ttumika jest tarcza (2) z centralnym otwo-
rem o Srednicy znacznie (o kilka milimetréow) wiekszej od Srednicy watu (1). Tarcza (2) jest
przez sprezyny dociskowe (5) zaci$nieta miedzy obudowa ttumika (3) i pokrywka (4). Poprzez
zmiane napiecia sprezyn (5), zmienia sie site tarcia suchego na powierzchniach bocznych tar-
czy (2), stanowigcg site oporu, stawianego przez ttumik usitujagcemu go przemiesci¢ watowil.
W modelu ttumika pominieto bezwtadno$¢ i ciezar jego tarczy oraz podatnos$¢ zamocowania
jego obudowy.

Rys. 3. Szkic konstrukcyjny tarciowego thumika drgan watu

Thumik opisuja nastepujace parametry:

F. [N] - sita oporu ttumika,

S [m] - szczelina w ttumiku,

H; [m] - grubo$¢ warstwy sprezystej?,

u [1] - wspbtczynnik tarcia wat-ttumik3,

Opis modelu matematycznego takiego ttumika znalez¢ mozna w pracach [2], [4].

! Tarcza prototypowego ttumika zostata wykonana z teflonu, aby zmniejszy¢ tarcie na styku wat-ttumik, a tym samym
zmniejszy¢ zuzycie kontaktujacych sie powierzchni oraz zmniejszy¢é wymuszenie drgan wywotane tym tarciem (efekt
struny i smyczka).

2 Wprowadzenie strefy sprezystej w otworze tarczy ttumika jest koniecznym ,chwytem” obliczeniowym, gdyz po-
zwala na stopniowe ,rozwijanie si¢” sity oddziatywania wat-ttumik, co umozliwia jej wyznaczenie; strefa ta ma row-
niez sens fizyczny (sprezysto$c tarczy ttumika).

3W prezentowanych w niniejszym artykule symulacjach wspétczynnik tarcia wat-ttumik pominieto.



152 WITOLD PERKOWSKI

4. WPEYW SZTYWNOSCI SRODKOWE] PODPORY NA DRGANIA WALU BEZ TLUMIKA 1 Z TLU-
MIKIEM

Najpierw symulowano drgania watu bez ttumika (Rys. 4), o gtéwnych parametrach opisa-

nych w p. 2, przy czym wprowadzono niewielkie ttumienie zewnetrzne ¢, = 0,5 Ns/m?, a sztyw-
nos$¢ podpory $rodkowej zmieniano w granicach 10* +10° N/m. Wprowadzono niewywazenie
watu w postaci mimosrodu 1 mm, na odcinku od 1/4 do 1/3 dtugo$ci watu - przyjeto taki roz-
ktad niewywazenia , aby mogty pojawic sie trzy pierwsze rezonanse watu.
Na dalszych rysunkach, przedstawiajacych wat na podporach, niewywazony odcinek zostat wy-
rézniony kolorem szarym. W symulacjach predkos¢ obrotowa watu Q, rosta od 0 do 1200 rad/s
ze statym przyspieszeniem ¢ = 10 rad/s% Wprowadzono bezwymiarowga predkos¢ obrotowa
watu = Q/Q, odnoszac jego predko$¢ obrotowg () do odniesieniowej czesto$ci kotowej drgan
watu Q, opisanej w p. 2. W zwigzku z tym, w symulacjach, bezwymiarowa predkosc¢ obrotowa
watu rosta od 0 do 16. Symulacje powtérzono, wyposazajac wat w thumik tarciowy, usytuowany
w jednej czwartej dtugosci watu (w potowie elementu niewywazonego - Rys. 5), o nastepuja-
cych parametrach: F,=32N,$=0,002m, H;=0,0002 m.

Dobrano ttumik o szczelinie wystarczajgco duzej* zeby wat mogt z niego ,wyjs¢” i o sile oporu
wystarczajgco duzej by miato to wpltyw na amplitude drgan w trzech pierwszych rezonansach
watu.

Rys. 4. Model watu trzypodporowego z podporami liniowymi

Rys. 5. Model watu trzypodporowego z podporami liniowymi
i tarciowym ttumikiem drgan gietnych w 1/4 dtugosci

*Ustalono wcze$niej na drodze symulacji (potwierdzono to réwniez eksperymentalnie), ze zbyt mata szczelina s w thu-
miku opisanego typu powoduje, ze wat po przejsciu rezonansu nie opuszcza ttumika przechodzac do wirowania swo-
bodnego, co zwieksza jego drgania.
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Wyniki symulacji, w postaci wypadkowego ugiecia watu U (inaczej amplituda drgan) w ptasz-
czyznie dziatania ttumika, a wiec w 1/4 dtugosci watu (Rys. 5), dla trzech sztywnoSci $rodko-
wej podpory (k, = 10% 10 10° N/m), przedstawiono na Rys. 6...11.

W celu uwypuklenia wplywu zastosowanego thumika tarciowego na zachowanie sie watu,
wyniki symulacji przedstawione na Rys. 6...11, prezentowane sg na przemian dla watu bez ttu-
mika (rysunki gérne) i dla watu z ttumikiem (rysunki dolne), czyli usytuowane sg wzgledem sie-
bie tak, jak odpowiadajace im powyzsze rysunki modeli watéw. Przedstawione przebiegi
omawiane s3 na biezaco - po kazdej parze.

Rys. 6. Przebieg U(f3) w punkcie x = 0,25L; kp =10*N/m;B=0-16

Rys. 7. Przebieg U(3) w punkcie x = 0,25L; kp =10*N/m ; thumik: Fr =32 N,
$=0,002m,Hg=0,0002m;B=0-16
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Jak wida¢ na powyzszej parze rysunkdw wat zachowuje sie jak belka jednoprzestowa, ale
Z wyraznie przesunietym w prawo pierwszym rezonansem. Ttumik praktycznie ,zniwelowat”
drgania watu w pierwszym i drugim rezonansie i nieznacznie ostabit drgania watu w rezonan-
sie trzecim (energia watu byta juz zbyt duza), gtadko ,wychodzac” z ttumika po kazdym z re-
zonansow.

Rys. 8. Przebieg U(f3) w punkcie x = 0,25L; kp =10°N/m;B=0-16

Rys. 9. Przebieg U(B) w punkcie x = 0,25L; k, = 10° N/m ; thumik: Fr =32 N,
$=0,002m,Hg=0,0002m;=0-16

Na Rys. 8 sg widoczne dwa pierwsze rezonanse watu, zachowujacego sie troche jak belka
jednoprzestowa (Swiadczy o tym potozenie trzeciego rezonansu), a troche jak dwuprzestowa
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(pierwszy rezonans). Pierwsze dwa rezonase lezg tak blisko siebie, ze praktycznie ,zlaty sie”
w jeden silny rezonans, natomiast przebieg na rysunku dolnym pokazuje, ze ttumik tatwo sobie
z tym ,dubeltowym” rezonansem poradzit.

Przy tej sztywno$ci podpory srodkowej, doréwnujgcej sztywnoscig podporom zewnetrznym,
wat zachowuje sie jak belka dwuprzestowa (por. Tab. 1). Ttumik znacznie ostabit pierwszy re-
zonans i nieco zmniejszyt amplitude drgan w rezonansie drugim, przy czym wat fatwo opuscit
ttumik po przej$ciu obu rezonanséw.

Rys. 10. Przebieg U(f) w punkcie x = 0,25L; kp =10°N/m;B=0-16

Rys. 11. Przebieg U(f) w punkcie x = 0,25L; kp =10° N/m ; thumik: Fr = 32 N,
$=0,002m, Hg=0,0002m; 3=0- 16
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5. WPLYW NIELINIOWE] SZTYWNOSCI SRODKOWE] PODPORY NA DRGANIA WALU BEZ TtU-
MIKA I Z TLUMIKIEM

Symulowano drgania watu bez ttumika (Rys. 4) oraz z ttumikiem (Rys. 5), o gtéwnych para-
metrach opisanych w p. 2, przy czym wprowadzono nieliniowg sztywno$¢ $srodkowej w postaci
(gdzie U jest ugieciem podpory):

_ 2
kp —kp1+kp2-U

Wspotczynnik k,, w ogélnym przypadku moze by¢ zaré6wno dodatni (dosztywnienie pod-
pory), jak i ujemny (zmiekczenie podpory), przy czym przy zmiekczaniu podpory za pomoca
ujemnego cztonu nieliniowego, nalezy bardzo uwaza¢, zeby przy wiekszych przemieszczeniach
nie wystgpita ujemna sztywno$¢ podpory, co moze pozbawi¢ wyniki fizycznego sensu.

Poniewaz, jak wynika z rezultatow symulacji zaprezentowanych w p.4, ugiecia watu
w punkcie pomiarowym byty w rezonansach rzedu dziesiatkéw mm, a chciano, zeby wpltyw
cztonu nieliniowego byt znaczny, przyjeto wspotczynnik kpz o cztery rzedy wielkosci wiekszy
od wspdtczynnika kp1, co gwarantowato, ze czesci liniowa i nieliniowa sztywnos$ci podpory
beda tego samego rzedu. Czes¢ liniowa sztywnos$ci zmieniano w zakresie 103...10° N/m.
Chodzito o to, zeby wat po dosztywnieniu $srodkowej podpory przez czton nieliniowy znalazt sie
w ciekawym obszarze przej$ciowym pomiedzy belka jedno i dwuprzestows, zasygnalizowanym
w p.2. Z tego punktu widzenia dosztywnianie, za pomoca cztonu nieliniowego, podpory
srodkowej o kp1 2 106 N/m, nie wnosi juz nic interesujacego, gdyz wat bedzie sie zachowywat
po prostu jak belka dwuprzestowa.

Obliczenia przeprowadzono dla nastepujacych wariantéw sztywnosci podpory srodkowej:
a) k,=10°+107-U* N/m
b) k,=10*+10°-U* N/m
¢) k,=10°+10°-U>N/m

Parametry ttumika i rozktad mimosrodu, byty takie same jak w p.4. Tak samo jak w p. 4 wpro-
wadzono tez ttumienie zewnetrzne ¢, = 0,5 Ns/m? a predkos$¢ obrotowa watu rosta ze statym
przyspieszeniem € = 10 rad/s?.

Wyniki symulacji, w postaci przebiegu U(f) w ptaszczyZnie ttumika, a wiec w 1/4 dtugosci
watu, dla trzech wymienionych wyzej (a, b, ¢) sztywno$ci srodkowej, nieliniowej podpory,
przedstawiono na Rys. 12...17. Podobnie jak w p. 4, w celu lepszego pokazania wptywu zasto-
sowanego ttumika tarciowego na zachowanie sie watu, wyniki symulacji prezentowane sg na
przemian dla watu bez ttumika (rysunki gérne) i dla watu z ttumikiem (rysunki dolne), czyli
usytuowane sg wzgledem siebie tak, jak pokazane wczes$niej rysunki modeli watéw (Rys. 4, 5).
Po kazdej parze rysunkéw zamieszczono krétkie omoéwienie prezentowanych wynikéw.
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Rys. 12. Przebieg U(B) w punkcie x = 0,25L; kp =10+ 10’U?N/m;B=0-16

Rys. 13. Przebieg U(B) w punkcie x = 0,25L ; k, = 10% + 107U% N/m ; ttumik: Fr = 32 N,
$=0,002 m, Hg=0,0002m; =0 16

Wat zachowuje sie jak belka jednoprzestowa. Jak wida¢ na rysunku gérnym wptyw nielinio-
wosci podpory jest niewielki i wida¢ go jedynie w trzecim rezonansie. Na rysunku dolnym
widac z kolei, ze uzycie ttumika bardzo ostabito drgania w pierwszych dwoch rezonansach i nie-
znacznie w trzecim.
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Rys. 14. Przebieg U(B) w punkcie x = 0,25L; kp =10*+10%U2N/m;B=0- 16

Rys. 15. Przebieg U(B) w punkcie x = 0,25L; k;, = 10* + 108U% N/m ; thumik: Fr = 32 N,
$=0,002 m, Hg =0,0002m ; 3=0— 16

W tym przypadku widac¢ juz duzy wptyw nieliniowosci podpory na drgania watu w okolicy
pierwszego i trzeciego rezonansu (Rys. 14) - charakterystyczne jest nachylenie przebiegu am-
plitudy drgan watu w prawo. Widoczne jest silne zaburzenie drgan watu w trzecim rezonansie,
wywotane nieliniowo$cig sztywnosci podpory srodkowej -wat zachowuje sie cze$ciowo jak
belka jednoprzestowa, a cze$Sciowo jak dwuprzestowa. Ttumik, podobnie jak poprzednio, bar-
dzo dobrze wytlumit pierwsze dwa rezonanse i prawie nie wptynat na zachowanie sie watu
w trzecim rezonansie.
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Rys. 16. Przebieg U(B) w punkcie x = 0,25L; kp =10°+10°U*N/m;B=0- 16

Rys. 17. Przebieg U(B) w punkcie x = 0,25L; k;, = 10° + 10°U% N/m ; thumik: Fr = 32 N,
$=0,002m, Hg=0,0002m; =016

Nalezy zwrdci¢ uwage na to, ze dwa powyzsze przebiegi maja inna skale na osi rzednych niz
pozostate. Wat zachowywat sie raczej jak belka dwuprzestowa - nie byto pierwszego rezonansu
belki jednoprzestowej, a trzeci rezonans belki jednoprzestowej prawie zaniknat. Interesujace
jest to, Ze po wyttumieniu, za pomoca ttumika, pierwszego rezonansu belki dwuprzestowej,
drugi, bardzo silny gdy nie byto ttumika, juz nie wystapit (Rys. 17).
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PODSUMOWANIE

W przedstawionym opracowaniu zaprezentowano wyniki symulacji drgan watu ,gietkiego”
na trzech podporach z sSrodkowa podpora o liniowej i nieliniowej sztywnosci, z ttumikiem tar-
ciowym i bez. Na niektdrych przebiegach ugie¢ watu, mozna zaobserwowac charakterystyczne
pochylenie przebiegu w prawo (zwtaszcza na Rys. 14), wywotane nieliniowo$cia sprezysta
$srodkowej podpory, typowe w przypadku rosnacej predkosci obrotowej watu.Ttumik tarciowy
o wybranych parametrach, bardzo dobrze ttumit drgania watu w zakresie dwéch pierwszych re-
zonansow. Trzeci rezonans byt juz zbyt silny dla ttumika o tych parametrach. Wida¢ tu podsta-
wowa wade ttumika tarciowego z tarciem suchym, w poréwnaniu np. z thumikiem cieczowym
(tzw. wiskotycznym). Oczywiscie mozna by zwiekszy¢ site oporu ttumika tarciowego tak, aby
wyttumit réwniez trzeci rezonans, ale trzeba by zastosowac¢ albo ttumik bezszczelinowy, be-
dacy w ciaglym kontakcie z watem, albo powiekszy¢ znacznie szczeline, Zeby przy tej zwiek-
szonej sile oporu ttumika wat mégt ,wyj$¢” z ttumika po pierwszym i po drugim rezonansie.
Podsumowujac, mozna stwierdzi¢, ze ttumik tarciowy o wybranych parametrach, okazat sie
skuteczny w ograniczonym zakresie predkosci obrotowych waty, jednak na podkreslenie za-
stuguje fakt, ze jego wptyw na drgania watu okazat sie jednoznacznie korzystny, niezaleznie od
tego czy sprezystos$¢ sSrodkowej podpory watu byta liniowa, czy nieliniowa.
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Streszczenie

W artykule przedstawiono problematyke zwigzanqg z pracami, majgcymi na celu zwiekszenie re-
sursu silnika M-601T, dla ktdrych skoriczyt sie miedzyremontowy resurs kalendarzowy oraz li-
czony wedtug cykli, przy duzej pozostatosci resursu godzinowego.

Badania i analizy, jakie zostaty przeprowadzone na tym silniku polegaty, miedzy innymi, na
pobieraniu prébek oleju i ich analizie tribologicznej oraz pomiarze drgan kadtuba silnika i ich
analizie zgodnie z wczesniej zaplanowanym harmonogramem prac. W artykule przedstawiono
wyniki prac zwigzanych z wymienionymi metodami badawczymi.

Stowa kluczowe: analiza drgan, analiza tribologiczna, turbinowy silnik Smigtowy M-601T
WSTEP

Statki powietrzne eksploatowane w Sitach Powietrznych RP bardzo czesto posiadajg niewy-
korzystany zaséb trwatosci przy jednoczesnym wyczerpaniu, tzw. resursu kalendarzowego.
W zwiazku z powyzszym Instytut Techniczny Wojsk Lotniczych uczestniczy w pracach majacych
na celu opracowanie metodyk, pozwalajacych na wykorzystanie tych zasobow. Stosowane do
tego metody s3a zazwyczaj metodami eksperckimi, majace swoje podtoze w dtugoterminowych
pracach zwiazanych z technika lotnicza, jakie prowadzi Instytut Techniczny Wojsk Lotniczych.
Jednym z przyktadéw byty prace nad zwiekszeniem resursu silnika M-601T. Dla czesci silni-
kow tego typu skonczyt sie miedzyremontowy resurs kalendarzowy oraz liczony wedtug cykli,
przy duzej pozostatosci resursu godzinowego. W zwigzku z powyzszym podjeto prace zmie-
rzajace do zwiekszenia bezpiecznego czasu uzytkowania tego silnika.

Silnik M-601T zbudowany jest z nastepujacych podzespotéow: sprezarki, posiadajacej dwa
stopnie osiowe i jeden od$rodkowy oraz jednostopniowej turbiny wysokiego ci$nienia i jed-
nostopniowej turbiny napedowej, schemat silnika przedstawiono na Rys. 1.
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Rys. 1. Schemat silnika M-601T z widocznymi zasadniczymi elementami jego budowy
1-wat $migta, 2-przektadnia redukcyjna, 3-wat napedu reduktora, 4-wirnik oddzielnej turbiny
napedowej ,wolnej”, 5-wirnik wytwornicy spalin, 6-wat napedowy skrzynki przektadniowej,
7-gtéwne koto, przekazujgce naped do skrzynki napedow

1. REALIZACJA BADAN

W trakcie cyklu préb dtugotrwatych silnika M-601T, wykonano szereg czynnosci majacych na
celu okre$lenie jego biezacego stanu technicznego, sprawdzanego w okreslonych przedziatach
czasowych. Wykonano miedzy innymi badania endoskopowe elementéw silnika, pomiar drgan
kadtuba silnika, analize zapisu parametréw silnikowych, analize tribologiczna prébek olejo-
wych oraz demontaz koncowy i weryfikacje elementéw silnika. Dla uzyskania wiarygodnych
ocen stanu technicznego skoncentrowano sie na wynikach badan drgan i tribologicznych.

W celu pomiaru drgan silnika zastosowano czujniki drgann zamocowane w punktach pomia-
rowych, przedstawionych schematycznie na Rys. 2. Rejestracje sygnatéw z czujnikéw wykony-
wano co 10 godzin pracy silnika.

Rys. 2. Miejsce mocowania czujnikéw drgan
1-kadtub przedniego tozyska watu $migtowego, 2-kadtub posredniej przektadni reduktora,
3-podpora koncéwki watu napedu skrzyni agregatéw

W celu przeprowadzenia analizy tribologicznej probki oleju pobierano z trzech punktéw:
zbiornika olejowego, reduktora oraz skrzynki napedu agregatéw, réwniez po kazdych 10 go-
dzinach pracy silnika na ziemi zgodnie przygotowanym profilem préby specjalnej.

Ze wzgledu na fakt, iz przeprowadzone badania miaty charakter przyspieszonych badan do-
wodowych odpowiadajacych warunkom normalnej eksploatacji, podczas préob nie symulowano
dodatkowych obcigzen niszczacych, np. w postaci niewywazenia, itp.
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2. ANALIZA TRIBOLOGICZNA

Analiza tribologiczna prébek olejowych z silnika, oparta byta o dwie metody badawcze:

- optyczna spektrometrie emisyjna;

- ferrograficzna.

Degradacje systemu tribologicznego silnikdw lotniczych mozna uznac za proces losowy. Za-
uwazy¢ mozna istnienie liniowej zaleznosci pomiedzy skumulowanym zuzyciem badanego sys-
temu tribologicznego, a warto$ciami koncentracji produktéow zuzycia. Probabilistyczny model
diagnostyczny dopuszcza spos6b wnioskowania za pomocg warto$ci progowych parametru Zy,
skumulowanego zuzycia, wyznaczonych metodami statystycznymi. Na wstepie nalezato zdefi-
niowac faczne ryzyko decyzji diagnostycznej, przyjmujac dwie diagnozy D, - system sprawny
i D, - system niesprawny [7].

Pierwszym krokiem byto wyznaczenie wartosci progowej K, parametru diagnostycznego.
Warto$¢ progowa parametru K, jest wartoscia, ktéra w sposéb optymalny rozdziela obszary:
sprawny i niesprawny. Wybér K daje zawsze dwa rodzaje btedéw:

fatszywy alarm - gdy przyjeto decyzje o niesprawnosci, gdy w rzeczywistosci system znajduje
sie w stanie sprawnym;

niewykrycie stanu niezdatnosci - gdy przyjeto decyzje o sprawnosci, gdy w rzeczywistosci
system znajduje sie w stanie niesprawnym.

Rys. 3. Przebieg funkcji gestosci rozktadu prawdopodobienstwa (stanéw: sprawny i niesprawny)
dla wyznaczenia warto$ci progowych w modelu probabilistycznym

Prawdopodobienstwo dopuszczalnego zagrozenia rowne jest prawdopodobienistwu zaj$cia
dwdch przypadkéw: wartosci prawdopodobienistwa sprawnych systeméw dla K < K, i warto-
$ci prawdopodobienstwa warunkowego sprawnych systeméw dla K > K:

p(Ho)=P(D)- P(K > K,/ D) =R [ f(K I D)dK

Ky

gdzie:

P, =P(D;) przyjete prawdopodobienstwo diagnozy D; - sprawnych systemo6w obliczo-
nych na bazie danych statystycznych, np. poprzez przyjecie, ze wystepuje 90%
sprawnych.
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Jest kilka sposobdw na wyznaczenie warto$ci progowej, réznigcych sie liczbg czynnikow
w ocenach, a takze stopniem znajomosci apriorycznych rozktadéw prawdopodobienistw dla
stanéw: sprawny i niesprawny. Wszystkie one jednak prowadza do wyznaczenia takiej warto-
$ci progowej, dla ktorej w zbiorze parametréw ryzyko decyzji diagnostycznej jest minimalne.
Zalezno$c¢ te mozna zapisa¢ w postaci:

K,=K(R=R_)

Istnieje wiele metod obliczania warto$ci progowej, jednak na podstawie obliczen, doswiad-
czen i praktyki stosowanej na swiecie i w Zaktadzie Silnikéw Lotniczych ITWL, przyjeto me-
tode trzech sigm.

Optyczna spektrometria emisyjna pozwala okresli¢ koncentracje w [ppm] pierwiastkéw me-
talicznych w prébce oleju pobranej z danej lokalizacji. Dla silnika M-601T znaczacymi pier-
wiastkami sg: Al - aluminium, Cu - miedz, Fe - zelazo, Si - krzem, Sn - cyna, Zn - cynk.

Natomiast metoda ferrograficzna oparta jest na wizualnej ocenie produktéw zuzycia wy-
dzielonych w polu magnetycznym za pomoca ferroskopu i ocenie zachodzacych proceséw zu-
zycia na podstawie wyznaczonych wskaznikdw. Za pomoca ferrografu z bezposrednim
odczytem, tzw. DR (ang. Direct Reading), mozna okresli¢ parametr D; (czastki duze o wielko-
$ci powyzej 5 [um]) i Dg (czastki mate o wielko$ci ponizej 5 [um]) i na ich podstawie wyznaczy¢:
wspotczynnik intensywnosci zuzywania (WIZ), procentowy udziat czastek duzych (%D) oraz
wspotczynnik produktéw zuzywania (KPZ).

3. ANALIZA WIDMOWA

Obserwacja drgan eksploatacyjnych turbinowego silnika $migtowego pozwala na wyzna-
czenie krzywej zycia maszyny. Poziom drgan mierzonych na kadtubie, obudowy tozyska zmie-
nia sie w sposob przedstawiony na Rys. 4.

Rys. 4. Krzywa zycia maszyny obserwowana za pomocg pomiaréw drganiowych

Na podstawie pomiaréw drgan, mierzac predko$¢ V, mozna przewidzie¢ czas wystapienia
ewentualnej awarii. Przeprowadzajac analize i sktad widmowy drgan w poréwnaniu z czes-
totliwo$cia obrotowa f;; i znajomoscig kinematyki silnika mozna okresli¢ element (zesp6t), ktéry
nalezy podda¢ naprawie, wymianie, badz tak jak to bywa w lotnictwie przerwac na czas eks-
ploatacje danego silnika w celu unikniecia katastrofy. I tak na przyktad sktadowe widmowe
o czestotliwo$ciach podanych nizej s3 symptomami: f; - niewywazenia, 2f; - luzy, 2f,+3f; -
nieosiowos¢, n-fj; - czestotliwo$¢ zebowa kota o liczbie zeb6éw n i obrotach f;,.

Obserwujac trend zmian amplitud poszczegélnych sktadowych widmowych, bedacych sym-
ptomami drganiowymi elementéw, mozna oceniac ich stan eksploatacyjny.
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Oceniajac stan techniczny silnika nalezy mie¢ na uwadze fakt, iz obiekt ten jest obiektem
skomplikowanym, na ktéry dziataja réznego rodzaju wymuszenia. Dlatego tez préba zamode-
lowania i opisu dynamicznego turbinowego silnika $migtowego jest procesem trudnym, po-
niewaz jest to obiekt silnie nieliniowy i zalezny od wielu zmiennych.

Producent danego silnika okresla pewne warunki techniczne na dane parametry uzytkowe.
Stan dynamiczny silnika opisuja zwiazki, jakie zachodza miedzy rodzajem wymuszenia, wtas-
nos$ciami dynamicznymi uktadu mechanicznego, a amplitudg drgan, czyli ogélnie odpowiedzig
uktadu na wymuszenia.

Rys. 5. Schematyczny model opisu dynamicznego maszyny

4. ANALIZA UZYSKANYCH WYNIKOW BADAN DRGAN I TRIBOLOGICZNYCH

Analizie poddano dane uzyskane podczas realizacji prac, majacych na celu ocene stanu tech-
nicznego silnika w $wietle opracowanego przez Zaktad Silnikéw Lotniczych programu badan.
Program ten obejmowat wykonanie 80 [h] pracy podczas préb naziemnych silnika. Analiza da-
nych z prébek olejowych oraz danych zarejestrowanych poprzez przygotowane tory pomia-
rowe z urzadzeniem rejestrujacym predkosci drgan kadtuba silnika zostata przeprowadzona po
kazdych 10 [h]. Uzyskane wyniki z poszczegdlnych sprawdzen zamieszczono ponizej. Poddajac
analizie prébki oleju ze wszystkich punktéw ich pobierania za pomoca metody optycznej spek-
trometrii emisyjnej, koncentracje pierwiastkéw metalicznych Cu, Sn, Zn oraz Si byty na pozio-
mie normalnego zuzywania. Koncentracja Fe byla na poziomie normalnego zuzywania
w przypadku prébek pobieranych ze zbiornika i reduktora, natomiast w przypadku prébek po-
bieranych ze skrzynki napedéw - wystapit podwyzszony poziom koncentracji Zelaza, co przed-
stawiono na Rys. 6.

