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Od Redakcji

Dotychczas w naszym Kwartalniku publikowane byty pra-
ce dotyczace silnikow spalinowych ttokowych. Dotyczyty one
przede wszystkim silnikow czterosuwowych, szybkoobroto-
wych, w wiekszos$ci przeznaczonych do napedu pojazdow.
W dwoch zeszytach: 1/2004 (118) i 3/2006 (126) znalazty si¢
szczegotowe opracowania dotyczace dwusuwowych, wolno-
obrotowych silnikow okretowych. Te rodzaje konstrukcji nie
wyczerpuja jednak pojecia silnikow spalinowych.

Inna grupe silnikéw spalinowych stanowig silniki przepty-
wowe, turbinowe. Aktualny numer poswigcamy tego rodzaju
silnikom w odniesieniu do napedu samolotow. Zasadniczg rdz-
nicg w stosunku do silnikow ttokowych jest ciagly, a nie cy-
kliczny charakter pracy. Niesie to ze soba zupehnie inne wta-
sciwosci uzytkowe, inne charakterystyki napedowe i inny
sposob oceny konstrukcji. Takze problemy konstrukcyjne
i technologiczne sg trudno porownywalne. Podstawowe podo-
bienstwa obu rodzajow silnikow wynikaja z dwoch ich cech.
Po pierwsze z wykorzystania procesu spalania paliw weglo-
wodorowych (ciektych i gazowych) do uzyskania energii ciepl-
nej, ktdrg zamienia si¢ w uktadzie mechanicznym na pracg uzy-
teczng; po drugie za$ — z ich stosowania do napgdu pojazdow
(ladowych, wodnych, powietrznych).

Trudno jednoznacznie przesadzac¢ o dalszych kierunkach
rozwoju zrédet napedu pojazdow. Silnik ttokowy przezywa dy-
namiczny rozwoj, mimo swojej przeszto 200-letniej historii (sil-
nik gazowy Izaaka de Rivaza, 1800 r.). Pojecie turbiny jest
o ok. 50 lat mtodsze (Francis James Bicheno, 18491.), a turbi-
na spalinowa, inaczej silnik spalinowy przeptywowy zostat opa-
tentowany w 1898 r. (Irgens Paul Henningsen), ale dopiero
w 1939 r. firma Brown Boveri zbudowata poprawnie dziataja-
cy spalinowy silnik turbinowy, co stato si¢ przelomem w ich
rozwoju i upowszechnieniu. Koncepcje praktycznego zasto-
sowania turbiny spalinowej do napgdu pojazdow samochodo-
wych pojawity si¢ jednak duzo p6zniej (Rover, 1950 r.).

Znane cechy silnikéw turbinowych: duza predkosc¢ obroto-
wa, duza koncentracja mocy, mate wymiary i korzystna war-
to$¢ masy jednostkowej, ale jednocze$nie mniejsza sprawnosé,
duza hatasliwos¢ i znaczna temperatura spalin powoduja, ze
wspoélczesnie sg one gtownie wykorzystywane do napedu sa-
molotow oraz w zastosowaniach stacjonarnych i energetycz-
nych.
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Historia i tendencje rozwojowe napedow lotniczych

Tadeusz OPARA*

Historia i tendencje rozwojowe napeddw lotniczych

W opracowaniu przedstawiono etapy rozwoju napedow lotniczych, poczqwszy od silnikow ttokowych do trojwirniko-
wych silnikow turbinowych. Ograniczenia w zakresie predkosci i wysokosci lotu, jakie wynikaty z zastosowania klasycz-
nego uktadu silnik tokowy—smiglo, staly si¢ impulsem do podjecia prac badawczych nad napedem odrzutowym. Od-
zwierciedleniem rywalizacji w tym zakresie byly dokonania tworcow pierwszych silnikow odrzutowych: F. Whitlea
i H. von Ohaina. Naped turbinowy (odrzutowy, smigtowy i smiglowcowy) zdominowat lotnictwo wojskowe i cywilne juz
w drugiej potowie XX wieku. W 1960 r. rozpoczeta sie era silnikow dwuprzeptywowych o korzystniejszych parametrach
eksploatacyjnych z elektronicznymi i cyfrowymi ukladami automatycznej regulacji. Dalszy rozwdj silnikow turbinowych
wiqgze sig¢ z zastosowaniem jakosciowo nowych materiatow (zwlaszcza zas kompozytow), optymalizowaniem ksztattow
topatek sprezarki i turbiny oraz technologii ich wytwarzania. W antykule przedstawiono zmiany konstrukcyjne prowa-
dzgce do ograniczenia destrukcyjnych skutkow zasysania ciat obcych. Wskazano na mozliwos¢ zwigkszenia manewrowosci
samolotow przez zastosowanie wektorowania ciggu. Omowiono perspektywy rozwoju turbinowych napedow lotniczych.

Stowa kluczowe: maszyny wirnikowe, silniki odrzutowe, silniki Smigtowe, silniki Smigtowcowe, cyfiowe uktady sterowa-
nia, wektorowanie ciggu, samoloty odrzutowe, turbinowe silniki jednoprzeptywowe i dwuprzepbywowe

History and future of turbine aircraft engines

This paper discusses stages of development of air propulsion from piston engines up to three-rotor turbine ones.
Limitations in speed and altitude of flight, caused by traditional system of a piston engine and an airscrew, became an
impulse to conduct research on jet propulsion. Accomplishments of the designers of the first jet-propelled engines:
FE Whitle and H. von Ohain are a reflection of rivalry in this field. In the second half of the 20" century turbine propul-
sion (turbojet, turboprop and helicopter engines) dominated air force and civil aviation. In 1960 the age of turbofans
began, owing to better operating properties and electronic and digital systems of automatic regulation. Further develop-
ment of turbine engines is connected with application of qualitatively new materials (particularly composites), optimiza-
tion of the shape of compressor and turbine blades and technologies of their production. The paper discusses design
changes decreasing the destructive effects of foreign matter suction and indicates the possibility of increasing the ma-
neuverability of airplanes by thrust vectoring. Finally, development prospects of turbine propulsion are analyzed.

Key words: turbomachines, turbojets, turboprop engines, helicopter engines, digital control systems, thrust vectoring,

Konstrukcja/Design

Jet aircrafts, turbofans

1. Wstep

Marzenie o pokonaniu przestworzy towarzyszyto ludz-
kosci od zarania dziejow. Mitologia, poezja, legendy, basnie
oraz malarstwo ukazujg nam obraz dazen cztowieka do pod-
niebnego lotu. Ptaki szybujace w powietrzu byty obicktem
fascynacji oraz wnikliwej obserwacji. Zachowaty si¢ liczne
relacje o probach skonstruowania urzadzen, ktore w zamy-
$le ich tworcow miaty umozliwi¢ czlowiekowi pokonanie
sity grawitacji. Starozytne i nowozytne ,,machiny latajace”
byty najczgsciej ornitopedami, czyli uktadami nasladujacy-
mi ruch ptasich skrzydet.

2. Balony, sterowce, szybowce i lotnie

Wstepnym krokiem do podboju przestworzy byty balo-
ny i sterowce. Bracia Joseph i Jacques Montgolfier w dniu
5.06.1783 r. dokonali pierwszej udanej proby lotu balonu
wykonanego z papieru i wypelnionego ogrzanym powie-
trzem, a21.11.1783 r. Pilatre de Rozier i markiz d’Arlandes
przelecieli tym balonem nad Paryzem.

Francuz Henri Giffard w dniu 24.10.1852 r. odbyt pierw-
szy lot sterowcem wtasnej konstrukcji. Byt to balon o obje-
tosci 2500 m® i wrzecionowatym ksztalcie, wypetniony mie-

1. Introduction

From centuries, flying has been a great dream of men.
Mythology, poetry, legends, fairy tales, and paintings show
excessive human efforts to conquer the sky. Gliding birds
are a fascinating object of observation. Numerous tales de-
scribe labours at constructing devices, which would allow
people to overcome the force of gravity. Ancient and mod-
ern “flying machines” were most often ornithopters, i.e.
mechanisms copying the movement of bird’s wings.

2. Balloons, airships, gliders and hand-gliders

Balloons and airships were the first step to conquer the
skies. On 5" June 1783, brothers Joseph and Jacques Mont-
golfier made the first successful attempt to fly in a paper
balloon filled with warm air, and on 21* November 1783
Pilatre de Rozier and marquis d’Arlandes flew in this bal-
loon over Paris.

Frenchman Henri Giffard on 24" October 1852 made the
first flight in an airship of his own construction. It was a
balloon with a volume of 2500 m® and spindly shape, filled
with a mixture of hydrocarbons, and with a steam engine
driving the propeller.
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szaning weglowodordw, z silnikiem parowym napedzajacym
$miglo. W 1900 r. niemiecki konstruktor Ferdinand von
Zeppelin dokonat oblotu pierwszego sterowca o sztywnej kon-
strukcji, a sze$¢ lat pdzniej rozpoczeto ich seryjng produkcje.

Blyskotliwa kariera tych statkow powietrznych zostata
zahamowana przez tragiczng katastrofe transatlantyckiego
sterowca Paul von Hindenburg. Byt to najwigkszy sztuczny
obiekt latajacy wszechczasow o objetosci 200 000 m?, dtu-
gosci 245 mi $rednicy 41 m. Ruch w kierunku poziomym z
predkoscia 130 km/h umozliwialy mu cztery smigta nape-
dzane silnikami wysokopreznymi.

Balony cieplne, gazowe i sterowce unosza si¢ w gore,
gdyz sa lzejsze od powietrza, ktore wypieraja. Nie jest to
wigc lot lecz zegluga powietrzna. Sterowce Giffarda i Zeppe-
lina przyczynily si¢ jednak do rozwoju konstrukcji $migta.

Kolejnymi krokami w zmaganiach z sila powszechnego
cigzenia byly konstrukcje, w ktorych wykorzystano ich ae-
rodynamiczne oddzialywanie ze strugami powietrza. W
1852 r. Anglik George Caley skonstruowat pierwszy szybo-
wiec, ktory wykonat lot o dtugosci okoto 0,5 km. W 1891 r.
niemiecki pionier aeronautyki Otto Lilienthal wzbit si¢ w po-
wietrze na lotni.

Latawce, spadochrony, szybowce i lotnie umozliwiaja
przemieszczanie si¢ nad ziemia dzicki wykorzystaniu ener-
gii wiatru lub pradéw powietrznych. Tego typu wyczyny —
cho¢ bardzo efektowne — majg przede wszystkim walory
sportowe i rekreacyjne. Aby lataniu nada¢ cechy uzytko-
we — to znaczy stworzy¢ mozliwosci transportu tadunkow —
nalezato zastosowa¢ odpowiedni naped.

3. Tlokowe napedy lotnicze

Tworcami pierwszego samolotu, czyli obiektu ci¢zsze-
go od powietrza, bedacego w stanie wystartowaé, wykonac
stateczny, ukierunkowany lot i wyladowa¢, byli Ameryka-
nie: bracia Orville i Wilbur Wright. W dniu 17.12.1903 . na
plazy w poblizu miejscowosci Kitty Hawk w Potnocnej
Karolinie wzbit si¢ w powietrze Flyer pilotowany przez

Rys. 1. Silnik samolotu Flyer, 4-cylindrowy, moc 8,8 kW (12 KM)
Fig. 1. Four-cylinder engine of the airplane Flyer, power 8.8 kW (12 HP)

In 1900 German constructor, Ferdinand von Zeppelin,
prepared a prototype of a rigid airship construction and made
first test flight. Six years later, a mass production of these
airships began.

Brilliant career of these flying machines was suddenly
broken by a tragic explosion and crash of a transatlantic air-
ship Paul von Hindenburg. It was the largest artificial flying
object ever built. Its volume was 200,000 m?, diameter 41 m
and it was 245 m long. Owing to compression-ignition en-
gines and four propellers, the aircraft could reach the speed
of 130 km/h.

Airships, and both hot air and gas balloons, hover, be-
cause they are lighter than the air they displace. Hence, it is
not flying, but aeronautics. Anyway, Griffin’s and Zeppe-
lin’s airships contributed to the development of the design
of propellers.

The next step in struggling with the force of gravity was
constructing machines, which would fly owing to aerody-
namic interaction with streams of air. In 1852 Englishman
George Caley constructed the first glider, which made a 500
m long flight. In 1891 German pioneer of aeronautics, Otto
Lilienthal, succeeded in flying using a hand-glider.

Kites, parachutes, gliders and hand-gliders enable us to
move through the air using the energy of wind or air cur-
rents. These achievements, in spite of being very impres-
sive, are mainly used in sport and recreation. To take advan-
tage of flying, which means being able to transport goods,
an adequate propulsion was necessary.

3. Piston aircraft engines

Americans, brothers Orville and Wilbur Wright, were the
first constructors of an airplane, i.e. an object heavier than
air, which can take off, made a stable, directed, flight and
land. On 17" December 1903, on a beach near Kitty Hawk
in North Carolina, Flyer driven by Orville made the first
successful flight. It lasted for 12 seconds and the plane flew
37 m. Flyer set the first record of flying speed — 48 km/h.

Brothers Wright conducted an analysis, which showed
that the contemporary car engines were too heavy to drive
a plane. Consequently, they constructed their own, light
petrol engine, which power was 12 horsepower (Fig. 1)
Bicycle wheels and chains were transferring the power to
two propellers. The plane took off not for its exceptional-
ly good aerodynamic properties (the construction was pe-
culiar: elevator in the front, propellers pushing in the back)
but rather because of the use of light alloys, which helped
to obtain the proper proportion between the thrust and the
mass of the engine.

