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OD REDAKTORA WYDANIA...

Obecnie na rynku ksiegarskim wystepuje zupeiny brak publikacji wspo6tczesnie opracowanych
jako podreczniki dla studentéw i uczniéw naszych uczelni i szkét ksztatcgcych w specjalnosciach:
konstrukcja, eksploatacja i diagnostyka lotniczych silnikéw turbinowych. Jednocze$nie istnieje
przeogromna rzesza pracownikéw technicznych obstugujacych codziennie samoloty i Smigtowce
transportu pasazerskiego i towarowego oraz bojowego. Ich dziatania musza zapewni¢ petne
bezpieczenstwo latania i trwato$¢ przy minimalizowanych kosztach uzytkowania coraz bardziej
skomplikowanego sprzetu.

W tej sytuacji nasz zespoét autorski pracownikéw uczelni, instytutéw, zespotéw konstruktors-
kich wytwércow silnikéw i ich zaktadow remontowych oraz eksploatatoré6w samolotéow
szczegblnego nadzoru zdobyt sie na odwage zwartego opracowania kilkunastu tematéw -
waznych, z naszego punktu widzenia - jako wyjasnienia ograniczen i zagrozen dla bezpiecznego
uzytkowania turbinowych silnikéw lotniczych. Przedstawiono réwniez problematyke cech dy-
namicznych i kierunkéw rozwoju silnikéw ttokowych specyficznych dla szybko rozwijajacego
sie lotnictwa biznesowego, turystycznego, gospodarczego, przede wszystkim taniego o niezbyt
wygdérowanych osiggach.

We wszystkich opracowanych tematach starali$my sie przedstawi¢ fizykalny obraz przebiegu
zjawisk oraz obcigzen czesci i zespotéw silnikéw ilustrowanych odpowiednimi szkicami, wykre-
sami, a niekiedy danymi liczbowymi. Zwr6cono réwniez uwage na problematyke specyficzng
dla lotnictwa w dziedzinie obecnie stosowanych (i przewidywanych do zastosowan w juz bliskiej
przyszto$ci) materiatow konstrukcyjnych, paliw i olejow oraz szczegélnie wazng w lotnictwie
diagnostyke silnikow.

Wyrazamy nadzieje, ze stanowi¢ one beda dobre uzupetnienie podstawowej wiedzy zdobytej
na uczelniach i w biezgcej praktyce zawodowej.

Poswiecenie catego Zeszytu Naukowego Instytutu Lotnictwa wytacznie problematyce sil-
nikéw lotniczych nie bytoby petne bez opiséw sposobéw ustalania przyczyn awarii silnikow.
Niejednokrotnie doprowadzaty one do przymusowych ladowan a nawet katastrof. Nalezy tu
zwrdéci¢ uwage, ze najczesciej wine ponosi cztowiek w fazie produkcji cze$ci, montazu silnika i
kontroli jego poprawnoSci, fazy uzytkowania i diagnostyki az do decyzji pilota o potrzebie
wilgczenia instalacji przeciwoblodzeniowej silnika podczas lotu $migtowca lub samolotu.
Wtiasciwa interpretacja przebiegu kazdej awarii i ustalenia jej przyczyn oraz upublicznienie,
przynajmniej w gronie specjalistow catej branzy lotniczej, pozwoli unikna¢ cho¢ czesci katastrof.
Stad Czytelnikowi “ku pamieci” oferujemy zapoznanie sie z kilkoma szczegélnie blisko nas
dotyczacymi rozpoznanymi przypadkami.

0d czas6w najwiekszych katastrof lotniczych w Polsce (na Okeciu w 1980 roku i w Lesie
Kabackim w 1987 roku) pojawito sie wiele ,przyczyn” obu tych tragedii. Szczegétowo opisywane
byty w prasie, radiu, telewizji a nawet w specjalnie opracowanych filmach - celem byto przed-
stawienie rzeczywistych przyczyn awarii silnikow, ktére doprowadzity do katastrof obu It-6w.

Jest to chyba ostatnia pora na to, aby zabrat gtos silnikowiec (cztonek obu komisji rzgdowych
powotanych przez éwczesnych premieréw), ktéry doprowadzit, ze swoim zespotem ekspertow
(z ILot, ITWL, PLL-Lot oraz WAT) do wykrycia i udowodnienia przyczyn awarii silnikow - ktére
spowodowaty katastrofy obu samolotéw.
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Nalezy zaznaczy¢, ze w obu przypadkach bezposrednig przyczyna tych tragedii byta utrata
wiezi kinematycznej miedzy sterownica pilota a usterzeniem ogonowym samolotu na skutek
przeciecia drazkow taczacych te urzadzenia czeSciami rozpadajgcych sie tarcz no$nych turbin
wirnikéw niskiego ci$nienia.

Naped samolotu [t-62 (w 1980 roku) stanowity 4 silniki NK-8, nie najnowszej juz generacji,
natomiast samolotu [-62 M (w 1987 roku) 4 silniki D-30KU nowszej generacji, o podobnej
wartoSci ciggu ale znaczaco mniejszym zuzyciu paliwa.

Dociekliwo$¢ badawcza doprowadzita do obliczeniowego odtworzenia przebiegu awarii, odd-
zielnie dla obu przypadkoéw, uwieniczonych dwoma obronionymi doktoratami.

Stefan Szczecinski

2 PRACE INSTYTUTU LOTNICTWA Nr. 199



DROGI ROZWOJU NAPEDOW LOTNICZYCH

W. Balicki, Z. PagowskKi, S. Szczecinski
Instytut Lotnictwa

R. ChachurskKi, A. Kozakiewicz
Wojskowa Akademia Techniczna

P. Glowacki

Central European Engine Services

J. Szczecinski

General Electric Poland

Streszczenie

W artykule starano sie przedstawi¢ w kolejnosci historycznej najwazniejsze udoskonalenia
napedow lotniczych majqce na celu latanie ,wyzej - dalej - szybciej”. W lotnictwie moze by¢ wyko-
rzystywany wytqcznie naped odrzutowy: od Smigta napedzanego silnikiem ttokowym czy
turbinowym, bezposrednio wytwarzanego ciqgu przez turbinowe silniki odrzutowe jedno-
i dwuprzeptywowe do ... przeciwbieznych smigtowentylatoréw (ciggnqcych lub pchajgcych)
napedzanych przez silniki turbinowe. W kazdym przypadku rozwdj osiggano przez ograniczanie
masy i wymiaréw silnikéw a jednoczesnie wzrost ich mocy lub ciqgu, wzrost sprawnosci Smigiet,
wentylatoréw i Smigtowentylatoréw, obnizenie zuzycia paliwa. W ostatnich latach szczegdlnie
uwidacznia sie wzrost trwatosci i niezawodnosci oraz zainteresowanie wielopaliwowosciq, pali-
wami odtwarzalnymi a takze ograniczaniem emisji hatasu i sktadnikéw toksycznych w spalinach.

Stowa kluczowe:naped lotniczy, silnik odrzutowy, Smigtowentylator, emisja hatasu i toksyn

Poczatki lotnictwa preferowaty szczegolnie lekkie (i superlekkie) konstrukcje silnikdw t.j.
przystosowywane trakcyjne rzedowe chtodzone wodg o zaptonie iskrowym (ZI). Silniki juz spec-
jalnie dla lotnictwa chtodzone powietrzem: gwiazdowe (rdwnomierne chtodzenie cylindrow),
gwiazdowe rotacyjne (intensywniejsze chtodzenie), birotacyjne (zmniejszenie efektu
giroskopowego ale i intensywne chtodzenie) (rys. 1).

Moc silnikéw lotniczych do I wojny Swiatowej to kilkadziesigt KM, a od lat 30-ub.w. gwattowny
wzrost do wartosci, 800...1800(2000) KM. Po II-ej wojnie Swiatowej przy probie ,ratowania”
zastosowan silnikéw ttokowych w lotnictwie bojowym osiggnieto moce 3000...4000 KM. Obec-
nie silniki ttokowe w lotnictwie sportowym (moce 100...300 KM), a w zanikajgcym rolniczym
(!) to nawet 1000 KM jak w samolocie AN-2. Lotnicze silniki ttokowe zawsze o ZI ,szczyty”
swoich osiggéw uzyskaty w czasie I1-ej wojny. Jednostkowe wartoS$ci parametrow charakterysty-
cznych to: zuzycie paliwa 220...200 g/KMh, moc z pojemnosci cylindréw: 50...60 KM/dm?, masa:
~ 0,5 kg/KM. Uzyskane sukcesy osiggoéw silnikdw lotniczych nie poszty na marne. Powstaty wari-
anty czotgowe: Amerykanie (dodajac wentylatory) stosowali 7-mio cylindrowe gwiazdowe sil-
niki lotnicze (o ZI i mocy 350 KM) chtodzone powietrzem w ,generalskiej” serii masowo uzytych
w koncowej fazie II-ej w.sw. w Europie. Rosjanie we wszystkich czotgach II-ej wojny. stosowali
silniki W-2 (o0 ZS i mocy 500 KM) bedacy wysokoprezng wersja silnikow lotniczych AM-38 (o ZI
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i zasilanych gaznikowo) stanowigcych naped stynnych szturmowcoéw IL-2 (zwanych przez Niem-
cow ,czarng $miercig”!). Wspotczesnie wersje silnikow W-2 osiggnety moc 700 KM (dotadowane
sprezarka mechanicznie napedzang), a ostatnio z dwiema turbosprezarkami - ,,az” 900 KM
w naszym czotgu , Twardy”.
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Rys. 1. Schematy uktadéw cylindréw spalinowych silnikéw stosowanych w poczqtkowych latach
rozwoju lotnictwa: (a) - silniki rzedowe, (b) - gwiazdowe, (c) - gwiazdowe rotacyjne, (d) - gwiazdowe
birotacyjne, (e) - przeplyw strumienia powietrza przez Smiglo pojedyncze i przeciwbiezne

! Styszatem, widziatem - jako przymusowy robotnik po berlinskiej stronie Odry w czasie jej forsowanie
przez naszych , Kosciuszkowcow” - S. Szczecinski.
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Na poczatku rozwoju lotniczych silnikow ttokowych (w czasie I-ej wojny) potrzeba
przekraczanie linii frontéw na bezpiecznej wysokoSci lotu (powyzZej celnego zasiegu 6wczesnej
broni przeciwlotniczej, (~ 2000m), wykorzystywano ,,metody” przewymiarowania cylindrow
orazich ,przeprezania”. W obu przypadkach peine otwarcie przepustnic gaznikéw (stosowanych
woéwczas powszechnie) mozna byto wykorzysta¢ dopiero w zakresie osiggania ~ 2000 m, dla
ochrony uktadu korbowego przed przecigzeniem (rys. 2).

Rys. 2. Zaleznos¢ cisnienia napetniania p . cylindréw silnika i kqt ¢ otwarcia przepustnicy gaznika
od wysokosci H lotu

Dla zwiekszenia mocy silnikow zwiekszano ich predkos¢ obrotowg, co wymusito stosowanie
przektadni redukcyjnych $migiet dla utrzymania ich sprawnos$ci i wytrzymatosci topat na
zadowalajacym poziomie. ROwnolegle wprowadzano pojemnos$ciowe sprezarki dotadowujace
i wirnikowe sprezarki promieniowe 2 (rys. 3).

gy Mg 'Iﬁ,ﬂ'fli Fﬁ-gﬁ{ﬂ'ﬂ...fﬂﬂ]ig_ abir/mim

Rys. 3. Sposoby dotadowywania cylindréw silnikéw lotniczych: (a) - sprezarka pojemnosciowa,
(b) - sprezarka wirnikowa napedzana mechanicznie przez dotadowywany silnik,
(c) - turbosprezarka

Doswiadczenia zdobyte w I-ej wojnie w zakresie uzytkowania i produkowania silnikéw lot-
niczych, krytyczne oceny wiedzy w zakresie teorii, konstrukcji, technologii oraz dostepnosci
materiatéw doprowadzity do ustabilizowania form konstrukcyjnych. W czasie I1-ej wojny w lot-
nictwie bojowym wystepowaty 2 grupy silnikéw: rzedowe 12-cylindrowe w uktadzie widlastym
chtodzone cieczami niezamarzajgcymi oraz 14-cylindrowe dwugwiazdowe chtodzone powi-
etrzem dotadowywane promieniowymi sprezarkami - napedzanymi mechanicznie przez
przektadnie przyspieszajgace. Silniki byty wyposazone w reduktory $migtowe (jako para kot
zebatych) w silnikach rzedowych, a w silnikach gwiazdowych zwykle w postaci reduktora
obiegowego osiowosymetrycznego wzgledem watu korbowego. Zasilanie silnikow w wiekszosci

2 Bylty takze préby zbudowania i zastosowania turbosprezarek.
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byto gaznikowe: w brytyjskich i amerykanskich byty to konstrukcje jednogaZnikowe (przed
sprezarkami dotadowujacymi), a w radzieckich: jednogaznikowe tylko w silnikach gwiazdowych
a w rzedowych: wielogaznikowe (4-o lub 6-cio) za sprezarka - co pozwolito na uréwnomiernie-
nie sktadu i jako$ci mieszanki, réwnoczes$nie chronigc gazniki przez oblodzeniem. Tylko Niem-
com udato sie wprowadzi¢ we wszystkich silnikach (,,rodzin” DB 600, Jumo 210 oraz BMW-801)
samolotow bojowych wysokocisnieniowy wtrysk paliwa bezposrednio do cylindréow (jak w sil-
nikach o ZS) w suwie sprezania. Silniki te charakteryzowato szczegélnie mate jednostkowe
zuzycie paliwa i niezakt6cona prace w kazdym potozeniu samolotu wzgledem pola grawitacji.

Trwato$¢ medzynaprawczg dwczesnych silnikow samolotéw bojowych przewidywano na ok.
100h (przy statystycznej przezywalno$ci tych samolotéw w czasie wojny ok. 20h).

Obecnie silniki thokowe sg wykorzystywane w ,,matym” lotnictwie: aeroklubowym, dyspozy-
cyjnym, gospodarczym, ratowniczym, sportowym oraz rekreacyjnym (takze jako naped lotni
i paralotni...it.p.). W aspekcie technicznym s3a to silniki na poziomie przedwojennej wiedzy
o teorii pracy, konstrukc;ji i technologii produkcji zwtaszcza w poréwnaniu z osiggnietym juz
poziomem rozwoju napedéw samochodéw. Rzadko spotyka sie silniki z wtryskiem nisko-
ciSnieniowym - s3 one zazwyczaj zasilane gazZnikami o do$¢ prymitywnej konstrukcji - z reczng
np. 4-o dzwigniowa (!) mozliwoscig dostosowywania nastaw do biezacych warunkéw lotu (H,
Tyy).

HW uzyciu znajdujg sie omal wytacznie (?) silniki rzedowe o przeciwsobnym uktadzie cylin-
dréow (typu ,boxer”) o 2-u, 4-o lub 6-ciu cylindrach chtodzonych powietrzem niedotadowanych
o mocach od kilkudziesieciu ... do ok. 300 KM. Jedynie w starszych samolotach wykorzysty-
wanych w rolnictwie s3 jeszcze stosowane silniki gwiazdowe 5-cio, 7-mio (najczesciej) i 9-cio
cylindrowe o mocach od ok. 150...do 1000 KM - niekiedy dotadowywane 3.

Obecnie jest duza szansa (ze wzgledu na wymogi ekologiczne i zmian klimatycznych) rozwoju
lotniczych silnikdw ttokowych przez przeniesienie do nich osiggnie¢ motoryzacyjnych (przyna-
jmniej): wprowadzenie wtrysku niskoci$nieniowego z ,sonda lambda” i sterowania komput-
erowego dawki paliwa i kata wyprzedzania zaptonu oraz (odtwarzalnych !) biopaliw. Niezaleznie
rozwaza sie wprowadzenie silnikdw o ZS na zunifikowanym paliwie: nafcie lotniczej (z do-
datkiem biopaliw). Rozwaza sie takze sensowno$¢ wprowadzania udoskonalonych silnikow
Wankla o réznych liczbach jednakowych ,plasterkow” w zalezno$ci od zapotrzebowywanych
mocy. Dla wojskowych bezpilotowych samolotéw bezposredniego rozpoznania pola walki znane
sg juz zastosowania elektrycznego napedu $migiet z wykorzystaniem wydajnych akumulatoréw
wspartych bateriami stonecznymi - rozpietymi na ptatach skrzydet.

Historia powstania i rozwoju lotnictwa nieznacznie przekroczyta 100 lat, a juz kilkakrotnie
»grzebano” spalinowe silniki ttokowe i $migta (bo zbyt mate predkosci lotu...) ale i silniki odrzu-
towe (bo zbyt duze zuzycie paliwa...). Okazuje sie jednak, ze coraz bardziej rozszerzajace sie
potrzeby wykorzystywania obiektow latajacych, dajg szanse rozwoju i zastosowan réznych
rodzajow napedow.

WKrbtce po I-ej wojnie §wiatowej uaktywnili sie zapalency lotnictwa z szeregiem wynalazkow
- majgcych umozliwi¢ latanie ,szybciej — wyzej — dalej”. Poruszanie sie¢ w oceanie powietrznym
nie pozwala na zastosowanie odpychania od ,gruntu” jak to stosuje sie w todziach na ptytkich
akwenach. W lotnictwie kazdy rodzaj napedu jest odrzutowym.

Wsréd réznych wynalazkéw pojawity sie pomysty na obudowane wielotopatowe $migta - jak
we wspoétczesnych dwuprzeptywowych wentylatorowych silnikach odrzutowych, strumieniowe
silniki odrzutowe (o przeptywie pulsacyjnym i ciagtym) oraz, obecnie ,klasyczne” turbinowe sil-
niki odrzutowe oraz silniki rakietowe na state i ciekte materiaty pedne (rys. 4).

3 Tu absolutnym rekordzista jest samolot AN-2 i napedzajgcy go 1000-konny silnik. Polski przemyst lot-
niczy wyprodukowat tych samolotéw blisko 14000 sztuk i odpowiednig dla nich liczbe silnikéw. Sg one
wykorzystywane na calym $wiecie, a w Brazylii latajg na najbardziej tam dostepnym (i tanim) paliwie:
tj. alkoholu etylowym.
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Rys. 4. Poréwnanie cech przeptywowych (natezenia przeptywu it i predkosci W) zespotow
napedowych samolotu. (a) - Smigto, (b) - dwuprzeptywowy wentylatorowy turbinowy silnik
odrzutowy, (c) - jednoprzepltywowy silnik odrzutowy, (d) - rakietowy silnik na ciekty materiat
pedny, K - ciqg zespotu napedowego

Po I-ej wojnie $wiatowej specjalisci lotniczy wielu panstw - zwtaszcza zaangazowanych
w planowanie przysztej wojny - zdawali sobie sprawe, ze dalszy rozwdj lotnictwa bojowego
uzalezniony jest od powstania bezSmiglowego napedu odrzutowego. Odpowiednie prace
wszczeto na przetomie lat 20/30 ubiegtego wieku w wielu krajach (takze u nas: J. Oderfeld...).
Mimo zbudowania pierwszego silnika odrzutowego i jego uruchomienia w kwietniu 1937 roku
w Wielkiej Brytanii, tylko w Niemczech udato sie doprowadzi¢ do pierwszego lotu samolotu
odrzutowego juz w sierpniu 1939 roku.

W czasie wojny w Niemczech opracowano, wyprodukowano i wprowadzono do walki blisko
1800 samolotow odrzutowych. Takze w tym czasie powstaty rakiety przeciwlotnicze Rhajn-
tochter z silnikami na ciekty materiat pedny, rakiety balistyczne V2-z silnikami na ciekty tlen
i alkohol etylowy, uskrzydlone bomby latajgce V1 z pulsacyjnymi strumieniowymi silnikami
odrzutowymi oraz podwieszane rakietowe silniki na ciekty materiat pedny wspomagajgce start
przecigzonych bombowcdw. Powstaty takze rakietowe bezbrzechwowe pociski taktyczne (Nebel
- werfer) na staty materiat pedny.

Po Il-ej wojnie $wiatowej, najpierw w lotnictwie bojowym, pojawity sie turbinowe silniki
odrzutowe - poczatkowo byty to kopie zdobycznych silnikow Jumo 004; BMW 003 wdrazane
z pomocy (takze ,zdobycznych”) specjalistdw niemieckich, oraz w tzw. bloku panstw socjalisty-
cznych kopie ,licencyjne” brytyjskich silnikéw RR-Dervent i rodziny Nene. Nasze dwczesne,
omal ,mocarstwowe”, lotnictwo to wielkoseryjna produkcja samolotow mysliwskich (licen-
cyjnych) samolotow MiG-15 i MiG-17 i ich silnikow RD-500, RD-45 (kopie Derventa i Nene I)
oraz WK-1 i WK-1F (radzieckich modyfikacji silnikow Nene II) w latach 1950...1960...W owym
dziesiecioleciu powstaty wtasne konstrukcje samolotu szkolnego (Bies i ttokowy silnik WN..)
i szkolno - bojowego (Iskra i odrzutowy S0-1). W nastepnym dziesiecioleciu projekt i makieta
samolotu bojowego Grot z radzieckimi silnikami RD-9B oraz trwajace prace nad samolotem
Iryda (do oblatanych prototypow) z silnikami jednoprzeptywowymi K-15 i udoskonalonym sil-
nikiem K-16 oraz dwuprzeptywowym D-18. Dalsze prace silnikowe w kraju to remonty silnikow
jednoprzeptywowego AL-21F3 (samolotu Su-22) i dwuprzeptywowego RD-33 (samolotu MiG-
29) oraz dwuprzeptywowego wentylatorowego CFM56 (na potrzeby lotnictwa pasazerskiego).

Dalsze prace nad polskimi konstrukcjami lotniczych silnikéw turbinowych to juz tylko
marzenia...marzenia... Pewna szansg wspoétpracy miedzynarodowej moze stac sie produkcja
zdecydowanie unowocze$nionych ,starych” silnikow ttokowych w precyzyjnie ustalonych za-
potrzebowaniach mocy.
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Natomiast lotnicze silniki turbinowe, dzieki swoim strukturalnym walorom jak mate wymiary
poprzeczne i masa silnikow, bezpulsacyjna praca, podatno$¢ technologiczna wielu powtarzal-
nych cze$ci, osiggniety poziom niezawodno$ci i trwatos$ci oraz malejace permanentnie zuzycie
paliwa spowodowaty catkowite opanowanie przez nie lotnictwa we wszystkich obszarach jego
zastosowania w gospodarce, szybkim transporcie ludzi i towaréw oraz w wojskach.

Obecnie, ze wzgledu na zastosowanie i wynikajgce stad warunki lotu, uksztattowaty sie formy
konstrukcyjne, osiagi i cechy uzytkowe - szczegdlnie przydatne do spetniania przewidywanych
zadan dla danego rodzaju lotnictwa (rys. 5).

Rys. 5. Struktury przeptywowe turbinowych silnikéw odrzutowych. (a) - jednoprzeptywowy bez
dopalacza i z dopalaczem, (b) - dwuprzeptywowy z dopalaczem, (c) - dwuprzeptywowy wentyla-
torowy z odwracaczem ciggu

Odrzutowe silniki jednoprzeptywowe do niedawna panowaty w lotnictwie bojowym tak ze
wzgledu na mate wymiary poprzeczne silnikéw - jak i ich wzgledng trwato$¢ (prostota kon-
strukcji, eksploatacji i zachecajagca niezawodnos$¢ i trwato$¢). ,Zimna” wojna wymusita
konieczno$¢ przewidywania wieloletniej eksploatacji samolotéw bojowych o duzym zasiegu
i podatnych na wprowadzanie coraz bardziej wyrafinowanego osprzetu i uzbrojenia, oraz
sposobow przetrwania na polu walki. Jednym z czynnikdw sprostania tym wymaganiom jest
ekonomiczno$¢ pracy dwuprzeptywowych silnikow odrzutowych, co zadecydowato o ich
powszechnosci zastosowania we wspoétczesnym lotnictwie bojowym.

Nie jest to naturalnie jedyna pozytywna z cech, lecz inne wynikajg niewytacznie z odrebnosci
strukturalnej silnikéw tego typu - a ,tylko” z faktu ich powstawania w czasie dojrzatosci kon-
strukcyjnej, technologicznej oraz doswiadczen wieloletniego uzytkowania silnikow turbinowych
w réznych rodzajach lotnictwa.
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Warto pamietac jaki wptyw na osiagi i cechy uzytkowe majg odmiennoSci strukturalne lot-
niczych silnikéw turbinowych.

W grupie silnikow odrzutowych to przede wszystkim bezposrednie wytwarzanie ciggu na
skutek wzrostu predkosci miedzy wlotem i wylotem podgrzanego powietrza w kanatach
przeptywowych silnika.

Natomiast w grupie silnikow $migtowych i Smigtowcowych wykorzystanie nadwyzkowej
mocy turbiny (nad niezbedna do napedu sprezarki silnika) do napedu $migta samolotowego lub
wirnika no$nego $migtowca (rys. 6 oraz rys. 7).

Rys. 6. Struktury przekazu mocy silnikéow smigtowych i Smigtowcowych. (a) - jednowirnikowy sil-
nik smigtowy, (b) - silnik Smigtowcowy z oddzielnq turbing napedowq

Mo

O

Rys. 7. Obrotowe charakterystyki porownawcze momentu obrotowego. My, - silnik ttokowy,
M7 - jednowirnikowy silnik turbinowy, My, - silnik z oddzielnq turbinq napedowq

Struktura przeptywowa turbinowych silnikéw odrzutowych pozwala na jej przystosowanie
do potrzeb okreslonego rodzaju lotnictwa. Najprostsza struktura to jednoprzeptywowy jed-
nowirnikowy silnik: prosty technologicznie, tani. Wprowadzenie upustu powietrza ze sprezarki
i nastawnych kierownic to rozszerzenie zakresu stabilnej i wysokosprawnej pracy sprezarki a jej
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wielowirnikowos$¢ to radykalna poprawa tych cech (rys. 8). Praca silnika z duzym nadmiarem
powietrza to mozliwo$¢ zastosowania dopalacza i wykorzystania nastawnosci dyszy wylotowej
w szerszym zakresie pracy silnika i warunkéw lotu samolotu.

"
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Rys. 8. Mechanizacja przeptywéw silnikéw turbinowych jako sposéb poprawy cech uzytkowych sil-
nikéw. (a) - upust powietrza ze sprezarki, (b) - nastawnos¢ kierownic sprezarki, (c) - nastawnos¢
dyszy wylotowej, (d) - dwuwirnikowos¢ sprezarki i turbiny, (e) - odwracacz ciggu

Silniki dwuprzeptywowe samolotéw bojowych (o niewielkim - ale z mozliwoscig wyboru
wartosci stosunku natezen przeptywu w kanatach silnika) to skutek kompromisu miedzy
ekonomiczno$cia silnika a jego gabarytem poprzecznym (ale i obniZzeniem temperatury gazéw
wylotowych do poziomu utrudniajacego celno$¢ pociskéw npla sterowanych na podczerwien.
W lotnictwie t.zw. komercyjnym - to rozwdj dwuprzeptywowych silnikow wentylatorowych
o duzym stosunku natezen przeptywu (1=5...10...i wiecej) w miare rozwoju materiatéw kon-
strukcyjnych - lzejszych i wytrzymalszych. Najbardziej pozadane cechy tych silnikow to:
ekonomiczno$¢, trwatos¢, niezawodnos¢. Jednostkowe zuzycie paliwa silnikoéw wentylatorowych
wspotczesnie wprowadzanych do produkcji osiggaja wartos¢ 5-cio krotnie mniejsza niz osiggano
w pierwszych silnikach odrzutowych samolotéw bojowych konca II-ej wojny §wiatowej-i tuz po
niej. Warunki lotu samolotéw pasazerskich i transportowych dalekiego zasiegu to ich statos¢
i wykorzystywanie specyfiki: Jeden lot = jeden cykl zmeczeniowy konstrukcji silnika, oraz min-
imalizacja strat przeptywu spalin przez turbine na drodze minimalizacji luzéw wierzchotkowych
jej topatek (1...2)% przez sterowane schtadzanie kadtubéw turbin. Poprawe sprawnoSci
napedowej nalezy upatrywac takze w ,aerodynamice” topat $migiet i wentylatoréw (rys. 9) -
ktorych potozenie krawedzi natarcia wielkocieciwowych topat wzgledem ich zamocowania
w tarczach wirnikowych jest analogiczne do osadzenia sko$nych skrzydel w samolotach
naddZwiekowych i osigganie predkosci obwodowych ich wierzchotkéw do nawet ponad 500
m/s.W turbinowych silnikach $migtowych i Smigtowcowych cechy konstrukcyjne ich zespotow
wirnikowych podlegajg analogicznym zmianom dostosowawczym do wymagan lotnych
samolotow i $migtowcéw. Sg one podobne do (na ogét) wezesniej wprowadzanych do silnikow
odrzutowych. Sg to przede wszystkim upusty powietrza ze sprezarek, nastawnos¢ palisad
topatek kierownic sprezarek, ich dwuwirnikowos$¢ (takze z przeciwbiezno$cia).

Juz w poczatkach wprowadzania napedu turbinowego do $migtowcoéw ich cechg wyrézniajaca
staty sie oddzielne turbiny napedowe - ze wzgledu na szczegoélnie korzystng charakterystyke
momentu obrotowego takiej turbiny (por. rys.6.b. oraz rys. 7).
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Rys. 9. Rozwdj konstrukcji Smigltowentylatorowych. (a) - zmodyfikowane topaty smigta poje-
dynczego, (b) - przeciwbiezny smiglowentylator, (c) - Smiglowentylator napedzany bezposrednio
przeciwbieznymi turbinami

Na ewentualno$¢ wykorzystywania samolotéw jako wstepnych stopni wynoszgcych obiekty
kosmiczne w poblize orbitalnych predkosci czynione sg préoby zbudowania silnikéw odrzu-
towych o zmiennej strukturze przeptywowej (zwanych silnikami adaptacyjnymi) zapewnia-
jacych ich prace z wysoka sprawnos$cia w szczegdlnie szerokim zakresie predkosci lotu: od Ma<1

do Ma=5...6 (rys. 10).

Rys. 10. Jedna z idei struktury przeptywowej odrzutowego silnika adaptacyjnego. A -, klasyczny”
silnik dwuprzeplywowy, B - silnik z kanatem zewnetrznym pracujqgcym jako silnik strumieniowy

W najblizszym czasie, z duza doza prawdopodobienstwa, nalezy sie spodziewa¢ permanent-
nego wprowadzenia coraz lzejszych, wytrzymalszych, odpornych na zanieczyszczenia $srodo-
wiska, podatnych technologicznie na automatyczne wytwarzanie materiatow konstrukcyjnych
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i produkcje czesci. Wydaje sie wielce prawdopodobne wprowadzenie tozysk magnetycznych
i elektromagnetycznych do podp6r wirnikowych: sprezarek, turbin i wentylatoréw wielo-
wirnikowych odrzutowych silnikéw dwuprzeptywowych.

To krétkie opracowanie nie jest w stanie opisa¢ wielu niuanséw, meandréw i wybojow (cza-
sem zapor nie do przebycia) drég rozwojowych napedéw lotniczych. Konieczne jest krytyczne
Sledzenie biezacych informacji takze w literaturze popularno - specjalistycznej - traktowanej
przez Czytelnikdéw i Decydentéw bardzo powaznie - bo ich odpytywanymi specjalistami sa
zwykle Redaktorzy Czasopism Lotniczych ktorzy niegdy$ byli pilotami.
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WLOTY TURBINOWYCH SILNIKOW ODRZUTOWYCH -
— ZAGROZENIA WIREM WLOTOWYM

W. Balicki, K. Kawalec, Z. PagowskKi, S. Szczecinski
Instytut Lotnictwa

R. ChachurskKi, A. Kozakiewicz

Wojskowa Akademia Techniczna

P. Glowacki

Central European Engine Services

Streszczenie

W artykule przedstawiono warunki otoczenia wlotéw silnikéw odrzutowych sprzyjajgce pow-
staniu wiru wlotowego i jego zagrozeniach polegajqcych na poderwaniu z ziemi tzw. ,ciat obcych”
i ich wrzuceniu do kanatu przeptywowego silnika. Znaleziono podobieristwo powstania wiru wlo-
towego do powstania trqgb powietrznych w atmosferze ziemskiej. Przedstawiono sposoby ,lot-
niskowe” ograniczajqce mozliwos¢ powstania wiru oraz przez odpowiednie ksztattowanie wlotéw.
Przy okazji zwrécono uwage na mozliwos¢ ksztattowania samolotowych kanatéw dolotowych do
silnikéw samolotéw bojowych tak aby ograniczy¢ skutki zderzenia z ptactwem oraz namiaréw
radarowych nieprzyjaciela. Przytoczono charakterystyki stopnia wykorzystania cisnienia spietrze-
nia we wlotach wspétczesnych samolotéw bojowych. Zwracano uwage na obraz fizykalny zjawisk
zachodzqcych we wlotach i przed nimi.

Stowa kluczowe: wir wlotowy, trgba powietrzna, wloty naddzwiekowe, préba zderzenia z ptakiem

Silniki odrzutowe wspoétczesnych samolotow bojowych pobierajg z atmosfery powietrze
w ilosci 70...150 kg/s, a samolotéw transportowych: 100...1200 kg/s (Trent 1000). Dolne
krawedzie wlotéw silnikowych samolotéw bojowych i podskrzydtowych wentylatorowych sil-
nikow samolotéw transportowych znajdujg sie ok. 1m nad powierzchnig ziemi, strumien powi-
etrza we wlocie ma predkosci bliskie 200 m/s, co wskazuje na ogromng energie strumienia
w obszarze przestrzennym wokoét wlotéw silnikéw pracujacych na zakresie startowym.
Pojawiajace sie sporadycznie wiry wlotowe silnikéw nasuwajg nieodparcie wniosek poréwny-
wania ich z naturalnie powstajgcymi trgbami powietrznymi w atmosferze ziemskie;.

Narys.1 pokazano charakterystyczne przeptywy mas powietrza w obszarze przyréwnikowym
wystepowania pasatéw i antypasatéw. Réznice predko$ci ruchu mas powietrza w gérnych ob-
szarach atmosfery z odchyleniem od linii potudnikowych wywotanych przyspieszeniem Coriolisa
stanowig przyczyne powstania wiru i nizu w jego strefie. Wnikajacy wir w przyziemny obszar
atmosfery zmniejsza swa $rednice i zwieksza predkos$¢ wirowania (zgodnie z prawem zachowa-
nia energii), co powoduje, Ze przy ziemi predkos¢ obwodowa powtoki powstatego wiru siega
300...400 km/h, a podcisnienie w jadrze wiru nawet 100 hPa. Charakterystyczne rozktady tych
parametréw przedstawiono na rys. 2 oraz rys. 3. Natomiast na rys. 4 pokazano uksztattowanie
traby powietrznej, widok przeptywoéw powietrza w obszarze stopy wiru oraz tor jej niszczacego
przemieszczenia przy ziemi.
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Rys. 1. Charakterystyczne przeptywy mas powietrza w strefie przyréwnikowej sprzyjajqgce powstaniu
trgb powietrznych
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Rys. 2. Charakterystyczne rozktady podcisnienia Apy, i predkosci wirowania w, powietrza w trqbie
powietrznej; h - wysokos¢ nad ziemiq, B, - masowy biegunowy moment bezwtadnosci wirujqcej
masy powietrza, E, - energia kinetyczna wirujqcej masy powietrza
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Rys. 3. Charakterystyczne rozktady podcisnienia Ap i predkosci obwodowej Uy,
masy powietrza w obszarze wiru

Nalezy przypuszczaé, ze wiry wlotowe do podskrzydtowych silnikéw wentylatorowych
wywotane sg ruchem obrotowym i dziataniem ssacym wentylatoréw pracujgcych silnikow - utrzy-
muja kierunki obrotéw powstatych wiréw zawsze zgodnie z kierunkiem obrotéw wentylatora.
Przebieg powstania tego zjawiska (od ,go6ry”) stanowi wiec analogie powstawania naturalnej
tragby powietrznej w atmosferze ziemskiej.
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Rys. 4. Schematy ruchu powietrza wirujqcego w trgbie powietrznej i przemieszczania sie stopy
wiru po powierzchni ziemi
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Wir powstajacy przed wlotami dtugich, esowo uksztattowanych kanatéw dolotowych silnikow
(co jest charakterystyczne dla samolotow bojowych i szkolno-bojowych) uzyskuje przypadkowy
kierunek obrotow - zalezny od sktadowej obrotowej naptywajacego powietrza od ,dotu” co
wyjasnia rys. 5.

Rys. 5. Rozktad predkosci powietrza przy ziemi podczas podmuchu skosnego wzgledem samolotu

W zaleznosci od intensywno$ci wiru (jego predkosci i Srednicy stopy przy ziemi) wir porywa
z powierzchni ziemi: wode, $nieg, grudki lodu, ziarna piachu, Zzwiru, okruchy betonu czy ,zgu-
bione” nakretki, Sruby, zawleczki ... ktorych cze$¢ - w zaleznosci od poczatkowego ich potozenia
wzgledem osi wiru - moze trafi¢ do wnetrza kanatu dolotowego silnika.
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Rys. 6. Przeptyw powietrza i ruchu ,ciat obcych” podczas powstatego wiru wlotowego

Na rys.6 przedstawiono charakterystyczny ksztatt osi wiru i jego powtoki z zaznaczeniem
torow poderwanych ,cial obcych” z powierzchni ziemi. Uzytkownicy samolotéw s3 gteboko zain-
teresowani w ograniczeniu mozliwosci zassania przez silniki tzw. ,cial obcych”. Najskutecznie-
jszym sposobem jest takie usytuowanie i uksztattowanie wlotéw, aby stopa ewentualnego wiru
znajdowata sie na powierzchni skrzydta lub byta bardzo odlegta od wlotu - por. rys. 7, lub przy-
najmniej krawedzie dolne wlotéw ,wyprzedzaty” krawedzie gorne - rys. 8.c, albo zastosowac
mechanizacje wlotu - jak na rys. 8.d.
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Wielu uzytkownikéw, w miejscach stacjonarnego uruchamiania i pracy silnikoéw podstawia
w przewidywanym miejscu usytuowania stopy wiru przeszkody state w postaci stozkéw, ostro-
stupéw, kratownic lub sztucznego Scierniska o wielko$ci i masie zaleznej od natezenia przeptywu
powietrza przez dany silnik. Czynione sg proby ,zdmuchiwania” wir6w. Wymienione sposoby
przedstawiono na rys. 9. Brak wiarygodnej teorii umozliwiajacej obliczeniowa ocene energii
wiru i sit dziatajagcych na ,ciata obce” powoduje, Ze wymiary i masy przeszkéd sg dobierane in-
tuicyjnie i korygowane doswiadczalnie do kazdego typu silnika i samolotu.

Rys. 7. Wloty silnikéw samolotowych (nadkadtubowych) o utrudnionych mozliwosciach powstawania
wiru ze stopq na powierzchni ziemi

P arrrareca

Rys. 8. Usytuowanie krawedzi wlotow, a ich sktonnos¢ do powstawania wiréw wlotowych; a -
symetryczny, b - ze skosem dolnym, c - ze skosem gornym, d - z klapq ostonowq
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Rys. 9. Sposoby ograniczajgce mozliwosé¢ wiru wlotowego; a - stan wyjsciowy, b,c,d - przeszkody
ustawiane na ziemi, e - ,zdmuchiwanie” stagnacyjnej linii strumienia powietrza

Zagrozenia stanowia duze ptaki wpadajace we wloty silnikow odrzutowych (najczesciej pod-
czas startu samolotu lub lagdowania). W tym przypadku sg korzystnie uprzywilejowane wloty
z ,esowymi” kanatami dolotowymi samolotéw bojowych. Kosciec ptaka ktéry wpadt do
platowcowego kanatu dolotowego silnika zostanie pogruchotany - nie grozgc juz awaria silnika.
Tory lotu ciat ptakéw zaznaczono schematycznie na rys.10. Taki ksztatt kanatu dolotowego
ogranicza takze mozliwos$ci odbicia radarowego od zespotu wirujacych palisad topatek sprezarki
lub wentylatora.
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Rys. 10. Platowcowe kanaly powietrza wlotowego silnikéw; a - prosty, charakterystyczny dla silnikéw
podskrzydtowych i przykadtubowych, b - wewnqtrzkadtubowy ,antyradarowy” i ,antyptasi”

W silnikach wentylatorowych pozostaje sposéb wymiany uszkodzonej topaty (i znajdujacej
sie sie naprzeciwko niej) z pakietu 2-6ch topat przechowywanych na lotnisku. Przepisy miedzy-
narodowe nakazujg producentom silnikéw przeprowadzi¢ dowodowy eksperyment wstrzelenia
bezposrednio do wlotu pracujacego silnika ciata ptaka (obecnie o masie do 1,5 kg). Odbywa sie
to za pomocg pneumatycznego dziatka, z predkoscig 200 m/s (por. rys. 11). Po takiej préobie
silnik moze zostac¢ zniszczony, ale ,bez prawa” przebicia Scian kadtuba przez odrywajace sie
czesci wirnikow.

driotho Jokn, Sk durd.
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Rys. 11Schemat stanowiska do préby zderzenia z ptakiem

Efektywnos$¢ wlotow, w aspekcie wykorzystywania ci$nienia spietrzenia podczas lotu (co
wptywa na gesto$¢ i masowe natezenie przeptywu powietrza przez silniki) wyjasnia rys. 12.

Efekt spietrzenia uzyskuje sie gdy predkos¢ lotu przekracza wartos$¢ predkosci przeptywu
w kanale wlotowym do silnika. Problem efektywnosci wlotu komplikuje sie gdy predkosc¢ lotu
samolotu zbliza sie do predkosci dzwieku i jg przekracza. W starszych bojowych samolotach
naddzwiekowych stosowano powszechnie mechanizacje wlotéw - dostosowujac ich ksztalt oraz
pola przekrojow do aktualnych (naddZwiekowych) predkosci lotu, co przedstawiono na rys. 13.
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Jednak wkrétce przekonano sie, Ze przewidywane pola walki rzadko wymagajg osiggania
predkosci naddZwiekowych - i to nie wiekszych niz Ma=1,5. W naszych F-16 juz nie zastosowano
nastawnych wlotéw naddzwiekowych, a przytoczone na rys.14 zalezno$ci dowodza, ze wlot sil-
nikowy tego samolotu, przy predkosci Ma=1,5 ma efektywnos$¢ gorsza (o ok. 3%) od nastawnego
wlotu samolotu Mig-29 i ok. 5% od wlotu samolotu F-15. W kazdym przypadku nastawnos$¢
wlotu zwieksza mase samolotu o kilkadziesigt kilogramow - wptywajac negatywnie na jego
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Rys. 12. Wplyw predkosci lotu na stopienn wykorzystania cisnienia spietrzenia na osiqgi silnika
odrzutowego

Rys. 13 Nastawny wiot silnika samolotu naddzwiekowego; A - podczas lotu naddzwiekowego, B -
podczas lotu poddzwiekowego
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Rys. 14. Zaleznos¢ stopnia wykorzystania cisnienia catkowitego we wlotach samolotéw
naddzwiekowych

Sam fakt obecnosci wlotéw powietrza i ich usytuowania na ptatowcu i uksztattowania kana-
16w dolotowych do silnikdw wnosi co najmniej trzy powazne zagrozenia: Podczas pracy silnika
na ziemi (na postoju i pierwszej fazy toczenia startujgcego samolotu) powstanie wiru wlotowego
i zassanie z powierzchni lotniska tzw. ,ciat obcych” zagrazajacych uszkodzeniem topatek zespo-
t6w wirnikowych silnika. Podczas lotu zagrozenie uszkodzeniem kawatkami lodu odpadajacego
z krawedzi wlotu ptatowcowego (po zbyt p6Znym wiaczeniem systemu odladzajacego), a nade
wszystko — wpadniecie stada ptakdw. Ostatni przypadek jest szczegolnie niebezpieczny - grozi
bowiem natychmiastowym wytaczeniem silnika i katastrofg samolotu.
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Streszczenie
W artykule starano sie przyblizy¢ Specjalistom i Uzytkownikom silnikéw turbinowych proble-
matyke koniecznosci oczyszczania powietrza wlotowego z ziaren pytéw podtoza podczas startéw
i lgdowan §migtowcéw. Przedstawiono cechy pytéow w charakterystycznych podtozach glebowych,
idee dziatania opylaczy bezwtadnosciowych oraz stosowane w lotnictwie typy odpylaczy. Opisano
charakterystyki skutecznosci odpylania zbudowane na podstawie metodyk obliczeniowych opra-
cowanych w ITL WAT i zweryfikowanych na stanowiskach zbudowanych tamze.

Stowa kluczowe: odpylanie powietrza, cyklon, multicyklon, erozja

Znane od dawna sposoby oczyszczania powietrza wlotowego do silnikéw ttokowych za
pomoca réznych filtréw okazaty sie mato przydatne do zastosowan w silnikach turbinowych.
Zapotrzebowanie powietrza na jednostke mocy silnikow turbinowych jest blisko 4-o0 krotnie
wieksze niz silnikéw ttokowych, a ponadto sg one szczegdblnie czute na opory przeptywu powi-
etrza przez uktad wlotowy silnikéw. Stad zainteresowanie bezwtadnosciowymi odpylaczami
powietrza - ktére ponadto cechuje samooczyszczalno$¢. Wykorzystywanie Smigtowcédw narzuca
konieczno$¢ czestego korzystania z przygodnych ladowisk (rys. 1). Z rozktadu unoszonych pytéow
wynika sensowno$¢ umieszczania wlotéw silnikowych jak najblizej osi obrotéw wirnikow
no$nych $migtowcow.

Wiedza o cechach pytu najczesciej wystepujacego w rejonie wykorzystywania $migtowca
pozwala na optymalizacje wyboru rodzaju odpylacza, jego ksztattu i predkosci przeptywu powi-
etrza przez odpylacz. Narys. 2 i rys. 3 przytoczono cechy unoszacych sie i opadajacych swobod-
nie ziaren pytu o réznych ,Srednicach” oraz sktadu mineralogicznego pytéw wystepujacych na
powierzchni 2-6ch charakterystycznych glebowo regionéw.

Nalezy zwroéci¢ uwage, Ze wystepujace w pytach mineraty Al,0; (korund) oraz SiO, (krzemio-
nka) sg prawie tak twarde jak diament, a to stanowi zagrozenie erozyjne dla wszystkich czesci
znajdujacych sie w kanatach przeptywowych silnikéw turbinowych. W celach poréwnawczych
zagrozen erozyjnego zuzycia silnika przyjmuje sie Srednia Srednice ziaren pytu d,, wystepujacego
w danym regionie glebowym - zaznaczonych na rys. 3.b.
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Rys. 1. Wzniecanie pytu z podtoza podczas lgqdowania Smigtowca. 1 - wirnik nosny smigtowca,
2 - wlot silnika, 3 - pyt drobnoziarnisty, 4 - pyt gruboziarnisty
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Rys. 2. Zaleznos¢ stezenia zapylenia S od wysokosci nad podtozem (a) oraz predkosci opadania C
od srednicy d, ziaren krzemionki (b) w tzw. ,spokojnym powietrzu”

Rys. 3. Sktad mineralogiczny pytéw (a) na wybranych podtoZach oraz ich sktad ziarnowy
(b) 1 - podtoze lessowe, 2 - podtoze piaszczyste
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Ziarna pytow, o Srednicach juz powyzej 10..50 pm, stanowig przyczyne powaznych uszko-
dzen erozyjnych pior topatek wirnikowych sprezarek osiowych. Najwieksze predkosci zderzen
siegaja 500...600 m/s (dla topatek kierownic 200...300 m/s). Skutkuje to stopniowo narastajacym
znieksztatcaniem profili i obniZzeniem sprawnosci tych sprezarek. W sprezarkach promienio-
wych, o masywniejszej konstrukcji niz sprezarki osiowe, w ktérych najbardziej narazone na
zderzenia z ziarnami pytoéw sg topatki zabierakéw ale przy mniejszych predkosciach zderzen.

et

Rys. 4. Charakterystyczne uszkodzenia topatek sprezarek (a) oraz miejsc tworzenia osadéw pytowych
w komorach spalania i turbinach (b); 1 - topatka sprezarki osiowej, 2 - zabierak sprezarki
promieniowej, 3 - rura ogniowa komory spalania 4 - kierownica turbiny, 5 - kadtub turbiny,

6 - osad pytowy

Na rys. 4 pokazano miejsca topatek najbardziej narazone na zderzenia z duzymi ziarnami
pytow oraz ich skutki w postaci erozyjnych ubytkéw, a w skrajnych przypadkach - trwatego
odgiecia krawedzi natarcia i sptywu ich profiléw. Zwykle wytwdrca zezwalaja uzytkownikowi
na wygtadzenie wyrw i wygie¢ (o wyraZnie okreslonych wymiarach) w ramach okresowych
przegladéw silnikéw.