Rys. 6. Przebieg zmian koncentracji Zelaza dla prébek ze skrzynki napedéw
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Koncentracja Al byta na poziomie normalnego zuzywania (dla prébek pobieranych ze zbior-
nika i reduktora), natomiast badania prébek oleju, pobieranych ze skrzynki napedéw, wska-
zaty na wzrost do poziomu zuzywania wzmozonego, Rys. 7.

Rys. 7. Przebieg zmian koncentracji aluminium dla prébek ze skrzynki napedéw

Biorac pod uwage wspotczynniki zuzywania wyznaczone metoda ferrograficzng, majg one row-
niez charakter rosngcy i podobny do zmian otrzymany za pomoca metody optycznej spektro-
metrii emisyjnej, Rys. 8. Dodatkowym elementem wspdlnym dla przebiegéw zaprezentowanych
na rysunkach 6, 7 i 8 jest wystapienie spadku wyznaczonych wskaznikéw po wykonanych dwoéch
wymianach oleju w instalacji olejowej silnika, Rys. 8.

Rys. 8. Przebieg zmian wspoétczynnika zuzywania dla prébek ze skrzynki napedéw

Analiza drgan kadtuba silnika przeprowadzona zostata w pasmach czestotliwosci
Af=348+623 [Hz] dla wirnika wytwornicy spalin nj oraz Af=232+527 [Hz] dla turbiny nape-
dowej n.
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W kolejnych probach zaobserwowano rosngcy charakter zmian predko$ci drgan w wymie-
nionych pasmach, a uzyskane linie trendu przedstawiajg kierunek i tempo zmian drgan w pas-
mie. W przypadku turbosprezarki (0§ pomiarowa w kierunku pionowym B), mozna stwierdzi¢,
ze po wykonaniu cyklu préb, $redni wzrost drgan w pasmie podniost sie srednio o okoto 1,2
[mm/s], Rys. 9.

Rys. 9. Zestawienie maksymalnych wartosci predkosci drgan uzyskanych w trakcie kolejnych proéb,
no-wirnika wytwornicy spalin, nt-wirnika turbiny napedowej

Jedno z zarejestrowanych widm predkosci drgan silnika przy predkos$ci ny=70% z ostatniej
proby przedstawiono na Rys. 10.

Rys. 10. Widmo predkoSci drgan silnika przy predkosci np=70% z ostatniej proby.
fs - czestotliwo$¢ zwigzana z watem $migta;
fpr - czestotliwo$¢ zwigzana z watem pradorozrusznika;
f, - czestotliwo$¢ zwigzana z wirnikiem turbiny napedowej;
fo- czestotliwos¢ zwigzana z wirnikiem wytwornicy spalin.
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Réwnoczesnie dla punktu pomiarowego nr 2 (Rys. 2), na wybranych zakresach predkosci
obrotowej stwierdzono korelacje wyznaczonych amplitud (Rys. 11) z rezultatami badan tribo-
logicznych. Widoczny jest spadek wartos$ci wyznaczonych parametréw po wymianie oleju z pdz-
niejszg ich tendencjg wzrostowg, Rys. 12.

Rys. 11. Zestawienie amplitud predkosci drgan f; uzyskanych w trakcie kolejnych préb dla réznych
zakresow predkosci obrotowej wirnika wytwornicy spalin ng

Rys. 12. Zestawienie wynikéw badan tribologicznych i pomiaru drgan korpusu silnika
WNIOSKI

Wyniki przeprowadzonych prac potwierdzity mozliwo$¢ zwiekszenia kalendarzowego re-
sursu miedzyremontowego oraz przejs$cia na eksploatacje nadzorowana silnikéw M-601T eks-
ploatowanych w Sitach Powietrznych RP. Na podstawie przeprowadzonych badan okre$lono
dokumenty normatywne regulujace zakres sprawdzen wykonywanych w celu zwiekszenia re-
sursu silnika oraz sprawdzen profilaktycznych dla silnikow ze zwiekszonym resursem.
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Instytut Techniczny Wojsk Lotniczych

Streszczenie

Artykut przedstawia podstawy teoretyczne nowej parametrycznej metody oceny stanu tech-
nicznego silnikéw odrzutowych w poréwnaniu z metodami dotychczas stosowanymi. W tej nowej
metodzie stan techniczny silnika opisany jest przez tylko jeden (w innych metodach sq to 4) kom-
pleksowy model (wiqzqcy ze sobq wejscie silnika w postaci sygnatéw p; i my, z wyjsciem silnika -
sygnaty n i p,) o takiej unikalnej witasciwosci, Ze jakos¢ dziatania silnika wyznaczona podczas
prob naziemnych bedzie tez dostarcza¢ wymaganq wiedze o jego jakosci w locie. Zmiany wyste-
pujgce w silniku odrzutowym wystepujgce podczas jego eksploatacji bedq mogty by¢ badane po-
przez poréwnywanie parametréw modelu wzorcowego z parametrami uzyskanymi w wyniku
eksperymentu (préby naziemnej)[12].
Stowa kluczowe: silnik turbinowy, stan zdatnosci, sygnat automatyki, trajektoria fazowa, portret
fazowy

WSTEP

W systemie eksploatacji silnikéw lotniczych wyrdéznia sie dwie podstawowe dziatalnoSci:
uzytkowanie i obstuga techniczna (rys.1). Z rysunku 1 widac tez, ze w sktad obstugi wchodza
takie elementy jak: regulacja, diagnostyka i niezawodno$¢ odpowiednio bazujgce na podsta-
wach automatyki, zasadach diagnostyki i teorii niezawodnosci [9, 10]. Potrzebna odpowiednia
wiedza teoretyczna z automatyki, diagnostyki i niezawodnosci (informacja) wprowadzana jest
do systemu i tam, zgodnie z zasadami cybernetyki przemieniana w rzecz fizyczng (oszczedno-
$ci materiatowe, energetyczne, a takze czasu [6, 13]). Odpowiednio (zgodnie z posiadang wie-
dza) wyregulowany silnik zuzywa sie w sposdb normalny, optymalny. Kazda zaistniata zmiana
stanu technicznego (zuzycie) wyznaczona zgodnie z zasadami diagnostyki wymaga natych-
miastowej odpowiedniej obstugi (regulacji) i odpowiedniego uaktualnienia (zgodnie z teorig
niezawodnosci) charakterystyk niezawodnosciowych i stad sposobu uzytkowania.

Zatem kompleksowa ocena zdatnosci silnika to jednoczesna ocena jego dziatania (charakte-
rystyki statyczne i dynamiczne), stanu technicznego (parametry zuzycia, wypracowania re-
sursu) i stanu niezawodno$ciowego (charakterystyki niezawodnos$ciowe), a problemy te
(regulacji, diagnostyki i niezawodno$ciowe) wzajemnie sie przeplatajg i uzupeiniaja. Praktyka
eksploatacyjna pokazuje, Ze szczeg6lng uwage przywiazuje sie do problemoéw regulacyjnych, bo
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to wtasnie regulacja dzieki funkcjom wrazliwo$ci parametrycznej daje wiedze o stanie tech-
nicznym silnika, a jego zmiany z jego stanem niezawodnos$ciowym [2, 10, 18].

Rys. 1. Gtéwne elementy cybernetycznego systemu eksploatacji obiektow:
t - czas dynamiczny (newtonowski), q - czas eksploatacyjny (bergsonowski)

Szczegblna role do spelnienia ma tez decydent (rys. 1). Na podstawie pobieranej informac;ji
polepsza on zorganizowanie systemu (redundancja roénie), a przez to jego efektywnos$¢ [6, 13].

1. EKSPLOATACYJNE BADANIA SILNIKA TURBINOWEGO

Turbinowy silnik odrzutowy (rys. 2, rys. 3) jest niejednorodnym, ze wzgledu na wtasciwosci
fizyczne i skomplikowanym obiektem technicznym, ze wzgledu na zastosowane technologie
produkcji, remontu, uzytkowania i obstugiwania. Z tych powodéw proces badania eksploata-
cyjnego silnika, a nastepnie proces regulacji jest trudny (duzo réznych punktéw regulacji)
i moze by¢ prowadzony tylko $cisle wg instrukcji opracowanej przez producenta silnika i za
pomocy specjalistycznego oprzyrzadowania technik regulacji silnika (Srodkéw przeznaczonych
do wykonania wszystkich czynno$ci obstugowych: narzedzi obstugowych, przyrzadéw po-
miarowych, aparatury pomiarowej, rejestratoréw i komputeréw).
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Rys. 2. Schemat konstrukcyjny silnika odrzutowego: H, W1, 1, 2, 3, 4, 5 - przekroje silnika [2].

Rys. 3. Schemat funkcjonalny regulacji turbinowego silnika odrzutowego
gdzie: W - wlot, S - sprezarka, KS - komora spalania, T - turbina, D - dysza, wylot,
1,2,3,4,5 - charakterystyczne przekroje, n (N)- predko$¢ obrotowa,
py (PC2)- ci$nienie za sprezarka, mp(DProb)- masowe natezenie przeptywu paliwa,
p4 (PC4)- ci$nienie za turbing, w dyszy silnika

Podczas badan rejestruje sie przebiegi sygnatow automatyki (regulacji) silnika: wyj$ciowe,
wejsciowe i towarzyszace. Zarejestrowanych sygnaty automatyki lotniczego silnika odrzuto-
wego (K-15) przedstawiono narys. 4 [15, 16].

Dodatkowo zaktada sig, ze przebieg DProb odpowiada przebiegowi sygnatu m,,, sygnat P4 -
sygnatowi py, sygnatl N sygnatowi n, sygnat T4 sygnatowi t, i P2 sygnatowi p,. Gdzie: n - pred-
ko$¢ obrotowa, p; - ci$nienie za sprezarka, m,- masowe natezenie przeptywu paliwa, p, - cis-
nienie w dyszy silnika, t; - temperatura spalin za turbing, DSS - dZwignia sterowania silnikiem.

Przebiegi sygnatéw automatyki silnika na r6znych zakresach pracy (z ktérymi wigze sie czas
obserwacji sygnatéw) sa podstawg do oceny jego stanu zdatno$ci.
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Rys. 4. Przebiegi sygnatéw silnika (czas obserwacji sygnatéw 350 - 550 [s]) [16]

2. METODY ANALIZY SYGNALOW AUTOMATYKI (REGULAC]JI) SILNIKA
2.1. Metoda bezposrednia - wizualna

Metoda ta polega na bezposredniej wzrokowej obserwacji i ocenie przebiegéw podstawo-
wych sygnatéw automatyki powigzanych z dziataniem silnika [4, 10]. W rozpatrywanym przy-
padku kolejno analizowane sa przebiegi sygnatéw przedstawione na rys. 4. Podstawg metody
sg zawczasu zarejestrowane przebiegi wzorcowe podstawowych sygnatéw automatyki dla sil-
nika zdatnego i dla silnika z ustalonymi typowymi uszkodzeniami. Istotg metody jest poréw-
nywanie (wzrokowe, bezposrednie) zarejestrowanych przebiegéw sygnatéw z aktualnych
badan eksploatacyjnych z przebiegami sygnatéw wzorcowych i z przebiegami sygnatéw dla ty-
powych uszkodzen. W metodzie tej nie stosuje sie potrzebnego (wg zasad automatyki) zdeter-
minowanego badania relacji miedzy sygnatami (np. n=f(mp) itd.). Trudno$ci (wymagane sa
przebiegi sygnatéw wzorcowych i dla typowych uszkodzen) jakie spotyka sie podczas stoso-
wania tej metody daty asumpt do poszukiwania nowych, lepszych sposob6w analizy sygnatéw
automatyki (regulacji) silnika [11].

2.2. Metoda bazujaca na odpowiedzi impulsowej i skokowej silnika

Metoda ta polega na analizie odpowiedzi impulsowych i skokowych obliczonych z réznych
modeli matematycznych (transmitancji) silnika opisujacych relacje miedzy odpowiednio do-
branymi (przez eksperta) sygnatami [1, 5, 17, 22].

W rozpatrywanym przypadku bada sie relacje miedzy nastepujacymi sygnatami: n=f(mp) ;
n=f(p,); t4=f(mp); t;=f(p4); p=f(n).

Potrzebne charakterystyki wyznaczane sg z odpowiednich transmitncji wigzacych rozpat-
rywane sygnaty automatyki:

M) o 1) o 66 o S o _p),
m(& e P m) e )

G, =
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Z kolei poszukiwane transmitancje wyznacza sie po uprzednim ustaleniu transformaty za-
rejestrowanego sygnatu automatyki na podstawie oryginatu przebiegu rozpatrywanego syg-
natu automatyki dla réznych zakreséw pracy silnika (obiekt stabonieliniowy zostat
sprowadzony do kilku obiektéw liniowych).

Szczegolnie interesujgcg informacja moze by¢ relacja miedzy sygnatami: wejscia n i wyjscia
P> (predkos¢ obrotowa i ci$nienie za sprezarka) [7, 8, 10]. Zalezno$¢ ta moze by¢ wyznaczona
z zarejestrowanych przebiegéw tych sygnatéw i pozwoli oceni¢ stateczno$¢ (pompaz) pracy
kanatu gazodynamicznego silnika. Np. z przebiegdw przedstawionych na rys. 2, dla czasu ob-
serwacji 500+520 [s] mozna ustali¢, ze transformaty p, i n odpowiednio wynosza [11]:

kp
s)= 1
p2( ) S(T22PS2+TIPS+1) ( )
ky
ns)= 2
() s(T)s* + T ys+1) )
lub w przyblizeniu (przypadek 1): (3)
n(s)= Ky (4)
s(sT,y +D)(sT,, +1)
lub (przypadek 2):
() =2 Hr_ (5)
P2 s sT,, +1
n(s)= le_T"NS L (6)
s sT,, +1
a takze (przypadek 3):
kP 1 1 —(Tp+Tpp)s
s)=-L _ e \Vzrtior 7
P = 1) ST, ) 7
k 1 |
n(s) — _N( e TavtTon) ) (8)

s STZN(STON+1)_STZN

W pierwszym przypadku przebiegi zostaly opisane transformatami odpowiedzi skokowej
dla cztonu dwuinercyjnego, w drugim transformatami odpowiedzi dla szeregowego potaczenia
cztonu opdzniajacego i inercyjnego a w trzecim przypadku transformatami odpowiedzi réw-
nolegtego potaczenia cztonu catkujacego rzeczywistego i catkujacego z op6Znieniem.

Parametry kP, kN, TON, TZN, TOP, TZP wyznacza sie bezposrednio z rys. 4. Parametry te od-
powiednio wynosza: kP=0,9, kN=0,58, TON=7,5 s, TZN=4,1 s, TOP=9,3 s, TZP=2,0 s.
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Transmitancje opisujgce relacje miedzy sygnatami PC2(s) i N(s) dla réznych przyblizen (przy-
padki 1+3) wynosza [11]:

P,(s) _ kp(sTyy +D(sT,, +1)

G S)= 9
5(1)( ) n(s)  ky(sT,, +1)(sT, +1) 9)
G5(2) (S) = pZ_(S) = k—Pe_(TON+T0p)S STL—H 0
I’I(S) kN STZP +1
_ o (Tpp+Top)s
Gy () = P2() = kp Ty 1-e )

I’l(S) kN TZP l_e_(TZN+TON)S

Jakos$¢ relacji miedzy sygnatami p2 i n (na co ponownie zwraca sie uwage) moze by¢ oce-
niona tylko na podstawie zdeterminowanych charakterystyk wyznaczanych z transmitancji
Gs(1) Gs(2), Gs(3)- Odpowiedzi skokowe i impulsowe silnika wysnaczane z transmitancji (9),
(10), (11) zostaty przedstawione na rys 5.[11]

Rys. 5. a) odpowiedz skokowa transmitancji G5(1)(s);
b) odpowiedz impulsowa transmitancji GSSU(S); ¢) odpowiedz skokowa transmitancji GS(Z)(S),‘
d) odpowiedz impulsowa transmitancji Gg 2)(5);
e) odpowiedz skokowa transmitancji G5(3)(s]; f) odpowiedz impuﬁsowa transmitancji G5(3)(s);
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Z analizy wyznaczonych charakterystyk (rys. 5) wynika ze badana relacja miedzy sygnatami
pinjestztozona. Wystepuja tu dtugi czas ustalania sie warto$ci sygnatu. Takze efekt ,uderze-
nia” (strzatu) jest duzy. Po wystgpieniu zjawiska uderzenia, pojawia sie niekorzystne zjawisko
zmniejszenia wartos$ci sygnatu ponizej wartosci ustalonej (przepadanie). Wszystko to pozwala
sformutowac wniosek ze badany silnik jest wrazliwy na niestateczng prace (pompaz).

Metoda ta jest Scisle zwigzana z charakterystykami dynamicznymi silnika i ich jednoznaczng
interpretacja zgodna z zasadami automatyki uktadéw liniowych [1, 5, 17].

Wada tej metody jest mozliwo$¢ rozpatrywania tylko kolejnych par sygnatéw i przy zatoze-
niu, ze uktad moze by¢ sprowadzony do uktadéw liniowych.

2.3. Metoda bazujaca na trajektorii fazowej

Metoda ta polega na wszechstronnej analizie w sensie Lapunowa trajektorii fazowej silnika,
ktéra wigze sygnaty uzytkowe (wyjsSciowe) z sygnatami otoczenia (wej$ciowe) i z sygnatami
zasilania energetycznego, ktére moga by¢ wyrazone przez funkcje Lapunowa.

Ogdlnie rzecz biorac trajektorie fazowe pozwalaja syntetycznie analizowa¢ dynamike pro-
cesu, tenze proces i jego otoczenie a takze, gdy do badania stabilno$ci bedzie zastosowana druga
metoda Lapunowa jego stan energetyczny. Zapewne te fakty spowodowaty, ze trajektorie fa-
zowe wielokrotnie zostaty zastosowane do badania stanu regulacji silnikéw lotniczych [3, 10,

22].

Podstawa do wyznaczenia trajektorii fazowej jest rownanie stanu:
 _ ax +bu (12)
dt

Dla uktadéw automatycznej regulacji réwnanie to mozna sprowadzic do postaci [10, 16]:
de _
—=f(e) (13)
dt

gdzie - € sygnat wynikajacy z dziatania uktadu regulacji(sygnat wyj$ciowy) w jego otoczeniu
(sygnat wejsciowy).

Podczas badania relacji miedzy sygnatem wejsciowym n i sygnatem wyjsciowym uktadu re-
gulacji silnika p, zgodnie z (Gg) otrzymuje sie:

e=p,—n=p, (14)
gdzie dodatkowo p,, - catka réwnania rézniczkowego uproszczonego [10, 17].
Wtedy réwnanie stanu przyjmuje postac:
d(p,—n)
dt

= /-1 b L2 =y 1s)

Zatem trajektoria fazowa moze b¢é wyznaczona bezposrednio z unormowanych przebiegow
przej$ciowych p2 i n (rys. 4). Przebiegi p,, n, p,—n, d(p,—n)/dt, przedstawiono na
rys. 6, a unormowane przebiegi p, —i oraz d(p, —n)/ dt narys 7. Bezposrednio z prze-

biegéw przedstawionych na rys. 7 wynika trajektoria fazowa - rys. 8. [11]
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Rys. 6. Przebiegi sygnatow uktadu regulacji wyznaczone podczas préby silnika w czasie 500+520 [s]

Rys. 7. Przebiegi syntetycznych sygnatow uktadu regulacji silnika

Trajektoria fazowa (rys. 8) nie spetnia oczekiwan obstugi technicznej silnika. Jest za mato ko-
munikatywna. Jej interpretacja wymaga wysokich kwalifikacji z zakresu automatyki. Wigze ona
tylko 2 sygnaty: p, i i co nie daje duzego postepu w stosunku do metody analizy sygnatéw
opartej na zdeterminowanych charakterystykach. Trajektoria moze jednakze by¢ dodatkowo opi-
sana i uzupetniona dodatkowymi informacjami wynikajacymi z eksperymentu (préby silnika).
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Rys. 8. Trajektoria fazowa wyznaczona podczas préby silnika w czasie 500 + 520 [s]

Przebiegi sygnatow z rys. 6 zostaly zmodyfikowane do wygodniejszej postaci (rys. 9).

Rys. 9. Wzgledne przebiegi sygnatéw p,, 1, p, =1, d(p,—n)/ dt

Sygnat p, zostat sprowadzony wg wzoru (14) do postaci wzglednej (rys. 9). Nastepnie po
wprowadzeniu zmiennych stanu X; i X,:

X, =p, oraz X, = };?0 (16)
oraz funkcji Lapunowa V(X1, X2):
V(X,X,)=X+X, (17)
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Ostatecznie otrzymuje sie portret fazowy (rys. 10)

Rys. 10. Portret fazowy uktadu regulacji silnika. V(X , X5) - funkcja Lapunowa

Warto$ci funkcji Lapunowa V1, V2, V3 dla kolejnych chwil czasu t1, t2, t3, wyrazajace ilo-
$ciowo stan energetyczny uktadu w czasie s wyznaczone na podstawie przebiegu wzglednej
wartos$ci sygnatu mp (rys. 9). Portret fazowy daje peing informacje o silniku. Mozna analizowa¢
ruch wektora stanu (np. od 510s do 512s i nastepnie do 514s). Nastepnie mozna badac¢ przej-
$cia trajektorii przez poszczeg6lne stany energetyczne, a takze ocenic¢ réznice miedzy stanem
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energetycznym, teoretycznym [V(X1,X2)], a faktycznym [V(DProb)]. Zatem ostatecznie mozna
stwierdzi¢, ze portret fazowy (rys. 10) daje mozliwo$¢ syntetycznej analizy procesu dziatania
kanatu gazodynamicznego silnika lotniczego w otoczeniu z uwzglednieniem zasilania energe-
tycznego. Z wyznaczonego portretu fazowego wynika brak wystarczajgcej ptynnosci silnika
podczas przechodzenia przez rézne stany energetyczne.

3. KOMPLEKSOWA PARAMETRYCZNA METODA OCENY STANU REGULAC]I TURBINOWEGO
SILNIKA ODRZUTOWEGO

3.1. Podstawy teoretyczne parametrycznej oceny stanu regulacji silnika lotniczego
podczas préb naziemnych odzwierciedlajacej jego stan podczas lotu

Obecnie podczas oceny stanu regulacji silnika lotniczego decydujaca role odgrywajq wskaz-
niki jako$ci przebiegéw sygnatéw silnika wyznaczone podczas préb naziemnych. Maja one jed-
nak te wade, Ze z powodu zmiany otoczenia i zaktdcen czesto nie odpowiadajq one wskaznikom
jakos$ci podczas lotu. Powstata zatem konieczno$¢ uzupeiniania wyznaczonych wskaznikéw ja-
koSci przebiegéw sygnatéw wyznaczonych podczas préb naziemnych dodatkowym paramet-
rem - potencjatem regulacyjnym wyznaczonym z réwnania stanu, ktéry wiaze stan jakosci
dziatania uktadu z jego stanem technicznym. [2, 10] Zauwazono takze Ze problem ten moze by¢
rozwiazany poprzez przetworzenie sygnatow na parametry uktadu takie jak wspétczynniki
wzmocnienia, state czasowe. Uzyskane parametry pozwalaja oceni¢ warto$¢ innych nieznanych
parametréw jakie wystapia podczas lotu samolotu.

Na rys. 11 przedstawiono uproszczony schemat uktadu regulacji predkosci obrotowej sil-
nika.

Rys. 11. Uproszczony schemat uktadu regulacji silnika lotniczego; k - wspétczynnik wzmocnienia
obiektu, T, Ty - stata czasowa silnika, stata czasowa catkowania regulatora, w - nastawiana wartos¢
sygnatu uzytkowego, u - sygnat oddzialywania regulatora na obiekt, z - zakt6cenie, y - sygnat
uzytkowy, x - sygnat pobudzajacy obiekt, e - sygnat uchybu, s - zmienna zespolona

Do oceny jakoSci dziatania silnika wyznacza sie transmitancje uktadu otwartego H,(18) ,
uktadu zamknietego od wartosci zadanej (préby naziemne) Hy;, (19) i uktadu zamknietego od
zakldcen (praca w locie) H, (20) [10, 21]:

Ho=to_ K (18)
z T,s(Ts+1)
L
H,=2= 7, = ! (19)

sz+ls+L Es2+§s+l
T IT, k k

I

s
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k
™ Ts
H, =2 = I K TTT S T (20)
7 s+ L4 Tigy]
T, ko &k

Z poréwnania Hy, (19) i H; (20) wida¢, ze odpowiedz impulsowa od ,w” jest powigzana z od-
powiedzig skokowg od ,z". Dalej wida¢, ze wspétczynnik wzmocnienia 1 uktadu z préby na-
ziemnej (19) mozna pomnozy¢ przez aktualng dla danej préby nastawe regulatora T;i w ten
spos6b za pomoca parametréw wyznaczonych podczas préb naziemnych otrzymaé parametr
T, (20) wystepujacy w transmitancji opisujacej silnik podczas lotu.

T,=1T, 1)

Ta mozliwo$¢ daje przewage parametrycznym metodom oceny stanu regulacji nad dotych-
czasowymi metodami bazujacymi na wskaznikach jakosci przebiegéw sygnatéw. [10, 12]

3.2. Teoretyczne podstawy do kompleksowania modeli oceny stanu regulacji silnika

W procesie oceny stanu regulacji silnika (rys. 1 i 2) rozpatrywane sa 4 podstawowe sygnaty
n - predko$¢ obrotowa, p,, - ci$nienie za sprezarka, m, - masowe natezenie przeptywu paliwa,
p4 - ci$nienie w dyszy silnika. [2, 10, 12, 20, 21]

Do oceny jako$ci dziatania silnika bada sie wszystkie relacje miedzy gtéwnymi sygnatami,
ktdre sg opisywane nastepujacymi transmitancjami [2, 10, 21]:

A
G, =— (22) o (23)
P Amp P2 Apz
Ap Ap
G, =—2* 24 G, =—2* 25
= A, (24) = . (25)

Zaktada sie, Ze istnieje mozliwo$¢ sprowadzenia modelu w postaci czterech transmitancji do
jednego kompleksowego modelu o takiej pozadanej wtasciwosci, ze jakos$¢ dziatania silnika
wyznaczona podczas prob naziemnych bedzie tez dostarcza¢ wymagang wiedze o jego jakosci
w locie.