The development of airplanes proceeded quickly, and
the measure of progress of the construction of airframe
and power transmission system was speed records in hor-
izontal flight (Fig. 2) In the mid-twenties the speed of ca.
450 km/h was broken, which was the limit of the classical
piston engines. Introduction of the superchargers enabled
further speed increase up to ca. 800 km/h, which turned
out to be the limit of the airscrew propulsion of that time.
This information relates to the specially prepared high-
performance machines. The mass-produced military planes
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Orville’a. Lot ten trwat zaledwie 12 s, a samolot przebyl w
powietrzu dystans 37 m. Flyer ustanowit pierwszy rekord
predkosci lotu — 48 km/h.

Bracia Wright przeprowadzili analize, z ktérej wynika-
lo, ze silniki stosowane w 6wczesnych pojazdach samocho-
dowych byly za cigzkie do napedu samolotow. Skonstru-
owali wigc wlasny lekki silnik benzynowy o mocy 12 KM
(rys. 1). Do przeniesienia napedu na dwa §migta zastosowa-
li fancuchy i kota rowerowe. Samolot braci Wright samo-
dzielnie wzniost si¢ w powietrze nie z powodu jakich$ wy-
jatkowo dobrych wiasciwo$ci aerodynamicznych (byla to
konstrukcja osobliwa: ster wysokosci z przodu, $migta z tylu
w uktadzie pchajacym), lecz dlatego, ze przez zastosowanie
stopow lekkich udalo si¢ osiagna¢ wlasciwa proporcje mig-
dzy sita ciggu obu $migiet i masa uktadu napedowego, a
wiec takze samolotu.

Rozwdj samolotdéw nastgpowat szybko, a miarg postepu

w konstrukeji ptatowca i uktadu napgdowego byly kolejne
rekordy predkosci w locie poziomym (rys. 2).
W potowie lat dwudziestych osiagnigto predkos¢
okoto 450 km/h i byt to kres mozliwosci klasycz-
nych silnikéw tlokowych. Zastosowanie sprezarki
dotado wujacej umozliwito w ciggu nastepnych piet-
nastu lat dalszy wzrost predkosci, az do wartosci
800 km/h, ktoéra okazata si¢ graniczna dla 6wcze-
snego napedu $migtowego. Powyzsze dane odnosza
si¢ do specjalnie przygotowanych maszyn wyczy-
nowych. Samoloty wojskowe produkowane seryj-
nie lataty znacznie wolniej i dopiero najbardziej
zaawansowane konstrukcje z konca Il wojny $wia-
towej zblizyly si¢ do tej granicy.

W tym okresie uksztattowaty si¢ i rozpowszech-
nity dwa podstawowe typy napedu ttokowego: sil-
niki rzedowe i w uktadzie gwiazdy.

W 1945 roku naped $migtowy osiagnat apo-
geum swojego rozwoju w aspekcie technicznym,
wojskowym i gospodarczym (rys. 3). W lotniczych
silnikach ttokowych zastosowano wszystkie ow-
czesne osiagnig¢cia w zakresie konstrukeji, techno-
logii 1 eksploatacji (turbosprezarki, efektywne
uktady smarowania i chtodzenia, stopy lekkie, wy-
sokooktanowe paliwo, utleniacze, wtrysk wody do
cylindrow, itp.).

Osiagnigcia techniki lotniczej wykorzystano
W motoryzacji, a niektore silniki zaadoptowano do
pojazdéw mechanicznych i okretow réznych ty-
péw. Najbardziej spektakularnym przyktadem tej
tendencji jest silnik W2, ktory stat si¢ jednostka
napedowg czotgu T-34.

4, Turbinowe silniki odrzutowe

Pod koniec lat dwudziestych XX wieku kon-
struktorzy samolotow zaczeli zadawac sobie spra-
we z tego, ze naped Smiglowy wkrotce wyczerpie
swoje potencjalne mozliwosci w zakresie wzrostu
predkosci lotu, szczegblnie na duzych wysoko-
$ciach. Szansg na dalsze zwigkszanie osiagdw sa-

were flying much slower and only the most advanced con-
structions from the end of the World War II came closer to
this limit.

This was the time, when two basic kinds of piston en-
gines, i.e. in-line and radial engines, took shape and became
widespread.

In 1945, airscrew propulsion reached the peak of its de-
velopment in technical, military, and economic aspects (Fig.
3). All construction, technological and operating inventions
were used in the aircraft piston engines of that time (tur-
bocompressors, effective lubrication and cooling systems,
light alloys, high-octane fuel, oxidizers, water injection into
cylinders, etc.).

Achievements of the aviation technology were applied
in motorization, while some engines were adapted to vehi-
cles and ships. The most spectacular example of this tenden-
cy is engine W2, which became the drive of the tank T-34.

Rys. 2. Maksymalne predkosci samolotow w latach 1903-1945
Fig. 2. Airplane maximal speed between 1903 and 1945

Rys. 3. Najwigkszy lotniczy silnik ttokowy R4360 skonstruowany w czasie drugiej

wojny $wiatowej (moc 3000 KM, uktad poczwornej gwiazdy)

Fig. 3. The biggest piston aero-engine R4360 constructed during World War II (power

3,000 HP, quadruple radial engine)
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molotu byt naped odrzutowy. Z tego powodu, w kilku kra-
jach europejskich oraz Stanach Zjednoczonych i Japonii roz-
poczeto prace badawceze nad napedem turbinowym. Najwiek-
sze §rodki na ten cel przeznaczyly Niemcy i Wielka Brytania.

Tworcami lotniczych silnikéw odrzutowych byli Anglik
Frank Whitle (rys. 4) i Niemiec Hans Joachim Pabst von
Ohain (rys. 5). Ich pionierskie zmagania odzwierciedlaja
histori¢ zacieklej rywalizacji migdzy Niemcami i Wielka
Brytanig o jako$ciowo nowy typ napedu lotniczego.

Idea silnika odrzutowego miata wielowiekowg historig.
Zagadnieniem tym zajmowat si¢ juz Leonardo da Vinci.
Pierwszy patent na turbing gazowa uzyskat John Barber w
1791 r. Podstawy teoretyczne opracowat jego rodak George
Brayton (rys. 6), ktory opatentowat swoja koncepcje w
1872 r. Obieg Braytona i zasad¢ dziatania turbiny gazowe;j

Rys. 4. Sir Frank Whittle (1907— Rys. 5. Dr Hans Joachim Pabst
1996) von Ohain (1911-1998)

Fig. 4. Sir Frank Whittle Fig. 5. Dr. Hans Joachim Pabst
(1907-1996) von Ohain (1911-1998)

Rys. 7. Obieg Braytona i schemat turbinowego silnika odrzutowego

Fig. 7. Brayton cycle and a scheme of a turbine aircraft engine

Rys. 6. George Brayton

Fig. 6. George Brayton

4. Turbine jet-propelled engines

In the late-twenties constructors realized, that airscrew
propulsion would soon reach its potential possibilities of the
speed of flight, especially at high altitude.

Jet propulsion became a chance to upgrade airplanes.
From this reason, a few European countries, USA and Japan
started research into turbine propulsion Germany and Great
Britain intended the greatest finance on that purpose. Jet-
propelled aero-engines were created by an Englishman Frank
Whitle (Fig. 4) and German Joachim Pabst von Ohain (Fig.
5). Their pioneer competition is an example of rivalry be-
tween Germany and Great Britain for a qualitatively new
kind of airplane drive.

The idea of a jet-propelled engine has centuries old his-
tory. This problem was already an object of study of Le-
onardo da Vinci. In 1791 John Barber was
the first to patent a gas turbine. George
Brayton (Fig. 6), who patented his con-
ception in 1872, elaborated the theoreti-
cal bases. Brayton cycle and operating
scheme of a gas turbine is presented in
Figure 7. In process (1-2) air is being com-
pressed from ambient pressure p, to pres-
sure p_, in (2-3) fuel is being injected into
combustor. Combustion of the fuel pro-
duces heat Q  and the temperature in the
front of turbine goes up to the highest
value in a cycle T,. In process (3-4) in a
turbine and jet exhaust gas is being ex-
panded to the ambient pressure p, = p,,
while in (4-1) behind the jet exhaust gas
carries away heat Q_ and its temperature falls to the ambi-
ent temperature T, . Gas flowing out of the jet create the thrust.

Brayton cycle is characterized by:

— Compression, i.e. the final compression pressure p, to the

(1831-1913)

(1831-1913)

C . . . p
initial compression pressure p, ratio: 1= =

b1

Q.

— Cycle efficiency: n=1-—=.
d

The path from general, theoretical idea to practical ap-
plications is always long and difficult. Potential construc-
tors of a jet-propelled engine had already had a partial solu-
tion to the problem of air compression. Centrifugal
compressors were used since the mid-twenties to supercharge
piston engines, and a few research centres were already
working on designing multi-stage axial compressors.

In 1928, Cranwell aviation school cadet Frank Whitle
presented in his thesis Future Developments in Aircraft De-
sign a conception of constructing a jet-propelled engine with
gas turbine and axial compressor. He patented this idea in
1930; nevertheless, it took seven years to its first practical
realization. Whitle’s project was considered interesting and
far-reaching but technologically unrealistic. Opponents
claimed, it is impossible to produce alloys, which would con-
tinuously work in the temperature of 550600 degrees. In
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zilustrowano na rysunku 7. W przemianie (1-2) powietrze
Jest sprezane od cisnienia otoczenia p, do wartosci p,, (2-
3) do komory spalania jest wprowadzane paliwo, ktore spa-
lajgc si¢ dostarcza ciepto Qi podnosi temperaturg przed
turbing do najwyzszej wartosci w obiegu, to jest T , (3-4) w
turbinie i w dyszy nastgpuje rozpre¢zanie spalin do ci$nienia
otoczeniap,=p,, (4-1) — za dysza spaliny odprowadzaja cie-
pto Q_, i ochtadzajg si¢ do temperatury otoczenia T . Gazy
wyplywajace z dyszy wytwarzaja ciag.
Wskaznikami charakteryzujacymi obieg Braytona s3:

— sprez, czyli stosunek cisnienia konca spre¢zania p, do ci-

e . . Py

Snienia poczatku sprezaniap : m = p— ,

1

QY
— sprawnos¢ termiczna obiegu: N=1-"=—".
d

Przejscie od ogolnej koncepcji o charakterze teoretycz-
nym do rozwigzan praktycznych jest zawsze trudne. Poten-
cjalni konstruktorzy silnika odrzutowego mieli juz cz¢scio-
wo rozwigzane zagadnienie spr¢zania powietrza. Od polowy
lat dwudziestych XX w. stosowano sprezarki od$rodkowe
do dotadowania lotniczych silnikow ttokowych, a w kilku
osrodkach prowadzono juz prace nad konstrukcja wielostop-
niowych sprezarek osiowych.

W 1928 1. kadet szkoty lotniczej w Cranwell Frank Whitle
w swojej pracy dyplomowej Future Developments in Air-
craft Design przedstawil koncepcj¢ zastosowania turbiny ga-
zowej do silnika odrzutowego ze spr¢zarka od$rodkowa.
W 1930 r. uzyskat patent na proponowane rozwigzanie. Na
praktyczna realizacj¢ swego pomystu musiat czekac¢ siedem
lat. Projekt Whitle’a byt oceniany jako interesujacy i per-
spektywiczny, lecz oderwany od realiéw technologicznych.
Oponenci twierdzili, ze niemozliwe jest wytworzenie sto-
péw metali, ktore moglyby w sposob ciagly pracowac w tem-
peraturze 550-600°C. W 1933 r. francusko-angielskie zakta-
dy metalurgiczne wyprodukowaly stal o wysokiej wytrzy-
malosci i odpornosci na utlenianie w temperaturach 800—
950°C, mogaca pracowac przy predkosciach obrotowych
30 00050 000 obr/min. Stal ta stata si¢ podstawa do opra-
cowania stopu oznaczonego symbolem G 18B przewidziane-
go do odlewania topatek turbiny (D.A. Olivier i G.T. Harris).

Pracujac w trudnych, prawdziwie pionierskich warun-
kach Frank Whitle skonstruowat laboratoryjna wersje turbi-
ny gazowej WU (rys. 8), ktora stata
si¢ podstawa prototypu lotniczego sil-
nika odrzutowego W1 (rys. 9). Silnik
ten podczas prob przeprowadzonych
w 1937 r. osiagnat cigg 4 kN. Jednak-
ze Wielka Brytania nie wykorzystata
w pelni szansy, jaka stwarzato pio-
nierskie dzieto Franka Whitlea.

Twérca niemieckiego silnika od-
rzutowego Hans von Ohain wykorzy-
stat okazje, ze Dowddztwo Luftwaf-
fe i wladze polityczne domagaly si¢
od przemyshu znacznie szybszych sa-

Rys. 8. Laboratoryjna wersja turbiny gazowej WU
Fig. 8. Laboratory version of the WU gas turbine

1933 French-British metallurgical plants produced a high-
strength steel, which had good resistance to oxidation in tem-
peratures of 800-900 degrees and could work at a rotational
speed of 30,000-50,000 rpm. On its basis an alloy called
G 18B was introduced and used as a material to produce
turbine blades (D.A. Olivier and G.T. Harris).

Working in hard, pioneer conditions, Frank Whitle con-
structed the first laboratory version of gas turbine WU (Fig.
8), which became a basis of a prototype of the aero-engine
W1 (Fig. 9). During tests conducted in 1937, the engine
reached the thrust of 4 kN. However, Great Britain took
little advantage of the chance created by the pioneer work
of Frank Whitle.