Na tym samym rysunku przedstawiono charakterystyczne miejsca tworzenia osadéw pyto-
wych na rurach ogniowych komér spalania oraz miejsc mocowania kierownic turbin w ich
kadtubach. Pyty osadzaja sie takze w miejscach mocowania kierownic sprezarek. Zanieczyszczenia
te mozna do$¢ radykalnie usuwac stosujac okresowe mycie kanatu przeptywowego (,na
ptatowcu” bez koniecznosci demontazu silnika).

Konieczno$¢ opracowania skutecznego sposobu oczyszczania powietrza wlotowego do
turbinowych silnikéw stanowigcych naped $migtowcéw bojowych powstat juz w czasie wojny
wietnamskiej, a z calg ostroscig - podczas wojny izraelsko-egipskiej. Po poczatkowych prébach
zastosowania wtéknin filtracyjnych rozpinanych na , drucianych” stelazach przed wlotami sil-
nikow ,zapozyczono” cyklonowe odpylacze bezwtadnos$ciowe stosowane od dawna np. w sil-
nikach czotgowych.Po tym opracowano, specjalnie dla silnikow $§migtowcowych, bardzo zwarte
konstrukcyjnie, odpylacze promieniowe.
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Rys. 5. Zasady dziatania odpylaczy bezwtadnosciowych;
1 - $ciana kanatu przeptywowego, 2 - tor ziarna pytu

Narys. 5 opisano zasade dziatania odpylaczy bezwtadnosciowych oraz réwnania pozwalajace
na ocene efektywnoSci ich dziatania. Istota dziatania odpylaczy bezwtadnosciowych polega na
tym, Ze zasysanemu powietrzu nadaje sie ruch wirowy i wtedy ziarna pytu o gestosci blisko 2000
razy wiekszej od unoszacego je strumienia powietrza, dazac do zachowania prostoliniowego
toru ruchu, sg z niego wytrgcane.
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Rys. 6. Podstawowe typy odpylaczy bezwtadnosciowych;
a - promieniowy, b - osiowy, ¢ - osiowo - promieniowy,
1 - separator pytu, 2 - zawirowywacz, 3 - stopien wlotowy sprezarki
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W ciggu wielu lat uzytkowania $miglowcow odpylacze przybraty trzy zasadnicze formy
przedstawione na rys.6. Muszg sie one charakteryzowa¢ matymi wymiarami gabarytowami,
niskimi oporami przeptywu powietrza (w lotniczych silnikach turbinowych dopuszcza sie
spadek ci$nienia we wlocie max. 100..2000 Tr) oraz samooczyszczalnoscia.

W wielu $migtowcach, gtéwnie o zastosowaniach cywilnych, wykorzystuje sie odpylacze os-
iowe (rys. 6.b.) w zestawach multicyklonowych - czesto stanowigcych $ciane kadtuba Smigtowca.
Wieksza skuteczno$¢ odpylania jest jednak okupiona bardziej skomplikowang konstrukcjg oraz
brakiem mozliwosci ochrony przed oblodzeniem. Smiglowcowe odpylacze multicyklonowe na
ogo6t wykorzystywane sa tylko podczas startu i ladowania, a podczas lotu sg omijane dzieki ot-
warciu odpowiednich przepustnic umozliwiajgcych swobodny doptyw powietrza do silnika
z otoczenia. Firma General Electric opracowata bardzo skuteczny odpylacz zintegrowany z sil-
nikiem Smiglowcowym T-700, bedacy skojarzeniem wielkogabarytowego pojedynczego odpy-
lacza osiowego (cyklonu) z odpylaczem promieniowym (rys. 6.c.).

W konstrukcji napedéw $migtowcéw bojowych dominuje osiowo - symetryczny odpylacz
promieniowy, zwany niekiedy ,gruszkowym”. Wprawdzie nie cechuje go wysoka skutecznos¢
odpylania (rys. 7.a.), ale efektywnie eliminuje ze strumienia powietrza wlotowego wieksze ziarna
powodujace szybka erozje topatek wirnikowych sprezarek. Ponadto ten rodzaj odpylacza
zastania catkowicie wlot silnikowy stanowigc swoisty ,ekran antyradarowy” dla wirnika spre-
zarki silnika.

W odpylaczach bezwtadnos$ciowych odseparowany pyt usuwa sie do atmosfery za pomoca
ejektorow, w ktérych wykorzystuje sie powietrze ze sprezarki silnika, lub odsysa za pomoca
wentylatoréw o napedzie elektrycznym.

Skuteczno$¢ tego rodzaju odpylaczy jest uzalezniona od predkosci przeptywu powietrza oraz
od udziatu strumienia odprowadzajacego odseparowane pyty do atmosfery. Poréwnawcze
zestawienie powigzan tych parametrow przedstawiono w postaci wykresoéw na rys. 7. Zacho-
wujac pewien kompromis pomiedzy warto$cig dopuszczalnych strat przeptywu w odpylaczu
i zadawalajaca skutecznos$cig odpylania ustalono w praktyce pewne wartosci predkosci prze-
ptywu C oraz ilo$ci odsysanego strumienia (rys. 7).

Dla uzytkownika $migtowcow interesujaca informacje stanowi nie tylko efektywno$c¢ zas-
tosowanego odpylacza na trwato$¢ silnika, ale i mozliwo$¢ zachowywania osiggéw silnika na
odpowiednim poziomie przez mozliwie dtugi okres uzytkowania. W tym celu prowadzono sze-
rokie badania osiggéw silnikow bez odpylaczy i z odpylaczami. Na rys. 8 przytoczono wyniki
badan turbinowego silnika matej mocy pracujgcego na zapylonym powietrzu.
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Rys. 7. Zaleznos¢ skutecznosci odpylania od predkosci przeptywu Vw odpylaczu promieniowym (a),
osiowym (b) oraz od intensywnosci odsysania (c) strumienia zapylonego
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Po pewnym okresie pracy osuwano osady z silnika i eksploatowano go dalej. Usuniecie os-
adéw poprawiato czeSciowo osiagi, cho¢ nie usuwato skutkéw zuzycia erozyjnego. Wynikiem
tych badan byto wprowadzenie metody mycia kanatéw przeptywowych silnikéw turbinowych
(takze odrzutowych) w warunkach tzw. ,zimnego” rozruchu - upowszechniajacego sie w lot-
nictwie transportowym.
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Rys. 8. Efektywnosé mycia kanatow silnika (a) oraz nowy sposéb ochrony kanatéw wewnetrznych
dwuprzeptywowych silnikéw odrzutowych przed zapyleniem strumienia (b)
P - moc silnika nowego, AP, - spadek mocy od zmywalnych osadoéw, AP,,. - spadek mocy od
erozyjnego zuzycia

Dotad jeszcze nie skonstruowano odpylaczy powietrza wlotowego do duzych silnikow odrzu-
towych, ale w firmie General Electric opracowano ksztatt stozka wirnika wentylatora silnika
dwuprzeptywowego duzego ciggu w ktorym duze ziarna pytu odbijaja sie od jego powierzchni
w kierunku wlotu kanatu zewnetrznego uniemozliwiajagc wpadniecia ziaren do znacznie ,de-
likatniejszej” konstrukcji kanatu wewnetrznego silnika. Idee tego sposobu przedstawiono na
rys.8.b. Istnieje szansa zastosowan analogicznych konstrukcji odpylaczy w turbinowych silnikach
$migtowcowych oraz w turbinowych napedach morskich.
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ZAGROZENIA OBLODZENIEM SILNIKOW
TURBINOWYCH

Ryszard Chachurski
Wojskowa Akademia Techniczna

Streszczenie

W artykule, na podstawie wynikéw analiz i prac badawczych prowadzonych w ITL WAT, przed-
stawiono Czytelnikowi problematyke oblodzenia lotniczych silnikéw turbinowych Scharakteryzo-
wano warunki sprzyjajqce oblodzeniu ze szczegélnym podkresleniem réznic miedzy procesem ob-
ladzania ptatowca a wlotu silnika. Przypomniano o koniecznosci recznego uruchamiania instalacji
przeciwoblodzeniowych silnikéw, wynikajqcej z rozmieszczania czujnikéw instalacji przeciwoblo-
dzeniowych poza kanatami przeptywowymi ich wlotéw. Opisano tworzenie sie osaddéw lodowych
na elementach silnika wskutek wsysania przechtodzonych kropel wody do wlotéw, a takze moZzli-
wosci samoczynnego wytgczenia sie silnika po zassaniu wody, Sniegu lub lodu do sprezarki lub ko-
mory spalania silnika. Pokazano sposoby zapobiegania oblodzeniu stosowane w odrzutowych oraz
Smigtowych i Smigtowcowych silnikach turbinowych. Podano wskazéwki pozwalajgce na wczesne
zauwazenie przez pilotéw objawdw oblodzenia silnikéw i sformutowano zalecenia dla nich.

Stowa Kkluczowe: oblodzenie, wlot, sprezarka, instalacja przeciwoblodzeniowa

Podatno$¢ lotniczych silnikdw turbinowych na oblodzenie jest r6zna w zalezno$ci od rodzaju
statku powietrznego, konstrukgji silnika, umiejscowienia wlotéw na ptatowcu itp. Wszystkie
lotnicze silniki turbinowe wyposazone sg w instalacje przeciwoblodzeniowe, jednak zawsze
nalezy sie liczy¢ z mozliwo$cig wystgpienia ich oblodzenia w okreslonych warunkach atmosfe-
rycznych. Znajomo$¢ zjawisk zwigzanych z oblodzeniem lotniczych zespotéw napedowych jest
tym bardziej wazna, ze wsrod przyczyn powaznych zdarzen lotniczych zwigzanych z tym ro-
dzajem oblodzenia istotng role odgrywa czynnik ludzki. Wynika to przede wszystkim z faktu, ze
w odréznieniu od oblodzenia ptatowca, oblodzenie elementéw zespotéw napedowych statkow
powietrznych moze zachodzi¢ w dodatnich temperaturach otoczenia bez Zzadnych objawoéw ob-
lodzenia ptatowca mozliwych do zaobserwowania przez zatoge.

W Polsce badania zjawisk oblodzeniowych lotniczych silnikdw turbinowych prowadzone sa
od roku 2004 w Instytucie Techniki Lotniczej Wojskowej Akademii Technicznej w Warszawie.

WARUNKI SPRZYJAJACE OBLODZENIU SILNIKOW TURBINOWYCH

Czynnikiem najbardziej sprzyjajacym oblodzeniu jest obecno$¢ w atmosferze przechtodzonych
kropel wody. W praktyce uzytkowania lotniczych silnikéw turbinowych okazuje sie, ze do ich
obladzania dochodzi takze w warunkach, w ktérych nie zachodzi obladzanie ptatowca i zazwyczaj
przyjmuje sie, ze do oblodzenia silnikéw turbinowych moze dojs¢, jesli temperatura otoczenia
na ziemi lub podczas startu albo temperatura spietrzenia w locie jest réwna +10°C lub nizsza
i widoczna jest wilgo¢ w kazdej postaci (np. jako chmury, mgta z widoczno$cig 1 mili lub
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mniejsza, deszcz, $nieg, deszcz ze $niegiem, krysztatki lodu). Do oblodzenia moze réwniez
dochodzi¢ podczas pracy silnikéw na ziemi lub podczas startu, gdy temperatura otoczenia
wynosi +10 °C lub jest nizsza i gdy miejsca postoju, drogi kotowania i drogi startowe sg pokryte
$niegiem, lodem, stojacag wodg lub btotem posniegowym - mogg one zostac zassane z powierzchni
lotniska do kanatéw przeptywowych silnikéw i mogg zamarza¢ na elementach wlotéw, wlo-
towych czesSciach wentylatoréw lub sprezarek oraz na ostonach lub czujnikach silnikéw.

Podczas lotéw na duzych wysokosciach przyczyna oblodzenia silnikéw jest najprawdopodob-
niej obecnos$¢ krysztatkéw lodu, ktére najczesciej pojawiajg sie na tych wysokosciach w wyniku
silnych pionowych ruchéw powietrza w strefach burz.

Mozliwos¢ oblodzenia elementéw silnikéw turbinowych w dodatnich temperaturach wynika
z faktu, Ze jezeli silniki statku powietrznego pracuja na ziemi lub predkos¢ jego lotu jest mniejsza
od predko$ci strumienia powietrza we wlocie, woéwczas temperatura wewnatrz wlotu jest za-
wsze nizsza od temperatury powietrza atmosferycznego. Jezeli pole powierzchni przekroju
poprzecznego wlotu zmniejsza sie, wéwczas zachodzi wzrost predkos$ci strumienia powietrza,
co prowadzi do obnizenia temperatury powietrza, a w konsekwencji powoduje kondensacje par
wody i jej zamarzanie na elementach wlotu.

Wykorzystujac rownanie zachowania energii, rOwnanie ciggtosci przeptywu oraz rdwnanie
stanu gazu doskonatego na podstawie znajomos$ci parametrow lotu, geometrii wlotu oraz ma-
sowego natezenia przeptywu powietrza mozna wyznaczy¢ temperature (statyczna) Ty [K]
w dowolnym przekroju wlotu z zalezno$ci:
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gdzie Ty - temperatura powietrza atmosferycznego [K], V - predkosc¢ lotu statku powietrznego
[m/s], ¢, - predkos¢ przeptywu strumienia powietrza w odpowiednim przekroju wlotu [m/s],
cp — ciepto wtasciwe powietrza [J/kgK] (dla Ty=0"C ma wartosé¢ 1004 J/kgK).

W zaleznosci od konstrukcji wlotu temperatura w jego kanale przeptywowym moze by¢ niz-
sza nawet o 20°C od temperatury otoczenia.

Z prawdopodobienstwem wystgpienia oblodzenia silnika turbinowego nalezy sie liczy¢ szcze-
gblnie podczas pracy silnika na ziemi lub przy niewielkich predkosciach lotu (do Max0,5) i du-
zych predkosciach obrotowych wirnika silnika, gdy nie zachodzi nagrzewanie aerodynamiczne
strumienia powietrza na wlocie, a predkosci przeptywu strumienia powietrza we wlocie sg duze.
Z kolei podczas znizania lotu statku powietrznego takze moze doj$¢ do oblodzenia silnikéw
wskutek zbyt matej wydajnosci instalacji przeciwoblodzeniowej, ktérej skutecznos$¢ (w przy-
padku najczesciej stosowanych instalacji zasilanych powietrzem ze sprezarki) zalezy od zakresu
pracy silnika.

Rozpatrujac mozliwo$¢ wystapienia oblodzenia silnikow statku powietrznego nalezy brac
pod uwage fakt, iz czujniki instalacji przeciwoblodzeniowej na przewazajacej wiekszosci nawet
nowoczesnych statkéw powietrznych sg rozmieszczane na ptatowcu, natomiast nie ma ich we
wlotach silnikéw. Takie umieszczenie czujnikdw powoduje, ze do oblodzenia elementéw zespotu
napedowego moze doj$¢ pomimo braku sygnalizacji, a takze, co istotniejsze, instalacja przeciw-
oblodzeniowa silnik6w moze nie zosta¢ witaczona w odpowiednim czasie, mimo ustawienia
w automatyczny tryb pracy (tryb czuwania).

Nalezy przy tym pamietac, ze wigczenie instalacji przeciwoblodzeniowej, zwtaszcza zasilanej
powietrzem pobieranym ze sprezarki, obniza osiagi silnikow.

Réznice pomiedzy warunkami optywu typowo rozmieszczanych czujnikéw instalacji prze-
ciwoblodzeniowej a warunkami panujacymi w kanale przeptywowym silnika mozna pokazac
na przyktadzie $migtowca Mi-8 (rys. 1.a). Zatoga $migtowca ma do dyspozycji wizualny wskaznik
oblodzenia znajdujacy sie po lewej stronie kabiny (1). Instalacja przeciwoblodzeniowa (podczas
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czuwania w trybie automatycznym) wtaczana jest po wykryciu oblodzenia przez izotopowy czuj-
nik oblodzenia RI0-3 (2) umieszczony we wlocie wentylatora chtodzacego przektadni gtéwnej
$migtowca. Ponadto zatoga moze odczytac temperature powietrza atmosferycznego na termo-
metrze, ktérego czujnik zamocowany jest na oszkleniu kabiny po jej prawej stronie (3).
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Rys. 1. Rozmieszczenie czujnikéw informujqcych o potencjalnym oblodzeniu sSmigtowca Mi-8 (a)
oraz punkty pomiaru temperatury podczas badan eksperymentalnych (b): wizualny wskaznik
oblodzenia (1), czujnik RIO-3 instalacji przeciwoblodzeniowej (2), termometr (3); T1-T7 punkty
pomiaru temperatury

W ITL WAT, dla ustalenia przyczyn wypadku $migtowca Mi-8 z premierem L. Millerem na
poktadzie, przeprowadzono szereg badan majacych na celu okreslenie réznic pomiedzy
temperaturg otaczajacego Smigtowiec powietrza a temperaturami w réznych charakterysty-
cznych punktach rozmieszczonych zaréwno na ptatowcu, jak i we wnetrzu kanatéw dolotowych
silnikéw $migtowca (rys. 1b). W ramach badan wykonano miedzy innymi obliczenia termoga-
zodynamiczne wlotéw podczas pracy silnikdw $migtowca w warunkach statycznych na ziemi,
a takze podczas lotu Smigtowca z predkoscig 200 km /h przy wykorzystaniu uproszczonego, jed-
nowymiarowego modelu silnika. Ponadto dokonano pomiaréw rozktadu temperatur w charak-
terystycznych punktach kanatu przeptywowego silnika podczas préb silnika TW2-117AG
w warunkach oblodzenia w hamowni Wojskowych Zaktadéw Lotniczych nr 3 w Deblinie, nato-
miast w tunelu aerodynamicznym niskich temperatur ITL WAT prowadzone byty badania spec-
jalnie zbudowanego modelu Smigtowca. Prace jednego z jego silnikéw odtwarzano poprzez
odsysanie z niego powietrza.

Podczas odtwarzania w tunelu aerodynamicznym warunkéw lotu w chmurach (wodnos¢
chmur symulowana byta wtryskiwaniem przez atomizery dawek wody do tunelu) przy tempera-
turze otoczenia +2°C nie wystgpito oblodzenie w rejonie czujnika instalacji przeciwoblodzeniowej
oraz na powierzchni wizualnego wskaznika oblodzenia i termometru zamontowanego na
oszkleniu kabiny zatogi, natomiast 16d zaczat sie tworzy¢ w konicowej czesci wlotu odpowiadajacej
przekrojowi wlotowemu sprezarki silnika ze wzgledu na panujgce tam ujemne wartos$ci
temperatury (rys. 2).

W takim przypadku instalacja przeciwoblodzeniowa nie wiaczy sie automatycznie, a zatoga
nie ma mozliwosci zaobserwowania objawéw oblodzenia, jednak - zgodnie z zapisami instrukcji
eksploatacji - powinna witaczy¢ instalacje przeciwoblodzeniowg w sposéb reczny, gdyz wartos¢
temperatury wskazywana przez termometr zamontowany na oszkleniu wskazuje wartos$ci okoto
+2°C, a instrukcja nakazuje jej wtgczanie w temperaturze +10°C lub nizszej (wg zapisu sprzed
2005 r. w temperaturze +5°C lub nizszej), gdy w powietrzu znajduja sie jakiekolwiek postacie
wilgoci.
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Rys. 2. Badania modelu sSmigtowca Mi-8 w tunelu aerodynamicznym niskich temperatur ITL WAT
w temperaturze powietrza +2°C - widoczne sq: brak oblodzenia na kadtubie (a) oraz poczqtki
tworzenia sie lodu we wnetrzu wlotu (b) (fot. Z. Wojciechowski)

W przypadku symulacji lotu $migtowca w chmurach w temperaturze -3°C oblodzenie pojawito
sie nie tylko we wlotach silnikéw i wentylatora, ale takze i na kadtubie Smigtowca (rys. 3). W ta-
kich warunkach instalacja przeciwoblodzeniowa pracujaca w trybie czuwania witaczy sie au-
tomatycznie, a zatoga bedzie mogta obserwowac¢ objawy oblodzenia.

Rys. 3. Badania modelu sSmigtowca Mi-8 w tunelu aerodynamicznym niskich temperatur ITL WAT
w temperaturze -3 °C - widoczne jest oblodzenie na kadtubie oraz zdtawiony przeptyw we wlocie,
z ktorego odsysano powietrze (fot. Z. Wojciechowski)

Wobec braku czujnikéw instalacji przeciwoblodzeniowej we wlotach silnikéw bardzo istotna
jest rola zatogi statku powietrznego, ktora musi Scisle przestrzegac zalecen zawartych w instruk-
cjach eksploatacji w locie. Zwykle nakazuja one reczne wiaczanie instalacji przeciwoblodzenio-
wych silnikéw w temperaturach +10°C i nizszych w przypadku widocznej w powietrzu wilgoci
w réznej postaci (deszcz, zachmurzenie, mzawka, mgta, ograniczona widocznos¢ itp.). Oczywi-
Scie podobnie nalezy postepowad, jesli komunikaty meteorologiczne wskazuja na mozliwos¢
wystgpienia takich warunkow.

Kolejnym czynnikiem mogacym sprzyja¢ oblodzeniu lotniczych zespotéw napedowych jest
ich eksploatacja podczas opaddw atmosferycznych. Deszcz, mzawka lub padajacy $nieg zassane
do wlotu silnika moga spowodowac jego oblodzenie, a grad bezposrednio moze powodowac
uszkodzenia mechaniczne.

Przeprowadzone w ITL WAT badania wlotu silnika TW2-117AG w temperaturze otoczenia
-2°C pozwolily na poznanie mechanizmu tworzenia sie oblodzenia wewnatrz kanatu przeptywowego
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wlotu lub sprezarki (rys. 4) w warunkach lotu podczas opadéw marznacego deszczu. Krople
przechtodzonej wody o temperaturze powietrza przechodza ze stanu ciektego do statego
bezposrednio w strefie zetkniecia z powierzchnig metalu. Kolejne krople wody zasysane do
wlotu sptywaja po jego Sciankach porywane przez przeptywajacy strumien powietrza i zamarzaja
w gtebi kanatu przeptywowego, a nastepne zwiekszaja grubos¢ warstwy lodu. Lod tworzy sie
nie tylko na $ciankach kanatu przeptywowego wlotu, ale takze na elementach w jego wnetrzu -
kotpaku, Zebrach, czujnikach itp. Dla turbinowych silnikéw $migtowcowych zaktada sie, ze
powinny one pracowac bez zaktécen po zassaniu wody w ilo$ci stanowigcej przynajmniej 4%
masowego natezenia przeptywu powietrza, tj. nieco wiecej niz paliwa dostarczanego do silnika.
W przypadku silnikow turbinowych do samolotéw naddZwiekowych wymagane s3 testy
potwierdzajace ich funkcjonowanie w przypadku zassania do wlotu czastek gradu podczas lotu
z predkoscig naddzwiekowa.

Rys. 4. Badania wlotu silnika TW2-117AG smigtowca Mi-8 w tunelu aerodynamicznym niskich
temperatur ITL WAT w temperaturze -2°C - widoczna jest struktura oblodzenia wnetrza kanatu
przeplywowego wlotu [3] (fot. Z. Wojciechowski)

Podsumowujac, warto raz jeszcze przypomnie(, ze brak oznak oblodzenia na ptatowcu, nie-
Swiadomos¢ zatég o mozliwosci wystapienia oblodzenia silnikow w dodatnich temperaturach,
brak szczegotowej wiedzy dotyczacej ograniczen dziatania instalacji przeciwoblodzeniowych
powoduje, Ze ciggle sie zdarzaja przypadki, gdy zatogi nie wiaczajg instalacji przeciwoblodze-
niowych w warunkach, ktore tego wymagaja. W zwigzku z tym podczas szkolen (zar6wno ogél-
nych, jak i na konkretny typ statku powietrznego) zatég i personelu technicznego majacego
uprawnienia do uruchamiania silnikéw nalezy zwraca¢ szczeg6lng uwage na fakt, ze oblo-
dzenie silnikdw moze wystepowa¢ w dodatnich temperaturach otoczenia bez oznak ob-
lodzenia ptatowca.

OSADZANIE SIE LODU NA ELEMENTACH LOTNICZYCH SILNIKOW TURBINOWYCH

Podczas lotu statku powietrznego elementy jego zespotu napedowego stykaja sie z kroplami
mzawki lub deszczu, a takze z brytkami gradu lub krysztatkami lodu. W zaleznosci od bez-
wladnosci tych czastek, wynikajacej przede wszystkim z ich rozmiaréw, wzajemne oddziaty-
wanie miedzy nimi a elementami silnika (zespotu napedowego) jest rézne.

W przypadku kropel mzawki lub deszczu o matych $rednicach, a takze krysztatkow lodu, ze
wzgledu na matg mase i bezwtadno$¢ mozna przyjac, ze ich tory pokrywaja sie z liniami pradu
(strug) powietrza zasysanego do wlotu silnika i stosunek masowy dostajacych sie do silnika
wody i powietrza pozostaje bez zmian. Natomiast w trakcie lotu podczas opadéw deszczu
o duzych $rednicach kropel lub gradu stosunek masy wody dostajacej sie do wlotu w postaci
kropel wody lub brytek gradu do masy zasysanego powietrza ulega zmianie w zaleznosci od
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predkosci lotu statku powietrznego i zakresu pracy jego silnika, mimo niezmiennych warunkéw
atmosferycznych. Rozpatrujac ten przypadek przyjmuje sie, ze brytki gradu (duze krople deszczu)
poruszaja sie wzgledem wlotu z predkoscig niewiele mniejszg od predkosci lotu samolotu po
torach réwnolegtych do kierunku lotu. Zaktada sie ponadto, ze wzgledu na stosunkowo duza
bezwladnosc¢ czastek, ze do wlotu dostaja si¢ wszystkie czastki zawarte w polu powierzchni 4,,
ograniczonej chwytem powietrza (rys. 5) niezaleznie od zakresu pracy silnika i predkosci lotu.
Wiadomo natomiast, Ze pole powierzchni przekroju Aj, strumienia powietrza zasysanego do
wlotu uzaleZnione jest zaréwno od predkosci lotu statku powietrznego, jak i od zakresu pracy
silnika i moze zmienia¢ sie w szerokim zakresie. Stosunek mas wody i powietrza dostajacych
sie do silnika jest proporcjonalny do stosunku pdl powierzchni 4,, 14, W przypadku, gdy zakres
pracy silnika jest niewielki, a predkos$¢ lotu duza (np. podczas znizania) wowczas strumien
powietrza zasysanego do silnika ma stosunkowo nieduza powierzchnie przekroju.
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Rys. 5. Proporcje pola powierzchni pochtaniania wody (A,,) do pola powierzchni zasysanego powi-
etrza (Ap) przy duzej predkosci lotu i matej predkosci obrotowej wirnika - zniZanie (a) oraz matej
predkosci lotu i duzej predkosci obrotowej wirnika - wznoszenie (b)

Znaczna cze$¢ strug powietrza odchyla sie w takim przypadku od osi silnika i optywa jego
wlot z zewnatrz, a wraz z nim, na skutek matej bezwtadnosci, omijaja wlot krople mzawki lub
deszczu o niewielkiej $rednicy, a takze krysztatki lodu. Poniewaz jednoczesnie majgce wieksza
bezwtadnos¢ krople deszczu o duzej Srednicy, a takze brytki lodu, wpadaja do wlotu na catej
powierzchni jego przekroju poprzecznego, wigc zwigksza sie stosunek pol powierzchni 4, 14,
zwiekszajac koncentracje wody we wlocie. Pamieta¢ nalezy, Ze gesto$¢ powietrza w warunkach
normalnych wynosi 1,225 kg/m3, gesto$¢ wody 1000 kg/m?3, a gestos¢ lodu 916,8 kg/m?3. Do-
datkowo efekt ten moze byc¢ jeszcze silniejszy w niektérych silnikach dwuprzeptywowych
o duzym stopniu podziatu natezen masowego przeptywu powietrza ze wzgledu na wyste-
powanie w nich w opisywanych warunkach odchylenia strumienia powietrza od wlotu do gon-
doli silnika do wlotu do sprezarki niskiego cisnienia znajdujacego sie za wentylatorem. Wzrost
zakresu pracy silnika przy matej predkosci lotu (np. podczas wznoszenia) przynosi zmniejszenie
koncentracji wody we wlocie. MoZna z tego wnioskowac, ze w tworzeniu powtoki lodowej na
zewnetrznych powierzchniach wlotu biorg udziat krople deszczu o mniejszych $rednicach, nato-
miast wewnatrz kanatu przeptywowego silnika wiekszy udziat maja krople o $rednicach
wiekszych.
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Miejsca, w ktérych moze tworzy¢ sie powtoka lodowa sg bardzo uzaleznione od konstrukgji
silnika, a takZe od usytuowania jego wlotow na ptatowcu oraz ich konstrukc;ji. Przyktadowo
w jednoprzeptywowych turbinowych silnikach odrzutowych, a takze Smigtowcowych i Smigto-
wych, 16d moze powstac tworzac sie zaréwno na elementach nieruchomych wlotu i kanatu wlo-
towego, na topatkach wlotowego wienca kierownic, kotpaku, zebrach przedniej podpory, a takze
na topatkach wirnikowych i kierowniczych pierwszego stopnia sprezarki (rys. 6). Kolejne stopnie
sprezarki zazwyczaj sa bezpieczne, jesli chodzi o oblodzenie, z powodu wzrostu temperatury
powietrza w pierwszym stopniu.
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Rys. 6. Elementy jednoprzeptywowego turbinowego silnika odrzutowego najbardziej narazone na
oblodzenie (czesci zacienione) w zaleznosci od jego konfiguracji: a) nieruchomy kotpak, Zebra
wlotowe, wlotowy wieniec kierownic; b) nieruchomy kolpak, zebra wlotowe; c) nieruchomy kotpak
wlotowy wieniec kierownic; d) wirujqcy kotpak, wieniec wirnikowy, wieniec kierownic

We wlotach dwuprzeptywowych turbinowych silnikach odrzutowych o duzym stopniu
podziatu masowego natezenia przeptywu powietrza istotny wptyw na ich podatnos¢ na oblodze-
nie ma ksztatt kotpaka wentylatora (rys. 7).

Powszechnie stosowane sg w tego rodzaju silnikach kotpaki o ksztatcie stozkowym (np. w sil-
niku CFM-56-5A) lub eliptycznym (np. w silniku CFM-56-3). Doswiadczenie dowodzi, Ze kotpaki
stozkowe (rys. 7.a) sg mniej podatne na osadzanie sie na nich lodu. Ich wadg jest natomiast to,
ze tory kropel wody (i brytek lodu) naptywajacych w trakcie pracy silnika na kotpak odchylane
sg w taki sposob, ze trafiajg one do kanalu wewnetrznego silnika mogac prowadzi¢ do
powaznych zaktocen w pracy silnika i uszkodzen mechanicznych jego czesci. Z kolei kotpaki elip-
tyczne (rys. 7.b) sa bardziej podatne na osadzanie sie lodu bezposrednio na nich, ale ich ksztatt
powoduje odchylanie torow kropel o wiekszej Srednicy, a takze brytek lodu, kierujac je do kanatu
zewnetrznego, w ktérym zagrozenia stwarzane przez potencjalne oblodzenie jest znacznie
mniejsze ze wzgledu na wieksze wymiary geometryczne topat wirnikowych i kierowniczych
wentylatora. Podobnie ksztatt kotpaka wplywa na tor, po ktéorym przemieszczaja sie kawatki
lodu, ktéry juz osadzit sie na kotpaku, a nastepnie zostat z niego zerwany, np. po zbyt p6Znym
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wlaczeniu instalacji przeciwoblodzeniowej. W przypadku kotpakéw stozkowych kawatki te
trafiajg do kanatu wewnetrznego, a w przypadku kotpakdéw eliptycznych do kanatu zewne-
trznego. Probe potaczenia zalet obu ksztattow kotpakéw podjeto w silnikach GE-90 i GEnx (rys.
7¢). Przednia czes$¢ kotpaka tych silnikow ma ksztatt stozka (utrudnia tworzenie sie powtoki
lodowej), a tylna ksztatt eliptyczny (odchyla tory czastek o wiekszych srednicach oraz tory kawa-
kéw lodu). Optymalne wtasciwosci uzyskuje sie poprzez dobér wtasciwych proporcji obu czeSci
kotpaka oraz dtugosci strefy przejSciowej miedzy nimi.
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Rys. 7. Wplyw ksztattu kotpaka na trajektorie kropel i zerwanych fragmentow powtoki lodowej -
kotpak stozkowy (a), eliptyczny (b), stozkowo - eliptyczny (c)

W tego rodzaju silnikach istotne jest takze ustalenie odpowiedniej odlegto$ci miedzy topatami
wentylatora, a wlotem do kanalu wewnetrznego, a takze ksztalt tego kanatu. Mniej wrazliwe na
oblodzenie s3 silniki, majace krzywoliniowe kanaty wewnetrzne, jak na rys. 7 i rys. 8. Woda,
w roznej postaci, dostajaca sie do takiego kanatu odrzucana jest pod wptywem sity odsrodkowej
na $cianki zewnetrzne, a nastepnie moze by¢ przez zawory upustu usuwana do kanatu zewne-
trznego. W silnikuGE-90 w krzywoliniowej cze$ci kanatu wewnetrznego za sprezarka niskiego
ci$nienia umieszczone s3 specjalne zawory upustu, ktérych zadaniem jest usuwanie z tego kana-
tu wody, a takze zanieczyszczen (o Srednicach ok. 100 um). Zawory te pozostajg otwarte przy
niewielkich zakresach pracy silnika (rys. 7.c).

Podczas lotu samolotu napedzanego dwuprzeptywowymi turbinowymi silnikami odrzu-
towymi o duzym stopniu podzialu masowego natezenia powietrza (wentylatorowymi) w waru-
nkach wystepowania przechtodzonych kropli wody 16d moze osadzac sie (rys. 8) na krawedzi
natarcia wlotu, $ciankach kanatu wlotowego, kotpaku i fopatach wentylatora, topatkach kierown-
iczych wentylatora oraz topatkach wlotowego wienca kierownic sprezarki niskiego ci$nienia
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i topatkach wirnikowych pierwszego stopnia tej sprezarki. W silnikach tréjwirnikowych podczas
lotu w takich warunkach 16d moze tworzy¢ sie rowniez na elementach pierwszego stopnia
sprezarki Sredniego ci$nienia.

W przypadku eksploatacji silnikéw turbinowych w atmosferze zawierajacej krysztatki lodu
mechanizm obladzania jest odmienny. Nalezy przypomnie¢, Ze krysztatki lodu wystepuja najcze-
$ciej na bardzo duzych wysokos$ciach, a wiec w bardzo niskich temperaturach oraz, Ze maja mata
bezwtadno$¢ ze wzgledu na ich niewielkie wymiary. W takich warunkach powtoka lodowa nie
tworzy sie na elementach wlotu, kanatu wlotowego oraz wentylatora, ale dopiero w kanale
wewnetrznym silnika w okreslonym miejscu sprezarki niskiego (dla silnikow tréjwirnikowych
- Sredniego) ci$nienia, gdzie wystepuja okoto zerowe (['C]) temperatury powietrza (rys. 8). Dzieje
sie tak dlatego, Ze powietrze zawierajace krysztatki lodu ulega podgrzaniu w wentylatorze oraz
kolejnych stopniach sprezarki w kanale wewnetrznym. Zachodzi wéwczas zjawisko topnienia
krysztatkow lodu, a nastepnie ponownego zamarzania utworzonej z nich wody na znajdujacych
sie w kanale wewnetrznym topatkach, zebrach, czujnikach, a takze na jego Sciankach.

ERTT —

Rys. 8. Strefy obladzania elementéw dwuprzeptywowego turbinowego silnika odrzutowego pod-
czas lotu w atmosferze zawierajqcej przechtodzone krople wody (dolny pétprzekrdéj) oraz lotu
w atmosferze zawierajqcej krysztatki lodu (gérny pétprzekroj)

Tworzenie sie powtoki lodowej na zebrach wlotowych i fopatkach ma podobny charakter jak
w przypadku obladzania powierzchni no$nych statku powietrznego, jednak z powodu znacznie
mniejszych rozmiaréw tych elementéw konstrukcyjnych wywotuje wieksze skutki. Duze predko-
$ci wzgledne sprzyjaja szczegdlnie silnemu oblodzeniu topatek wlotowego wienca kierownic,
w niektorych przypadkach 16d moze osadzac sie na catej wklestej powierzchni profilu topatki
(rys. 9). Mozliwosci oblodzenia topatek kierowniczych kolejnych stopni sprezarki sg znacznie
mniejsze Z powodu znacznego wzrostu temperatury powietrza juz za pierwszym stopniem. Moze
do nich dochodzi¢ jedynie na duzych wysokos$ciach, na ktérych temperatury przyjmuja juz
szczegblnie niskie wartosci, w obecno$ci krysztatkéw lodu w atmosferze.

Powstawanie powtoki lodowej na powierzchni kanatu wlotowego i bezposrednio na wlocie
do sprezarki silnika zmienia geometrie i przekréj poprzeczny kanatu przeptywowego wywotujac
zmiane charakteru przeptywu w kanale wlotowym oraz parametréw strumienia powietrza na
wlocie do sprezarki. Powszechnie stosowane w silnikach lotniczych sprezarki osiowe majg duza
liczbe topatek, ktorych cienkie pidra o duzej powierzchni utatwiajg odbieranie od nich ciepta
przez strumien przeptywajacego powietrza. Lopatki kierownic wlotowych oraz wirnikéw spre-
zarek promieniowych sg zwykle grubsze i majg znacznie mniejszg powierzchnie styku ze stru-
mieniem powietrza. Ze wzgledu na konstrukcje oraz warunki pracy, szczegélnie wrazliwe na
wystapienie oblodzenia s3 silniki ze sprezarkami osiowymi. Wzrost oporéw przeptywu prowadzi
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do zmniejszenia masowego natezenia przeptywu powietrza oraz sprezu, co powoduje spadek
ciggu lub mocy silnika, a przy dtuzszej pracy grozi niestateczng pracg sprezarki prowadzaca do
wylaczenia silnika.

-

— =

-

-

I

Rys. 9. Oblodzenie zeber i topatek wlotowego wierica kierownic silnika turbinowego

Zmniejszanie sie masowego przeptywu powietrza przez wlot na skutek osadzana sie lodu,
wymaga (dla zachowania niezbednego ciggu/mocy silnika,) zwiekszenia ilo$ci paliwa podawa-
nego do komory spalania. Prowadzi to z kolei do znacznego wzrostu temperatury gazéw przed
turbing. Przyktadowo, prowadzone w Zwigzku Radzieckim badania w locie turbinowego silnika
odrzutowego (nieujawnionego typu) wykazaty, Ze przy zmniejszeniu masowego natezenia
przeplywu przez sprezarke o 10% temperatura spalin przed turbing ro$nie o okoto 60°C, a przy
zmniejszeniu masowego natezenia przeptywu o 20% temperatura ro$nie o okoto 140°C. Taki
wzrost temperatury moze w konsekwencji spowodowac przegrzanie elementéw turbiny i ich
zniszczenie lub wytgczenie silnika przez uktad ograniczajacy temperature przed turbing.

Lopatki wirnikowe wentylatoréw i sprezarek silnikéw odrzutowych sg mniej narazone na
oblodzenie od topatek kierowniczych ze wzgledu na odrzucanie przez nie kropel wody w strone
ich wierzchotkéw i dalej na $cianki kanatu przeptywowego. W przypadku turbinowych silnikow
$migtowych efekt odrzucania kropli wody lub brytek gradu pod wptywem sit odsrodkowych jest
mniejszy niz w przypadku wentylatoréw dwuprzeptywowych turbinowych silnikéw odrzu-
towych. Wynika to z mniejszej liczby topat $migiet w stosunku do liczby topat wentylatoréw,
a takze z faktu, zZe predko$¢ obrotowa $migta zmienia sie nieznacznie w zaleznos$ci od warunkow
lotu i jest mniejsza niz predko$¢ obrotowa wentylatoréw dwuprzeptywowych silnikow odrzu-
towych. Zwiekszenie ilo$ci kropel wody usuwanych przed dostaniem sie ich do sprezarki mozna
uzyskac poprzez zastosowanie bezwtadnosSciowych odpylaczy powietrza wlotowego, a takze
odpowiednie uksztaltowanie kotpaka $migta.

Turbinowe silniki $migtowcowe charakteryzujg sie nizszymi warto$ciami stosunku pol
powierzchni 4,14, (por. rys.5) co zmniejsza koncentracjg wody we wlocie z powodu wyzszych
zakresow pracy silnika oraz matych predkosci lotu podczas znizania. Silniki te nie majg zadnych
elementéw wirujacych, ktdre mogtyby (wskutek dziatania sit odsrodkowych) ograniczac ilos¢
kropel wody lub brytek gradu dostajacych sie do wlotu, ale obecnie zazwyczaj wyposazone s3
w bezwtadnoSciowe odpylacze powietrza wlotowego spetniajacych podobna role.

Niektore statki powietrzne (gtéwnie Smigtowce) majg wloty wyposazone w ekrany (najcze-
Sciej siatki) zabezpieczajace przed zasysaniem ciat obcych wiekszych od ziaren pytéw. Jesli
ekrany te nie sg ogrzewane, wowczas tatwo pokrywaja sie lodem, co praktycznie uniemozliwia
eksploatacje takich statkdw powietrznych w warunkach oblodzenia.

L6d moze takze osadzac sie na czujnikach temperatury i ci$nienia na wlocie wykorzysty-
wanych w uktadzie sterowania silnikami. Jest to przyczyna btednych sygnatéw wykorzysty-
wanych np. do obliczania ciggu przez cyfrowe uktady sterowania (FADEC, DEEC, itp.).
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ZASYSANIE WODY, SNIEGU LUB LODU DO SPREZARKI LUB KOMORY SPALANIA SILNIKA
TURBINOWEGO

Woda, ktéra w postaci ciektej lub jako $nieg, 16d czy btoto posniegowe, ktéra dostaje sie do
kanatu przeptywowego kazdego rodzaju silnika turbinowego, moze doprowadzi¢ do powaznych
zaktocen w jego pracy, mimo, ze wtry$niecie niewielkiej ilosci wody poprawia sprawnos¢ sil-
nikow i zwieksza ich moc (ciag) dzieki poprawie sprawnosci obiegu termodynamicznego i wzros-
towi masy przeplywajacego przez silnik strumienia czynnika roboczego.

W kolejnych stopniach sprezarki temperatura powietrza ro$nie na skutek wzrostu ci$nienia,
co powoduje, Ze woda zassana do kanatu przeptywowego sprezarki stopniowo odparowuje.
Dopdki cato$¢ wody nie odparuje, w kazdym nastepnym stopniu cze$¢ wody znajduje sie juz
w postaci gazowej, a czeS¢ w ciektej (lub jeszcze statej). Typowym zjawiskiem jest, ze woda
w postaci ciektej jest odrzucana na skutek oddzialtywania sity odsrodkowej przez topatki wirni-
kowe na $cianki kanatu przeptywowego i sptywa po nich w strone komory spalania. Woda ta
moze dostawac sie do zawordw upustu, a takze do kolektoréw lub zaworéw, z ktérych powietrze
ze sprezarki jest odbierane na potrzeby ptatowca lub silnika.

Jezeli catos¢ wody nie odparuje w sprezarce oraz nie zostanie usunieta przez zawory upustu,
wowczas dostaje sie ona do komory spalania i moze doprowadzi¢ do niespodziewanego wyta-
czenia silnika. Dzieje sie tak, poniewaz woda moze gwattownie, pseudetonacyjnie, odparowac
w komorze spalania i zerwa¢ ptomien. Badania silnikdw samolotu Boeing B767 pokazaty, ze do
zgaszenia ptomienia w komorze spalania wystarcza dostanie sie do niego lodu w ilo$ci rownowa-
znej 350 cm?® wody (co odpowiada objetosci mieszczacej sie w niepelnych dwu szklankach),
natomiast wykonane w 1968 roku badania silnikdw Allison 250-C18 (ktorych odpowiednikiem
sg silniki GTD-350) wykazaty, Ze 20 graméw $niegu zassanego jednorazowo do wlotu powoduje
niestateczng prace sprezarki, a 30 gramow $niegu prowadzi kazdorazowo do wytgczenia silni-
ka.

Rys. 10. Oblodzenie wlotu turbinowego silnika smigtowcowego - zerwana czes¢ powtoki lodowej
z kolpaka centralnego doprowadzita do zgasniecia silnika (fot. A. Panas)
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Rys. 11. Zgaszenie plomienia w komorze spalania silnika turbinowego wskutek pseudodetonacji
fragmentu miekkiego lodu zerwanego z elementéw wlotu

Lod do wnetrza kanatu przeptywowego silnika moze takze zosta¢ zassany z powodu zbyt
p6Znego wiaczenia instalacji przeciwoblodzeniowej. W takim przypadku ciepto dostarczane do
ogrzewanych elementéw wlotu silnika powoduje odrywanie sie od nich osadzonego uprzednio
lodu, ktéry moze spowodowac uszkodzenie topatek (16d twardy) lub wytaczenie sie silnika na
skutek zerwania ptomienia w komorze spalania przy gwattownym odparowaniu lodu (lub wody)
w komorze spalania (rys. 10, 11). Obecnos¢ kropel wody lub brytek gradu w powietrzu zassanym
do sprezarki zmienia jej charakterystyke w taki sposob, Ze moze to prowadzi¢ do wystapienia
jej niestatecznej pracy.

SPOSOBY PRZECIWDZIALANIA OBLODZENIU LOTNICZYCH SILNIKOW TURBINOWYCH

Dla unikniecia oblodzenia lotniczych zespotéw napedowych stosowane sg réznego rodzaju
rozwigzania konstrukcyjne oraz przedsiewziecia organizacyjne.

Przepisy certyfikacji statkdw powietrznych wymagaja udowodnienia, ze kazdy silnik i jego
wlot (kanat wlotowy) dziata na wszystkich zakresach pracy w locie (w tym na biegu jatowym)
bez osadzania sie lodu na elementach silnika lub wlotu w takiej ilosci, ktéra moze zaktdci¢ prace
silnika lub wywota¢ znaczng utrate ciggu (lub mocy) w warunkach oblodzenia wyszczegdl-
nionych w dodatku C do tych przepiséw, a takze podczas opadéw $niegu lub zamieci $nieznej,
w ktorych jest dopuszczalna eksploatacja danego statku powietrznego. Ponadto kazdy silnik
musi zapewnia¢ co najmniej 30 minut bezawaryjnej pracy na ziemi w krytycznych dla danego
typu warunkach na zakresie biegu jatowego poprzedzajacego osiggniecie zakresu startowego
ciagu (lub mocy) przy wiaczonej instalacji przeciwoblodzeniowej silnika. Podczas tych 30 minut
pracy silnika dopuszczalne jest chwilowe zwiekszanie zakresu pracy silnika do warto$ci $rednich
ciggow (lub mocy). Podczas certyfikacji temperatura powietrza atmosferycznego powinna
mie$cic sie w zakresie -1...-9°C, a zawartos¢ ciektej wody w postaci kropel o $redniej Srednicy
efektywnej nie mniejszej niz 20 mikrometréw nie moze by¢ mniejsza niz 0,3 g/m?.

Wrazliwo$¢ silnikéw lotniczych na oblodzenie zalezy miedzy innymi od ich usytuowania na
ptatowcu (rys. 12). Wiekszo$¢ samolotow pasazerskich Sredniego i duzego zasiegu (np. Airbus
A319,A320,A330, Boeing B737,B767,B777, Embraer ER]J170, ERJ190 i in.) ma 2 silniki umieszc-
zone pod skrzydtami, a dolne krawedzie ich wlotéw znajduja sie w niewielkiej odlegtosci od
powierzchni lotniska (rys. 12a). Przy takim rozmieszczeniu silnikow sg one szczegélnie narazone
na powstanie wiru wlotowego i zasysanie wody, $niegu lub btota po$niegowego z powierzchni
lotniska, a takze moze sie do nich dostawa¢ woda rozbryzgiwana przez kota przedniej goleni
podwozia. Podobne zagrozenie wystepuje w przypadku samolotow bojowych, ktére maja nisko
umieszczone wloty, np. w samolocie F-16, ktéry ma wlot podkadtubowy, czy MiG-29. W tym os-
tatnim podczas pracy silnikéw na ziemi wloty zasadnicze sg zamykane specjalnymi przestonami,
a powietrze pobierane jest przez wloty dodatkowe znajdujace sie na goérnej powierzchni skrzydet
(rys. 13).