Po rugowaniu sygnatéw wyjs$ciowych An i Aty z réwnan 22+25 otrzymuje sie:
Im,1py, &, (26) 2m 2p, A,
v Am, v Am,

(27)

Nastepnie ruguje sig sygnaty wejsciowe 4m,, i Ap, i wtedy takze z rownan 22+25 otrzymuje
sie:
_ An (28) G =4 (29)
Inlp, Ap4 2n2py Ap4
Ostatecznie tworzy sie model w postaci ilorazu stosunku transformat sygnatow wyjsciowych
do stosunku transformat sygnatéw wejsciowych:

Gln GZn
Gkompleks (S) = = G = (30)
lmppz 2mpp2
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Po uwzglednieniu zalezno$ci (26) i (28) otrzymuje sie:

An
Ap, AnAm
Gkompleks (S) = A A= = (3 1)
ar,  Ap,Ap,
Am,
Po zastosowaniu odwrotnego przeksztalcenia Laplace’a wyznacza sie: [14, 19]
gkompleks (t) * A174 * Apz =An* Amp (32)

Z zaleznosci (31, 32) wynika, Ze istnieje jeden kompleksowy model silnika odpowiadajacy 4
modelom klasycznym stosowanym dotychczas w procesie oceny stanu regulacji silnika. Model
ten jest transmitancja (31) lub zaleznoscig splotu przebiegéw p, i p, z odpowiedzig impulsowa
Ikompleks(t) 0d splotu przebiegéw nim,, (32). Model splotu (32) jest trudny do rozwiazania. Do
dalszej analizy bardziej nadaje sie model (31). W przypadku przyjecia modelu w postaci trans-
mitancji (31) mozna przej$¢ z przestrzeni zmiennej ,s” do przestrzeni czestotliwosci , w” przez
co uzyskuje sie mozliwo$¢ analizy sygnatéw na podstawie gestoSci mocy wzajemnej i wtasnej
sygnatow rejestrowanych podczas proby silnika.

Z zalezno$ci (31) mozna wyznaczy¢ argument transmitancji Gyompjes(jw):[12]

S"P4
) — — _ DaP
ArgGkomplelm (]0)) - A(p'lp4pzmp - A(pnp4 N A(ppzmp - Al"g ﬁ (3 3)
pymy
Sm m
Nastepnie mozna wyznaczy¢ kwadrat modutu transmitancji Gy, plexs(jw):[12]
Snn
| G (](O) |2_ SP4P4 _ AnAmP _ A’12"P44 (0))
kompleks - - - 2 34
szpz Ap4Ap2 Apzpzmpmp ((l)) ( )
Smme

gdzie:
S- gestos¢ widmowa mocy wilasnej bgdz wzajemnej, A%(w) - kwadrat wzmocnienia amplitudo-
wego; @(w) - przesuniecie fazowe.

Funkcje gestosci widmowej mocy S sygnatéw wyznacza sie na podstawie ich funkcji korela-
cji, wzgledem ktorych stosuje sie przeksztatcenia Fouriera. Zatem gdy znane s przebiegi n(t),
p4(t), po(t) i mp(t) to dla tych przebiegéw mozna bez trudnosci wyznaczy¢ funkcje korelacji
wlasnej i wzajemnej, a nastepnie ich gestosci mocy wtasne i wzajemne.

Ostatecznie mozna wyznaczy¢ kwadrat wzmocnienia amplitudowego sygnatow wej$ciowych
A;szm,,mp (@) ikwadrat wzmocnienia amplitudowego sygnatéw wyjsciowych Ajnm o (), kto-
rych iloraz jest poszukiwanym kompleksowym modelem silnika, z ktérego wyznacza sie fi-
zycznie interpretowalne wzmocnienie amplitudowe |Gkompleks(jw)|z.w podobny sposéb bazujac
na gestosci mocy wzajemnej sygnatow wyznacza sie przesuniecie fazowe A(pnp4p2mp. [14,19]



EKSPLOATACYJNE BADANIA STANU ZDATNOSCI TURBINOWEGO SILNIKA ODRZUTOWEGO 183

3.3. Kompleksowa parametryczna analiza stanu regulacji silnika na podstawie eks-
ploatacyjnych badan silnika K-15

Zarejestrowane przebiegi sygnatow przebiegi n(t), p4(t), p2(t) i my(t) (rys. 3) zostaty znor-
malizowane. Nastepnie zostaty pomnozone przez okno Hanninga, a nastepnie zostata obliczona
ich autokorelacja. Otrzymane wykresy autokorelacji i korelacji wzajemnej zostat przyblizone za
pomoca wielomianu o ogdélnej postaci:

RW(T)=Z4T4+Z3T3+22T2+21T+ZO (35)
Po przyblizeniu z doktadnoscig R? > 0,995 opisana wspoétczynnikiem determinacji otrzymano
nastepujace postaci funkcji autokorelacji [12]:

R, (r)=-7,3281c* +15,68157° =9,2732¢% - 0,12297 +1,0118 (36)
R, (t)=-7,5692t"+15,2088r° —7,9041* —0,81707 +1,0362 (37)
R, (t)=-7,60627" +15,73787° —8,73757% —0,45747 +1,0239 (38)
R, , (£)==7,3299t" +14,57057° ~7,33047° ~0,99457 +1,0394  (39)
R, (t)=-7,9670t" +16,32687" —8,94817" - 0,47967 +1,0238 (40)
R,, ()=-7,95961" +16,1592¢° ~8,6656r - 0,60927 +1,0298 (41)

W celu wyznaczenia mocy widmowej funkcji z uzyskanych funkcji autokorelacji i korelacji
wzajemnej stosuje sie dwustronng transformate Fouriera:

F{R,}=] R, ()e " dr (42)

Transformata wielomianu (36) po przejsciu z przestrzeni ,jw” w przestrzen zmiennej ,s”
przedstawia sie nastepujaco:
24 6 2 1
FiR t=z,—+z,—+z,—+z —+z,— 43
{yy} 4S5 3S4 2S3 lsz OS (43)
Po podstawieniu parametréw i wzoréw (38 + 42) do (34) i (35) otrzymujemy modele silnika
w postaci wzmocnienia amplitudowego |Gy, mpies(iw) |2, a takze przesuniecia fazowego w og6l-
nej postaci:

. 2
| Gkomple/cs (]CO) ‘i =

0,000032s* —0,000034s” —0,0010s° +0,0062s° —0,0058s* — 0,084s" +0,425> — 0,965 + 0,93

44
0,000032s* —0,000039s” —0,0010s° +0,0064s° —0,0066* —0,086s° +0,44s* —1,02s +1 (44

A(pnp‘,pzmp |i =

0,000030s® —0,000043s” —0,00095s° +0,0062s> —0,0074s* —0,0785> +0,425% — 0,985 + 0,97 ) (45)

Ar
& 0,000031s® —0,000042s” —0,00097s° +0,0063s° — 0,0071* —0,082s> +0,43s> —=1,01s +1

Stan silnika wyrazony jest za pomoca 34 parametréw o konkretnej wartosci. Dla réznych
przebiegdéw otrzymuje sie rézne wartos$ci parametréw. Podczas kolejnych préb wg identycz-
nego programu parametry te powinny zachowacé stata wartos¢.
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PODSUMOWANIE

Otrzymany zostat kompleksowy model do oceny stanu regulacji turbinowego silnika odrzu-
towego. Model ten pozwala na obliczenie wzmocnienia amplitudowego |Gkompleks(ja))|2 i prze-
suniecia fazowego Aq)nm pom, ktére moga by¢ interpretowane fizycznie. Stan silnika wyrazony
jest za pomocg 34 parametréw o konkretnej wartosci, przyjmujacych rézne wartosci dla réz-
nych przebiegdéw. Parametry modelu teoretycznego mozna poréwnac z parametrami ekspery-
mentalnym uzyskanymi podczas préb naziemnych.
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ZESPOLY NAPEDOWE BEZZALOGOWYCH STATKOW
POWIETRZNYCH

RYSZARD SABAK

Instytut Techniczny Wojsk Lotniczych

Streszczenie
W artykule przedstawiono problematyke wyboru rodzaju napedu do BSP o wyraznie okreslo-
nych zadaniach wojskowych. Z nich wynikajq bowiem osiqgi lotne jak predkos¢ i wysokos¢ lotu
oraz zakres czasowy ich osiggania, utrudnienia rozpoznania BSP wzrokowego, radarowego czy
dzwiekowego, a takze - udzwig i dtugotrwatos¢ lotu.

Stowa kluczowe: napedy BSP, spalinowe silniki ttokowe i turbinowe, silniki elektryczne

Jednym z najwazniejszych zadan na etapie projektowania bezzatogowego samolotu jest wta-
$ciwy dobor jego zespotu napedowego. Jako podstawowe dane wyjsciowe nalezy potraktowac
przeznaczenie oraz wymagania dla statku powietrznego. W bezzatogowych statkach po-
wietrznych w zaleznosci od ich wielkosci i przeznaczenia stosuje sie réznego rodzaju zespoty
napedowe:

- silniki elektryczne dla samolotéw o masie do 6kg (chociaz sga proby ciezszych samolotow

z duzymi silnikami zasilanymi z baterii stonecznych)

- spalinowe silniki ttokowe i turbinowe napedzajace najczesciej $migto pchajace,
- turbinowe silniki odrzutowe

Rodzaj wybranego silnika zalezy od przewidywanych zadan BSP np. jako latajacego celu
(wymog duzej predkosci), rozpoznania taktycznego (duzy zasieg i wysokos¢ lotu), bezposred-
niego rozpoznania pola walki( cichos¢, mata predkos¢ i mata wysokos$¢ lotu). W kazdym przy-
padku - wystarczajacy udzwig aparatury rozpoznawczej itp.

Dobdr zespotu napedowego polega na wybraniu, spo$réd réznych mozliwosci takiego ro-
dzaju, ktéry umozliwia najlepsze wykorzystanie charakterystyk ptatowca oraz wytworzy od-
powiedni ciag w celu spetnienia wszystkich wymagan stawianych samolotowi.

'0d redaktora wydania Zeszytu ,Prac ILotu 213”: tematyka tego artykutu jest szczegdlnie trudna do inzynierskiego
opracowania - umozliwiajacego wyboér optymalnego napedu do BSP o okreslonych zadaniach taktycznych. Dostep-
nos$¢ danych liczbowych o osiggach istniejacych BSP jest skrajnie ograniczona, a sportowe osiagniecia modelarskie sta-
nowig efekt intuicyjnych wyboréw ich Twércéw i zaleza gtéwnie od mozliwosci ,zdobycia” na rynku silnikéw
o okreslonej mocy i ciggu.
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Wielkos$¢ ciagu obliczana jest najczesciej z nastepujacych warunkow:
- zasieg lotu,
- dtugotrwatos$¢ lotu
- predko$¢ wznoszenia
- putap praktyczny
- predkos¢ maksymalna w locie poziomym na okreslonej wysokosci lotu,
Dla bezzatogowych statkéw powietrznych, ktérych najczestszym zadaniem jest rozpozna-
nie, najwazniejszym warunkiem jest dtugotrwato$¢ lotu. Dlatego tez dazy sie do minimalizacji
masy wszystkich zespotéw statku powietrznego, w tym takze zespotu napedowego.

NAPED ELEKTRYCZNY

Podstawowymi elementami elektrycznego zespotu napedowego sa:
- $migto
- silnik
- akumulator
- regulator
Smigto jest podstawowym elementem wymiarujacym gtéwny zesp6t $migto - silnik. Dlatego
dobiera sie je indywidualnie, biorgc pod uwage takie parametry jak:
- sprawnos$g, silniki o wiekszej sprawnosci zapewnig mniejsze zuzycie energii,
- maksymalna moc silnika,
- maksymalna predkos¢ obrotowa,
- masa zespotu $migto - silnik.

Interesujacy jest fakt rozpowszechnienia w BSP $migiet pchajacych, co jest podyktowane
szansg uzyskania wiekszej efektywno$ci niz $§migiet ciggnacych. Dzieki zastosowaniu $migta
pchajacego otrzymuje sie réwniez mozliwo$¢ umieszczenia aparatury rozpoznawczej z przodu
statku powietrznego.

Dobierajac wspotpracujace ze sobg $miglo i silnik nalezy zwr6ci¢ szczegélna uwage na za-
leznos¢ mocy pobieranej P do ciaggu wytworzonego K. Dobdr $migta o tej samej $rednicy a wiek-
szym skoku moze zwiekszy¢ moc niezbedng do wytworzenia okreslonego ciggu. Przy doborze
silnika nalezy réwniez uwzglednia¢ zmiane sprawnosci 1 silnika elektrycznego w zaleznosci
od rodzaju zamontowanego $migta. Przedstawione na rys. 1 otrzymane wykresy sprawnoscin
dla dwdch podobnych silnikéw tréjfazowych o poréwnywalnych masach i mocach z zamonto-
wanymi Smigtami tego samego typu.

Zmiana $migta powoduje zmiane osiggéw zespotu napedowego, tak réwniez zmiana silnika
powoduje zmiane uzyskiwanego ciggu na $migle.

Nastepnym elementem uktadu napedowego jest t.zw. pakiet zasilajacy. Musi on zabezpie-
czy¢ wszystkie elementy w dostateczng do ich dziatania energie. W wiekszos$ci rozwigzan ma-
tych bezzatogowych statkow powietrznych stosowany jest pakiet ztozony z trzech lub czterech
cel litowo-polimerowych akumulatoréw o napieciu nominalnym 11,1/14,8V. Przy doborze pa-
kietu akumulatoréw nalezy zwréci¢ szczegblna uwage na ich pojemno$¢, mase, maksymalny
dopuszczalny ciagly prad roztadowania, tj. cechy zapewniajace wykonywanie zadan podczas
lotu.

Kolejnym podzespotem wchodzacym w sktad napedu sg regulatory pradowe. Zadaniem re-
gulatoréw jest zamiana sygnatu sterujacego przychodzacego od jednostki pomiarowo-steruja-
cej na odpowiednig warto$c¢ i czestotliwo$¢ napiecia zapewniajgcego prace silnika na zadanej
ustalonej predkosci obrotowej. Regulator nalezy dobiera¢ indywidualnie w zaleznosci od ro-
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dzaju uzytego silnika. Gtownymi parametrami charakterystycznymi sg tutaj rodzaj pradu wyj-
$ciowego, moze to by¢ prad staty lub przemienny tréjfazowy, maksymalna warto$¢ pradu jaka
jest pobierana w uktadzie oraz rodzaj i napiecie pakietéw z jakimi moze pracowac¢ dany regu-
lator.

Rys. 1. Wykres mocy pobieranej do ciagu wytworzonego przez zespét napedowy
z silnikiem elektrycznym

SILNIK ODRZUTOWY

Do napedu matych bezzatogowych statkéw powietrznych stosowane sg turbinowe silniki od-
rzutowe o ciggu 15-30 daN i masie okoto 2kg. Najczesciej s to wysokoobrotowe silniki kt6-
rych turbina rozkreca sie do 120 000 obr/min, a czasami i wiecej. Ze wzgledu na tak wysokie
predkosci obrotowe, sposéb smarowania oraz temperature gazéw wylotowych 850 - 950 K
czas pracy tego rodzaju silnikéw jest bardzo ograniczony i wynosi okoto 25 - 30 h.

Rys. 2. Zalezno$¢ ciaggu K i eksploatacyjnego zuzycia paliwa C, od predkosci obrotowe;
wirnika turbinowego silnika odrzutowego
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Na wykresie (rys. 2) przedstawiono charakterystyke ciggu K [N] oraz zuzycia paliwa
Ce [1/min] w zalezno$ci od predkosci obrotowej n miniaturowego silnika odrzutowego o ciaggu
maksymalnym 160N.

Jedna z gtéwnych réznic w budowie matych turbinowych silnikéw odrzutowych w poréw-
naniu z silnikami stosowanymi w ,,duzym” lotnictwie cywilnym i wojskowym jest brak napedu
agregatéw. Silnik taki w czasie swojej pracy potrzebuje caty czas zewnetrznego zrédta zasila-
nia energetycznego w paliwo w celu sterowania parametrami jego pracy oraz do napedu pompy
paliwowej. Z tego wzgledu oprécz ograniczenia wielkos$ci zbiornika paliwa na matych BSP wy-
stepuje takze ograniczenie w pojemnosci akumulatoréw poktadowych ktére stuza rowniez do
zasilania innych elementéw ptatowca: sterowania, obserwacji, tacznosci.

PODSUMOWANIE

Dobor zespotu napedowego do matych Bezzatogowych Statkéw Powietrznych uwarunko-
wany jest wieloma parametrami. Jednym z najwazniejszych jest dtugotrwatos¢ lotu oraz do-
puszczalna masa catego zespotu napedowego razem ze zZrédtami energii elktrycznej oraz
paliwem. Dlatego tez doboru poszczegblnych elementéw zespotu napedowego nalezy dokony-
wac¢ indywidualnie dopasowywujac elementy sktadowe do siebie oraz cateego statku po-
wietrznego.
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Instytut Lotnictwa

Streszczenie

W niniejszej pracy zostaty przedstawione wyniki préb naziemnych czterocylindrowego silnika
lotniczego Franklin 4A obcigzonego hamulcem wiroprqdowym. Praca miata na celu poréwnanie
osiggow i emisji spalin badanego silnika zasilanego ,klasycznq” benzynq lotniczq Avgas 100LL
i biopaliwem E-85 (mieszanina benzyny i etanolu) za posrednictwem gaznika, a nastepnie nisko-
cisnieniowego uktadu wtryskowego. Opisano zakres zmian uktadu zasilania wykonanych w celu
przystosowania silnika i stoiska do zasilania paliwem E-85. Wyniki préb potwierdzajq mozliwos¢
zastqpienia stosowanych w lotnictwie benzyn zawierajqcych tetraetylootéw biopaliwem E-85.

WSTEP

W dzisiejszym, szybko zmieniajacym sie Swiecie wiele organizacji intensywnie rozwija od-
nawialne technologie pozyskiwania energii. Jest to spowodowane niestabilno$cig gospodarki,
ktora jest mocno uzalezniona od koniczacych sie zapaséw ropy naftowej oraz wegla. Kolejnym
powodem jest zwrdcenie w ostatnich latach uwagi na czynniki ekologiczne. Wspomniane pa-
liwa kopalne sg poteznymi wytworcami gazu ,cieplarnianego”, tj. dwutlenku wegla CO,. Pro-
wadzone obecnie badania w zakresie biopaliw majg na celu zastgpienie paliw ropopochodnych,
dostarczajacych 95% energii w transporcie, Zrédtami energii odnawialnej. W przesztosci nasze
spoteczenstwo korzystato prawie catkowicie z odnawialnych Zrédet energii. Dzisiaj podejmo-
wane s3 préoby powrécenia do takiego stanu na technologicznie zaawansowanym poziomie, za-
pewniajacym wysokie standardy zycia ciagle rosnacej liczbie ludzi na naszej planecie [1].

Najbardziej rozpowszechnionymi biopaliwami dzisiaj sa etanol i biodiesel. Wzrost ich za-
stosowania jest spowodowany mozliwos$cig tworzenia mieszanek etanolu z benzyna i estrow
olei roslinnych z olejem napedowym, ktére z kolei moga by¢ uzyte do napedu istniejgcych sil-
nikéw.

Lotnictwo jest jedng z najbardziej wymagajacych gatezi transportu w stosunku do wtasno-
$ci paliw. Obecnie spora ilo$¢ ttokowych silnikéw lotniczych wymaga wykorzystywania wyso-
kooktanowego paliwa, co jest gtéwna trudnoscig w zastosowaniu bezotowiowej benzyny lotnicze;.
Zastapienie paliw ropopochodnych biopaliwami w lotnictwie umozliwi zmniejszenie emisji za-
nieczyszczen oraz niemal catkowite wyeliminowanie pewnych szkodliwych substancji wchodzacych
w sktad spalin, takich jak siarka, czy dodatki antydetonacyjne (np. czteroetylek otowiu).
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Biopaliwa, zwane takze odtwarzalnymi, majg te przewage nad paliwami kopalnymi, ze ich
spaliny (CO,) zostana biologicznie roztozone i wegiel stanie si¢ budulcem ro$lin, a tlen wzbo-
gaci atmosfere Ziemi. Te przeobrazenie odbywaja sie ,,od zawsze” bez udziatu cztowieka - tylko
dzieki tzw. fotosyntezie, tzn. dzieki stoncu. Natomiast kopalne paliwa, wydobyte ze skorupy
ziemskiej do niej nie wrdca w czasie dla nas obecnie przewidywanym.

1. OBECNA PRODUKCJA BIOPALIW

Stany Zjednoczone, Brazylia i Panstwa Unii Europejskiej sg $wiatowymi liderami w produk-
cji biopaliw. Obecnie produkcja biopaliw jest wspierana przez rzady wielu panstw. Zwieksze-
nie zainteresowania biopaliwami spowodowaty ostatnie postepy w technologii ich wytwarzania
i wykorzystania. Technologia wytwarzania etanolu z biomasy zawierajacej celuloze jest obec-
nie rozwijana w kierunku zastgpienia benzyn. Prowadzone sg réwniez prace nad zastosowa-
niem bioetanolu w silnikach o zaptonie samoczynnym.

Przemyst lotniczy jest zainteresowany rozwojem proekologicznych technologii. Uniezalez-
nienie sie od zagranicznych dostawcéw, zmniejszenie kosztéw oraz obnizenie emisji szkodli-
wych substancji sg gtéwnymi zaletami odnawialnych zrédet energii. Biopaliwa sag doskonalg
alternatywa dla ,starych” paliw lotniczych i moga by¢ konkurencyjne cenowo.

2. SPECYFIKA ZASTOSOWANIA BIOPALIW DO NAPEDU SILNIKOW LOTNICZYCH

W lotnictwie obserwuje sie coraz wieksze zainteresowanie biopaliwami. Planowane s3 ko-
lejne loty demonstracyjne przy zasilaniu silnikéw réznymi biopaliwami. W tabeli 1 przedsta-
wiono parametry paliw biologicznych oraz dla poréwnania konwencjonalnych. We wszystkich
przypadkach spalanie 1kg paliwa pochodzenia biologicznego produkuje mniej CO, niz paliwa
ropopochodne. Pod wzgledem energetycznym biopaliwa przewyzszaja ilo$ciag energii przypa-
dajacej na jednostke masy powstatego CO,. Paliwa pochodzenia biologicznego zawieraja wie-
cej wodoru w stosunku do zawarto$ci wegla, niz to ma miejsce w paliwach ropopochodnych. [2]

Tabela 1 Parametry i wskazniki paliw pochodzenia biologicznego oraz benzyn i nafty lotniczej
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3. STOISKO DO BADAN TLOKOWEGO SILNIKA LOTNICZEGO FRANKLIN-4A

Badania ttokowego silnika lotniczego przedstawione w niniejszej pracy zostaty przeprowa-
dzone w hamowni Zaktadu Napeddéw Instytutu Lotnictwa w Warszawie. Obiektem badan byt sil-
nik Franklin-4A zasilany gaznikiem oraz wielopunktowym uktadem wtryskowym. Lacznie
wykonano 5 charakterystyk $migtowych w celu poréwnania osiggéw i sktadu spalin silnika za-
silanego ,klasyczng” benzyna lotniczg Avgas i paliwem E-85.

3.1. Specyfikacja badanych paliw

Badania byty przeprowadzone na dwdch paliwach:

- Avgas 100LL - lotnicza benzyna otowiowa

- E85 - mieszanina benzyny i etanolu

Przed przeprowadzeniem badan zostata wykonana analiza wtasnosci fizykochemicznych
i sktadu chemicznego prébek badanych paliw przez Zespét Badan Chemicznych Polskich Linii
Lotniczych LOT S. A. Por6wnanie paliw Avgas i E85 na podstawie wykonanej analizy sg przed-
stawione w tabeli 2.

Tabela 2 Poréwnanie wtasnosci fizykochemicznych i sktadu chemicznego paliw Avgas 100LL i E85
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3.2. Opis badanego obiektu

Badania przeprowadzono na silniku Franklin-4A-235-B4 (Rys. 1) zamontowanym na ha-
mowni stacjonarnej. Jest to czterocylindrowy, 4-suwowy, chtodzony powietrzem silnik ttokowy
o przeciwsobnym uktadzie cylindréw, stosowany jako naped lekkich samolotéw. Dane tech-
niczne badanego silnika w kompletacji fabrycznej sg przedstawione ponizej (Tabela 3).

Tabela 3 Dane techniczne silnika Franklin-4A-235-B4
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Rys. 1. Widok i przekroj poprzeczny silnika Franklin-4A-235-B4
3.3. Zasilanie gaznikowe

Silnik Franklin-4A w wersji fabrycznej jest zasilany gaznikiem ptywakowym Marvel-Scheb-
ler MA-3SPA, ktory jest przystosowany do pracy na benzynie lotniczej Avgas 100LL. Podawane
przez producenta charakterystyki silnika, wyglad zewnetrzny oraz elementy sterowania sg
przedstawione ponizej (Rys. 2 i Rys. 3).

Rys. 2. Charakterystyki silnika Franklin 4A-235-B31

Elementy przeptywowe fabrycznego gaznika sa tak dobrane, aby dostarczat on mieszanke
maksymalnie zblizong do stechiometrycznej. W celu przystosowania badanego silnika do pracy
na paliwie etanolowym wykonano pewne modyfikacje elementéw przeptywowych gaznika,
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aby zrekompensowac zmniejszenie wartosci opatowej paliwa E85 w stosunku do benzyny. Pier-
wotnie przy przeptywie przez gardziel 14,7 kg powietrza z komory ptywakowej zasysany byt
1 kg benzyny. Nalezato tak zmodyfikowac elementy przeptywowe gaznika aby 1 kg paliwa E85
byta zasysany przy przeptywie 10,2 kg powietrza.

Rys. 3. Wyglad zewnetrzny gaznika Marvel-Schebler

Modyfikacje gaznika obejmowaty:
- Powiekszenie szczeliny sterujacej w parze suwakowej uktadu regulacji sktadu mieszanki,
- Powiekszenie $rednicy gtéwnej dyszy paliwa z ok. 2,5 mm na 3 mm,
- Wypolerowano elementy przeptywowe i gardziel gaznika. [5]
Do istniejacej instalacji paliwowej stoiska badawczego, pracujacego na benzynie, dobudowano:
- zbiornik z materiatu kwasoodpornego,
- odpowiedni filtr do paliwa E85,
- zawory przetgczajgce przeptyw,
- wymieniono wszystkie przewody na nierdzewne.

3.4. Zasilanie ukladem wtryskowym

Przeprowadzone byty réwniez badania na silniku zasilanym wielopunktowym uktadem
wtryskowym EX-5VA1 Fuel Injection Servo firmy Precision Airmotive (Rys. 4). Jest to niskocis-
nieniowy uktad wtryskowy o ciggtym wtrysku. Uktad wtryskowy umozliwia wyeliminowanie
dwoch podstawowych wad gaznika - nierownomiernego sktadu mieszanki w poszczegélnych
cylindrach oraz oblodzenia gaznika. Proces odparowania jest przeniesiony w poblize zawordéw
ssacych, dzieki czemu unika sie spadku temperatury w okolicy przepustnicy i jej oblodzenia.