Hans von Ohain, the designer of German jet-propelled
engine had more luck. The Luftwaffe headquarters together
with politics demanded from industry much faster airplanes,
which could operate at high altitudes. Still as a student of
the University of Géttingen, in 1935 von Ohain gained a
patent for a jet-propelled engine with axial compressor, which
immediately aroused interest of German aircraft designer and
industrialist Ernest Heinkel. Three years of investigations
resulted in the construction of the engine HeS-3B with thrust

Rys. 9. Prototyp turbinowego silnika odrzutowego W1

Fig. 9. The prototype of the aero-engine W1
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molotéw, mogacych operowac na duzych wy-
soko$ciach. Von Ohain jeszcze jako student
uniwersytetu w Getyndze uzyskat w 1935 .
patent na silnik odrzutowy ze sprezarka od-
srodkowa, ktérym natychmiast zainteresowat
si¢ konstruktor lotniczy i przemystowiec Er-
nest Heinkel. Po trzech latach badan powstat
silnik HeS-3B o ciagu 5 kN (rys. 10), ktory za-
stosowano w pierwszym samolocie odrzuto-
wym He-178 (rys. 11).

Kolejna przelomowa data w historii lotnic-
twa stat si¢ dzien 27.08.1939 . Wtedy to, w
obecnosci Adolfa Hitlera i Hermana Goringa
odbyt si¢ oficjalny oblot pierwszego samolo-
tu odrzutowego He-178 pilotowanego przez
kpt. Ericha Warsitza (rys. 12). Lot ten trwal 12 min. i za-
konczyt si¢ pomys$lnym ladowaniem.

Doniesienia wywiadu o niemieckim sukcesie zaalarmo-
waly dowodztwo RAF-u, i juz nastgpnego dnia Brytyjskie
Ministerstwo Lotnictwa powierzyto budowe mysliwca o na-
pedzie odrzutowym zaktadom Gloster. Zlecenie zaszyfro-
wano symbolem E 28/39, ktory potem wszedt do nazwy sa-

Rys. 11. Pierwszy samolot odrzutowy He-178
Fig. 11. The first jet-propelled aircraft He-178

Rys. 12. Odprawa przed oficjalnym oblotem pierwszego samolotu odrzutowego He-178
w dniu 27.08.1939 r.; w $rodku — inz. Ernest Heinkel, z lewej — pilot-oblatywacz kpt. Erich Warsitz, z
prawej — dr Hans von Ohain, tworca silnika turbinowego HeS-3B

Fig. 12. Briefing before the official test flight of the first jet-propelled aircraft He-178
on 27" August 1939 (in the middle engineer Ernest Heinkel, in the left test pilot Capt. Erich Warsitz, in
the right Dr Hans von Ohain), the designer of the turbine engine HeS-3B

molotu (rys. 13). Skonstruowanie i przebadanie prototypu
trwato prawie dwa lata, i dopiero 15.05.1941 r. odbyt si¢
pierwszy lot trwajacy 17 min.

W tym czasie w kilku niemieckich firmach lotniczych
oblatywano kolejne prototypy samolotow mys$liwskich,
szturmowych i bombowcoéw z napgdem odrzutowym i ra-
kietowym (tab. 1). Samoloty rakietowe miaty bardzo duza

Rys. 10. Silnik odrzutowy HeS-3B zastosowany w pierwszym samolocie

odrzutowym He-178

Fig. 10. Jet-propelled engine HeS-3B used in the first jet-propelled

aircraft He-178

of 5 kN (Fig. 1), which was applied in the first jet-propelled
aircraft He-178 (Fig. 11)

The day of 27" August 1939 became the next milestone
in the history of aeronautics. On that day, in the presence of
Adolf Hitler and Herman Goring, the official test flight of
the first jet-propelled aircraft He-178 piloted by Capt. Erich
Warsitz took place (Fig. 12).

This flight was 12 min. long and

ended with a successful landing.
Applying the new kind of an aero
drive became the beginning of a
new stage in the development of
aircrafts, and the designer of the HeS-
3B engine was fully aware of it.

Military intelligence reports

about German success alarmed
RAF headquarters and on the very
next day the British Ministry of
Aviation ordered the Gloster fac-
tory to produce a jet-propelled
Fighter. This order was coded by a
symbol E 28/39, which later be-
came a part of the name of the plane
(Fig. 13) Designingand testing last-
ed for nearly two years, and the first,
17 minutes long flight took place on the 15" May 1941.

In the same time, a few German aviation firms were test-
ing other prototypes of Fighters, bombers, and strike air-
crafts with jet and rocket engines. Rocket aircrafts had
a very good rate of climb, but the need to use oxidizers en-
larged their mass, and hence limited many other essential
military parameters (flight time, capacity).
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predko$¢ wznoszenia, ale koniecznos¢ sto-
sowania utleniaczy zwickszata ich mase
startowa i ograniczata wiele innych para-
metrow istotnych w zastosowaniach woj-
skowych (czas lotu, masa uzytkowa).

Pierwszym mysliwcem produkowa-
nym seryjnie byt Me-262, ktéry zostat
uznany za najlepszy niemiecki samolot
odrzutowy tego okresu (rys. 14). Jego na-
ped stanowily dwa silniki Jumo 004B
(rys. 15). Byta to najbardziej zaawanso-
wana technicznie konstrukcja okresu wo-
jennego, w ktdrej zastosowano wielostop-
niowg sprezarke osiowa (konstruktor
—inz. Anselm Franz). Wyprodukowano
ponad 5 tysiecy tych silnikdéw, co byto re-
kordowym osiggnigciem.

Tabela 1. Poréwnanie pierwszych samolotow odrzutowych
Table 1. The comparison of some first jet aircrafts

Rys. 13. Brytyjski samolot odrzutowy Gloster E28/39 z silnikiem odrzutowym W 1

(oblot 15.05.1941 1.)

Fig. 13. British aircraft Gloster E 28/39 with jet-propelled engine W1

(test flight 15" May 1941)

The first mass-produced
Fighter was Me-262, which was
considered the best German jet
aircraft of that time (Fig. 14) Its
drive consisted of two engines
Jumbo 004B (Fig. 15), which
are said to be the most techni-
cally advanced construction of
the Second World War, in which
a multistage axial compressor
was used (designer — engineer
An-selm Franz). Over 5 thou-
sand of these engines were pro-
duced, which was also a record.

A look on the approximate

Me-262 quantitative balance of jet-pro-

thrust 200 kN

thrust 2x86 kN

Ju248 V-1 Ar-234 b-2 Meﬁéﬁ; rB'l
interceptor ground attack aircraft .
. . rocket engine
rocket engine two engines HWK-109-509-A
Walter 109-509 G Jumo 004b

thrust 170 kN
flight time 10 min

fighter, two engines
Jumo 004A,(B),(C)
thrust 2x840(A) kG

2x1000(B,C) kG
rock. eng. BMW 718

pelled aircrafts in the Second
World War gives a numbers:

— Germany — 10 tested proto-
types and ca. 2 thou. produced

flight time 15 min
test flight 1944

210 aircrafts

test flight 1943 360 aircrafts

test flight 1944

Przyblizony bilans ilosciowy samolotéw odrzutowych

w drugiej wojnie $wiatowej przedstawia si¢ nastepujaco:

— Niemcy — 10 oblatanych prototypow i okoto 2 tys. wy-
produkowanych samolotdw,

— Alianci (Wielka Brytania, ZSRR, USA) — okoto 160 pro-
totypodw 1 2-3 tys. wyprodukowanych samolotow (dane
szacunkowe ze wzgledu na trudnosci z oddzieleniem pro-
dukcji wojennej od powojennej).

Wynika z niego, ze samoloty odrzutowe nie odegraty zadne;j

istotnej roli (ani w skali strategicznej, taktycznej czy tez ope-

racyjnej), cho¢ sporadycznie braty udziat w walkach po-
wietrznych w ostatniej fazie wojny (rys. 14). Jednak doro-
bek teoretyczny i techniczny zwigzany z silnikami
turbinowymi stat si¢ punktem wyj$cia do doskonalszych

airplanes,

— Allies (Great Britain, Soviet

Union, United States) —ca. 160

prototypes and 2-3,000. pro-
duced airplanes (this data is only an approximation, due
to difficulties with distinguishing the wartime and post-
war production).

From this balance it could be stated that jet-propelled
aircrafts did not made any significant contribution to the fi-
nal war result (neither in strategic, tactical nor operational
scale), although they sporadically took part in air combat in
the last stage of war (Fig 14). After war, the theoretical and
technical work over turbine engines became the starting point
to further improvements. The idea of multistage, axial com-
pressor finally became a widely-used standard. The latest
design versions of wartime engines had already cooling of
turbine blades and propelling nozzles of a changeable radius
(Fig. 15).

1300 aircrafts
test flight 1942

SILNIKI SPALINOWE, nr 4/2006 (127)



Konstrukcja/Design

History and future of turbine aircraft engines

Rys. 14. Mysliwce Me-262 w locie bojowym przeciwko formacji
amerykanskich bombowcow (kwiecien 1945)

Fig. 14. Fighters Me-262 in a combat flight against a group of American
bombers (April 1945)

rozwiazan. W napedzie odrzutowym ostatecznie zwyciezyta
koncepcja wielostopniowej sprezarki osiowej. Ostatnie wer-
sje ,,wojennych” silnikow miaty juz chtodzone topatki tur-
biny i dysze wylotowe o zmiennym przekroju (rys. 15).

Wisrod panstw, w ktorych rozpoczgto prace nad nape-
dem turbinowym byta Polska. W latach 1931-1939 zespot
inzynieréw w sktadzie: Jan Oderfeld, Wtadystaw Bernadzi-
kiewicz i Jozef Sachs pracowal nad silnikiem odrzutowym
ze sprezarkg osiowa 1 jednostopniowq turbing osiowa (rys. 16
i 17). Po pierwszych niezbyt udanych probach konstrukcje
zmodyfikowano. W 1937 r. udato si¢ osiagna¢ 1,5 godzinny
czas nieprzerwanej pracy silnika. Po wybuchu wojny spalo-
no calg zgromadzona dokumentacje. Prezentowane rysunki
pochodza z przedwojennych publikacji. Do anegdoty prze-
szto zdanie, w ktérym Jan Oderfeld opisywat rezultaty pierw-
szych prob z silnikiem odrzutowym:

,, Czynit nieopisanie wiele hatasu, miotal imponujgcy
Jjezyk ptomienia i dawal ... bardzo maly cigg.”

(Technika Lotnicza, Nr 9, 1948 1.)
Warto podkresli¢, ze koncepcja jaka przyjeli polscy in-

Zynierowie — to jest sprezarka osiowa i turbina osiowa — oka-

a) b)

Rys. 16. Rysunki konstrukcyjne pierwszego polskiego silnika odrzutowego; a) schemat turbiny,

b) wieniec kierownic sprezarki

Fig. 16. Design drawings of the first, Polish jet-propelled engine; a) turbine scheme, b) compressor stator blade

ring

Rys. 15. Turbinowy silnik odrzutowy Jumo 004B
Fig. 15. Turbine, jet-propelled engine Jumo 004B

Poland was one of the countries, in which work over
turbine drive was started. Since 1931 to 1939, a group of
engineers (Jan Oderfeld, Wladystaw Bernadzikiewicz and
Jozet Sachs) was working over a jet-propelled engine with
axial compressor and one-stage axial turbine (Fig 16, 17).
After first, unsuccessful tests the construction was modified.
In 1937 the engine managed to work incessantly for 1.5 hour.
In the beginning of war all the documentation was burnt.
Figures presented in this article come from prewar publica-
tions. Jan Oderfeld’s description of the first tests of the jet-
propelled engine turned into an anecdote:

“It made indescribably much noise, hurled an impres-
sive tongue of flame and gave... very little thrust.”

(Aviation Techniques, No 9, 1948)

What is worth emphasizing is that Polish engineers de-
signed their engine with axial compressor and axial turbine,
which became the standard solution and is used in jet-pro-
pelled engines up to this day.

Although jet-propelled
aircrafts did not play an im-
portant role in the Second
World War, in the next war
this situation changed en-
tirely. Air combat in the Ko-
rean War was dominated by
jet-propelled Fighters (Fig.
18).

The importance of pis-
ton aero-engines became
suddenly falling in both air
force and civil aviation.
Soon, a turbine engine dom-
inated nearly all kinds of fly-
ing machines. Still, the
piston drive was not com-
pletely eliminated, as in
some kinds of airplanes:

10
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zala si¢ standardowym rozwigzaniem stosowanym do dzi-
siaj w silnikach odrzutowych.

Mimo, ze samoloty odrzutowe nie odegraty istotnej roli
w drugiej wojnie $wiatowej, to w kolejnej wojnie sytuacja
zmienila si¢ diametralnie. Walki powietrzne w konflikcie
koreanskim zostaly zdominowane przez mysliwce z nape-
dem odrzutowym (rys. 18).

Znaczenie lotniczych silnikow tlokowych zaczeto gwat-
townie male¢. Tendencja ta wkrotce przeniosta si¢ na samo-
loty cywilne. Silnik turbinowy zdominowat niemal wszyst-
kie typy statkow powietrznych. Naped tlokowy nie zostat
jednak wyeliminowany catkowicie, gdyz w pewnych typach
samolotow: sportowych, patrolowych, sanitarnych, rolni-
czych oraz w tzw. takséwkach powietrznych, jest wystar-
czajgco efektywny, a przy tym relatywnie tani.