W przypadku samolotéw dyspozycyjnych oraz komunikacji regionalnej (np. Embraer ER]J135,
ERJ145, Falcon 2000, Gulfstream G550 i in.), ktorych silniki usytuowane sg w tylnej czesci
kadtuba, w wiekszej odlegtosci od powierzchni lotniska sg one znacznie mniej narazone na za-
sysanie z niej wody w réznej postaci. Silniki niektérych samolotéw s3 catkowicie zabezpieczone
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przed zasysaniem wody z ptaszczyzny lotniska, np. w samolocie Jak-40 wir wlotowy do silnikow
bocznych tworzy sie na gérnej powierzchni skrzydet (podobnie jest w przypadku silnikow
amerykanskiego samolotu szturmowego A-10), natomiast do silnika srodkowego moze dostac
sie jedynie woda znajdujaca sie na gérnej powierzchni kadtuba (rys. 12b). Korzystne jest takze
montowanie silnikow na pylonach nad skrzydtami, jak np. w samolocie VFW-614, poniewaz
woéweczas wir wlotowy réwniez tworzy sie na gornej powierzchni skrzydet (rys. 12c).

a)

e e~

Rys. 12. Zagrozenie zasysaniem wody, sniegu Iub lodu do wlotéw samolotow z silnikami usy-
tuowanymi pod skrzydtami (a), w tylnej czesci kadtuba i nad kadtubem (b), nad skrzydtami (c)

Rys. 13. Pobieranie powietrza przez wloty dodatkowe samolotu MiG-29 podczas pracy silnika na
ziemi przy predkosci 0 - 200 km/h (liniami przerywanymi zaznaczono potozenie elementow wlotu
przy predkosciach wiekszych od 200 km/h)

Dla silnikdw zamontowanych w tylnej cze$ci kadtuba nalezy jednak bra¢ pod uwage konie-
czno$¢ usuniecia przed ich uruchomieniem $niegu lub lodu z powierzchni skrzydet (i kadtuba),
jak rowniez fakt, ze 16d moze sie tam utworzy¢ w okreslonych warunkach lotu, a nastepnie moze
zostac¢ zerwany i zassany do wlotow silnikow. Szklisty, trudny do zauwazenia, 16d moze utworzy¢
sie na gornej powierzchni skrzydet w temperaturach wyzszych od 0°C, np. w przypadku, gdy
przechtodzone w wyniku diugotrwatego lotu na duzej wysokosci paliwo styka sie z gorna
powierzchnig umieszczonych w skrzydtach zbiornikéw paliwa, a jednoczes$nie w atmosferze
w ktorej odbywa lot samolot, znajduje sie wilgo¢ w réznej postaci (mgta, chmury, strefy wilgo-
tnego powietrza). Tego rodzaju oblodzenie powierzchni no$nych moze takze powstawac podczas
dtugotrwatego lotu dopdki skrzydtowe zbiorniki paliwa sg napetnione powyzej 70% catkowitej
pojemnosci. W takich warunkach wilgo¢ moze zamarza¢ w zetknieciu z zimnag powierzchnig
skrzydel, natomiast powstaty 16d moze zostac¢ jednocze$nie zerwany z obu skrzydet wskutek
odksztatcenia skrzydet w momencie oderwania samolotu od drogi startowej i zassany do wlotow
silnikow.
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Rys. 14. Schemat ogrzewania wlotu do sprezarki silnika turbinowego (1 - doptyw gorqcego powi-
etrza zza sprezarki, 2 - topatki wlotowego wienca kierownic, 3 - kotpak, 4 - topatki nastawnego
wienca kierownic)

Oblodzeniu elementoéw zespotéw napedowych statkow powietrznych zapobiega sie poprzez
stosowanie instalacji przeciwoblodzeniowych. W przypadku silnikéw odrzutowych zwykle sto-
sowane s3 instalacje zasilane powietrzem pobieranym ze sprezarki. W silnikach $migtowych
oraz Smigtowcowych, ktére maja mniejsze warto$ci masowego natezenia przeptywu powietrza,
pobieranie wiekszych iloSci powietrza ze sprezarki wigzatoby sie ze stosunkowo duzym spadkiem
mocy, dlatego tez stosuje sie inne rodzaje instalacji przeciwoblodzeniowych, np. elektryczne,
pneumatyczne, olejowe lub mieszane.

W silnikach wyposazonych w cieplne instalacje przeciwoblodzeniowe zasilane powietrzem
pobieranym ze sprezarki elementy wlotu, kanatu wlotowego oraz wlotowej czesci sprezarki
najczesciej sa ogrzewane za pomocg powietrza o temperaturze do 250°C pobieranego ze spre-
zarki (rys. 14).

Uwaza sie, ze dziatanie instalacji przeciwoblodzeniowej jest w peini efektywne przy nagrze-
waniu odladzanych powierzchni do temperatury 80...100°C. Elementy wlotu ptatowcowego
moga byc¢ takze ogrzewane za pomocag instalacji elektrycznej. Instalacje przeciwoblodzeniowe
wilaczane sg automatycznie (po otrzymaniu przez mechanizm wykonawczy sygnatu z czujnika
oblodzenia) lub recznie po stwierdzeniu przez zatoge warunkéw do wystgpienia oblodzenia lub
zaSwieceniu sie lampki sygnalizacyjnej w kabinie zatogi.

Podczas lotu w warunkach oblodzenia instalacja przeciwoblodzeniowa silnikow powinna by¢
wigczona, przy czym nalezy ja wigczac przed wejsSciem w strefe oblodzenia i wylaczy¢ po wyjsciu
statku powietrznego z tej strefy. NajczeSciej stosowane instalacje, zasilane powietrzem pobie-
ranym ze sprezarki, majg duza bezwtadno$c¢ cieplng (w poréwnaniu z instalacja elektrycznag)
z powodu powolnego nagrzewania sie chronionych powierzchni. Dlatego nieodzowne jest ich
wcze$niejsze wiaczanie, jezeli mozna spodziewac sie oblodzenia.

Efektywnos$¢ powietrznej instalacji przeciwoblodzeniowej uzalezniona jest od zakresu pracy
silnika. Z tego powodu przy matej efektywnosci jej dziatania moze zachodzi¢ konieczno$¢ zwiek-
szenia zakresu pracy silnika.
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W przypadku pdZnego wiaczenia instalacji przeciwoblodzeniowej moze réwniez zachodzi¢
zjawisko topnienia lodu na ogrzewanych powierzchniach, sptywania powstatej wody po $cian-
kach kanatu przeptywowego silnika i ponowne jej zamarzanie w nieogrzewanej juz czesci tego
kanatu.

Nalezy pamieta¢, ze wiaczanie instalacji przeciwoblodzeniowej powoduje jednoczes$nie ob-
nizenie mocy (ciggu) silnika z powodu pobierania sprezonego (i podgrzanego) powietrza do in-
stalacji przeciwoblodzeniowej, ktére wracajac do kanatu przeptywowego podnosi temperature
powietrza na wlocie zmniejszajgc jego masowe natezenie przeptywu. Nieuzasadnione uzywanie
instalacji przeciwoblodzeniowej moze takze w niektérych przypadkach, w zaleznosci od stoso-
wanych materiatéw konstrukcyjnych, prowadzi¢ do przegrzewania odladzanych elementow
zmniejszajac ich wytrzymato$¢. Na wielosilnikowych statkach powietrznych nie wolno wtaczaé
instalacji przeciwoblodzeniowej silnika, ktéry nie pracuje.

Na wielu samolotach z turbinowymi silnikami §migtowymi, zaréwno pasazerskich, jak i trans-
portowych (np. ATR 42, ATR72, CASA C-295, SAAB 340 i in.), stosuje sie pneumatyczne instalacje
odladzajace. Wykorzystywane sg one zaré6wno do odladzania elementéw ptatowca, jak i wlotéw
silnikéw (rys. 15). W przypadku zespotu napedowego zaréwno krawedz wlotu, jak i wewnetrzna
powierzchnia kanatu wlotowego wyposazona jest w system elastycznych kanatéw, do ktérych,
w przypadku wykrycia oblodzenia, cyklicznie doprowadzane jest powietrze ze sprezarki. Dla
unikniecia zasysania kawatkdéw pokruszonego lodu, jak rowniez kropel deszczu do silnika, kanat
wlotowy ma ksztatt sptaszczonej litery ,S”, co powoduje, Ze speinia on role separatora (a jedno-
cze$nie odpylacza) bezwtadnosciowego. W efekcie kawatki pokruszonego lodu poruszajace sie
w kanale krzywolinowym s pod wptywem oddziatywujgcej na nie sity odsSrodkowej usuwane
z powrotem do atmosfery i nie dostajg sie do silnika (rys. 15a). Dla zapewnienia niezawodnosci
dziatania instalacji powietrze ze sprezarki doprowadzane jest niezaleznymi przewodami do na-
przemiennie rozmieszczonych kanatéw (rys. 15b).

Rys. 15. Schemat zabezpieczania przed oblodzeniem wlotu turbinowego silnika sSmigtowego
przy zastosowaniu bezwladnosciowego odpylacza powietrza wlotowego (a)
oraz instalacji pneumatycznej (b)

ZAGROZENIA OBLODZENIEM SILNIKOW TURBINOWYCH 45



W czasie, gdy kanaty instalacji odladzajacej nie sg wypetione powietrzem ich $cianki sg przy-
sysane do $cianek wlotu (kanatu wlotowego) pod wptywem odsysania z nich powietrza na za-
sadzie ejekcji. Zasilanie pneumatycznej instalacji odladzajacej powietrzem ze sprezarki
sterowane jest recznie lub automatycznie w zaleznosci od temperatury otoczenia. Przyktadowo,
cykl pracy instalacji samolotu ATR 72 powtarzany jest co 60 sekund przy temperaturze ze-
wnetrznej powyzej -20°C (cykl szybki) lub co 180 sekund przy temperaturze zewnetrznej nizszej
od -20°C [4, 5, 7]. Nalezy pamieta¢, ze w tak niskich temperaturach zagrozenie oblodzeniem jest
mniejsze z powodu niewielkiej wilgotnosci powietrza (!).

Niektére silniki wyposazone sg w elektryczne instalacje przeciwoblodzeniowe wlotow.
W takim przypadku miedzy warstwami laminatu szklanego umieszczane sg elementy grzejne,
z ktorych cze$¢ po wiaczeniu instalacji zasilana jest w trybie ciggtym (krawedZ wlotu), a czes$¢
w trybie przerywanym (rys. 16).

Rys. 16. Schemat ogrzewania wlotu silnika turbinowego przy zastosowaniu elektrycznej instalacji
przeciwoblodzeniowej - elementy ogrzewane w sposéb ciqggty (1) i przerywany (2)
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Rys. 17. Schemat mieszanego ogrzewania wlotu do sprezarki turbinowego silnika Smiglowcowego
wyposazonego w bezwladnosciowy osiowosymetryczny promieniowy odpylacz
powietrza wlotowego
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Pewnym i ekonomicznym sposobem ogrzewania niektérych elementéw zespotu napedowego
jest wykorzystanie gorgcego oleju odsysanego z podp6r wirnikéw silnika oraz zaprojektowanie
integralnego zbiornika oleju, ktérego Scianki stanowig wewnetrzne $cianki kanatu wlotowego,
jak np. w $migtowcach Mi - 2, PZL W-3 Sokét (rys. 17).

W przypadku silnikow Smigtowcowych lub Smigtowych efektywnym $rodkiem zabezpie-
czajacym przed dostawaniem sie do kanatu przeptywowego brytek lodu i ptatéw miekkiego lodu
(oraz $niegu, wody, gradu itp.) sa bezwtadnosciowe odpylacze powietrza wlotowego lub wielo-
funkcyjne uktady dolotowe, ktére pracujac w trybie przeciwoblodzeniowym, tzn. z wigczonym
ogrzewaniem, separujg z powietrza wlotowego wiekszo$¢ czastek lodu lub kropli wody usuwajac
je na zewnatrz.

Niebezpieczenstwo oblodzenia elementéw zespotu napedowego zachodzi réwniez podczas
uruchamiania silnika w warunkach sprzyjajacych oblodzeniu. Jesli elementy silnika ogrzewane
sg powietrzem pobieranym ze sprezarki lub olejem, wowczas oblodzenie moze nastgpi¢ zanim
ogrzewane powierzchnie osiggna niezbedng temperature - powietrze w sprezarce lub olej nie
zdazy sie nagrzac. Jest to szczegdlnie grozne, gdy silnik pracuje na zakresie biegu jatowego. W ta-
kich warunkach nalezy ogranicza¢ czas pracy silnika na tym zakresie.

Podczas dtugotrwatej pracy silnika na ziemi w czasie opadéw marzngcego deszczu lub we
mgle lodowej, pomimo niewielkiej wodnos$ci atmosfery, 16d moze gromadzic¢ sie na elementach
wlotowych silnikéw turbinowych. W takich przypadkach skutecznym sposobem walki z oblodze-
niem jest okresowe zwiekszanie zakresu pracy silnika.

OBJAWY OBLODZENIA SILNIKOW TURBINOWYCH I ZALECENIA DLA PILOTOW

Z faktu, ze podatno$¢ silnikéw turbinowych na oblodzenie zalezy od wielu czynnikéw (rodzaj
i budowa silnika, geometria wlotu lub kanatu wlotowego, rozmieszczenie silnikéw, czy predkos¢
statku powietrznego i in.) wynika, Ze nie mozna poda¢ uniwersalnych objawo6w i zalecen dla pi-
lotow. Dla unikniecia skutkéw oblodzenia nalezy przede wszystkim przestrzegac zalecen za-
wartych w instrukcji eksploatacji danego statku powietrznego oraz zna¢ dziatanie i ograniczenia
jego instalacji przeciwoblodzeniowe;.

Nalezy zdawac sobie sprawe, zZe producenci poszczegdlnych statkéw powietrznych nakazuja
wigczanie instalacji przeciwoblodzeniowych silnikéw zazwyczaj juz w dodatnich temperaturach
otoczenia (+10°Cinizszych) przed wejsciem w strefe oblodzenia, a wytgczanie w odpowiednim
czasie po wyjsciu z tej strefy. Zbyt pdZne wiaczenie instalacji przeciwoblodzeniowej, podobnie
jak i zbyt wczesne jej wytaczenie po wyjsciu ze strefy oblodzenia moze spowodowac zassanie
oderwanego z ogrzewanych powierzchni wlotu lodu do wnetrza silnika i jego samoczynne
wyltaczenie. W niektdrych przypadkach podaja doktadniejsze warunki sprzyjajace oblodzeniu
silnikow uzalezniajgc je od temperatury otoczenia i predkosci lotu. Podczas lotu w takich
warunkach nalezy zwraca¢ szczegblng uwage na symptomy wskazujace na mozliwo$¢ wysta-
pienia oblodzenia, takie jak np. wystepujace przy kilkustopniowej dodatniej temperaturze
otoczenia ([°C]) zamglenie, deszcz, woda na oszkleniu kabiny itp. Pojawienie sie oblodzenia sil-
nika, a takze awarie lub nieefektywne dziatanie instalacji przeciwoblodzeniowej silnika mozna
rozpozna¢ po wzrosScie temperatury za turbing, zmniejszeniu predkos$ci obrotowej wirni-
ka,wzroscie drgan lub wystgpieniu objawdw niestatecznej pracy sprezarki. W takim przypadku
zaleca sie mozliwie szybkie wyjscie ze strefy oblodzenia, a w przypadku niestatecznej pracy
sprezarki lub przekroczenia granicznych warto$ci drgan wytaczenie silnika (w przypadku
wielosilnikowych statkéw powietrznych).

Podczas lotu w warunkach sprzyjajacych oblodzeniu nalezy zwraca¢ uwage, aby zakres pracy
silnika (okres$lany na podstawie warto$ci stosunku ci$nienia za turbing do ci$nienia na wlocie
do sprezarki lub predkos$ci obrotowej wirnika) nie byt nizszy niz wynika to z koniecznoSci za-
pewnienia odpowiedniej temperatury powietrza pobieranego ze sprezarki do instalacji przeci-
woblodzeniowej. Nalezy takze pamieta¢, ze wiaczenie cieplnej instalacji przeciwoblodzeniowe;j
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zasilanej powietrzem pobieranym ze sprezarki wigze sie ze wzrostem temperatury przed turbing
oraz zmniejszeniem ciggu (lub mocy) silnika. Jednocze$nie w niektorych przypadkach instrukcje
eksploatacji zawieraja goérny limit predkosci obrotowej wirnika, wynikajacy np. z zagrozenia
niestateczng pracy sprezarki, mogacej wystapi¢ przy uszkodzeniu jej topatek twardymi
kawatkami zassanego lodu. Objawy niestatecznej pracy sprezarki moga by¢ niezauwazalne pod-
czas lotu na mniejszym zakresie pracy silnika lub gdy pilot nie zmienia potozenia dZwigni
sterowania silnikiem, natomiast moga wystgpi¢ gwattownie na wyzszych zakresach pracy silnika
oraz w przypadku nagtego przesuniecia tej dZwigni.

W przypadku wystgpienia niestatecznej pracy sprezarki zaleca sie przesuniecie dzwigni
sterowania silnikiem w potozenie biegu jatowego w powietrzu, a nastepnie powolne zwiekszanie
zakresu pracy silnika do chwili pojawienia sie objawoéw niestatecznej pracy. W przypadku
wytaczenia sie silnika nalezy przeprowadzi¢ procedure jego uruchamiania.

Jezeli silnik jest wyposazony w instalacje zaptonowa majaca tryb pracy ciagtej, instrukcja ek-
sploatacji zazwyczaj nakazuje jej uzywanie w warunkach sprzyjajacych oblodzeniu, podczas in-
tensywnych opadéw deszczu itp.

PODSUMOWANIE

Coraz bardziej nowoczesne sposoby zabezpieczania silnikow okazuja sie czasami by¢
nieskuteczne w skrajnie niesprzyjajacych warunkach atmosferycznych. Zdarzaja sie warunki,
w ktorych instalacje przeciwoblodzeniowe nie s3 w stanie dostarczy¢ wystarczajaco duzo
ciepta, aby zapobiec utworzeniu sie powtok lodowych na elementach wlotéw silnikéw
turbinowych. W miare rozszerzania sie obszaréw uzytkowania statkow powietrznych poznawane
s3 nowe zjawiska, ktérych skutkéw wcze$niej nie przewidywano. O ile czujniki instalacji
przeciwoblodzeniowych zwykle pozwalajg w odpowiednim czasie wykry¢ oblodzenie ptatowcéw,
to wystepuja duze trudnosci z opracowaniem skutecznych czujnikéw ostrzegajacych przed
oblodzeniem zespotéw napedowych. Nie ma znaczenia kraj, w ktéorym wyprodukowano statek
powietrzny czy jego silnik — problem ten jednakowo dotyczy zar6wno statkéw powietrznych
produkowanych w Europie, Azji, czy w uwazanych przez wielu za najbardziej zaawansowane
technologicznie Stany Zjednoczone. Nie ma tez znaczenia wiek samolotu czy $migtowca -
silniki wylaczaja sie na skutek oblodzenia zaréwno w starych poradzieckich Mi-8, jak i najnowszych
samolotach Airbus A340 czy Boeing 777. Je$li silniki wytaczajg sie na wiekszych wysokos$ciach,
wowczas zazwyczaj automatycznie udaje sie je uruchomi¢, natomiast sytuacje, w ktoérych do
wyltaczenia sie silnikdbw dochodzi na matych wysokoSciach, czesto podczas podejscia do
ladowania, konsekwencje bywaja powazne.

Powtdérzmy raz jeszcze - trzeba pamieta¢, ze oblodzenie silnikow turbinowych moze
wystapi¢ w temperaturach +10°C i nizszych przy obecnosci w powietrzu wody w postaci
chmur, mgly, mzawki, deszczu, $niegu czy gradu.

Analizy wypadkdw i katastrof spowodowanych oblodzeniem silnikow pokazujg, Ze najczesciej
jednak ich przyczyng byty réznego rodzaju btedy popetnione przez ludzi. Nieznajomos$¢ lub
nieprzestrzeganie instrukcji uzytkowania silnika w powietrzu, nie wtaczona lub wtgczona zbyt
pozno instalacja przeciwoblodzeniowa, nieprzetgczona w tryb pracy ciggtej instalacja zaptonowa,
nieSwiadomos$¢ mozliwoS$ci wystgpienia oblodzenia wlotu silnika turbinowego w dodatniej tem-
peraturze otoczenia, nieprzekazanie informacji zatodze przez stuzby meteorologiczne, czy
majacy na celu umycie Smigtowca lot poprzez strumienie wody tryskajacej ze zraszaczy... Nawet
najlepsze zabezpieczenia nie beda dziata¢, jesli zatogi lub personel naziemny nie dadzg im
Szansy.

Zapisy w instrukcjach uzytkowania w wielu przypadkach pisane byty lotniczg krwig i nalezy
ich bezwzglednie przestrzega¢, poniewaz ,my, ludzie lotnictwa, w odrdéznieniu od uzytkownikéw
szos i autostrad, nie mamy pobocza, na ktérym mozna spokojnie poczeka¢ na pomoc drogowq”
(prof. S. Szczecinski).
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Streszczenie
W artykule opisano przyczyny i przebiegi fizykalne zjawiska w kanatach przeptywowych sil-
nikéw oraz w samych sprezarkach promieniowych i osiowych. Sposoby wyjscia z zaistniatej juz
pracy niestatecznej oraz sposoby konstrukcyjne unikania mozliwosci pompazu. Charakterystyki
wspotpracy sprezarki z turbing i wystepujqce zagrozZenia.

Stowa kluczowe: pompaz, nastawne kierownice, upust powietrza, wielowirnikowos¢ sprezarki

Juz na przetomie XIX/XX wieku zaobserwowano w parowych silnikach okretowych pojawiajg-
ce sie dudnigce odgtosy z kanatéw dolotowych powietrza do palenisk, samych palenisk i kom-
inéw oraz towarzyszace im drgania okretowych poktadéw o duzych amplitudach (rys. 1).
Wkrétce okazato sie, ze zmiana zakresu pracy maszyny parowej ogranicza to zjawisko (ale i moc
sitowni), a likwiduje zmiana wysoko$ci komina. Byty to pierwsze przypadki tzw. (péZniej)
pompazu sitowni.

Problem pompazu turbinowych silnikéw odrzutowych pojawit sie w naszym lotnictwie wraz
z przeobrazeniem go ze ,$migtowo - ttokowego” w ,turbinowo - odrzutowe” i masowym wpro-
wadzaniem samolotow MiG - 15 z silnikiem bedgcym kopig angielskich RR - Nene. Jedyng
»praprzyczyng” tego zjawiska byto oderwanie strug powietrza na topatkach zabieraka wirnika
sprezarki promieniowej lub kierownic jej dyfuzora rozwijajace sie w samowzbudne drgania
»stupa” powietrza w kanale przeptywowym silnika przeradzajace sie w analogiczne zjawisko
do wystepujacego dawniej w sitowniach okretowych (rys. 2). Instrukcje dla pilotéw nakazywaty,
w przypadku zaistnienia tego zjawiska, przejscie w lot nurkowy z jednoczesnym przeste-
rowaniem silnika na bieg jatowy. Bardzo szybko zmodyfikowano kolejne wersje silnikow przez
~esowe” uksztattowanie kierownic dyfuzora sprezarki, a w wariancie silnikéw do napedu bom-
bowcéw It - 28, wprowadzono upust powietrza z za dyfuzora sprezarki (rys. 3).

Masowe wprowadzenie do lotnictwa silnikéw odrzutowych ze sprezarkami osiowymi
(wiekszy sprez i sprawnos$¢, mniejsze gabaryty poprzeczne silnikow) (rys. 4) pogtebito skton-
nos¢ silnikéw do pracy niestatecznej. Jej przyczyne stanowi sktonno$¢ do oderwan strumienia
powietrza od wypuktej powierzchni piér topatek (zwykle wirnikowych) catego lub cze$ci wienca
sprezarki w jakims$ zakresie pracy silnika i warunkach lotu samolotu.

! takie zjawisko ( w miniaturze) udato nam sie zauwazy¢ w naszej katedrze (tylko raz!) na przy-
ptywowym stanowisku badawczym gaznika silnika samochodowego ,Malucha”.
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Rys. 1. Schemat parowej sitowni okretowej z zaznaczeniem obszarow zagrozZonych powstaniem
samowzbudnych drgan wzdtuznych w kanatach przeptywowych powietrza i spalin sitowni
mogqgcych wywotaé jej prace niestatecznqg (pompaz) i uszkodzenie
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Rys. 2. Schemat sprezarki promieniowej z pokazaniem miejsc podatnych na oderwanie strumienia
powietrza- mogqgce wywotaé jej niestatecznq prace
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Rys. 3. Zastosowanie w sprezarce promieniowej upustu powietrza i ,,esowego” uksztattowania
profili lopatek dyfuzora jako sposobu uniemozliwiajgcego wystagpienie ,pompazu” silnika podczas
lotu (modyfikacja radziecka silnikéw rodziny RR-Nene)
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Rys. 4. (a) Poréwnanie charakterystyk sprawnosciowych sprezarek promieniowych i osiowych;
(b) Strefy oderwan strumienia powietrza na topatkach palisad wirnikowych sprezarek osiowych

Oderwania moga wystepowac (co trudno przewidzie¢ podczas projektowania silnika) na
catym obwodzie stopnia lub jego cze$ci. W kazdym przypadku strefa oderwan moze zajmowac
state potozenie (zazwyczaj), ale i zmienne. Strefa oderwan moze przemieszcza¢ obwodowo -
w kierunku zgodnym lub niezgodnym z kierunkiem obrotowym silnika, ale zazwyczaj z r6znymi
predkosciami. Strefy oderwan mogg sie takze przemieszczac cyklicznie, a od stopnia na ktérym
powstato oderwanie, do wlotu sprezarki i do jej wylotu. Ten przypadek jest szczegdlnie grozny,
gdyz moze spowodowac rezonansowe drgania w innych zespotach silnika az do ich uszkodzenia
mechanicznego lub zgasniecia silnika. Ten opis stowny uzupeinia graficznie rys. 5.

+ Nyd L L

Rys. 5. Strefy wystepowania oderwan i ich przemieszczen obwodowych oraz wzdtuznych w kanale
przeptywowym sprezarki osiowej
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Dla unikniecia tych groznych zjawisk, dla bezpieczenstwa latania i trwatosci silnikow sto-
sunkowo wcze$nie wymyslono kilka sposobéw konstrukcyjnych ograniczenia, lub nawet wyk-
luczenia, mozliwo$ci powstania zjawiska pracy niestatecznej sprezarki i cato$ci silnika. Naleza
do nich przede wszystkim upusty powietrza za stopniem spodziewanych oderwan, nastawne
wience kierownic przed stopniami ,sktonnymi” do oderwan strumienia od topatek wirnikowych
oraz wielowirnikowe konstrukcje sprezarek. Odpowiednie schematy ,idei” takich konstrukc;ji
przedstawiono narys. 6.
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Rys. 6. Sposoby ograniczania wystepowania pracy niestatecznej sprezarek osiowych na drodze za-
stosowania upustéw powietrza, nastawnych wiericéw kierownic oraz dwuwirnikowosci sprezarek

Niebezpieczenstwo sktonnosci sprezarek (osiowych- obecnie powszechnie stosowanych w sil-
nikach odrzutowych) do niestatecznej pracy mozna przewidywac¢ na podstawie zbudowanej
charakterystyki (jak na rys. 7) podczas jej badan przeptywowych.
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Rys. 7. Charakterystyka sprezarki z zaznaczeniem linii wspélpracy z napedzajqcq jq turbing oraz

granica pracy statecznej. m-sprez sprezarki, I, m - objetosciowe i masowe natezenie przeplywu
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Zapewnienie stabilno$ci pracy silnika osigga sie na drodze ustalenia linii wspétpracy
sprezarki z napedzajaca ja turbing dostatecznie oddalonej od granicy pracy statecznej sprezarki.
Zachodzi tu jednak bardzo skomplikowany problem optymalizacyjny: granica pracy statecznej
sprezarki niebezpiecznie sie zbliza do linii wspotpracy z turbing wraz ze wzrostem wysokosci
lotu - ale i temperatury otoczenia (gdy maleje gesto$¢ powietrza) a przebieg linii wspdtpracy
stanowi kompromis miedzy dopuszczalng temperaturg spalin oraz przewidywanym czasem
akceleracji w réznych warunkach lotu samolotu i warunkach klimatycznych. Na rys. 8 przed-
stawiono jak zmienia sie linia wspétpracy sprezarki z turbing w warunkach przejscia (tu - akce-
leracji: nT ) od predkoéci obrotowej n;do n,.

Przekroczenie granicy pracy statecznej sprezarki przez linie wspotpracy grozi wytgczeniem
sie silnika- nie wykluczajac uszkodzen przecigzanych jego czesci. Stad tez wynikajg ustalenia;
w silnikach samolotéw bojowych czasy przebiegu akceleracji wynoszg kilka sekund, a w sil-
nikach samolotéw transportowych- kilkadziesigt sekund, co rzutuje na ich trwatosc¢.

7l

Rys. 8. Charakterystyka sprezarki z zaznaczeniem linii wspéipracy z turbing podczas akceleracji
i jej spadkiem po przekroczeniu granicy pracy statecznej

Z powyzszego opisu wynika fakt ogromnego skomplikowania procesé6w wspoétpracy sprezarki
(z jej indywidualnymi cechami przeptywowymi i ograniczeniami) z turbing (takze z r6znymi
ograniczeniami) wymagajacych indywidualnego zbadania i dostosowanego do potrzeb danego
rodzaju lotnictwa. Jak trudne jest to zadanie dowodzi fakt wspélnego stosowania nastawnoSci
kierownic wielu stopni sprezarki (z jednoczesno$cig dwuwirnikowoscia konstrukcji i upustem
powietrza), regulowanej intensywnosci chtodzenia kadtub6ow turbin oraz wykorzystywania
nastawnosci dysz wylotowych spalin w r6znych zakresach pracy - jesli jest to silnik z dopalaczem
samolotu bojowego.

LITERATURA

[1] Antas S.: Analityczna metoda wyznaczania parametréw kinematycznych strumienia wzdtuz
pidra topatki sprezajqcej. Doktorat, Politechnika Rzeszowska, 1994

[2] Cholszewnikow K. [i inni]: Teoria i rasczot awiacjonnych topatocznych maszyn, Maszinostro-
jenie, Moskwa 1986

[3] Hartog Den.: Mechanical vibrations, New York, Macbraw-Hill, 1947

[4] Dzygadtlo Z. [i inni]: Zespotly wirnikowe silnikéw turbinowych w: ,Napedy lotnicze’, WKit,
Warszawa 1982

[5] Eckert B.: Sprezarki osiowe i promieniowe, PWT, Warszawa 1959

[6] Orkisz M.: Charakterystyki uzytkowe turbinowych silnikéw odrzutowych, a statecznos¢ pracy
sprezarki. Wydawnictwo WOSL, Deblin 1990

54 PRACE INSTYTUTU LOTNICTWA Nr. 199



[7] Tuliszka E.: Sprezarki, dmuchawy i wentylatory, WNT Warszawa 1969

[8] SzczecinskKi S.: Zjawisko pompazu w silnikach odrzutowych ze sprezarkami odsrodkowymi,
Przeglad Wojsk Lotniczych, zeszyt VIII, 1955

[9] SzczecinsKi S.: Niestateczna praca silnika odrzutowego i jej wptyw na konstrukcje sprezarek,
Technika Lotnicza, zeszyt 4, 1957

PRACANIESTATECZNA SILNIKOW TURBINOWYCH 55



DRGANIA GLOWNYCH CZESCI | ZESPOLOW
LOTNICZYCH SILNIKOW TURBINOWYCH -
— SPOSOBY ICH ZAPOBIEGANIA

W. BalickKi, S. Szczecinski
Instytut Lotnictwa

R. ChachurskKi, A. Kozakiewicz,
Wojskowa Akademia Techniczna
P. Glowacki

Central European Engine Services
J. Szczecinski

General Electric Poland

Streszczenie

Lotniczy silnik turbinowy jest Zrodtem zréznicowanych czestotliwosci i amplitud drgan - po-
rownywalnych ze sporq orkiestrq wojskowq. Ich przyczyne stanowi przede wszystkim strumien po-
wietrza i spalin ,przeciskajqcy” sie przez kanat przeptywowy silnika ,najezony” przeszkodami
w postaci palisad nieruchomych topatek wiericow kierownic i obracajqcymi sie wienicami topatek
wirnikowych sprezarek i turbin. topatki wirnikowe poddawane sq ponadto wymuszeniom drgan
sitami grawitacyjnymi z czestotliwosciami wynikajgcymi z predkosci obrotowych wirnikéw.
W catym zakresie predkosci obrotowych wirnikéw zachodzi proces wzajemnego przyjmowania
i wymuszania drgan. Zadaniem konstruktora jest wyprowadzenie czestotliwosci zagrazajqcych
niebezpiecznymi amplitudami odpowiedzialnych czesci silnika poza zakres roboczy jego pracy,
a eksploatatora - diagnosty - wytowienie z ,morza” rejestrowanych czestotliwosci i amplitud drgan
- czeSci w stanie zagrazajgcym awariq silnika.

Stowa kluczowe: czestotliwosci i amplitudy drgan, drgania wtasne i wymuszone, rezonans drgan

Kazdy lotniczy silnik turbinowy jest urzadzeniem mechanicznym o wyro6zniajaco skompliko-
wanej konstrukcji obcigzonej statycznie i dynamicznie zmiennymi sitami a takze nierownomier-
nie roztozonymi temperaturami zaleznymi od zakresu pracy silnika i warunkéw lotu statku
powietrznego. Obciazenia cze$ci konstrukcyjnych silnikow turbinowych, zwtaszcza znajdujacych
sie w ich kanatach przeptywowych powietrza i spalin, silnie zalezg od temperatury, ciSnienia
i predkosci przeptywu tych gazéw. Wszelkie zmieniajgce sie ich parametry (zwtaszcza cyklicznie)
stanowia powazne zagrozenia uszkodzen, np. topatek kierownic i topatek wirnikowych oraz ich
nos$nych tarcz, w przypadku wystapienia drgan rezonansowych. Nalezy tu mie¢ na uwadze fakt,
ze przez silniki turbinowe przeptywa blisko 4-o0 krotnie wiecej powietrza niz przez silniki tio-
kowe o0 analogicznej mocy czy ciggu $migta w poréwnaniu z silnikami odrzutowymi - i to przy
ci$nieniu, temperaturze i predkosci takze znacznie wiekszymi. Powyzsze decyduje o obcigzeniu
czesci konstrukcyjnych (ci$nienie, predkosci), temperatura (naprezenia dopuszczalne i moduty
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sprezysto$ci materiatu, co wptywa na czestotliwosci drgan wtasnych - i ich amplitud w przy-
padku rezonansu z ré6znymi czestotliwo$ciami. Skomplikowany ksztatt topatek wirnikowych
(zmienna grubo$c¢ topateki jej ,Srubowe” skrecenie wzdtuz piéra) moze wywotac zré6znicowane
postacie drgan: gietne, skretne i gietno - skretne, z ktorych najniebezpieczniejsze sg gietne o pod-
stawowej czestotliwosci (jednoweztowe)(rys. 1, rys. 2).

|

"
o
© "'l.- _’

Rys. 1. Postacie drgan topatek wirnikow: a - gietne, b - skretne, c - gietno - skretne, d - gietne topatki
z potkq

Rys. 2. Ksztatty linii ugiecia y topatek wirnikowych podczas drgan gietnych:
a - jednoweztowych, b - dwuweztowych, o - naprezenia, odpowiednio w p. A i B na profilu topatki

W praktyce inzynierskiej do oceny czestotliwosci drgan wykorzystuje sie modele oblicze-
niowe o ré6znym stopniu uproszczenia (rys. 3) - nastepnie weryfikowane eksperymentalnie na
odpowiednim stanowisku badawczym. Przytoczono tu przypadek wahadta - fopatki wentylatora
silnika AI-25 (samolotu Jak-40) sg zamocowane w tarczy na pojedynczym sworzniu - umozli-
wiajgcym ruch wahadtowy pidra i radykalnie obnizajacym naprezenia gngce w piorze.

Decydujace o wytrzymatosci topatek sprezarek osiowych, turbin i wentylatoréw sg sity od-
Srodkowe dziatajace na ich masy podczas ruchu obrotowego wirnika w ktérym sg utwierdzone.
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A

Rys. 3. Schematy modeli obliczeniowych drgan wtasnych pior topatek wirnikowych i wzoréw dla
warunkéw statycznych - n=0, (a) - piéro o rzeczywistym rozktadzie pél przekrojoéw poprzecznych,
(b) - pidéro o niezmiennym polu przekrojow poprzecznych, (c) - piéro niewazkie z masq skupionq

na wierzchotku, (d) - piéro jako wahadto z masq m na wierzchotku, g - przyspieszenie ziemskie

Przyspieszenia na promieniach wierzchotkéw topatek osiggajg wartosci (300...600) tys. m/s?
i dziatajg usztywniajaco na pidra topatek - co powoduje, ze ich czestotliwosci drgan wtasnych
sg znaczaco zalezne od biezacej predkosci obrotowej wirnikéw (rys. 4). Podobny efekt wzrostu
czestotliwosci wystepuje w topatkach mocowanych do wienca wirnika na zamku jednosworz-
niowym (jak wahadto).
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Rys. 4. Schemat wirujqcej topatki oraz usztywniajgcego jg momentu M od sit odsrodkowych F
dziatajgcych na wydzielonqg mase m ugietego podczas drgan piora

Drugim znaczacym czynnikiem wptywajacym na sztywnos$c¢ pior topatek (zwtaszcza turbi-
nowych i stopni wylotowych sprezarek osiowych) sag wysokie temperatury podczas pracy silni-
kéw) w zakresie ich maksymalnych osiggéw. Dzieje sie tak wowczas, gdy temperatury materiatu
topatek osiagajaq wartosci w ktorych zaznacza sie wyraZznie spadek modutu E sprezystosci pod-
tuznej - a wiec i obnizenie sztywno$ci pior i ich czestotliwosci drgan wtasnych, co uwidoczniono
narys. 5 oraz narys. 6.

Zaznaczono réwniez obszary i granice zmian czestotliwo$ci wystepujacych w wienicach
topatek wirnikowych wynikajgcych z tolerancji wymiarowej wykonania topatek, a takze
tolerancji nastaw regulatorow predkosci obrotowej wirnika i temperatury spalin, intensywnosci
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chtodzenia czesci i zespotdw silnika - zaleznych takze od predkosci i wysokosci lotu oraz ... od
wielu innych czynnikow.
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Rys. 5. Zaleznosci czestotliwosci drgan witasnych fg pior topatek wirnikowych w warunkach w=0
oraz z uwzglednieniem usztywniajqcego dziatania sit odsrodkowych f,, i czstotliwosci fg(T)
uwzgledniajqgc zmiany modutu E od temperatury T topatki oraz tolerancji wykonawstwa topatek
iich temperatury
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Rys. 6. Zaleznosci zakresow czestotliwosci drgan wtasnych pior topatek wirnikéw oraz drgan
wymuszajqcych, Af - zakres czestotliwosci drgan wtasnych, Aw - zakres predkosci wirnikéw, w
ktorych mozliwe jest wystepowanie drgan rezonansowych

Zagrozenie uszkodzenia topatek skutkiem drgan o duzych amplitudach, przekraczajacych
mozliwosci ttumienia wewnetrznego i w zamkach topatek, wystepuje w przypadku rezonansu
drgan z czestotliwo$ciami podstawowymi lub ich krotno$ciami.
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Strumien przeptywajacego przez silnik powietrza i spalin jest podzielony przez palisady kie-
rownic poprzedzajgcych analizowany stopien wirnikowy. Profile aerodynamiczne kierownic
swym ksztattem powodujg, ze wypltywajacy gaz z gardzieli miedzytopatkowej (rys.7) ma wieksza
predkos¢ i mniejsze ciSnienie w poblizu wypuktej powierzchni profilu niz przy jego wklestej po-
wierzchni. Stanowi to przyczyne wymuszenia drgan w topatkach wirnikowych , przecinajacych”
ten strumien poprzecznie. Powyzsze spowodowato konieczno$¢ ,wymyslenia” i zastosowania
w praktyce sposobow konstrukcyjnych ograniczajacych amplitudy sit wymuszajacych drgania.
Szansg zmniejszenia zréZnicowania ci$nienia i predkosci strumienia naptywajacego na palisade
topatek wirnikowych jest oddalenie krawedzi sptywu kierownic od krawedzi natarcia profili to-
patek wirnikowych i zwiekszenie podziatki obwodowej kierownic. Natomiast (juz w silnikach
RR Derwent i RR Nene) krawedzie sptywu kierownic turbin ,,ustawiano” z odchyleniem katowym
od promieniowego (rys.7.b.) co mogtoby dac efekt réwnie korzystny w przypadku sprezarek.

Bez szansy likwidacji wymuszania drgan gietnych topatek sprezarek i turbin pozostaje pole
przyspieszen grawitacyjnych (rys.7.c.) potegowane podczas lotu samolotu po torach krzywoli-
niowych- np. podczas wyrwania z lotu nurkowego. Pelny cykl zmian sit gngcych topatki zawiera
sie w kazdym pelnym obrocie wirnika, co oznacza zalezno$¢ proporcjonalng czestotliwosci wy-
muszania drgan od predkos$ci obrotowej wirnika.
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Rys. 7. Zrédta wymuszeri drgari i sposéb ograniczania ich intensywnosci: (a) optymalizacja luzu
wzdtuznego miedzy wiericem kierownic, a wiericem topatek wirnikéw, (b) skosnym ustawieniem o
krawedzi sptywu 1 kierownic wzgledem potozen krawedzi natarcia 2 topatek wirnikow,

(c) naturalnym dziataniem zginajgcym piéra topatek wirnikowych sitami grawitacji
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Zmniejszenie wymuszajgcych drgania sit grawitacyjnych mozliwe jest tylko na drodze zmniej-
szenia masy pior topatek, co w przypadku sprezarek mozna uzyskac poprzez zastosowanie 1zej-
szych materiatéw; zastepujac stal - stopem tytanu, czy tytan stopem aluminium lub materiatem
kompozytowym. W turbinach pozostaje zastosowanie topatek ,,powtokowych” z dodatkowym
zyskiem w postaci chtodzenia ich piér. We wszystkich przypadkach mniej efektywnym sposo-
bem jest takie ksztattowanie zmiennosci pél przekrojow poprzecznych pioér - aby ich Srodki masy
zblizy¢ do zamkow topatek.

Tarcze no$ne stopni wirnikowych sprezarek osiowych i turbin wspoétczesnych silnikow $mig-
towych duzych mocy i odrzutowych dwuprzeptywowych duzych ciagédw - zwtaszcza wentylato-
rowych stanowig konstrukcje o ksztalcie bedgcym wynikiem optymalizacji masy i wytrzymatosci.
S3 to cienkoScienne tarcze usztywnione wzglednie masywnymi wiencami i piastami - w strefie
centralnych otwordow.

Z tych powodéw mozna przewidywac miejsca usytuowania linii weztéw drgan. Moga to by¢
linie obwodowe na wienicach tarcz i (ewentualnie na ich piastach) a w tarczach z mato sztywnymi
wiencami - linie Srednicowe (jedna, dwie lub trzy). Na og6t weztowe linie wiencowe wystepuja
w miejscach obwodowych potaczen tarczy zzespotem wirnikowym, a miejsca potozenia Srednic
weztowych przebiegaja wzdtuz promieni przechodzacych przez o$ sruby taczacej tarcze z watem
lub bebnem wirnika. W dostepnej literaturze silnikowej mozna spotka¢ przytaczane wzory ob-
liczeniowe czestotliwosci drgan oraz ich postaci. Jeden z nich przytoczono na rys. 8. Z opisu wy-
nika, Zze zbudowano go dla bardzo uproszczonego modelu: cienko$cienna tarcza o jednakowej
temperaturze, bez wienca topatek, utwierdzona wzdtuz linii weztowych drgan. Posta¢ wzoru
zawiera jednak dane pozwalajgce oceni¢ wplyw czynnikdw geometrycznych (R, b) oraz fizycz-
nych (p, E) na czestotliwo$¢ drgan.

ke=ga - |

Rys. 8. Postacie drgan tarcz nosnych wirnikow: (a),(c) - tarcze ze sztywnymi i utwierdzonymi
wzdtuznie wiericami, (b),(d), (e) - tarcze z utwierdzonymi wzdtuznie piastami, 1 - sztywny wieniec,
2 - sztywna piasta, W, - obwodowy wezet drgan, Wy, - srednicowy wezet drgan, E - modut
sprezystosci podtuznej, p - gestos¢ materiatu, k - wspétczynnik zalezny od postaci drgan
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Przyczyne wymuszen drgan obwodowych tarcz no$nych, ale takze i wienncow topatek kierow-
nic i topatek wirnikowych stanowi¢ moze przede wszystkim pulsujacy proces spalania w gtow-
nych komorach lub dopalaczu silnika, ale takze niestateczna jego praca. Natomiast wymuszenie
drgan, z weztem w postaci $rednicy tarczy, moze stanowi¢ niejednakowy rozktad wzdtuz obwodu
ciSnien w kanale przeptywowym silnika (np. w wyniku niestatecznej pracy sprezarki), a w tur-
binie - niejednakowy obwodowy rozktad temperatury spalin przed turbing. W kazdym przy-
padku opisanym wyzej ,praprzyczyna” moga by¢ takze drgania innych czes$ci silnika lub jego
zawieszenia. Wspotczesna wiedza i zrealizowane w jej ramach obliczenia konkretnej konstrukcji
jedynie wspomagaja wytyczenie granic niezbednych badan ekstremalnych i ewentualnie - ko-
niecznych ingerencji konstruktorskich.
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Streszczenie
W artykule opisano konstrukcje zespotéw tworzqcych uktady wylotowe silnikéw odrzutowych,
ich dziatanie i spetniane zadania. Zwrécono uwage na rozwiqzania rokujqce ich szersze wdrazanie.
Wektorowanie ciggu jako wazny sposéb umozliwiajqcy radykalny wzrost manewrowosci samo-
lotéw bojowych wptywajqgcych na zmiane taktyki walki powietrznej: Sterowana ,cobra” z go-
nionego czyni gonigcego.

Stowa kluczowe: ejektor, wektorowanie ciggu, dopalacz, odwracacz ciggu, nastawna dysza

W turbinowych silnikach odrzutowych uktady wylotowe i ich wyposazenie spetnia¢ musza
jedyne zadanie: tj. wytwarzanie ciggu przez dysze wylotowg w ktérej strumien gazéw wylo-
towych powinien osigga¢ predko$¢ zapewniajaca uzyskanie ciggu niezbednego do lotu samolotu.
Szybki rozwdj lotnictwa bojowego wymogt wczesne powstanie dopalaczy i dysz wylotowych
o nastawnych polach przekrojow a nastepnie w lotnictwie pasazerskim i transportowym odwra-
caczy ciggu. Osiggniety wspotczesnie poziom technologiczny przemystu lotniczego pozwala na
wprowadzenie do silnikow lotnictwa bojowego nastawnych dysz wylotowych umozliwiajgcych
tzw. Wektorowanie ciggu - znakomicie poprawiajac manewrowo$¢ przestrzenng samolotow.
Wprowadzenie do lotnictwa bojowego dwuprzeptywowych silnikéw pozwolito na zwiekszenie
przyrostu ciggu od dopalania, zmniejszenia eksploatacyjnego zuzycia paliwa oraz wyciszenia
silnika i utrudnienia nieprzyjacielowi trafienia pociskiem kierowanym na podczerwien.

" 7
" in
= "-..:"'-. [t
| EaEN
.=

f,

Rys. 1. Schemat uktadéw wylotowych (a) silnika w gondoli skrzydtowej, (b) silnika wewngtrz kadtuba
samolotu; 1- turbina, 2- stozek zaturbinowy, 3 - Zzebro, 4 - dysza, 5 - izolacja termiczna, 6 - rura
kanatu wylotowego, 7 - ejektor
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»Klasyczne” wyprowadzenie spalin z silnika odrzutowego zalezy od miejsca jego zainstalowa-
nia w samolocie (rys. 1) - lecz zawsze zakonczone jest dysza w ktorej osiggana jest predkos¢
dZzwieku wyptywajacych spalin podczas pracy silnika na zakresie maksymalnym.Po pierwszych
probach spalania dodatkowo wtryskiwanego paliwa za turbing (uzyskujac blisko 10% - wy przy-
rost ciggu, ale powodujgc wzrost ci$nienia za turbing) wprowadzono nastawne dysze wylotowe
i rozbudowane rury wylotowe (dopalacze) - aby mozna byto w nich sprawnie spala¢ dodatkowa
ilo$¢ paliwa (rys. 2 oraz rys. 3).

- pal

foel

Rys. 2. Schematy konstrukcji dopalacza i rozmieszczenia wtryskiwaczy paliwa: 1- komora
rozruchowa, 2 - stabilizator ptomienia, 3 - nastawna dysza wylotowa, 4 - ekran, 5 - wtryskiwacz
paliwa, 6 - Swieca zaptonowa

Rys. 3. Schematy nastawnych dysz wylotowych (a) - dwuklapowa, (b) - wieloklapowa zbiezna,
(c) - wieloklapowa zbiezno - rozbiezna; 1- rura kanatu wylotowego spalin, 2 - klapa dyszy,
3 - przegub klapy, 4 - sitownik (hydrauliczny lub pneumatyczny)

Liczba wtryskiwaczy, ich rozmieszczenie w dopalaczu powinno zapewnia¢ rownomiernos¢
rozktadu mieszanki palnej w przekroju poprzecznym i jej spalenie przed wylotem z dyszy silnika.
Stad wynika, Ze kierunek wyptywu paliwa z wtryskiwaczy z zasady jest w ,przeciwpradzie”
wzgledem przeptywu spalin oraz dopalacze wyposaza sie w stabilizatory ptomienia. Liczba wtry-
skiwaczy poczatkowo nie przekraczata 30-tu, a obecnie - w silnikach o natezeniach przeptywu
powietrza rzedu 150 kg/s zbliza sie do 200-u, a przyrosty ciggu dopalaczy osiagajg wartosci od
poczatkowych 25% do obecnych nawet 70%.