Niskoci$nieniowy uktad wtryskowy sktada sie z nastepujacych podzespotow:
- Pompa rozruchowa,
- Regulator sktadu mieszanki,
- Rozdzielacz,
- Zawory zwrotne,
- Wtryskiwacze.
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Rys. 4. Wielopunktowy uktad wtryskowy EX-5VA1 Fuel Injection Servo [8]

Rys. 5. Schemat instalacji paliwowej zawierajgcej niskocisnieniowy uktadu wtryskowy

Pompa elektryczna podaje paliwo poprzez zawo6r zwrotny do regulatora sktadu mieszanki
(Rys. 6), nastepnie do rozdzielacza, skad dociera do wtryskiwaczy. Ilo$¢ paliwa podawana do
wtryskiwaczy zalezy od potozenia przepustnicy (ciSnienia panujacego w gardzieli regulatora).
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Rys. 6. Regulator sktadu mieszanki, przekroj i schemat dziatania

Niezaleznie od potozenia przepustnicy ilo§¢ podawanego paliwa moze by¢ regulowana
dzwignig sktadu mieszanki, ktdra rowniez stuzy do zatrzymywania silnika (w skrajnym poto-
zeniu). Strumien paliwa odmierzony przez regulator sktadu mieszanki doptywa do rozdziela-
cza (Rys. 7), z ktérego jest rozprowadzany do wtryskiwaczy (Rys. 8) umieszczonych w kolek-
torach dolotowych (Rys. 9) poszczegdlnych cylindréw silnika. [6]

Rys. 7. Schemat rozdzielacza paliwa
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Rys. 8. Schemat wtryskiwacza paliwa

Rys. 9. Widok wtryskiwaczy zamontowanych w kolektorach dolotowych

Podczas proéb silnika zasilanego uktadem wtryskowym zastosowano elektryczna pompe pa-
liwa Energy E0409 (od uktadu wtrysku wielopunktowego silnika Rover K16). Wedtug wyma-
gan technicznych uktad Silver Hawk EX-5VA1 ci$nienie paliwa zasilajacego regulator sktadu
mieszanki powinno wynosi¢ od 1,5 do 3 baréw, dlatego w uktadzie ttoczenia paliwa zastoso-
wano zawor przelewowy, ktéry nadmiar paliwa kierowat na wlot pompy utrzymujac po stro-
nie ttocznej zadane ci$nienie.

3.5. Opis stanowiska badawczego

Stanowisko badawcze znajduje sie hamowni silnikéw ttokowych (budynek ,P”) Instytutu
Lotnictwa. Jest ono wyposazone w:

- Hamulec elektrowirowy,

- Uktad zasilania paliwem,

- Uktad chtodzenia,

- Uktady sterowania

- Uktady pomiarowe parametréw pracy silnika,

- Uktad pomiaru sktadu spalin.
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Ogo6lny schemat stanowiska jest przedstawiony ponizej (Rys. 10).

Rys. 10. Schemat stanowiska badawczego

Badany silnik zostat obcigzony hamulcem elektrowirowym AMX 200/200, ktory stuzy do
odbioru i pomiaru mocy. Moc silnika w okreslonym punkcie pracy jest wyliczana z podstawo-
wych parametréw silnika, ktére sg mierzone na hamulcu:

- moment obrotowy [Nm] (precyzyjny czujnik tensometryczny),

- predko$¢ obrotowg [obr/min] ( magnetyczny nadajnik impulsowy) [9].



BADANIA OSIAGOW I EMISJI SPALIN SILNIKA LOTNICZEGO FRANKLIN-4A... 199

Sterowanie silnikiem odbywa sie poprzez sterownik hamulca AMX211 sterujacy pradem ha-
mulca za pomocg sterownika pragdu AMX 202 i potozeniem przepustnicy przy uzyciu sterow-
nika organu wykonawczego AMX 201. Zostat wykonany oddzielny uktad sterowania serwem
sktadu mieszanki (y,,).

Podczas badan sterowanie zespotem silnik - hamulec odbywato sie w trybie, w ktérym zada-
wane byty nastepujace sygnaty:

- Potozenie przepustnicy - apgg

- Potoznie dZwigni sktadu mieszanki -y,

- Predko$¢ obrotowa -n
Wartos$ci parametréw pracy silnika byty rejestrowane przy uzyciu trzech systeméw pomiaro-
wych:

- systemu firmy ,Automex” wykorzystujacego oprogramowanie ,PARM”,

- systemu rejestracji ciagtej ATM-QAR z oprogramowaniem FDS,

- systemu firmy Signal do pomiaru sktadu spalin.

4. WYNIKI PROB NAZIEMNYCH SILNIKA FRANKLIN 4A ZASILANEGO PALIWEM , KLASYCZ-
NYM” I PALIWEM ETANOLOWYM

Préby obejmowaty wykonanie charakterystyk $migtowych badanego silnika i poréwnanie
jego osiggéw przy zasilaniu benzyna lotnicza Avgas 100LL i paliwem etanolowym E85. Badany
silnik byt zasilany pierwotnie poprzez gaznik, a nastepnie poprzez uktad wtryskowy. W celu
dostosowania gaznikowego uktadu zasilania badanego silnika do pracy na paliwie E85 zmo-
dyfikowano jego elementy przeptywowe, aby zrekompensowa¢ zmniejszenie wartosci opato-
wej paliwa E85.

Ze wzgledu na to, ze silnik obcigzany byt hamulcem, a nie $migtem, wykonanie charaktery-
styki $migtowej silnika byto oparte o wczesniej zatozong charakterystyke $migta. Podczas préby
ustawiano potoznie przepustnicy oraz predko$¢ obrotowa wedtug zatozonej charakterystyki
$migtowej. Nastepnie po osiggnieciu stanu ustalonej pracy silnika zapisywano wszystkie para-
metry przy czterech potozeniach dZwigni regulacji sktadu mieszanki y,, (zaczynajac od pet-
nego wzbogacenia). Nie we wszystkich punktach udato sie uzyska¢ stan ustalonej pracy silnika.
Prezentowane wyniki obejmujg jedynie te punkty w ktérych silnik pracowat , réwno”.

4.1. Silnik zasilany benzyna Avgas 100LLza pomocg gaznika

Z wynikoéw proby mozna odczytac, ze przebieg charakterystyki dla silnika zasilanego benzyna
lotniczg Avgas 100LL zalezy od sktadu mieszanki w przedziale predko$ci obrotowych od 1800
do 2400 obr/min. Maksymalna moc uzyskana podczas proby wynosi 80,3 kW, przy predkosci
obrotowej 2800 obr/min i sktadzie mieszanki biskim stechiometrycznemu A=0,975. Minimalne
jednostkowe zuzycie paliwa uzyskane podczas tej préby wynosi 284 g/kWh przy N= 2400
obr/min i A=1,025. W przedziale predkosci obrotowych 2400 - 2600 obr/min dla mieszanki
zblizonej do stechiometrycznej (A—1) uzyskiwana jest maksymalna temperatura spalin w ko-
lektorze wylotowym ok. 830°C. Jedynie natezenie przeptywu powietrza zasysanego przez sil-
nik nie zalezy od sktadu mieszanki i jest funkcja predkosci obrotowej silnika.

Zawarto$¢ tlenkéw azotu zalezy od temperatury spalania i podobnie jak temperatura spalin
ro$nie zawarto$¢ NOx wraz z predko$cia obrotowa silnika. W caltym zakresie predkosci obro-
towych dla mieszanek najbardziej ubogich uzyskiwano odpowiednio maksymalne tempera-
tury gazéw w kolektorze wylotowym, ktérym odpowiadata maksymalna zawarto$§¢ NOx
w spalinach.
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Zawartos$ci weglowodorow zalezy od sktadu mieszanki — im bogatsza mieszanka tym wiecej
produktéw niezupetnego spalania zawierajg gazy wylotowe. Zaobserwowano wysoki poziom
CH oraz 0, na poczatku charakterystyki $migtowej, czyli dla predkos$ci obrotowej od 1000 do
1200 obr/min i 7-8 % otwarcia przepustnicy. W tych punktach uzyskano odpowiednio niski
poziom CO,. Temperatura spalin odpowiadajaca tym punktom jest najnizsza a jednostkowe zu-
zycie paliwa osigga maksymalng warto$¢. Dowodzi to, Ze w tych warunkach nastepuje niecat-
kowite spalanie. Moze to by¢ spowodowane ucieczka czesci Swiezego tadunku w czasie
wspdtotwarcia zaworéw przy matych predkosciach obrotowych.

Jednym z najbardziej szkodliwych sktadnikéw spalin jest tlenek wegla, ktéry powstaje w wy-
niku niezupeinego spalania przy zbyt matej ilosci tlenu (mieszanki bogate, A<1) i przy zbyt
krotkim czasie reakcji. Zaobserwowano, ze zawarto$¢ CO jest funkcjg sktadu mieszanki.

4.2. Silnik zasilany paliwem etanolowym E-85 za pomoca gaznika

W trakcie proby wszystkie regulacje gaznika ($rednica dyszy paliwa 2,5 mm) i uktadu za-
ptonowego pozostaly bez zmian. Zmieniono jedynie paliwo, zamiast benzyng zasilano silnik
paliwem E-85.

Poréwnujac osiagi oraz sktad spalin podczas préb zasilania silnika paliwem E-85 i Avgas
100LL poprzez gaznik o regulacjach fabrycznych zaobserwowano:

- zmniejszenie maksymalnej mocy o okoto 3,8 %,

- zwiekszenie minimalnej warto$ci jednostkowego zuzycia paliwa o 32,7%,

- wzrost maksymalnej temperatury spalin od 830 do 994°C,

- mozliwo$¢ pracy jedynie na mieszankach ubogich,

- zmniejszong zawarto$¢ CH i CO,

- wiekszg zawarto$¢ NOx.

4.3. Silnik zasilany paliwem etanolowym E-85 za pomoca gaznika po modyfikacjach

Gaznik zostat zmodyfikowany tak, aby dostarczat mieszanke maksymalnie zblizona do ste-
chiometrycznej. Modyfikacje sg opisane w punkcie (3.3).

Poréwnujac osiagi oraz sktad spalin podczas proby zasilania silnika paliwem E-85 poprzez
zmodyfikowany gaznik z prébg silnika zasilanego paliwem Avgas 100LL (4.1) zaobserwowano:

- zwiekszenie maksymalnej mocy o okoto 5,8 %,

- zwiekszenie minimalnej warto$ci jednostkowego zuzycia paliwa o 28,2%,

- wzrost maksymalnej temperatury spalin od 830 do 882°C (6,3%),

- mniejszg zawarto$¢ CO nawet kilkakrotnie,

- zawarto$¢ NOx i CH byta na podobnym poziomie.

4.4. Silnik zasilany benzyng Avgas 100LL poprzez wielopunktowy ukltad wtryskowy
EX-5VA1 Fuel Injection Servo

Préba obejmowata wyznaczenie charakterystyki Smigtowej dla silnika zasilanego lotniczg
benzyng Avgas 100LL poprzez wtryskowy uktad zasilania EX-5VA1 Fuel Injection Servo. Zasi-
lanie uktadem wtryskowym zostato opisane w punkcie (3.4).

Silnik zasilany uktadem wtryskowym pracuje znacznie réwnomierniej, niz zasilany przez
gaznik. Regulacja sktadu mieszanki umozliwia uzyskanie mieszanek bogatych i ubogich.
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Poréwnujac osiagi oraz sktad spalin podczas préby zasilania silnika paliwem Avgas 100LL po-
przez niskoci$nieniowy oktad wtryskowy z proéba silnika zasilanego paliwem Avgas 100LL po-
przez gaznik (4.1) zaobserwowano:

- zwiekszenie maksymalnej mocy o 4,4 %,

- zmniejszenie minimalnej warto$ci jednostkowego zuzycia paliwa o 19,7%,

- wzrost maksymalnej temperatury spalin od 830 do 923°C (11,2%),

- znaczne zwiekszenie zawarto$ci CO i CH w spalinach,

- zawarto$¢ NOx byta wieksza o 5-10%.

4.5. Silnik zasilany paliwem E-85 poprzez wielopunktowy uklad wtryskowy EX-5VA1
Fuel Injection Servo

Préba obejmowata wyznaczenie charakterystyki $migtowej dla silnika zasilanego paliwem
etanolowym E-85 poprzez wtryskowy uktad zasilania EX-5VA1 Fuel Injection Servo.

Poréwnujac osiagi oraz sktad spalin podczas proby zasilania silnika paliwem E-85 poprzez
niskoci$nieniowy oktad wtryskowy z prébg silnika zasilanego paliwem Avgas 100LL poprzez
ten sam uktad zasilania (4.4) zaobserwowano:

- zmniejszenie maksymalnej mocy o 2,1%,

- zwiekszenie minimalnej warto$ci jednostkowego zuzycia paliwa o 50,9%,

- temperatura spalin nieznacznie wzrosta od 923 do 928°C (0,5%),

- znaczne zwiekszenie zawarto$ci CO i CH w spalinach,

- zwiekszenie zawarto$ci NOx,

- znaczgce zmniejszenie zawartosci CH i CO, nawet kilkukrotne.

PODSUMOWANIE

Zastosowanie biopaliw do napedu silnikéw spalinowych jest znane od ponad 100 lat. W ostat-
nich latach nastgpit ogromny rozwéj metod zasilania paliwami alternatywnymi. Wyniki badan
paliw zawierajgcych bioetanol wskazujg, Ze istnieje mozliwo$¢ zmniejszenia emisji substancji
szkodliwych dla zdrowia ludzi, a takze prekursoréw ozonu troposferycznego odpowiedzial-
nego za zjawisko smogu fotochemicznego.

Istnieje kilka gtownych zrodet energii odnawialnej, ktérych potencjat jest wykorzystywany
do zastgpienia paliw kopalnych. Sa to: wiatr, Zréddta geotermalne, energia stoneczna oraz bio-
paliwa pozyskiwane z biomasy. Wszystkie te Zrédta sg intensywnie rozwijane i wprowadzane
do uzytku powszechnego w odpowiednich gateziach gospodarki. Odnawialne Zrédta energii sg
w pewnym sensie niewyczerpalne, gdy uzywa sie ich w spos6b zrdwnowazony. Wykorzystanie
tych Zrédet powoduje uniezaleznienie energetyki od ciggle rosnacych cen importowanych paliw
kopalnych. Rozwijanie technologii paliw odnawialnych pozytywnie wptywa na rozwoj gospo-
darek lokalnych i wiejskich. Perspektywa zastgpienia paliw otowiowych biopaliwami jest bar-
dzo korzystna ze wzgleddw ekologicznych i ekonomicznych. W przysztosci zastosowanie
etanolu i ETBE w lotnictwie spowoduje zmniejszenie kosztéw eksploatacyjnych.

Analizujac przyktady zastosowan biopaliw w silnikach lotniczych mozna stwierdzi¢, ze na
Swiecie podejmowane sg wysitki majace na celu opracowanie paliw alternatywnych przyjaz-
nych dla srodowiska naturalnego oraz o wtasnosciach nie gorszych od obecnie powszechnych
paliw ropopochodnych. Loty demonstracyjne jak i wzrastajaca liczba eksploatowanych samo-
lotéw, potwierdzaja sensownos$¢ rozwijania technologii biopaliw w lotnictwie. W wiekszosci
przypadkéw zaobserwowano poprawe wlasnosci eksploatacyjnych, wyrazajacych sie w wy-
dtuzeniu czasu eksploatacji silnikéw i aparatury paliwowej, obnizeniu emisji zanieczyszczen,
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wzrostu mocy silnikow, przy niewielkiej ilo$ci zmian. Obecnie istnieje wiele problemdéw natury
technologicznej w zastosowaniach biopaliw, jednak gtéwnym problemem sa koszty produkgji.
Z przeprowadzonych prob silnika mozna wywnioskowag, ze rodzaj paliwa oraz wspdtczyn-
nik nadmiaru powietrza A majq dominujacy wptyw na uzyskiwane parametry pracy silnika
i sktad spalin. Maksymalna moc przy zasilaniu silnika benzynag lotniczg Avgas 100LL byta uzy-
skiwana dla mieszanek bogatych i bliskich stechiometrycznym (A € [0,8 : 1,0]) dla obydwu ukta-
dow zasilania. Silnik zasilany paliwem etanolowym E-85 uzyskiwal maksymalng moc dla
mieszanek bliskich stechiometrycznym (A € [0,9 : 1,1]) przy zasilaniu poprzez gaznik oraz dla
mieszanek ubogich (A € [1,1: 1,3]) przy zasilaniu poprzez uktad wtryskowy (Rys. 11).

Rys. 11. Moc obliczeniowa w funkcji wspétczynnika nadmiaru powietrza A dla poszczegélnych préb
silnika

Zmiana paliwa z benzyny lotniczej Avgas 100LL na paliwo etanolowe E-85, bez wprowadza-
nia modyfikacji, spowodowata spadek maksymalnej mocy o okoto 3,5% oraz wzrost jedno-
stkowego zuzycia paliwa o 28%. Gaznik fabrycznie przystosowany do benzyny lotniczej
umozliwit prace silnika zasilanego paliwem E-85 jedynie na mieszkach ubogich. Po zmodyfi-
kowaniu gaznika moc silnika wzrosta o okoto 5,5% i zuzycie paliwa wzrosto o 39,5% w sto-
sunku do proby przeprowadzonej na benzynie lotnicze;j.

Zasilanie silnika poprzez niskocisnieniowy uktad wtryskowy benzyng Avgas 100LL zwiek-
szyto maksymalnie osiggang moc o okoto 4 % (83,8 kW) oraz zmniejszyto jednostkowe zuzy-
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cie paliwa o 2,7 %. Zmiana paliwa na E-85 spowodowata zmniejszenie mocy maksymalnej o 2%
(82 kW) i zwiekszenie jednostkowego zuzycia paliwa o 25,7% w stosunku do préby zasilania
silnika paliwem Avgas 100LL poprzez uktad wtryskowy.

Mimo braku efektownych korzystnych zmian osiggéw silnika pracujacego na biopaliwie wy-
niki nalezy uzna¢ za zachecajgce do prowadzenia dalszych modyfikacji w uktadzie zasilania,
jak i ustalenia wptywu katéw wyprzedzenia zaptonu, faz rozrzadu silnika czy stanu cieplnego
silnika.

BIBLIOGRAFIA

[1]
[2]
[3]

Vandammae Erick J.,, Wim Soetaert: Biofuels. Wiley Series in Renewable Resources;
Pagowski Z.: Lotnicze silniki turbinowe. Paliwa i oleje. Instytut lotnictwa

Hendricks R.C., Bushnell D.M.: Synthetic and Biomass Alternate Fueling in Aviation. Me-
chanical Engineering Magazine - Biomass

Opis, instrukcja uzytkowania i obstugi silnika Franklin-4A-235-B4. Wytwornia sprzetu ko-
munikacyjnego ,PZL - Rzeszow” S.A.

Balicki W.: Przystosowanie gaznikowego uktadu zasilania silnika Franklin 4A do paliwa
etanolowego. Instytut Lotnictwa, Warszawa 2007

Szczepanski J., Kurek M.: Opracowanie dokumentacji technicznej, wykonanie i przebada-
nie niskoci$nieniowego uktadu wtryskowego do silnika PZL-F4A-235. Instytut Lotnictwa,
Warszawa 1988.

Boguszewicz P, Teodorczyk A. (promotor) Praca dyplomowa magisterska; Badania osia-
géw i emisji spalin silnika lotniczego Franklin-4A zasilanego paliwem Avgas i E85. Poli-
technika Warszawska , 2010

http://www.precisionairmotive.com/

http://www.automex.pl/prod/ham/amx200.php



PRACE INSTYTUTU LOTNICTWA ISSN 0509-6669
213,s.204-211, Warszawa 2011

MODELOWANIE TURBINOWYCH SILNIKOW ODRZUTOWYCH
W SRODOWISKU GASTURB NA PRZYKEADZIE SILNIKA K-15

RyYszARD CHACHURSKI, MARCIN GAPSKI

Wojskowa Akademia Techniczna

Streszczenie

W artykule dokonano oceny mozliwosci modelowania silnikéw turbinowych przy uzyciu programu
GasTurb na przyktadzie jednoprzeptywowego turbinowego silnika odrzutowego K-15. Uzyskane
wyniki poréwnano z danymi zamieszczonymi w opisie technicznym silnika K-15 oraz opublikowanymi
w literaturze wynikami badan silnikéw tego typu. Wyznaczono rozktad podstawowych paramet-
réw termogazodynamicznych wzdtuz kanatu przeptywowego silnika oraz wybrane charakterystyki.
Wskazano zalety i wady oprogramowania GasTurb wynikajqce z przeprowadzonych obliczen oraz
analiz.

Stowa kluczowe: silnik turbinowy, parametry termogazodynamiczne, modelowanie, GasTurb, cha-
rakterystyki

Wspotczesnie w procesie projektowania, produkcji oraz eksploatacji lotniczych silnikow tur-
binowych korzysta sie powszechnie z mniej lub bardziej wyspecjalizowanych programéw kom-
puterowych. Poszczegdlne wytwdrnie wykorzystujg w tym celu zaréwno oprogramowanie
napisane przez wilasne zespoty informatykéw, jak i z dostepnego na rynku oprogramowania
stworzonego przez niezalezne firmy. Jednym z prostszych programéw, ktéry moze by¢ wyko-
rzystywany zaréwno na etapie projektowania wstepnego silnikéw lotniczych, jest GasTurb na-
pisany przez bytego pracownika firmy MTU. Jego zaletami w stosunku do innych programoéw
s3 nieduze wymagania sprzetowe, a takze prosta - intuicyjna obstuga. Program pozwala na
proste i szybkie tworzenie modeli réznych rodzajow silnikéw oraz na okreslenie warunkow
ich pracy. Umozliwia ponadto generowanie obiegéw termodynamicznych oraz szeregu cha-
rakterystyk obrazujgcych zmiany wybranych parametréw w czasie symulowanej pracy silnika
na réznych zakresach i w zmiennych warunkach lotu.

1.JEDNOPRZEPEYWOWY TURBINOWY SILNIK ODRZUTOWY K-15

Ze wzgledu na dostepnos¢ stosunkowo duzej ilosci danych, mozliwo$ci programu GasTurb
postanowiono sprawdzi¢ na przyktadzie jednoprzeptywowego turbinowego silnika odrzuto-
wego K-15, ktdry zostat zaprojektowany przez zesp6t pracownikéw Instytutu Lotnictwa w War-
szawie dla samolotu szkolno-treningowego 1-22 Iryda.
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Na podstawie opublikowanych parametréw silnika K-15 oraz wynikéw wybranych badan do
zbudowania modelu tego silnika w programie GasTurb przyjeto nastepujace wartosci para-
metrow [12, 14]:

- masowe natezenie przeptywu powietrza -23,5kg/s

- wspotczynnik strat ci$nienia we wlocie -0,98

- sprez silnika -53

- temperatura na wyjsciu z komory spalania -1146 K

- ilo$¢ powietrza odbieranego na potrzeby ptatowca -0,2292 kg/s

- wspétczynnik strat ci$nienia spietrzenia -0,95

- sprawno$¢ izentropowa sprezarki - 0,835

- predkos¢ obrotowa sprezarki - 15900 obr/min
- sprawno$¢ izentropowa turbiny -0,87

W przypadku parametréw, ktérych wartosci nalezato poda¢ w trakcie tworzenia modelu (np.
wspoétczynnik strat ci$nienia w kanale przeplywowym turbiny, straty wywotane zmianami war-
tosci luzow wierzchotkowych turbiny itp.), a ktére nie byty znane - pozostawiono wartosci do-
myslne, uzywane w przyktadowym modelu jednoprzeptywowego silnika odrzutowego
zawartego w bibliotece przyktadéw programu GasTurb.

2. MODEL SILNIKA K-15

Do obliczen numerycznych przyjeto dwa modele silnika K-15. W obu przypadkach wprowa-
dzono takie same dane wej$ciowe, natomiast wykorzystano rézne charakterystyki sprezarki
i turbiny. W pierwszym z nich wykorzystano odpowiednio przeskalowane charakterystyki z bib-
lioteki programu GasTurb, natomiast w drugim zastosowano charakterystyki utworzone na
podstawie badan rzeczywistego silnika® [12].

2.1. Rozklad parametrow wzdtuz kanatu przeptywowego silnika

Program generuje wyniki korzystajac z zalezno$ci matematycznych wiazacych miedzy sobg
parametry podawanymi przez uzytkownika w procesie tworzenia modelu silnika.

Niezaleznie od rozwazanego modelu w wyniku obliczen otrzymano taki sam rozktad pod-
stawowych parametréw wzdtuz kanatu przeptywowego silnika dla zakresu maksymalnego, al-
bowiem algorytm obliczen nie uwzglednia charakterystyk sprezarki i turbiny.

Otrzymane rezultaty (tab. 1) pokazujg m.in., Ze obliczona warto$¢ ciggu wynosi 99,93% war-
tosci rzeczywistej, natomiast jednostkowego zuzycia paliwa - 95,37% rzeczywistej wartosci.
Parametry takie jak masowe natezenie przeptywu i temperatura spalin przed turbing sg zgodne
w 100% z wielko$ciami otrzymanymi w czasie badan silnika K-15.

Oznaczenia przekrojéw charakterystycznych wystepujace w tab. 1 odpowiadaja oznacze-
niom przedstawionym na rys. 1.

!Model silnika wykorzystujacy charakterystyki sprezarki i turbiny pochodzace z biblioteki programu GasTurb nazy-
wany jest dalej ,domys$lnym”, natomiast model korzystajacy z charakterystyk utworzonych w oparciu o wyniki badan
silnika K-15 nazywany jest w dalszej czeSci pracy ,modelem skorygowanym”.
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Tabela 1. Gtéwne parametry otrzymane dla obu analizowanych modeli silnika K-15.

Najwazniejsze oznaczenia: W - masowe natezenie przeptywu, T - temperatura, P - ci$nienie,
WRstd - skorygowane masowe natezenie przeptywu, FN - cigg, TSFC - jednostkowe zuzycie paliwa,
WF - masowe natezenie przeptywu paliwa

Rys. 1. Oznaczenia przekrojéw charakterystycznych stosowane w programie GasTurb
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Na rysunku 2 pokazano wyznaczone rozktady predkosci, temperatury statycznej i ci$nienia
statycznego wzdtuz kanatu przeptywowego silnika.

Rys. 2. Rozktad predkosci, cisnienia statycznego i temperatury statycznej wzdtuz kanatu
przeptywowego silnika (oznaczenia przekrojéw charakterystycznych zgodne z rys. 1)

2.2. Weryfikacja modelu

Weryfikacje modeli silnika K-15 przeprowadzono na podstawie poréwnania wybranych jego
charakterystyk z opublikowanymi w literaturze charakterystykami silnika i ich wybranych pa-
rametrow. Na rys. 3+6 zaprezentowano przyktadowo charakterystyki predkosciowo-wysoko-
Sciowe silnika uzyskane dla obu rozwazanych modeli.