Co spowodowato tak ogromng ekspansje¢ napedu turbi-
nowego w lotnictwie? By odpowiedzie¢ na to pytanie, nale-

Fig. 18. Jet-propelled aircrafts MIG-15 and F86-Sabre
Rys. 18. Samoloty odrzutowe MIG-15 i F86-Sabre

zy sie cofna¢ do okresu powojennego, kiedy mozna juz byto
dokonac¢ syntezy wynikow badan naukowych prowadzonych
niezaleznie w réznych os$rodkach.

Poréwnanie sprawno$ci zewngtrznej $Smigla i napedu
odrzutowego wskazywato na kierunek dalszego rozwoju tzw.
samolotow szybkich (rys. 19). Wraz ze wzrostem wysoko-
$ci lotu efektywno$¢ $§migla maleje, podczas gdy turbinowy
naped odrzutowy staje si¢ sprawniejszy.

Analiza przeprowadzona w 1946 r. przez dr. S. Ho-
okera z firmy Rolls-Royce (rys. 20) w sposob pogla-
dowy ukazuje skutki odmiennego charakteru krzy-
wych sprawno$ci napedowej $migta i turbiny.

Samolot mys$liwski ,,A” jest przygotowany do go-
dzinnego lotu na wysokosci 6000 m. Jego mase¢ star-
towg mozna podzieli¢ na cztery czgsci: ptatowiec —
32%, silnik ttokowy ze $migtem — 38%, pali-
wo — 10% 1 masa uzytkowa —20%. Do takiego sa-
mego lotu przygotowano samolot odrzutowy ,,B”
o identycznej masie platowca. Rozktad pozostalych
sktadnikéw (jego masy startowej) jest juz inny: tur-
binowy silnik odrzutowy — 8%, paliwo — 15% i masa
uzytkowa — 45%. Samolot odrzutowy ,,B” zuzyje w
trakcie lotu o0 50% paliwa wigcej niz ,,A”, ale ma za
to ponad dwukrotnie wigkszy udzwig. Gdyby skon-
struowa¢ samolot odrzutowy ,,C” o takiej samej ma-
sie uzytkowej jak ,,A”, to bedzie on ponad dwukrot-
nie 1zejszy i zuzyje mniej paliwa niz ,,A”. Z przy-

Rys. 17. Wirnik turbiny pierwszego polskiego silnika odrzutowego
(patent nr 235223)

Fig. 17. Turbine rotor of the first Polish jet-propelled engine (patent no.
235223)

sports, patrolling, ambulance,
agricultural and air taxis it is ef-
fective enough and relatively
cheap.

What caused so rapid expan-
sion of the turbine propulsion in
aviation? To answer this question,
we should get back to the prewar
period, when a synthesis of the
results of independently conduct-
ed investigations from different
centers could already be made.

Comparison of the propulsive efficiency of a propeller
to the efficiency of jet propulsion was an encouragement to
further develop the so-called fast airplanes (Fig. 19), as the
efficiency of a propeller decreases and the efficiency of tur-
bine jet propulsion increases along the increase of altitude.

Analysis carried out in 1946 by Dr. S. Hooker from Rolls-
Royece (Fig. 20) show effects of different character of curves
of propulsion efficiency of a propeller and turbine.

Rys. 19. Poroéwnanie sprawnosci zewnetrznej $migta i napedu odrzutowego
Fig. 19. Comparison of the propulsive efficiency of a propeller and the efficiency

of jet propulsion
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Rys. 20. Rozktad masy startowej samolotow mysliwskich przygotowanych do
jednogodzinnego lotu z jednakowa predkoscia na wysokosci 6000 m

Fig. 20. Take-off mass distribution of Fighters prepared for an hour-long flight at a

constant speed at 6,000 m above the sea level

toczonego przyktadu wynika, ze turbinowy silnik odrzuto-
wy potrzebny do wykonania takiego samego zadania lotni-
czego jest prawie pigciokrotnie 1zejszy od tlokowego w wa-
riancie ,,B” i az dziesigciokrotnie 1zejszy w wariancie ,,C”.
Powaznym mankamentem napedu turbinowego jest jego
relatywnie duze jednostkowe zuzycie paliwa.

Frank Whitle juz podczas pierwszych prob z silnikiem
W1 stwierdzil, ze powietrze wychodzace ze sprezarki nie
musi w cato$ci przechodzi¢ przez ko-
mor¢ spalania. Je$li cze$¢ powietrza
zostanie przeprowadzona dodatkowym
kanatem zewnetrznym, to zmniejszy si¢
zuzycie paliwa. W silniku dwuprzeply-
wowym (rys. 21) powietrze wchodzace
przez wlot rozdziela si¢ na dwa strumie-
nie: wewnetrzny przechodzacy przez
komorg spalania, turbing i dysze oraz
strumien zewngtrzny. Dwuprzeptywo-
wos¢ opisuje stopien podziatu strumie-
nia m, ktory jest stosunkiem masowego
natezenia przeplywu w kanale zewnetrz-
nym do masowego natgzenia przepty-
wu w kanale wewnetrznym:

H=——
mW

W 1936 r. Frank Whitle uzyskat patent na koncepcje sil-
nika dwuprzeptywowego lecz na jej realizacj¢ musiat cze-
kac pigtnascie lat. Prototyp pierwszego silnika dwuprzepty-
wowego ASPIN I skonstruowano we francuskiej firmie
Turbomeca w 1951 r. Faktyczny poczatek ery napedu dwu-
przeptywowego nastapil dopiero dziewig¢ lat pdzniej.

W 1960 r. firmy Rolls-Royce, General Electric oraz
Pratt & Whitney wprowadzity do eksploatacji silniki RCo10,
CJ805-23 1 JT3D. Ich jednostkowe zuzycie paliwa zmniej-
szylo si¢ przecigtnie o 20% w poréwnaniu z silnikami jed-
noprzepltywowymi (rys. 22).

Kolejne generacje silnikow dwuprzeptywowych o zwigk-
szajacym si¢ wspotczynniku podziatu strumieniam charak-

Fighter “A” is prepared for an hour-long flight at
a constant speed at 6,000 m above sea level. Its take-
off mass can be divided into four parts: airframe —
32%, piston engine and a propeller — 38%, fuel —
10% and usable mass —20%. Jet-propelled airplane
“B”, of the same mass of airframe, has been pre-
pared for the same flight. The distribution of other
components (of its take-off mass) is however differ-
ent: turbine jet engine — 8%, fuel — 15%, and usable
mass — 45%. Jet aircraft “B” consumes 50% more
fuel than “A”, but in return has over twice as much
usable mass. If a jet aircraft “C” of the same usable
mass as “A” was constructed, it would be over two
times lighter and would consume less fuel than “A”.
What follows from this example, is that turbine jet
engine required to carry out the same task is nearly
five times lighter and than the piston one in the de-
sign variant “B” and over ten times lighter in variant
“C”. The only serious disadvantage of turbine propulsion
was relatively high unitary fuel consumption.

During first few tests with engine W1 Frank Whitle no-
ticed, that the air getting out of the compressor does not have
to go through the combustor entirely. What is more, fuel
consumption decreases, provided some air goes through an
additional, outer duct. Figure 21 illustrates the principle of
work of a turbofan (also known as a ducted fan).

Rys. 21. Podziat powietrza wlotowego w silniku dwuprzeptywowym

Fig. 21. Air division in a turbofan

The air coming through the impeller eye divides into two
jets: the inner one going through the combustor, turbine and
nozzle and the outer one. Turbofans are characterized by the
bypass ratio — the ratio of the bypassed air mass flow rate to
the combustor air mass flow rate:

p=—
mW

In 1936 Frank Whitle gained patent for a turbofan en-
gine, but he had to wait fifteen years for its practical realiza-
tion. The prototype of the first ducted fan ASPIN I was con-
structed in French firm Turbomeca in 1951. Nevertheless,
the age of turbofan engines really began ten years later.

In 1960 companies Rolls-Royce, General Electric and
Pratt & Whitney introduced engines RCo10, CJ805-23 and
JT3D. Their unitary fuel consumption decreased about 20%
compared with turbojets (Fig. 22).
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teryzowaly si¢ coraz nizszym jednost-
kowym zuzyciem paliwa. O silniku,
ktorego wspotczynnik U przekracza 8
mowi sig, ze jest to ,,obudowane $mi-
glo”. Juz na poczatku lat osiemdziesia-
tych, najbardziej zaawansowane kon-
strukcje dwuprzeptywowego napedu
odrzutowego osiaggnety wartosci jed-
nostkowego zuzycia paliwa ponizej 0,4
kg/dN-h.

Badania przeprowadzone ze $mi-
gtami o sko$nych krawedziach natar-
cia wykonanymi z materiatow kompo-
zytowych dowiodly mozliwosci ich
stosowania do predkosci lotu docho-
dzacej do 980 km/h. Zwrocono uwage
na mozliwo$¢ stosowania §migiet prze-
ciwbieznych (czyli obracajacych si¢ w
przeciwnych kierunkach), co pozwoli-
o na odzyskanie energii resztkowego wiru zasmigtowego.
W ten sposdb powstala konstrukcja bedaca czym$ posred-
nim miedzy Smigtem a wentylatorem, ktdrg nazwano ,,prop-
fan” czyli ,,$migtowentylator”. Jest to obecnie najbardziej
efektywny naped lotniczy w zakresie predkosci poddzwig-
kowych (rys. 23).

Pomyst Whitlea musiat czekaé prawie ¢wieré¢ wieku na
realizacje ze wzgledu na duze trudnos$ci techniczne i tech-
nologiczne zwigzane z konstrukcja uktadu dwuwirnikowe-
go niezbednego do pelnej realizacji jego koncepcji (rys. 24).

Na rysunku 25 przedstawiono modutowg budowg silni-
ka dwuprzeptywowego o malym stopniu podziatu strumie-
nia i = 0,34 na przyktadzie silnika F404-GE-400 stosowa-
nego do napedu wojskowych samolotoéw wielozadaniowych
F18 Hornet. Schemat uktadu wirnikéw tego silnika pokaza-
no na rysunku 24. Siedmiostopniowa spr¢zarka wysokiego
cis$nienia jest potaczona z turbing wysokiego cis$nienia, a tréj-
stopniowa sprezarka niskiego ci$nienia jest zamontowana
na wspolnym wale z turbing niskiego ci$nienia. Kolejne ele-
menty to: wlot, wirnik sprezarki niskiego ci$nienia, kadtub

Rys. 23. Lopaty ,,$miglowentylatorow”” samolotu An-70
Fig. 23. Propfan propellers on the aircraft An-70

Rys. 22. Spadek jednostkowego zuzycia paliwa kolejnych generacji silnikow

dwuprzeptywowych

Fig. 22. Decrease of the unitary fuel consumption for consecutive generations of turbofans

In the next generations of turbofans, the bypass ratio p
was increasing and the specific fuel consumption was de-
creasing. Engines with ratio p higher than 8 are often called
“encased propellers”. In the early eighties, the most advanced
turbofans reduced the unitary fuel consumption to less than
0.4 kg/dN-h.

Research done over propellers with screw edge of attack
made of composite materials proofed their usefulness for
flying at speeds lower than 980 km/h. An interesting possi-
bility was noticed: using two backward propellers (i.e. two
propellers moving in opposite directions) helps to recover
the energy of the residual vortex of the first one. In this way,
a construction halfway between a propeller and a fan, was
created and called propfan. At present, it is the most effec-
tive air drive at subsonic speeds (Fig. 23).

It took over a quarter of a century to realize the idea of
Whitle completely, mainly due to huge technical and tech-
nological difficulties with the construction of two rotors
mechanism essential to realize the conception (Fig. 24).

Modular design of the low-bypass turbofan (bypass ra-

tio 4 = 0.34) is exemplified in Figure 25 by the
engine F404-GE-400 from the military strike
Fighter F18 Hornet. Figure 24 presents a scheme
of rotors of this engine. Seven-stage high pres-

Rys. 24. Schemat uktadu wirnikow dwuprzeptywo-
wego silnika turbinowego F404-GE-400
Fig. 24. A scheme of the two rotors mechanism of
the turbofan F404-GE-400
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rozdzielajacy strumien powietrza (do kanalu zewnetrznego
iwewnetrznego), wirnik sprezarki wysokiego ci$nienia, osto-
na komory spalania z kolektorem paliwowym, pierscienio-
wa komora spalania, wieniec dyszowy turbiny wysokiego
ci$nienia, wirnik turbiny wysokiego ci$nienia, wieniec dy-
szowy turbiny niskiego ci$nienia, wirnik turbiny niskiego ci-
$nienia, zespdt tylnej podpory wirnika oraz dopalacz z ukta-
dem wylotowym. Na rysunku 26 przedstawiono zmontowany
silnik F404-GE-400.

Podnoszenie stopnia podziatu strumienia m oznacza po-
wigkszanie $rednicy kanatu zewnetrznego i topat wentyla-

sure compressor is connected with the high pressure turbine,
while three-stage low pressure compressor and the low pres-
sure turbine are placed on the same shaft. Successive parts
from the left: impeller eye, low pressure fan, a body divid-
ing the airflow (into an inner and outer jet), rotor of the high
pressure compressor, combustor cover with fuel collector,
ring-shaped combustor, nozzle blade rim of the high pres-
sure turbine, rotor of the high pressure turbine, nozzle blade
rim of the low pressure turbine, rotor of the low pressure
turbine, rear engine support and afterburner with the outlet
nozzle. Assembled engine F404-GE-400 is shown in Figure 26.