WKkrétce pojawity sie zbiezno - rozbiezne nastawne dysze, w ktorych w przekroju wylotowym
rozbieznej czesci stozkowej uzyskiwano naddzwiekowa predkos$¢ wyptywu spalin, uzyskujac
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wiekszy cigg niz w przypadku dyszy zbieznej. Oddzielne sterowanie potozeniem kazdej z klap
wykorzystywane jest wspotcze$nie do tzw. wektorowania ciggu. Wprowadzenie do lotnictwa
bojowego dopalaczy - jako sposobu krotkotrwatego (bo blisko dwukrotnie wzrasta zuzycie
paliwa) zwiekszenie ciggu znakomicie poprawito osiggi samolotu, a przede wszystkim szybkie
osiggniecie i przekraczanie predkosci dZwieku oraz skrdcenie czasu osiggania zaplanowanej
wysokosci lotu (rys. 4)
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Rys. 4. Wptyw dopalania na czas (t,,;, ty tmay) 0siagania docelowej wysokosci Hy lotu samolotu
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Rys. 5. Charakterystyka obrotowa silnika z dopalaczem: K - ciqg silnika, D - Srednica, n - predkos¢
obrotowa wirnika silnika. 1 - zakres przelotowy, 2 - zakres maksymalny bez dopalania, 3 - zakres
maksymalny z dopalaniem

Proces wtaczania i wytgczania dopalania jest do$¢ skomplikowany - gdyz nie moze zaktécac
pracy zespotu wirnikowego silnika na zakresie maksymalnym (!) zmianami ci$nienia gazéw za
turbing, co wymaga petnej synchronizacji podawania paliwa i jego zaptonu i rozwierania klap
dyszy wylotowej i jej zwieraniem (rys. 5) z odcieciem doptywu paliwa do dopalacza. Mozliwo$¢
zmian potozenia nastawnych klap dyszy wykorzystuje sie takze na zakresie przelotowym oraz
podczas rozruchu silnika i jego pracy na biegu jatowym - co skutkuje zmniejszeniem zuzycia
paliwa.
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Wykorzystywanie ,starych” lotnisk z ciggle wydtuzanymi pasami startowymi dla potrzeb
coraz wiekszych samolotdw pasazerskich i transportowych dalekiego zasiegu, wymusza poszuki-
wanie coraz skuteczniejszych sposobdéw ograniczania dobiegu samolotéw po ich przyziemieniu.
Stosowanie w lotnictwie bojowym hamujace spadochrony, hamulce aerodynamiczne oraz
nieblokujace sie hamulce w kotach jezdnych samolotéw okazaty sie jako mato efektywne do
wykorzystywania w ciezkich i wielkich gabarytowo samolotach pasazerskich i transportowych.
Powyzsze uwarunkowania doprowadzily do powstania odwracaczy o ciggu wstecznym
siegajacym 50...60% (rys. 6) niezaleznym od nacisku kot jezdnych i predkos$ci przemieszczania
sie samolotu po lotnisku.

o

Rys. 6. Schematy odwracaczy ciggu silnikéw odrzutowych: (a) - system dwuklapowy, (b) - system
kierownicowy dwuprzeptywowego silnika. 1 - dysza wylotowa silnika, 2 - nastawna klapa
odwracacza, 3 - kierownice odwracacza, 4 - dysza wylotowa zewnetrznego kanatu przeptywowego

W silnikach jednoprzeptywowych czy dwuprzeptywowych o matym stosunku natezen prze-
ptywu w kanatach jest rozpowszechnione zawracanie catego strumienia gazéw przeptywajacych
przez silnik. Natomiast w wentylatorowych silnikach stosuje sie zawracanie wytgcznie strumienia
z zewnetrznego kanatu przeptywowego. Woéwczas bilans ciggu wstecznego ,,psuje” dodatni cigg
kanatu wewnetrznego - jednak cigg wsteczny osigga i tak warto$¢ 50...60% stanowigcg we
wspotczesnych silnikach 15...20 tys. daN.

W ostatnich latach pojawit sie problem sterowania potozeniem kierunku wektora ciggu
w wielozadaniowych samolotach bojowych. System sterowania kierunkiem ciggu silnika odrzu-
towego moze by¢ wykorzystywany zaréwno w celu skrécenia rozbiegu samolotu podczas startu
i jego dobiegu przy ladowaniu jak i zwiekszenia manewrowo$ci podczas lotu.

Rys. 7. Schematy sterowania wektorem ciqggu: (a) - jednoptaszczyznowego, (b) - przestrzennego.
1 - nastawna kierownica strumienia spalin, 2 - sitownik, 3 - dysza wylotowa
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Pierwszym samolotem bojowym wykorzystujacym sterowanie potozeniem wektora ciggu byt
niewatpliwie brytyjski samolot pionowego startu i lgdowania Harrier z silnikiem Pegasus. Za-
pewne wkroétce pojawi sie amerykanski samolot F-35 o podwyzszonej manewrowosci i pio-
nowego lagdowania z pierwszym trojprzeptywowym silnikiem wentylatorowym F-135 (rys. 7).
Na tym rysunku pokazano takze zasade wektorowania ciggu na prostym przyktadzie jedno-
ptaszczyznowego sterowania.
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Rys. 8. Rozklad linii jednakowej intensywnosci hatasu pracujqcych silnikéw odrzutowych ze
wskazaniem Zrodet: (a) - silnika jednoprzeptywowego, (b) - dwuprzeptywowego wentylatorowego;
1 - sprezarka, 2 - wylot spalin z dyszy silnika, 2’ - wylot spalin podczas dopalania, 3 - wentylator

Oddzielny problem stanowi hatasliwos¢ silnikéw odrzutowych stanowigcych napedy
samolotéw pasazerskich i transportowych podczas startow i lagdowan z uzyciem odwracaczy
ciagu. Na rys. 8 przytoczono wyniki pomiaréw hatasliwosci silnikow pracujacych na zakresie
maksymalnym podczas postoju samolotu na lotnisku. Wyraznie widoczna jest mniejsza
hatasliwo$¢ dwuprzeptywowego silnika wentylatorowego o znacznie wiekszym natezeniu
przeptywu powietrza, niz silnika samolotu bojowego - zwtaszcza przy pracujgcym dopalaczu.
Intensywno$¢ hatasu prébuje sie ogranicza¢ w samolotach bojowych (jesli to konieczne
w oKkreslonych misjach lotniczych) przez stosowanie ejektoréw lub w sposéb niejako naturalny
- wyKkorzystujac mieszalniki strumienia z obu kanatéw. Ten sposéb wykorzystywany jest takze
w ,,cywilnych” silnikach starszych generacji. W zastosowaniach wojskowych za mieszalnikiem
umieszcza sie dopalacze. Do$¢ dawno prébowano stosowac ejektory z wieloma otworami wylo-
towymi o réznych srednicach, co powodowato zréznicowanie czestotliwosci - na mniej ucigzliwe
dla ludzi (rys. 9).
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Rys. 9. Sposoby ograniczania emisji hatasu przez silniki odrzutowe: (a) - z pojedynczym ejektorem,
(b) - z mieszalnikiem strumieni z obu kanatow silnika dwuprzeptywowego, (c) - wielodyszowym
ejektorem; 1 - kanat zewnetrzny silnika, 2 - mieszalnik spalin z powietrzem, 3 - dysze wylotowe

ttumika hatasu, 4 - wypelniacz ttumiqcy hatas
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Opisujac konstrukcje gtéwnych elementéw uktadéw wylotowych silnikow odrzutowych nie
mozna poming¢ problematyki ich obcigzen. Gtéwne obcigzenie stanowi podgrzewanie rur wylo-
towych, a zwlaszcza dopalaczy, do temperatur bliskich 1000°C i to ze znacznym ich zr6znico-
waniem obwodowym. Warunki ekstremalnych obcigzen wystepuja po wytaczeniu dopalacza
z réwnoczesnym przejsciem w lot nurkowy. Grozi to bowiem wyboczeniem do wewnatrz blach
rury dopalacza, ktéremu zapobiega sie przez zastosowanie odpowiednio sztywnych wreg.
Niezaleznie zaleca sie obstudze eksploatacyjnej oglad wnetrza rur uktadu wylotowego i klap
dyszy wylotowej po kazdym locie.
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Streszczenie

W artykule przedstawiono fizykalny obraz przyczyn zmiennosci luzéw wierzchotkowych topatek
wirnikowych wzgledem nieruchomych scian kadtubéw w zaleznosci od zakreséw pracy silnika
i warunkéw lotu samolotu. Obcigzenia wptywajqce na przemieszczenia promieniowe wiencéw
tarcz nosnych i topatek wirnikowych oraz scian kadtubéw zilustrowano odpowiednimi szkicami
o wartosciach liczbowych uzyskanych z obliczen uproszczonego modelu obliczeniowego. Wskazano
sposoby konstrukcyjne minimalizacji luzéw zapewniajqcych jednoczesnie bezpieczne uzytkowanie
silnikow.
Stowa Kluczowe: turbina, petzanie metali, luz wierzchotkowy

Problem doboru luzéw miedzy wierzchotkami topatek turbin i sprezarek osiowych, a ich
nieruchomymi $§cianami kadtubdéw, a takze wierzchotkéw kierownic a wirnikami jest bardzo
skomplikowany. Musi on uwzglednia¢ promieniowa odksztatcalnos¢ sprezysta i cieplng wszys-
tkich czesci tych weztéw konstrukcyjnych dazac do bezpiecznej minimalizacji luzu — we wszys-
tkich przewidywanych warunkach pracy silnika i lotu samolotu oraz liczby przepracowanych
godzin i cykli zmeczeniowych. Na eksploatacyjne zmniejszanie luzéw wierzchotkowych maja
takze wptyw zuzywanie sie fozysk oraz ugiecia podatnych podpdr i watéw wirnikowych. Dgznos¢
do minimalizacji luzéw wierzchotkowych zwtaszcza turbin, pozwala osigga¢ wieksza sprawnos¢
tych weztéw - minimalizujgc eksploatacyjne zuzycie paliwa.

Na biezgce wartoS$ci luzow wierzchotkowych topatek wirnikowych 6, oraz kierownic 6
(rys.1) sktadajg sie promieniowe przemieszczenia wynikajace z odksztatcen sprezystych
i cieplnych cze$ci wirnika, jego tarczy nosnej F;*_. i topatki wirnikowej I ., oraz $ciany kadtuba 1':“,_
Warto$ci tych przemieszczen zalezg przede wszystkim od zakresu pracy silnika (jego predkosci
obrotowej w) ale i od warunkéw lotu samolotu (V, H). W turbinach znaczacy wptyw na zm-
niejszanie luzéw wierzchotkowych maja odksztatcenia trwate F;’Ifc' | wynikajgce z pelzania
uzytych materiatow. Podjecie zadania doboru luzu miedzy wierzchotkami topatek wirnikowych
turbiny a nieruchomg $ciang jej kadtuba wymaga przeprowadzenia oceny obliczeniowej
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odksztatcen promieniowych cze$ci sktadowych wirnika uwzgledniajacych oddzielnie wptywy
specyfiki konstrukcji i sposobow chtodzenia.
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Rys. 1. Schemat stopnia zespotu wirnikowego i kadtuba z zaznaczeniem sktadowych
przemieszczen promieniowych czesci wirnikowych i $ciany kadtuba oraz luzéw wierzchotkowych
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Rys. 2. Zaleznos¢ przemieszczen promieniowych tarczy nosnej wirnika turbiny od: (a) - sit masowych
samej tarczy, (b) - obcigzenia wiericowego, (c) - nagrzania tarczy, 1 - z topatkami niechtodzonymi,
2 -lopatkami chlodzonymi.
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Z przytoczonych na rys. 2 wykreséw (dla uproszczonego modelu obliczeniowego) wynika
sensownos$¢ zastosowania chtodzenia topatek - gdyz najwieksze odksztatcenia tarcz no$nych
wirnikéw turbin spowodowane jest ich nagrzaniem, a chtodzone topatki ograniczajg doptyw
ciepta do tarcz. Ponadto powtokowe pidra topatek sg lzejsze i w mniejszym stopniu obcigzaja
tarcze. Na rys. 3 poréwnano odksztatcenia wzdtuzne topatek chtodzonych i niechtodzonych, a na
rys. 4 - przemieszczenia promieniowe tarcz i topatek pod dziataniem sumarycznych obcigzen.

Przemieszczenia promieniowe $cian kadtubéw sg uzaleznione nie tylko od ich temperatury
ale i od réznicy ci$nien dziatajgcych na ich powierzchnie (réznica ci$nienia spalin na stopniu
turbiny jest 2..5 razy wieksza niz réznica ci$nienia na stopniu sprezarki silnika). CiSnienia
dziatajace od wnetrza kanatu przeptywowego zaleza od zakresu pracy silnika ale i od warunkéw

lotu (V, H), natomiast od zewnatrz moze zaleze¢ od tych samych przyczyn lub tylko od warunkow
lotu - co wyjasniajg przyktady na rys. 5.
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Rys. 3. Zaleznos$¢ przemieszczen promieniowych pior topatki wirnikowej
1- niechlodzonej, 2- chtodzonej
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Rys. 4. Sumaryczne przemieszczenia promieniowe stopnia wirnikowego turbiny
1- topatki niechltodzone, 2 - topatki chtodzone
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Rys. 5. Schemat przemieszczen promieniowych sciany kadtuba stopnia turbiny
(a) - o cisnieniu zewnetrznym jak w kanale ptatowca, (b) - o cisnieniu jak za sprezarkq silnika

LUZY WIERZCHOLKOWE TURBIN SILNIKOW LOTNICZYCH 87



Powyzsze uwarunkowania narzucajg konieczno$¢ przeprowadzenia analizy wplywu zakresu
pracy silnikow w oraz predkosci V i wysokoSci H lotu na przebieg zmian przemieszczen
promieniowych $cian kadtubéw i wierzchotkéw topatek oraz luzéw wierzchotkowych. Na rys.6
zilustrowano te zaleznos$ci wynikami obliczeniowymi uproszczonego modelu turbiny silnika
odrzutowego samolotu bojowego.
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Rys. 6. Charakterystyczne zaleznosci przemieszczen promieniowych scian kadtuba i wierzchotkow
topatek wirnikowych turbiny silnika odrzutowego od jego predkosci obrotowej (a),
wysokosci lotu (b) oraz predkosci lotu (c)

Mozliwos$ci minimalizacji luzéw wierzchotkowych turbin - zwtaszcza w odniesieniu do sil-
niko6w odrzutowych stanowigcych naped samolotéw bojowych sg do$¢ ograniczone. Wynika to
z konieczno$ci zapewnienia niezbednych luzéw w kazdych zakresach pracy silnikéw i warunkach
lotu samolotu - takze dynamicznie zmiennych.

Silniki samolotéw bojowych musza sie charakteryzowac zdolnoscig do szybkiej akceleracji,
czyli przejscia z zakresu biegu jalowego do zakresu ciggu maksymalnego w czasie 4...6 sekund
w kazdych warunkach lotu. Na rys. 7 przedstawiono charakterystyczne przebiegi temperatury
spalin T przed turbing oraz odpowiadajacej jej narastajgcej predkosSci obrotowej w wirnika
turbiny. Nalezy mie¢ na uwadze, ze czasy akceleracji mato sie zmieniaja podczas lotu
wysokoSciowego — natomiast poziom zakresu biegu jalowego jest znaczaco wyzszy w tych
warunkach. W warunkach akceleracji nastepujg bardzo szybkie zmiany doptywu ciepta do
topatek turbiny (nagrzewajac silnie ich powierzchnie) przy znacznie opéznionym odprowadza-
niu ciepta systemem powietrznego chtodzenia zespotu turbiny.

Daznos$¢ do zadawalajgcych osiggow silnikow samolotéw bojowych — ktére musza cechowac
sie dynamikg zmian predkosci i wysokosci lotu lepszymi niz potencjalny przeciwnik (czy tylko
konkurent) powoduje przyspieszone ,zuzycie” silnika wynikajace z czestych przeciazen, ale
i wydtuzen topatek wirnikowych na skutek pelzania materiatu. Dla zapewnienia niezbednego
bezpieczenstwa latania pozostaje konieczno$¢ obserwacji procesu zmniejszania luzu wierzchot-
kowego, ktorego idee przedstawiono na rys. 8.

W zasadzie juz od powstania lotniczych silnikéw turbinowych - a zwtaszcza odrzutowych,
ktore opanowatly pasazerskie lotnictwo dalekiego zasiegu starano sie osiggac jak najwieksze
sprawno$ci silnikow (minimalizujac zuzycie paliwa) i ich trwato$¢ przy pelnej gwarancji
bezpieczenstwa latania. Wsrod wielu czynnikéw wptywajacych na wymienione wymogi wazna
role odgrywa minimalizacja luzéw wierzchotkowych turbin.

W silnikach samolotéw bojowych dla uzyskiwania minimalnych wartosci luzow wierzchotkowych
turbin w maksymalnych zakresach ich pracy oraz warunkéw lotu - bez mozliwo$ci wykasowania
tych luzéw - wykorzystuje sie po6tki na wierzchotkach topatek wirnikowych, topatki z programowana
intensywnoscia ich chtodzenia, wktadki $cieralne w kadtubach oraz dobiera sie odpowiednie
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wartosci ci$nienia na zewnatrz $ciany kadtuba turbiny (por.rys.5). Spowolnienie procesu na-
grzewania topatek podczas akceleracji silnika umozliwia pokrycie ich piér zaroodpornymi
emaliami.
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Rys. 7 Zaleznosc¢ temperatury spalin Tg i predkosci obrotowej w wirnika od czasu t (a)
oraz przemieszczen promieniowych sciany kadtuba &, wierzchotkow topatek wirnikowych F-;’“.
turbiny i jej luzu wierzchotkowego 6 (b) w procesie akceleracji silnika odrzutowego
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Rys. 8. Schemat pomiaru minimalnej wartosci luzu wierzchotkowego za pomocq kontrolnego
pomiaru dltugoscil Scieralnego kotka (1) w kadtubie (2) turbiny oraz jej zaleznosci od czasu t
eksploatacji silnika

W dwuprzeptywowych wentylatorowych silnikach odrzutowych duzych i bardzo duzych
ciggobw — obecnie powszechnie wykorzystywanych w pasazerskim lotnictwie miedzy- i tran-
skontynentalnym, od ponad ¢wier¢wiecza stosuje sie, coraz doskonalsze systemy zewnetrznego
schtadzania kadtubéw turbin strumieniem powietrza. (rys. 9). Powietrze do chtodzenia jest po-
bierane z za okres$lonych stopni sprezarki - ze wzgledu na jego ci$nienie i temperature, a o inten-
sywnosci strumienia decyduje liczba i Srednice dysz w rurce rozprowadzajacej powietrze wokot
Sciany kadtuba. Taki sposéb minimalizacji luzéw wierzchotkowych turbin o opisywanym zas-
tosowaniu silnikow (oraz ich wymiaréw geometrycznych i masie) jest mozliwy (i dostatecznie
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skuteczny) ze wzgledu na znacznie powolniejsze przebiegi wszystkich proceséw silnikowych
i lotnych samolotéw transportowych (zwtaszcza pasazerskich - ze wzgledu na komfort prze-
bywajacych na poktadzie pasazeréw) niz w przypadku lotnictwa bojowego.

Rys. 9. Schemat schladzania kadtuba turbiny dla zapewnienia minimalizacji luzu wierzchotkowego
w roznych warunkach lotu. 1 - topatki wirnikowe, 2 - $ciana kadtuba turbiny, 3 - rurka
rozprowadzajqca powietrze chtodzqce, 4 - dysza powietrzna

Wprawdzie dorazne zyski ze zmniejszenia zuzycia paliwa sg niewielkie (niewiele
przekraczajace 1...2%) to oszczednos¢ jednego przelotu 200..300 pasazerow przez Atlantyk
ksztaltuje sie na poziomie kilkuset USD.

Analogiczna problematyka odnosi sie rowniez do wirnikéw sprezarek osiowych lotniczych
silnikow turbinowych z tym, Ze praktyke minimalizacji luzéw wierzchotkowych wspomaga
mozliwo$¢ doboru materiatéw konstrukcyjnych o réznych gestosciach, rozszerzalnosciach
i sztywno$ciach oraz $cieralne wyktadziny $cian kadtubow.
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SZANSE DALSZEGO ROZWOJU SPREZAREK
WIRNIKOWYCH

Krzysztof Kawalec
Instytut Lotnictwa

Streszczenie
Na tle obecnego stopnia rozwoju sprezarek wirnikowych w lotniczych silnikach turbinowych
i ttokowych przedstawiono mozliwosci radykalnego wzrostu ich osiggéw przez zastosowanie nowa-
torskiego pomystu birotacyjnosci wirnikéw tych maszyn i ich dyfuzoréw. W Instytucie Lotnictwa
powstat pomyst, ktérego efekty potwierdzono badaniami przeptywowymi, a nowatorstwo paten-
tami uzyskanymi w Polsce, ZSRR, USA i Kanadzie. Realizacja pomystu dotyczy w réwnym stopniu
sprezarek promieniowych, diagonalnych oraz osiowych.

Stowa Kluczowe: wirnik, dyfuzor, birotacyjnos¢, trojkqty predkosci.

Spalinowe silniki ttokowe wykorzystywane do napedu $migiet do samolotéw powstajacego
lotnictwa przed I Wojng Swiatowa charakteryzowato zastosowanie dotadowania. Od pocza-
tkowych préob wykorzystania sprezarek pojemnosciowych, szybko wprowadzono znacznie efek-
tywniejsze i prostsze wirnikowe sprezarki promieniowe, ktore do dzi$ sg permanentnie doskon-
alone. Na rys. 1 przedstawiono charakterystyczne etapy rozwoju konstrukcji ich wirnikéw
pozwalajgce na poprawe sprawnosci sprezarek oraz ich sprezu. Spiralne uksztattowanie topatek
wirnikowych wptywa na sprawnos$¢ sprezarek i uzyskiwany sprez, co wynika z uzyskiwanych
wartosci wektorow W predkosci wyptywu powietrza z przestrzeni miedzytopatkowych wirnikow
przy niezmiennej ich predkosci obwodowej U,,.
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Rys. 1. Uksztattownie wirnikow sprezarek promieniowych. (a) jednostronnie zamkniety,
(b) obustronnie zamkniety, (c) z topatkami promieniowymi, (d), (e) z topatkami spiralnymi

Zaroéwno sprez m jak i natezenie przeptywu # powietrza przez sprezarke zaleza od tej
predkosci. Okazuje sie jednak, ze predkosci te s3 ograniczone wytrzymatos$cia materiatow
z ktorych sg wykonane wirniki (a $cislej: od stosunku ich wytrzymatosci o,4,, do gestosci p).
W przypadku metali ta predko$¢ osigga wartos¢ 500 — 550 m/s. Dopiero materiaty kompozytowe

SZANSE DALSZEGO ROZWOJU SPREZAREK WIRNIKOWYCH 91



(tworzywa sztuczne z supercienkimi ni¢mi weglowymi) pozwalajg osigga¢ nawet 700 m/s. Jed-
nak w kazdym przypadku tak duze (naddZwiekowe!) predkosci wyptywu powietrza z wirnika
wymagaja specjalnego uksztaltowania wlotowej czes$ci dyfuzora tak, aby powstaty 2...3 fale
sko$ne hamujace strumien naddZwiekowy. Na naddZwiekowy dyfuzor generujacy skosne fale
wyhamowywujace przeptyw naddzwiekowy ILot uzyskat ochrone patentowa, nie tylko w Polsce,
ale takze w ZSRR, USA i Kanadzie.
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Rys. 2. Schematy przeptywowe promieniowych sprezarek z zaznaczeniem rozktadu
wektorow predkosci przeptywu przed i za dyfuzorami. (a) sprezarki klasycznej,
(b) sprezarki birotacyjnej

Opracowane w Instytucie Lotnictwa naddZwiekowe dyfuzory sprezarek promieniowych
pozwolity osiggac sprez m = 10...12. Niejako przy okazji tych badan pracownicy Instytutu Lot-
nictwa wpadli na pomyst zbudowania sprezarki birotacyjnej (rys. 2), na ktéry rowniez uzyskali
ochrone patentowa. Predkosci wzgledne wirnika sprezarki U, i przeciwnie obracajgcego si¢
dyfuzora Up w strefie poprzedzajacej dyfuzor sumuja si¢ co pozwala, po wyhamowaniu stru-
mienia w naddZwiekowym dyfuzorze, uzyskac sprez siegajacy m~ 25 przy sprawnosci 0,8.
Proces sprezania w wirujacej palisadzie dyfuzora birotacyjnej sprezarki jest skutkiem hamowania
predkosci naddzwiekowej w ruchu wzglednym w polu sit odsrodkowych, z jednoczesnym do-
prowadzaniem do strumienia powietrza dodatkowej energii. Hamowanie strumienia w nad-
dZwiekowym ruchu wzglednym odbywa sie w wymuszonych zgeszczeniowych falach sko$nych
i zamykajacej fali prostopadtej w kanatach przeptywowych wirujacej palisady.

[

[

Rys. 3. Zestawienie poréwnawcze rozktadow cisnienia w poszczegélnych czesciach
sktadowych kanatéw przeptywowych wirnikowych sprezarek promieniowych.
(a) klasycznej, (b) birotacyjnej
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Na rys. 3 zestawiono poréwnawczo rozktad cisnien w sktadowych elementach przepty-
wowych promieniowej sprezarki ,klasycznej” oraz birotacyjnej. Z przedstawionych opiséw
dziatania i przytoczonych danych liczbowych wynika, Ze przy jednakowych wymiarach geome-
trycznych obu typow sprezarek, sprezarka birotacyjna jest mozliwa do realizacji ze wzgledow
wytrzymatoSciowych i jest znacznie bardziej korzystna pod wzgledem osiggéw od ,klasycznej”
sprezarki z nieruchomym dyfuzorem.
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Rys. 4. Charakterystyki obrotowe promieniowych sprezarek (a) klasycznej, (b) birotacyjnej;
p - cisnienie ze sprezarki, i - masowe natezenie przepltywu

Na rys. 4 przedstawiono poréwnawczo przebiegi charakterystyk obrotowych obu typéow
sprezarek.

Rys. 5. Schematy sprezarek diagonalnych. (a) klasycznej, (b) birotacyjnej. 1- zabierak
wlotowy, 2- wirnik, 3- wieniec topatek dyfuzora, 4- przeciwbiezny wirnik dyfuzora
topatkowego

W Instytucie Lotnictwa opracowano réwniez koncepcje naddzwiekowej palisady sprezarki
osiowej (lub diagonalnej) wirujacej przeciwbieznie w stosunku do predkos$ci obrotowej wirnika
diagonalnego. Wydaje sie stosunkowo tatwe pod wzgledem konstrukcyjnym zastosowanie
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birotacyjnos$ci w sprezarkach diagonalnych. Powinno to przywroci¢ zainteresowanie tymi
sprezarkami w zastosowaniach do turbinowych silnikéw odrzutowych oraz $migtowych
i Smigtowcowych wykorzystywanych przynajmniej do napedu statkdw powietrznych bliskiego
rozpoznania pola walki oraz ,samolotéw-celow” dla artylerii i rakiet przeciwlotniczych.

Na rys. 5 zestawiono poréwnawczo schematy sprezarek diagonalnych: , klasycznej” i birota-
cyjnej. Wprowadzenie przeciwbieznie obracajgcego sie wienca dyfuzorowego pozwala osiggna¢
ponad dwukrotnie wieksza warto$¢ sprezu przy niezmiennych gabarytach tego zespotu kon-
strukcyjnego. Pozwala to na przypuszczenie, Ze birotacyjna sprezarka diagonalna moze by¢ per-
spektywicznym zespotem nie tylko silnika turbinowego, ale takze Zr6dtem sprezonego powietrza
w zastosowaniach przemystowych.

Wyniki badan promieniowych sprezarek birotacyjnych oraz przeprowadzone analizy oblicze-
niowe przez wynalazcow i badaczy Instytutu Lotnictwa wykazaty, Ze jest szansa wykorzystania
birotacyjnosci nie tylko w sprezarkach promieniowych i diagonalnych, ale i w sprezarkach os-
iowych.
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Rys. 6. Schematy stopni sprezarki osiowej wraz z tréjkqtami predkosci przeptywu powietrza.
(a) klasycznej sprezarki, (b) sprezarki birotacyjnej. 1- wieniec topatek wirnikowych,
2- wieniec kierownic, 3- wirujqcy dyfuzor topatkowy, U,,, - predkos¢ obwodowa wirnika,
U, - predkosé obwodowa dyfuzora, C, - sktadowa osiowa predkosci przeptywu,
C - wypadkowa predkos¢ wzgledna przeptywu

o

Na rys. 6 przedstawiono obok siebie dla poréwnania szkice ,klasycznych” i przeciwbieznych
palisad topatek wirnikowych i palisad kierownic sprezarki osiowej wraz z rozktadem trojkatow
predkosci w ruchu wzglednym podczas ich pracy na zakresie obliczeniowym. Najtatwiejszym
sposobem zwiekszenia predkosci wzglednej C, od ktorej zalezy mozliwa do uzyskania wartos¢
sprezu m, jest wprawienie w ruch obrotowy palisady dyfuzorowej w kierunku przeciwnym
wzgledem kierunku obrotowego wirnika sprezarki. Pozwoli to na blisko dwukrotny wzrost
sprezu podczas przeplywu powietrza przez tak zbudowang (jako birotacyjng) sprezarke
w porownaniu z ,klasyczng” sprezarka. Prace w Instytucie Lotnictwa nad tg tematyka przerwano
w 2002 r. ze wzgledu na ograniczenia finansowe.

Wizja zastosowan sprezarek birotacyjnych cechujacych sie lepszymi osiggami, mniejszymi
gabarytami i masami jest zbyt ponetna by z niej rezygnowac.
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WSPOLCZESNE | PRZYSZLE MATERIALY
KONSTRUKCYJNE W LOTNICZYCH SILNIKACH
TURBINOWYCH

Jan Godzimirski
Wojskowa Akademia Techniczna

Streszczenie

Napedy lotnicze oprdécz osiggéw napedowych powinna charakteryzowac zwartos¢ konstrukcji,
mata masa, niezawodnos¢ dziatania oraz trwatos¢. Mozliwos¢ spetnienia takich wymagan umoZzli-
wia nie tylko wiedza i talenty konstruktordw, technologéw i eksploatatordw, ale przede wszystkim
dostepnos¢ materiatéw konstrukcyjnych. Opracowanie i wdrazanie nowych materiatéw konstruk-
cyjnych od zaistnienia w lotnictwie silnikéw turbinowych znaczyto etapy ich rozwoju. Autor tego
artykutu przedstawit dotychczasowe osiqgniecia inZynierii materiatowej i wyrazZnie wskazat realne
kierunki rozwoju w najblizszym czasie.

Stowa kluczowe: materiaty konstrukcyjne, kompozyty, intermetale.

Opracowanie i wdrazanie nowych materiatéw konstrukcyjnych miato zawsze istotny wptyw
na rozwoj lotniczych silnikow turbinowych. Do projektowania nowej generacji lotniczych sil-
nikoéw turbinowych poszukuje sie materiatéw mogacych pracowa¢ w temperaturze 2000°C,
o wytrzymatoS$ci w tej temperaturze rzedu 250 MPa, wspo6tczynniku rozszerzalnosci liniowej
bliskim zera i mozliwo$ci pracy w silnie korodujacym Ssrodowisku gazoéw spalinowych w czasie
co najmniej 1000 godzin.

Podstawowymi wymaganiami stawianymi materiatom przewidywanym do wykorzystania
w budowie lotniczych silnikow turbinowych s3: wysoka wytrzymatos$¢ wtasciwa (wytrzymatos¢
odniesiona do gestosci), zaroodpornos¢ i zarowytrzymatos¢, odpornos¢ na korozje, stabilno$¢
i powtarzalno$¢ wtasciwosci mechanicznych oraz podatno$¢ do przygotowania poétfabrykatow
znanymi metodami produkcyjnymi.

Uwzgledniajac to, Ze silniki lotnicze powinny by¢ lekkie, przy dobieraniu na nie materiatow
nalezy uwzglednia¢ ich gesto$¢ (p). Dlatego wskaznikami mechanicznymi pozwalajacymi
porownywac materialy pod wzgledem ich przydatnosci do zastosowania w konstrukgji takich
silnikow sg ich parametry wytrzymato$ciowe odniesione do gestosci, tak zwane: wtasciwa
wytrzymato$¢ dorazna R, /p, wtasciwa granica plastycznosci R, /p (R ,/p) oraz wtasciwy modut
sprezystosci E/p.

Optymalizacja doboru materiatu na cze$ci napedéw lotniczych polega na wybraniu i zastoso-
waniu takiego materiatu, ktéry przy spetnieniu wymagan wytrzymatosciowych i uzytkowych
(eksploatacyjnych) umozliwi wykonanie cze$ci o najmniejszej masie.

Warto$¢ wytrzymatosci wtasciwej materiatu jest jego cechg mechaniczng ktéra decyduje,
czy moze on zostac zastosowany na elementy wirujace z duzymi predko$ciami (np. tarcze wirni-
kéw, bebny oraz topatki sprezarek) ze wzgledu na to, Ze warto$ci sit odsrodkowych dziatajgcych
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na takie elementy zalezg proporcjonalnie od ich masy, a naprezenia spowodowane tymi obciagze-
niami sg proporcjonalne do gesto$ci materiatu.

Dobierajgc materiaty konstrukcyjne nalezy uwzglednic¢ takze w jakiej temperaturze beda
pracowaty wytwarzane z nich cze$ci. Wiadomo, Ze wraz ze wzrostem temperatury spada najcze-
Sciej wytrzymato$¢ i warto$¢ modutu sprezystos$ci materiatéw, a spadek ten odbywa sie z rézna
intensywnoscia dla réznych materiatéw.

Zazwyczaj dla okreSlonego materiatu mozna okres$li¢ charakterystyczng temperature, przy
ktorej krzywe jego wytrzymatoSci i sprezystosci gwattownie zatamuja sie (nastepuje ich inten-
sywniejszy spadek) i najczesciej te temperature uznaje sie za graniczng temperature stosowania
danego materiatu (rys. 1.).

Poza wytrzymato$cig materiaty konstrukcyjne powinna charakteryzowa¢ odpowiednia plasty-
cznos¢, to znaczy zdolno$¢ do trwatego odksztatcania sie materiatu pod wptywem wysokich
obciagzen, poprzedzajacego pekniecie materiatu (jego dekohezje). Cecha ta jest niezbedna nie
tylko w procesie ksztattowania wyrobéw z materiatow metodami przerobki plastycznej, ale
rowniez w procesie ich uzytkowania, gdzie zabezpiecza je przed gwalttownym zniszczeniem
w wypadku przekroczenia granicy plastycznosci lub przed kruchym peknieciem. Miarg odporno-
$ci materiatu na kruche pekanie jest warto$¢ krytycznego wspotczynnika intensywnos$ci naprezen
(K,). Uplastycznienie materialu powoduje zmniejszenie wartosci naprezen lokalnych (ich bardziej
réwnomierny rozktad) zmniejszajac tym samym zagrozenie peknieciem. Miarg plastycznosci
materiatdéw moze by¢ ich ciggliwos¢ (wydtuzenie -A wyrazane w procentach) lub trwate
wydtuzenie wzgledne po probie rozciggania (gp). Z plastyczno$cig zwigzana jest rowniez udar-
no$¢ materiatléw. Stosunkowo wysoka udarno$¢ powinna charakteryzowac¢ materiaty przez-
naczone na czesci obcigzane dynamicznie.
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Rys. 1. Zakresy zastosowan: I - stopéw aluminium, II - stali stopowych i stopow tytanu, III - stali
odpornych na korozje, IV - stopow zZaroodpornych, 1 - superdural B-95, 2 - stop tytanu BT-6, 3 - stal
30HGSA, 4 - stopy niklu lub kobaltu, krzywa T - zaleznos¢ temperatury obiektu od predkosci (M)
poruszania sie w powietrzu

Istotng cecha materiatéw konstrukcyjnych jest rowniez ich twardo$¢, to znaczy odpornos¢
na odksztatcenia trwate pod wplywem skupionych sit dziatajagcych na matg powierzchnie ma-
teriatu. Okres$lona twardo$¢ musi charakteryzowac zwtaszcza cze$ci lub ich wybrane powierzch-
nie, ktére wspdipracuja z innymi czeSciami przekazujac lub przejmujac skupione obcigzenia,
np. zeby kot zebatych, czopy watow itp.
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O przydatnos$ci materiatow do ich zastosowania w konstrukcjach lotniczych w coraz wiek-
szym stopniu zaczynaja decydowac nie tylko ich wtasciwos$ci wytrzymatos$ciowe, ale réwniez
wlasciwosci uzytkowe (eksploatacyjne), takie jak: wytrzymatos¢ zmeczeniowa, odpornos¢ na
Scieranie, odporno$¢ na kruche pekanie, odpornos¢ na dziatanie karbu, odpornos$¢ na rozwoj
(propagacje) peknie¢, odporno$¢ na korozje (zwtaszcza naprezeniowg), odpornos¢ na erozje,
zaroodporno$¢ itp. Majg one decydujacy wptyw na niezawodno$¢ zespotu, w ktéorym wystepuje
ta cze$¢, a wiec i na bezpieczenstwo lotow, oraz na trwatos$¢ silnika. Zestaw cech okreslajgcych
wtasciwosci wytrzymato$ciowe oraz mozliwosci eksploatacyjne wyrobu nazywa sie wytrzyma-
toscig konstrukcyjna.

Rdzne zespoty lotniczych silnikow turbinowych stawiajg okre$lone wymagania materiatom
stosowanym do ich budowy. Materiaty stosowane do budowy wentylatoréw powinny wykazywac
stabilno$¢ wtasciwosci mechanicznych w zakresie temperatury od -40 do +40°C. Powinna je
cechowac¢ wysoka wytrzymatos$¢ i niska gestos¢, odpornos¢ na uszkodzenia spowodowane zas-
saniem obcych ciat oraz odporno$¢ na katastroficzne zniszczenie spowodowane drobnym
uszkodzeniem. Wymagania takie spetniajg stopy tytanu oraz réwniez materiaty kompozytowe:
polimerowe, a zwtaszcza z osnowami metalicznymi.

Lopatki sprezarek (ostatnich stopni) moga pracowac w zakresie temperatury do 400 - 650°C.
Materiaty stosowane na takie topatki powinna charakteryzowac¢ wysoka trwato$¢ zmeczeniowa
oraz odpornos$¢ na zuzycie erozyjne. Lopatki takie wykonuje sie ze stopdw tytanu, stali,
a pracujace w najwyzszej temperaturze réwniez ze stopéw niklu.

Tarcze sprezarek moga pracowa¢ w podobnym zakresie temperatury jak ich topatki. Materiaty
stosowane na tarcze sprezarek powinna cechowa¢ wysoka wytrzymatos$¢, odpornos¢ na
obcigzenia od$rodkowe oraz wysoka trwato$¢ zmeczeniowa. Wytwarza sie je zazwyczaj ze
stopdw tytanu lub, gdy s3g obcigzane w wysokiej temperaturze, ze stopow niklu.
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Rys. 2. Objetosciowy udziat ré6znych materiatéw w budowie turbinowych silnikéw lotniczych;
1 - stopy aluminium, 2 - polimerowe materiaty kompozytowe, 3 - stopy tytanu, 4 - metaliczne
materiaty kompozytowe, 5 - stopy niklu, 6 - ceramiczne materialy kompozytowe, 7 - stale
wysokowytrzymate
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Temperatura robocza komér spalania osigga 1600°C. Materiaty, z ktérych wytwarza sie ko-
mory powinny wykazywac¢ odporno$¢ na zmeczenie cieplne oraz zaroodpornos$¢ - odpornos¢
na korozje w gorgcych gazach. Wymaganiom takim sg w stanie sprosta¢ stopy na osnowie
niklowej zabezpieczone pokryciami zaroodpornymi, a czasami réwniez dodatkowo ceram-
icznymi pokryciami termobarierowymi. W perspektywie przewiduje sie wytwarzanie komor
spalania z kompozytéw ceramicznych.

CzeSci turbin moga nagrzewac sie do temperatury 550..1100°C. Materiaty stosowane na
cze$ci turbin powinna cechowa¢ odporno$¢ na przestrzenne obcigzenia, Zaroodpornos¢, zaro-
wytrzymato$¢ (w tym odpornos¢ na petzanie i odporno$¢ na zmeczenie cieplne). Tarcze turbin
wykonuje sie ze stopéw na niklowej osnowie; topatki z podobnych stopéw o strukturze
monokrystalitycznej z pokryciami zaroodpornymi i termobarierowymi.

Waty w zalezno$ci od zakresu temperatury pracy (od 50 do 850°C) wytwarza sie z wysoko-
wytrzymatych stali lub stopéw na osnowie zelazoniklowej lub niklowe;j.

Dysze lotniczych silnikow turbinowych moga by¢ obcigZone w zakresie temperatury
650...850°C. Materiaty stosowane do ich wytwarzania powinna cechowa¢ zaroodpornos¢ oraz
odporno$¢ na zuzycie erozyjne spowodowane przeptywem strumienia gazow. W zalezno$ci od
temperatury pracy wytwarza sie je ze stopoéw tytanu lub ze stopéw niklu z pokryciami ochron-
nymi, ewentualnie z kompozytéw ceramicznych.

Podsumowujac mozna stwierdzi¢, ze podstawowymi rodzajami materiatéw stosowanych
w budowie wspotczesnych lotniczych silnikow turbinowych s3 stopy tytanu, stale i nadstopy na
osnowie niklu (rys. 2). Lekkie stopy magnezu lub aluminium stosowane sa w ograniczonym
zakresie, np. na kadtuby: pierwszych stopni sprezarek, przektadni, pomp paliwowych i ole-
jowych.
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Rys. 3. Wptyw dodatkoéw stopowych na czasowq wytrzymatosé na petzanie w temperaturze
800°C stopow na osnowie niklu produkowanych w Rosji
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Prowadzone na zlecenie firm lotniczych badania majg doprowadzi¢ do opracowania i wdrozenia
nowych materiatéw spetniajacych oczekiwania konstruktoréw napedéw lotniczych. Badania
nad stopami tytanu przeznaczonymi dla lotnictwa idg w dwdch kierunkach. Po pierwsze dazy
sie do uzyskania stopéw o wiekszej zarowytrzymatosci, takich ktére mogtyby pracowac¢ w tem-
peraturze dochodzacej do 600°C. Takie stopy spetnialtyby wymagania stawiane materiatom
stosowanym na ostatnie (wylotowe) stopnie sprezarek silnikéw turbinowych o wysokich spre-
zach, stuzacych do napedu bardzo szybkich samolotéw.

Drugi kierunek badan dotyczy stopéw tytanu wykazujacych nadplastycznos¢. Pewne stopy
o ultradrobnoziarnistej strukturze (¢ < 10 um) w podwyzszonej temperaturze wykazuja
anormalng zdolno$¢ do odksztatcen rzedu A=30 -1000 % (dla metali w zwyktych warunkach
nie przekraczajg one 30..50%). Jest to cenna cecha technologiczna, ktéra umozliwia stosunkowo
tanie ksztattowanie duzych czeSci o skomplikowanych ksztattach.

Stopy zaroodporne i zarowytrzymate na osnowie niklowej i kobaltowej osiagaja kres swoich
mozliwosci (rys. 3) i nie sg w stanie spetni¢ wymagan stawianym przysztosciowym silnikom lot-
niczym.

Pofhaf’| o6

80 — : —

60 AR

4ﬂ i 1II .p' - f:l:’ E/7£ i 6

b z o P
‘T == .-L Twg i - -

Eﬂ = r — ___..r.;'?

- — i -

3 i N :Eﬁ -
0 500 1000 1500 ¢

Rys. 4. Poréwnanie odpornosci termicznej i wtasciwosci wytrzymatosciowych réznych grup
materiatow konstrukcyjnych: 1 - polimerowe materiaty kompozytowe, 2 - kompozyty metaliczne
typu Ti-SiC, 3 - stopy tytanu, 4 - stopy intermetaliczne typu Ti-Al, 5 - stopy na osnowie niklowej,
6- kompozyty wegiel-wegiel, 7 - kompozyty ceramiczne

Duze nadzieje wigze sie ostatnio z intermetalami - stopami na bazie uporzadkowanych faz
miedzymetalicznych. S3 to materiaty o wtasciwosciach posrednich miedzy metalami, a ceramika
(rys. 4). Prowadzone sg badania, sponsorowane w duzym stopniu przez firmy produkujace lot-
nicze silniki turbinowe, nad mozliwoscia zastosowania intermetali z uktadu Ni-Al (Ni3Al, NiAl)
na topatki wirnikowe turbin. Intermetale NizAl wykazujg w poréwnaniu z nadstopami niklo-
wymi: znacznie lepsza wytrzymato$¢ zmeczeniowa, wyzsza wytrzymato$¢ w podwyzszonej tem-
peraturze przy duzych predkosciach odksztatcania, mniejszg gesto$¢ oraz wyzsza odpornosc¢ na
utlenianie. Intermetale NiAl charakteryzuje jeszcze mniejsza gesto$¢ (=5,86 g/cm?), wyzsza tem-
peratura topnienia (T;=1640°C) i wigksza zaroodpornos¢. Wadami tych materiatow sg jeszcze
ciggle: mniejsza plastyczno$¢ i mniejsza odpornos¢ na kruche pekanie, w poré6wnaniu z nad-
stopami.
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Prowadzone s3a rowniez préby wytwarzania topatek ostatnich stopni sprezarek z intermetali
tytan-aluminium. S3 to stopy o niskiej gestosci, wysokiej wytrzymatosci wtasciwej oraz dobrej
odpornosci na pefzanie i utlenianie. Cechuje je takze brak sktonnosci do tzw. samozaptonu - bar-
dzo uciazliwej wady konwencjonalnych stopéw tytanu. Intermetale tytan - aluminium maja bar-
dziej korzystne zmiany warto$ci wtasciwego modutu Younga z temperaturg w stosunku do
klasycznych stopéw tytanu. Wyzsza warto$¢ modutu sprezystosci (E=160 GPa) gwarantuje lep-
sz sztywno$¢ konstrukceji oraz utatwia projektowanie lekkich (p = 3,8 g/cm?) elementéw kon-
strukcyjnych. Intermetale te charakteryzuje rowniez stosunkowo niska warto$¢ wspoétczynnika
rozszerzalnosci cieplnej, co gwarantuje wieksza stabilno$§¢ wymiarowg wykonanych z nich to-
patek. Materiaty te znalazty juz zastosowanie w silnikach turbinowych.

ekadtub sprezarki w silniku - GE T700;

etopatki turbin niskich cisnien (stop Ti-47Al-2Cr-2Nb) w silnikach: CF6-80C2, GE90, GEnx,

etopatki 9. stopnia sprezarki silnika F119.

W ostatnich latach zaczeto prowadzi¢ badania nad metalowo-intermetalowymi kompozytami
,in situ” opartymi na krzemkach niobu spodziewajac sie, Ze materiaty takie beda mogty dtugo-
trwale pracowa¢ w temperaturze 1200 - 1300°C i znajda zastosowanie w produkcji topatek
wirnikowych turbin wysokiego cisnienia przysztosciowych silnikow lotniczych. Takie materiaty
kompozytowe powinny zawiera¢ stosunkowo plastyczng osnowe z niobu i faze wzmacniajaca
z bardziej kruchych, ale bardziej termoodpornych krzemkéw. Kompozyty te rozwijano od sto-
sunkowo prostych uktadéw podwojnych Nb-Nb3Si/NbcSiz do wielosktadnikowych opartych na
Nb-Si, ale zawierajacych dodatki stopowe, takie jak: Ti, Hf, Mo, Cr i Al. Dodatki te zmieniajg
wtasciwosci osnowy z niobu i tworza dodatkowe miedzymetaliczne fazy wzmacniajace oz-
naczane symbolem XsSi3. Gesto$¢ kompozytéw opartych na uktadzie Nb-Si wynosi 7...7,3 g/cm?
ijest okoto 25% nizsza niz gestoSc¢ trzeciej generacji odlewanych monokrystalicznie nadstopow
niklu. Czesci z tych materialow (nazywanych kompozytami Nb-Si-X in situ) wytwarzane s3
metoda odlewania z ukierunkowang krystalizacja. Poddawane badaniom topatki wirnikowe
turbin, sg projektowane i wytwarzane z kanatami chtodzacymi.

Wtasciwa wytrzymatos¢ dorazna (R,,/p) kompozytow Nb-Si-X jest wyzsza od odlewanych
monokrystalitycznie nadstopow niklu. Wytrzymatos$¢ na pekanie tych kompozytow, wynikajaca
miedzy innymi z kolumnowej struktury, jest na tyle wysoka, Ze nie bedzie ona barierg do stoso-
wania ich na topatki wirnikowe turbin. Réwniez, ze wzgledu na dodatki stopowe, zwtaszcza Ti
i Hf, Zaroodpornos$¢ tych materiatow w temperaturze 1300 °C jest wystarczajaco dobra.