Przedstawiona na rys. 3 zaleznos¢ ciggu silnika od wysokosci i predkosci lotu jest taka sama
dla modelu wykorzystujacego charakterystyki silnika K-15 (model skorygowany), jak i dla mo-
delu z charakterystykami domyslnymi. Wyraznie widoczne sg natomiast rdznice w przypadku
zaleznosci jednostkowego zuzycia paliwa wraz ze wzrostem wysokosci lotu i liczby Macha. O ile
przebiegi jednostkowego zuzycia paliwa odpowiadaja teorii w przypadku modelu skorygowa-
nego (rys. 4), to s3 one btedne dla modelu domyslnego korzystajacego z charakterystyk za-
wartych w bibliotece programu GasTurb (rys. 5). Wskazuje to na istotng zalezno$¢ zmian
jednostkowego zuzycia paliwa wraz z wysokoscig i predkoscig lotu od charakterystyk podzes-
potoéw silnika.

Na rys. 6 poréwnano zmiany temperatury catkowitej za sprezarka i za turbing w zaleznosci
od predkosci obrotowej wirnika silnika otrzymane dla silnika rzeczywistego i jego modeli wy-
korzystujacych domyslne oraz rzeczywiste charakterystyki sprezarki i turbiny.
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Rys. 3. Zalezno$¢ ciggu silnika od wysokoSci i predkosci lotu

Rys. 4. Wptyw wysokosci lotu i liczby Macha na wartos$¢ jednostkowego zuzycia paliwa (c]-)
dla modelu skorygowanego silnika K-15

Rys. 5. Wptyw wysokosci lotu i liczby Macha na wartos¢ jednostkowego zuzycia paliwa (c]-)
dla modelu domyslnego silnika K-15
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Silnik rzeczywisty Model domys$lny Model skorygowany

b)
Rys. 6. Charakterystyki statyczne silnika rzeczywistego [12] i badanych modeli (H=0, Ma=0, ISA)
catkowita temperatura powietrza za sprezarka (a), catkowita temperatura za turbing (b)

Podstawowym problemem, jaki pojawia sie podczas budowy modelu jest brak mozliwosci za-
modelowania skokowej zmiany charakterystyki wskutek otwarcia lub zamkniecia zaworéow
upustu powietrza ze sprezarki. Powoduje to znieksztatcenie otrzymanych charakterystyk
w postaci ptynnej zamiast skokowej zmiany wybranych parametréw lub tez wymusza ko-
nieczno$¢ budowy dwu modeli sprezarki - jednego z otwartymi, a drugiego z zamknietymi za-
worami upustu.

Og6lny przebieg zmian parametréow przygotowanych modeli jest zgodny z rzeczywistym,
w ktorym szczegdlng uwage zwraca skokowa zmiana warto$ci parametréw odpowiadajgca
predkosci obrotowej n = 80%.

W przypadku modelu bazujgcego na charakterystykach sprezarki i turbiny zawartych w pro-
gramie (model domys$lny), miejsce wystapienia skoku charakterystyki obrazuje punkt, w kto-
rym tgczg sie krzywe, z ktorych jedna przedstawia wykres dla otwartych zaworéw upustu,
druga natomiast dla zamknietych.

Z kolei w przypadku modelu skorygowanego, chwila zamkniecia zaworéw upustu widoczna
jest w postaci lokalnego znieksztatcenia przebiegu.

Kolejnym zagadnieniem podlegajacym analizie, byt wptyw spadku ci$nienia powietrza na
kierunek zmian charakterystyk uzytkowych silnika (rys. 7).
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b)

<)
Rys. 7. Wptyw obnizania sie ci$nienia powietrza (pc2) na kierunek zmian charakterystyk uzytkowych
(1 - charakterystyki dla H=0, Ma=0; 2 - H=2000 m, Ma=0,5; w obu przypadkach T,=288K)
silnik rzeczywisty [12] (a), model domys$lny (b), model skorygowany (c)

Charakterystyki przedstawione na rysunku 7 pokazujg, ze i w tym przypadku model skory-
gowany lepiej odzwierciedla zmiane parametréw silnika pod wptywem zmian ci$nienia po-
wietrza, jednak ze wzgledu na brak mozliwosci zamodelowania skokowego zamkniecia
zaworéw upustu nie ma mozliwosci uzyskania takich samych charakterystyk, jak dla silnika
rzeczywistego.
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PODSUMOWANIE

Program GasTurb pozwala uzytkownikowi na wygenerowanie modelu umozliwiajacego ana-
lize wptywu réznych czynnikéw na parametry pracy silnika, jednak ma on istotne ograniczenia.
Najwazniejszymi z nich sa brak mozliwosci prawidtowego odzwierciedlenia pracy mechaniza-
cji sprezarki silnika, ale takze i uktadu sterowania.

W procesie modelowania wazne jest dysponowanie rzeczywistymi charakterystykami spre-
zarKi i turbiny, poniewaz przyjmowanie charakterystyk domys$lnych moze prowadzi¢ do bted-
nych wynikéw.

W przypadku modelowanego silnika K-15 nie posiadano informacji o warto$ciach wielu pa-
rametréw, co miato wplyw na jako$c uzyskanego modelu. Nalezy jednak mie¢ na uwadze, iz
problem taki nie wystepuje w placéwkach badawczych i biurach projektowych, dysponujacych
odpowiednimi danymi. Z tego powodu program GasTurb jest wykorzystywany nie tylko w pla-
cowkach dydaktycznych, ale takze w instytucjach projektujacych i badajgcych silniki lotnicze.
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REALIZACJA OGRANICZEN DOPUSZCZALNYCH PARAMETROW
PRACY W STRUKTURZE UKEADU AUTOMATYCZNEGO
STEROWANIA LOTNICZEGO SILNIKA TURBINOWEGO
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Instytut Lotnictwa

Streszczenie
W artykule opisano ograniczenia, ktérym muszq podlega¢ niektére parametry pracy lotniczych
silnikéw turbinowych (m.in. predkosci obrotowe wirnikéw, temperatura spalin) ze wzgledu na
wytrzymatos¢ szczegdlnie wysilonych podzespotéw: wirnikéw i komdr spalania. Przedstawiono
przyktady realizacji tych ograniczen przez uktady automatycznego sterowania silnikéw.

Stowa kluczowe: zespot napedowy, lotniczy silnik turbinowy, uktad automatycznej regulacji
WSTEP

W lotnictwie wymagana jest prawie absolutna niezawodnos¢ sprzetu - nawet drobna awaria
w locie prowadzi czesto do katastrofy. To wtasnie w celu zmniejszenia tragicznych skutkow
uszkodzen zespotéw napedowych samolotéw Amerykanie juz w 1930 r. wprowadzili obo-
wigzkowe przeglady silnikéw co 300 godzin pracy (resurs).

Na co dzien spotykamy sie z ograniczeniami dotyczacymi urzadzen technicznych, np. do-
puszczalng tadownoscia pojazdéw, maksymalng predkoscig obrotowa watu silnika samocho-
dowego. Wynikajg one z ograniczonej wytrzymatosci elementéw konstrukcji. Niekiedy mozna
przekroczy¢ te ograniczenia (w niewielkim stopniu, w krotkim czasie), gdyz rzeczywiste na-
prezenia s3 kilkakrotnie mniejsze, od obliczeniowych ze wzgledu na przyjete ,wspotczynniki
bezpieczenstwa”.

Nieco inaczej sa projektowane lotnicze zespoty napedowe, gdzie jednym z wazniejszych wy-
magan jest uzyskanie mozliwie najnizszej masy konstrukcji. W efekcie konstrukcje te sg znacz-
nie bardziej wysilone od np. sitowni okretowych, w ktérych ograniczanie masy nie jest
najwazniejsze - wazna jest bardzo duza zywotno$¢ silnika (por. rys. 1).

Specyfika silnikow turbinowych sg bardzo duze moce. Energia dostarczana w paliwie do
Sredniej wielkosci silnika odrzutowego (w ciggu sekundy) odpowiada mocy rzedu 20 mega-
watow. Okoto 5 megawatéw mocy potrzebuje sprezarka takiego silnika pracujaca na zakresie
startowym. Aby uchronic¢ silnik przed wejsciem w zakresy niebezpieczne konieczne jest bardzo
szybkie reagowanie na wystepujace zaktocenia (krotkie czasy reakcji), np. turbina napedowa
Smigtowcowego silnika GTD-350 pracujaca na zakresie przelotowym (ok. 85% maksymalnej
predkosci obrotowej) po nagtym zaniku obcigzenia osigga 125% maksymalnej predkosci obro-
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towej (grozacej rozerwaniem wirnika) w czasie krétszym niz 0,1 sekundy. Czas reakcji czto-
wieka jest znacznie dtuzszy, zatem pilot nie jest w takim przypadku zdolny do zapobiezenia ro-
zerwaniu turbiny poprzez odciecie doptywu paliwa do komory spalania. Konieczne jest wiec
zastosowanie urzadzen automatycznie sterujgcych silnikami turbinowymi, mimo, Ze sg one
skomplikowane i kosztowne.

b)
Rys. 1. Por6wnanie gabarytéw i masy ttokowego silnika okretowego (a)
i turbinowego silnika Smigtowcowego (b)

Liczba wielkosci, ktérych mozna uzy¢ do sterowania silnikiem turbinowym jest niewielka
(por.rys. 2). Glowna jest natgzenie przeptywu paliwa do komory spalania Q,,,. Inne wystepuja
jako dodatkowe tylko w silnikach, ktérych konstrukcja umozliwia takie sterowanie:

- potozenie topatek kierowniczych na pierwszych (zwykle trzech...czterech) stopniach spre-
zarki (dgigr),

- potozenie zawordw upustu powietrza ze sprezarki (otwarcie / zamkniecie),

- potozenie elementéw regulacji wlotu do silnika (stozka, klap),

- krytyczne pole przekroju dyszy wylotowej silnika (Apygzy zwykle w silniku z dopalaczem),

- potozenie elementéw odwracacza ciggu (najczesciej w dwuprzeptywowych silnikach samo-
lotéw transportowych / pasazerskich),

- kat ustawienia topat $migiet w turbinowych silnikach $migtowych (Bg).
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Rys. 2. Wielko$ci stuzace do sterowania silnikami turbinowymi:
a) jednowirnikowy silnik odrzutowy; b) silnik odrzutowy z mechanizacjg sprezarki i regulowanym
polem przekroju dyszy wylotowej; c) jednoprzeptywowy silnik $migtowy; d) silnik $migtowcowy

Odpowiednio sterujac przedstawionymi wielko$ciami utrzymuje sie w zakresie dopuszczal-
nym warto$ci: predkosci obrotowych wirnikéw, temperatury spalin, natezenia przeptywu pa-
liwa, momentu obrotowego skrecajacego waty napedzajace $migta lub taczace turbiny z nape-
dzanymi przez nie sprezarkami.

Rys. 3. Pomiar predkosci obrotowej wirnika:
- z lewej uktad klasyczny z wirujacymi ciezarkami (N);
- z prawej czujnik reluktancyjny wspétpracujacy z kétkiem zebatym
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Wszystkie te wielkosci - zaréwno sterujace, jak i sterowane (ograniczane) - musza by¢ mie-
rzone. W klasycznych, hydromechanicznych uktadach sterowania, pomiaréw dokonywano sto-
sujgc wirujace masy (predkos¢ obrotowa), membrany, mieszki sprezyste, aneroidy (ci$nienia),
termometry parowe, czy dylatacyjne. Od ok. 30 lat - dzieki rozwojowi elektrycznych metod po-
miaru wielko$ci mechanicznych - stosuje sie czujniki elektroniczne. Jest to absolutnie konieczne
w nowoczesnych uktadach sterowania typu FADEC (por. rys. 3).

1. OGRANICZENIA OBSZARU DOPUSZCZALNYCH STEROWAN SILNIKOW TURBINOWYCH

Nalezy tu przypomnie¢, Ze ograniczenia parametréw pracy nie sg jaka$ specyficzng cechg
silnikéw turbinowych, ale dotycza réwniez klasycznych lotniczych zespotéw napedowych skta-
dajacych sie z silnika ttokowego i Smigta. W zespotach tych ogranicza sie: predkosci obrotowe
(watu silnika, $migta), temperature gtowic, oleju, moment na wale napedzajacym $migto, sktad
mieszanki.

Glowne ograniczenia parametréw pracy silnika turbinowego wystepujace w procesie akce-
leracji (przyspieszania), to:

- ograniczenie maksymalnej temperatury spalin w komorze spalania (ze wzgledu na tech-
niczne trudnosci pomiaru tej bardzo wysokiej temperatury, ogranicza sie najczesciej tem-
perature spalin za turbing); przekroczenie tego ograniczenia moze skutkowac uszkodzeniami
(przepaleniem, deformacjq) rury ogniowej, topatek kierowniczych turbiny, fopatek wirniko-
wych turbiny (petzanie materiatu) oraz elementéw dyszy wylotowej;

- ograniczenie maksymalnej predkosci obrotowej wirnikéw; przekroczenie grozi dezintegra-
cja (rozerwaniem) tarcz wirnika, urwaniem fragmentéw topatek, utratg wywazenia - czyli
gwattownym wzrostem drgan silnika, az do jego wybudowania z gondoli;

- ograniczenie maksymalnego momentu skrecajacego wat faczacy turbine ze sprezarka; prze-
kroczenie grozi ukreceniem watu, czyli utratg wiezi mechanicznej pomiedzy turbing, a spre-
zarka, a to skutkuje bardzo szybkim (w czasie krotszym niz 1 sekunda) rozkreceniem turbiny
ijej rozerwaniem;

- granica statecznej pracy sprezarki; wejscie w zakres niestatecznej pracy sprezarki grozi pul-
sacjami przeptywu powietrza (zmniejszeniem natezenia przeptywu), zaktéceniami sktadu
mieszanki w komorze spalania, niekiedy az do zgasniecia ptomienia, zmiennymi obciaze-
niami topatek sprezarki i topatek turbin.

W procesie deceleracji, wystepuja zwykle:

- ograniczenie maksymalnego zubozenia mieszanki w komorze spalania (sktadu mieszanki);
nadmierne zubozenie mieszanki grozi tzw. ubogim zgasnieciem komory spalania (,zdmuch-
nieciem ptomienia”);

- ograniczenie minimalnego przeptywu paliwa do komory spalania; jest innym sposobem za-
pobiezenia zga$nieciu ptomienia w komorze spalania;

- ograniczenie predkosci obrotowej biegu jalowego; niezachowanie tego ograniczenia nie grozi
uszkodzeniem silnika, ale niekorzystnie wptywa na jego osiagi: predkos¢ obrotowa biegu ja-
towego nizsza od wymaganej (okreslonej przez konstruktora silnika w wymaganiach tech-
nicznych) skutkuje wydtuzeniem czasu akceleracji; zbyt wysoka predkos¢ obrotowa biegu
jalowego wydtuza droge ladowania, gdyz zwieksza ciag szczatkowy silnika.

Przedstawiony na rys. 4 obszar sterowan dopuszczalnych przemieszcza sie w zaleznosci od
wysokosci i predkosci lotu. Wiadomo, ze ze wzrostem wysokos$ci lotu maleje gesto$¢ powietrza
w atmosferze, zawezaja sie granice zapalno$ci mieszanki powietrze-nafta lotnicza, linia sta-
now ustalonych (wspétpracy turbiny ze sprezarka) przesuwa sie w kierunku mniejszego go-
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dzinowego zuzycia paliwa (jednostkowe zuzycie paliwa ro$nie). Ogélng tendencjq jest ,przy-
suwanie sie” ograniczen do linii stanéw ustalonych. Obszar sterowan dopuszczalnych maleje.
W silnikach o regulowanym przekroju dyszy przymkniecie dyszy powoduje zwiekszenie sprezu
sprezarki, zblizenie sie do granicy statecznej pracy. Rdwniez lot na duzych katach natarcia, nie-
réwnomierny naptyw powietrza do wlotu powoduje przybliZenie sie granicy statecznej pracy
sprezarki do linii stanéw ustalonych.

Rys. 4. Obszar sterowan dopuszczalnych dla silnika turbinowego:
a) w czasie pracy na ziemi; b) w locie na duzej wysokoSci:
my,,| - masowe natezenie przeptywu paliwa do komory spalania;
GNPS - granica niestatecznej pracy sprezarki; LSU - linia standw ustalonych; n - predko$¢ obrotowa;
P2 - ciSnienie powietrza za sprezarka; T4 - temperatura spalin za turbing

Wieksza odlegto$¢ ograniczen od linii stanéw ustalonych pozwala sterowac¢ procesami przej-
Sciowymi z wiekszymi nadmiarami przeptywu paliwa (w stosunku do natezen potrzebnych do
utrzymania stanéw ustalonych). To pozwala uzyskiwa¢ wieksze warto$ci momentu obracaja-
cego wirnik (wieksza réznica pomiedzy momentem uzyskiwanym na turbinie, a momentem
oporowym sprezarki). W efekcie silnik odznacza sie wéwczas wieksza dynamika, krétszymi
czasami zmiany zakresu pracy.

Uktad sterowania musi reagowaé na przemieszczanie sie ograniczen. W najprostszych do-
bierano charakterystyki elementéw zaktadajac najniekorzystniejszy przebieg ograniczen,
np. dla lotu na maksymalnym putapie. Taki uktad nie pozwalat wykorzystywac¢ w petni dyna-
micznych wiasciwosci silnika w korzystniejszych warunkach: np. w czasie lotu na matej wyso-
ko$ci. Zatem uktad sterowania silnika turbinowego powinien mie¢ mozliwo$¢ dostosowywania
swoich wtasnosci (charakterystyk) do aktualnych warunkéw lotu i wynikajacych z nich ogra-
niczen obszaru dopuszczalnych sterowan.

2. REGULATORY UMOZLIWIAJACE REALIZACJE POSZCZEGOLNYCH OGRANICZEN

Wszystkie przedstawione tu regulatory wspoétpracuja z gtdéwna pompa paliwa wpltywajac na
wartos$¢ natezenia przeptywu paliwa do komory spalania silnika.
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2.1. Ograniczniki obrotow

Ich dziatanie polega na pomiarze i poréwnywaniu aktualnej predkos$ci obrotowej z warto$cia
zadana, jako maksymalna. Ogranicznik nie ingeruje, jesli predko$¢ obrotowa jest mniejsza od
maksymalnej, ale jesli jest wieksza generuje sygnat zmniejszenia przeptywu paliwa do komory
spalania.

Uktady sterowania niektdrych silnikéw (szczegélnie Smigtowcowych i $Smigtowych) zawie-
raja tzw. awaryjne ograniczniki obrotéw (por. rys. 5). Ich zadaniem jest uchronienie turbiny
napedowej przed osiggnieciem predkos$ci obrotowej grozacej rozerwaniem wirnika. Wystepuje
to w przypadku gwattownego zmniejszenia obciazenia tej turbiny np. wskutek ,przerwania
wiezi kinematycznej” (ukrecenia watu napedowego lub roztaczenia sie sprzegta), czy zmniej-
szenia kata ustawienia topat $migta, albo wskutek wykonywania manewru powodujacego ,wej-
$cie Smigta w nadobroty” (np. podczas gwattownego nurkowania). Ogranicznik ten w mozliwie
najkroétszym czasie catkowicie odcina doptyw paliwa do komory spalania wytaczajac silnik, ale
tez przerywajac strumien energii zasilajacy turbine i w ten sposéb chroni turbine przed ,roz-
kreceniem”. Silnik, w ktérym doszto do takiej sytuacji musi by¢ poddany przegladowi (szcze-
gb6lnie topatek i uszczelnien turbiny), gdyz dos$¢ czesto dochodzi wtedy do przytarcia
wierzchotkéw topatek wirnikowych o uszczelnienia kadtubowe, ale jest to cena za uchronienie
od ewentualnego duzo powazniejszego uszkodzenia ptatowca w przypadku doprowadzenia do
rozerwania tarczy turbiny.

Rys. 5. Schemat funkcjonalny rozwigzania przyktadowego ogranicznika
maksymalnej predkosci obrotowej wirnika smigtowca:
1 - silnik $migtowcowy; 2 - przektadnia gtéwna; 3 - ogranicznik maksymalnych obrotéw wirnika
nosnego (i turbiny napedowej); P - pompa paliwa
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2.2. Ograniczniki temperatury spalin

Uktad taki dziata w podobny sposéb, jak ogranicznik obrotow, tzn. poréwnuje aktualng zmie-
rzong warto$¢ temperatury spalin z warto$cig dopuszczalna i w przypadku przekroczenia wy-
daje sygnat zmniejszenia przeptywu paliwa do komory spalania (por. rys. 6). Cecha charakte-
rystyczng tych ogranicznikow jest to, ze praktycznie wszystkie znane rozwigzania wykorzystuja
elektronike. Wynika to z faktu, ze czujniki uzywane do pomiaru temperatury spalin sg wytacz-
nie elektroniczne (termopary lub pirometry). W uktadzie sterowania zawierajacym taki ogra-
nicznik musi by¢ tez element wykonawczy: elektrozawor zamieniajacy sygnat elektryczny na zmia-
ne przepustowosci okna przeptywowego.

Rys. 6. Schemat przyktadowego ogranicznika temperatury spalin za turbing z programowang wartos$cig
ograniczenia (tu w funkcji predkosci obrotowej)

Dopuszczalna warto$¢ temperatury nie zawsze jest jedng liczba, lecz moze by¢ zadawana
w postaci funkcji np. predkos$ci obrotowej (czesto zredukowanej) lub wysokosci lotu. Pozadane
jest, aby uktad pomiaru temperatury spalin korygowat op6znienie wprowadzane przez czujnik
(najczesciej termopare), ktdre jest zalezne od masowego natezenia przeptywu spalin.

2.3. Ograniczniki maksymalnego momentu obrotowego

Warto$ci momentu obrotowego sg ograniczane w uktadach przekazywania mocy z silnika
na $migto (lub wirnik §migtowca). We wszystkich silnikach turbinowych jest tez ograniczany
moment skrecajacy wat taczacy turbine ze sprezarka. W uktadach przeniesienia mocy instalo-
wane s3 czujniki pomiaru momentu obrotowego: hydromechaniczne, w ktorych sygnatem wyj-
Sciowym jest ciS$nienie oleju, albo elektroniczne - mierzace odksztatcenia elementu
przenoszacego moment napedowy. Zmierzona w ten sposob warto$¢ momentu obrotowego
jest porownywana z wartoscig zadang i w przypadku jej przekroczenia przekazywany jest syg-
nal zmniejszenia przeptywu paliwa.

Nieco inaczej dziataja ograniczniki maksymalnego momentu skrecajacego wat taczacy turbine
ze sprezarka. Poniewaz nie jest mozliwy bezposredni pomiar tego momentu zazwyczaj stosuje
sie (posrednie) ograniczanie maksymalnego przeptywu paliwa do komory spalania (por. rys. 4

- ograniczenie mp,"* ). Uktady do pomiaru momentu obrotowego stosuje si¢ w zespotach
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$migtowych i Smigtowcowych (por. rys. 7). Sygnat przekroczenia dopuszczalnej warto$ci mo-
mentu powoduje ograniczanie natezenia przeptywu paliwa ttoczonego do komory spalania.

Przypadki, kiedy zastosowanie tego ograniczenia jest konieczne wystepuja w warunkach
pracy silnika na zakresie zblizonym do maksymalnego, w powietrzu o duzej gestosci (tzn. w ni-
skiej temperaturze i na matej wysokosci lotu).

Rys. 7. Uktady pomiaru momentu obrotowego: a) i b) hydrauliczny uktad pomiaru momentu
obrotowego; c) pomiar momentu obrotowego przy uzyciu watka skretnego

2.4. Uklad sterowania akceleracja

Regulator prowadzacy akceleracje silnika turbinowego wystepuje w kazdym uktadzie ste-
rowania. Od jako$ci jego dziatania zalezy dynamika silnika - zdolnos¢ zwiekszania ciggu w moz-
liwie najkrétszym czasie. Jest to wtasciwos¢ silnika bardzo istotna podczas wykonywania
manewru ,przejscia na drugi krag” tzn. przerwania podejscia do ladowania, szczeg6lnie, gdy od-
bywa sie to na lotniskowcu. Sposdb, w jaki odbywa sie akceleracja bardzo rzutuje na trwatos¢
elementéw silnika, szczegoélnie jego ,goracej czesci”. Regulator sterujacy akceleracja wiacza sie
do pracy po przemieszczeniu dzwigni sterowania silnikiem w kierunku zwiekszenia ciggu. Jego
dziatanie polega na wzbogaceniu sktadu mieszanki w komorze spalania poprzez zwiekszenie
natezenia przeptywu paliwa do komory spalania. Natezenie to jest obliczane na podstawie ak-
tualnego ci$nienia powietrza za sprezarka (wysokiego ci$nienia) i wymaganego sktadu mie-
szanki w danych warunkach zawartego w tzw. charakterystyce przyspieszania. Charakterystyka
ta jest dobierana i optymalizowana w etapie badan prototypow silnika. Optymalizacja polega
na takim doborze ,trajektorii akceleracji”, aby przyspieszanie odbywato sie przy mozliwie naj-



220 WrODZIMIERZ BALICKI

wiekszych nadmiarach przeptywu paliwa ponad linig stanéw ustalonych (wtedy réznica po-
miedzy momentem napedowym turbiny, a momentem oporowym sprezarki jest najwieksza),
ale, zeby przy tym nie byta przekraczana dopuszczalna temperatura spalin i aby byt omijany ob-
szar niestatecznej pracy sprezarki (por. rys. 8).

Rys. 8. Wptyw przebiegu ,trajektorii akceleracji” na czas przy$pieszania
od zakresu biegu jatowego do zakresu startowego:
1- akceleracja prowadzona z bardzo matymi ,,nadmiarami natezenia przeptywu paliwa” - dtugi czas
przyspieszania; 2 - optymalny przebieg charakterystyki przyspieszania;
3 - akceleracja prowadzona z bardzo duzymi ,,nadmiarami natezenia przeptywu paliwa”, wystepuje
zjawisko ,ptytkiego pompazu” skutkujace m.in. wydtuzeniem czasu przyspieszania
(LSU - linia stan6w ustalonych)

W znanych uktadach sterowania charakterystyka przyspieszania jest realizowana w rézny
sposéb: najprosciej w uktadzie sterowania silnika $migtowcowego GTD-350, gdzie iglica otwie-
rajaca okno przeptywowe (ktére stuzy do odmierzania przeptywu paliwa do silnika) prze-
mieszcza sie ze stalg predkoscig dobierang pakietem dyszek dtawigcych przeptyw paliwa
sterujgcego potozeniem serwomechanizmu, z ktérym jest zwigzana iglica. W uktadzie stero-
wania silnikiem SO-3 znajduje sie , przetacznik pneumatyczny”, zasilany powietrzem z za spre-
zarki z wylotem do ci$nienia atmosferycznego. Generuje on charakterystyke ,,omijajaca” granice
statecznej pracy sprezarki z korekcjg od rzeczywistego ci$nienia powietrza w otoczeniu (wy-
sokosci lotu) i od natezenia przeptywu powietrza do komory spalania (zaleznego od ci$nienia
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powietrza za sprezarka). W silnikach K-15 charakterystyka przyspieszania byta zadawana
w postaci profilu okna znajdujgcego sie w boczniku sterujacym przeptywem paliwa do komory
spalania. W wers;ji ,elektronicznej” tego uktadu charakterystyke zadawano w postaci tablicy
umieszczonej w pamieci sterownika. Takie samo rozwigzanie jest stosowane w uktadach mi-
kroprocesorowych FADEC.