Rys. 25. Modutowa budowa silnika turbinowego F404-GE-400
Fig. 25. Modular design of the turbofan F404-GE-400

Rys. 26. Dwuprzeptywowy silnik turbinowy F404-GE-400 (sprez = 25, stopien podziatu strumienia p

=0,34)

Rys. 27. Schemat uktadu wirnikow

dwuprzeptywowego silnika turbinowego
RB211-535

Fig. 27. Scheme of the rotors system of the
turbofan RB211-535

Fig. 26. Turbofan F404-GE-400 (compression © = 25, bypass ratio yu = 0.34)

tora. Silniki dwuprzeplywowe, dla ktérych wskaznik p > 4
sa zwykle tréjwirnikowe. Na rysunkach 27 i 28 pokazano
rozwigzanie konstrukcyjne takiego uktadu na przyktadzie
silnika RB211-535, w ktérym wentylator jest zamontowany
na wspolnej osi z trojstopniowa turbing niskiego ci$nienia.

5. Materialy konstrukcyjne

Cigzar silnika ma istotny wptyw na konstrukcje samolotu,
co zostato juz przedstawione na rysunku 20. Po przeprowa-
dzeniu badan poréwnawczych stwierdzono, ze jeden kilogram
masy silnika przenosi si¢ przeci¢tnie na trzy kilogramy masy
ptatowca. Oczywistym jest wige dazenie do stosowania coraz
1zejszych materiatéw do konstrukeji uktadu napedowego.

Na rysunku 29 pokazano przekroj silnika dwuprzepty-
wowego. W sprezarce dominuje tytan, w turbinie stopy ni-
klu, waty i tozyska sg stalowe. Z materiatdéw kompozyto-
wych i kevlaru wykonana jest obudowa sprezarki. W ciagu
ostatnich czterdziestu lat pigciokrotnie zmalat udziat stali, a
aluminium jest juz stosowane w niewielkich ilosciach. Naj-
bardziej wzrdst udziat tytanu i stopodw niklu. Systematycznie

Increasing the bypass ratio p entails enlar gement of the
diameter of the outer duct and the fan blades. Turbofans with
ratio p > 4 have usually three rotors. Figures 27 and 28

Rys. 28. Dwuprzeptywowy silnik turbinowy RB211-535 (sprez
1 =28, stopien podziatu strumienia p = 4,3)
Fig. 28. Turbofan RB211-535 (compression it = 28, bypass ratio
u=43)
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Rys. 29. Materiaty zastosowane w dwuprzeptywowym silniku odrzuto-
wym
Fig. 29. Materials used in a turbofan

zwigksza si¢ zastosowanie syntetycznych materiatéw kompo-
zytowych.

Przewiduje si¢, ze w ciggu najblizszych dziesigciu lat
potowa elementéw silnika bedzie wykonana z kompozytow
metalicznych i1 ceramicznych (rys. 30).

6. Uklady sterowania

Wraz z rozwojem konstrukcji napedow lotniczych zwigk-
szyly si¢ wymagania stawiane uktadom sterowania i regula-
cji. W 1970 r. do sterowania silnikiem dwuprzeptywowym
wykorzystywano okoto 10 parametrow, pigtnascie lat poz-
niej liczba ta si¢ podwoita, a obecnie w zaawansowanych
konstrukcjach tréjwirnikowych przekracza juz 50. Dominu-
jace do potowy lat osiemdziesiagtych uktady hydromecha-
niczne zostaly wyparte przez elektroniczne systemy stero-
wania oparte o techniki analogowe i cyfrowe (rys. 31).

Hydromechaniczne uktady sterowania sg skomplikowa-
nymi zespotami sktadajacymi si¢ z aneroidéw, pomp, me-
chanizméw suwakowych, uktadéw dzwigniowych, obroto-
wych i krzywkowych, o ztozonych ksztaltach i skom-
plikowanej kinematyce. W rozbudowanych wersjach skta-
daja si¢ z kilku tysigcy czesci. Pomimo ogromnego postgpu
w technologii ich produkcji, w coraz mniejszym stopniu
spehniaty stawiane im coraz wigksze wymagania.

Wprowadzanie systemow elektronicznych nastgpowato
dwuetapowo. W pierwszym etapie systemy te spetniaty funk-
cje nadzorujgce wobec hydromechanicznego uktadu stero-
wania (byty to zwykle uktady analogowe). W drugim etapie
funkcjonujg juz jako autonomiczne, w pehi elektroniczne
uktady sterowania (FADEC, HIDEC).

Uktad FADEC (Full Authority Digital Electronic Con-
trol) przejat wszystkie zadania zwigzane ze sterowaniem sil-
nika. Najwazniejsze z nich to: automatyczny rozruch silni-
ka, realizacja zoptymalizowanej charakterystyki akceleracji
i deceleracji, utrzymywanie stalej predkosci obrotowe;j bie-

present design of such system exemplified by an engine
RB211-535, in which fan and three-stage low pressure tur-
bine are placed on the same shaft.

5. Construction materials

Airplane weight has a crucial influence on the design of
an airplane, which has already been presented in the Figure
20. Having conducted comparative investigations, a general
rule was found: every additional kilogram of the mass of an
engine results in three additional kilograms of an airframe.
Consequently, it is natural to use lighter and lighter materi-
als to construct the propulsion system.

Figure 29 presents a cross-section of a turbofan. Com-
pressor is mainly made of titan, turbine of nickel alloys, while
shaft and bearings are steel. Compressor cover is made of
composite materials and Kevlar. During last forty years, the
portion of steel decreased five times, and aluminium is used
in small amounts only. Systematically, more and more syn-
thetic composite materials are used.

A half of engine parts is predicted to be made of metallic
and ceramic composites in ten years time (Fig. 30).

Rys. 30. Tendencje i prognozy zastosowania roznych materiatow
w konstrukc;ji silnikow

Fig. 30. Tendencies of using different materials in engine design

6. Control systems

Regulation and control systems had to follow the devel-
opment in the design of air drives. In 1970 about 10 param-
eters were used to control a turbofan, fifteen years later this
number doubled, and today in modern three rotor construc-
tions it exceeds 50. Hydromechanical systems, dominating
until mid-eighties, were replaced with analogue and digital
electronic systems (Fig. 31).

Hydromechanical control systems are complicated de-
vices, consisting of aneroids, pumps, slide blocks, levers,
rotary and cam systems of a complex shape and sophisticat-
ed kinematics. Sometimes, they are made from thousands of
parts. Despite immense development in their production tech-
nology, they could not keep up with the increasing require-
ments.

Electronic systems were introduced in two stages. In the
first, they were supervising hydromechanical control sys-
tem (those were usually analogue devices). In the second,
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Rys. 31. Procentowy udzial systemow regulacji silnika w latach 1970-
2000

Fig. 31. Percentage changes in turbofan control systems
(1970-2000)

gu jalowego, automatyczne sterowanie ciggiem, automatycz-
ne sterowanie ciggiem odwroconym, sterowanie potozeniem
lopatek kierowniczych sprezarki, sterowanie luzem promie-
niowym lopatek spre¢zarki i turbiny oraz synchronizacja na-
pedu w samolotach wielosilnikowych. Jako$ciowo nowa
funkcjg tego systemu jest kontrolowanie stanu silnika i sy-
gnalizacja usterek.

FADEC umozliwit realizacj¢ sytemu eksploatacji ukta-
du napgdowego wedhlug stanu technicznego. Jego wdroze-
nie spowodowato radykalny wzrost niezawodnosci silnikow,
ktérego syntetycznym wskaznikiem jest liczba godzin pra-
cy pomigdzy remontami. Pokonywano kolejne bariery dtu-
gotrwato$ci bezawaryjnej eksploatacji. Tak zwany ,,czas pra-
cy na skrzydle” przekroczyt 20 000 h w 1990 r. Wsrdd
kolejnych rekordow zaznaczyty rowniez swoje miejsce Pol-
skie Linie Lotnicze LOT, gdyz w 1995 r. jeden z silnikow
typu CF6 osiagnat 27 000 h bezawaryjnej pracy.

W 2000 r. silnik RB211-535 (rys. 28) pokonat kolejna
barier¢ — 40 000 h. Odbyto si¢ to w ciggu dziesigciu lat, co
oznacza, ze w tym okresie byl eksploatowany przeci¢tnie
11 godzin na dobe. Dla poréwnania, samochod jadacy ze
$rednig predkoscia 50 km/h przejedzie w tym czasie 2 min
kilometrow!

7. Zasysanie cial obcych

Wspotczesny turbinowy silnik lotniczy jest uktadem nie-
zwykle ztozonym. Dotyczy to wszystkich etapow jego pro-
jektowania, procesu wytwarzania i eksploatacji. W ciggu nie-
mal 70-letniego rozwoju osiagnal niezwykle wysoki poziom
techniczny, jeden z najwyzszych w historii lotnictwa. Jest
obiektem, w ktorym kumuluje si¢ wiedza z termodynamiki,
mechaniki, aerodynamiki, inzynierii materialowej oraz teo-
rii sterowania i eksploatacji. Pozostato jednak jeszcze kilka
zagadnien, ktore czekajg na rozwigzanie. Najtrudniejszym z
nich jest zjawisko zasysania ciat obcych, ktore ma najwigk-
szy negatywny wplyw na zywotno$¢ silnikow turbinowych,
stwarzajac przestanki do awarii i wypadkow lotniczych. Z
problemem tym lotnictwo boryka si¢ od dawna i nadal nie
znaleziono skutecznych metod jego wyeliminowania. Moz-

they function as autonomic, electronic control systems
(FADEC, HIDEC).

System FADEC (Full Authority Digital Electronic Con-
trol) took over all tasks connected with engine control. The
most important of them are automatic starting of an engine,
realization of the optimized characteristic of acceleration and
deceleration, keeping constant rotary velocity of idling, auto-
matic thrust control, automatic reverse thrust control, control
of the position of compressor stator blades, control of turbine
and compressor blade clearance, and synchronization of pro-
pulsion in multiengine aircrafts. Checking engine condition
and defects detection is a qualitative new function of this system.

FADEC gave an opportunity to realize the system of op-
erating engines according to their state of repair. Its intro-
duction resulted in a rapid increase in engines reliability,
which can be objectively evaluated basing on the number of
hours of work between repairs. In 1990 the time of working
“under the wing” exceeded 20,000 h. Polish Airlines LOT
have also marked on this record path, when in 1995 one of
the CF6 engines reached the level of 27,000 h of work with-
out breakdowns.

In 2000, engine RB211-535 shown in Figure 29, set the
next impressive record of 40,000 h. This had taken over ten
years, which means, in that period it was on average used 11
hours a day. A car driving at average speed of 50 km/h would
make 2 million kilometres in that time!

7. Foreign matter suction

Contemporary turbine acro-engine is an unusually com-
plicated device. This applies to all stages of design, produc-
tion and exploitation. During its seventy-year evolution, it
has met unusually high technical standards and become one
of the greatest achievements in the history of aviation. It is
an object of accumulation of knowledge of thermodynam-
ics, mechanics, aerodynamics, material science, and control
and exploitation theorems. Still, there are some problems
waiting for solution. The most difficult one is foreign matter
suction, a phenomenon, which has the greatest negative ef-
fect on the turbine engines causing failures and even plane
crashes. Despite of years of struggling with this problem,
there are still no effective methods to eliminate it. What is
more, the problems heighten along with the increase in func-
tional parameters and size of engines. Many centres do re-
search aiming at numerical simulation of a collision of a
foreign matter and the compressor rotor. Expensive experi-
mental investigations using real engines are also conducted.

The basic protection of foreign matter suction into the
engine consists in minimizing the negative effects of colli-
sions with birds. Constructors aim at designing turbofans,
which would move sucked, foreign matter into the outer duct,
as this reduces its destructive impact on the compressor and
decreases the probability of destroying the turbine.

Statistics show, turbofan would be one of the most reli-
able parts of a contemporary airplane but for the failures
caused by foreign matter suction. Those failures often lead
to fire of an engine, which is a serious problem often result-
ing in plane crash.
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na nawet powiedzie¢, ze ktopoty poteguja si¢ wraz ze wzro-
stem parametréw funkcjonalnych i gabarytow wspotcze-
snych silnikow. W wielu osrodkach realizowane sg progra-
my badawcze, ktérych celem jest symulacja numeryczna
zderzenia ciata obcego z wirnikiem spre¢zarki. Prowadzone
sa rowniez kosztowne badania na obiektach rzeczywistych.

Podstawowy sposob ochrony silnika polega gtéwnie na
minimalizacji skutkéw nieuniknionych zderzen z ptakami.
W silnikach dwuprzeptywowych dazy si¢ do tego, by zassane
ciato obce zostato wprowadzone do kanalu zewngtrznego,
gdyz stwarza to szans¢ na ograniczenie jego destrukcyjnego
oddziatywania na spr¢zarke i zmniejsza prawdopodobien-
stwo zniszczenia turbiny.

Statystyki wskazuja na to, ze gdyby nie awarie spowodo-
wane zasysaniem cial obcych, silnik turbinowy bylby jednym
znajbardziej niezawodnych elementéw wspodtczesnego samo-
lotu komunikacyjnego. Awarie te cz¢sto prowadza do pozaru
silnika, co jest przestanka do powaznej katastrofy lotniczej.

Podstawowe formy konstrukcyjne silnikow dwuprzepty-
wowych nie ulegajg juz radykalnym zmianom. Ogromne do-
konania w zakresie numerycznych metod mechaniki ptynéw
umozliwiaja doskonalenie profili lopatek, szczegdlnie zas
pierwszych stopni sprezarki niskiego ci$nienia. Od kilku lat
stosowane sg wentylatory szerokolopatkowe WCF (Wide
Chord Fan), ktore oprocz lepszych wlasciwosci aerodyna-
micznych wykazuja réwniez zwigkszong odpornos¢ na zde-
rzenia z ciatami obcymi.