Perspektywicznymi materiatami silnikow turbinowych mogg by¢ kompozyty na osnowach
metalicznych. Kompozyty na osnowie aluminiowej przeznaczone sg najczesciej do pracy w tem-
peraturze otoczenia, chociaz mogg by¢ stosowane i w temperaturze podwyzszonej dochodzacej
do 350°C. W poréwnaniu ze stopami aluminium wykazujg one wyzszg wytrzymato$¢ wtasciwa
i wyzsza sztywno$¢ wiasciwg. Kompozyty takie zbrojone widknami weglowymi osiggaja
wytrzymato$¢ R,=700 MPa i modut sztywnosci E=150 GPa przy gestosci p=2,5 g/cm?, a zbrojone
wtoknami borowymi R,=1450 MPa, E=220 GPa przy gestosci p=2,7 g/cm?.

Kompozyty na osnowie tytanowej moga by¢ wykorzystywane w znacznie wyzszym zakresie
temperatury niz kompozyty na osnowie aluminiowej - do temperatur 650 - 700°C. Przy gestoSci
p=3,5 g/cm?® osiagajq one R ;=1250 MPa i E=250 GPa. W poréwnaniu ze stopami tytanu charak-
teryzuje je gtdwnie wieksza sztywno$¢ wtasciwa i wieksza stabilnos$¢ cieplna.

Wzmacnianie nadstopow wtéknami wolframowymi podnosi ich zarowytrzymatos¢. Prakty-
cznie moga by¢ one stosowane w temperaturze o okoto 150°C wyZszej w poréwnaniu z mate-
riatami osnowy.

Zastgpienie tytanowych topatek wentylatorowych kompozytowymi zmniejsza o 30...40% ich
mase oraz ze wzgledu na zwiekszong sztywnos¢, pozwala wyeliminowac potki antywibracyjne.
Wykonanie topatek sprezarkowych z kompozytéw zmniejsza obciazenie tarcz i bebnéw spre-
zarkowych pozwalajac projektowac je jako lzejsze. Tak wiec obnizenie masy silnika jest wieksze
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niz to wynika ze zmniejszenia masy samych topatek. Przyjmuje sie, ze wykonanie topatek spre-
zarkowych z kompozytéw metalicznych umozliwia obnizenie o 12% masy silnika turbinowego
i az 0 25% masy dwuprzeptywowego silnika wentylatorowego.

Wydaje sie, ze w najblizszych latach nalezy spodziewac sie istotnego postepu w konstrukcji
lotniczych silnikéw turbinowych, zwigzanego z zastosowaniem nowych, bardziej zaroodpornych
i zarowytrzymatych materialéw na najbardziej obcigzone cieplnie ich cze$ci oraz materiatow
stosunkowo lekkich o wysokiej wytrzymatosci wiasciwej i dobrej odpornosci cieplnej, ktére
znajda zastosowanie w budowie sprezarek nowych silnikdéw. Wprowadzanie nowych materiatow
do budowy silnikéw lotniczych wymaga zawsze przeprowadzenia kompleksowych, dtugtrwa-
tych badan potwierdzajacych ich przydatnos$¢ konstrukcyjng, zwtaszcza w zakresie gwarancji
wysokiej niezawodnos$ci projektowanych napedow.
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WYWAZANIE WIRNIKOW SILNIKOW TURBINOWYCH

A.Rowinski
Instytut Lotnictwa

Streszczenie
W artykule przedstawiono problematyke koniecznosci wywazania statycznego i dynamicznego
wirnikéw silnikéw turbinowych. Przedstawiono metodyke osiggniecia wymaganej doktadnosci wy-
wazania na przyktadach zrealizowanych w Instytucie Lotnictwa konstrukcji silnikéw: jednoprze-
ptywowych K-15i K-16 oraz dwuprzeptywowego D-18.

Stowa kluczowe: Lotniczy silnik turbinowy, wywazanie na wywazarce dynamicznej, stopien
niewywazenia w warunkach pracy silnika.

Wirnik silnika turbinowego jest obcigzony sitami aerodynamicznymi pochodzacymi od
oddziatywania gazéw w kanale przeptywowym silnika na topatki sprezarki i turbiny, sitami os-
iowymi generowanymi ci$nieniem statycznym w wewnetrznych komorach odcigzeniowych
i chtodzacych oraz sitami masowymi (odSrodkowymi) powodujacymi odksztatcenia w kierunku
promieniowym elementéw wirujacych. Niejednorodne roztozenie mas dla poszczegdlnych ele-
mentéw wirnika wzgledem jego osi geometrycznej powoduje, Ze wektory sit odsrodkowych maja
niejednakowe wartosci. Czynniki te s przyczyna drgan uktadu wirujgcego, ktére poprzez system
tozyskowania przenoszone sie na kadtub silnika. Szkodliwy wptyw sit od$rodkowych mozna
ograniczy¢ poprzez wysoki poziom doktadno$ci wymiarowej czesci i zachowanie wspétosio-
wosci taczonych elementéw. W tym celu stosuje sie operacje wywazania wirnika poprzez
korekcje rozktadu masy zaré6wno w zespole jak i dla poszczegélnych elementédw. Lozyska ktore
sg obcigzone sitami pochodzacymi od ciezaru wtasnego wirnika, niewywazeniem, luzami
w tozyskach, sitami pochodzacymi od przecigzen w czasie lotu samolotu po torach krzywolin-
iowych oraz momentami giroskopowymi, sg zespotami ktérych wtasnosci wytrzymatosciowe
pozwalajg okresli¢ wielko$¢ maksymalnej sity obcigzajgcej wirnik a tym samym wielko$¢ do-
puszczalnego niewywazenia.

Dopuszczalne obcigzenia statyczne Qg powinno by¢ wigksze od Q i wynosi dla tego samego
typu tozyska:

[ kEeje?
Dopuszczalne s3 obcigZzenia, ktére nie powodujg odksztatcen trwatych biezni tozyska

wiekszych od 0.0001 Srednicy elementu tocznego. ObcigZzenia jakie moze przenosi¢ tozysko
kulkowe Q:

Gl =] g s 4

¢ :
(=i

gdzie: d;, - Srednica kulki tozyska; i - liczba elementéw tocznych; ¢ - wspoétczynnik typu tozyska;
B - kat stycznos$ci elementu tocznego; n - predko$¢ obrotowa; h - czas pracy tozyska
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Reakcja P spowodowana niewywazeniem wirnika okreslona jest zaleznoScia:
O %

L
gdzie: g - przyspieszenie ziemskie cm/s%; G, - 0znacza wartos¢ wektora niewywazenia -gcm;
o - predkos¢ kqtowa wirnika -1/s

Wirnik silnika turbinowego jest wirnikiem sztywnym tozyskowanym na podporach struktury
nosnej silnika znajdujacej sie na zewnatrz wirnika (rys. 1.) lub wewnatrz wirnika (rys. 2.). Wirnik
sktada sie ze sprezarki, watu oraz tarczy turbiny Elementy wirnika sg zgrupowane w zespoty -
wirnika sprezarki i wirnika turbiny. Wirniki wywazane sg oddzielnie, w zespotach z tarczami
technologicznymi, a nastepnie wielko$¢ niewywazenia jest korygowana dla catego wirnika.

P

=
= =

Rys. 1. Zespo6t wirnika sprezarki i turbiny silnika K15- do wywazania; 1,2-sruby wywazeniowe;
D-miejsce usuwania materiatu z tarczy turbiny

L

Rys. 2. Zesp6t wirnika sprezarki i turbiny wirnika wysokiego cisnienia silnika D18- do
wywazania; 1,2-sruby wywazeniowe; D-miejsce usuwania materiatu z tarczy turbiny
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WIRNIK SPREZARKI

Wirnik sktada sie z tarcz sprezarki zespawanych w beben, pierscienia posredniego i taczacych
$rub. Tarcze pierwsza i ostatnia tworzace beben sprezarki oraz pierscien posredni nie podlegaja
wywazaniu indywidualnemu. Pozostate tarcze sg wywazane na wywazarce dynamicznej z do-
ktadnoscia -3 gcm przy predkosci obrotowej 1000 obr/min. Tarcza sprezarki (rys. 3.) jest za-
mocowana w przyrzadzie technologicznym sktadajacym sie z dwu cienko$ciennych tarcz
stozkowych o kacie wierzchotkowym 140...150° podtrzymujacych wywazang tarcze na jej po-
wierzchniach walcowych i czotowych. Tarcze przyrzadu sg zakoniczone czopami walcowymi
o $rednicy zewnetrznej g30 mm, pozwalajagcym na utozyskowanie zespotu wywazanego na rol-
kowych podporach wywazarki. Tarcze stozkowe przyrzadu zwrdcone strong wierzchotkowa na
zewnatrz sg Sciggniete Srubg centralng srodkowana w czopach tozyskowych z sitg 1.5...2.0 kN.
Tarcza sprezarki jest ustawiona i zamocowana w przyrzadzie tak, aby bicie promieniowe ze-
wnetrznej powierzchni obrzeza tarczy wzgledem powierzchni walcowej czopdw przyrzadu nie
przekraczato 0.015 mm. Tarcze technologiczne sg wywazane statycznie z dopuszczalnym nie-
wywazeniem do 10 gcm. Stan wywazenia tarczy sprezarki jest uzyskiwany poprzez zdejmowanie
materiatu z powierzchni tarczy przeznaczonych konstrukcyjnie do tego celu.

Tra oyl e

Rys. 3. Tarcza 1V stopnia sprezarki w przyrzqdzie technologicznym do wywazania;
1i 2-miejsca usuwania materiatu

Wirnik sprezarki bez lopatek

Tarcza sprezarki pierwszego stopnia jest wywazana w zespole jej wirnika wraz z piersScie-
niami labiryntéw przed pierwszym i za ostatnim stopniem i tgczacymi je Srubami. Wirnik spre-
zarki (rys. 4.) jest potaczony z przyrzadem technologicznym, umozliwiajacym tozyskowanie
zespotu na podporach wywazarki. Wstepne wywazenie uzyskane za pomoca przylepianej plas-
teliny na powierzchniach tarczy jest zastepowane poprzez dobdr $rub o podwyzszonych tbach.
Pozadany moment statyczny Srub wywazajacych jest uzyskany przez ich odpowiednie rozmiesz-
czenie na obwodzie. Po wywazeniu potozenie $rub zostaje ocechowane przy odpowiednich
otworach pierscienia labiryntu.
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Rys. 4. Wirnik sprezarki wysokiego cisnienia silnika D-18; 1,2-sruby wywazeniowe

Wirnik sprezarki wraz z topatkami

Wirnik sprezarki sktada sie z bebna i topatek wirnikowych poszczegélnych stopni. Beben
tworzg tarcze zespawane elektronowo na obwodzie. Tarcze przed spawaniem sg ustawiane
w stos w przyrzadzie spawalniczym tak aby wektory niewywazenia w sgsiednich tarczach byty
przesuniete wobec siebie o 180°. Lopatki sg dobierane wg nastepujacych zasad r6znica momen-
tow statycznych w komplecie I i Il stopnia nie powinna przekracza¢ 22 gcm a dla pozostatych
stopni 15 gcm. Lopatki sg ustawiane we wrebach tarczy, tak aby réznica momentéw statycznych
topatek o kolejnym numerze nie byta wieksza niz 2 gcm, a moment statyczny ostatniej niepa-
rzystej fopatki nie réznit sie wiecej niz 2 gcm od Sredniego momentu statycznego dwu sgsiednich
topatek. Wirnik sprezarki jest wywazany dynamicznie z masg umieszczong pomiedzy podpo-
rami. Zesp6t do wywazania sktada sie z bebna sprezarki, topatek wirnikowych wszystkich stopni,
tozyska kulkowego oraz wszystkich elementéw zamocowanych na czopie tarczy pierwszego
stopnia, pierscienia labiryntu zamocowanego do ostatniego stopnia sprezarki oraz tarczy tech-
nologicznej z czopem. Na czopie zamocowane jest tozysko walcowe o podwyzszonej klasie do-
ktadno$ci wykonania. Wzajemne potoZenia katowe tarczy technologicznej i bebna sprezarki
nalezy dobrac tak aby bicie promieniowe cze$ci zamkowej tarczy nie przekraczato 0.02 [mm)].

Dopuszczalne niewywazenie wirnika sprezarki przed operacja wywazania wynosi 50 gcm
Proces wywazania odbywa sie wieloetapowo, poprzez wielokrotne wywazanie wirnika wraz
kolejno zamocowywanymi na nim topatkami poszczegdlnych stopni. Wywazenie rozpoczyna sie
do rozmieszczenia topatek na srodkowym stopniu sprezarki a nastepnie wielko$¢ niewywazenia,
mierzona na podporach zewnetrznych, jest korygowana przez rozmieszczanie topatek na kolej-
nych stopniach. Jezeli niewywazenie przekracza dopuszczalng wielko$¢, mozna wymienic do 5
topatek pierwszego stopniaido 10 z ostatniego, na topatki o innym momencie statycznym, przy
czym nalezy zaktada¢ topatki o mniejszym momencie statycznym od wymienianych. Wykres
z programu obliczajacego rozktad topatek na stopniu w/g ich momentéw statycznych przyto-
czono narys. 5.

Sprezarka jest wywazana do osiggniecia 4 gcm na przedniej i tylnej podporze. Tarcza tech-
nologiczna wykonana jest w podwyzszonej klasie doktadnosci tak, aby bicie promieniowe i czo-
towe powierzchni bazowych wzgledem powierzchni walcowej czopa tozyska nie przekraczato
0.01 mm. Doktadno$¢ wywazenia tarczy wynosi -1 gcm.
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Rys. 5. Rozmieszczenie topatek stopnia sprezarki wg wartosci ich momentow statycznych

WIRNIK TURBINY

Wirnik turbiny skiada sie z watu, tarczy nosSnej wraz z topatkami, czopa watu wraz
z ozyskiem walcowym, tarczy technologicznej z osadzonym na jej czopie tozyskiem kulkowym
i Sruby sprzegajacej wirnik z napedem wywazarki (rys 6.). Rozmieszczenie topatek w tarczy
przebiega wg nastepujacych zasad:
- r6znica mas topatek w jednym komplecie nie powinna przekracza¢ 2 graméw
- fopatki nalezy ustawia¢ w tarczy tak aby réznica mas kolejnych topatek nie byta wieksza niz
0.2 grama a masa ostatniej nieparzystej topatki r6znita sie nie wiecej niz 0.2 grama od Sredniej
masy obydwu topatek
Wzajemne potozenie katowe tarczy technologicznej i wirnika turbiny nalezy dobrac tak, aby
bicie poprzeczne zewnetrznej walcowej powierzchni tarczy technologicznej wzgledem osi
wirnika nie przekraczato 0.015 mm. Zespo6t jest wywazany na wywazarce dynamicznej
z doktadnoscia -4 gcm przy predkosci obrotowej 1000 obr/min. Tarcza technologiczna wyko-
nana tak aby bicie promieniowe i czotowe powierzchni centrujacej wzgledem powierzchni wal-
cowej czopa tozyska nie przekraczato 0.01 mm. A bicie wzdtuzne powierzchni bazowej max.
0.01 [mm]. Doktadno$¢ wywazenia tarczy wynosi -1 gcm.

Dopuszczalne niewywazenie wirnika przed operacjag wywazania wynosi w ptaszczyznie
przedniej podpory 20 gcm a tylnej 50 gcm. W przypadku wiekszych wartosci, nie przekra-
czajacych odpowiednio 35 gcm i 85 gcm, poprawe stanu niewywazenia mozna 0siggnac poprzez:
- zmiane potozenia katowego watu turbiny wzgledem tarczy turbiny z zachowaniem warunkow
bicia

- zmiane potozenia katowego czopa turbiny wzgledem tarczy turbiny z zachowaniem warunkéow
bicia

- zabudowe jednej lub wiecej topatek turbiny o odpowiedniej masie (przy czym masa topatek
powinna by¢ mniejsza od topatek wymienionych)
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W celu uzyskania pozadanego stanu wywazenia nalezy w ptaszczyZnie przedniej podpory
zbiera¢ materiat z zewnetrznego obrzeza kotnierza watu pomiedzy otworami $srub a w ptaszczy-
Znie tylnej podpory wywaza¢ plasteling na powierzchni promienia wewnetrznego pétki labiryntu.
Po wywazeniu wirnika nalezy ocechowa¢ wzajemne potozenie watu, czopa turbiny, labiryntu
i pierScienia wewnetrznego tozyska walcowego.

K L |

Rys. 6. Wirnik turbiny zespotu wytwornicy spalin z silnika D- 18 w przyrzqdzie technologicznym
do wywazania; 1,2-miejsca usuwania materiatu z watu, tarczy turbiny i tarczy labiryntu

KOMPLETNY WIRNIK SPREZARKI I TURBINY

Wirnik sktada sie z zespotu sprezarki, turbiny, fozysk podp6r przednie;j i tylnej, elementow
ustalajgcych bieznie wewnetrzne tozysk na czopach oraz srub i podktadek taczacych obydwa
zespoty (rys. 1.). Dopuszczalne niewywazenie wirnika przed operacjg wspdlnego wywazania
w plaszczyznach przedniej (K) i tylnej (L) podpory nie powinno przekracza¢ 50 gcm. Za pomo-
ca ciezarka zamocowanego w ptaszczyznie Srodkowego labiryntu (2) na rysunku 6 zostaje
wprowadzony stan obcigzenia w ktorym wektory niewywazenia rejestrowane na obydwu pod-
porach (K) i (L) sa przesuniete w fazie o 175+180° a stosunek ich wartosci 1.5 +5%.

Niewywazenie w ptaszczyznie podpory K jest korygowane poprzez zaktadanie podktadek
wywazajacych pod Sruby taczace pierwszy stopien sprezarki z labiryntem, a w plaszczyznie L,
poprzez zdejmowanie materiatu z tarczy turbiny (punkt D-rys. 1.) na tuku nie przekraczajagcym
20°. Doktadno$¢ wywazenia catego wirnika sprezarki i turbiny wynosi 4 gcm.

PODSUMOWANIE

Konstruktorski wymoég uzyskania jak najmniejszego stopnia niewywazenia wirnika dopusz-
czonego do montazu jest podyktowany faktem ograniczenia mocy wywazarki obracajacej kom-
pletny wirnik (z palisadami topatek sprezarki i turbiny). W przypadku wywazania wirnikéw
silnikow K15 i D-18 predkosci obrotowe ich wirnikéw wynosity 1000 obr/min, co oznacza, ze
na zakresie maksymalnym pracy silnikdw, (predkosci obrotowe wirnikéw sg rzedu 16000-17000
obr/min) powodujgc wzrost sit odsrodkowych od niewywazenia 250 krotnie.
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SILNIKOW TURBINOWYCH
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Streszczenie
W artykule zarysowano historie rozwoju metod eksploatacji silnikéw turbinowych oraz niektdre
aspekty dotyczqce algorytméw stosowanych w uktadach diagnozowania lotniczych silnikéw tur-
binowych. Zwrécono uwage na korzysci ekonomiczne i wzrost poziomu bezpieczeristwa latania
zwiqzany z wprowadzeniem systemoéw diagnostycznych.

Stowa Kkluczowe: napedy lotnicze, lotnicze silniki turbinowe, eksploatacja, diagnozowanie

WPROWADZENIE

Zespo6l napedowy, to jeden z najwazniejszych, a przy tym bardzo kosztownych elementéw sa-
molotu. Od jego niezawodnego dziatania zalezy bezpieczenstwo latania (w czasie lotu samolot
nie ma ,pobocza”, na ktéorym mégtby sie zatrzymac w przypadku awarii silnika - takie awarie
spowodowaty katastrofy obydwu samolotow It-62 , Kopernik” i [t-62 M , Ko$ciuszko”). Z tych po-
wodow juz w 1930 r wprowadzono w USA nakaz remontowania silnikow lotniczych po kazdych
300 godzinach pracy (,hard time system”). Koszt wspo6tczesnego duzego silnika odrzutowego do
zespotu napedowego samolotu pasazerskiego przekracza 20 milion6w dolaréw, a kazdy remont
takiego silnika, to wydatek nastepnych kilkuset tysiecy dolaréw. Jednoczes$nie - ze wzgledu na
bardzo wysokie obcigzenia mechaniczne i cieplne konstrukcji - urzadzenia te sg bardzo podatne
na uszkodzenie. O tym, ze obcigzenia turbinowych silnikéw lotniczych sg rzeczywiscie szczego6l-
nie wysokie moga $wiadczy¢ niektore parametry ich pracy:

- maksymalne predkosci obrotowe wirnikow zawierajg sie od ok. 8500 obr/min dla duzych
silnikéw (Rolls-Royce Olympus 535) i siegajg 52 000 obr/min dla niewielkich silnikdw $migto-
wcowych (Allison 250-C20);

- maksymalna temperatura spalin osigga 1800 K;

- ci$nienie spalin w komorze spalania przekracza 40 baréw;

- wysokie obcigzenie cieplne komory spalania np. energia zawarta w strumieniu spalin opu-
szczajgcych komore spalania (niewielkiego) silnika odrzutowego K-15 na zakresie startowym
siega 30 MW, a moc przekazywana z turbiny do sprezarki tego silnika wynosi ok.4,5 MW.

Dazac do obnizenia kosztéw eksploatacji, przy zachowaniu wymaganej niezawodnoSci ze-
spotdw napedowych, poszukiwano metod okreslania ich aktualnego stanu technicznego. Dzieki
temu rozwineta sie diagnostyka lotniczych silnikéw turbinowych i zaczeto wprowadzac system
eksploatacji wedtug biezgcego stanu technicznego (,,on condition”).
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ROZWO] METOD DIAGNOZOWANIA

Jedna z pierwszych prob wykorzystania uktadéw pomiarowych wchodzacych w sktad sys-
temoOw sterowania silnikami do kontroli stanu zespotu napedowego byto zapisywanie wskazan
przyrzadoéw w okreslonych warunkach lotu. Tak uzyskane warto$ci nanoszono na indywidualne
charakterystyki kazdego silnika i obserwowano ,trendy w dtuzszym czasie i anomalie”. Proce-
dury takie zastosowano w potowie lat siedemdziesigtych na samolotach KC-135 Stratotanker
( z silnikami J57-PW-59W), a nastepnie na samolotach B-52 Stratofortress (silniki TF-33-P3).
W efekcie uzyskano wieksza niezawodnos$¢ zespotéw napedowych dzieki wczes$niejszemu
wykrywaniu standw niebezpiecznych oraz uniknieciu wtérnych uszkodzen silnikéw po drobnej
awarii ale zaistniatej w trakcie lotu.

Dazono nastepnie (szczegblnie wytworcy silnikdw) do zautomatyzowania procesu rejestracji
po to, by unikna¢ jakichkolwiek zafatszowan np. pomijania przypadkoéw przekroczen dopuszczal-
nych wartosci parametréw pracy. Poczatkowo (koniec lat siedemdziesigtych) prébowano uzywacé
automatycznych pisakéw, ktore szybko zostaty wyparte przez magnetofony pomiarowe z taSma
magnetyczna.

Wykorzystujac postep technologiczny zwigzany z rozwojem mikrokomputeréw opracowano
rejestratory cyfrowe, w ktérych informacje s3 gromadzone w pamieci masowej. Jednoczes$nie
(lata osiemdziesigte ub. w.) doskonalono komputerowe metody przetwarzania nagromadzonych
danych dotyczacych zmian parametréow pracy silnikéw. W efekcie powstaty systemy wspo-
magajace eksploatacje silnikow turbinowych: w USA Turbine Engine Monitoring System (TEMS),
Comprehensive Engine Management System (CEMS), a w Polsce systemy THETYS, SAMANTA
i DIA-K15.

. il
Sl Blok cyfrowego sterocwania
(EDU) silnikiern  ([DEEC)

Zespdt silnikowego Zespolony wﬂt’_&m

systemu diagnozowania obsarwacji silnika
{CEDS) (ACETS)

Rys.1. Przepltyw informacji w systemie monitorowania silnika F-100-PW-220 [10]
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Ostatecznie wyksztatcity sie nastepujace metody diagnozowania silnikéw turbinowych:

- kontrola wybranych parametréw pracy silnika (metoda parametryczna);

- endoskopia (z zastosowaniem $wiattowodoéw);

- metody diagnostyki wibroakustycznej;

- badanie zuzycia oleju i analiza spektroskopowa produktéw zuzycia (zwtaszcza metali) nagro-
madzonych w oleju i w filtrach.

CZYNNIKI WPLYWAJACE NA TRWALOSC LOTNICZYCH ZESPOLOW NAPEDOWYCH

Na podstawie oceny silnikéw kierowanych do remontu po okresie odpowiadajacym resursowi
mozna byto stwierdzi¢, ze zuzycie elementéw zalezy nie tylko od liczby przepracowanych godzin,
ale réwniez od wielu, niekiedy trudnych do oceny czynnikdéw, takich jak rodzaj zadan lotnych
wykonywanych przez zatoge samolotu (profile lotéw), rodzaj Srodowiska pracy (zapylenie, aero-
zol morski), stopien wyszkolenia i indywidualne cechy psychofizyczne pilota.

Wdrazanie do uzytkowania automatycznych systeméw diagnozowania lotniczych silnikow
turbinowych dato mozliwo$¢ odejscia od kosztownego sposobu eksploatacji wedtug resursu
godzinowego na korzy$¢ znacznie oszczedniejszej eksploatacji z biezaca oceng stanu tech-
nicznego. Byt to skutek gwattownie rozwijajacych sie elektronicznych metod pomiaréw i rejes-
tracji parametréw pracy, miniaturyzacji czujnikéw pomiarowych, a takze obserwacji zaleznosci
stanu zespotéw remontowanych silnikdw od warunkéw, w jakich byty uzytkowane, od , profilu
obcigzen”, a takze od rodzaju misji lotnych wykonywanych przez statek powietrzny (samolot,
$migtowiec), ktérego naped stanowity. Jako przyktad moga stuzy¢ przedstawione narys. 2 prze-
biegi zmian parametréw lotu i parametréw pracy silnikéw samolotu I-22 Iryda wykonujacego
typowe misje lotne.
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Rys. 2. Zapisy przebiegow parametrow silnikowych i lotnych samolotu szkolno-bojowego I-22
Iryda z silnikami K-15 zarejestrowanych podczas wykonywania dwdéch misji bojowych
realizowanych w ramach eksperymentalnych badan prototypow
(rys. z lewej strony: lot na bombardowanie celu; rysunek z prawej strony: lot na
przechwytywanie przeciwnika i walka powietrzna). Widoczne jest ogromne zréznicowanie
dynamiki zmian zakresow pracy silnikow

Rozwoj systemoOw eksploatacji dotyczyt nastepnie uscislania wiarygodno$ci ocen stanu diag-
nozowanych silnikéw poprzez radykalne zwiekszenie liczby obserwowanych parametréw
i wybor tych, ktére stanowia efektywne nosniki informacji diagnostycznej. Zaczeto tez stosowac
metody statystyki matematycznej do przetwarzania wynikéw pomiaréw, co umozliwito prog-
nozowanie okresu dalszego, bezpiecznego uzytkowania silnikow.

Dazac do tego, aby silniki lotnicze osiggaty odpowiednio duze moce i ciggi konstruktorzy do-
puszczajg lokalne przekraczanie granicy sprezystosci materiatu, zyskujac przez to na masie kon-
strukcji, ale wiedzac przy tym, Ze trwatos¢ tak zaprojektowanych elementéw bedzie ograniczona
(np. masa kazdego z silnikéw $migtowcowych serii T64 firmy General Electric o mocy rzedu
2500...3300 kKW nie przekracza 330 kg, podczas gdy ttokowy silnik okretowy MTU 20V4000C23L
o podobnej mocy ma mase 10 700 kg). Do produkcji silnikéw turbinowych stosuje sie specjalne,
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wysokowytrzymate materiaty (np. tytan, stopowe stale Zarowytrzymate). W projektowaniu wy-
korzystywane jest powszechnie oprogramowanie oparte na metodzie elementéw skonczonych,
pozwalajace na wielowariantowg optymalizacje rozwigzan i wskazanie tych miejsc konstrukgji,
gdzie amplitudy zmian naprezen w materiale beda najwieksze.

Trwato$¢ tych konstrukcji wyraza sie poprzez liczbe zmian obciazen, jakg ona moze bezpiecz-
nie przenies$¢ (tzw. cykli). Prototypy silnikéw poddawane sg prébom dowodowym (w tym trwa-
toSciowym), umozliwiajgcym wykrycie najstabszych weztéw konstrukgeji, to jest najszybciej
ulegajacych zuzyciu zmeczeniowemu. Niektorzy wytworcy silnikow - np. firma Pratt and Whit-
ney - publikuja zaleznosci pozwalajace obliczy¢ dopuszczalng liczbe przenoszonych cykli zme-
czeniowych, w ktorych uwzglednia sie rowniez ,niepeine cykle”, tzn. zmiany parametréw pracy
silnika w niewielkim zakresie (rys. 3).

Skutkiem spostrzezenia, Ze poszczeg6élne podzespoty silnika turbinowego zuzywajg sie
w rozny sposob (gdyz sa niejednakowo obcigzone), s3 zmiany w filozofii konstruowania,
tzn. wprowadzenie modutowej budowy silnikow. Zwykle jako moduty wystepuja: zesp6t wen-
tylatora, zespot sprezarki, zesp6t komory spalania, zesp6t turbin, zesp6t dyszy wylotowej (ewen-
tualnie dopalacz).
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Rys. 3. Schemat wymiany modutéw silnika odrzutowego w zaleznosci od liczby
przeniesionych cykli zmeczeniowych oraz algorytm ich wyznaczania (na podst. [10]):B] -
zakres biegu jatowego, PRZ - zakres przelotowy, MIL - zakres ,,militarny” (max cigg bez
dopalania), MAX - max ciqg z dopalaniem

W efekcie silniki produkuje sie jako zamienne moduty. Ich liczba jest odwrotnie proporcjon-
alna do trwatosci, tj. nalezy wytwarza¢ najwiecej modutow, ktérych zywotnos¢ jest najmniejsza
(przenosza najmniejszg liczbe cykli - w przyktadzie na rys.3 chodzi o dopalacz). Modutowa kon-
strukcja umozliwia skrécenie czasu remontu silnika. W bazie remontowej wymieniany jest kom-
pletny modut - nie ma konieczno$ci pracochtonnego demontazu silnika na elementy. ,Zuzyte”
moduty moga by¢ regenerowane w zaktadzie wyzszego szczebla lub u wytworcy.

4. WYBOR ZESTAWU PARAMETROW ZAWIERAJACYCH INFORMACJE DIAGNOSTYCZNA

Z punktu widzenia specjalisty odpowiedzialnego za ocene biezacego stanu technicznego sil-
nika (diagnozowanie) i wykrywanie przyczyn zaistniatych awarii (genezowanie) im wiecej para-
metrow pracy podlega pomiarom i rejestracji, tym lepiej. Dlatego w kosztownych i bardzo
skomplikowanych samolotach system ten jest bardzo rozbudowany, np. w samolocie B-1B re-
jestruje sie az ok. 10 tys. parametrow z 35 uktadéw. W prostych i wzglednie tanich silnikach
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poprzestaje sie na minimum ograniczajac sie do sygnatéw predkosci obrotowej i temperatury
spalin - wielko$ci te sg mierzone w kazdym silniku turbinowym.

Jest oczywiste, Ze nalezy rejestrowac te parametry, ktore zawierajg najwiecej informacji przy-
datnych w procesie diagnozowania.

Sygnat predkosci obrotowej stuzy miedzy innymi do oceny przebiegu rozruchu (w tym liczby
rozruchow), akceleracji, deceleracji i wybiegu (czasu trwania tych proceséw), dziatania regula-
tora i ogranicznika predkosci obrotowej, czasu trwania ewentualnych przekroczen predkosci
maksymalnej, obliczania liczby cykli zmeczeniowych, rozpoznawania zakreséw pracy (startowy,
przelotowy, itp.) oraz wyznaczania charakterystyk silnika.

Sygnat temperatury spalin za turbing stuzy do oceny dziatania ogranicznika, czasu trwania
przekroczen dopuszczalnej wartoSci temperatury, do obliczania sprawnosci izentropowej
turbiny, masowego natezenia i predkos$ci wyptywu spalin, a obserwacja tendencji zmian na
charakterystycznych zakresach pracy pozwala prognozowac czas pracy pozostaty do remontu
silnika. Obserwacja pola temperatury za turbing (lub komorg spalania) umozliwia diagno-
zowanie wtryskiwaczy paliwa.

Sygnat catkowitego ci$nienia powietrza za sprezarka moze by¢ wykorzystany do wykrywania
objawow niestatecznej pracy sprezarki (pulsacje ciSnienia), pozwala oceni¢ sprawno$¢ sprezarki
(zabrudzenie, erozja topatek, powiekszenie luzéw wierzchotkowych).

Sygnat natezenia przeptywu paliwa do komory spalania moze by¢ wykorzystany do oceny
pracy uktadu sterowania silnikiem (jest to podstawowy sygnat sterujacy dla kazdego silnika
turbinowego), do obliczania jednostkowego zuzycia paliwa i obserwacji tendencji zmian tego
parametru wynikajgcych ze zmniejszajacej sie sprawnosci zespotéw silnika.

Poniewaz rejestracja kazdego, kolejnego parametru wigze sie z zainstalowaniem w silniku
odpowiedniego czujnika, wykonaniem toru pomiarowego, zwiekszeniem liczby wejs¢ do rejes-
tratora poktadowego i powiekszeniem pamieci przechowujacej dane pomiarowe, wiec nalezy
optymalizowa¢ zestaw wielko$ci mierzonych tak, by uwzgledni¢ te, ktére zawieraja najwiecej
informacji diagnostycznej i wystarcza do stwierdzenia, czy silnik jest zdatny, czy tez nie do dal-
szej eksploatacji. MozZna ten zestaw dobiera¢ badajac wrazliwos$¢ jakiegos istotnego parametru,
np. ciggu, na zmiany inych parametréw okreslajacych stan pracy silnika: predkosci obrotowe;j,
ciSnienia powietrza za sprezarka, przeptywu paliwa itp. Ponizej przedstawiono wspétczynniki
wplywu na cigg wyznaczone dla silnika K-15 pracujagcego w hamowni stacjonarnej (s3 to
warto$ci pochodnej danego parametru wzgledem ciggu).

Tabela 1.

fakres pracy | W | Wimpa | Wk | WTs [ Wp
Bieg jalowy (053] 0,30 | 0,52 |-0,07) 0,33
start 23] 1,14 | 222 [ 0,56 | 0,60

Z powyzszej tabelki wynika, Ze zmiany ciggu tego silnika sg silnie zalezne od zmian natezenia
przeptywu paliwa do komory spalania M, o) Oraz spadku ci$nienia na wtryskiwaczach Ap, .
W dalszej kolejnosci od ciSnienia powietrza za sprezarka p., i temperatury spalin Ty.

Innym sposobem ,kompletowania” zestawu parametrow jest wykorzystanie tej czesci ,In-
strukcji eksploatacji silnika”, w ktorej zawarto opis symptomow uszkodzen i sposoby ich usuwa-
nia. Analizujgc ten opis mozna wskaza¢ parametry pracy silnika, ktére zawierajg informacje
umozliwiajacg rozpoznanie poszczegdlnych uszkodzen. Suma tak dobranych wielkosci tworzy
potrzebny zestaw parametréw do rejestracji.

PRZYKLADY ALGORYTMOW DIAGNOZOWANIA
Od poczatkow zastosowania silnikow spalinowych prowadzono ocene ,jakos$ci” ich pracy.
Poczatkowo do tej oceny wystarczat zgrubny pomiar zuzycia paliwa (ilo$¢, jaka nalezato
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zatankowa¢ do zbiornika, po okreslonym czasie pracy), albo oszacowanie mocy (jakie
przyspieszenia mogt osigga¢ napedzany pojazd). I chociaz poczatki wprowadzania diagno-
zowanie silnikow lotniczych polegaty na zapisywaniu wartosci parametréw pracy w zdefin-
iowanych stanach ustalonych, to wiadomo byto, Ze najwiecej informacji mozna uzyska¢
analizujac stany przejSciowe (dynamike): rozruch, akceleracje, deceleracje i ,wybieg” wirnika
po wyltaczeniu silnika.

Na rysunku 4 przedstawiono schemat blokowy programu, ktéry pozwala automatycznie
diagnozowac rozruch jednowirnikowego silnika odrzutowego poprzez analize (komputerowag)
zapisu przebiegu. Wskazane ewentualne niesprawnosci sg zwykle charakterystyczne dla
okreslonego typu silnika. Czestos¢ ich wystepowania moze by¢ wyznaczona w trakcie badan
prototypow - niektore, szczegdlnie ,zawodne” elementy konstrukeji sg wtedy zastepowane in-
nymi rozwigzaniami (np. stalowe topatki wirnika sprezarki tytanowymi, itp.). Przedstawiony
algorytm oraz inne procedury dotyczace analizy przebiegu rozruchu w locie, akceleracji i decel-
eracji, ,wybiegu wirnika” zastosowano w automatycznym systemie diagnozowania silnikéw
»,DIA-K15” opracowanym w Instutucie Lotnictwa i ITWL w potowie lat 90-tych ub. w.
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Rys. 4. Schemat algorytmu diagnozowania stanu silnika odrzutowego w czasie rozruchu na ziemi

Oproécz skomplikowanych systeméw diagnozowania silnikéw turbinowych stosuje sie prak-
tyczna ocene stopnia zuzycia silnika polegajaca na sprawdzaniu ,zapasu temperatury spalin”
(EGT margin), tzn. r6znicy pomiedzy aktualna, $rednig temperaturg spalin, mierzona na zakresie
startowym, a temperaturg dopuszczalng, okreslong przez wytwérce (rys. 5).

Srednia temperatura spalin wzrasta wraz z liczba godzin przepracowanych przez silnik (np.
dla silnikéw ,rodziny” CFM-56 obserwuje sie przyrost EGT o 2...3 stopnie na kazde 1000 godzin
pracy) i jest to posredni wskaznik stanu jego podzespotéw. Z powodu erozji i postepujacego
znieksztatcania topatek wirnikowych sprezarki i turbiny obnizaja sie ich sprawnosci. Aby
podtrzymac cigg silnika na poprzednim poziomie spadek ten musi by¢ rekompensowany
wzrostem zuzycia paliwa, a ten wzrost odbija sie wzrostem temperatury spalin (w tych samych
warunkach pracy). Tendencje te mozna do pewnego stopnia powstrzymywac stosujac mycie

114 PRACE INSTYTUTU LOTNICTWA Nr. 199



(pierwszych stopni) sprezarki. Zabieg taki poprawia jej sprawno$¢ i pocigga za sobg obnizenie
temperatury spalin o kilka do kilkunastu stopni. Dzieki temu mozna wydtuzy¢ okres miedzy-
remontowy silnika i zmniejszy¢ koszty jego eksploataciji.

EGT limit - =

\

Startowa EGT

\ EGT margin
\ (zapas)

=,

‘,"
Remont

CZAS pracy _at ]

Rys. 5. Zmiana temperatury spalin (EGT) w trakcie eksploatacji silnika

Bazy danych pomiarowych uzyskane dzieki zastosowaniu rejestratoréw eksploatacyjnych
pozwalajg obserwowac indywidualne (dla kazdego silnika osobno) tendencje zmian niektérych
parametrow: temperatury spalin, jednostkowego zuzycia paliwa, ciSnienia powietrza za spreza-
rka, poziomu drgan, itd.
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Rys. 6. Wyniki obserwacji zmian jednostkowego zuzycia paliwa Cj i sprezu  w trakcie 100 godzin
eksploatacji silnika

Intensywnos$¢ eksploatacji mozna rowniez oceniac poprzez rozmaite wskazniki, np. ,skumu-
lowang” predkos$¢ obrotowa, temperature spalin, zuzycie paliwa itp. Te , kumulacje” uzyskuje sie
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catkujac przebieg zmian danego parametru wzgledem czasu.
PODSUMOWANIE

Systemy rejestracji i przetwarzania wybranych parametréw pracy silnikdw umozliwiajg nie
tylko biezgcg ocene ich stanu (diagnozowanie), ale rowniez przewidywanie okresu dalszej nieza-
wodnej pracy (prognozowanie) oraz analize przyczyn, ktére doprowadzity do ewentualnych
uszkodzen (genezowanie). Oprocz poprawy wskaznikdw ekonomicznych eksploatacji poprawie
podlega tez bezpieczenstwo latania. Niektdre z parametréw - najistotniejsze dla bezpieczenstwa
eksploatacji, np. predkosci obrotowe wirnikow, temperatura spalin, wibracje kadtuba sg wizual-
izowane w kabinie zatogi statku latajgcego. Efekty tego sa trudne do oceny.
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Rys. 7. Zarejestrowany w czasie lotu transatlantyckiego przypadek uszkodzenia silnika samolotu
It-62M. Ts - temperatura spalin wylotowych, Wibr - predkosé drgan, n - predkosé obrotowa
wirnika wysokiego cisnienia, DSS - potozenie dZwigni sterowania silnikiem

Jednym ze znanych przypadkéw jest awaria silnika samolotu [t-62M linii PLL LOT nad At-
lantykiem. W pore dostrzezony sygnat podwyzszonego poziomu predkosci drgan umozliwit
wylaczenie go i dotarcie z pasazerami na lotnisko w Montrealu.
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LOTNICZE PALIWA | OLEJE

Zbigniew Pagowski
Instytut Lotnictwa

Streszczenie
W artykule przedstawiono aktualny stan wykorzystywanych w lotnictwie paliw i olejéw
smarnych z przytoczeniem cech tych cieczy na tle warunkéw wynikajqcych z rodzaju lotnictwa i re-
alizowanych misji. Opisano tendencje zastepowania paliw i olejow pochodzenia mineralnego,
o wyczerpujqcych sie Zrdodtach kopalnych, paliwami i olejami pochodzenia organicznego - odt-
warzalnymi(!).

Stowa kluczowe: biopaliwa, oleje i paliwa syntetyczne, lepkos¢, liczba oktanowa

Era ropy naftowej zmienita oblicze $wiata, ale sie konczy. Dostepne zasoby Swiatowe ropy
naftowej bowiem nadspodziewanie szybko kurczg sie, a zapotrzebowanie na nig niebezpiecznie
ros$nie (obecnie Sredni roczny przyrost zuzycia ropy siega 3-4 %). Ocenia sie, Ze ropa wyczerpie
sie za ok. 40 lat. Ceny ropy w krajach wystepowania jej zrodet zaczynajq wptywac na polityke
krajow jg importujgcych i majg swdj udziat w spotecznych i politycznych procesach wielu panstw
Swiata.

Ogromna zaletg ropy naftowej byto i jest to, ze mimo réznego sktadu chemicznego w zale-
znosci od pochodzenia ztoza ropy, wszystkie jej sktadniki: produkty destylacji, jak i pozostatosci
podestylacyjne (bituminy, asfalty) s3 w peini wykorzystywane w gospodarce (tabela nr 1).
Sktad elementarny ropy naftowej zalezy od ztoza i jest zmienny: C = 80 ... 90%, H = 10 ... 17%,
0=01..70%,N=0..1%,S=0..5%.

Tabela 1. Sktad produktéw otrzymywanych z roznych z16z ropy naftowej

SKLAD PRODU KTOW OTRZYMANYCH

Z ROZNYCH ZLOZ ROPY NAFTOWE] [v/v %]
Przykiadowe Cigilka ropa Cigtkaropa | Lekka ropa
pochodzenic zloza wenczuclska arabska nigeryjska
Benzyna 3 21 i3
Nalt f 11 <l
Lekkie vleje 26 10 16
Cigikic oleje . 28 30
Pozastale ciezkie
skladniki [bituminy, 54 27 1
asfalty)
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Sktad elementarny dwdch podstawowych paliw lotniczych: benzyny lotniczej do silnikow
ttokowych i nafty lotniczej do silnikéw turbinowych jest do$¢ podobny i zawiera C = 84...87%,
H = 13..16% - przy czym oczywiscie benzyny zawierajg lzejsze frakcje, a wiec wiecej wodoru
niz nafta lotnicza. Sktad chemiczny paliwa lotniczego to tysigce réznych zwigzkéw i dodatkow
zawierajacych $§ladowe iloSci takze innych pierwiastkow. Proces ksztattowania wtasnosci paliw
wciaz jest doskonalony.

Obecnie rozwoj dotyczy gtownie paliw do lotniczych silnikéw turbinowych: odrzutowych,
$migtowych i $Smigtowcowych, poniewaz zuzycie nafty lotniczej stanowi 98 % a benzyn zaledwie
2 % catego zuzycia paliwa lotniczego stanowigcego jednak tylko ok. 4% rynku paliw ptynnych.
Benzyny sg zuzywane gtéwnie przez mate lotnictwo tzw. General Aviation - tj.: agrolotnictwo,
aerokluby, samoloty turystyczne, przeciwpozarowe, takséwki powietrzne itp. gtéwnie wypo-
sazone w silniki ttokowe.

Wymagania na paliwa lotnicze zmieniajg sie wraz z uptywem lat i konstrukcjg silnikéw, na-
jpierw silnikow ttokowych, a nastepnie nadal usprawnianych silnikach turbinowych (znaczny
wzrost stopnia sprezania sprezarek i obcigzen cieplnych wtryskiwaczy), ktére sg uzywane w lot-
nictwie o znacznie zréznicowanych warunkach pracy, szczegdlnie w lotnictwie bojowym a takze
pociskach sterowanych. Wazne elementy tych wymagan wymusza interakcja materiatowa
pomiedzy paliwem a elementami uktadu paliwowego silnika witacznie z konstrukcja samolotu,
ktory stanowi z uwagi na zbiorniki mieszczace sie takze w skrzydtach, statecznikach jego
integralng cze$c¢. Przy predkoSciach powyzej 4Ma konieczne jest stosowane paliw endoter-
micznych, uspokajajgcych interakcje materiatows i degradacje chemiczng samego paliwa z uwagi
na absorbowanie duzych ilosci ciepta pochodzacych z oporu aerodynamicznego, gdyz powierzch-
nia skrzydet, w ktorych sg umieszczone zbiorniki moze sie nagrzewac do temp. rzedu 400°C.

W silnikach turbinowych samolotéw bojowych paliwo ma takze dodatkowe funkgcje i jest
wykorzystywane jako np. ciecz robocza w uktadach sterowania i automatycznej regulacji uktadu
paliwowego, do sterowania dysz w systemach sterowania wektorem ciggu i dopalaczy, co
wymusza dodatkowe cechy paliwa jako cieczy robocze;j.

Paliwa sg klasyfikowane przy tym jako niebezpieczne preparaty tj.: skrajnie tatwopalne,
dziatajace szkodliwie na drogi oddechowe, w kontakcie ze skdrg i po potknieciu, stwarzajace
powazne zagrozenie zdrowia w nastepstwie dtugotrwatego kontaktu i kumulacji w organizmie,
powodujace uszkodzenie ptuc, wysuszanie lub pekanie skory, takze niebezpieczne dla
$Srodowiska naturalnego, toksycznie dziatajace na organizmy zwierzece mogace powodowac
dtugo utrzymujace sie niekorzystne zmiany Srodowiska.

Wspoélne wymagania na silnik o ZI i paliwo, o czym warto wiedzie¢, postawili juz bracia
Wright. Pierwszym paliwem lotniczym byta benzyna samochodowa o liczbie oktanowej ok. 38
wg dzisiejszych wymagan i metod oceny, wyprodukowana przez Standard Oil Company, ktéra
zasilata wéwczas ok. 80% rynku w USA. Jako oleju smarnego uzyto woéwczas oleju mineralnego
Mobiloil ,,A” z Mobiloil Company.

W pierwszym locie braci Wright dnia 17 XII 1903 roku zaczeta sie wiec historia paliw i olejow
smarnych lotniczych. Woéwczas nie byto Zzadnych standardéw ani oceny jakos$ci benzyny - jako
paliwa tak samochodowego jak i lotniczego praktycznie do samego konca I wojny Swiatowe;j.
Dzieki intensywnym pracom badawczym procesu detonacji opracowano w 1928 roku specjalny
silnik CFR (skrét od Cooperative Fuel Research) o zmiennym stopniu sprezania umozliwiajacy
badanie liczby oktanowej benzyn MON i RON, odpowiednio tzw. badawczej/motorowej
tj. Motor/Research Octane Number, przez poréwnanie z testowym izooktanem, ktérego liczbe
oktanowa przyjeto za 100. Liczba RON bada sie w silniku CFR przy 600 1/min,a MON 900 1/min.
RON odpowiada wtasno$ciom paliwa w silniku pracujgcym pod niskim obcigzeniem, MON w sil-
niku wysoko obcigzonym. MON jest zwykle niZsza o okoto 10 punktéw Z uwagi na rézne za-
chowanie sie testowanej benzyny w w/w warunkach wprowadza sie czesto usredniong wartos¢
(tab. nr 2).
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Tabela 2. Poréwnanie liczby oktanowej

POROWNANIE LICZBY OKTAN OWE]
Paramulr MON RON (M+R)/2
Srednia wartosc g47.9 8.5 Y32

Po przebadaniu blisko 30 000 réznych dodatkéw, pozwalajgcych na unikniecie spalania det-
onacyjnego stosowano w benzynach lotniczych gtownie, odkryty w 1921 roku czteroetylek
otowiu Pb(C5H5), tzw. T.E.L. Wkrotce powstaty ,prawdziwe” znormalizowane paliwa lotnicze.
Skuteczno$¢ dodawania czteroetylku otowiu malata ze wzrostem jego ilosci, normy wiec
ograniczyty ilos¢ dodawanego sktadnika.