2.5. Uklad sterowania deceleracja

Ten podzespot uktadu sterowania silnikiem turbinowym spetnia bardzo wazne zadania
uchronienia komory spalania przed ubogim zga$nieciem ptomienia. Takie zga$niecie w czasie
lotu jest traktowane jako stan awaryjny, a jesli zdarzy sie na matej wysokosci moze by¢ przy-
czyna katastrofy. Najczesciej zadaniem tego podzespotu jest utrzymywanie niezmiennego
sktadu mieszanki po gwattownym cofnieciu dZzwigni sterowania silnikiem (por.rys. 9). Wskutek
jego dziatania natezenie przeptywu paliwa w trakcie deceleracji jest proporcjonalne do ci$nie-
nia powietrza za sprezarka (tzn. maleje wraz z tym ci$nieniem, a nie szybciej).

Rys. 9. Charakterystyka akceleracji (AKC) i deceleracji (DEC) "zapamietane” w czesci
przeliczajgcej mikroprocesorowego uktadu sterowania silnika K-15
(Qpal - objetosciowe natezenie przeptywu paliwa; LSU - linia stanéw ustalonych)

W czasie lotow na duzych wysokosciach uktad ten jest wspomagany dziataniem zaworu mi-
nimalnego przeptywu paliwa do komory spalania, ktéry poza tym ,samoczynnie” podwyzsza
poziom biegu jatlowego ze wzrostem wysokosci. W ten sposob zapobiega nadmiernemu wy-
dtuzaniu sie czasu akceleracji w locie.

2.6. Realizacja funkcji przeliczajacych w ukladach typu FADEC

Wazna cze$¢ uktadu sterowania silnikiem turbinowym stanowig elementy wykonujace roz-
ne przeliczenia. W klasycznych, hydromechanicznych uktadach przeliczenia te wykonywano sto-
sujac kombinacje dZwigni, membran, mieszkdw, hydraulicznych elementéw dtawigcych prze-
ptyw itp. Od doktadnosci dziatania tych zespotéw zalezata doktadnos$¢ regulacji, np. utrzymy-
wania maksymalnej predkosci obrotowej, powtarzalno$¢ uzyskiwanych czaséw przyspieszania.
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Niestety bardzo negatywny wptyw na te parametry sterowania miato tarcie pomiedzy elementami
ruchomymi, czy precyzja wykonania okien przeptywowych. Znaczny postep dokonat sie dopiero
po zastosowaniu uktadéw elektronicznych: poczatkowo analogowych (lata siedemdziesiate), a p6z-
niej cyfrowych. Wymagang niezawodnos$¢ dziatania tych uktadéw uzyskano metodg zwielo-
krotnienia obwodéw (redundancja). Realizacje ograniczen opisanych w punkcie 2 przedstawiono
narys. 10.

Rys. 10. Uproszczony schemat toréw obliczajacych wymagane natezenie przeptywu paliwa w czes$ci
przeliczajacej mikroprocesorowego uktadu sterowania typu FADEC

W czesci przeliczajacej uktadu sterowania jest generowany sygnat elektryczny, ktéry nalezy
przetworzy¢ w natezenie przeptywu paliwa do komory spalania, potozenie topatek kierowni-
czych sprezarki lub odpowiednie otwarcie dyszy wylotowej. Stuza do tego elementy wyko-
nawcze: elektrozawory, serwomechanizmy, od ktérych jest wymagana odpowiednia precyzja
dziatania (np. mozliwie mata histereza) i niezawodnos$¢. Przedstawione regulatory dziataja
czesto w uktadzie zamknietym (ze sprzezeniem zwrotnym), dlatego wzmocnienia musza by¢
odpowiednio dobrane, aby uktad zapewniat stabilno$¢ w kazdych warunkach, mimo, zZe wtas-
nosci obiektu sterowania (silnika), czy uktadéw pomiarowych ulegajg zmianom.
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PODSUMOWANIE

Obserwacje przemian, jakie sie dokonywaty w zakresie uktadéw sterowania silnikéw turbi-
nowych pokazujg dokonujgcy sie rozwdj od prostych zespotéw hydromechanicznych, gdzie
duza odpowiedzialno$¢ spoczywata na pilocie (np. musiat obserwowac i ,,recznie” ograniczac
temperature spalin) poprzez dotgczenie elektronicznych ogranicznikéw maksymalnej predko-
$ci obrotowej i temperatury spalin (aktualnie w eksploatacji jest bardzo duzo silnikéw z takimi
uktadami: od CFM-56 napedzajacych m.in. Airbusy 320 do RD-33 z MiG-6w29), az do petnoza-
kresowych uktadéw cyfrowych.

W najnowszych konstrukcjach silnikéw samolotéw bojowych stosuje sie juz uktady adapta-
cyjne (zmieniajace swoje wlasciwosci wraz z wtasnos$ciami obiektu), wtgczone w system ste-
rowania ptatowcem.

Chociaz w Polsce nie konstruujemy uktadéw sterowania (ostatnia , okazj3” tego rodzaju byt
projekt silnika D-18 i rozwdj silnika PZL-10W do $migtowca ,Soko6t”) - to jednak rzecza istotng
w jest uswiadamianie absolwentom specjalnosci silnikowych waznos$ci zagadnien dotyczacych
sterowania silnikami turbinowymi, bo Zle funkcjonujgcy uktad moze znacznie pogorszy¢ osiagi
nawet dobrze skonstruowanego silnika (gasnie, jest mato dynamiczny, szybko przepala sie ko-
mora spalania...).
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Streszczenie

W artykule przedstawiono dane statystyczne dotyczqce czynnikéw powodujqcych wypadki lot-
nicze statkow powietrznych w USA i Polsce. Dane przedstawiajq wzrost liczby uszkodzen silnikéw
wywotanych zassaniem t.zw. ,ciat obcych’. Przeanalizowano gtéwne przyczyny uszkodzen silnikéw
lotniczych w SP RP. Przedstawiono problematyke zwiqzanq z uszkodzeniami sprezarek podczas
eksploatacji w terenie o duzym zapyleniu powietrza w wyniku wystepowania erozji topatek spre-
zarkowych. Analizowano wptyw liczby silnikéw na starty samolotéw wojskowych na przyktadzie
lotnictwa USA.

Stowa kluczowe: turbinowy silnik odrzutowy, sprezarka , erozyjne zuzycie, uszkodzenia silnikow
lotniczych

WSTEP

Wedtug danych Sit Powietrznych USA 38% wypadkéw lotniczych jest nastepstwem uszko-
dzenia silnika. Jak wida¢ z poréwnania przedstawionego na rys.1 przestanki zwigzane z eks-
ploatacja (47%) maja najwiekszy wplyw na bezpieczenstwo latania. Amerykanie dzielg
wypadki lotnicze na dwie klasy A i B. Lotnicze wypadki klasy A sa to wypadki ktérych nastep-
stwem jest $mier¢ lub kalectwo zatogi, zniszczenie statku powietrznego badz uszkodzenie jego,
ktorego koszt remontu wynosi powyzej 1 min. $.

Wypadki lotnicze ktore zaliczaja sie do klasy A osiggaja warto$ci wskaznika wynoszace od
2 do 4 wypadkow na 100 000 godz. lotu (np. w 2001 . wyniést on 3,83).

Gama przestanek powodujgcych uszkodzenia silnikéw jest réznoraka, do najwazniejszych
nalezy zaliczy¢:

- czynniki konstrukcyjne i produkcyjne (np. rodzaj materiatu, uktad konstrukcyjny);

- czynniki mechaniczne (np. obcigzenia mechaniczne i cieplne);

- czynniki eksploatacyjne (np. system eksploatacji, jako$¢ obstug, przygotowanie nawierzchni

lotniskowych);

- czynniki klimatyczne (np. temperatura, wilgotnos¢, zapylenie)

Przyktadem wptywu czynnika eksploatacyjnego na liczbe uszkodzen zespotu napedowego
zwigzanego z zasysaniem ciat obcych przedstawiono na rys. 2. Stanowi to problem dla lotnictwa
wojskowego jak i rowniez dla przewoznikow cywilnych. Z powodu rosngcego wskaznika zwia-
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zanego z poziomem nalatanych co roku godzin i wynikajacych stad informacji zwigzanych z eks-
ploatacja istotne jej wycigganie wtasciwych informacji dotyczacych przestanek stanowigcych
zagrozenia dotyczace bezpieczenstwa lotow.

Rys. 1. Istotne czynniki powodujace wypadki lotnicze statkéw powietrznych

Rys. 2. Liczba uszkodzen zespotu napedowego zwiazane z zassaniem ciat obcych
w latach 1996-2001 w Sitach Powietrznych Stanéw Zjednoczonych

1. ANALIZA PRZYCZYN USZKODZEN LOPATEK SPREZARKOWYCH

Lopatki zespotu sprezarkowego s3 strukturalnie delikatnymi elementami turbinowych sil-
nikéw odrzutowych jednymi z najbardziej obcigzonych wynikajacymi z dziatania sit od$rod-
kowych (predkosci obwodowe na promieniu zewnetrznym osiagaja wartosci powyzej 500 m/s)
i sit aerodynamicznych zwigzanych z oddziatywaniem strumienia przeptywajacego przez kanat
miedzytopatkowy.

Nastepstwem tego s3 naprezenia zwigzane z sitami bezwtadno$ci i sitami aerodynamicz-
nymi, ktére wywotuja rozciggnie topatek oraz ich zginanie i skrecanie.

Warto$ci naprezen okre$lajg w bardzo istotny sposéb zakresy pracy sprezarek i wentylato-
réw oraz czas bezposredniego uzytkowania tych elementéw (resursy). W przypadku silnikow



226 ApAM KOZAKIEWICZ

samolotéw bojowych resursy sg ustalane na poziomie 1000 godz., a w samolotach o przezna-
czeniu cywilnym nawet 20 000 godz. Dodatkowo istotnym elementem wptywajgcym na ogra-
niczenia resursu topatek sprezarkowych sa ich uszkodzenia spowodowane usterkami
(uszkodzeniami) innych zespotéw silnikéw. Na rys. 3 przedstawiono zostaty dane statystyczne
dotyczace uszkodzen zespotoéw silnika eksploatowanych w Sitach Powietrznych RP w latach
1994 - 1997. Z wykresu jednoznacznie wida¢ znaczenie wptywu sprezarki na niezawodno$¢
pracy silnika. Uszkodzenia sprezarki stanowig trzecig grupe pod wzgledem iloSci uszkodzen
zespotdw silnika. Nalezy przypisac to potozeniu tego zespotu w uktadzie konstrukcyjnym ca-
tego silnika oraz konieczno$ci minimalizacji masy silnika (sprezarki), co przektada sie na wy-
trzymato$¢ zespotéw i podzespotow.

Rys. 3. Przyczyny uszkodzen silnikdw lotniczych w SP RP w latach 1994 - 1997
1- zasadniczy uktad paliwowy, 2- komora spalania, turbina i dysza wylotowa, 3- zespédt sprezarki,
4- uktad rozruchu, 5- uktad olejenia, 6- naped agregatdéw i pozostate uktady

Rys. 4. Istotne czynniki powodujace wypadki lotnicze
1- pekniecia zmeczeniowe; 2- pekniecia wywotane innymi czynnikami; 3- przegrzanie materiatowe
i deformacje plastyczne; 5- korozja miedzykrystaliczna; 6-inne
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Rys. 5. Zwymiarowane uszkodzenie krawedzi natarcia topatki wentylatora
2.USZKODZENIA TURBINOWEGO SILNIKA OBCYMI OBIEKTAMI

Uszkodzenie silnika turbinowego moze nastapi¢ poprzez elementy, czastki i przedmioty
luzno znajdujace sie na powierzchniach drég podczas przemieszczania sie czy postoju samo-
lotu. Dostawanie sie obcych ciat do silnika moze odbywac sie podczas kotowania, rozbiegu
i startu samolotu. Réwniez bardzo niebezpiecznym zakresem pracy silnika ze wzgledu na za-
sysanie obcych ciat jest praca silnika z wtaczonym rewersorem, co jest silnym impulsem do ge-
nerowania wiréw wlotowych.

Rys. 6. Powstaty wir wlotowy (wskazuje strzatka) na wlocie samolotu F-16
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Wystepuje kilka mechanizméw wpadania obcych cial do kanatéw przeptywowych silnika.
Do gtéwnych z nich nalezy zaliczy¢:

- wpadanie obcych ciat wyniku oddziatywania két podwozia samolotu;

- efekt powstawania wiréw na wlotach samolotu podczas pracy silnika (rys. 6);

- w nastepstwie pracy odwracacza ciggu.

W pierwszym przypadku wielko$¢ ciat wpadajacych do silnika na powierzchniach drég startu
jest funkcja predkosci samolotu (przewaznie w czasie rozbiegu) i parametréow ruchu kot po-
dwozia (rys. 7). Ciatami obcymi ktére moga najczesciej dostawac sie do wlotu w wyniku obra-
cania sie két podwozia s3g czesci nawierzchni lotniska (np. kawatki betonu), 16d, $nieg czy
elementy ,zgubione” przez inne statki powietrzne.

Rys. 7. Wptyw predkosci podczas kotowania i startu samolotu
na kat oderwania sie zanieczyszczen od powierzchni lotniska
gdzie: m - masa obiektu podrywanego (gdzie m{<mj<mj3)

Duzym problemem dla kazdego rodzaju lotnictwa jest eksploatacja statkéw powietrznych
w obszarze o duzym zapyleniu (rys. 8). Prowadzi to do obnizenia niezawodno$ci zespotu na-
pedowego szczegdblnie w przypadku smigtowcéw. W obszarze tym duze doswiadczenie zdo-
byli Rosjanie, eksploatujac silniki TW3-117 w Afganistanie. W wyniku eksploatacji w tak
trudnych warunkach tylko 50...60% $migtowcoéw Mi-24 (rys. 9) potrafito dotrzymadé narzuco-
nych resurs6w miedzyremontowych, w przypadku $migtowca Mi-8 ten poziom byt jeszcze gor-
szy i wynosit 40...50%. Podobne problemy dotyczyty rownieZ innych silnikéw turbinowymi
np. silnika rozruchowego AI-9.

Rys. 8. Zawis $miglowca w strefie silnego zapylenia i widok kanatu dolotowego
do jego silnika podczas wykonywania obstug polotowych
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Erozyjne zuzycie (EZ - rys. 9) byto najczestsza przyczyna przedterminowego wybudowania
silnika. Szczegdblnie duzy problem stanowig ziarna piasku mniejsze od 0,4 mm, ktore w zasadzie
tworza pyt. Pyt ten nie tylko powoduje erozyjne zuzycie zespotu sprezarkowego lecz moze osa-
dzac sie na czeSciach goracych silnika a szczeg6lnie komory spalania i turbiny (rys. 10). Osa-
dzanie sie pytu powoduje zaburzenie procesu chtodzenia elementéw silnika, co w konsekwencji
prowadzi do ich przegrzewania sie.

Rys. 9. Przyczyny przedterminowych wybudowann silnika TW3-117 w procentach
EZ - erozyjne zniszczenie elementéw wytwornicy spalin, WG - zniszczenie elementéw wytwornicy
spalin spowodowane innymi przyczynami, Wk - wyszczerbienia na fopatkach
NPS - niestateczna praca silnika, OP - dostawanie sie obcych przedmiotéw;, IN - inne

Nastepstwem erozyjnego zuzycia elementow silnika jest:
- zmiana zakreséw czestotliwo$ciowych drgan elementow;
- zmiana geometrii fopatek;
- zmniejszenie sprezu i sprawnosci sprezarki
- zwiekszenie jednostkowego zuzycia paliwa skutkujace obnizeniem ekonomicznosci
pracy silnika;
- obnizenie zapasu statecznej pracy sprezarki, a wiec silnika turbinowego jako catosci.

Rys. 10. Lopatka turbiny z przylegajacym spieczonym pytem
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Zmiane geometrii wywotanej erozyjnym zuzyciem okres$la sie np. za pomoca wspdtczynnika
erozji:
Am
E=—"—
pA
gdzie:
A - wsp6tczynnik masowego natezenia przeptywu;
p - gesto$¢ materiaty;
A - powierzchnia erozji topatki

Zalezno$¢ stopnia erozji topatki od wartosci zmian masowego natezenia przeptywu
m - wzgledna warto$¢ masowego natezenia powietrza;

E- wspotczynnik erozji (zmiana grubosci topatki), 2, 6 - fopatki drugiego i széstego stopnia sprezarki,
I, II - badania wptywu granulacji piasku mtotkowego i formierskiego

Rys. 12. Zmiana cieciwy topatki sprezarkowej

Ab - zmiana dtugosci cieciwy topatki; [ - wzgledna wysoko$¢ topatki,
1 - topatka z materiatu WD-17; 2 - topatka z materiatu WT3-1
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Erozyjne zuzycie topatek sprezarek (rys. 11 i 12) powodujace zmiane profilu oraz grubosci
i luzu osiowego wptywa silnie na charakterystyki eksploatacyjne kazdego rodzaju silnika tur-
binowego. Przyktadowo zuzycie krawedzi natarcia topatek rzedu 1,5...2,0 mm powoduje spa-
dek mocy na zakresie startowym o 5...8 % i spadek zapasu statecznos$ci pracy sprezarki o okoto
10 %, co moze by¢ pogtebione podwyzszona temperatura otoczenia czy mniejsza gestoscig po-
wietrza.

Réwniez praca silnikéw turbinowych w warunkach silnego opadu deszczu, przy temperatu-
rze powietrza na poziomie temperatury parowania wody moze powodowac osadzanie sie na to-
patkach wirnikowych i kierownic sprezarek, jak réwniez nagaru na wewnetrznych czesciach
komory spalania i turbiny. Powstanie nagaru jest nastepstwem wydzielania sie soli wapnia
i magnezu przy odparowywaniu wody.

Elementy zespotu sprezarkowego narazone sa na uszkodzenia zmeczeniowe. Wtasciwosci
zmeczeniowe elementdéw konstrukeji sprezarki sg uwarunkowane przez:

- dziatanie obcigzen dynamicznych;

- wystepowanie podwyzszonych naprezen na zakresie obliczeniowym pracy silnika;

- obnizanie wtasnosci mechanicznych materiatu wykorzystanego do budowy elementéw spre-
zarki;

- pracy element6éw zespotu sprezarki na zakresach pozaobliczeniowych miedzy innymi drga-
nia bandazy topatek sprezarek przy nadmiernym zuzyciu elementéw uszczelniajacych czy
praca wiencow kierownic nastawnych w przypadku wystepowania przeptywoéw turbulent-
nych.

Powstawanie peknie¢ zmeczeniowych topatek obserwuje sie przewaznie na ich krawedziach
sptywu na czesci wypuktej i wklestej u nasady w poblizu zamka. W wyniku zniszczenia ele-
mentdéw aluminiowych sprezarki nastepstwem moze by¢ pojawianie sie jasnego nalotu na ele-
mentach turbiny, co stanowi istotny wskaznik uszkodzenia (i jego zakresu) topatek.

Uszkodzenia zamkéw topatek sprezarek spowodowane jest podwyzszonym poziomem kon-
centracji naprezen wywotanych nier6wnomiernym obcigzeniem, badZ zmiang obszaru spo-
wodowanej korozja. Inna przyczyna moze by¢ zwiekszone naprezenie kontaktowe.

Drgania palisad kierownic sg zwykle nastepstwem oderwan lub przeptywoéw zwrotnych stru-
mienia powietrza. Moze to powodowa¢ powstawanie ztozonych postaci drgan jak np. gietno-
- skretnych.

3. WPEYW LICZBY SILNIKOW NA STRATY SAMOLOTOW

Oproécz podstawowych wymogdw jakie sg stawiane przed lotniczymi silnikami turbinowymi,
takimi jak ciag czy zuzycie paliwa, istnieje jeszcze jeden bardzo wazny problem konstrukcyjny
do rozwigzania w przypadku bojowych samolotéw wielozadaniowych (jest to takze wazny pro-
blem dla kazdego rodzaju samolotéw) - czy uktad zespotu napedowego ma by¢ jednosilnikowy,
czy dwusilnikowy.

Przez ostatnie piecdziesiat lat uktady konstrukcyjne jedno- i dwusilnikowe dla samolotéw
typu wielozadaniowego s3 ilo$ciowo poréwnywalne. W przypadku analizy strat samolotéw
z uktadem konstrukcyjnym jedno- i dwusilnikowym (rys. 13) wida¢ wyrazna tendencje do
wzrostu niezawodnosci obu uktadéw przy jednoczesnym wzro$cie niezawodnosci zespotow
napedowych.
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Rys. 13. Wskaznik rocznych strat samolotéw jedno- i dwusilnikowych
w lotnictwie wojskowym USA

Czes$¢ biur konstrukeyjnych lotniczych preferuje zespoty dwusilnikowe np. Eurofighter, Su-
choj (Su-35), McDonell Douglas (F-18), Dassault (Rafale), a czes¢ jednosilnikowe SAAB (JAS 39
Gripen) oraz niektdre firmy jak Lockhed Martin buduje samoloty w obu konfiguracjach (F-16,
F-22). Argumenty o przydatnosci kazdego z nich dostarczata eksploatacja w warunkach poko-
jowych, ale réwniez konflikty zbrojne (rys.14 i 15). Na bardzo negatywna opinie o zespotach na-
pedowych jednosilnikowych miat wpltyw poziom niezawodno$ci samolotu firmy Lockheed
F-104 wyposazony w silniki General Electric ] 79, gdzie wspoétczynnik utracenia samolotow wy-
nosit 27,2 na 100 tysiecy godzin lotu (w tym 10 ze wzgledu na silnik). Z drugiej strony w cza-
sie konfliktu wietnamskiego samoloty dwusilnikowe jak Douglas F-4 Phantom oraz Grumman
A-6 byly czesciej stracane anizeli A-4 Skyhawk, A-7 Corsair i F-105 Thunderchief.

Rys. 14. Zalezno$¢ wspotczynnika strat samolotéw lotnictwa USA w Wietnamie,
gdzie: A - wspdtczynnik okreslajacy ilo$¢ utraconych samolotéw na 1000 misji wykonanych przez
samoloty; A-4, A-7, F-105 - samoloty jednosilnikowe; F-4, A-6 — samoloty dwusilnikowe
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Rys. 15. Zalezno$¢ wspoétczynnika strat samolotéw lotnictwa USA w Iraku,
gdzie: A - wspdtczynnik okreslajacy ilo$¢ utraconych samolotéw na 1000 misji
wykonanych przez samoloty; A-6, AV-6, F-16 - samoloty jednosilnikowe;
A-10, E/F-111, F-15E, F/A-18 - samoloty dwusilnikowe

Réwniez istotnym problem dla lotnictwa cywilnego jest wybdr zespotu napedowego co do
liczby silnikéw. Jak przedstawia wykres (rys. 16) liczba awarii w uktadach wielosilnikowych
jest wieksza anizeli w przypadku dwusilnikowym. Jest to elementem oczywistym ze wzgledu
na wieksza komplikacje uktadu napedowego ze wzgledu na zwiekszona liczbe cze$ci (wynika
to z teorii prawdopodobienstwa).

Rys. 16. Liczba awarii silnikéw lotniczych, gdzie: LA - liczba awarii na milion godzin nalotu;
1 - samoloty wielosilnikowe; 2 - samoloty dwusilnikowe

Istotnym manewrem dla samolotow jest start, podczas ktérego wykorzystuje sie maksymalny
cigg lub moc silnikow. W przypadku projektowanych wspoétczesnie zespotéw napedowych
musza one zapewni¢ nadmiar ciggu (mocy) w stosunku do obliczeniowego. W uktadach dwu-
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silnikowych nadmiar ciggu musi by¢ wiekszy anizeli w przypadku wielosilnikowym, gdyz wy-
stepuje konieczno$¢ wykonania tego manewru z jednym silnikiem ze wzgledu na bezpieczen-
stwo. W przypadku lotu ustalonego, we wspotczesnych samolotach, cigg niezbedny do lotu
w zasadzie nie zalezy od liczby silnikdw.

PODSUMOWANIE

Wzrost kosztéw eksploatacji silnikdw turbinowych zwigzanych z bezpieczenistwem latania
zwigzany jest z podnoszeniem poziomu wiarygodnosci diagnostyki i kontroli zespotu napedo-
wego. Wymusza on coraz bardziej doktadne okre$lenia stanu technicznego zespotéw silnika
turbinowego celem okreslenia ich trwato$ci (Zywotnosci). Poprawne zrozumienie przestanek
wywotujgcych niesprawnosci umozliwia wydtuzenia okresu eksploatacji. Pojawianie sie no-
wych generacji silnikow wymusza potgczenie trzech obszaréw tzn. projektowania, wytwarza-
nia i eksploatacji.

Przy projektowaniu jest wykorzystywana wiedza z zakresu nowych metod obliczeniowych
i projektowych (wykorzystanie systeméw CAD/CAM). Do produkcji silnikéw lotniczych wyko-
rzystuje sie najnowoczes$niejsze technologie wytwarzania i do tych dwdch obszaréw musi by¢
dotgczana wiedza z obszaru informacji zwigzanych z eksploatacja, ktéra jest niezbedna do po-
prawnego zaprojektowania i wykonania silnika. Ma to Scisty zwigzek z tematyka i jej zakresem
wspbétczesnego ksztatcenia specjalistow silnikowcédw na naszych uczelniach dla spetnienia
obecnych i przysztych wymagan styku ,trwato$ci i niezawodnosci silnikéw - ekonomika uzyt-
kowania” a nade wszystko: bezpieczenstwa latania.

Autor wyraza podziekowanie Panu Doktorowi Antoniemu Milkiewiczowi za udostepnienie
wglqdu do Jego rozprawy doktorskiej - bliskiej tematycznie tresci przedstawionego artykutu.
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Streszczenie
W artykule przedstawiono przyktady schematéw algorytméw umozliwiajgcych rozpoznawanie
poszczegdlnych dynamicznych faz pracy silnika odrzutowego oraz ocene ich przebiegu na pod-
stawie wartosci parametréw zapisanych w rejestratorze eksploatacyjnym.