Ewolucje ksztattu lopat wentylatora zilustrowano na rys.
2. Lopaty silnika BR 715 maja niemal prostg krawedz na-
tarcia i s tylko nieznacznie skrecone. W silniku Tay krawe-
dzie sg podobne, lecz skrecenie topat jest wigksze, a w silni-
ku Trent 900 mozna wyrézni¢ dwie strefy: ze skos$na
krawedzig natarcia w obszarze kanalu zewnetrznego i z pro-
sta krawedzia w obszarze spr¢zarki niskiego cisnienia. Cia-
o obce, ktére znajdzie si¢ w kontakcie ze sko$ng czescia
lopaty wentylatora powinno by¢ usunigte przez kanat ze-
wnetrzny.

8. Silniki samolotéw wojskowych

Czas bezawaryjnej pracy na skrzydle w zakresie 20 ty-
sigcy godzin odnosi si¢ tylko do silnikow samolotow komu-
nikacyjnych, ktore poza startem i ladowaniem pracujg w wa-
runkach quasiustalonych. Samoloty wojskowe (a zwlaszcza
mysliwskie) z samej swej istoty wykonuja loty z duza liczba
dynamicznych manewrow, ktore czgsto wymagaja pracy
uktadu napedowego w zakresach bliskich stanom krytycz-
nym. Z tego tez powodu mi¢dzyremontowy czas eksploata-
cji silnika jest przecigtnie o rzad wielkosci krotszy.

W latach pig¢édziesiatych najbardziej cenionym atrybu-
tem samolotu wojskowego byta jego predko$¢ maksymal-
na. Doswiadczenia z konfliktow zbrojnych na Bliskim
Wschodzie, i wojny o Falklandy-Malwiny dowiodty, ze w
walce powietrznej najwazniejszym atutem samolotu mysliw-
skiego jest jego duza manewrowos$¢. Zalezy ona przede
wszystkim od aerodynamicznych wtasciwosci platowca i
efektywnosci uktadoéw sterowania.

Konstrukcja napedu lotniczego moze mie¢ réwniez
wplyw na manewrowos¢ samolotu, jesli zostanie wprowa-

Basic construction design of turbofans is not a subject to
radical changes already. Impressive achievements in numer-
ical fluid mechanics give great aid in improving blade pro-
files, especially the first stages of the low pressure compres-
sor (fan blades). Wide Chord Fans (WCF) have been used
from a few years, owing to better aerodynamic properties
and increase resistance to collisions with foreign matter.

The evolution of shape of fan blades is illustrated in Fig.
32. Blades of engine BR 715 have nearly straight edge of
attack and they are only slightly twisted. In Tay engine edg-
es are similar, but the twist is greater, while in the engine
Trent 900 two zones can be distinguished: the first with twist-
ed attack edge (in front of the outer duct), and the second
with straight edge (in front of the compressor). A foreign
matter falling onto the skew part of a blade should be re-
moved into the outer duct.

BR 715 Tay Trent 900

Rys. 32. Zmiana ksztaltu topat wentylatora silnikéw dwuprzeptywowych
(Rolls-Royce)

Fig. 32. Development of the shape of fan blades in turbofans (Rolls-
Royce)

8. Military aircrafts engines

The time of 20,000 h without breakdowns relates only to
engines of passenger planes, which, apart from starting and
landing, work in quasi-constant conditions. Military aircrafts,
especially Fighters, must often make flights with many dy-
namic manoeuvres, which often require the propulsion sys-
tem to work close to its critical range. From this reason, the
exploitation time between repairs of an engine is usually an
order of magnitude shorter.

In the fifties, the most highly valued property of a mili-
tary airplane was its maximal speed. However, knowledge
gained through armed conflicts in the Middle East and the
Falklands war proofed, that in the air combat, high manoeu-
vrability is the most important advantage of a Fighter. It de-
pends mainly on aerodynamic features of an airframe and
steering system efficiency.

The design of an airplane propulsion system may also
have some influence on the manoeuvrability of an airplane,
providing introduction of the so-called thrust vectoring.
Control over the thrust direction enables pilots to fly at greater
angles of attack and to decrease the radius of turn.

In its standard version, the F-16 Fighter cannot make
Pugachev’s Cobra —a popular aircraft manoeuvre, while with
thrust vectoring this becomes possible.

Integrating the engine control system with the aircraft
avionics seems to be the greatest obstacle in the way to in-
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dzone tzw. wektorowanie ciagu (rys. 33). Sterowana zmia-
na kierunku ciggu umozliwia lot na wigkszych katach natar-
cia oraz umozliwia wykonywanie zakr¢tow o znacznie mniej-
szym promieniu. Mysliwiec F-16 w wersji standardowej nie
wykonuje popularnego manewru ,,kobra”, za§ z ukladem
wektorowania ciaggu staje si¢ to mozliwe.

Najwigksza trudno$¢ zwigzana z wdrozeniem systemu
wektorowania ciggu polega na zintegrowaniu uktadu stero-
wania silnika z awionika samolotu. Zadanie to jest realizo-
wane przez system HIDEC (Highly Integrated Digital Elec-
tonic Control).

9. Perspektywy rozwoju napedéw lotniczych

Od kilku lat realizowane sg perspektywiczne programy
naukowo-badawcze majace na celu zwigkszenie efektyw-
nosci napedow lotniczych oraz zmniejszenie ich ucigzliwo-
sci dla srodowiska: ECI (Engine Component Improvment),
ATP (Advavced Turboprop Project), E? (Energy Efficient En-
gine), P> (Peak Performance Engine), VCE (Variable Cyc-
le Engine).

Najbardziej spektakularne perspektywy, to uzyskanie
sprezu T = 60 w ciggu najblizszych pigtnastu lat. Ma to by¢
osiggnicte bez wprowadzania czwartego wirnika i zwick-
szania liczby stopni spre¢zania. Prognoza ta jest realna zwa-
zywszy, ze w wielu obecnie eksploatowanych silnikach sprez
juz przekroczyt wartos¢ © = 40.

Przewiduje sig¢, ze topatki turbiny z kompozytéw cera-
micznych beda w stanie pracowac przy stechiometrycznej
temperaturze spalania.

Ocenia sig¢, ze do prognozowanego postepu w osiggach
silnikow lotniczych w 1/4 przyczynig si¢ nowe materiaty, a
w 3/4 osiagni¢cia w numerycznej mechanice ptyndw i tech-
nice komputerowe;.

Artykut recenzowany
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troduce thrust vectoring. The HIDEC system ( Highly Inte-
grated Digital Electronic Control) gives a partial solution to
this problem.

Rys. 33. Wektorowanie ciagu (General Electric)
Fig. 33. Thrust vectoring (General Electric)

9. Future development in aircraft propulsion

From a few years, far-reaching research programs aiming
at increasing effectiveness of the aero-engines and decreasing
their negative environmental impact have been conducted: ECI
(Engine Component Improvement), ATP (Advanced Turboprop
Projeci), B (Energy Efficient Engine), P* (Peak Performance
Engine), VCE (Variable Cycle Engine).

The most spectacular perspective is achieving the com-
pression © = 60 in the coming fifteen years, without intro-
ducing the fourth rotor and increasing the compression stag-
es. This prognosis seems to be real, as in many present
engines the compression exceeds © = 40.

Ceramic turbine blades are planned to work in the sto-
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Kryteria doboru parametrow silnika turbinowego
do samolotu wielozadaniowego

Na etapie wyboru zespotu napedowego do samolotu wielozadaniowego nalezy rozwiqzac problem wzajemnych relacji
miedzy wymiarami samolotu i silnika. Wychodzgc z rownan ruchu samolotu i teorii podobienstwa wyznaczono kryteria
i wskazniki wigzqce geometrycznie i energetycznie silnik oraz samolot. Przeprowadzono analize wplywu warunkow lotu
samolotu i parametréow obiegu porownawczego silnika na wybrane wymiary geometryczne. W pracy wykazano, ze za-
sadniczym stanem lotu determinujqcym relacje miedzy parametrami geometrycznymi samolotu i silnika jest jego start
lub przelot naddzwigkowy na duzej wysokosci. Zwykle doboru parametrow obiegu cieplnego silnika turbinowego doko-
nuje sie na podstawie charakterystyk wewnetrznych silnika — cigg jednostkowy, jednostkowe zuzycie paliwa. W oparciu
o model silnika dwuprzeptywowego z mieszalnikiem strumieni i dopalaczem oraz model samolotu (przyjeto uproszczone
charakterystyki aerodynamiczne i masowe) okreslono wplyw parametrow obiegu na podstawowe wskazniki samolotu
jak doskonatos¢ aerodynamiczna, zasieg umowny i zasieg teoretyczny.

Stowa kluczowe: samolot wielozadaniowy, silniki turbinowe, integracja ptatowca i silnika, obieg cieplny

Selection criteria of turbine engine parameters for multi-purpose aircraft

At the stage of a power unit selection for a multi-purpose aircraft the problem of mutual relations between the dimen-
sion of an aircraft and an engine should be solved. Starting from the motion equation of an aircraft and the theory of
similarity the criteria and performance were determined which connect in a geometrical and power way the engine and
the aircraft. The analysis of the influence of flight conditions and the parameters of an engine comparative cycle on the
geometrical dimensions was conducted. In the paper it was shown that the fundamental flight stage which determines the
relations between the geometrical parameters of the aircraft and the engine is the take-off or supersonic flight on the big
altitude. Usually the parameters selection of the turbine engine thermal cycle is done on the basis of the internal charac-
teristics of the engine, such as specific thrust and specific fuel usage. In case of the turbofan engine model with the mixer,
afterburner; and the aircraft model (with simplified aerodynamic and mass characteristics) the influence of the cycle param-

eters on the performance and aerodynamic lifi/drag ratio, the agreed range and the theoretical range was described.

Key words: multi-purpose aircraft, turbine engines, airframe and engine integration, thermal cycle

1. Wstep

Do napedu wspodtczesnych samolotow stosuje si¢ silniki
turbinowe réznych typéw. Silniki jednoprzeplywowe i dwu-
przeplywowe znalazty zastosowanie do napgdu samolotow
wielozadaniowych. Parametry obiegu poréwnawczego sil-

nika (temperatura spalin przed turbing 7., spr¢z sprezarki
w parametrach spigtrzenia ), stopien dwuprzeptywowo-

$ci o, sprez wentylatora s, , (albo sprezarki niskiego ci-
$nienia) sg najwazniejszymi parametrami silnika, determi-
nuja jego charakterystyki i forme¢ konstrukcyjna.
Podstawowymi wskaznikami silnika, ktore brane sa pod
uwage w pierwszej kolejnosci podczas projektowania sa-
molotu s3: ciag silnika, jednostkowe zuzycie paliwa, masa
jednostkowa, wymiary gabarytowe oraz charakterystyki
uzytkowe (zaleznos¢ ciagu i jednostkowego zuzycia paliwa
od wysokosci i predkosci lotu, zakresu pracy itp.).
Problematyce wyznaczania optymalnych parametrow sil-
nika lotniczego poswigcono wiele publikacji [3, 5, 13, 14].
W pracach tych przeprowadzono analiz¢ wyboru optymal-

nych parametréw obiegu poréwnawczego silnika (7,75,

1. Introduction

For the power of contemporary aircrafts turbine
engines of different types and constructional schemes are
applied. Among them turbojet and turbofan engines are used
for the power of multi-purpose aircrafts. Parameters of the
engine comparative cycle (temperature of exhaust gas be-

fore turbine 77", compression of compressor in the total pa-

rameters 7 ), by-pass ration ¢, fan compressor 7, , (or low

pressure compressor) are the most important engine param-
eters which determine its characteristics and construction.
The basic indexes of the engine which are taken into consid-
eration as the first ones while aircraft designing are: engine
thrust, specific fuel usage, specific mass, overall dimensions,
and also the functional characteristics such as: relation of
the engine thrust and specific fuel usage from the altitude
and velocity of an aircraft, work range etc.

Lots of articles have been written on the subject of the
determination optimum aircraft engine parameters [3, 5, 13,
14]. In these papers was inducted the analysis of the selec-
tion of the optimum parameters of the engine comparative

cycle (7, T; ,i.e. compression of compressor and total tem-
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tj. sprezu sprezarki i temperatury catkowitej w przekroju
przed turbing) ze wzglgdu na maksymalizacje ciggu jednost-
kowego silnika k] i minimalizacj¢ jednostkowego zuzycia
paliwa ¢ jako charakterystyk wewnetrznych silnika [13].
Silnik i samolot tworza ztozony system zaleznosci, ktory
dodatkowo komplikuje fakt wykonywania zadania lotnicze-
go. Realizacja tego zadania narzuca koniecznos¢ poszuki-
wania optymalnych parametréw nie dla pojedynczych ele-
mentow systemu, jak np. silnik czy ptatowiec, ale systemu jako
calosci (1. acznie z uwzglednieniem zadania lotniczego).

Sposrdd prac, w ktérych dokonano kompleksowej oce-
ny parametrow silnika turbinowego z punktu widzenia efek-
tywnosci samolotu wymieni¢ nalezy publikacje [6, 8, 10,
14]. W pracach tych autorzy analizowali kryteria doboru pa-
rametréw obiegu silnika do samolotu transportowego dale-
kiego zasiggu i Smigtowca.