Wymagania co do cech jakie powinny mie¢ benzyny lotnicze byty zmieniane (formalnie wraz
z uptywem lat) w miare rozwoju silnikow i obszaréw wykorzystywania lotnictwa. W okresie
powszechnego wykorzystywania silnikéw ttokowych, a wiec praktycznie do konca II wojny
Swiatowej, wymagania dotyczace cech i wtasciwosci benzyn wynikaty z dwoch obszaréw - roz-
woju konstrukgji silnikow i wymagan wynikajacych ze specyfiki ciggle rozszerzanego zakresu
dziatan lotnictwa dotyczacych gtéwnie wysokosci i predkosci lotu, a takze dziatania w réznych
strefach klimatycznych. Spowodowato to szybki rozwoj silnikow umozliwiajgcy sprostanie tym
wymogom, ale i konieczno$¢ rozszerzenia cech uzytkowych paliw. Paliwa lotnicze zmieniaty sie
powoli, cho¢ rosta ich liczba oktanowa w 1903 - 38, 1910 - 58, 1934 - 92, ale juz w tym samym
roku 1934 powstat aktualny do dzi$ standard dla benzyny lotniczej Avgas 100/130 o liczbie ok-
tanowej MON=100 i RON =130.

Benzyny lotnicze

Obecnie podstawowa gama paliw w lotniczych silnikach o zaptonie iskrowym obejmuje 3 gatunki
benzyn réznej zawartosci czteroetylku otowiu i wtasnos$ciach zréznicowanych w handlu kolorem
odpowiednio:

-niskootowiowa (Avgas 80) w kolorze czerwonym

-Sredniootowiowa 100LL (Avgas 100LL) w kolorze niebieskim

-wysokootowiowa -100 (Avgas 100) w kolorze zielonym
W sktad benzyn wchodza r6zne dodatki zawierajgce zwigzki przeciwstukowe, barwigce, przeciw
utleniajgce, antyelektrostatyczne. Wazniejsze wlasnosci aktualnie stosowanych benzyn zawarto
ponizej (tab. nr 3).

W Polsce stosowana jest benzyna lotnicza 100LL, o wartos$ci opatowej ok. 32 MJ/dm3 pro-
dukowana w OBR Ptocku lub sprowadzana przez r6zne firmy. Moze by¢ stosowana do wszystkich
typow silnikow lotniczych i jest wzajemnie mieszalna zar6wno podczas magazynowania jak
i w eksploatacji, w zbiornikach samolotow (jesli jest oznakowana kodem NATO F18). W niewiel-
kich iloSciach produkowana jest réwniez benzyna lotnicza B 91/115 stosowana w b. matych
iloSciach w silnikach ASz-62IR samolotow ,Dromader”, AI-14R w samolotach ,Wilga”. oraz ben-
zyna lotnicza 95 do ultralekkich samolotéw i lotni. Benzyny lotnicze nalezy przechowywac
w opakowaniach chronigcych paliwo przed dostepem powietrza, wilgoci i zanieczyszczen me-
chanicznych, w miejscach zabezpieczonych przed bezposSrednim dziataniem promieni
stonecznych, ogrzewaniem itp.

Od kilku lat probuje sie zastosowa¢ bezotowiowe benzyny samochodowe z uwagi na
ograniczong dostepnos¢ benzyny lotniczej w wielu krajach (w skrocie w lotnictwie przejeta sie
nazwa Mogas) - nie wszyscy producenci silnikow wyrazaja na to zgode i stanowi to wcigz ot-
warty problem dla lotnictwa, gtéwnie z uwagi na odpornos¢ detonacyjng i zawarto$¢ zwigzkow
tlenowych w benzynach samochodowych, co sprzyja chtonieciu wody przy nieumiejetnej
obstudze.
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Tabela 3. Wtasciwosci benzyny lotniczej

= CATUNEE BENEYNY LITNICLE]
WLASCIWOSCI
i 1IN, 10}

Pulska NO-91-A235
USA ASTM D910
Francia AR 340171
Wiclka Hrytania (Joint Service AVGAS HD AVGAS AVGAS
Designations). 100LL 100
Kod NATO . F18 -
Kalor CAEEWONY] NIEHIESKD | ZIELONY
Liceha okianowa moborowa MON in 895 99.5
Geslosd | pa opol ole 700-7T80 kip/m3 | raport
Liczba oktanowa badaweza RON 87 130 130
Zawartnsc czteroetylku olowia g PB/litr 0.14 .56 1.12

Paliwa do ttokowych silnikéw o zaptonie samoczynnym (ZS)

Z uwagi na powszechne wprowadzenie po Il wojnie do lotnictwa wojskowego turbinowych
silnikéw odrzutowych, a od lat 60-ych ubiegtego wieku takze do komunikacji lotniczej, w efekcie
ilos¢ zuzywanych obecnie benzyn lotniczych jest b. mata, istniejg ktopoty z magazynowaniem
ich szczegolnie na duzych lotniskach. Duzy postep w samochodowych silnikach o ZS zasilanych
olejami napedowymi spowodowat, Ze odzyta takze idea jednolitego paliwa dla lotnictwa - paliwa
stosowanego w turbinowych silnikach lotniczych typu Jet A. Pierwsze silniki o ZS tego typu
i samoloty juz certyfikowano lub sg w trakcie certyfikacji. Gwattownie wzrasta zainteresowanie
nimi tak w zastosowaniach cywilnych jak i w wojsku szczegdlnie w samolotach i $migtowcach
bezpilotowych (nizsze zuzycie paliwa, wieksza dtugotrwatos¢ lotu).

Obecnie ro$nie zainteresowanie silnikami o ZS w lotnictwie z uwagi na wzrost cen paliw jak
i dazenie, szczegdlnie po wojnie w Zatoce Perskiej, tak w wojskach ladowych jak i sitach powi-
etrznych, do powszechnej dostepnosci i daznosci do ujednolicenia rodzaju paliwa w lotnictwie
na nafte lotniczg typu JetAl.

Nafta lotnicza

W Anglii Frank Whittle juz w 1930 roku jako paliwa do skonstruowanego przez siebie
pierwszego turbinowego silnika odrzutowego uzyt zwyktej lekkiej nafty oSwietleniowej. W Nie-
mczech dr Hans von Ohain, ktéry opatentowat swoja konstrukcje w 1936 zastosowat jako
paliwo benzyne lotnicza. Przekonano sie wkrotce, ze najlepszym paliwem dla silnikow odrzu-
towych bedzie nafta, po odpowiednim jej ulepszeniu, nazywana lotnicza. Tak powstato w 1944
roku amerykanskie paliwo o symbolu JP-1 (Jet propellant) o dobrych wtasnosciach dla silnikow
odrzutowych, choc jeszcze dos¢ zblizone do benzyny. Kolejne efekty w rozwoju paliw i silnikow
rewolucjonizowaty Swiatowe lotnictwo. JP-8 jest obecnie podstawowym paliwem w NATO. Mo-
dyfikacje paliw byty i sg konieczno$cia ze wzgledu na dazno$¢ do zwiekszenia zasiegu, predkosci
i wysokosci lotu samolotéw odrzutowych tak komercyjnych jak i bojowych. Odrzutowe samoloty
bojowe nierzadko podczas misji lotniczych przekraczajg wysokos¢ 20 km (panujg tam temperatury
bliskie - 80°C, ci$nienie powietrza ponizej 55 hPa i jego gesto$¢ = 0,09 kg/m?3) i predkosci lotu
przekraczajace Ma 2. Podczas lotu z tak duzymi predko$ciami wiele zewnetrznych czesci kon-
strukgcji ptatowca nagrzewa sie do temperatur bliskich 250°C. Podczas dtuzszego lotu z wymieniong
predkoscig nalezy sie liczy¢ z nagrzaniem $cian zbiornikéw paliwa do temperatur o podobnej
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warto$ci. Wazna cechg staje sie wiec stabilnos$¢ termiczna paliw ulepszana r6znymi dodatkami.
Z chemicznego punktu widzenia paliwa te sktadajg sie z:

-40-70% parafin

-28-30 % cyklicznych parafin

-20-27 % weglowodoréw aromatycznych
W turbinowych silnikach odrzutowych obecnie paliwa dzielg sie na paliwa stosowane:

-w lotnictwie cywilnym wg IATA : JetA-1, Jet A Jet B

-w lotnictwie wojskowym wg kodéw NATO i Stanag 3747 odpowiednio: F-35, F-34 (JP8),

F 40, F 44

W Polsce stosowane sg paliwa Jet A1, F 35, F 34 (F44 w ograniczonym zakresie) produkowane
przez Rafinerie Ptocka i Gdanska lub oferowane przez firmy zagraniczne. Podstawowe ich
wtasno$ci zawarto ponizej (tab. nr 4).

Tabela 4. Wtasciwosci paliw stosowanych w Polsce

- . GATIINEK PALIWA
WEASCIWOSC]

JetA-1,F35 |F34,JPB| T 44
Gestosc lkg/m? 775 -840 788-845
Wartosc opalowa M) /kg =428 42.5
Zawartosc aromatow ' masowych <Z5,0
Zawarkost olelin % masowych <50
Temperalura krystalizacji °C -47 -6

Wprawdzie spalinowe silniki turbinowe sg z ,natury” swego dziatania silnikami wielopali-
wowymi to jednak jako napedy samolotéw i Smiglowcoé6w o zréznicowanych dziataniach musza
by¢ do nich dostosowywane tak ze wzgledu na bezpieczenstwo latania jak i koszty przepro-
wadzania profilaktycznych przegladéw, sprawdzania dziatania i wymian elementéw instalacji
i oprzyrzadowania uktadéw paliwowych i automatycznego sterowania silnikow a w silnikach
systemow hydraulicznych (jak w maszynach roboczych).

Paliwa alternatywne

Pierwszy silnik ttokowy Otto o ZI pracowat na paliwie gazowym, a silnik Diesel’a o ZS na oleju
z orzeszkow arachidowych. O dalszym rozwoju silnikow i szerokim ich wykorzystaniu w réznych
obszarach gospodarki i dziedzinach dziatan spoteczenstw zadecydowata dostepnos$¢ i tanio$¢
paliw uzyskiwanych z ropy naftowej.

Powyzsze powody jak i zagrozenie globalnego ocieplenia wymogto poszukiwanie paliw
o innym pochodzeniu niz kopalne: wegiel, ropa naftowa czy ztoza gazu ziemnego. Spore nadzieje
poktada sie w paliwach syntetycznych, biopaliwach oraz wodorze - dajgcych szanse ich wyko-
rzystania w silnikach spalinowych - takze lotniczych. Szczeg6lne miejsce zajmuja biopaliwa-
zwane niekiedy paliwami odtwarzalnymi. Ta druga nazwa wynika z faktu, ze wprowadzany do
atmosfery z ich spalenia dwutlenek wegla CO, (zwany przez ekologéw gazem ,cieplarnianym”)
zostanie z niej wchtoniety przez rosngce rosliny w nastepnym roku i caty proces jest cyklem po-
wtarzalnym. Globalnie obecnie obserwuje sie Srednio 3 % przyrost udziatu biopaliw w rynku
paliwowym, przy czym w niektorych krajach jak Brazylia, Chiny czy Australia nawet 5%. Wiek-
szo$¢ firm produkujacych samochody uwaza, ze biopaliwa spetniajg warunki do strategicznego
zmniejszenia zalezno$ci paliwowej gospodarki Swiatowej od paliw pochodzacych z ropy naftowej
i do redukcji wzrastajacej koncentracji dwutlenku wegla, gtdbwnej przyczyny narastajgcych zmian
klimatycznych, bez. wzgledu na to, gdzie jest produkowany.
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Kazdy miesigc ostatnich lat przynosi rewelacyjne informacje o zastosowaniu biopaliw w lot-
nictwie, ktore stajg sie realng alternatywa dla lotnictwa, z uwagi na swoje korzystne wtasnosci,
ksztaltowane przez nowe technologie jak i rozne Zrodta paliw kolejno tzw. biopaliw [, I1 i I1I ge-
neracji. Przez I generacje rozumie sie biopaliwa produkowane konwencjonalnymi metodami
z takich roslin jak np. rzepak, kukurydza czyli roslin uzywanych w gospodarce Zywnos$ciowe;j. 11
generacja - to rosliny nie stuzace do produkcji Zywnosci jak np. palma babbasu, jatropha czy
nasza Inianka produkowane bardziej wysublimowanymi technologiami. III generacja biopaliw -
to paliwa z mikroalg, ktérych wydajno$¢ przy uzyciu zaawansowanych technologii upraw i pro-
dukcji wzrosnie 150 razy i wiecej w pordwnaniu z wydajnos$cia z rzepaku wynoszgca ok. 1 tony
paliwa rzepakowego z hektara!

W grupie paliw ciezszych jak oleje napedowe i nafta lotnicza mozna wykorzystywac jako bio-
paliw przetworzone chemicznie w procesie transestryfikacji - oleje z roslin oleistych jak np. rze-
pak, soja, stoneczniki, palmy (tzw estry). Natomiast w przypadku paliw lekkich - bioalkohole-
obecnie gtownie etanol i jego pochodne z roslin takich jak zboza, trzcina i buraki cukrowe w pro-
cesie fermentacji ogolnie méwigc. W Polsce przed Il wojng $wiatowg byty wykorzystywane w lot-
nictwie paliwa typu BAB i BABC opracowane w Instytucie Lotnictwa (zawierajgce jako sktadniki:
benzyne, alkohol etylowy oraz benzol). Po Il wojnie §wiatowej w Polsce (do poczatku lat 50-ych)
jako paliwo do silnikéw o ZI w transporcie drogowym jedynym dostepnym paliwem byta mie-
szanka BAB.

Podstawowe wtasciwosci i cechy réznych paliw juz stosowanych w lotnictwie lub przewidy-
wanych do wykorzystania samodzielnego albo jako znaczacego ilosciowo sktadnika paliw ropo-
pochodnych zestawiono ponizej (tabl. nr 5). Przytoczone dane liczbowe parametréw sa
usrednione i zaokraglone - ale w stopniu umozliwiajacym poréwnywanie réznych paliw.

Tabela 5. Podstawowe wlasciwosci i cechy réznych paliw

Avgas Benzyna Ester :
uchensd 10001 itancy sarmipchinliwa JuiAl reepahiwy Woaor
i

. N (3 . =50
o=l hb‘.l"lll.? h‘:ll:l ':!.r:"] THG 20-T55 Eﬂﬂ E-E“J fLiL'l...l.-::"_I:I_."!'g F':-]

r 5
Warlost opalowat 4,5 | 274 " 42 39,6 120
M| kg
W Lo |.:||u|uw;. - - 317
rl""ll_ﬂ 32 214 3l 336 348 10.8
Iﬁt’;:"' ubklanowa | 155 | 112 95-98 8 25 130
Licrha oolanowa 5 - . 50 o
Temp. . o
lh'.r_'i-'\.‘l...lh.r,.np i 8 -16 -114 Ok.—-40 -4 10 (-25) =253
Tomp. zaplonu™ g <0 12 40 38 160 272
kgCO:kgpaliwa| 33 | 191 33 3.4 2 85

Zwraca uwage znacznie mniejsza ilos§¢ wytwarzanego dwutlenku wegla powstajacego ze
spalania biopaliw w poréwnaniu z ilo$cig ze spalania paliw ropopochodnych. Przytoczone tu
parametry wodoru, obecnie go dyskwalifikujg jako paliwo lotnicze z racji blisko 10 krotnie
mniejszej gestosSci niz inne paliwa. Wymagatoby to znacznego zwiekszenia pojemnosci zbiorni-
kow paliwa, a wiec powaznej zmiany struktury samolotu (praktycznie nad istniejgcym kadtubem
pasazerskim drugi kadtub paliwowy z catym systemem chtodzenia etc!) , jak wykazuja takie
analizy przeprowadzone np. dla samolotu Airbus.
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Na $wiecie obserwuje sie coraz wieksze zainteresowania biopaliwami. Niezbedne analizy
i badania eksperymentalne (tgcznie z badaniami wptywu na zawarto$¢ sktadnikdéw toksycznych
w spalinach) zostaty juz wykonane. Zaczety sie lub sg planowane kolejne loty demonstracyjne
przy zasilaniu silnikéw réznymi biopaliwami. W tabeli 6 przytoczono podstawowe parametry
i wskazniki paliw pochodzenia biologicznego (alkohole i estry) oraz dla poréwnania benzyny
i nafty lotniczej.

Tabela 6. Parametry i wskazniki paliw pochodzenia biologicznego, benzyny i nafty lotniczej

Wartose Wartosc o
Paliwo opatowa Opatowa E;E;ﬁ MON lfigl?:;ﬁ Méél;g
M]/dm? M|/ kg
Avias 32,0 44,0 0.69-79 |100| 3,30 13.4
Rutanol| 292 33,0 0810 |78 | 237 | 138
Etanol 19.6 27,0 (0.789 |112 1,91 14,2
ii; ac 252 3.6 L75 106 2,6 10,6
MeLanol 16,0 20,0 (3,791 104 1,37 142
JetAl 33,6 42,0 0,800 g 3.4 12,3
Lster 340 39,6 0,880 25 4,91 14.8

We wszystkich przypadkach spalanie 1 kg paliw pochodzenia biologicznego ,produkuje”
mniej dwutlenku wegla niz paliwa ropopochodnego, a pod wzgledem energetycznym przewyz-
szajq one iloScig energii przypadajgca na jednostke masy powstatego CO-. Paliwa pochodzenia
biologicznego zawierajg bowiem wiecej wodoru w proporcji do zawartosSci wegla w paliwie niz
to ma miejsce w paliwach ropopochodnych. Nalezy jednak pamieta¢, ze sa to paliwa odtwarzalne
i po roku wytworzony CO, jest wchianiany przez rosliny, a wytworzony przez paliwa kopalne
dodawany do atmosfery. Lotnictwo w minimalnym stopniu jest obecnie odpowiedzialne za
emisje CO,, ale mimo tego juz obecnie rozwaza sie handel emisjami obejmujacy lotnictwo.

Zainteresowanie uzyciem paliw alternatywnych w lotnictwie odzyto w USA na przetomie lat
90, cho¢ wczesniej prace podjeto w latach 70-ych, nastepnie okoto 1980 roku, kiedy prof. dr Max
Shauck - dyrektor Centrum Rozwoju Lotniczych Paliw Odnawialnych Uniwersytetu Baylor w Tek-
sasie rozpoczat kompleksowe prace w obszarze General Aviation z réznymi biopaliwami,
gtownie etanolem a nastepnie estrami. Udowodniono, Ze etanol moze by¢ stosowany w silnikach
o stopniu sprezania do 15, co obniza znacznie zuzycie paliwa. Stwierdzono spadek emisji toksy-
cznych sktadnikéw w spalinach w poréwnaniu z klasyczna nafta lotniczg, dobre wiasnosci lotne
samolotu i znaczne zmniejszenie zadymienia przy stosowaniu estrow.

Podobne prace z paliwem E85 wykonano ostatnio na ttokowym silniku lotniczym ‘Franklin”
w Instytucie Lotnictwa. Parametry pracy silnika zmierzone w trakcie prob na stanowisku badaw-
czym oraz zawarto$¢ toksycznych sktadnikow spalin przedstawiono przy gaznikowym zasilaniu
benzyng Avgas 100LL (linia niebieska) oraz przy wtryskowym zasilaniu paliwem etanolowym
E-85 (linia zielona). Wyniki badan potwierdzaja dobre wtasnosci ekologiczne paliwa E85 jako
paliwa lotniczego. Aktualnie wstepne prace zakonczono.

Obecnie prowadzi sie kilkanascie réznych projektow dotyczacych paliw alternatywnych II
generacji tzw. BTL (biomass to liquid). Specjalny raport w sprawie paliw alternatywnych
opracowata agencja NASA, przewidujac jako paliwo III generacji paliwo z mikroalg. Technologia
wydaje sie by¢ bardzo obiecujgca z uwagi na wysoka wydajno$¢ mikroalg z hektara 150-300
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razy wyzsza niz paliwa estrowego z rzepaku oraz mozliwo$¢ ksztattowania wtasnosci biopaliwa
przez obrdbke termochemiczng. Wedtug NASA, zagospodarowany mikroalgami obszar wielkosci
stanu Wisconsin (réwny Belgii w Europie), wystarczytby na pokrycie zapotrzebowania catego
Swiatowego lotnictwa na paliwo lotnicze typu JetAl.
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Rys. 1. Parametry pracy silnika zmierzone w trakcie prob na stanowisku badawczym oraz
zawartos¢ toksycznych sktadnikéw spalin przy gaznikowym zasilaniu benzynq Avgas 100LL przy
wtryskowym zasilaniu paliwem etanolowym E-85

W agencji DARPA opracowano usprawniony proces otrzymywania paliwa z Inianki i jatrophy
o poprawionych wtasnosciach termooksydacyjnych w poréwnaniu z paliwem JetA1 (tab. nr 7)
Wstepne prace nad paliwem z Inianki prowadzone byty takze w Instytucie Lotnictwa w latach
1992-94 przy wspdipracy z SGGW Warszawa i Zaktadami Azotowymi Kedzierzyn, ale nie kon-
tynuowano ich dalej z uwagi na brak zrozumienia wtadz dla finansowania prac nad biopaliwami
w lotnictwie.

Tabela 7. Poréwnanie biopaliwa Il generacji z lotniczym paliwem JetA1

I"[IHI."IWH."I.NII" BIOFALIWA I GENERALC) L LIVINNEZYM PALIWEM [ETA1
WEDELG LOP
Wihasnosd jetAl latropha Lnianka
Warlosc vpalowa M) Sk 4128 443 44.1
Temp. zaplonu "C 38 min. 46 42
Temp. krystalizadi *C 47 57 A5
Koniec destylacyt °C max. 340 248 242
Gestosd kg/m? 775-840 749 753
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Nie ustaja takze prace nad paliwami syntetycznymi uzyskiwanymi z wegla lub gazu natural-
nego udoskonalonymi metodami Fisher-Tropsha. Celowata w ich produkcji Republika
Potudniowej Afryki. Obecnie zaawansowane prace prowadza miedzynarodowe konsorcja
sktadajace sie z producentéw paliw, samolotéw i silnikéw lotniczych.

Podsumowujac, biopaliwa lotnicze sa obecnie na etapie koncowych prac certyfikacyjnych,
prowadzonych zgodnie z aktualnymi przepisami lotniczymi dotyczacymi tak certyfikacji silnika,
jak i struktury samolotu. Oczekuje sie, ze generalna certyfikacja biopaliw nastapi okoto 2013...
2020 roku. Uwaza sie, ze beda to paliwa o lepiej ksztaltowanych wtasciwosciach, przyjazne
bardziej dla silnika i ludzi wraz ze Srodowiskiem naturalnym. Billy M. Glower - dyrektor ds.
strategii Srodowiskowych firmy Boeing, na spotkaniu pt. ,Kierunek Czyste Niebo” w dniu 6
maja 2010 roku w Warszawie powiedzial, Ze dla lotnictwa nie ma innej drogi niz udoskon-
alone biopaliwa, z uwagi na ich wyjatkowe wtasnosci, jak nizszy punkt krystalizacji, wyzsza
stabilno$¢ termiczng i wyzszg warto$¢ opatowa. Stwarza to wyjatkowa sytuacje dla Polski tak
z uwagi na posiadane zasoby wegla, gazu tupkowego jak i duzy potencjat produkcji biomasy:.

Oleje silnikowe

W lotnictwie wspoétczes$nie sg stosowane powszechnie zaréwno mineralne oleje smarne, jak
i oleje syntetyczne i potsyntetyczne, smary oraz emulsje olejowe. W poczatkach rozwoju lot-
nictwa stosowano bardzo zréznicowane oleje ré6znego pochodzenia zaréwno mineralnego jak
i organicznego jak np. rycyne stosowang do dzi$ w silnikach modelarskich.

Oleje mineralne otrzymywane sg w procesie tgczenia tzw. olejéw bazowych, pochodzacych
z bezposredniej przerébki ropy naftowej lub surowcéw bitumicznych.

Oleje syntetyczne otrzymywane s3g na drodze gtebokiej przerébki przetwoérczej surowcéw
mineralnych lub roslinnych olejéw, ttuszczéw zwierzecych etc. Po przerébce maja podobny skiad
chemiczny do olejow mineralnych, ale znacznie ulepszone witasnosci i z reguty wyzsza cene.
Rozrdznia sie oleje takze ze wzgledu na przeznaczenie jako oleje smarne dla silnikdw ttokowych
i oleje smarne do silnikow turbinowych. Musza one spetniac¢ jednak szereg podobnych zadan:

-zmniejszac tarcie miedzy wspdpracujacymi ciernie czesciami

-odprowadzic¢ ciepto tarcia oraz doptywajace z zewnatrz do czesci wspdtpracujacych

-odprowadzac produkty zuzycia cze$ci oraz produkty utleniania oleju

-chroni¢ czesci i zespoty silnikowe przed korozja

Tabela 8. Klasy lepkosciowe olejow silnikowych

Preedzial lepkosc) w Elasy lepkosciowe | Lalecaiy sikres slosowaiia
lemp. 40 °C, mm /s, SAE 300 vlejow prey lemperalurach
wig 150 3448 siliikowych uloceiiia *C
1900 _ 24,2 W 5W 15 da 5, -0 do-5

2B _ 352 10w -25 dn +5
$1.4 . 506 20W -20do 10
612748 20 15do 15
iy _ 1 1 N doe 20
135 . 165 40 10 dod5
198 . 242 50 15 do 50
288 . 352 60 puw. 20

Do wszystkich olejow dodaje sie rézne dodatki uszlachetniajgce. W obu rodzajach olejow
spetniajg one swoje specjalne zadania m.in. sg inhibitorami utleniania, depresatorami, popra-
wiaja wlasnos$ci myjace, przeciw zuzyciowe, pienienie oleju i inne funkcje wymagane warunkami
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eksploatacji i pracy silnika. Bardzo wazne sg dodatki zapobiegajace utlenianiu oleju, z zatoze-
niem, ze produkt ma pracowa¢ najdtuzej jak to mozliwe. Srodki te opracowywane s3 we
wspotpracy z wiodacymi producentami samolotéw i silnikéw i testowane sg w najbardziej
surowych warunkach. Speiniajag wymagania szeregu norm i przepiséw miedzynarodowych.
Podstawowsg ceche olejow silnikowych okresla klasyfikacja lepko$ciowa. Litera W (ang. Winter
-zima) - historycznie oznacza oleje przeznaczone do stosowania zimg. W praktyce stosuje sie
oznaczenia np. 5W/30, co oznacza stosowanie oleju w odpowiednio szerszych zakresach tem-
peratur, gdzie np.5W/30 od -30 do +20 C (tabl. nr 8).
Podstawowe réznice pomiedzy olejami mineralnymi i syntetycznymi podano w tabeli nr 9.

Zmiany te zobrazowano ponizej na rysunku nr 2.

Tabela 9. Podstawowe réznice pomiedzy olejami mineralnymi i syntetycznymi

Parametr standard 1939] Mineralny [Syntetycrny
L . L I
Lepkosd klnurnmtﬂum mmz/s 19.20 12-16.5 49.5.4
prey 100 *C
Temperatura mickniccia "C -18 23 i)
Temperatura caplonu  *( 260 260 256
Gostose kp/m3 HE2-B92 H45-905 Sl 1K)
Cizas wymiany oleju h 75-100 wi slanu  |ewigkszony
Lapkosc
Ay
N
-
y Syrtetycemy
TR ] 7] — Mineralny
-"\.\..\.
' 3
Temperatura oleju
Grubost
filmu oclajoweago
A
Py
3
\’\_ Synistyczny
x — Mineralny
S
-\'h_\_‘-‘_-_‘-. [
=
—
Temperatura oleju

Rys. 2. Poréwnanie wtasnosci oleju mineralnego z olejem syntetycznym w funkcji temperatury
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Z przedstawionych usrednionych przebiegéw wynika utrzymywanie wyzszych wartosci
lepkos$ci w podwyzszonych temperaturach olejéw syntetycznych niz mineralnych oraz mozliwos¢
komponowania w grupie olejow syntetycznych szerokiego zakresu lepkos$ci. Ma to szczegolne
znaczenie dla silnikdw turbinowych.

Bardziej lepkie oleje do silnikéw $migtowych i Smigtowcowych (z racji konieczno$ci smarowa-
nia wysoko obcigzonych ko6t zebatych przektadni reduktoréw) oraz mniej lepkie do silnikow
odrzutowych (z racji odprowadzania ciepta z wysokoobrotowych tozysk).

W zalezno$ci od bazy charakteryzujg sie one réznymi wtasnosciami eksploatacyjnymi. Istotng
cechg olejow syntetycznych stanowi duza stabilnos$¢ wtasciwosci fizycznych w znacznie dtuz-
szym czasie uzytkowania (siegajacego nawet kilka tysiecy godzin pracy silnika) niz olejéw min-
eralnych (zwykle dopuszczonych do pracy przez kilkaset godzin Powyzsze odnosi sie do
lotnictwa pasazerskiego i transportowego dalekiego zasiegu. W lotnictwie bojowym z racji wpty-
wu duzych przyspieszen dodatnich lub ujemnych tzw. akceleracji i deceleracji oraz rozruchow
silnika, czasy bezpiecznego uzytkowania olejow moga by¢ krétsze nawet o rzad wielkoSci.

Firmy silnikowe nie stosujg oleju syntetycznego w czasie pierwszego uruchomienia silnika
w trakcie podstawowego fabrycznego docierania silnika. W trakcie eksploatacji przewaga oleju
syntetycznego nad olejem mineralnym maleje rys. 3.

Zuzycia
paliwa
__,-"".

I
I
|| S |
I L Enarakny
%.. | | — Syntstyceny
"'-....___ |

| I'\"'\.
| C—
Gras lotu

Rys. 3. Wtasnosci olejow w czasie eksploatacji

Oleje syntetyczne maja jednak przewage z uwagi na wydtuzony czas wymiany. Duze nadzieje
»skokowego” wzrostu jako$ci smarnej olejéw syntetycznych (redukujacych tarcie czeSci wspo6t-
pracujacych omal do zera) wiazZe sie z wprowadzeniem do nich ciektych krysztatéw podobnych
do stosowanych w zupetnie innych dziedzinach jak np., w monitorach komputerowych.
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Streszczenie

W artykule przytoczono, zapomniane w lotniczej literaturze silnikowej, cechy dynamiczne lot-
niczych silnikéw ttokowych - rzutujqce na procesy napetniania cylindréw mieszankq palnqg oraz
przekazywane na ptatowiec sity i momenty obrotowe. Wiele uwagi poswiecono wyréwnowazeniu
sit bezwtadnosci wywotywanych ruchem posuwistozwrotnym ttokéw w uktadach korbowych sil-
nikéw i sposobéw ograniczenia ich przenoszenia na ptatowiec doborem liczby cylindréw i ich
potozenia w silniku oraz stosowania przeciwciezaréw. Przeprowadzono analize wyréwnowazenia
na prostych przyktadach cztero cylindrowego silnika rzedowego i w uktadzie przeciwsobnym oraz
trzy cylindrowego gwiazdowego. Przypomniano zasade przeciwcieZaréw wahliwie zamocowanych
na wale korbowym i ich efektywnos¢ . Zwrécono uwage na ograniczenia napetniania cylindréow
spowodowane kinematycznym sprzezeniem ttokéw i zawordéw w suwie ssania. Przedstawiono mod-
ele obliczeniowe o rézZnym stopniu uproszczenia drgan skretnych watu silnika ze Smigtem.

Stowa Kluczowe: uktad korbowy, wahliwy przeciwciezar, napetnianie cylindra

Wszystkie spalinowe silniki ttokowe charakteryzuje pulsacja momentu obrotowego - zalezna
od liczby cylindréw przede wszystkim, a niewywazone sity bezwtadnoSci zalezne sg od uktadow
cylindrow. W lotnictwie obecnym ilosciowo kréluja ,silniki” rzedowe w uktadzie przeciwsobnym
(typu ,bokser”) oraz w ukladzie jednogwiazdowym cylindréw. Silniki ttokowe stanowig
najwieksza mase! skupiong w kazdym samolocie, a ich niewywazone sity przenoszone sg na
konstrukcje ptatowca - ograniczajgc wytrzymato$¢ zmeczeniowg weztdw mocowania silnikow
i komfort pracy zatogi. Wzglednie prosta konstrukcja uktadu korbowego - zamieniajaca po-
suwisto - zwrotny ruch ttokéw na ruch obrotowy watu korbowego szczegélnie komplikuje prze-
biegi zaleznosSci drogi s ttoka, jego predkosci Vi przyspieszenia p od potozenia katowego a watu
(rys.1).

Cykl zwigzkoéw kinematycznych ruchow ttoka w cylindrze jest powtarzalny w jednym obrocie
watu korbowego (rys. 2), co pozwala na wyréwnowazenie sit bezwtadnosci przemieszczajgcych
sie ttokéw w silnikach rzedowych doborem liczby cylindrow i ich uktadem w silniku oraz wza-
jemnym potozeniem wykorbien watu korbowego. Rys. 3 przedstawia przyktadowe schematy

! Masa jednostkowa (przypadajaca na jednostke mocy) wspoétczesnie uzytkowanych w lotnictwie sil-
nikéw ttokowych jest 3+4 wieksza niz silnikéw turbinowych
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potozen wykorbien watéw czterocylindrowego silnika o jednorzedowym uktadzie cylindrow
oraz silnika takze czterocylindrowego - ale w uktadzie dwd6ch przeciwsobnie usytuowanych
rzedow oraz graficzng analize stopnia wyréwnowazenia tych silnikow.

=Z-R = 80160 mm

U= R (sine +2 sin2ec) = 5,25

JI:I = E'HE(':'I?E*:{ +.}'~1'.'E|E£Cf_ :l__'_—_ |E'F + IDI..I- 2
ﬁ"w—.:r-:' J}TGE%

Rys. 1. Schemat uktadu korbowego i cechy ruchu posuwisto - zwrotnego ttoka;
Biezqce: s - droga ttoka, V - predkosé, p - przyspieszenie
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Rys. 2. Zaleznos¢ drogi ttoka s, jego predkosci Vi przyspieszen p od potozenia kqtowego
wykorbienia przy ustalonej predkosci obrotowej watu korbowego

W rzedowym silniku wykazano catkowite wyréwnowazenie sit od I harmonicznej dziatajacych
przyspieszen na masy pozostajace w ruchu posuwisto - zwrotnym, a catkowicie sie sumujace
sity Il harmonicznej. Z warto$ci A wynika, Ze niewyréwnowazona suma sit tej harmonicznej dla
silnika jest bliska wartosci pierwszej harmonicznej jednego cylindra - jednak o czestotliwos$ci
dwukrotnie wiekszej. Natomiast w silniku o przeciwsobnym uktadzie czterech cylindréw zachodzi
catkowite wyréwnowazenie (parami cylindréw 1-2 oraz 3-4) sit bezwtadnosci obu harmon-
icznych? od mas przemieszczajgcych sie w cylindrach silnika. Niektére firmy, w silnikach
opisanego typu, stosowaty przeciwciezary - jednak ich przeznaczenie polegato wytacznie na
odcigzeniu czopéw watu korbowego i panwi tozysk kadtubowych w silniku.

2 a takze wszystkich wyzszych rzedow
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Rys. 3. Sily dziatajqce na masy uktadu korbowego przemieszczajqce sie w cylindrach silnika ruchem
posuwisto - zwrotnym; (a) w 4-o cylindrowym rzedowym, (b) w 4-o cylindrowym typu ,,bokser”

W silnikach specjalnie powstatych dla potrzeb lotnictwa w czasie jego burzliwego rozwoju -
t.,j. silnikéw gwiazdowych - problem wyréwnowazenia sit powstajacych w wyniku skomp-
likowanej kinematyki ruchu posuwisto - zwrotnego ttokéw w cylindrach promieniowo
rozmieszczonych wzgledem osi obrotow watu silnika, jak sie okazato, jest wyjatkowo prosty.
Schematy na rys.4 wyraZnie to wyjasniaja.
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Rys. 4. Sity dziatajqce na masy uktadu korbowego przemieszczajqce sie ruchem posuwisto-zwrotnym
w cylindrach silnika gwiazdowego ¢ - kqt miedzy osiami sqsiednich cylindrow (tu ¢=120°),
Fy, Fyp Fy3- sktadowe wzdtuz wykorbienia sit niewywazonych wszystkich cylindrow,

my,-masa przeciwciezaru, F, pc™ zréownowazajqca sita przeciwciezaru
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Do rozwazan wybrano najprostszy silnik: z trzema cylindrami® rozmieszczonymi
promieniowo co 120° oraz korbowodami wspétosiowo sprzegnietymi z czopem wykorbienia.
Analiza wartosci i kierunkéw wektoréw sit bezwtadnosci dziatajacych na masy przemieszczajace
sie w cylindrach wykazata, ze sktadowe poziome (jak na rysunku), znosza sie - a ich algebraiczna
suma w kierunku pionowym jest stata (przy n=const) i r6wna E =5 _ ; (gdzie: ijestliczba

cylindrow), ktérg mozna zréwnowazy¢ przeciwcigzarem o masie my,. obliczonej wg przytoc-
zonego narys. 4 wzoru.

Rys. 5. Zasada budowania modelu obliczeniowego czestotliwosci wlasnych drgan skretnych na
przyktadzie 2-u cylindrowego silnika typu ,bokser” napedzajqcego smiglto, oraz przebiegu jego
momentu obrotowego; @ - linia kqtow skrecenia watu korbowego, W;, W’; - wezty drgan w modelu
trzy masowym, W,, W3 - wezly drgan modeli 2-u masowego i 1-o masowego, C - sztywnos¢ watu na
skrecanie G - modut sprezystosci poprzecznej materiatu watu, J , - geometryczny biegunowy moment
bezwtladnosci przekroju poprzecznego watu

Specyfike lotniczych silnikéw ttokowych, w odréznieniu od trakcyjnych, stanowi brak kota
zamachowego. Jego role w lotnictwie spetnia Smigto, ktérego moment bezwtadnosci jest wiekszy
- co najmniej o rzad wielkoSci. Pulsujacy moment obrotowy silnika przekazywany na $migto
stanowi Zrddto drgan skretnych watu silnika, ktéry w przypadku czestotliwoSci pokrywajacych
sie z drganiami wlasnymi uktadu silnik - $migto grozi awarig silnika. Na rys. 5 przedstawiono
idee budowania modeli obliczeniowych drgan skretnych uktadu przenoszacego moment

3 W lotnictwie rozpowszechnione byty silniki o 5, 7, 9 cylindrach w pojedynczej gwiezdzie a w
podwdéjnej 2x7 cylindrow
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obrotowy od silnika do $migta o réZnym stopniu uproszczenia z przytoczeniem wzoréw oblicze-
niowych. Przytoczone wyniki obliczen odniesiono do uzyskanych z modelu tréjmasowego.
RdézZnice sg zapewnie mniejsze niz wynikajace z obliczen redukcji odcinkéw watu korbowego.
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Rys. 6. Zaleznos¢ czestotliwosci wlasnych drgan skretnych watu korbowego ny oraz wymuszajqcych
ny; przebiegiem momentu obrotowego drgan rezonansowych n,.od predkosci obrotowej silnika ng;
Ny, Ny - czestotliwosci wymuszane pulsacjg momentu obrotowego 2-u i 4-o krotng na 1 obrét watu
silnika, n,,,5, n,..,4 - odpowiednio rezonansowe predkosci obrotowe silnika

9

3
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Rys. 7. Zaleznos¢ kqtow skrecania @ watu korbowego w zakresie rezonansowym predkosci obrotowej
ng silnika z czestotliwosciq wymuszen ny; pulsujqcych momentu obrotowego
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Zagrozenia uszkodzenia watu przenoszacego pulsujacy moment obrotowy silnika na $migto
wynikajg z ewentualnos$ci wystapienia rezonansu drgan - przedstawionego na rys. 6. Dla
ograniczenia mozliwo$ci uszkodzen z tego powodu stosowano dawniej do$¢ powszechnie
ttumiki drgan o zréznicowanych ideach ttumienia: od podatnych sprzegiet sprezynowych, hy-
draulicznych do bezwtadno$ciowych. W kazdym przypadku uzyskiwano radykalne zmniejszenie
amplitud - rys. 7, a niekiedy takze przemieszczenie zakresu rezonansowego predkosci obrotowej
poza zakres roboczy silnika.

Rys. 8. Zasada dziatania bezwladnosciowego ttumika drgan skretnych i wykorzystania
wahadtlowo zamocowanego przeciwciezaru na wale korbowym.
1 - wat korbowy, 2 - przeciwciezar, 3 - rolka przeciwciezaru

-30 o 90 480 2%

Rys. 9. Zaleznos¢ predkosci ttoka V, wzniosu zaworu dolotowego h,,, predkosci przeptywu powietrza
Wz przez szczeline zaworowgq oraz biezqcej zawartosci masy mc powietrza zassanego do cylindra od
polozenia kqtowego watu korbowego suwu podczas napeiniania
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W okresie [1-ej wojny Swiatowej rozpowszechnit sie (gtéwnie w silnikach gwiazdowych) typ
ttumika bezwladno$ciowego polegajacego na wahadtowym zawieszeniu przeciwmasy wywa-
zeniowej na wale korbowym silnika - rys. 8. Zalete tych ttumikéw stanowi brak poboru energii
do ich dziatania oraz mozliwo$ci dostrajania czestotliwos$ci wahan (na drodze wyboru ,,dtugosci”
wahadta) przez wiasciwy dobor Srednicy D w ramieniu watu korbowego i przeciwmasie oraz
$rednicy d sworznia osadzonego w tych otworach. Ponadto czestotliwo$¢ wahan ttumika zmienia
sie proporcjonalnie do predkosci obrotowej watu na ktérym osadzony jest ttumik - co czyni go
ttumikiem ,catozakresowym” pracy silnika.

Skomplikowana kinematyka przemieszczajgcego sie posuwisto — zwrotnie ttoka w cylindrach
silnika i zwigzanego ,sztywno” z nim mechanicznie napedu zawordw rozrzadu silnika wptywa
na skomplikowanie przeptywu powietrza (lub mieszanki palnej) przez zmieniajace sie szczeliny
zaworow dolotowych i spalin przez zawory wylotowe. Na rys. 9 przestawiono zalezno$ci
predkosci ttoka Vi wzniosu h, zaworu dolotowego od katowego potozenia « watu korbowego
podczas suwu ssania silnika niedotadowanego. Juz z pierwszego spojrzenia wynika, ze wartosci
maksymalnej predkosci ttoka nie pokrywaja sie katowo z maksymalnym wzniosem zaworu dolo-
towego. Ma to powazne konsekwencje w procesie napeiniania cylindra tzw. ,Swiezym”
fadunkiem. Podobnie jak uchylanie sie zaworu przed zewnetrznym zwrotem ttoka i domykanie
po zwrocie wewnetrznym ttoka.

W obu przypadkach wystepuja przeptywy zwrotne (z cylindra) co charakteryzuje na rys.9
predkosc¢ przeptywu W, przez szczeling zaworowa. Szczegdlnie duza strata (ubytek) juz zas-
sanego do cylindra fadunku m,. jest wynikiem wypchnigcia czesci tadunku Am_. powrotem do
kanatu dolotowego silnika podczas rozpoczynajacego sie suwu sprezania. Powyzej opisane pro-
cesy wskazuja na potrzebe gtebszego opracowania naukowego proceséw towarzyszacych wymi-
anie tadunku w cylindrach silnikéw ttokowych.
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Streszczenie

Uzytkowane od ponad 100 lat w lotnictwie spalinowe silniki ttokowe swdj najintensywniejszy rozwdj
przeszly w okresie I-ej wojny swiatowej, a doskonalenie jakosciowe w okresie poprzedzajqcym 1I-q Wojne
Swiatowq. Wyparcie silnikéw ttokowych przez turbinowe odrzutowe najpierw z lotnictwa bojowego
a nastepnie dalekozasieznego lotnictwa pasazerskiego i towarowego - catkowicie zahamowato rozwdj sil-
nikéw ttokowych ograniczajqc obszar wykorzystania w ,,matym” lotnictwie turystycznym, sportowym oraz
rolniczym, policyjnym ... t.j. nie wymagajqcym duzych mocy, wzglednie tanim i tatwym w obstudze. Obecnie
jest potrzeba i szansa ich unowoczesnienia (jak to juz uczyniono w obszarze silnikéw samochodowych)
oraz wykorzystujqc ,lotniczq wiedze” o aerodynamice przeptywdw, polepszy¢ ich ogélng sprawnosé.
W artykule przedstawiono sposoby poprawy napetnienia cylindréw silnikéw, takze dotadowanych na drodze
ograniczenia pulsacji przeptywdow przez sprezarki i turbosprezarki. Zwrécono uwage na cechy dynamiczne
silnikéw ttokowych - stanowiqcych naped lekkich i bardzo lekkich samolotéw.

Stowa Kkluczowe: dotadowanie, turbodotadowanie, przeptywy pulsujqce

Rozwadj lotniczych silnikow ttokowych catkowicie ustatl wraz zakonczeniem II-ej wojny $wia-
towej. Pojedyncze proby rozwoju nie wytrzymaty konkurencji z powstatymi silnikami turbino-
wymi odrzutowymi i $migtowymi. Natomiast rzeczywisty rozwdj silnikéw ttokowych nastapit
w motoryzacji, zwlaszcza po wynalezieniu sondy ,lambda” i niskoci$nieniowego (przedza-
worowego) wtrysku paliwa, co radykalnie zmniejszyto zuzycie paliwa oraz zawarto$¢ toksycznych
sktadnikéw w spalinach i wymusito eliminacje otowiu w paliwach. Natomiast pozostata w za-
pomnieniu aerodynamika przeptywoéw w uktadach dolotowych i wylotowych, szczegélnie przy-
datna w silnikach turbodotadowanych.

Nalezy tu dostrzec specyfike wspétpracy silnika ttokowego, o pulsacyjnym przeptywie i spalin
(zaleznym od liczby cylindrow), ze sprezarka i turbing, o przeptywie ciggtym (charakterysty-
cznym dla maszyn wirnikowych). Na rys. 1 przestawiono schematy charakterystycznych typéw
silnikéw z zaznaczeniem pulsacji strumienia w kanatach dolotowych jedno- i czterocylindrowego
oraz w kanale wylotowym silnika turbodotadowanego. We wszystkich przypadkach zaznaczono
wartoSci Sredniego natezenia przeptywu. Widoczna pulsacja przeptywu za sprezarka podczas
cyklicznego napetniania cylindrow oraz przed turbing - podczas wydalania spalin z cylindrow
nie sprzyja, ani efektywnemu napeinieniu cylindréw ,$wiezym” tadunkiem i ich opréznianiu ze
spalin, ani osigganiu sprawnoSci sprezarki i turbiny - jak podczas przeptywu ustalonego.
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Dla przypomnienia na rys. 2 przytoczono charakterystyki obrotowe sprezarki i turbiny -
pracujacych jako zespdt wirnikowy turbosprezarki - w warunkach przeptywu ustalonego
(pozbawionego pulsacji). W kazdych warunkach pracy turbosprezarki musi zachodzi¢ réwnowaga

mocy Pg i Pt i predkosci ng i np obu zespotow.
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Rys. 1. Schemat silnikéw (a ) wolnossqgcego jednocylindrowego, (b) dotadowanego, cztero
cylindrowego ze sprezarkq mechanicznie napedzang, (c) dotadowanego cztero cylindrowego

_ _ z turbosprezarkg,
I'-F:J. e ], -':i!.J._ lee '| - masowe chwilowe natezenie powietrza i spalin, a - kqatowe potozenie wykorbienia
silnika.
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Rys. 2. Charakterystyki obrotowe sprezarki (a) i jg napedzajqcej turbiny (b);
mr, ] ;j-_.“.' n1_., - natezenia przeptywu powietrza, spalin i paliwa, - sprez sprezarki, H, -predkosci
obrotowe wirnikéw sprezarki i turbiny,

F. - moc niezbedna do napedu sprezarki, F, - moc rozporzqdzalna turbiny
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W silnikach dotadowanych samolotéw bojowych podczas II-ej wojny Swiatowej sprezarki
byty napedzane mechanicznie (o przetozeniu przyspieszajacym wzgledem watu korbowego od
ok. 7 do ok. 12) przy stopniu dotadowania, przy ziemi 7 (1,5...2,0). Czas akceleracji jest dtuzszy
przy zastosowaniu turbosprezarki - przy ktoérej wykorzystuje sie jednak energie wydalanych
z cylindréw spalin, co wptywa na zmniejszenie jednostkowego zuzycia paliwa. W okresie II-ej
wojny Swiatowej dotadowanie zwiekszyto moc silnika na wysoko$ci znamionowej (2 000...4 000
m) od ok.10 % do nawet 100%, przy ok. 10% mocy odbieranej od silnika do napedu sprezarki
z jednoczesnym wzrostem jednostkowego zuzycia o (10...15%).