Stowa kluczowe: zespot napedowy, lotniczy silnik turbinowy, system diagnozowania, rejestracja
parametréw pracy, nieustalone stany pracy

WPROWADZENIE

Wdrozenie i szerokie rozpowszechnienie systemdéw rejestracji parametréw pracy silnikow
turbinowych byto mozliwe dzieki korzysciom, ktére stad wynikaty. Przede wszystkim zmie-
niono systemy eksploatacji silnikéw - z systemu opartego na gwarantowanym przez wytworce
okresie niezawodnej pracy (wedtug tzw. ,resursu”), na znacznie oszczedniejszy system eks-
ploatacji wedtug biezgcego stanu technicznego.

Postep ten byt finansowany przede wszystkim z budzetéw najwiekszych armii, gdyz pozwa-
lat na zwiekszenie ,gotowos$ci bojowej” samolotéw, poprzez wczes$niejsze wykrywanie réznych
niesprawnosci zespotéw napedowych. W efekcie umozliwiat zmniejszenie liczby samolotéw
(bardzo kosztownych w utrzymaniu). Zainteresowanie wdrozeniem systemow rejestracji prze-
jawiaty tez firmy produkujace silniki. Obiektywne zapisy przebiegu eksploatacji umozliwiaja
wykazanie, ze uszkodzenia sa skutkiem nieprzestrzegania wymagan eksploatacyjnych (prze-
kraczania dopuszczalnych parametréw). To sprawia, Ze staja sie wystarczajacym dowodem,
dzieki ktéremu mozna oddala¢ wiele roszczen o remonty gwarancyjne ze strony eksploatato-
réw. Chodzi tu o ogromne sumy - koszt silnika odrzutowego siega kilku, a nawet kilkunastu
milionéw dolaréw, a koszt remontu - miliona lub wiecej. Wprowadzenie automatycznej re-
jestracji parametréw pracy silnikéw i parametréw lotu popieraty tez firmy ubezpieczeniowe,
gdyz przyczyniato sie to do zwiekszenia bezpieczenistwa latania, mniejszej liczby wypadkdéw
i mniejszych wyptat odszkodowan.
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Konstrukcje rejestratoréw przeszty droge rozwoju od automatycznych pisakéw wykreslaja-
cych zmiany wybranych parametréw na taSmie papierowej poprzez wielosciezkowe magneto-
fony az do wspétczesnych rejestratoréw wyposazonych w pamie¢ potprzewodnikows (por.
rys. 1). Najnowoczes$niejsze rejestratory nie tylko zapisujq przebiegi wielu parametréw pracy
zespotu napedowego i ptatowca, ale s3 wyposazone w oprogramowanie, ktére przetwarza on-
line sygnaty z czujnikow i generuje ostrzezenia lub zalecenia przesytane do zatogi samolotu.

Coraz czesciej spotyka sie systemy umozliwiajace teletransmisje danych z lecacego samo-
lotu do baz naziemnych znajdujacych sie u uzytkownika i u wytwoércy.

1. ZESTAW REJESTROWANYCH PARAMETROW

W trakcie wprowadzania systemow diagnostycznych opracowano wiele metod, ktére mozna
zakwalifikowac¢ do czterech grup:
- kontrola wybranych parametréw pracy silnika (metoda parametryczna);
- endoskopia (z zastosowaniem $wiattowodéw);
- metody diagnostyki wibroakustycznej;
- badanie zuzycia oleju i analiza spektroskopowa produktéw zuzycia (zwtaszcza metali) na-
gromadzonych w oleju i w filtrach.

Rejestracja warto$ci parametréw pracy dostarcza danych, wykorzystywanych w metodzie
parametrycznej i w diagnostyce wibroakustycznej.

Rys. 1. Przyktady rozwigzan konstrukcyjnych rejestratoréw:
a) rejestrator eksploatacyjny ATM-QAR z kaseta zawierajaca pamie¢ pétprzewodnikowa;
b) blok diagnozowania (CEDU) silnika P&W F119 (samolotu F-22 Raptor)

Przed okoto trzydziestu laty, kiedy wprowadzano systemy automatycznej rejestracji para-
metrow pracy zespotu napedowego, duzym problemem byto zaréwno zapisywanie danych jak
i koszt kazdego toru pomiarowego. Czujniki mierzgce parametry przeptywowe metodami elek-
trycznymi byty drogie i stosunkowo delikatne - a wiec zawodne. Do zapisywania danych uzy-
wano tasm $wiattoczutych, a pdzniej taSmy magnetycznej. W rejestratorze miescita sie tylko
pewna, ograniczona jej ilo$¢. Wskutek tego, dazono do ograniczenia liczby obserwowanych pa-
rametréw i prowadzono analizy majgce na celu optymalizacje zestawu tych parametréw do
minimum zapewniajacego informacje dotyczaca symptomow najwazniejszych stanéw nie-
sprawnosci. Wraz z rozwojem uktadéw mikroprocesorowych i pamieci pétprzewodnikowych
problem ten stopniowo ustgpit. W latach osiemdziesiatych na kasecie pétprzewodnikowej o po-
jemnosci 1,5 MB mozna byto zarejestrowac przebieg kilkunastu parametréw prébkowanych
kilka - kilkanascie razy na sekunde w czasie lotu trwajacego 8 godzin. Byto to mozliwe dzieki
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réznych zabiegom, np. kompresji danych. Wspétczesnie rejestruje sie nawet kilka tysiecy pa-
rametréw (por. rys. 2), przy czym znaczng cze$¢ stanowig tzw. parametry dwustanowe (,wia-
czone / wylaczone”). Pozwala to uzyskac petniejszy obraz stanu samolotu np. w momencie
wystgpienia awarii: warto$ci poszczegdlnych parametréw, a takze potozenia elementéw ste-
rowania, wigcznikow itp.

Taka ilo$¢ danych nie nadaje sie do przetwarzania przez ludzi, zwtaszcza, Ze liczba samolo-
tow wyposazonych w rejestratory ro$nie. Naturalnym jest wiec dazenie do zautomatyzowania
tego procesu po to, zeby nie pomina¢ symptomoéw Swiadczacych o mozliwosci pojawienia sie
stan6w awaryjnych oraz aby symptomy te wykrywac juz w trakcie lotu, a nie dopiero po jego
zakonczeniu.

Rys. 2. Fragment wydruku nagtéwka nazw parametréw zapisanych w rejestratorze eksploatacyjnym
2. PRZYKLADY ALGORYTMOW ANALIZY ZAPISOW ZMIAN PARAMETROW PRACY SILNIKA

0 ile dziatania zwigzane z rejestracjg danych pomiarowych staty sie juz dziataniami w duzym
stopniu rutynowymi, o tyle formutowanie algorytméw do analizy tych danych wymaga wiedzy
eksperckiej. Specjali$ci zajmujacy sie systemami diagnostycznymi powinni wspo6tpracowac
z konstruktorami i badaczami silnikéw, a takze z uzytkownikami znajgcymi ich ,stabe punkty”.
Szczegolnie istotnym jest prowadzenie analizy pracy zespotu napedowego w stanach dyna-
micznych (rozruch, akceleracja, deceleracja, zatrzymanie), gdyz wtedy najszybciej ujawniajg
sie usterki podzespotéw silnika, a zwtaszcza jego systemu sterowania.

Pierwszym zadaniem jest wiec opracowanie algorytméw pozwalajgcych rozpoznawac po-
szczegblne fazy pracy silnika na podstawie warto$ci zarejestrowanych parametréw. W tabl.1 ze-
stawiono charakterystyczne elementy zapisu parametréw pracy silnika i lotu umozliwiajace
zidentyfikowa¢ dynamiczne stany pracy silnika turbinowego. Dotyczy to silnika z rozruszni-
kiem elektrycznym i uktadem paliwa rozruchowego otwieranym elektrozaworem. Na podsta-
wie do$wiadczenia uzyskanego w trakcie prac wykonanych podczas préb naziemnych i prob
w locie samolotu I-22 Iryda okreslono dtugosci obserwowanych zapiséw wynikajgce z charak-
teru obserwowanych zjawisk - zawiera je trzecia kolumna tabeli 1 (rozruch na ziemi trwa ok. 60
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sekund, w locie ok. 2 minut, akceleracja ok. 10 sekund, a deceleracja 15 sekund, wybieg wirnika
po wylaczeniu komory spalania ok. 2 minut).

Tabl. 1. Charakterystyczne cechy zapisu poszczegdlnych faz pracy silnika turbinowego

Analizy przebiegu rozruchu na ziemi mozna dokona¢ obserwujgc przynajmniej sygnaty
predkosci obrotowej i temperatury spalin oraz sygnaty wiaczenia i wytaczenia napiecia zasi-
lajacego pradorozrusznik i zawdr paliwa rozruchowego (por. rys. 3). Rozruch jest udany wtedy;,
gdy wirnik osiagnat predko$¢ obrotowa biegu jatowego na ziemi w wymaganym czasie (zwykle
po ok. 60 sekundach), a temperatura spalin nie przekroczyta wartos$ci dopuszczonych dla tej
fazy pracy silnika.

Rys. 3. Fragment zapisu przebiegu predkos$ci obrotowej (n) i temperatury spalin za turbing (Tc4)
oraz sygnatéw dwustanowych: napiecia na zaciskach pradorozrusznika (Uzpr) i napiecia zasilajacego
zawor paliwa rozruchowego (Uroz) podczas rozruchu silnika na ziemi
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Na rys. 4 przedstawiono schemat algorytmu wedtug ktérego mozna analizowac zarejestro-
wane przebiegi czterech parametréw i w wyniku tego przetwarzania otrzymac stwierdzenie, ze
rozruch przebiegat prawidtowo lub uzyska¢ wskazania dotyczace lokalizacji ewentualnych nie-
prawidtowosci.

Rys. 4. Schemat algorytmu analizy zapisu przebiegu parametréw pracy silnika
podczas rozruchu na ziemi

Rozruch w locie (rys. 5) rézni sie od rozruchu na ziemi tym, Ze:

- predkos$¢ biegu jatowego jest wyZsza niz na ziemi i zalezy zwykle od wysokoSci i predkosci
lotu,

- wirnik nie jest rozpedzany energia czerpang z rozrusznika lecz dzieki ,wiatrakowaniu”,
tzn. energii powietrza przeptywajacego przez kanat silnika - energia ta zalezy od predkosci
lotu i od gesto$ci powietrza, czyli od wysokosci lotu.

Algorytm analizy tej fazy pracy silnika przewiduje zatem (por. rys. 6):

- sprawdzenie, czy warunki lotu mieszcza sie w obszarze tzw. ,pewnych zapuszczen” okreslo-
nych dla danego silnika zabudowanego na samolocie warto$ciami maksymalnej wysokosci
i predkosci lotu;

- sprawdzenie, czy predkos$¢ obrotowa ,wiatrakowania” osiggneta minimalna warto$¢ ko-
nieczng do rozpoczecia rozruchu;

- obliczenie wartosci predkosci obrotowej biegu jatowego w warunkach okreslonych warto-
$ciami predkosci i wysoko$ci lotu.

Podobnie, jak w poprzednim przypadku wynikiem analizy przeprowadzonej wedtug algo-
rytmu przedstawionego na rys. 6 jest stwierdzenie, ze rozruch przebiegat prawidowo lub za-
sugerowanie przyczyn nieprawidtowosci.
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Rys. 5. Fragment zapisu przebiegu predkosci obrotowej (n), temperatury spalin za turbing (Tc4),
wysokosci (H) i predkosci lotu (VIAS) oraz napiecia zasilajacego zawér paliwa rozruchowego (Uroz)
podczas rozruchu silnika w locie

Rys. 6. Schemat algorytmu analizy zapisu przebiegu parametréw pracy silnika
podczas rozruchu w locie
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AKkceleracja (rys. 7) wystepuje zawsze, gdy szybkiemu ruchowi dZwigni sterowania w kie-
runku zwiekszenia ciggu (predkosci obrotowej) towarzyszy wzrost ci$nienia paliwa w kolek-
torze wtryskiwaczy gtéwnych, wzrost temperatury spalin, a nastepnie wzrost predkosci
obrotowej wirnika. Wiekszo$¢ takich przebiegdw, to tzw. akceleracje cze$ciowe, gdy predkos¢
wzrasta o kilka lub kilkanascie procent. Jednak dla specjalisty zajmujacego sie diagnozowa-
niem najciekawsze s3 ,pelne akceleracje” przebiegajace od zakresu biegu jatowego (na ziemi
lub w locie) do zakresu startowego.

Warunkami poprawnego przebiegu tej fazy pracy silnika sa:

- odpowiednio krétki czas trwania procesu - zwykle ponizej 10 sekund na ziemi lub ponizej 4
sekund w trakcie lotu;

- brak objawéw niestatecznej pracy sprezarki (np. w postaci pulsacji ci$nienia powietrza za
sprezarka);

- utrzymanie temperatury spalin ponizej wartosci dopuszczalnych.

Zwykle konstruktor silnika dopuszcza mozliwos¢ krétkotrwatego przekroczenia maksymal-
nej predkosci obrotowej, ale okresla warto$¢ tego przekroczenia (tzw. ,zarzut obrotéw”) oraz
maksymalny czas jego trwania (na rys. 7 czas t,). Jest to podyktowane dazeniem do jak naj-
szybszego osiggniecia maksymalnego ciagu. Bez tej mozliwos$ci ogranicznik maksymalnej pred-
kosci obrotowej chronigc wirnik przed przekroczeniem predkosci 100% zmniejszatby
wczesniej przyspieszenie wirnika, a to powodowato by wydtuzenie czasu doj$cia do maksy-
malnego ciggu. Umownie czas akceleracji mierzy sie od momentu rozpoczecia przemieszczania
dzwigni ciagu do osiagniecia np. 95% maksymalnej predko$ci obrotowej. W ten sposéb pomija
sie ostatni odcinek akceleracji, gdzie ,wchodzacy do pracy” ogranicznik obrotéw wptywa na
zwiekszenie rozrzutu pomiaréw czasu.

Aby osiggna¢ krotki czas akceleracji dopuszcza sie takze krotkotrwaty ,zarzut temperatury
spalin” albo podwyzsza sie dopuszczalna temperature spalin w stanach nieustalonych wiedzac,
ze elementy narazone na dziatanie spalin sa chronione przed wniknieciem strumienia ciepta
np. dzieki pokryciom emaliami zmniejszajacymi ich przewodno$¢ cieplna.

Rys. 7. Fragment zapisu przebiegu predkosci obrotowej (n), spadku ci$nienia paliwa
na wtryskiwaczach roboczych (Ap,,,) oraz potozenia dzwigni sterowania silnikiem (apgg)
podczas akceleracji
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Rys. 8. Schemat algorytmu analizy zapisu przebiegu parametréow
pracy silnika podczas akceleracji

Postepujac wedtug procedury przedstawionej na rys. 8 nalezy kolejno wykonac nastepujace

obliczenia:

- wyznaczy¢ wartosci: poczatkowej predkosci obrotowej, maksymalnej temperatury spalin
i maksymalnej predkos$ci obrotowej w stanie ustalonym i w zarzucie;

- okreslic¢ czas: zarzutu predkosci obrotowej i temperatury spalin;

- czas trwania akceleracji od zakresu biegu jalowego na ziemi lub w locie;

- warto$c ilorazu pulsacji ciSnienia powietrza za sprezarka do ci$nienia $redniego (warto$¢
tego ilorazu stuzy do wykrywania zjawiska niestatecznej pracy sprezarki).

Poréwnuje sie obliczone warto$ci z warto$ciami dopuszczalnymi i na tej podstawie formu-

tuje sie wnioski dotyczace prawidtowosci przebiegu akceleracji lub wskazuje sie przyczyny nie-
prawidtowosci.
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Deceleracja (rys. 9) wystepuje wtedy, gdy szybkiemu ruchowi dZwigni sterowania w kie-
runku zmniejszenia ciggu (predkosci obrotowej) towarzyszy spadek ci$nienia paliwa w kolek-
torze wtryskiwaczy gtéwnych i temperatury spalin, oraz predko$ci obrotowej wirnika. Bywaja
tez deceleracje czeSciowe, ale przedstawiana procedura dotyczy analizy deceleracji pelnych od
zakresu startowego do biegu jalowego (na ziemi lub w locie). Prawidtowo przeprowadzona de-
celeracja to taka, kiedy silnik osiggnat zakres biegu jatowego w mozliwie krotkim czasie, a jed-
noczes$nie nie nastgpito wytaczenie komory spalania wskutek tzw. ubogiego zgasniecia
(zdmuchniecia ptomienia).

Rys. 9. Fragment zapisu przebiegu predkosci obrotowej (n), temperatury spalin za turbing (Tc4)
oraz potozenia dZwigni sterowania silnikiem (2ZDSS) podczas deceleracji

Rys. 10. Schemat algorytmu analizy zapisu przebiegu parametréw
pracy silnika podczas deceleracji
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Analiza przebiegu polega na obliczeniu wartosci predkosci obrotowej biegu jatowego (jest to
funkcja wysokosci lotu), a nastepnie poréwnaniu jej z predko$cig osiagnietg na koncu prze-
biegu. Przyczyna réznic miedzy tymi warto$ciami jest zwykle nieprawidtowe dziatanie regula-
tora obrotéw (dla deceleracji na ziemi) lub ogranicznika biegu jatowego (w locie). Sprawdzana
jest tez minimalna warto$¢ temperatury spalin. Praktycznie, przy temperaturze mniejszej niz
200°C nastepuje zgasniecie ptomienia w komorze spalania.

3. PODSUMOWANIE

Przedstawione algorytmy zostaty zastosowane w systemie diagnozowania silnikéw K-15 na
samolocie I-22 Iryda. Oprdécz nich, w systemie diagnozowania, stosuje sie szereg innych prze-
tworzen parametréw: obserwacje trendéw w dtuzszym czasie eksploatacji, obliczanie wskaz-
nikéw gazodynamicznych, sprawnos$ci podzespotow itd.
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Streszczenie

Kadtub silnika turbinowego poddawany jest w trakcie pracy obcigzeniom o charakterze staty-
cznym (takich jak zginanie, skrecanie, Sciskanie i rozcigganie w kierunkach prostopadtym
i réwnolegtym do osi wirnika) oraz dynamicznym spowodowanych oddziatywaniem wirnika na
tozyska. W fazie projektowania istotng rzeczq jest wstepne obliczenie wtasnosci dynamicznych sil-
nika. Analiza drgan konstrukcji silnika jest dokonywana poprzez analize odpowiednio uproszczonego
modelu obliczeniowego. Opis matematyczny modelu dynamicznego z uwzglednieniem podatnosci
poszczegdlnych jego elementdw rozktadu mas i sposobéw ich zamocowania pozwala na oblicze-
nie predkosci krytycznych silnika i zwiqzanych z nimi postaci drgan.
Stowa kluczowe: sztywnosc¢ i podatnos¢ podpdr, zespot nosny, czestotliwos¢ i amplitudy drgan
podpor, czujniki drgan

SItY ODDZIALYWUJACE NA KADLUB SILNIKA

Sity gazowe oddziatywuja na elementy wirnika sprezarki i turbiny silnika poprzez reakcje na
energie kinetyczng czynnika gazowego tj. sprezanego powietrza i spalin oraz ci$nienia statycznego.
Oddziatywuja na topatki sprezarki i turbiny obcigzajac wirnik momentem obrotowym i sitg wzdtuz-
na. Zakres oddzialywania sity na wirnik jest bardzo szeroki i wynika zaréwno ze zmiany ci$nien
wewnatrz kanatéw przeptywowych silnika zwigzanej ze zmianami predkos$ci obrotowej, mocy
lub ciggu oraz oddziatywania otoczenia tj wysokosci i predkosci lotu. Sity gazowe dziataja na ze-
sp6t wirnikowy w sposéb quasi-statyczny - w trakcie jednego cyklu pracy silnika nastepuje co
najmniej jeden cykl zmiany obcigzenia od sit gazowych.

Jedynie przeptyw powietrza i spalin poprzez uszczelnienia labiryntowe moze by¢ przyczyna
drgan, ale z powodu matych powierzchni pierscieni labiryntéw powietrznych i niewielkich wy-
datkéw masowych przeptywajacego przez nie gazu, nie powoduje duzych obciazen wirnika.

Sity masowe oddzialywujgce na wirnik sg zwigzane z:

- ruchem obrotowym wirnika i zmianami wielko$ci tego ruchu. Ustalony ruch obrotowy wir-
nika powoduje obcigzenia jego elementéw sitami odSrodkowymi o przyspieszeniach do 6000 g
na obwodzie. Czas zmiany predkosci obrotowej w czasie przyspieszen lub op6znien jest ogra-
niczony poprzez uktad paliwowy kontrolujgcy narastanie obcigzenia cieplnego turbiny
i dlatego nie moze by¢ zbyt krotki. Przyrost predkosci obrotowej od 60% do 100% trwa do
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4 s (dla silnika jednoprzeptywowego), wiec moment obrotowy obcigzajgcy wirnika jest maty.

- ewolucjami samolotu, ktére nadaja mu predkosci katowe wokot trzech osi w przestrzeni.
Manewry samolotu majg najwiekszy wptyw na reakcje tozysk wirnika w skutek dziatania
momentéw giroskopowych. Wynika to z wysokich predkosci obrotowych wirnika i predko-
$ci katowej samolotu podczas ewolucji. Przecigzenia w czasie ewolucji samolotu wywotujg
sity poprzeczne a zatem odpowiednie reakcje tozysk. Jednak ze wzgledu na niewielka mase
wirnika obcigZenia te nie sa znaczace dla ich trwatosci.

- niewywazenie dynamiczne wirnika powoduje powstanie sity i momentu wirujacego z jego
predkoscia. Pomimo matych wielkosci statycznych niewywazenia rzedu kilku gecm wskutek
wysokich predkosci obrotowych, a takze nieliniowych odksztatcen wirnika, sity wirujace
moga osiaggnac¢ wartosci rzedu kilkudziesieciu daN. Oprécz dodatkowego obcigzenia tozysk
wirujace sity i momenty pochodzace od niewywazenia sg jednym ze Zrdédet drgan wirnika
a zatem i catego silnika.

Zewnetrznymi sitami wymuszajgcymi drgania kadtubéw sa:

- pulsacje sit gazowych powstate w skutek oddziatywania strumienia gazéw w kanale gtéwnym
silnika na elementy kadtubdéw takich jak stojki i wience aparatéw kierujacych, komér spala-
nia.

- oddziatywanie mechaniczne kot zebatych i innych elementéw przeniesienia napedu z gtéw-
nego wirnika na agregaty pomocnicze. Bardzo istotnym elementem powodujacym dodat-
kowe obcigzenia tozyska jest poslizg tozyska, ktéry wynika ze zbyt matej sity tarcia na
elementach tocznych w stosunku do sity wymuszajacej predko$¢ obrotowa. Zjawisko to moze
powodowac¢ powstanie dodatkowych drgan separatora kulek lub rolek tozyska.

Narys. 1i 2 przedstawiono modele dynamiczne silnika z zaznaczeniem podatno$ci podpér
wirnika i mocowania silnika na ptatowcu.

Rys. 1. Model dynamiczny uktadu jednowirnikowego -dla drgan poprzecznych

Poziom drgan wirnika jest zalezny od jego predkosci obrotowej. Oddziatywanie sit statycz-
nych i dynamicznych na kadtuby w wyniku reakcji wirnika na obcigzenia w kierunku promie-
niowym i osiowym jest redukowane poprzez umieszczenie pomiedzy tozyskiem a sztywna
podporg elementéw ttumigcych drgania (np. ttumika olejowego) oraz dobrania zakreséw pracy
silnika tak, aby wszystkie predkosci obrotowe odpowiadajace kolejnym czestotliwo$ciom har-
monicznym byty poza zakresami roboczymi predkosci obrotowych silnika. Praca przy predko-
$ciach odpowiadajacych krytycznym powoduje nie tylko wzrost drgan silnika w elementach
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wirnika i obcigzen tozysk, ale moze w skrajnym przypadku doprowadzi¢ do zacierania topatek
wirnika, kierownic i labiryntow:.

Rys. 2. Model dynamiczny uktadu jednowirnikowego- dla drgan podtuznych

Rys. 3. Model dynamiczny uktadu dwuwirnikowego na przyktadzie silnika D-18

Pierwsza krytyczna predko$¢ obrotowa powinna znajdowac sie ponizej predkosci obroto-
wej biegu jatowego, druga powyzej predkosci maksymalnej. W tym przypadku podczas rozru-
chu wirnik przechodzi przez predkosci krytyczne, ale ze wzgledu na matg predkos¢ obrotowg
amplitudy nie sg duze. Predkos¢ krytyczna musi by¢ dostatecznie oddalona od predkosci wiat-
rakowania zespotu wirnika, ktora jest przewaznie nizsza od predkosci biegu jalowego. Nie-
zbedne jest takze tlumienie w weztach tozyskowych dla zmniejszenia amplitud drgan dla
krytycznych predkosci obrotowych. Na rys. 3 przedstawiono model dynamiczny silnika dwu-
wirnikowego zbudowanego dla zaprojektowanego w ILot dwuprzeptywowego silnika D-18
przeznaczonego do napedu wersji rozwojowych samolotu ,Iryda”.
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Oprocz krytycznych predkosci obrotowych odpowiadajacych gietnym drganiom uktadu wir-
nik - kadtub, wirnik podlega drganiom skretnym. Czynnikiem wymuszajacym drgania skretne
jest oddziatywanie $migta w silnikach $migtowych. Podobnie jak w przypadku czestotliwos$ci
krytycznych niezbedne jest wyeliminowanie rezonanséw dla ustalonych zakreséw pracy sil-
nika.

OCENA OBCIAZEN KADLUBOW SILNIKOW TURBINOWYCH

Wzgledy konstrukcyjne nakazujg ocene nie tyle warto$ci naprezen i osigganych wspotczyn-
nikéw bezpieczenstwa wzgledem granic sprezystosci uzytych materiatéw analizowanej czesci
kadtuba w ekstremalnych warunkach cieplnych, lecz wielko$ci jej odksztatcen cieplnych i spre-
zystych. Kadtuby silnikéw turbinowych maja co najmniej dwie grupy weztéw konstrukcyjnych
wymagajacych precyzyjnej oceny przemieszczen i odksztatcen promieniowych w ktérych mu-
szg wystepowac $cisle okreslone doktadnosci wzajemnego potozenia czesci wspotpracujgcych.
Dotyczy to biezni tozysk na czopach watéw wirnikéw w podporach kadtuba, luzéw wierzchot-
kowych pomiedzy topatkami roboczymi wienicéw wirnikowych sprezarek i turbin oraz powierzchni
wspétpracujacych wszystkich uszczelnien labiryntowych. Odnosi sie to do pracy w warunkach
ustalonych i nieustalonych, w catym zakresie predkosci obrotowych silnika i warunkéw lotu stat-
ku powietrznego. Obcigzenia kadtubéw sitami wywotanymi gtéwnie oddziatywaniem na elementy
konstrukgji silnika sprezonego powietrza i spalin w kanale gtéwnym i komorach odciazajacych
przeplywu wewnetrznego, czeSciowo réwnowaza sie w samym silniku. Pozostata niezréwno-
wazona sita jest przenoszona na ptatowiec poprzez wezty mocowania silnika.