Brak jest natomiast publikacji, w ktérych poruszano by
problem doboru parametrow silnika i okreslania jego opty-
malnych charakterystyk do samolotu wielozadaniowego.
Czastkowo problemy te porusza si¢ w pracach [7, 9, 15, 16,
17], jednakze przedstawione analizy dotycza probleméw zwia-
zanych z optymalizacja schematu konstrukcyjnego silnika bez
fizycznych aspektow doboru parametréw silnika do samolotu.

Do grupy samolotéw wielozadaniowych zalicza si¢ dzi-
siaj takie samoloty jak F-14,F-16, Mig 29, JAS 39 Grippen,
EF 2000, Miraze 2000. Jedna z cech charakteryzujacych sa-
molot wielozadaniowy jest zdolno$¢ do wykonywania roz-
nych zadan lotniczych w trakcie jednej misji np. przechwy-
tywanie na duzej wysoko$ci, walka powietrzna na malej
wysokosci, wsparcie pola walki. Wszystkie te zadania r6znig
si¢ od siebie charakterem: wysokos$cia i predkoscia
lotu, rodzajem wykonywanych manewrow, wyko-
rzystaniem zasobow energetycznych zespotu nape-
dowego. Na rysunku 1 przedstawiono zespol figur,
ktére wykonuje samolot podczas pojedynczego za-
dania lotniczego: ataku na cele naziemne.

Do napedu wspoélezesnych samolotow wielo-
zadaniowych stosuje si¢ dwuprzepltywowe turbi-
nowe silniki odrzutowe z mieszalnikiem strumie-
ni 1 wspélnym dla obu kanatéw dopalaczem [9,
12, 13]. Na rysunku 2 przedstawiono przekrdj sil-
nika F 100 PW 229 stanowiacego naped samolotu
F-16, ktory jest obecnie montowany w Polsce w
WSK PZL-Rzeszow S.A.

Przejscie z silnikow jednoprzeplywowych, sto-
sowanych do napedu samolotow naddzwigkowych
IIT generacji do silnikéw dwuprzeplywowych sa-
molotéw IV generacji bylo wynikiem dazenia do
zwigkszania ekonomicznosci silnikow i obnizania
masy jednostkowej, a takze lepszymi mozliwoscia-
mi ,,dopasowania” charakterystyk zespolow nape-
dowych — dwuprzeptywowych i samolotu w wy-
maganym zakresie predkosci lotu. Uzyskanie
lepszych wskaznikow jednostkowych i charakte-
rystyk silnikoéw dwuprzeptywowych miato miej-
sce dzigki postepowi w zakresie aerodynamiki, wy-
mianie ciepta, inzynierii materiatowej, technologii.

perature in intersection before turbine) due to the maximiza-
tion of engine specific thrust & and minimization of specific
fuel usage c, as the internal eﬁgine characteristics [13]. An
engine and an aircraft are the complex dependence system,
which is additionally complicated by a flight task. In order
to fulfill the task there is a necessity for searching the opti-
mum parameters not for the single parameters of a system,
for example an engine or an airframe, but for the total sys-
tem (that is including the task).

Among the papers in which the complex assessment of
turbine engine parameters was done some are worth men-
tioning [6, 8, 10, 14]. The authors of theses papers focused
on the analysis of the selection criteria of the engine cycle
for a transport long-range aircraft of the and the helicopter.

There are no publications in which the problem of the
selection of engine parameters and determinations of its op-
timum characteristics for multi-purpose engine is described.
These problems are partially described in the papers [7, 9,
15, 16, 17], but the analyses concern the issues connected
with the optimization of the constructional scheme of an
engine, not the physical aspects of the selection of engine
parameters for an aircraft.

Nowadays in the group of multi-purpose aircrafts there
are: F-14, F-16, Mig 29, JAS 39 Grippen, EF 2000 and Mi-
rage 2000. One of the features which characterizes the multi-
purpose aircraft is an ability to perform different tasks dur-
ing one mission, for example air interception on a big altitude,
air fight on the small altitude, and also fighting area support.
All these tasks are different; they have different altitude, flight
velocity, manoeuvers, and energy resources of the power unit.

Rys. 1. Figury wykonywane przez samolot wielozadaniowy podczas ataku celow
naziemnych [14]; 1 — wiraz o kat 4%, 2 — wiraz o kat 60>, 3 — polwiraz w lewo,
4 — zwrot bojowy w lewo, 5 — nurkowanie, 6 — potwiraz w prawo, 7 — zwrot bojowy
w prawo, 8 — nurkowanie, 9 — potwiraz w lewo, 10 — zwrot bojowy
w lewo, 11 — nurkowanie, 12 — potwiraz w prawo, 13 — zwrot bojowy w prawo,
14 — nurkowanie, 15 — ,imelmman”, 16 — nurkowanie, 17 — gorka, 18 — spirala
Fig. 1. Aerwbatics performed by multi-purpose aircraft during ground target attack
[14]; 1 — climbing turn 45°, 2 — climbing turn 60°, 3 — half-climbing turn lefi,
4 — combat turn left, 5 — diving, 6 — half-climbing turn right, 7 — combat turn right,

8 — diving, 9 — half-climbing turn left, 10 — combat turn left,

11 —diving, 12 — half-climbing turn right, 13 — combat turn right, 14 — diving,

15— “imelmman”, 16 — diving, 17 — pull-up, 18 — spiral
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Cechg szczego6lng silnikoéw IV generacji jest wysoka tem-

peratura spalin przed turbing ( T3* =1700-1775 K) przy sto-

sunkowo niewielkich wartosciach sprezu sprezarki (77, =
=26-32) oraz matych stopniach dwuprzeplywowosci o. Wy-
boér wartosci stopnia dwuprzeplywowosci zalezy od typu
samolotu, jego przeznaczenia i przede wszystkim udziatu
fazy lotu pod- i naddzwigkowej do calego czasu trwania lotu.
Wartosci o dla samolotéw mysliw-
skich znajduja si¢ w przedziale
0,15-0,65, a w przypadku silnika
F 101 GE 102, stanowiacego na-
ped bombowca strategicznego B1B
— o= 2. Dzigki temu uzyskuje si¢
mniejsze wartosci jednostkowego
zuzycia paliwa w zakresach pracy
bez dopalania. Skutkiem tego jest
jednak pogorszenie ekonomiczno-
$ci silnika na zakresach pracy z wia-
czonym dopalaczem. Najmniejsze
warto$ci & maja silniki PW 1120 i
F 404 (odpowiednio 0,15 i 0,34) przez co charakteryzuje je
bardzo duza wartos¢ ciggu jednostkowego £; i stosunkowo
niewielkie ¢, Silniki samolotéw naddzwigkowych roznig si¢
od silnikow samolotow poddzwickowych wymogiem tzw.
,wielozakresowosci”. Na przyktad silnik ,,mys$liwca” z jed-
nej strony powinien zapewnia¢ duzy ciag podczas rozpe-
dzania i przechwytywania naddzwickowych celow powietrz-
nych na duzych wysokos$ciach oraz na $rednich
wysokos$ciach podczas prowadzenia walk powietrznych. Z
drugiej strony silnik powinien zapewnia¢ minimalne zuzy-
cie paliwa na zakresach pod- i naddzwickowych predkosci
lotu zaré6wno na duzych, jak i malych wysokosciach. Dla
samolotu wielozadaniowego, ktorego lot odbywa si¢ w
znacznej mierze na zakresach poddzwigkowych, wybiera si¢
silniki dwuprzeptywowe z mieszalnikiem strumieni i dopa-
laczem, dla ktorych cecha charakterystyczna sg stopnie dwu-
przepltywowosci rzedu 2...2,5 [1, 2, 5, 6, 8]. Zmniejszenie
udziatu zakreséw poddzwigkowych kosztem znacznego
wydtuzenia lotu z predkosciami ponaddzwigkowymi powo-
duje konieczno$¢ obnizenia warto$ci stopnia dwuprzepty-
wowosci do 1...0,5 a nawet mniejszych. Jesli najwazniej-
szym wymaganiem dla samolotu jest dlugotrwaty lot na
malych wysokosciach z predkoscia naddzwigkowsa to ko-
nieczne jest stosowanie silnika dwuprzeptywowego o sto-
sunkowo niewielkiej wartosci stopnia dwuprzeptywowosci,
mniejszego od 0,4 lub w ogoble zastosowanie silnika jedno-
przepltywowego ale z dopalaczem.

Statystyka wybranych parametréw obiegu poréwnawcze-
go silnikéw (tab. 1) znajdujacych si¢ w eksploatacji, oraz
wyniki analiz zbiorczych przedstawione w [10, 14] wska-
Zuja, ze nie istnieje prawo fizyczne, kryterium jakosci, zasa-
da w sensie empirycznym, ktorg kierowaliby si¢ konstruk-
torzy przy wyborze parametréw silnika [ 14, 19]. Nawet przy

jednakowym poziomie temperatury T; wybrane wartosci

ﬂ; i adla silnikow do samolotéw o tym samym przezna-

In Fig. 1 the set of aerobatics performed during a single task:
ground target attack is shown.

For the power of contemporary multi-purpose aircrafts
the turbofan-jet engines with a jet mixer and common for
both ducts afterburner are used [9, 12, 13]. In Fig. 2 the en-
gine intersection F 100 PW 229 which is a power unit for F-
16 now assembled in Poland in WSK PZL-Rzeszow S.A. is
shown.

Rys. 2. Przekroj silnika F 100 PW 229 do samolotu F-16 [21]
Fig. 2. Diagram of F 100 PW 229 engine for F-16 [21]

The change from the turbojet engines used for the power
units of supersonic aircrafts of the III generation to the tur-
bofan engines of the [V generation engines was the result of
the pursuit to being more economical and to decrease their
specific mass, and also with the better possibility of “fit-
ting” the power units characteristics — by pass and an air-
craft within the required flight velocity. As the result of the
development and innovation within aerodynamics, heat ex-
change, materials engineering and technology it was possi-
ble to get better specific indexes and characteristics of the
turbofan engines.

The special feature of the IV generation engines is high

temperature of exhaust gas before turbine (T; =1700-1775

K) at the low values of the compression of the compressor

(7[5 = 26-32) and small by-pass ratio ,,o”. The choice of

by-pass ratio depends on the aircraft type, its purpose, and
mainly on the fraction of the flight phase sub and supersonic
to the time of the flight. The value of & for fighters is from
0.15-0.65, and in case of F 101 GE 102 engine which is a
power unit for strategic bomber B1B — o= 2. Thanks to this
the values of specific fuel usage on the work range without
afterburning are lower. On the other hand the engine on the
work ranges with the afterburner on is less economical. The
lowest o values are in case of the PW 1120 and F404 (re-
spectively 0.15 and 0.34) and they are characterized by high
value of the specific thrust k;and quite a small ¢;. As for the
so-called “multi-range” the engines of supersonic aircrafts
are different than the subsonic ones. For example, the en-
gine of the “fighter” on the one hand should have a big thrust
while accelerating and interception of supersonic air targets
at big altitudes and at average altitudes during the air fights.
On the other hand the engine should have minimal fuel us-
age on the sub and supersonic ranges of flight velocities both
at big and small altitudes. For the multi-purpose aircraft,
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czeniu mogg roézni¢ si¢ nawet dwukrotnie. Wskazuje to na
to, ze przy wyborze parametréw silnika w wielu przypad-
kach odstepuje si¢ od obliczeniowych, optymalnych dla sil-
nika wartosci. Zauwazalne jest to, ze zadnej ogdlnej tenden-
cji w relacji pomigdzy parametrami nie zauwaza si¢. Co
zatem determinuje i ogranicza ten wybo6r? Czy mozna wska-
za¢ fizyczne reguly ten wybor okreslajace? Jak wybierad
,»punkt obliczeniowy” dla silnika i jak zadanie lotnicze re-
alizowane przez samolot wielozadaniowy determinuje wy-
bor tego punktu? Czy mozna znalez¢ taki zbidr wskaznikdéw
zespolu napgdowego, ktory spetni kryteria efektywnos$ci
samolotu?

2. Przeglad probleméw zwiazanych z wyborem
parametrow obiegu poréwnawczego silnika

W celu poznania fizycznych aspektow zwigzanych z wy-
borem optymalnych parametréw cieplno-przeptywowych sil-
nika turbinowego i ich wplywu na charakterystyki samolotu
nalezy:

— wskazac¢ kryteria oceny efektywnos$ci samolotu oraz okre-
$li¢ ich zwigzek z parametrami silnika,

— wybra¢ punkt obliczeniowy dla silnika (zakres pracy, wa-
runki lotu),

— wybrac parametry silnika,
ktore podlegaé beda opty-
malizacji.

whose flight is mainly at subsonic ranges the turbofan en-
gines with a jet mixer and afterburner are chosen, for which
their characteristic feature is their by-pass ratio of about
2..2.511,2,5,6, 8]. The decrease of the subsonic ranges at
the cost of flight lengthening with the supersonic velocities
causes the necessity of lowering the value of the by-pass
ratio to 1...0.5 and even lower. If the most important require-
ment for an aircraft is long-lasting flight at small altitudes
with the supersonic velocity, it is necessary to use turbofan
engine with the low value of the by-pass ratio, lower than
0.4 or the use of the turbojet engine but with afterburner.
The statistics of the chosen parameters of the engine com-
parative cycle (Tab. 1) in operation, and the analyses results
in [10, 14] show that there is a physical law, quality criteri-
on, rule in an empirical sense, which constructors would take
into account while choosing the engine parameters [14, 19].