Dla poprawnej pracy przeptywowej wirnikowych sprezarek i turbin, mimo pulsujacych
przeptywdéw powietrza i spalin przez szczeliny zaworowe cylindréw silnikéw, mozna zastosowac
zwigkszenie objetosci uktadu dolotowego V,; i wylotowego V,,, zaznaczonych narys. 3. Ekspery-
mentalne badania przeptywowe na prostym modelu dwucylindrowego silnika potwierdzity
stusznosc¢ tej metody.

Rys. 3. Wplyw objetosci V,; - uktadu dolotowego i wylotowego V,, na stopiert wyréwnania cisnienia
przed zaworami p, i przed turbing p,,

Dotadowanie silnikéw dos¢ radykalnie zmienia proces napetniania cylindréw i pozwala na
wzrost ilosciowy ostatecznej porcji tadunku po zamknigciu zaworu dolotowego o wartos¢ Am,.
zaznaczong na rys. 4.a. Natomiast zastosowanie turbiny jako napedu sprezarki dotadowujacej
wptywa na zwiekszenie ilosciowe resztek spalin pozostatych w cylindrach silnika po zamknieciu
zaworéw wylotowych (por. rys. 4.b.) w suwie opréznienia. Dla petiejszej oceny ilosciowej zmian
procesé6w wymiany tadunku w cylindrach na drodze dotadowania (i turbodotadowania
w odniesieniu do analogicznych proceséw silnika wolnossgcego pokazano na rys. 4.c. fragment
wykresu indykatorowego w suwie napeitniania N, wydalania spalin W oraz sprezania S. Do-
datkowa pojemnos¢ V,; uktadu dolotowego powinna by¢ tak dobrana aby chwilowy pob6r powi-
etrza przez cylinder silnika nie przekraczat wartosci sredniego natezenia przeptywu sprezarki.
Oznacza to, Ze pojemno$¢ ta spetnia role zasobnika powietrza uzupetnionego ciggtym doptywem
powietrza ze sprezarki, co oznacza, Ze jest ona takze zalezna od liczby zasilanych cylindréw (pul-
sacji przeptywu powietrza pobieranego przez cylindry). Podobny skutek zmniejszania pulsacji
wyptywu spalin naptywajgcych do turbiny speinia pojemnos¢ V,,, w uktadzie wylotowym sil-
nika.

PROBLEMATYKAWYMIANY tADUNKU W CYLINDRACH LOTNICZEGO SILNIKATLOKOWEGO 137



Rys. 4. Wplyw dotadowania i turbodotadowania na stopien napetnienia m, cylindrow oraz przebieg
cisnien w suwie ich napetnienia i opréznienia
(a) - podczas suwu napetniania, (b) - podczas suwu oprézniania, (c) - fragment wykresu
indykatorowego silnika wolnossqcego i dotadowanego
h, - wznios zaworu, py,p; -cisnienie otoczenia i tadowania, p., m-cisnienie i masa tadunku, a-
potozenie kgtowe wykorbienia watu silnika
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Rys. 5. Charakterystyka obrotowa silnika i Smigta
M, P, - moment obrotowy i moc silnika, Mg,,- obszar momentéw obrotowych nastawnego smigta

Specyfika silnikdw lotniczych (a wiec i ttokowych) jest ich praca w réznych warunkach
zaleznych od wysokoSci H i predkosci V lotu statku powietrznego oraz praca ciggla na zakresie
predkosci obrotowej bliskiej jej wartosci odpowiadajgcej maksymalnej mocy silnika. Sprzyja to
pracy w takich warunkach zastosowanie $migta o nastawnym skoku topat, co uwidoczniono na
charakterystyce obrotowej silnika z takim Smigtem (rys. 5).

Rys. 6. Charakterystyki wysokosciowe lotniczych silnikéw ttokowych mocy P i ciSnienia napetniania p
Py, pu-wolnossqcego, Py, - dotadowanego, P,g,., P, - dotadowanego z ogranicznikiem cisnienia
tadowania

Natomiast przebiegi charakterystyk wysoko$ciowych silnikow przedstawiono na rys. 6.
Widoczny jest ciggty spadek mocy Py i ciSnienia py silnika wolnossacego i dotadowanego P; bez
ograniczenia ci$nienia tadowania. Dziatanie ogranicznika ci$nienia tadowania (pogr) powoduje
wzrost mocy Py, do znamionowej wysokosci H,, co spowodowane jest spadkiem ci$nienia
w karterze silnika (pod ttokami), a nastepnie spadek mocy proporcjonalnie do spadku ci$nienia
py powietrza otaczajgcego.
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Przedstawione tu ,,drobne” kroki usprawniajace prace spalinowych ttokowych silnikéw lot-
niczych sa w ,zasiegu reki” konstruktoréw i technologéw zwtaszcza, ze silniki o takim zastosowa-

niu pracujg w bardzo waskim zakresie predkosci obrotowych - zwtaszcza przy uzyciu $migiet
o nastawnym skoku.
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ZAGROZENIA OBLODZENIEM LOTNICZYCH SILNIKOW
TLOKOWYCH

Ryszard Chachurski
Wojskowa Akademia Techniczna

Streszczenie

W artykule zaprezentowano podstawowe informacje zwiqzane z problematykq oblodzenia ukta-
doéw dolotowych lotniczych (i nie tylko) silnikéw ttokowych bedqgce wynikiem analiz i prac badaw-
czych prowadzonych w ITL WAT. Opisano warunki sprzyjajqce oblodzeniu oraz procesy zachodzgce
wewngqtrz kanatu przeptywowego gaznika. Przedstawiono wptyw zasysania do wlotu wody, kon-
densacji pary wodnej oraz parowania paliwa w gazniku na tworzenie sie w nim osadéw lodowych.
Pokazano schematy uktadéw zapobiegajgcych oblodzeniu stosowane w lotniczych silnikach ttoko-
wych poprzez ogrzewanie Scianek gaznikéw, podgrzewanie powietrza oraz mozliwosci bezwtad-
nosciowego usuwania kropel wody z powietrza zasysanego do wlotu. Sformutowano wskazéwki
dla pilotéw pozwalajqce na mozliwie wczesne zauwazenie przez nich objawdéw oblodzenia.

Stowa kluczowe: uktad dolotowy, gaznik, oblodzenie

Lotnicze prognozy pogody nie zawierajg zazwyczaj specjalnych ostrzezen dotyczacych moz-
liwos$ci wystagpienia oblodzenia uktadéw dolotowych silnikéw ttokowych. Wymusza to koniecz-
no$¢ wyposazenia zatég statkow powietrznych w odpowiedni zas6b wiedzy pozwalajacy na
wtasciwg ocene warunkéw atmosferycznych w celu unikniecia niebezpieczenstwa pojawienia
sie tego rodzaju oblodzenia, ktére moze wystapi¢ w szerokim zakresie temperatur. Najczesciej
pojawia sie w temperaturach od -10°C do +25°C przy wilgotnosci wzglednej 60% i wyzszej.

Od roku 2005 badania proceséw obladzania lotniczych silnikéw ttokowych prowadzone sg
takze w Polsce w ITL WAT.

WARUNKI SPRZYJAJACE OBLADZANIU SILNIKOW TLOKOWYCH

Podatno$¢ na oblodzenie lotniczych silnikow ttokowych jest znacznie zréznicowana i zalezy
od wielu czynnikéw, takich jak np. geometria uktadu dolotowego, rodzaj i budowa gaznika, pred-
kos$ci przeptywu strumienia powietrza przez poszczegdlne przekroje kanatu uktadu dolotowego
itd. Na podstawie badan doswiadczalnych ustalono, Ze podczas znizania lotu przy czeSciowym
otwarciu przepustnicy oblodzenie moze zdarzac sie w temperaturze ponad +38°C przy wilgot-
nosci wzglednej ponizej 30%. Zagrozenie oblodzeniem uktadéw dolotowych jest zdecydowanie
wieksze w ciepte i wilgotne letnie dni niz w suche dni zimowe, poniewaz w te pierwsze dni po-
wietrze zawiera wiecej pary wodnej (paradoksalnie jeden z najnowszych diagraméw stuzacych
do oceny zagrozenia oblodzeniem lotniczych silnikow ttokowych zostat opublikowany w roku
2000 w Australii). Widoczna woda w postaci opadoéw, chmur czy zamglenia nie jest warunkiem
koniecznym do wystapienia pewnych rodzajow oblodzenia uktadéw dolotowych, jednak nie-
bezpieczenstwo jednoczesnego pojawienia sie wszystkich jego rodzajéw rosnie przy obecnosci
widocznych objawéw obecnos$ci wody w powietrzu.
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Na podstawie badan prowadzonych w wielu krajach gtéwnie jeszcze przed II Wojna Swiatowa
oraz w trakcie jej trwania ustalono, ze mozliwo$¢ wystgpienia oblodzenia, jak i jego stopien, sa
w istotny sposo6b uzaleznione od konfiguracji uktadu dolotowego, rodzaju zasilania i gaznika itp.
W rezultacie 6wczesnych, a takze p6zniejszych badan opracowano kilka réznigcych sie nieco
miedzy sobg diagramow pozwalajacych na ocene mozliwos$ci wystapienia oblodzenia uktadow
dolotowych lotniczych silnikéw ttokowych. Diagramy dotycza przede wszystkim silnikéw z gaz-
nikami ptywakowymi, gdyz zagrozenie oblodzeniem dla silnikdw wyposazonych w wiekszos$¢
typoéw gaznikéw przeponowych lub we wtryskowe uktady zasilania jest znacznie mniejsze. Na
diagramach najistotniejsze sg pola wskazujace na wystepowanie warunkow sprzyjajacych po-
jawianiu sie silnego oblodzenia.

Na rys. 1 pokazano zbiorczy diagram przeznaczony do oceny mozliwo$ci wystgpienia
oblodzenia uktadéw dolotowych lotniczych silnikow ttokowych opracowany w ITL WAT m.in.
na podstawie diagraméw dostepnych w réznych Zrédtach. Na diagramie wydzielono 4 strefy
odpowiadajace ré6znym stopniom zagrozenia oblodzeniem, w ktérych:

- zagrozenie oblodzeniem nie wystepuje,

- istnieje mozliwo$¢ wystgpienia oblodzenia o matej intensywnos$ci w fazie znizania lub pod-
czas przelotu,

- moze wystapi¢ oblodzenie o umiarkowanej intensywnos$ci w fazie przelotu lub o duzej
intensywnoSci podczas znizania,

- oblodzenie o duzej intensywnos$ci moze wystapi¢ w kazdej fazie lotu.

Nalezy zwrdéci¢ uwage, Ze diagram przedstawiony na rys. 1 dotyczy warunkdéw, w ktérych
woda nie wystepuje w powietrzu w postaci widocznej, np. jako mgta, chmury, deszcz itp.
Obecnos$¢ w powietrzu wody w postaci widocznej zwieksza mozliwo$¢ wystgpienia oblodzenia.
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Rys. 1. Diagram do okreslania mozliwosci wystqpienia oblodzenia elementéw uktadu dolotowego
lotniczego silnika ttokowego
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Trzeba takze pamieta¢, Ze opracowane diagramy majg jedynie charakter pomocniczy, majacy
uswiadomic¢ zatogom statkéw powietrznych mozliwo$¢ wystapienia zagrozenia oblodzeniem
i wzmoc ich czujnos¢. Pomocniczy charakter diagramu wynika z r6znorodnosci budowy uktadow
dolotowych silnikéw ttokowych, a takze stosowanych w nich gaznikéw oraz wynikajacych z tego
réznic w warto$ciach parametréw strumienia czynnika roboczego przeptywajacego przez te
uktady dolotowe. Z tego wzgledu nalezy przede wszystkim bezwzglednie przestrzegac zalecen
zawartych w instrukcjach eksploatacji poszczegélnych statkow powietrznych i ich zespotéw na-
pedowych.

MECHANIZM OBLADZANIA SILNIKOW TLOKOWYCH

Literatura poSwiecona opisywanej tematyce wyrdznia, na podstawie mechanizméw jego po-
wstawania, trzy rodzaje Zrodet oblodzenia uktadéw dolotowych lotniczych silnikéw ttokowych:

Woda zawarta w powietrzu - oblodzenie pojawia sie w wyniku oddziatlywania strumienia wil-
gotnego powietrza, jesli temperatura otoczenia lub statku powietrznego wynosi od 0°C do +5°C
lub jest nizsza. Strumien wilgotnego powietrza uderzajacy w elementy uktadu dolotowego sil-
nika ttokowego powoduje ich chtodzenie i zamarzanie na nich zawartych w powietrzu kropel
wody. L6d moze tworzy¢ sie na chwytach powietrza, ekranach zamontowanych we wlotach,
$ciankach uktadu dolotowego, filtrach powietrza, elementach zaworéw powietrza doprowadza-
nego z chwytéw dodatkowych (rys. 2) oraz na przegrodach wewnatrz kanatéw dolotowych.

e

Rys. 2. Miejsca, w ktorych zrédtem oblodzenia jest woda zawarta w powietrzu (1),
para wodna zawarta w powietrzu (2), parujqgce paliwo (3)

Szczegblne zagrozenie tym rodzajem oblodzenia wystepuje podczas opadow $niegu, deszczu
ze $niegiem, lotu w chmurach oraz podczas deszczu przy temperaturach otoczenia w granicach
0°C zwtaszcza, jesli 16d jest widoczny na szybach kabiny lub elementach ptatowca. Najwieksza
predko$¢ narastania warstwy lodu obserwuje sie w temperaturze okoto -4°C, w ktorej
przechtodzone krople wody w powietrzu znajdujg sie w stanie p6tptynnym. Ten typ oblodzenia
zazwyczaj nie stanowi zagrozenia przy bardzo niskich temperaturach otoczenia, poniewaz
wilgotno$¢ wzgledna powietrza jest wéwczas zazwyczaj niewielka. W tych temperaturach woda
zawarta w powietrzu moze przyjmowac postaé krysztatkéw lodu, ktére w przypadku braku
filtréw moga przedostawac sie wraz z powietrzem przez kanat dolotowy silnika nie powodujac
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zwykle Zadnych zaktécen w jego pracy. Poniewaz jednak uktady dolotowe zwykle wyposazone
sa w filtry powietrza, krysztatki lodu moga osadzac¢ sie na filtrach, powodujgc ich oblodzenie
i blokujac doptyw powietrza do silnika. Oblodzenie, ktoérego Zrodiem jest woda zawarta
w powietrzu wystepuje we wszystkich rodzajach lotniczych silnikéw ttokowych, zar6wno
gaznikowych, jak i z wtryskiem niskoci$nieniowym czy bezposrednim.

Para wodna zawarta w powietrzu - oblodzenie moze pojawiac sie nawet przy stosunkowo wy-
sokich temperaturach powietrza w warunkach czeSciowego otwarcia przepustnicy, typowego
dla zakres6w pracy silnika zbliZonych do biegu jatowego i dla matych otwar¢ przepustnicy od-
powiadajacych podczas lotu fazie znizania lub przelotu. Jest ono wynikiem kondensacji i zama-
rzania pary wodnej zawartej w powietrzu wskutek obnizania sie temperatury w gardzieli
gaznika oraz przestrzeni miedzy krawedziami przepustnicy a Sciankami kanatu przeptywowego
gaznika. Lod pojawia sie w gardzieli gaznika i bezposrednio za nig, a takze bezpos$rednio na prze-
pustnicy i $ciankach kanatu dolotowego w jej poblizu wskutek zwiekszenia predkos$ci przeptywu
czynnika roboczego, spadku jego ci$nienia i temperatury (rys. 3). Predko$¢ narastania warstwy
lodu zalezy w tym przypadku od wilgotno$ci powietrza i wielko$ci otwarcia przepustnicy, przy
czym dtuzsza praca silnika w takich warunkach grozi catkowitym zdtawieniem przeptywu po-
wietrza i zga$nieciem silnika. Do powstania oblodzenia, ktérego Zrédtem jest para wodna znaj-
dujaca sie w powietrzu nie jest konieczne wystepowanie widocznej wilgoci w powietrzu (np.
w postaci chmur, opadow itp.).
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Rys. 3. Rozktad srednich wartosci predkosci przeptywu powietrza
oraz jego temperatury i ciSnienia wzdtuz kanatu przeptywowego typowego gaznika
dla czesciowego uchylenia przepustnicy

Oblodzenie to pojawia sie we wszystkich typach silnikéw ttokowych, zaréwno z zasilaniem
gaznikowym, jak i z zasilaniem wtryskowym (na przepustnicach regulujacych doptyw powi-
etrza). Jest ono jednak zdecydowanie bardziej niebezpieczne dla silnikéw gaZnikowych,
w ktérych rozpylacze paliwa znajdujg sie przed przepustnicg, poniewaz proces odparowywania
paliwa w szczelinach miedzy krawedziami przepustnicy a Sciankami gaznika znacznie zwieksza
mozliwo$¢ powstania lodu.

Parujace paliwo - oblodzenie jest wynikiem obnizania temperatury mieszanki paliwowo-
powietrznej do temperatury zamarzania wody w wyniku pobierania ciepta koniecznego do
odparowania paliwa od strumienia przeptywajacego powietrza i Scianek kanatu przeptywowego.
W silnikach gaznikowych pojawia sie zwykle jednoczes$nie z oblodzeniem przepustnic. Lod
osadza sie na elementach gaznika (np. na przepustnicy) i kolektora dolotowego znajdujacych
sie za rozpylaczem paliwa. Mozliwo$¢ znacznego obniZzania sie temperatury wewnatrz kanatu
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dolotowego silnikéw ttokowych na skutek odparowywana paliwa potwierdza szereg badan
prowadzonych nie tylko dla silnikow lotniczych, ale i samochodowych czy motocyklowych.
Zalezno$ci pozwalajgce na obliczenie parametrow parujacego paliwa i mieszanki w gazniku oraz
dtugosci drogi parowania kropli paliwa opracowat w roku 1983 zesp6t pracownikéw Zaktadu
Napedéw Lotniczych WAT. Wyniki obliczen wskazuja, Ze petne odparowanie kropli paliwa,
w zaleznoSci od jej Srednicy, odbywa sie na drodze kilku - kilkunastu centymetréw, przy czym
w 80% odparowuje ona na dtugosci 2...4 centymetréw. Paliwo, ktore jeszcze nie odparowato
porusza sie gtdwnie w postaci drobnych kropel w mieszance, a jego niewielka czes$¢ (w
nagrzanym silniku okoto 3...4% jego ogdlnej ilosci) tworzy ciekta powtoke ptynaca po Sciankach
kanatu dolotowego.

Catkowite odparowanie benzyny w uktadzie dolotowym silnika pracujacego na mieszance
ubogiej obniza temperature mieszanki o ok. 17...20°C, natomiast dla mieszanki bogatej spadek
jej temperatury w wyniku odparowania benzyny siega nawet 30°C.

Instrukcje eksploatacji niektérych silnikow, gtéwnie stosowanych do napedu amatorskich
statkdw powietrznych, przewidujg, Ze moga one by¢ zasilane zaréwno benzyna lotniczg jak i sa-
mochodowa. Z przeprowadzonych badan poréwnawczych wynika, Ze z powodu wiekszej lotnosci
i mozliwej wiekszej zawartosci wody niebezpieczenstwo wystapienia oblodzenia uktadéw do-
lotowych jest wieksze dla silnikow eksploatowanych z wykorzystaniem benzyn samochodowych
niz lotniczych.

W zalezno$ci od konfiguracji uktadu dolotowego, rodzaju i konstrukcji gaznika, zagrozenie
oblodzeniem moze by¢ rézne. Oblodzenie bedace wynikiem odparowania paliwa jest najwiek-
szym zagrozeniem w silnikach wyposazonych w gazniki ptywakowe, w ktérych rozpylacze pa-
liwa sg z reguly usytuowane przed przepustnica, a mniejszym w silnikach z gaznikami
przeponowymi, poniewaz w nich czesto rozpylacze paliwa umieszcza sie za przepustnicg. W sil-
nikach z wtryskiem bezposrednim oraz z gaznikiem umieszczonym za sprezarka dotadowujaca
ten rodzaj oblodzenia nie wystepuje. Tradycyjnie w silnikach samolotéw bojowych uzywanych
podczas II Wojny Swiatowej w silnikach gwiazdowych gazniki umieszczano przed sprezarka.
W silnikach szeregowych (zwykle w uktadzie widlastym z cylindrami stojgcymi lub wiszacymi)
gazniki przed sprezarkami znajdowaty sie w silnikach amerykanskich i brytyjskich, natomiast
w silnikach rosyjskich byty one zawsze usytuowane za sprezarkami. Niemcy natomiast w silni-
kach swoich samolotéw bojowych stosowali wytgcznie bezposredni wtrysk benzyny do cylind-
réow (pod ci$nieniem ok. 25 MPa). W silnikach z wtryskiem niskoci$nieniowym, chociaz zwykle
w punkcie kanatu dolotowego, w ktérym jest on realizowany zachodzi ogrzewanie $cianek ka-
natu w wyniku przejmowania ciepta od cylindréw silnika, ten rodzaj oblodzenia moze pojawic
podczas rozruchu wystudzonego silnika w warunkach zimowych.

Najwieksze zagrozenie wystepuje w przypadku gaznikéw ptywakowych, w ktérych naktadaja
sie efekty wszystkich Zrédet oblodzenia.

Jednoczes$nie z oblodzeniem uktadéw dolotowych silnikéw ttokowych moze wystapi¢ oblo-
dzenie ich uktadéw paliwowych. Zwigzane jest ono z obecno$ciag wody w paliwie (szczegélnie
alkohole zawsze zawieraja pewng ilo$¢ wody). Woda ta moze zamarzac¢ w instalacji paliwowej,
przede wszystkim w filtrach, ale takze w zakolach przewoddéw paliwowych, powodujac prze-
rwanie doptywu paliwa. Woda zawarta w paliwie dostaje sie razem z nim do kanatu dolotowego
i moze tam zamarza¢ w wyniku opisanych powyzej procesow.

SPOSOBY PRZECIWDZIALANIA OBLODZENIU LOTNICZYCH SILNIKOW TLOKOWYCH

Oblodzeniu uktad6w dolotowych silnikéw ttokowych zapobiega sie roznymi sposobami, w za-
leznos$ci od konstrukcji silnika, umiejscowienia na ptatowcu, sposobu jego chtodzenia itp.
W wiekszoSci przypadkow stosuje sie ogrzewanie ich newralgicznych elementdw takich jak gaz-
niki oraz kolektory dolotowe lub tez doprowadza sie do gaznika powietrze o wyzszej tempera-
turze.
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Aktualnie obowigzujace przepisy certyfikacji statkdw powietrznych wyposazonych w silniki
ttokowe (w tym z ttokami wirujacymi) nakazuja wyposazanie uktadéw dolotowych silnikow
w systemy zapobiegajace ich oblodzeniu i usuwajgce 16d, ktéry moze sie w nich utworzy¢. Praca
silnikow jest sprawdzana w warunkach, w ktérych w powietrzu atmosferycznym o temperaturze
-1°C nie jest widoczna woda w Zadnej postaci (chmury, mgta, opady deszczu, $niegu itp.).

Zabezpieczanie uktadéw dolotowych silnikéw ttokowych przed oblodzeniem moze by¢ rea-
lizowane w rézny sposéb. Ogrzewanie gaznikow lub kolektoréw dolotowych moze by¢ realizo-
wane poprzez umieszczenie ich wewnatrz nagrzewnicy, do ktérej doprowadza sie czynnik
grzewczy. W przypadku silnikoéw o mniejszych mocach, stosowanych w samolotach sportowych
i turystycznych czynnikiem podgrzewajacym elementy uktadu dolotowego s3 czesto spaliny
z kolektora wylotowego (rys. 4).

Rys. 4. Schemat uktadu dolotowego silnika tlokowego z ogrzewaniem newralgicznych elementéw
uktadu przy wykorzystaniu spalin. 1 - wlot powietrza z filtrem, 2 - gaznik, 3 - nagrzewnica,
4 - wylot spalin, 5 - zawor sterowania ogrzewaniem

W niektérych silnikach role czynnika grzewczego petni goracy olej z instalacji olejenia silnika
lub goragca woda z uktadu chtodzenia®. Bardziej skomplikowane rozwigzania, ktore byty raczej
stosowane w silnikach o Srednich lub duzych mocach, to takie, w ktorych olej z instalacji olejenia
silnika (rzadziej spaliny lub woda) przeptywaty nie tylko kanatami wykonanymi w $ciankach
gaznika w strefie gardzieli i za nig, ale réwniez kanatami wewnatrz tarcz przepustnic.
Odpowiedniag temperature ogrzewanych elementéw uzyskuje sie poprzez wtasciwe ustawienie
zaworu doprowadzajacego czynnik grzewczy do nagrzewnicy.
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Rys. 5. Schematy uktadéw dolotowych silnikéw ttokowych z podgrzewaniem powietrza. 1 - gléwny
wlot powietrza z filtrem, 2 - gaznik, 3 - zawor powietrza ogrzanego, 4 - upust powietrza ogrzanego,
5 - wylot spalin, 6 - dodatowy wlot powietrza, 7 - nagrzewnica

! Rozwigzanie wykorzystujace do podgrzewania uktadu dolotowego goraca wode z uktadu chtodzenia
silnika jest wspotczesnie stosowane np. silnikach do napedu motolotni w produkowanych (na bazie sil-
nikéw motocyklowych Honda CBR 600F4/5) przez firme P.P.U. Azymut.
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Drugi czesto stosowany sposob zapobiegania oblodzeniu elementéw uktadu dolotowego sil-
nikéw ttokowych polega na doprowadzaniu do gaznika ogrzanego powietrza pobieranego przez
wlot dodatkowy (rys. 5).

W warunkach sprzyjajacych oblodzeniu doptyw powietrza z wlotu gtéwnego jest odcinany
za pomoca zaworu sterowania podgrzewaniem uktadu dolotowego, a jednoczes$nie otwierany
jest doptyw powietrza wlotu dodatkowego. Wlot dodatkowy umieszczany jest pod ostong silnika
w strefie ogrzewanej cieptem od cylindréw silnika lub moze znajdowac sie w bezposredniej bli-
skosci rury wydechowej. W zwigzku z tym, Ze przepisy budowy statkéw powietrznych z silni-
kami ttokowymi wymagaja dla niektdrych silnikow wzrostu temperatury o 50...67°C, powietrze
pobierane z wlotu dodatkowego przeptywa czesto przewodem usytuowanym wspoétsrodkowo
wokot rury odprowadzajacej spaliny z silnika. Inne rozwigzanie polega na pobieraniu powietrza
przez wloty rozmieszczone w ostonie silnika i podgrzewaniu go w nagrzewnicy usytuowanej
wspotsrodkowo wokot kolektora wylotowego (rys. 5). Pozagdang temperature powietrza w ka-
nale dolotowym silnika uzyskuje sie poprzez odpowiednie ustawienie zaworu regulujgcego do-
plyw powietrza z wlotu dodatkowego, przy czym zazwyczaj instrukcje eksploatacji nakazuja
wigczanie podgrzewania na petny zakres. Jedynie w przypadku niektoérych silnikow wyposazo-
nych w systemy do pomiaru ci$nienia i temperatury w uktadzie dolotowym instrukcje eksploa-
tacji dopuszczaja wiaczanie podgrzewania na zakres mniejszy od maksymalnego. Zastosowanie
czeSciowego otwarcia zaworu przy temperaturach otoczenia ponizej 0°C moze spowodowac
podniesienie temperatury wewnatrz kanatu dolotowego silnika (wynoszacej w danej chwili np. -
10°C) do takiej, przy ktorej dostajace sie do uktadu dolotowego krysztatki lodu beda topnie¢,
a nastepnie ponownie zamarzac na przepustnicy powodujac jej oblodzenie przy lokalnej war-
toSci temperatury w granicach 0°C.

Instalacje zapobiegajace obladzaniu, niezaleznie od ich typu, nalezy stosowa¢ wylacznie w wa-
runkach sprzyjajacych oblodzeniu. Wiaczenie podgrzewania lub pob6r ogrzanego powietrza po-
woduje znaczace ograniczenie napetnienia cylindréw silnika masowym tadunkiem powietrza
i zmniejszenie jego mocy. Oprocz tego wlot powietrza dodatkowego nie zawsze jest wyposazony
w filtr, co moze doprowadzi¢ do uszkodzenia silnika z powodu zassania zanieczyszczen i to
w trudnej fazie - podczas startu samolotu.

Po wiaczeniu podgrzewania gaZznika na zakresie przelotowym nalezy pamietac¢ o skorygowa-
niu sktadu mieszanki dla jej zubozenia (nie koryguje sie sktadu mieszanki przy niskich predko-
$ciach obrotowych watu korbowego).

Poszczegdlne silniki majg rézna podatnos¢ na oblodzenie, przy czym moze sie to inaczej
ksztattowac dla tego samego silnika w zaleZno$ci od zabudowy na innym ptatowcu, zastosowania
innego chwytu powietrza itp. Przyktadowo, przy wiekszych predkosciach lotu, odpowiednie
uksztattowanie chwytu powietrza moze utatwia¢ bezwtadnos$ciowe oddzielanie kropel wody od
strumienia powietrza zasysanego do silnika (rys. 6).

Zmniejszenie zagrozenia oblodzeniem mozna takze uzyskac¢ poprzez wtasciwe usytuowanie
filtra powietrza (rys. 7). Skutecznos¢ bezwtadnos$ciowych separatoréw wody mozna zwiekszy¢
poprzez zastosowanie ejektorow wykorzystujacych predkos¢ spalin wyptywajacych z rur wy-
lotowych silnika do odsysania kropel wody. Dla unikniecia obladzania separatoréw pozadane
jest ich ogrzewanie, np. przy wykorzystaniu spalin z uktadu wylotowego.

W przypadku silnikéw z dotadowaniem usytuowanie gaznika przed sprezarka polepsza jakos¢
mieszanki, jednak zwieksza jego zagrozenie oblodzeniem z powodu obniZenia ci$nienia, a tym
samym i temperatury, w gardzieli gaznika. Umieszczenie gaznika za sprezarka nie zwieksza tak
bardzo jakos$ci mieszanki, jednak zabezpiecza gaZznik przed oblodzeniem ze wzgledu na wzrost
temperatury za sprezarka.

2Wg schematu pokazanego na rys. 7b w uzywanych podczas Il Wojny Swiatowej samolotach my$liwskich
Jak-3 odseparowywano z powietrza duze ziarna zanieczyszczen podczas startu z lotnisk trawiastych.
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Rys. 6. Wplyw uksztattowania chwytu powietrza na mozliwos¢ separacji wody (a) nie sprzyjajgcy
separacji wody, (b) sprzyjajqcy separacji wody

b

Rys. 7. Wplyw uksztattowania chwytu powietrza i umiejscowienia filtra powietrza na podatnos¢
oblodzeniowq filtra (a) klasyczny, (b) o zmniejszonej podatnosci na oblodzenie filtra

Najmniej podatne na oblodzenie s3 silniki z bezposrednim wtryskiem paliwa do cylindrow,
gdyz eliminuje sie w tym przypadku oblodzenie bedgce wynikiem parowania paliwa i obecnosci
przewezenia kanatu dolotowego (gardzieli gaznika). Innym rodzajom oblodzenia mozna
zapobiegac poprzez odpowiednie ksztattowanie chwytu powietrza, ogrzewanie $cianek gaznika
i kanatu dolotowego oraz wtasciwy ksztatt samego kanatu lub kolektora dolotowego.

W celu unikania zamarzania w instalacji paliwowej (np. w filtrach) wody zawartej w paliwie
stosuje sie specjalne dodatki do paliwa. Innym, rzadziej stosowanym, sposobem jest podgrze-
wanie paliwa, przy czym uktady takie musza by¢ szczegdlnie uwaznie projektowane i uzywane,
poniewaz zbyt duzy wzrost temperatury paliwa moze prowadzi¢ do jego parowania i powsta-
wania korkéw parowych uniemozliwiajgcych przeptyw paliwa.

Piloci wielu bardzo prostych obiektéw latajgcych, takich jak motolotnie lub paralotnie maja
w nich zabudowane silniki, ktore nie sg certyfikowane i zwykle ich podatno$¢ na oblodzenie nie
jest znana, a ponadto najczesSciej nie majg one zadnych zabezpieczen przeciwoblodzeniowych.
Powinni oni sobie zdawac sprawe z niebezpieczenistwa wykonywania lotow w warunkach sprzy-
jajacych oblodzeniu uktadéw dolotowych silnikow.

OBJAWY OBLODZENIA UKLADOW DOLOTOWYCH LOTNICZYCH SILNIKOW TLOKOWYCH

Efektem obladzania uktadu dolotowego silnika ttokowego jest stopniowe zmniejszanie jego
mocy. W zaleznos$ci od intensywnos$ci obladzania proces zmniejszania mocy silnika moze
nastapi¢ bardzo szybko lub tez moze odbywac sie powoli w dtuzszym czasie az do oblodzenia
rozpylaczy paliwa w gazniku.

W przypadku samolotéw wyposazonych w $migto o statym skoku topat proces obladzania
uktadu dolotowego silnika mozna zaobserwowac na obrotomierzu po cigglym powolnym zm-
niejszaniu sie predkosci obrotowej watu silnika. Jesli pilot nie podejmuje Zadnych dziatan
obnizanie sie mocy silnika wskutek oblodzenia bedzie sie wigza¢ ze statym zmniejszaniem sie
wysokosci lub predkosci lotu. Poniewaz jednak piloci zwykle koryguja powolne zmniejszanie
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sie predkosci lub wysoko$ci lotu poprzez niewielkie zwiekszenie otwarcia przepustnicy, prowa-
dzi to czesto do maskowania wczesnych objawoéw wystgpienia oblodzenia, tym bardziej, Ze matej
utracie mocy przez silnik moze nie towarzyszy¢ jego nieréwna praca. Dopiero po nagromadzeniu
sie w uktadzie dolotowym odpowiednio duzej ilosci lodu wystepuja takie objawy jak nier6wna
praca silnika, drgania, wieksze spadki mocy, ktérym towarzyszy zmniejszenie wysokosci
i predkosci lotu. W szczegélnym przypadku silnik moze sie nawet samoczynnie wytgczyc.
W przypadku samolotéw wyposazonych w $migta o zmiennym skoku (statej predkosci obro-
towej) lub $migtowcow - podczas oblodzenia uktadu dolotowego nie nastepuje zmniejszanie sie
predkos$ci obrotowej, ale wystepuja te same objawy dotyczace obnizania wtasnosci pilotazowych
statku powietrznego.

Jezeli silnik wyposazony jest w czujnik ci$nienia w kolektorze dolotowym lub czujnik tem-
peratury powietrza w uktadzie dolotowym czy temperatury spalin, to proces obladzania uktadu
dolotowego mozna rozpozna¢ na odpowiednich wskaZnikach po obnizaniu sie tegoz ciSnienia
lub temperatury. Zmniejszanie sie tych wartosci jest bardzo istotna informacja dla pilota,
poniewaz poprzedza (!) jakiekolwiek zauwazalne objawy pogorszenia sie charakterystyk
uzytkowych silnika lub ptatowca. W przypadku zauwazenia opisanych zmian pilot powinien
podjac¢ natychmiastowe dziatania przeciwdziatajace oblodzeniu uktadu dolotowego silnika.
Zaniechanie odpowiednich przedsiewzie¢ prowadzi do postepowania procesu obladzania do
chwili koniecznos$ci wprowadzenia korekty zmniejszonej wysokoSci lotu. W dalszej kolejnos$ci
moze wystgpi¢ tzw. ,strzelanie” w gaznik, a nastepnie nier6wnomiernos$¢ pracy silnika (tzw.
»przerywanie”). W tym stanie silnik moze nie by¢ w stanie dostarczy¢ mocy niezbednej do kon-
tynuowania lotu i moze sie zatrzymac, zwtaszcza po zbyt gwattownym ruchu przepustnicy.
W przypadku silnikéw $§migtowcoéw wystepuja podobne objawy, jak w przypadku silnikéw samo-
lotéw.

PODSUMOWANIE

Oblodzenie lotniczych zespotéw napedowych jest jedng z najczestszych przyczyn wypadkow
lotniczych zwigzanych ze zjawiskami meteorologicznymi. Jest ono grozne zaréwno dla ttokowych
jak i turbinowych zespotéw napedowych statkow powietrznych. W USA wedtug bazy danych
Aircraft Owners and Pilots Association (AOPA) w latach 1983 - 2007 zanotowano 472 zdarzenia
spowodowane oblodzeniem lotniczych silnikéw ttokowych (118 w ciggu ostatnich 10 lat), co
stanowi 70% wszystkich zdarzen zwigzanych z oblodzeniem. Znajomo$¢ zjawisk zwigzanych
z oblodzeniem lotniczych zespotéw napedowych jest tym bardziej wazna, ze wsrdd przyczyn
powaznych zdarzen lotniczych zwigzanych z tym rodzajem oblodzenia istotng role odgrywa
czynnik ludzki. Na przetomie lat osiemdziesigtych i dziewiec¢dziesigtych XX. wieku w ciggu 5 lat
zanotowano ponad 360 zdarzen lotniczych zwigzanych z tym zjawiskiem. W 47 zniszczonych
i 313 uszkodzonych statkach powietrznych zgineto z tego powodu 40 osé6b, a 160 zostato ran-
nych, w tym 40 ciezko. Takze w Polsce powtarzaja sie wypadki spowodowane oblodzeniem
uktadéw dolotowych silnikéw ttokowych.

Trzeba pamieta¢, ze oblodzenie silnikow ttokowych wyposazonych w zasilanie gaZnikowe
jest wysoce prawdopodobne przy temperaturach otoczenia siegajacych +18°C przy bezch-
murnym niebie, a obserwowano je nawet w temperaturach znacznie przekraczajacych +30°C.

Analizy wypadkow i katastrof spowodowanych oblodzeniem silnikow pokazuja, Ze najczesciej
jednak ich przyczyna byty réznego rodzaju btedy popetnione przez ludzi, jak np. nieznajomos¢
lub nieprzestrzeganie instrukcji uzytkowania silnika w powietrzu, niewtgczone podgrzewanie
gaznika, nieSwiadomo$¢ mozliwosci wystapienia oblodzenia gaznika w upalny i bezchmurny
dzien itp.
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LOTNICZE ZASTOSOWANIA SILNIKOW Z WIRUJACYM
TLOKIEM

Jerzy Szczecinski
General Electric Poland
Stefan Szczecinski
Instytut Lotnictwa

Streszczenie

W tym zwartym opracowaniu przedstawiono idee dziatania silnika z wirujqcym ttokiem oraz
aktualny stan zaawansowania jego konstrukcji juz uzytkowanych w motoryzacji i lotnictwie. Silniki
te majq szczegdlng ceche: bez zmiany pola przekroju poprzecznego pozqgdanqg moc mozna osiggngc
dobierajqgc odpowiedniq liczbe segmentéw wirnikowych o wspdlnej osi silnika. Tego rodzaju kon-
strukcja szczegdlnie tatwo wpisuje sie w obrys gondoli silnikowej lub kadtuba samolotu. Zwartos¢
konstrukcyjna, znacznie mniejsza liczba czesci w silniku wirnikowym niz w ,klasycznym” ttokowym,
mniejsza pulsacja momentu obrotowego, jak i jego mata zaleznos¢ od predkosci obrotowej stwarza
szanse konkurencyjnosci w zastosowaniach motoryzacyjnych i lotniczych.

Stowa Kkluczowe: wirujqcy ttok, Wankel

Konstrukcja silnika wankla powstata w latach trzydziestych 20 wieku, jednak dopiero po bli-
sko czterdziestu latach seryjnie zostat on zastosowany po raz pierwszy do napedu samochodu
NSU (Ro80) oraz nieco p6Zniej w samochodach sportowych koncernu MAZDA. Mercedes nato-
miast uzyt go do napedu samochodu studyjnego C-111 (zastosowana tu jednostka napedowa
posiadata trzy ttoki wirujace. W chwili obecnej tylko Mazda uzywa go seryjnie do napedu samo-
chodu - model RX-8.

Silnik wankla to w rzeczywisto$ci silnik pracujacy wedtug typowego obiegu OTTO, przy czym
»ttoK” poruszajacy sie ruchem obrotowym realizuje ten cykl po kolei w przestrzeniach pomiedzy
owalem ttoka a jego obudowg zwang kadtubem silnika. Przy czym nie mozna tu méwic¢ o ttoku
w rozumieniu klasycznym ani o klasycznym cylindrze, poniewaz nie wystepuje tu ruch posuwisto
zwrotny. Ruch obrotowy ttoka przekazywany jest bezposrednio przez zebatke wewnetrzna ttoka
na wat napedowy (bedacy odpowiednikiem watu korbowego tradycyjnego silnika ttokowego).
Wat napedowy znajduje sie wewnatrz ttoka (Rys. 1). Zebatka przenosi wiec moment obrotowy
z ttoka na wat. Na narozach ttoka znajdujg sie uszczelniacze, ktérych zadaniem jest uszczelnianie
przestrzeni roboczych ograniczonych powierzchnig ttoka a obudowa cylindra. Uszczelniacze
powoduja, Ze cata obudowa cylindra jest podzielona przez ttok na trzy niezalezne przestrzenie
robocze, ich zmiany geometryczne sg wzajemnie ze sobg zwigzane. Kazda z nich wykonuje
przesuniete w czasie wszystkie cykle robocze klasycznego silnika ttokowego a wiec: ssanie,
sprezanie, prace i wydech. Jak nie trudno zauwazy¢, pojedynczy cylinder silnika wankla pracuje
jak trzy cylindrowy silnik czterosuwowy przy czym kryterium jest tutaj przebieg momentu
obrotowego przekazywanego na wat silnika. W przeciwienstwie do trzycylindrowego silnika
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ttokowego, ktéry daje 1.5 swojej mocy na jeden obrot watu korbowego (napedowego) to silnik
wankla na jeden obrét watu daje petng moc z trzech komoér spalania. To powoduje, ze
teoretycznie silnik wankla ,produkuje” dwa razy wiecej mocy z takiej samej pojemnosci co silnik
ttokowy i dwa razy wiecej mocy od silnika ttokowego przy tej samej co on masie, przyjmuje sie,
ze silnik wankla jest ekwiwalentem 1.5 do 2.0 razy wiekszego silnika ttokowego (Rys. 2.).
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Rys. 1. Schemat silnika wirnikowego (a) schemat zasady dziatania, (b) uksztattowanie wirnika ttoka;
1-watssilnia, 2-wirnik, 3-koto zebate watu silnika, 4-wieniec zebaty wirnika, 5-kadtub silnika,
6-swieca zaptonowa, 7-umiejscowienie uszczelniacza, 8-wneka komory spalania, ng n,,, - predkosci
obrotowe silnika i wirnika
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Rys. 2. Poréwnanie mocy jednostkowych silnikow wirnikowych (SW) i wspotczesnych ttokowych (STL)
dla wspélnego obszaru ich wykorzystywanych mocy (LST)- poréwnawcze wartosci lotniczych
silnikéw turbinowych
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Silnik wankla ma wiele zalet w stosunku do klasycznego silnika ttokowego. Podstawowa za-
leta jest duzo wieksza moc z jednostki pojemnosci skokowej i masy silnika. Jest to silnik bardzo
prosty konstrukcyjnie i ma duzo mniej od klasycznego ruchomych czesci. Praktycznie jedynymi
ruchomymi cze$ciami silnika sa: ttoki i wat napedowy. Nie ma on klasycznych zaworéw oraz ca-
tego uktadu rozrzadu. Zasilanie silnika w powietrze (mieszanke) realizowane jest przez okna
wlotowe umieszczone w obudowie a wydech jest realizowany przez inne okna wylotowe w obu-
dowie przestrzeni roboczej silnika i pod tym wzgledem konstrukcyjnie jest podobny do silnika
dwusuwowego. Taka cecha konstrukcyjna powoduje, Ze klasyczny znany z silnika czterosuwo-
wego uktad rozrzadu staje sie zbedny. Brak klasycznego uktadu rozrzadu powoduje zmniejszenie
masy silnika jako takiego, ale réwniez eliminuje masy przemieszczajacych sie elementow co jest
zwlaszcza istotne w czasie akceleracji i deceleracji silnika.

Elementy rozrzadu powodujg, Ze pewna niebagatelna cze$¢ wytwarzanej mocy silnika ttoko-
wego jest ,zuzywana” przez ten uktad.Natomiast silnik wankla jest pozbawiony tych ograniczen,
wytwarza on moment obrotowy o zdecydowanie mniejszej pulsacji (wieksza czestotliwos$¢
suwoOw pracy). Brak uktadu rozrzadu umozliwia mu prace przy wyzszych predkosciach obroto-
wych watu napedowego. Ten rodzaj silnika posiada jeszcze jedng powazng zalete powodujaca,
ze jego zastosowanie w lotnictwie jest szczegdlnie przydatne a mozna nawet zaryzykowac
stwierdzenie, Ze nawet go do tego zastosowania wrecz faworyzuje. Jest to odpornos¢ silnika na
przegrzanie, jest to wynik zastosowania w konstrukgji silnika stalowego ttoka i aluminiowej
obudowy silnika. Zastosowanie takiej pary materiatowej powoduje, Ze obudowa cylindra ma
wyzszy wspotczynnik rozszerzalnosci cieplnej niz stalowy ttok i ta wtasnie cecha czyni go od-
pornym na samozakleszczenie w przeciwienstwie do klasycznego silnika ttokowego. Inng zaleta
silnika wankla jest wysoka turbulencja w objetos$ci komory spalania, co powoduje mate praw-
dopodobienstwo wystgpienia ognisk samozaptonu mieszanki. Taka cecha silnika powoduje moz-
liwo$¢ zastosowania do jego zasilania paliwa o niskiej liczbie oktanowej (duzo nizszej niz
w przypadku klasycznego silnika czterosuwowego) bez ryzyka wystapienia spalania stukowego.

Oczywiscie, jak kazde urzadzenie tak i silnik wankla ma swoje wady wynikajace z jego kon-
strukcji. Gdyby tak nie byto to silnik ttokowy klasyczny bytby zapewne silnikiem niszowym.

Rys. 3. Schemat zabudowy silnika wirnikowego w aerodynamicznym obrysie gondoli silnikowej lub
kadtuba samolotu. 1- segmenty wirnikow silnika, 2- reduktor smigtowy, 3- Smigto, 4- zespot dolotu
powietrza i zasilanie silnika, 5- wylot spalin, 6- chtodnica, 7- agregaty silnikowe i ptatowcowe
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Ttok silnika wankla ma 3 $lizgajace sie po powierzchni cylindra uszczelnienia. Zwykle obu-
dowa cylindra jest konstrukcja ztoZzong z elementéw stalowych i aluminiowych. W czasie pracy
silnika obudowa sie rozszerza w cyklu pracy ttoka co powoduje bardzo duze wymagania co do
wtasnosci mechanicznych i trwato$ciowych tego konkretnego elementu konstrukcyjnego.

Producenci silnikéw wankla zderzyli sie szybko z nastepnym problemem - to kolejno zaost-
rzane normy emisji sktadnikéw toksycznych w spalinach (zwtaszcza niespalonych weglowodo-
réw) czy w koncu wieksze w stosunku do tradycyjnego silnika ttokowego zuzycie paliwa (ta
wada to niestety cecha wynikajaca z konstrukgc;ji tego silnika). Ksztatt komory spalania zapewnia
co prawda odporno$c¢ tego silnika na samozapton i spalanie stukowe ale powoduje, Ze spalanie
w nim nie jest zupeine i pewna czes$¢ niespalonych weglowodoréw jest wydalana przez uktad
wydechowy silnika. W przypadku silnikéw ttokowych tradycyjnych w uktadzie wydechowym
montuje sie dopalacz katalityczny, ktéry skutecznie redukuje ilos¢ weglowodoréw w emitowa-
nych do atmosfery spalinach. Zamontowanie takiego katalizatora podnosi koszt catkowity sil-
nika, w przypadku silnika wankla Mazda rozwigzata ten problem w spos6b do$¢ oryginalny -
wzbogacita mieszanke doprowadzang do cylindra a w uktadzie wydechowym zamontowata mata
komore spalania gdzie niespalone weglowodory ulegaja dopaleniu.

Rozwdj silnika wankla prowadzony przez wielu wytwdércéw spowodowat rozsuniecie okien
wlotowych i wylotowych, co spowodowato zmniejszenie ,przekrycia” czyli okresu kiedy oba ka-
naty (dolotowy i wylotowy) majg jednoczes$nie ,dostep” do jednej z przetrzeni roboczej obudowy
cylindra. Gwoli przypomnienia przestrzen robocza to objeto$¢ ograniczona obudowag cylindra,
ttokiem i znajdujgcymi sie na jego narozach uszczelnieniami.Takie rozwigzanie konstrukcjne
spowodowato zmniejszenie zapotrzebowania silnika wankla na paliwo.