Wezty mocowania wedtug przepiséw lotniczych sg klasyfikowane jako elementy krytyczne
silnika. Na wezty mocowania w kazdym typie silnikow przenoszone sg obcigzenia od sity ciez-
ko$ci w warunkach lotu ustalonego i zwiekszone obcigZzenia podczas lotu po torach krzywoli-
niowych statku powietrznego.

Zminimalizowanie wptywu reakcyjnych momentéw obrotowych w silnikach $migtowych moz-
na osiggnac przez zastosowanie $migiet przeciwbieznych, co jest charakterystyczne w poja-
wiajacych sie samolotach z napedem $migto-wentylatorowym. Cienko$cienne konstrukcje ze-
wnetrznych Scian kadtubow, ktdre s3 jednocze$nie Scianami ksztattujacymi kanaty przeptywowe
silnikéw, zawieszone punktowo w weztach mocowania silnikéw w ptatowcu odksztatcaja sie pod-
czas przecigzen poprzecznych. Wartosci tych odksztatcen stanowi¢ mogg o wyborze montazo-
wych luzéw wierzchotkowych topatek sprezarek i turbin. Natomiast stosowanie coraz wyzszych
wartosci sprezu w nowopowstajacych konstrukcjach, zwtaszcza w wentylatorowych silnikach
odrzutowych, sprzyja powstaniu osiowo-symetrycznych odksztatcen zewnetrznych $cian kad-
tubéw, co moze w znacznym stopniu niwelowac¢ odksztatcenia podczas przeciazen sitami po-
przecznymi.

PRZYKLADY ROZWIAZAN KONSTRUKCYJNYCH ZESPOLU KADLUBOW

Na kolejnych rysunkach (4, 5 oraz 6) przytoczono charakterystyczne przyktady kadtubéw
jednowirnikowego silnika odrzutowego $migtowcowego oraz dwuwirnikowego dwuprzepty-
wowego silnika odrzutowego.

Jednoprzeptywowy silnik odrzutowy K-15

Na czopie pierwszej tarczy wirnika sprezarki osadzone jest czteropunktowe tozysko kul-
kowe, ktérego zewnetrzna bieznia jest osadzona w sprezystej tulei. Podatnos¢ tulei w kierunku
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promieniowym osiggnieto poprzez wykonanie szeregu wycie¢ w jej cylindrycznej czesci. Ze-
wnetrzna powierzchnia tulei gniazda tozyska wspétpracuje z thumikiem olejowym stanowig-
cym czes$¢ kadtuba wlotowego zespotu tozyska. Luz pomiedzy tuleja sprezysta a tuleja stalowa
wecisnietg w gniazdo znajdujace sie w kadtubie wlotowym okresla dopuszczalne promieniowe
przemieszczenie tozyska. Przestrzen pomiedzy tulejami ograniczona ich powierzchniami oraz
dwoma pierscieniami sprezystymi typu O’ring, wypetniona jest olejem pod ci$nieniem 3 barow.
Drgania wirnika przenoszone s na kadtub wlotowy, poprzez elementy tozyska i uktadu ttu-
mienia. Na zewnetrznej pokrywie kadtuba nad sto6jka taczaca jego cylinder wewnetrzny z ze-
wnetrznym, zamocowany jest czujnik piezoelektryczny rejestrujacy drgania wirnika w kierunku
promieniowym do jego osi. Sygnat z czujnika jest przekazywany do bloku elektronicznego
i dalej do bloku ostrzegania i stuzy do sygnalizacji przekroczenia dopuszczalnego poziomu.

Tylna podpora wirnika zamocowana jest w zespole dyszy wylotowej. Na czopie zamocowa-
nym do tarczy turbiny osadzone jest tozysko wateczkowe. Zewnetrzna bieznia fozyska osa-
dzona jest w gniezdzie w tarczy podpory bez luzu promieniowego. W badaniach stwierdzono,
ze maksymalny poziom drgan wystepuje przy 78.6% predkosci maksymalne;j.

Rys. 4. Zesp6t kadtubdéw silnika K-15. K1 i K2 sztywno$ci podpdr tozyskowych
Silnik $miglowcowy GTD-350

Silnik GTD-350 jest zbudowany w uktadzie dwuwirnikowym. Wirniki sprezarki, turbiny spre-
zarki oraz oddzielnej turbiny napedowej sa oddzielnie tozyskowane na pieciu podporach. Wir-
nik sprezarki jest zamocowany na dwdch tozyskach.

Przednie tozysko rolkowe wirnika sprezarki jest zamontowane w srodkowej czesci ostony
wewnetrznej. Przenosi reakcje od sit poprzecznych i umozliwia wzdtuzne przemieszczanie sie
przedniego czopa watlu wynikajace z rozszerzania sie wirnika w wyniku obcigzenia cieplnego.
Miedzy powierzchniami pierscienia tozyska i srodkowa czes$cig ostony wewnetrznej umiesz-
czone sg dwie tulejki- gtadka i sprezysta. Tulejka sprezysta jest ttumikiem drgan tozyska. Aby
pierscien tozyska nie stykat sie bezposrednio z tulejka sprezysta i nie mdgt sie po niej slizgac,
miedzy pierscieniem tozyska a tulejka sprezystg osadzona jest tulejka gtadka. Tulejka ta jest
zabezpieczona przed obracaniem sie.

Dopuszczalng warto$¢ niewywazenia wirnika osigga sie poprzez zdjecie materiatu na ele-
mencie wywazajacym z przedniej strony wirnika i wktadki wywazajgcej zamocowanej przed Il
tozyskiem wirnika (tylnym).

Wirnik turbiny sprezarki osadzony jest na dwdch tozyskach tocznych. Tylne tozysko kulkowe
(Il silnika) przenosi obciazenia poprzeczne i wzdtuzne, przednie tozysko rolkowe (IV silnika)
przenosi obcigzenia wytacznie poprzeczne. Zewnetrzny pierscien tozyska Il osadzony jest
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w gniezdzie tozyska, przy czym pomiedzy gniazdem a zewnetrznym piers$cieniem tozyska
umieszczone s3 dwie cienkoscienne tulejki. Zewnetrzna tulejka - sprezysta stuzy do thumienia
drgan promieniowych tozyska. Wewnetrzna tulejka oddziela tulejke sprezysta od pierscienia ze-
wnetrznego tozyska i zabezpiecza go przed obracaniem.

Niewywazenia watu turbiny sprezarki usuwane sg przez przestawianie pierscieni wywaza-
jacych, dodawanie wktadki wywazajacej pod pétka labiryntu powietrznego po wewnetrznej
stronie turbiny oraz poprzez zbieranie materiatu na od-stopniowanej powierzchni watu.

Wirnik turbiny wywazony jest dynamicznie. Do usuniecia niewywazenia z tylnej strony na
tarczy turbiny, a z przedniej przed tozyskiem Il na wewnetrznej powierzchni kota zebatego na-
pedu przektadni, stosuje sie wktadki wywazajace.

Wirnik turbiny osadzony jest na dwéch tozyskach: rolkowym (V tozysko silnika) i kulkowym
(IV tozysko silnika) - umieszczonych w kadtubie kolektora gazu. Gniazdo tozyska kulkowego
osadzone jest ciasno w kadtubie kolektora gazu na waskim pasku przy kotnierzu, a pozostata
cze$¢ gniazda umieszczona jest w kadtubie kolektora spalin z luzem na powierzchni ze-
wnetrznej. Konstrukcja taka zabezpiecza przed przenoszeniem drgan wirnika turbiny na kad-
tub.

Rys. 5. Przekroj silnika GTD 350 - zesp6t kadtubow.
1-1-1 - tozyska wirnika sprezarki, 1’-1'- tozyska wirnika turbiny napedowej

Silnik dwuwirnikowy D-18

Zespot wirnikowy silnika jest zbudowany z dwéch, oddzielnie tozyskowanych wirnikow -
wysokiego i niskiego ci$nienia. Podpory obydwu wirnikéw znajduja sie w kadtubie posrednim,
potaczonym z kadtubem wlotowym oraz w kadtubie turbiny. Wirnik niskiego ci$nienia skta-
dajacy sie z dwustopniowego wentylatora i jednostopniowej turbiny, ze wzgledu na niska war-
tos¢ krytycznej predkosci obrotowej, podparty jest na trzech tozyskach. Wirnik wysokiego
ci$nienia, w sktad ktérego wchodzi sze$ciostopniowa sprezarka i jednostopniowa turbina, pod-
party jest na dwdéch tozyskach. Wewnatrz kadtuba posredniego znajduje sie przednie kulkowe
tozysko wirnika wysokiego ci$nienia. Do przedniej $ciany kadtuba przymocowana jest tuleja,
w ktorej zostaty osadzone tozyska K1 wentylatora (przednie kulkowe) i K2 (tylne wateczkowe),
zaznaczone narys. 6.
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Rys. 6. Zesp6t kadtubow silnika D-18

Na zewnetrznej pokrywie kadtuba posredniego znajdujq sie dwa piezoelektryczne czujniki
drgan mierzace przyspieszenia w kierunku promieniowym i obwodowym.

Lozyska wateczkowe K4 i K5 zamocowane sg w gniazdach znajdujacych sie w kadtubie tur-
biny. Podparcie turbiny jest wspdlne dla turbiny wysokiego i niskiego ci$nienia. Wszystkie to-
zyska sa sztywno osadzone w kadtubach silnika. Dopuszczalne niewywazenia dla wirnikow
wynosza 4 i 5 gcm i sa korygowane poprzez odpowiednie roztozenie topatek wirnikowych na
poszczegdlnych stopniach sprezarki, wzajemne ustawienie watéw par watéw wentylatora i tur-
biny niskiego ci$nienia oraz sprezarki i turbiny wysokiego ci$nienia i redukcje mas korekcyj-
nych na wybranych powierzchniach tarcz turbin, wentylatora i pierwszego stopnia sprezarki.
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Streszczenie

W artykule przedstawiono najwazniejsze mechanizmy powstawania toksycznych sktadnikéw
spalin w komorach spalania turbinowych silnikéw odrzutowych. Ogélnie opisano jakie parametry
pracy silnika i komory spalania powodujg wzrost intensywnosci tworzenia sie tlenkéw azotu
(NOx), sadzy, niespalonych weglowodoréw (NHC), tlenku wegla (CO) i dwutlenku wegla (C02),
a jakie ograniczajq mozliwosci ich powstawania. Zasygnalizowano réwniez jakie problemy cze-
kajg inzynieréw silnikowcéw w przysztosci, zwiqzane z koniecznosciq wymuszania przez odpo-
wiednie regulatory znacznej redukcji emisji toksycznych sktadnikéw spalin.

Stowa kluczowe: turbinowy silnik odrzutowy, komora spalania, spaliny, toksyczne sktadniki spa-
lin, ochrona srodowiska.

WSTEP

Prowadzac rozwazania dotyczace lotniczych silnikow turbinowych czesto (szczegdlnie
w opracowaniach popularno - naukowych) traktuje sie je jako kombinacje” turbina - spre-
zarka”, uznajac uktad spalania mieszaniny paliwowo- powietrznej marginalnie i po$wiecajac
mu o wiele mniej uwagi niz na to zastuguje.

Osiagi i sprawnos¢ silnikéw zalezg w réwnej mierze od efektywnosci pracy wszystkich ele-
mentdéw konstrukcyjnych silnika.

0d poczatku prac nad powstaniem silnika odrzutowego wymagania dotyczace dziatania
komoér spalania pozostajg niezmienne:

- Wysoka efektywno$¢ przeksztatcania energii chemicznej paliwa w entalpie produktow spa-
lania

- Minimalny spadek cisnienia

- Jak najmniejsze pole przekroju poprzecznego

- Konstrukcja lekka, trwata i niekosztowna

- Stabilna praca na calym zakresie predkosci obrotowych silnika oraz predkosci i wysokosci
lotu bez mozliwosci zgasniecia

- Latwos$¢ rozruchu silnika zaréwno na ziemi jak w powietrzu

- Spalanie catkowite w celu unikniecia odktadania sie (depozytu) wegla

- Wysoka podatnos¢ obstugowa
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I do tego obecnie:

- Minimalizacja emisji NCH,CO,C02,NOx,sadzy,SOx,NMVOCs! na wszystkich zakresach
pracy silnika i warunkach lotu

- Redukcja hatasu emitowanego podczas procesu spalania i pracy silnika jako catosci

- Mozliwo$¢ stosowania wielu rodzajow paliwa

Formowanie sie szkodliwych sktadnikéw spalin jest zwigzane z temperatura, czasem i his-
torig koncentracji procesu spalania. Charakterystyczne, zZe koncentracja powstawania tlenku
wegla (CO) i niespalonych weglowodoréw (NHC) jest najwyzsza dla niskich zakreséw pracy
silnika i zanika w funkcji wzrostu ciggu silnika. Odwrotne zjawisko dotyczy tlenkéw azotu (NOx)
i dymu, ktérych obecno$¢ w spalinach na zakresach matych wartosci ciggu jest niezauwazalna
a znacznie ro$nie wraz ze wzrostem ciggu silnika. Powyzsze zaleznosci ilosSciowe przedsta-
wiono narys. 1.

Rys. 1. Wielko$¢ emisji dla silnikéw turbinowych w zalezno$ci od ciaggu silnika
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1. PRZYCZYNY POWODUJACE TWORZENIE SIE SZKODLIWYCH SKLADNIKOW SPALIN
1.1. CzynnikKi sprzyjajace powstawaniu tlenku wegla (CO)

W czasie pracy silnika gdy w strefie zaptonu wytworzona jest tzw. bogata mieszanina pali-
wowo- powietrzna tworzy sie wiele tlenku wegla (CO) ze wzgledu na brak wystarczajacej ilo-
$ci tlenu potrzebnej do reakcji chemicznej zapewniajacej tworzenie sie dwutlenku wegla (C02).
Nawet jednak przy reakcji stechiometrycznej czy mieszaninie umiarkowanie ubogiej bedzie
réwniez wystepowata duza ilo$¢ CO ze wzgledu na dysocjacje CO2.

W praktyce emisja CO jest znacznie wyzsza niz ta wynikajgca z réwnan réwnowagi.

Non Methane Volatile Organic Compounds - niemetanowe lotne zwigzki organiczne. Zaliczamy do nich np. benzen, eta-
nol, aceton
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Podstawowymi czynnikami wptywajgcymi na wydajno$¢ spalania a tym samym emisje CO sa:
temperatura na wlocie do silnika i komory spalania, ci$nienie w komorze spalania, wspoét-
czynnik nadmiaru powietrza w strefie pierwotnej i Sredni rozmiar kropli w mieszaninie pali-
wowo-powietrznej. Empirycznie dowiedziono, Ze emisja CO zanika przy wartosci 0.8
wspoétczynnika nadmiaru powietrza, po czym nastepuje duzy gradient wzrostu jego emisji wraz
ze wzrostem wspdtczynnika nadmiaru powietrza.

Wzrost ci$nienia w komorze spalania znacznie redukuje emisje CO. Przy matych wartos$ciach
wspotczynnika nadmiaru powietrza wzrost ci$nienia w komorze spalania o 50% powoduje
dwukrotne zmniejszenie produkcji tlenku wegla. Jezeli wystepuja wysokie warto$ci tego wspot-
czynnika wzrost ciSnienia spalania zahamowuje dysocjacje CO2 a tym samym emisje CO.

Niespalone weglowodory to praktycznie paliwo opuszczajace komore spalania jako krople
lub pary. Czynniki wptywajace na wielko$¢ emisji sa praktycznie takie same jak te dla tlenku
wegla.

1.2. Czynniki sprzyjajace powstawaniu tlenkéw azotu (NOx)

Wiekszos$¢ tlenku azotu (NO) powstatego w procesie spalania utlenia sie do dwutlenku azotu
(NO2) i dla tej przyczyny podaje sie sumaryczna emisje tych zwigzkéw jako NOx.

Tworza sie one poprzez cztery ré6zne mechanizmy:

- Termiczny

- Utlenianie azotu

- Tzw. natychmiastowy (szybki) NOx

- Pochodzacy z paliwa

Badania potwierdzajg fakt, ze ci$nienie w komorze spalania szczegélnie dla wstepnie mie-
szanych, ubogich mieszanek ma minimalny wptyw na tworzenie sie zwigzkéw NOx. Dla boga-
tych mieszanek ilo$¢ emitowanego NOx zwieksza sie proporcjonalnie do pierwiastka kwadra-
towego z wartosci ciSnienia. Zwieksza sie tez wraz ze wzrostem wymiaru $redniej kropli dla
matych wartosci wspétczynnikow nadmiaru powietrza, natomiast dla mieszanek bogatych
wymiar kropli nie wptywa na emisje NOx.

2. LOTNICTWO, A ZANIECZYSZCZANIE ATMOSFERY

Obecnie wprowadzane sg ostre mozna by stwierdzic¢, ze wrecz restrykcyjne normy dotyczace
czystosci spalin w lotnictwie.

Przemyst lotniczy musi rozwigza¢ w najblizszych latach problemy zwigzane zaréwno

z czystosciag spalin jak i redukcjg zuzycia paliwa w celu ochrony $rodowiska, a gtéwnie za-
trzymania efektu cieplarnianego.

Wptyw na srodowisko spowodowany ruchem lotniczym staje sie waznym elementem analiz
naukowcéw zajmujacych sie nasza atmosfera. Silniki lotnicze emitujg produkty spalania w bar-
dzo waznej jej warstwie zwanej tropopauza. Znaczny wzrost przewozow, tym samym zwiek-
szenie emisji gazéw moze by¢ sktadnikiem czynnikéw powodujacych pewien brak réwnowagi
klimatycznej Ziemi spowodowany szczeg6lnie tworzeniem sie ozonu (03) w tropopauzie.

Dodatkowo ozon tworzy sie tylko w poblizu korytarzy powietrznych, wiec wptyw lotnictwa
na wzrost temperatury pétkuli pétnocnej bedzie wiekszy niz potudniowe;j.

Zgodnie z najnowszymi badaniami ocenia sie, ze wptyw iloSci ozonu (03) na wzrost tempe-
ratury powierzchni Ziemi jest czterokrotnie wiekszy niz dwutlenku wegla (CO2) - doktadnie
82% pochodzi od ozonu.
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Nalezy zwroci¢ rowniez uwage na fakt, ze dotychczasowe wymagania i normy dotyczace
szkodliwych emisji okres$lone sg dla terenu potozonego wokoét lotnisk i uwzgledniajg tzw. sa-
molotowy cykl startu i lgdowania.

Nalezytej uwagi nie poSwiecono zakresowi przelotowemu a przeciez emisja gazéw wyloto-
wych silnikéw stanowiacych naped samolotéw w co najmniej w 80% dotyczy tej wtasnie fazy
lotu. Wprowadzenie do eksploatacji komdr spalania o obnizonej emisji szkodliwych substancji
tzw. LEC (Low Emission Combustor) w przestrzeni okoto lotniskowej zredukowato emisje NOx
o okoto 50% lecz spowodowato tez jej wzrost do nawet 100% na zakresie przelotowym. Mozna
stwierdzi¢, Ze rozwigzanie problemu emisji NOx samolotu na zakresie przelotowym jest cztery
razy wazniejsze niz CO2 i co szczegdlnie wazne:

»przelotowa emisja NOx staje sie o wiele bardziej palacym problemem do rozwigzania
niz ta na matych wysokosciach”.

3. KOMORY SPALANIA

Konwencjonalne komory spalania i procesy w nich zachodzace sa dobrze rozpoznane przez
konstruktoréw i technologéw i stanowig wiekszo$¢ wsrdd obecnie bedacych w eksploatacji.
Zmiany w ich konstrukcji prowadzace do redukcji emisji trujgcych gazéw w spalinach doko-
naty sie dzieki badaniom na tej wtasnie grupie komor spalania.

Gléwnymi czynnikami wplywajgcymi na emisje szkodliwych sktadnikow sa:

- temperatura i wspétczynnik nadmiaru powietrza w strefie pierwotnego strumienia w komo-
rze

- stopien ujednorodnienia procesu spalania w tej strefie

- charakterystyki chtodzenia $cian ostony rury ogniowej

- charakterystyki rozpylania paliwa

Obecnos¢ CO i NHC w spalinach spowodowana jest procesem niecatkowitego spalania. Na-
lezy wiec poprawi¢ sprawnos$¢ procesu spalania poprzez taka redystrybucje strumienia po-
wietrza by osiggna¢ w strefie pierwotnej wartosci wspotczynnika nadmiaru powietrza bliskie
0.8.

Dobre ujednorodnienie mieszaniny paliwowo- powietrznej w strefie pierwotnej redukuje
emisje CO i NHC i nawet gdy wspo6tczynnik nadmiaru powietrza jest optymalny to nieprawid-
towe wymieszanie paliwa z powietrzem spowoduje powstanie stref ,ubogiej mieszanki”
i w konsekwencji niecatkowite spalanie lub stref ,bogatej mieszanki” gdzie niewystarczajaca
ilo$¢ tlenu nie pozwoli na reakcje zamiany CO w CO2.

Kolejnym Zréditem redukc;ji ilosci CO i NHC jest ograniczenie objetosci chtodzacego powiet-
rza w obrebie ostony rury ogniowej zwtaszcza w strefie doptywu pierwotnego strumienia po-
wietrza.

We wspotczesnych komorach spalania wystepuje ci$nienie powyzej 3.5 MPa, osiggana jest
sprawno$¢ 99% i minimalna objeto$¢ powietrza chtodzacego ostone $ciany rury ogniowe;j.
Efekty te uzyskano dzieki zastosowaniu nowych materiatéw i specjalnych rozwigzan kon-
strukcyjnych umozliwiajacych chtodzenie efuzyjne i transpiracyjne ostony $ciany rury ognio-
wej. Dzieki tym rozwigzaniom doprowadzono do tego, ze emisja CO i NHC jest praktycznie
jednocyfrowa dla najnowszych silnikdw lotniczych i zredukowana niemal do zera dla stacjo-
narnych silnikéw turbinowych.

Wystepowanie dymu w spalinach zalezne jest od temperatury na wlocie do komory spalania,
ci$nienia i charakterystyki rozpylania paliwa. Wptyw temperatury wlotowej jest dwojaki gdyz
jej wzrost jednocze$nie przy$piesza tworzenie jak i spalanie sadzy. Bilans jest jednak na korzys¢
redukcji dymu. Tworzeniu sie dymu sprzyja rowniez wysokie ci$nienie w komorze spalania.
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Eliminacja powstawania dymu nastepuje wtedy gdy stworzone sa warunki uniemozliwia-
jace tworzenie sie stref bogatej mieszanki w ptomieniu.

Dodatkowa ilo$¢ powietrza w strefie pierwotnej réwniez powoduje redukcje dymu, pamietaé
nalezy przy tym, ze zwieksza sie wtedy emisja CO i NHC na zakresach biegu jatowego pracy sil-
nika.

Wstepne mieszanie paliwa juz w samym wtryskiwaczu jest tez przyczyng redukcji emisji
dymu.

Tworzenie sie tlenkéw azotu (NOx) zalezne jest wyktadniczo od temperatury spalania.

Oczywisty jest wiec fakt, ze obnizenie temperatury w strefie spalania spowoduje ogranicze-
nie emisji NOx. Efekt ten mozna uzyskac np. poprzez doprowadzanie dodatkowego powietrza
w strefe spalania. Nalezy jednak rozwigzanie to stosowac z rozmystem poniewaz powoduje to
wzrost predkos$ci przeptywu w strefie pierwotnej co ma negatywny wplyw na zapton i stabil-
nos¢ ptomienia.

Redukcja emisji trujacych gazéw rozwigzana by¢ moze gtéwnie poprzez optymalizacje tem-
peratury spalania. ZaleZnie od zakresu pracy silnika zawiera sie ona w przedziale od 1000 K do
2500 K. Powstawanie CO ma miejsce przy temperaturach nizszych od 1700 K podczas gdy for-
mowanie sie NOx wystepuje w temperaturach wyzszych od 1900 K Optymalna wiec tempera-
tura procesu spalania zawiera sie w bardzo waskim zakresie 1700K- 1900 K a niskoemisyjne
komory spalania musza ten przedziat temperatur utrzymywac na catym zakresie pracy silnika,
co obrazujg wykresy na rys. 2.

Rys. 2. Wptyw temperatury w strefie pierwotnej na tworzenie sie CO i NOx
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CRC Press is an imprint of Taylor & Francis Group, an Informa business
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PODSUMOWANIE

Wydaje sie, ze w przysztosci redukcja trujgcych sktadnikéw gazéw wylotowych bedzie roz-
wigzana poprzez zastosowanie komor spalania tzw. LPP ( lean, premixing, prevaporizing) co
okresla komore spalania z ubogg mieszaning paliwowo-powietrzng ze wstepnym mieszaniem
i wstepnym odparowaniem . Wydzieli¢ w niej mozna trzy przestrzenie. Pierwsza wtrysku pa-
liwa, parowania paliwa i mieszania powietrza z paliwem i jego parami. Druga stabilizacji pto-
mienia i zakonczenia procesu spalania. Trzecia to strefa mieszania spalin z powietrzem
wtoérnym.

Charakterystyczny dla tych komoér jest brak emisji sadzy, gdyz redukuje sie ilo$¢ ciepta wy-
promieniowanego do ostony $ciany rury ogniowej co prowadzi do obnizenia iloSci potrzeb-
nego powietrza chtodzacego a tym samym wiecej go mozna uzy¢ do ograniczania temperatury
w strefie spalania. Kolejng zaleta LPP jest to, Ze w ptomieniu o temperaturze nie przewyzsza-
jacej 1900 K ilo$¢ produkowanego NOx nie ro$nie wraz ze wzrostem czasu spalania co znaczy,
ze mozna go wydtuzy¢ redukujac tym samym emisje CO i NHC.

Wada tych komér jest niebezpieczenstwo samozaptonu i powstania drgan prowadzacych do
rezonansu.

W najblizszym jednak czasie rozwigzaniem redukujacym emisje toksyn najprawdopodob-
niej bedzie zastosowanie fazowych komor spalania z wieloma wariacjami konstrukcyjnymi jak
np. zastosowanie wtryskiwaczy paliwowych skonstruowanych i stosowanych juz przez GE
tzw. TAPS (Twin Annular Premixing Swirler), podwéjny pierscieniowy zawirowywacz ze wstep-
nym mieszaniem. W dalszej przysztosci dopiero, wymienione tu komory spalania LPP moga
uzyskac¢ dalsza poprawe juz uzyskiwanych osiagnie¢ przy sprezach silnikdw siegajacych war-
tosci 60.
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