Rys. 4. Poréwnanie pél powierzchni poprzecznych gabarytujqcych silniki o podobnej mocy:
ttokowego (a) i wirnikowego (b)
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Bardzo dobry stosunek mocy do masy silnika oraz maty wzgledny przekroj poprzeczny po-
wodujg, Ze silnik ten bardzo dobrze wpisuje sie w aerodynamiczny ksztatt samolotu . Niestety
czas w ktérym opanowywano konstrukcje i zasade pracy tego silnika, nastapita eksplozja kon-
strukcji turbinowych silnikow $migtowych - gtéwnie silnikow z oddzielng turbina napedowa.
Oddzielna turbina napedowa umozliwia wyprowadzenie mocy z silnika do reduktora $migto-
wego i dalej na Smigto samolotu (Rys. 3 oraz Rys. 4).

Silnik wankla w poczagtkowym okresie jego rozwoju wypadt niejako z obiegu, ale wkrotce zo-
rientowano sie, ze do niektorych zastosowan turbinowy silnik $migtowy jest zbyt drogi jedno-
stkowo i eksploatacyjnie. Spowodowato to, ze zainteresowano sie znowu silnikiem wankla
w zastosowaniu do matych samolotéw. Obserwuje sie swego rodzaju powr6t silnika wankla, po-
niewaz zadna z jego zalet nie zostata zaprzepaszczona, a wiele jego wad (zwtaszcza uszczelnie-
nia) ze wzgledu na nieustanny postep w dziedzinie materiatéw konstrukcyjnych i technologii
mocno zredukowano.

Obecnie obserwuje sie tendencje do budowania silnika pod konkretne zastosowanie, umoz-
liwia to bardzo prosta jego konstrukcja (Rys. 5).
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Rys. 5. Schemat lotniczego silnika wirnikowego wraz z jego uktadami: zasilania, wylotowym spalin

oraz chtodzenia. 1-gaznik, 2-wtryskiwacz paliwa, 3-filtr powietrza, 4-uktad wylotowy spalin,
5-ejektor spalin, 6-chtodnica

Produkowane s3 silniki o bardzo szerokim zakresie rozwijanych mocy od mocy rzedu 800kW

po mikro silniczki modelarskie czy nawet mate silniki wankla napedzane sprezonym gazem. Ist-
nieja rowniez dotadowane silniki wankla przy czym turbodotadowarka bywa znacznie wieksza
gabarytowo od samego silnika w ktérym jest zastosowana.
Zaleta wyrdzniajaca silnik wankla obecnie s3: jego niezawodno$¢ ze wzgledu na fakt, ze posiada
zaledwie kilka czeSci ruchomych, bardzo wysoki stosunek mocy do masy jednostki napedowej,
bardzo tagodna (miekka) prace w stosunku do silnika ttokowego oraz fakt, ze jest silnikiem wie-
lopaliwowym.

Silniki wankla zastosowane do napedu matych samolotéw nie s3 rzecza kompletnie nowa
i wielu wtascicieli matych samolotéw w USA adaptuje te silniki z zastosowan motoryzacyjnych
(a adaptuja sie stosunkowo tatwo) do samolotéw, tym bardziej, Ze nie sa one wybredne w sto-
sunku do zasilajacego je paliwa.
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Ostatnio dokonywany postep w elektronice umozliwit bardziej precyzyjne sterowanie za-
rowno wtryskiem jak i zaptonem silnika. Bardziej precyzyjne sterowanie tymi uktadami zblizyto
jedna z cech (ujemnych-zuzycie paliwa) silnika wankla do wartos$ci spotykanych w tradycyjnych
silnikach ttokowych.

Typowym silnikiem znajdujagcym zastosowanie w matym lotnictwie jest silnik Mazdy 13B.

Jest to prosty silnik dwuwirnikowy, w typowym zastosowaniu samochodowym ma on moc okoto
200kM w zastosowaniach sportowych osiggana moc byta nawet o 50% wieksza.
W zastosowaniu lotniczym tego silnika ograniczono jego predkos¢ obrotowa do wartosci po-
wszechnie stosowanych na wyjsciowych watach napedowych turbinowych silnikéw $migtow-
cowych ze swobodna turbing napedowg (Rys. 6). Takie posuniecie znakomicie uproscito prace
adaptacyjne (mozliwos$¢ zastosowanie juz istniejgcego reduktora Smigtowego).

Konstrukcja silnika gdzie ttok jest stalowy a blok (obudowa cylindra) aluminiowy powoduje,
ze w razie nagtej utraty czynnika chtodzacego nastepuje powiekszenie luzow pomiedzy ttokiem
a obudowa. Podczas utraty czynnika chtodzacego silnik dalej moze pracowa¢ umozliwiajac pi-
lotowi przeprowadzenie bezpiecznego manewru lagdowania. Podczas inspekcji silnika stwier-
dzono nadmierne zuzycie uszczelniaczy ttokdw, ktore to zostaty w szybko wymienione na nowe.
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Rys. 6. Przyktadowe przebiegi charakterystyk obrotowych czterowirnikowego silnika typu ,, wankel’.
P-moc, M-moment obrotowy, Cj-jednostkowe zuzycie paliwa

Przebieg momentu obrotowego jest bardziej wyréwnowazony niz w silniku ttokowym (réz-
nice miedzy warto$cig maksymalng i minimalng sg duzo mniejsze) a to powoduje bardziej ko-
rzystny wplyw na wytrzymato$¢ zmeczeniowa mocowan silnika jak i catego ptatowca.

System olejowy silnika jest praktycznie zredukowany do zastosowania mieszanki zbliZonej
do tej jaka jest stosowana w silnikach dwusuwowych (chodzi gtéwnie o smarowanie uszczel-
niaczy) oraz zamknietego uktadu olejowego do smarowania wewnetrznych zebatek ttokéw
i watu napedowego. System zaptonowy stanowig dwie §wiece zaptonowe. W zastosowaniu mo-
toryzacyjnym $wieca prowadzaca zapala mieszanke nastepnie druga Swieca (ze wzgledu na spe-
cyficzng geometrie komory spalania) doprowadza do bardziej efektywnego spalania mieszanki
poprawiajac emisje toksycznych sktadnikéw w spalinach poprawiajac jednoczes$nie ekonomike
jego pracy. Jeden z nowszych silnikow Mazdy przeznaczony do zastosowania lotniczego wazy
okoto 50kg i jest w stanie wygenerowac blisko 300kM mocy.
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Silniki wankla z pewno$cig nie wypra catkowicie ani tradycyjnych silnikow ttokowych ani tez
turbinowych silnikéw $§migtowych ale wraz z postepem technologicznym i wynajdowaniem no-
wych materiatéw konstrukcyjnych znajda swoja nisze. Tym obszarem z pewnos$cig bedzie mate
lotnictwo czyli obszar gdzie decydowac beda: koszty silnika, koszty jego serwisowania, koszty
paliwa, wielopaliwowo$¢, bezpieczenstwo uzytkowania, mata masa, maty przekroj poprzeczny.
A z pewno$cia nie beda to jedyne obszary zastosowania tym bardziej, Ze tradycyjne metody pod-
noszenia mocy silnika jak turbodotadowanie sg w tym przypadku rowniez aplikowalne.

LITERATURA

[1] Prospekty reklamowe producentéw silnikdw wankla
[2] Biezace informacje internetowe
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AWARIA SILNIKA D-30KU BEDACA BEZPOSREDNA
PRZYCZYNA KATASTROFY SAMOLOTU I£-62M
W DNIU 09 MAJA 1987 ROKU W LESIE KABACKIM

Stefan Szczecinski
Instytut Lotnictwa

Streszczenie
Przedstawiono szczegdtowy opis przyczyn i przebiegu awarii silnika, ktdrej rozwdj doprowadzit
do katastrofy samolotu It-62M w Lesie Kabackim 09 maja 1987 roku. Opisano skomplikowang
konstrukcje wezta miedzywatowego tozyskowania watu turbiny niskiego cisnienia oraz szczegdlnie
trudne warunki pracy tozyska wynikajqgce z koniecznosci zapewnienia niezbednych luzéw i
odksztatcen cieplnych wspétpracujgcych elementéw tego wezta.

Stowa Kkluczowe: tozyskowanie miedzywatowe, zmeczeniowe tuszczenie powierzchni

Silnik D-30 KU stanowigc naped samolotow [1-62M byty znacznie nowocze$niejsze niz silniki
NK-8 poprzedniej wersji samolotow It-62. Miaty one jednak nadal wyznaczony przez wytwérce
miedzyremontowy resurs wyrazony liczbg przepracowanych godzin (3000h). Ich waznym
walorem byto znacznie mniejsze, od poprzednich, zuzycie paliwa o ponad 25%. Awaria silnika
nastapita podczas lotu z Warszawy do USA na sporej juz wysoko$ci w rejonie Grudziadza, co
uniemozliwito zebranie wszystkich czesci rozrzuconych na znacznym obszarze. Silniki D-30KU
mialy znacznie 1Zejsze czeSci zespotu turbiny wirnika niskiego ci$nienia (ktory ulegt awarii), co
spowodowato ugrzezniecie wiekszosci czesci w kadtubie i dowiezienie ich do miejsca katastrofy
w Lesie Kabackim. Zebrane cze$ci i ich stan pozwolity na ustalenie diagnozy o przyczynach i
przebiegu awarii zespotu wirnikowego niskiego ci$nienia. Przyczyny awarii zasadniczo réznity
sie od zaistniatej w silniku NK-8, ktora doprowadzita do katastrofy It- a 62 w 1980 roku. Nato-
miast bezposrednia przyczyna katastrofy samolotu tj. przeciecie drazkéw usterzenia ogonowego
fragmentem rozerwanej tarczy turbiny niskiego cisnienia, byty identyczne w obu przypadkach.
Omal cudem pilotowi udato sie zawroci¢ do Warszawy i nakierowa¢ samolot na linie osi pasa
startowego nad Lasem Kabackim mogac sterowac lotkami i przestawiajgc trymerem potozZenie
steru wysokoSci — niestety niedostatecznie precyzyjnie ze wzgledu na duzg podatnos¢ i luzy
montazowe sprzezenia mechanicznego miedzy trymowanym ptatem steru wysokoSci a
sterownicg pilota’.

Zbieranie czesci zniszczonego samolotu i elementéw silnikowych odbywato sie pod bezposre-
dnim nadzorem powotanych do komisji ekspertéw, co umozliwiato na biezaco rozpoznanie
czesci waznych z punktu widzenia przyczyn zaistniatej katastrofy.

1 P6zniejsze badania na bezpiecznej wysoko$ci w ZSRR z udziatlem naszego Gtéwnego Inzyniera Wojsk
Lotniczych A. Milkiewicza (dr inz. i pilota) wykazaty, Ze ltem 62M da sie sterowa¢ wysokoscia lotu za
pomoca trymowania - ale z doktadnoscig + 20m.
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Bezposredni oglad zespotéw zdemontowanego silnika oraz jego detali ,przywiezionych” w
tylnej czesci kadtuba do miejsca katastrofy pozwolito na jednoznaczne stwierdzenie: ,Przyczyna
awarii byto dynamiczne rozprzestrzeniajgce sie uszkadzanie miedzywatowego wezla
tozyskowego silnika”.

Narys. 1 przedstawiono schemat silnika D-30KU z zaznaczeniem miejsca usytuowania wezta,
w ktorym rozpoczat sie proces destrukcji silnika. Jego trudnodostepne umiejscowienie w struk-
turze konstrukgcji silnika, a jednocze$nie sag tam wyjatkowo trudne warunki, od ktérych speie-
nia uzaleznione jest wprost bezpieczenstwo latania samolotu. Ten skomplikowany wezet musi
zapewni¢ poprawng prace miedzywatowego tozyska, do ktérego nalezy doprowadzac¢ (i odpro-
wadzac) olej w ilo$ci zapewniajacej utrzymywanie wtasciwej i stabilnej temperatury w réznych
zakresach pracy silnika i lotu samolotu. Konieczne jest takze zapewnienie szczelnosci tego wezta
odpowiednimi labiryntamin aby ograniczy¢ mozliwos¢ ucieczki oleju i tworzenia sie nagaréow
w tym wezle?. W przypadku silnikéw D-30 KU mozna sie dopatrze¢ na pewno duzych wad w
konstrukcji tego wezta a nawet btedéw konstrukcyjnych. Udostepnione nam materiaty dowodzi-
ty zadawnionych ktopotéw eksploatacyjnych. Mianowicie w przesztosci byty stosowane rézne
sposoby doprowadzania oleju ttoczonego przez wtryskiwacz na koszyczek z rolkami, otworami
w biezni zewnetrznej tozyska, rozprowadzanie filmu olejowego na bezkotnierzowej biezni zas-
tosowaniem krzyzowego szlifu na powierzchni wspétpracy z rolkami, doborem luzéw promie-
niowych miedzy wspotpracujacymi tocznie cze$ciami.

MA 3
Rys. 1. Schemat konstrukcyjny silnika D-30KU. 1 - wentylator, 2 - turbina niskiego ciSnienia,
3 -lozysko, 3’ - tozysko miedzywatowe, MA - miejsce awarii

W naszym wariancie konstrukcyjnym tego wezla zastosowano doprowadzenie oleju
rozmieszczonymi obwodowo otworami w wewnetrznej biezni tozyska oraz z koszyczkiem, w
ktérym co drugi otwér byt pusty (bez rolki). Podczas ogladu czesci tego wezta (silnika ktory
ulegt awarii) stwierdzono (rys. 2):

- rolki ptasko starte i zaniebieszczone rozgrzaniem po jednej stronie walcowej powierzchni
wspotpracy z biezniami tozyska

- na krawedziach otworéw w biezni wewnetrznej tozysk zmeczeniowe ztuszczenia powierzchni
wspobtpracujacej z rolkami

- wytarcie biezni zewnetrznej tozysk na okoto 1/3 obwodu i maksymalnej gtebokosci ponad
1mm

- wytarte wierzchotki ,grzebieniowych” wystepéw na tulei labiryntowej z przebarwionymi
wysoka temperaturg powierzchniami

Na rys. 3 przedstawiono szkic wezta fozyska miedzywatowego i pamieciowo odtworzonych
uszkodzen elementéw tego wezta. P4Zniejsze badania metalurgiczne pozwolity na udowodnie-
nie, Ze poczatkowo powolny przebieg zuzywania sie tozyska ulegt gwattownemu przyspieszeniu
po wykasowaniu sie luzéw w labiryncie.

20procz firm radzieckich tylko brytyjski Rolls-Royce stosuje miedzywatowe tozyskowania w swoich sil-
nikach
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Rys. 2. Szkic miedzywatowego tozyska wewnetrznego. (a) - bieznia zewnetrzna tozyska,
(b) - rolka tozyska, (c) - koszyczek tozyska z potowq rolek
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Rys. 3. Szkic zespotu tozyska miedzywatowego. 1 - tylne tozysko wirnika sprezarki wysokiego
cisnienia, 2 - wat wirnika sprezarki WC, 3 - wat turbiny WC, 4 - miedzywatowe tozysko wewnetrzne,
5 - watturbiny niskiego cisnienia, 6 - posredni wat napedu wirnika wentylatora, 7 - doprowadzenie

oleju, 8 - tuleja labiryntowa uszczelnienia tozyska wewnetrznego

0d tej chwili destrukcja tego wezta potoczyta sie lawinowo: zacieranie sie o powierzchnie
wewnetrzng watu wirnika wysokiego ci$nienia wywigzywato ciepto - rozgrzewajaca sie tuleja
rozszerzata sie i zwiekszata tarcie zwiekszajac ilo§¢ wydzielanego ciepta. Ciepto to, oddawane
gtownie do watu wirnika turbiny niskiego ci$nienia, rozgrzewato go do temperatury, przy ktorej
obnizony stan dopuszczalnych naprezen skretnych osiggnat wartos$ci w nim wystepujace od mo-
mentu obrotowego turbiny niskiego ci$nienia przekazywanego na wirnik wentylatora.. i wat sie
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ukrecit! Dalej przebieg zdarzen byt identyczny jak podczas awarii silnika NK-8 i katastrofy Ita w
1980 roku. Turbina bez obcigzenia wentylatorem btyskawicznie sie rozkrecita do wartos$ci roz-
erwania tarcz?, przecieta sterownice i dalszy lot zakonczyt sie katastrofag w Lesie Kabackim.

Takze przebieg i tej destrukc;ji silnika oraz jej przyczyn zostat uwienczony rozprawa doktorska
obroniong w 1992 roku.

A co byto potem?

Dzieki dziataniu A. Milkiewicza (z resztg altruistycznemu) wprowadzono dodatkowo linkowy
uktad trymowania steru wysokosci, wkrotce bowiem PLL LOT pozbyty sie samolotéw It-62M.
Zawarta zostata takze umowa ze strong radziecka, ze wszystkie kwestionowane przez nas silniki
beda demontowane u wytwdércy w ZSRR z naszym udziatem a kilka (co najmniej) silnikow
zostato (w pore!) odremontowanych - stad kilkunastokrotne wizyty w ZSRR cztonkéw naszej
podkomisji silnikowej. Skutek dorazny naszej wspoétpracy to wprowadzenie rejestracji w ,,czarne;j”
skrzynce, dodatkowo kilku waznych parametrow silnikowych oraz wprowadzenie do instalacji
olejowej silnikéw, tak zwanych korkdw magnetycznych.

LITERATURA

[1] Wygonik P.: Analiza wptywu czynnikéw konstrukcyjnych, technologicznych i eksploatacyjnych
na krytyczne predkosci dwuwirnikowych dwuwirnikowych dwuprzeptywowych silnikéw odrzu-
towych, rozprawa doktorska, Politechnika Rzeszowska, 1992

3Tu chyba takze btad konstrukcyjny (nie znamy intencji konstruktora) - topatki i ich potaczenie z tar-
czami osiggato wspétczynnik bezpieczenstwa 4, tarcze tylko 2 (dane oficjalnie potwierdzone przez strone
radziecka)
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AWARIA SILNIKA NK-8 BEDACA BEZPOSREDNIA
PRZYCZYNA KATASTROFY SAMOLOTU I£-62
W DNIU 14 MARCA 1980 ROKU NA OKECIU

Stefan Szczecinski
Instytut Lotnictwa

Streszczenie

W artykule opisano przyczyne ukrecenia watu turbiny niskiego cisnienia - stanowiqcej naped
wirnika wentylatora tego dwuprzeptywowego silnika spowodowanej nieprecyzyjng technologiq
obrébki wiérowej wewnetrznej powierzchni watu i braku kontroli oceny jakosci wykonanej oper-
acji. Pozostawione obwodowe zarysowania powierzchni stanowity karby - bedqce Zrédtem
przyspieszonego rozwoju peknie¢ zmeczeniowych materiatu. Utrata wiezi mechanicznej wirnika
wentylatorowego z turbing spowodowat gwattowny wzrost jej predkosci obrotowej - az do rozer-
wania tarcz na kawatki o energii kinetycznej kazdego z nich wystarczajqcej na zdemolowanie
sgsiednich silnikéw i ,po drodze” przeciecia drqzkéw sterowania samolotem.

Stowa kluczowe: katastrofa samolotu, awaria silnika, zmeczenie materiatu

Dwuprzeptywowy dwuwirnikowy silnik odrzutowy NK-8 ktory ulegt awarii (jeden z czterech
stanowigcych naped samolotu [L-62) zajmowatl pozycje przykadtubowa w ogonowej czesci
samolotu. Na podejsciu do ladowania nad Wtochami - wéwczas nad prawie niezabudowanym
obszarem miedzy ostatnim rzedem domostw willowych Wtoch a obecng Alejg Krakowska
znalezli sie Swiadkowie, ktorzy dostrzegli sypiace sie z samolotu jakie$ przedmioty. Zderzenie,
juz niesterowalnego samolotu z ziemia, nastgpito na bocznej Scianie fosy - jeszcze ,carskiego”
fortu. Nad lustrem wody wystawat ogon samolotu z widocznym silnikiem ktéry ulegt awarii. Juz
podczas ogledzin (z odlegtosci kilku metrow od brzegu fosy) mozna byto wysnu¢ wniosek
o ukreceniu sie watu turbiny niskiego ciSnienia stanowigcej naped zespotu wentylatorowego
tego silnika. Jednak ten wniosek, jak zawsze w przypadku katastrof lotniczych, nalezato jeszcze
udowodnic.

Narys. 1 przedstawiono dosc¢ szczegotowy szkic konstrukcyjny silnika NK-8 z zaznaczeniem
miejsca zapoczatkowania awarii. Przerwanie wiezi mechanicznej miedzy turbing a wentylatorem
ze wspolnego wirnika na zakresie maksymalnej predkosci obrotowej (pilot przestawit dzwignie
sterowania silnikiem na peiny ciag méwiac ,przechodze na drugi ... (krag)” turbina catg swa moc
kilkudziesieciu tysiecy (!) kW zuzyta na pokonanie bezwtadnoSci - juz tylko wtasnego wirnika
az do rozerwania jego tarcz no$nych. Przyjmujac, Ze tarcze zaprojektowano ze wspoétczynnikiem
bezpieczenstwa X=2, oznacza to rozerwanie tarcz po przekroczeniu znamionowej predkosci
obrotowej wirnika (nyc=5350 obr/min) o ok. 40%. Sam proces rozpedzania wirnika do pre-
dkosSci obrotowej rozerwania, wg naszych obliczen z bilansu energetycznego, trwat ok. 20 ms.
Jednoczes$nie cofajacy sie wirnik wyginat i wytamywat topatki wirnikowe ,ocierajace sie”
o nieruchomy wienice kierownic turbiny i przebijajac, wraz cze$ciami tarczy, kadtub turbiny.

158 PRACE INSTYTUTU LOTNICTWA Nr. 199



Tarcza rozerwana na 3 prawie jednakowe czes$ci z ktérych dwie lecac po stycznych do okregow
ich sSrodkéw mas w chwili rozerwania uszkodzity dwa s3gsiednie silniki (jedna z tych cze$ci
przecieta poprzecznie kadtub samolotu oraz drazki sterownic i uszkodzita drugi przykadtubowy
silnik). Trzecia z czeS$ci odbita sie od masywnej ramy ptatowcowej zawieszenia silnikow
w kierunku ziemi. Przestrzennie ,,gwiazdowo” czes$ci tarcz turbin przemieszaty sie w powietrzu
pod dziataniem bezwladnos$ci w kierunku zadanym w chwili rozerwania - zmienionym
nastepnie przez zderzenia z cze$ciami zintegrowanymi z ptatowcem, a dziataniem sit grawitacji
oraz przemieszczenia z predko$cig unoszenia zgodnie z kierunkiem lotu samolotu. Czesci te
spadaly na ziemie w réznych miejscach oddalonych poprzecznie od toru lotu samolotu i réznie
potozonych wzdtuznie punktach toru samolotu.
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Rys. 1 Schemat konstrukcyjny silnika NK-8. 1 - wentylator, 2 - sprezarka niskiego cisnienia,
3 - turbina niskiego cisnienia, 4 - wat napedowy turbiny zespotu wirnikowego niskiego cisnienia,
5 - podpora wirnika (tozysko), MA - miejsce zapoczqatkowania awarii silnika

Na podstawie znajomos$ci potoZzen na ziemi cze$ci rozerwanej tarczy mozna byto uscisli¢ ich
predkosci w chwili rozrywania oraz predko$¢ i wysoko$¢ lotu samolotu w tym czasie. Do zebra-
nia z ziemi rozrzuconych czesci i ustalenia ich potozenia otrzymaliSmy wsparcie sporego
oddziatu ZOMO - ktéry starannie ,przeczesat” teren, a jego cztonkowie z niezta doktadnoscia
ustalali potozenie znalezisk dostarczanych nam czesSci na posiadanej mapie terenu. Dane te
postuzyty do obliczen uscislajacych w chwili awarii silnika stanu energetycznego cze$ci rozry-
wanej turbiny.

Demontaz silnika ktéry ulegt awarii oraz zebrane cze$ci pozwolity na skompletowanie wezta
ktéry ulegt awarii i przeprowadzenie niezbednych obliczen po rozpoznaniu i pomiarach cech
wytrzymato$ciowych materiatéw z ktérych wykonane byty czesci. Jako komisja mieliSmy prak-
tycznie nieograniczone mozliwo$ci dostepu do krajowych laboratoriéw i ekspertéw z réznych
dziedzin. To tez korzystaliSmy z pomocy WAT-u, ILot-u, ITWL-u, IMP-u oraz specjalistéw
i urzadzen w laboratoriach MO. Niech za przyktad postuzy przyktad ustalenia przez MO ktéra
konkretnie cze$¢ przecieta sterownice samolotu z prawdopodobienstwem ponad 10-cio krotnie
przekraczajacym warto$¢ uwazang jako pewnik.

Niezaleznie od ustalen obliczeniowych obcigzen i stanu energetycznego w chwili rozrywania
tarczy na oddzielne czesci i jego ,zuzywania” podczas przebijania, przecinania i odksztatcania
czesci spotykanych na drodze lotu oderwanych elementéw wirnika turbiny przeprowadzono
niezbedne obliczenia wytrzymatosciowe i wspoétczynnika bezpieczenstwa wirnika turbiny
w warunkach normalnej pracy silnika na zakresie maksymalnym.

Analiza wynikéw naszych obliczen, pomiaréw i badan materiatowych oraz precyzyjnych
ogledzin obszaru rozerwania watu turbiny pozwolita na kategorycznie stwierdzenie: ,Wat ulegt
ukreceniu na skutek zmeczenia materiatu - zinicjowanego efektem karbu na wewnetrznej
powierzchni watu powstatego w konicowej fazie przetaczania otworu na wale”.
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Narys. 2 przedstawiono szkic ukreconej czeSci watu z zaznaczeniem (przesadnie wymiarowo)
zagltebien noza tokarskiego stanowigcych karby - bedacych przyczyna pekania, z charakterysty-
cznym dla pekania zmeczeniowego ,muszlowym” przetomem.

_E,

pow igvach
LErecenia

.

widek z kier A

L 4

Rys. 2 Koricowka watu turbiny uszkadzana zmeczeniem materiatu, (a) - przekréj podtuzny
i poprzeczny koricéwki watu, (b) - widok rozwinietej wewnetrznej powierzchni watu.
1 - ,zaciecie” nozem tokarskim, 2 - powierzchnia zmeczeniowego pekania, 3 - powierzchnia
zadrapana nozem tokarskim

W czasach dtugotrwatego pokoju (marzec 1980 roku) ale i prébach modyfikacji naszego sys-
temu gospodarczego uznaliSmy, Ze awaria silnika byta spowodowana klasycznym ,wypadkiem
przy pracy” a okazato sie p6zniej, ze byt to juz wynik zaniedban i zaniechan przestrzegania norm
technologicznych i kontroli jako$ci wykonawczych, co z catg ostro$cig wykazaty badania przy-
czyn nastepnej katastrofy samolotu [L-62M (maj 1987) znacznie nowocze$niejszej konstrukcji
samolotu i catkiem nowej konstrukgcji silnika.

Dociekliwo$¢ badawcza doprowadzita do odtworzenia obliczeniowego przebiegu awarii sil-
nika NK-8 i zdolno$ci energetycznych rozpadajacych sie jego czesci niszczacych samolot, Ktérych
weryfikacjg eksperymentalng byta rzeczywista awaria silnika, opracowana zostata w postaci
doktoratu - obronionego w WAT w 1986 roku.

LITERATURA

[1] Lagosz M.: Ocena wptywu czynnikéw konstrukcyjnych zespotéw wirnikowych na uszkodzenia
silnikéw turbinowych w przypadkach awaryjnych, rozprawa doktorska, WAT 1986
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PROBLEMATYKA OKRESLANIA LICZBY
PRZENOSZONYCH CYKLIZMECZENIOWYCH PRZEZ
ZESPOLY KONSTRUKCYJNE LOTNICZYCH SILNIKOW
TURBINOWYCH

W. BalickKi, S. Szczecinski
Instytut Lotnictwa

R. Chachurski

Wojskowa Akademia Techniczna

Streszczenie
W opracowaniu zarysowano problemy dotyczqce okreslania trwatosci zespotéw lotniczych sil-
nikéw turbinowych. Przedstawiono schematycznie obciqzenia dziatajqce na elementy ,gorqcej
czesci” tych silnikéw zalezne od warunkéw i zakreséw pracy, wptywajgce na niskocyklowe
zmeczenie konstrukcji

Stowa kluczowe: napedy lotnicze, eksploatacja, silniki turbinowe, zmeczenie niskocyklowe kon-
strukcji (LCF)

WPROWADZENIE

Zespo6t napedowy, to jeden z najwazniejszych zespotéw samolotu. Od jego niezawodnego dzia-
tania zalezy bezpieczenstwo latania (w czasie lotu samolot nie ma ,,pobocza”, na ktérym mogtby
sie zatrzymac w przypadku awarii silnika). Wymagania stawiane silnikom lotniczym juz od po-
czatkow lotnictwa byty szczeg6lnie wysokie, a do ich spetnienia konieczne byto zastosowanie
wyrafinowanych rozwigzan konstrukcyjnych i technologii wytwarzania, przewyzszajacych te,
ktdre stosowano w motoryzacji. Przekonali sie o tym juz bracia Wright, gdy na ich zapytanie (w
grudniu 1902 r) o mozliwo$¢ wyprodukowania silnika spalinowego o mocy okoto 9 KM (7 kW)
i masie nie wiekszej, niz 80 kg wszyscy 6wcze$ni renomowani wytwoércy odpowiedzieli odmow-
nie. O tym, Ze obcigzenia turbinowych silnikdw lotniczych sg szczegblnie wysokie moga Swiad-
czy¢ niektore parametry ich pracy:

- maksymalne predkos$ci obrotowe wirnikow zawieraja sie pomiedzy ok. 8500 obr/min dla du-
zych silnikéw (Rolls-Royce Olympus 535) i siegaja 52000 obr/min dla niewielkich silnikow
$migtowcowych (Allison 250-C20);

- maksymalna temperatura spalin siega 1800 K;

- ci$nienie spalin w komorze spalania siega 40 barow;

- wysokie obcigzenie cieplne komory spalania np. energia zawarta w strumieniu spalin opusz-
czajacych komore spalania (niewielkiego) silnika odrzutowego K-15 na zakresie startowym
przekracza 30 MW.

Jednoczes$nie wymaga sie tego, by masa silnika byta jak najmniejsza - np. masa kazdego z sil-
nikow Smigtowcowych serii T64 firmy General Electric o mocy rzedu 2500...3300 kW nie
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przekracza 330 kg. Aby speini¢ te wymagania do wytwarzania silnikow turbinowych stosuje sie
specjalne, wysokowytrzymate materiaty (np. tytan, stopowe stale zarowytrzymate). Do projek-
towania wykorzystywane jest powszechnie oprogramowanie oparte na metodzie elementow
skonczonych, pozwalajgce na wielowariantowg optymalizacje rozwigzan i wskazanie tych miejsc
konstrukgcji, gdzie naprezenia w materiale i ich amplitudy zmian bedg najwieksze. Prototypy sil-
nikow poddawane sg probom dowodowym - w tym prébom trwato$sciowym, umozliwiajacym
wykrycie najstabszych weztéw konstrukcji. Od dawna bowiem projektanci silnikéw lotniczych
dopuszczaja lokalne przekraczanie granicy sprezysto$ci materiatu, zyskujac przez to na masie
konstrukgji, ale wiedzac przy tym, Ze trwato$¢ tak zaprojektowanych elementéw bedzie ograni-
czona.
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Rys. 1. Zapisy przebiegéw parametrow silnikowych i lotnych samolotu szkolno-bojowego I-22 Iryda z
silnikami K-15 zarejestrowanych podczas wykonywania dwdéch misji bojowych realizowanych w
ramach eksperymentalnych badan prototypow; (a) lot na bombardowanie celu; (b) lot na
przechwytywanie przeciwnika i walka powietrzna. Widoczne jest ogromne zréznicowanie dynamiki
zmian zakreséw pracy silnikéw

Wdrazanie do uzytkowania (w poczatku lat 80-tych) automatycznych systeméw diagnozo-
wania lotniczych silnikéw turbinowych dato mozliwo$¢ odej$cia od kosztownego sposobu eks-
ploatacji wedtug resursu godzinowego (ang. hard time system - wprowadzony w USA w 1930
roku, ograniczono wtedy okres miedzyremontowy silnikéw do 300 godzin) na korzy$¢ znacznie
oszczedniejszej eksploatacji z biezacg oceng stanu technicznego (ang. on condition; wprowadzany
od 1958 r - wydtuzano resurs silnika na podstawie badania stanu jego zespotéw w trakcie re-
montu; w 1968 r wprowadzono do eksploatacji na samolotach B-747). Byt to skutek gwattownie
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rozwijajacych sie elektronicznych metod pomiardéw i rejestracji parametréw pracy, miniaturyzacji
czujnikdw pomiarowych, a takze obserwacji zaleznosci stanu zespotéw remontowanych silnikéw
od warunkéw, w jakich byty uzytkowane, od ,profilu zakreséw pracy”, a takze od rodzaju misji
lotnych wykonywanych przez statek powietrzny (samolot, $migtowiec), ktérego naped stanowity.
Jako przyktad moga stuzy¢ przedstawione na rys.1 przebiegi zmian parametréw lotu i paramet-
réw pracy silnikéw samolotu I-22 Iryda wykonujacego charakterystyczne misje lotne.

Rozwoj systemow eksploatacji dotyczyt nastepnie uscislania wiarygodno$ci ocen stanu diag-
nozowanych silnikow poprzez radykalne zwiekszenie liczby obserwowanych parametrow i
wybdr tych, ktore stanowig efektywne nosniki informacji diagnostycznej. Zaczeto tez stosowac
metody statystyki matematycznej do przetwarzania wynikéw pomiaréw, co umozliwito progno-
zowanie okresu dalszego, bezpiecznego uzytkowania silnikow.

Niektérzy wytwdrcy silnikéw - np. firma Pratt and Whitney - publikuja zaleznosci pozwala-
jace okresli¢ liczbe przeniesionych cykli zmeczeniowych, w ktérych uwzglednia sie réwniez ,nie-
pelne cykle”, tzn. zmiany parametréw pracy silnika w nieduzym zakresie.

[stotnym problemem jest okreslenie wpltywu cze$ciowych zmian parametréw pracy silnika i
parametréw otoczenia (temperatury i ciSnienia w otoczeniu przy zmiennych parametrach lotu)
na zmeczenie niskocyklowe jego podzespotow.
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Rys. 2. Silnik F100-PW-220 wykorzystywany jako naped samolotéw F-16 uzytkowanych w Polsce.
Przedstawiono podziat silnika na moduly wymieniane podczas eksploatacji, dopuszczalng dla nich
liczbe cykli zmeczeniowych oraz zaleznosci, wedtug ktorych liczba cykli jest okreslana

Wszystkie nowoczesne lotnicze silniki turbinowe sg wyposazone w automatyczne ogra-
niczniki temperatury spalin oraz maksymalnej predkosci obrotowej wirnika. Urzadzenia te
znaczaco wptywaja na zwiekszenie zywotnoSci ,goracej czesci” silnika, ale jego stan cieplny jest
zalezny rowniez od zmian gestosci i temperatury powietrza chtodzacego tarcze i topatki turbiny.
Na parametry tego powietrza wpltywaja warunki lotu (predkos$¢ i wysoko$¢), a takze warunki
klimatyczne, w jakich eksploatowany jest samolot. Nie uwzgledniajg tego zalezno$ci przytoczone
narys. 2.

CHARAKTERYSTYCZNE OBCIAZENIA TURBIN SILNIKOW LOTNICZYCH

Wzglednie tatwo mozna okresli¢ zmiany obcigzen i naprezen w typowych elementach kon-
strukcji wirnikowych: bebnach i tarczach nos$nych wiencéw topatkowych oraz w samych
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topatkach. W bebnie traktowanym jako obrotowa, osiowosymetryczna, cienko$cienna konstrukcja
obciazona wiencem topatek i sitami bezwtadnosci wtasnej masy - wystepuja jedynie obwodowe
naprezenia rozciggajace w powtoce bebna - zalezne od predkos$ci obrotowej. Mozna przyjac, ze
w takich cienko$ciennych konstrukcjach pole temperatury jest jednorodne i dlatego nie wystepuja
dodatkowe naprezenia spowodowane gradientem temperatury.
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Rys. 3. Schemat bebnowego stopnia wirnikowego sprezarki. Przedstawiono obciqzenia i naprezenia
w bebnie oraz zaleznosci do ich wyznaczania. Widoczny jest silny wplyw obciqzZenia wiericowego
(wspoétczynnik wzmocnienia ry,/6) - wskutek czego stosuje sie elementy tarczowe wzmacniajqce

beben w plaszczyznie wienca

We wspéiczesnych konstrukcjach wirnikéw czysta posta¢ bebnowa wystepuje tylko w watach
taczacych turbine ze sprezarka wytwornicy spalin. Schemat obcigzenia bebna i wzory do oblicza-
nia obcigzen i naprezen przedstawiono na rys.3.

r! r

[

Tiean
Rys. 4. ObciqzZenia masowe F i cieplne T wirnikowego stopnia turbiny: Tgy,q;, Ty, - temperatura
spalin i powietrza chtodzqcego oraz rozktad promieniowy sredniej temperatury T, topatek i tarczy
nosnej

Najbardziej skomplikowane obcigzenia wystepujg w zespotach turbin. S3 one poddawane
dziataniu bezwtadnosciowych sit odsrodkowych, sit aerodynamicznych od strumienia przepty-
wajacych spalin (niekiedy pulsujacego), sit giroskopowych (podczas lotu z duzg predkoscia po
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torze krzywoliniowym, np. w trakcie ,wyrwania”), sit poprzecznych (np. podczas ,twardego la-
dowania”), a takze naprezeniom wynikajacym z nierOwnomiernego pola temperatury w topat-
kach i tarczach nos$nych (por. rys. 4). Obliczenia wytrzymato$ciowe zespotéw turbin nalezy
przeprowadzi¢ dla kilku wariantow obcigzen: w warunkach lotu na minimalnej i maksymalnej
wysokosci i predkos$ci, w klimacie arktycznym i tropikalnym. Umozliwia to takze wyznaczenie
zmian luzéw wierzchotkowych pomiedzy topatkami wirnikowymi, a kadtubem turbiny.
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Rys. 5. Obcigzenia i napreZenia w tarczy nosnej wirnikowego stopnia turbiny: T - temperatura;
ow - obcigzenia od wierca topatek; or, ou - promieniowe i obwodowe napreZenia w tarczy

Tarcze no$ne wirnikéw turbin sg najbardziej obcigzonymi elementami silnikdw turbinowych.
Zadaniem tych tarcz jest utrzymywanie wiezi z wiencem topatek wirnikowych w polu sit odsro-
dkowych i przeniesienie od nich momentu obrotowego na wat turbiny. Pewnym paradoksem
jest to, ze glowne obcigzenie tarcz stanowig sity odSrodkowe - wynikajgce z masy tarczy, oraz
naprezenia cieplne - wywotane niejednorodnym polem temperatury w tarczach spowodo-
wanym przez ich chtodzenie strumieniem powietrza. Chtodzenie to jest konieczne ze wzgledu
na zmniejszanie sie wytrzymato$ci materiatu ze wzrostem temperatury. Na rys.5 przedstawiono
obcigzenia wiencowe oy, i rozne rozktady temperatury T wzdtuz promienia r tarczy, pozwalajgce

na zbudowanie modelu do obliczania rozktadu naprezen promieniowych o,.i obwodowych o,
w tarczy.
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Rys. 6. Rozktady naprezen w tarczy nosnej wirnika turbiny (w odniesieniu do wartosci obcigzen
wiernicowych): (a) od obcigzen masowych samej tarczy; (b) wierica topatkowego;
(c) nieréwnomiernego rozktadu temperatury
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W celu wyjasnienia oddzielnie wptywu kazdego obcigZenia przedstawiono na rys. 6 wyniki
obliczenia wykonanych dla przypadku tarczy ptaskiej o statej grubosci. Naprezenia catkowite
mozna wyznaczy¢ metodg prostego sumowania naprezen dla kazdego potozenia okre$lonego
warto$cig promienia. ,Przy okazji” pokazano wptyw centralnego otworu w tarczy na rozktad

naprezen.

akcel. decel.

I
T 0 T 0 T
Rys. 7. Rozktady temperatury sredniej w tarczy nosnej wirnika turbiny w warunkach:
(a) ustalonej pracy silnika; (b) akceleracji; (c) deceleracji

Na kolejnych rysunkach (rys.7 i 8 ) przedstawiono wyniki analizy wptywu warunkéow (wyso-
kosci lotu H) i zmieniajgcych sie zakresoéw pracy silnikow. Przyjeto, ze poczatkowo pole tempe-
ratury jest stacjonarne i zalezne tylko od wysokosci lotu H. Zatozono tez, ze w stanach
przejsciowych, w trakcie akceleracji i deceleracji, zmienia sie temperatura tarczy tylko w strefie
wiencowej. Naprezenia cieplne majg znaczacy udziat w naprezeniach wystepujacych w materiale
tarczy turbiny. Pod tym wzgledem skrajnym przypadkiem jest faza rozruchu silnika, a szczegoél-
nie rozruch wykonywany w trakcie lotu.
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ri ri
m’rﬂu
m,mm
I T ©

Rys. 8. Rozktady temperatury sredniej w tarczy turbiny w warunkach: (a) awaryjnego wytqczenia
silnika w locie; (b) rozruchu w czasie lotu; (c) zmiana temperatury wierica tarczy turbiny w trakcie
tych procesow. Indeksy: - auto - autorotacja wirnika w trakcie lotu (silnik wylgczony);
max - maksymalna predkosé obrotowa wirnika

Na rys. 8 pokazano pole temperatury w tarczy turbiny podczas jej stygniecia, po wytaczeniu
sie silnika w locie (silnik jest wtedy intensywnie chtodzony strumieniem zimnego powietrza
przeptywajacego przez jego kanat), a takze podczas proby jego uruchomienia (wirnik silnika
obraca sie poczatkowo z predkoscia ,,autorotacji” zalezng od predkosci lotu i gestosci powietrza
w otoczeniu).
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Na rys. 9 przedstawiono charakterystyki jednoprzeptywowego, jednowirnikowego silnika
odrzutowego. S3 to przebiegi zmian temperatury spalin za turbing w funkcji predkosci obrotowej
zmierzone w stanach ustalonych oraz w stanach przej$ciowych, w trakcie akceleracji i deceler-
acji.
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Rys. 9. Srednia temperatura spalin za turbing silnika K-15 w stanach ustalonych oraz w warunkach
akceleracji i deceleracji. Wykresy fazowe

Dla wiekszosci silnikow spalinowych temperatura spalin ro$nie wraz ze wzrostem predkosci
obrotowej, natomiast specyfika silnikow turbinowych jest to, ze charakterystyka ta ma minimum
i temperatura spalin wzrasta rowniez przy obnizaniu predkosci obrotowej. Widoczny na linii
standw ustalonych uskok jest spowodowany zmiang potozenia (zamkniety/otwarty) zaworu
upustu powietrza z za Il stopnia sprezarki stosowanego w celu rozszerzenia pola statecznej
pracy sprezarki (przeciwdziatania pracy niestatecznej). Charakterystyczne sa rowniez dla tych
silnikéw przebiegi temperatury spalin w stanach przejsciowych (dynamicznych). W czasie
akceleracji maksymalna temperatura spalin jest zwykle (w kazdym wspotczesnym silniku
turbinowym) automatycznie ograniczana na poziomie zadanym przez konstruktora. Poziom ten
jest czesto zalezny od zakresu pracy silnika i od warunkéw otoczenia, ktére wptywaja na
intensywno$¢ chtodzenia tarcz i fopatek turbin. W czasie deceleracji uktad sterowania silnikiem
chroni komore spalania przed ,ubogim zgasnieciem” poprzez niedopuszczanie do nadmiernego
obnizenia temperatury spalin.

OBCIAZENIA TURBIN W WARUNKACH DYNAMICZNYCH

Zmiany parametrow czynnika w silnikach turbinowych sg dos¢ szybkie. Akceleracja od za-
kresu ,biegu jatowego na ziemi” do zakresu startowego trwa zwykle krocej niz 10 sekund, a de-
celeracja: kilkanascie sekund. Na rys. 10 przedstawiono typowe przebiegi zmian temperatury
spalin zarejestrowane podczas prob prototypowych silnikow K-15.

Przedstawione tu rozwazania nad wynikami obliczen prowadzonymi na uproszczonym mo-
delu tarczy ptaskiej znajdujacej sie w niejednorodnym polu temperatury - przy czym pole to nie
zmienia sie wewnatrz tarczy (wraz z jej gruboscig, jak na rys. 11.a.) - pozwalaja na ocene wptywu
na wartos$¢ naprezen kazdego obcigzenia oddzielnie. W realnych warunkach eksploatacyjnych
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mamy do czynienia z tarczami o zmiennej grubosci (profilowanymi), a rozktad temperatury w

ich materiale jest przestrzenny (jak narys. 11.b.). Do obliczen tarcz turbin wedtug takich modeli
najlepiej jest zastosowa¢ metode elementéw skonczonych (MES).
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Rys. 10. Srednia temperatura spalin za turbing w warunkach. (a) przebieq akceleracji w funkgji
czasu; (b) przebieg deceleracji w funkcji czasu

Rys. 11. Rozktady temperatury w tarczach nosnych wirnikéw turbin:
(a) wedtug zatozern modelowych; (b) w rzeczywistych tarczach

Oddzielnej analizy wymagaja topatki i kierownice turbin znajdujace sie w opisanych warunk-
ach i zakresach pracy. Charakteryzuja je duze powierzchnie boczne, przejmujace ciepto od spalin
i niewielkie powierzchnie styku z tarcza nosna (fopatki wirnikowe chtodzone poprzez swdj
zamek) lub kadtubem (topatki kierownicze), przez ktére strumien ciepta przeptywa do tarcz
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nos$nych i do kadtub6éw turbin. Stad w zmiennych warunkach pracy, przy dynamicznie zmiennej
temperaturze spalin wystepuja duze gradienty temperatury pomiedzy boczng powierzchnia
topatki, a jej rdzeniem. Na rys.12 przedstawiono typowy profil temperatury w poprzecznym
przekroju pidra. Profil taki wystepuje podczas rozruchu lub akceleracji silnika.

T

Rys. 12. Rozktady temperatury w przekrojach piora topatki wirnikowej turbiny podczas rozruchu
silnika

W laboratoriach Zaktadu Termodynamiki Wojskowej Akademii Technicznej badano (juz
ponad 30 lat temu) szybkos$¢ przeptywu ciepta przez material, z jakiego sa wytwarzane topatki
turbin silnikéw SO-3. Stwierdzono istnienie znacznych gradientéw temperatury pomiedzy rdze-
niem i powierzchnig topatek - szczego6lnie w warunkach odpowiadajacych rozruchowi silnika
na ziemi. Obliczenia wykonane z uwzglednieniem cech materiatu: wspétczynnika rozszerzalno-
$ci cieplnej, granicy odksztatcalnosci sprezystej materiatu w temperaturze pracy wykazaty, ze
w trakcie rozruchu silnika na krawedzi sptywu topatek naprezenia przekraczaja granice spre-
zystosci dla tego materiatu. Aby do tego nie dopusci¢ nalezatoby zmniejszy¢ temperature spalin
w fazie rozruchu godzac sie na wydtuzenie czasu trwania tego procesu, ale nie dopuszczajac
dzieki temu do sprezysto-plastycznych odksztatcen topatek.

PODSUMOWANIE

W przedstawionej pracy dazono do przyblizenia specjalistom-uzytkownikom lotniczych sil-
nikéw turbinowych problematyki niskocyklowego zmeczenia konstrukcji. Uwidacznia sie ko-
niecznos$¢ badan pod tym katem obcigzen innych zespotéw, nie tylko turbin.

0d doktadnego rozpoznania zjawisk zmeczeniowego zuzycia konstrukcji zalezy bezpieczen-
stwo latania. Wiedza o tych procesach pozwala wptywa¢ na zywotnos¢ silnikéw np. poprzez
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odpowiednie ,programowanie” uktadéw automatycznie sterujacych przebiegiem rozruchu, ak-
celeracji i deceleracji.

Oddzielny problem stanowi okre$lenie przez wytworce dopuszczalnej liczby cykli zmecze-
niowych i zasad oceny wpltywu ,niepetnych cykli” na trwato$¢ konstrukcji z uwzglednieniem
zmiennych warunkéw lotu i stref klimatycznych. Wymaga to prowadzenia badan szerokiej po-
pulacji silnikéw produkowanych wielkoseryjnie, wyposazonych w automatyczne rejestratory
parametréw pracy i systemy diagnostyczne.

Tymczasem tematyka ta nie jest szeroko opisywana w literaturze. By¢ moze wynika to z nie-
checi producentéw do ujawniania wiedzy stanowiacej ich cenny dorobek.

Niewatpliwie istnieje potrzeba permanentnego badania i uscislania wiedzy odnos$nie wptywu
zmeczeniowego zuzycia silnikdw, szczegdlnie w zwigzku z przewidywanym szerokim wprowa-
dzaniem do uzytkowania samolotéw bezpilotowych o zwiekszonej manewrowosci, ktérych ze-
spoty napedowe beda poddawane znacznie wiekszym obcigzeniom.
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