Even at the same temperature level T, , some of the values

7 and o for the aircraft engines with the same purpose can

differ, even twice. It shows that while choosing the engine
parameters in many cases backs out of the analytical, opti-
mum for the engine values. It is noticeable that there is no

Tab. 1. Wybrane parametry przyktadowych silnikow dwuprzeptywowych [14, 21]
Table 1. Chosen parameters of exemplary turbofan engines [14, 21]

W zadaniach optymali-

zacji stosuje si¢ zwykle q Cia:lfnﬁ/[dal\g (bez

d 1 bl- opa Z wigczonym
uprlcl)iszczonei,mct)l © en? 11 Model silnika/ Samolot/ dopalaczem)/Thrust K ¢ m - T,
CZCNIOWE ZaTOWNO SAMOI0 | 1y oino model | Aircrafi [daN] (without | [kg/daNh]| [kgs] | *s | K] | ¢
tu jak i silnika. Wymagany afterburning/with
stopien uproszczenia okre- afterburner on)
$lony jest koniecznoscia za- )
chowania fizycznej i jako- | F-404-400 F;‘:S 3198 gr‘]’prgit 4890/7120 1,89 | 645 | 25 | 1600 | 0,34
sciowej zgodnosci modelu
obliczeniowego 7 obiektem | F-100-PW-229 | F-15F-16 7920/12950 22,09 | 103 | 33,6 | 1775 0,36
badanym. Jednym ze sposo- | ¢ 106 GE 100 | F-15F-16 7120/12280 2,1 113 | 304 | 1672 | 0,87
bow stosowanych w celu
rozwigzania postawionego | F-100-GE-129 |  F-16C/D 7570/14060 1,94 | 122 | 30,7 | 1680 | 0,76
zadania jest wykorzystanie
w trakcie budowy modelu M-53 Mirage-2000 5492/8336 0,89/2,42| 84 | 85 | 1373 | 04
parametréw uogolnionych
w postaci bezwymiarowej. M-88 Rafale C/DM 5000/7500 0,8/1,8 | 67 | 26 | 1600 | 0,25
Pozwala to zmniejszy¢ licz- RB-199 Tornado 4300/7470 /- 746 | 25 | 1600 | 1
be¢ zmiennych w zadaniu,
zmniejszy¢ wymiar proble- EJ200 EF2000 5790/8900 0,75/1,7 | 77 | 26 | 1700 | 0,4

mu i unikna¢ trudnosci
zwigzanych z przeliczaniem

bardzo wielu wariantow rozwigzan.

3. Model matematyczny samolotu i silnika

Ruch samolotu poruszajacego si¢ z predkoscia V' w ukta-
dzie wspotrzednych (H, L) opisuja rownania [4, 14]:

)4

m—=K-P —mgsiné |

dt
do

— =P —mgcost
e~ € ’

(1

)

general tendency in the relation between parameters. What
therefore determines and limits this choice? Is it possible to
show physical rules which determine this choice? How to
choose “design point” for the engine and what aircraft task
fulfilled by the multi-purpose aircraft determines the choice
of this point? Is it possible to find such a set of power unit
indexes, which will fulfill the performance criterion of an
aircraft?
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oraz
%—I =Vsing (3)
d—l; =V cos@ , 4)
dm al
g_d;L: _Gpu]9 (5)

gdzie: m —masa samolotu, V' — predkos¢ lotu samolotu, ¢ —
czas lotu, K — cigg silnika, P_— sita oporu aerodynamiczne-
go, P_—sifa nosna, 6 —kat wznoszenia (kat nachylenia do
linii horyzontu stycznej do trajektorii lotu [4, 14]), H — wy-
sokos¢ lotu, L — zasigg, m,, — masa paliwa, G, — cigzar
paliwa, g — przyspieszenie ziemskie 9,81 [m/s*].

Podczas badania ruchu samolotu na podstawie rownan
(1)—(5) wymaga si¢ analizy catego szeregu wariantéw o za-
danej geometrii, charakterystykach aerodynamicznych, na
plaszczyznie fazowej zmiennych, co znacznie komplikuje
znalezienie wlasciwego rozwigzania. Przejscie na model bez-
wymiarowy pozwala znacznie uprosci¢ zadanie. Dzigki temu
jest on zwarty, algorytm pozwala rozwaza¢ szereg podob-
nych bezwymiarowych wariantow, ktore w koncowym eta-
pie moga w prosty sposob znalez¢ swoj wlasciwy wymiar.
Rozpatrywane ponizej parametry uogoélnione w postaci bez-
wymiarowej nie stanowia w czystej postaci kryteriéw po-
dobienstwa, poniewaz w modelu matematycznym nie
uwzglednia si¢ zmiany liczby Re, luzéw wierzchotkowych
w silniku itp. Wyznaczone w oparciu o teori¢ podobienstwa
uogdlnione parametry bezwymiarowe charakteryzuja silnik
i samolot, a przedstawi¢ je mozna w postaci wzorow:

— bezwymiarowy parametr ciggu silnika
K_ K
sil Aopy , (6)
gdzie: A — pole przekroju na wlocie do wentylatora (spre-
zarki niskiego cisnienia), p, — ci$nienie na wysokosci H.

Znajac parametry termogazodynamiczne obiegu porow-
nawczego silnika mozna bezwymiarowy parametr ciggu
przedstawié¢ w postaci zwigzanej bezposrednio z ciagiem jed-
nostkowym i warunkami lotu:

K, LYY fﬁk,
a Ty 7

gdzie: k—wyktadnik adiabaty dla powietrza, @, —predkos¢

(6a)

dzwicku na wysokosci H=0, Ma — predkos¢ lotu wyrazo-
na liczbg Macha na wysokosci H, T, — temperatura na wy-
sokosci H = 0, T, — temperatura na wysokosci lotu H,
k, =k, (”:,T;,O!) — ciagg jednostkowy silnika,

— wzgledny wymiar zespotu napedowego (ZN):

it
N T SSK ) (7)

gdzie: i — liczba silnikow, S, — powierzchnia skrzydet sa-
molotu,

2. Problems connected with the parameters choice
of the comparative cycle of an engine

In order to get to know the physical aspects connected
with the choice of optimum thermal-flow parameters of the
turbine engine and their influence on the aircraft character-
istics we should:

— show the assessment criterion of the aircraft performance
and decide on their relation with the engine parameters,

— choose the design point for an engine (work range, flight
conditions),

— choose engine parameters which would be subjected to
optimization.

In the optimization tasks usually the simplified analyti-
cal models are used both for the aircraft and the engine. The
required degree of simplifications is determined by the ne-
cessity and retaining the physical and qualitative compati-
bility of the analytical model with the researched model. One
of the way to solve the task is the use, while model con-
structing, the general parameters of a non-dimensional form.
It enables to decrease the number of variables in the task,
and to decrease the dimension of the problem and avoid dif-
ficulties connected with recalculating a lot of solutions.

3. Mathematical model of an aircraft
and an engine

The aircraft movement in the co-ordinate system con-
nected with the aircraft velocity V' is described by the equa-
tions [4,14] (1)—(5)
where: m — aircraft mass, V' — flight velocity, 7 — flight time,
K —engine thrust, P_— drag force, P_— aerodynamic lift, 6 —
climb angle (inclination angle to the horizon line tangent to
the flight trajectory [4, 14]), H — flight height, L — range,
m,,—fuel mass, G —fuel weight, g —gravitational acceler-
ation 9.81 [m/s?].

While researching the aircraft movement on the basis of
equations (1)—(5) the whole analysis of many variants with
the certain geometry and aerodynamic characteristics on the
phase plane of variates is required, this makes finding the
proper solution more complex. The change for the non-di-
mensional model makes this task easier. Thanks to this change
the model is compact, algorithm enables to consider plenty
of similar variants, which at the final stage, can find in an
easy way their proper dimension. The considered parame-
ters in the non-dimensional form are not the real similarity
criterion, as in the mathematical model the change of Re
number, tip clearance in the engine etc. is not taken into ac-
count. The general non-dimensional parameters, determined
on the basis of the theory of similarity, describe the engine
and the aircraft and they can be presented as the equations:
—non-dimensional parameter of engine thrust, eq. (6)
where: 4, — intersection area on the fan inlet (compressors
of low pressure), p,— pressure on the height H.

When we know the thermo-gas-dynamical parameters
of the comparative cycle of the engine the non-dimensional
parameter of the thrust might be featured in a different form
directly connected with the specific thrust and the flight con-
ditions, eq. (6a):
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— wzgledne obcigzenie skrzydta

mg

y= 8
Sepn (8)

— parametr wzglednego obcigzenia ciggu

K.S
v ©)
— parametr wzgledny sity oporu aerodynamicznego
- P
X =—x
Ssx Py’ (10a)
i sity nosnej
=__b
Z= S (10b)

Podstawiajac parametry wyrazone wzorami (6)—(10) do
uktadu réwnan (1)—(5) oraz wykonujac niezbedne przeksztal-
cenia, rownania ruchu samolotu przyjmuja postac:

dMa g [SZNK_SU—)_(

= —sin @ |- Ma* da—Hsiné? (11)
dt  ay v dH ’

ﬁ - { Z— cos @ (12)
dt azMaly ’

dv _&@usndRly v by, 13

dt w, py dH ’ (13)
gdzie: wzgledna masa zuzytego paliwa
_ gmpu/ Wu

d = , 14

" ApRT, ()

Ma —predko$¢ wyrazona liczbg Macha, a,,— predko$¢ dzwig-

ku na wysokosci H, W — warto$¢ opatowa paliwa.
Rownanie (13) wigze mase¢ samolotu (parametr y) z masa

spalonego podczas lotu paliwa (parametr Fpal). W réwna-

niach (11)—(14) parametry silnika K i FW zaleza od

charakteru przebiegu procesow termo-gazodynamicznych, wa-
runkow lotu i sterowania silnikiem. Model silnika — dwu-
przeplywowego, dwuwirnikowego z mieszalnikiem strumie-
ni i dopalaczem, zbudowano w oparciu o publikacje [3, 13,
14].

4. Dobdr parametrow energetycznych do zadania
lotniczego

Zwiazek miedzy parametrami geometrycznymi silnika i
samolotu dla ré6znych warunkow lotu uwzglednia si¢ para-

metrem S,,, ktory wyznacza si¢ przeksztalcajgc rownanie

(11) do postaci:

_a, dMa ¥ ( ke Ma®

a da
I+ Md® —L |+
e G| B (15

. g
e + S 11 )
g dt K, K,

si

ZN

gdzie ¢, — wspétczynnik sity oporu aerodynamicznego.

Jezeli dobor silnika do samolotu wystepuje w fazie lotu
poziomego, ustalonego, to rownanie (15) upraszcza si¢ do
postaci:

where: k—adiabate exponent for the air, @, —speed of sound
on the height H = 0, Mq— flight velocity in Mach number

onthe height H,  —temperature on the height =0, T}, —

temperature on the flight height 4, k; =k, (ﬂj T, o ) —spe-

cific thrust of the engine, relative dimension of the power
unit (ZN), eq. (7):

where: i — number of engines, S, — the surface of aircraft
wings,

—relative wing loading, eq. (8)

—relative thrust loading parameter, eq. (9)

—relative parameter of acrodynamic drag force, eq. (10a)
and aerodynamic lift, eq. (10b)

By the substitutions of the parameters in formulae (6)—
(10) to the equations (1)—~(5) and by doing some essential
transformations, the equation of motion of the aircraft has
the following form, eq. (11)—(13):
where: relative mass of the used fuel, eq. (14), Ma  —ve-
locity in Mach number, a,,— speed of sound on the A height,
W —net calorific value.

The equation (13) connects the aircraft mass (parameter
y) with the mass of fuel burnt during the flight (parameter

F ). In the equations (11-14) the engine parameters Ig

and F, depend on the course of the thermo-gas-dynamic
process, flight conditions and engine control. The engine
model-turbofan, two-spool with a flow jet mixer and after-
burner was built on the basis of [3, 13, 14].

4. The choice of power parameters for the flight
task

The relation between the geometrical parameters of an
engine and an aircraft for different flight conditions is de-
scribed by the §,, parameter, which is determined after the
transformation of the equation (11) to the form, eq. (15)
where: ¢, — aerodynamic resisting force coefficient.

If the selection of the engine for the aircraft is in the
horizontal, steady flight, then the equation (15) has the form,
eq. (16).

Generally at each stage of the flight task the minimal
value of S, can be determined The pursuit for S,, minimi-
zation results from the pursuit to get the engine with the
smallest (among the justified, in a physical, constructional,
and technological solutions) overall dimensions and the low-
est mass.

To the set of input data which determine the engine pa-
rameters belong:

—by-pass ratio a, compression of the compressor and the

fan in total parameters 72'; and 72';, temperature of ex-

haust gas before turbine 7', temperature of exhaust gas in
afterburner 7* dop?

—analytical performance values of the fan, compressor, tur-
bines, combustion processes in the combustion chamber
and afterburner,
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g - ke Ma*

YTk, 1o

W ogdlnym przypadku, w kazdym fragmencie zadania

lotniczego mozna okresli¢ minimalng warto$¢ S,,. Dazenie

do minimalizacji parametru S,, wynika z dazenia do uzy-

skania silnika o najmniejszych (sposrdd rozwigzan fizycz-

nie, konstrukcyjnie i technologicznie uzasadnionych) roz-
miarach gabarytowych i najmniejszej masie.

Do zbioru danych wej$ciowych, ktore determinuja para-

metry silnika naleza:
— stopien dwuprzeptywowosci a, spr¢z sprezarki 1 wentyla-

tora w parametrach spigtrzenia /7 ; i 71;: , temperatura spa-

lin przed turbing 7} “temperatura spalin w dopalaczu 7, ,
— obliczeniowe warto$ci sprawno$ci wentylatora, sprezar-
ki, turbin, procesow spalania w komorze spalania i dopa-
laczu,
— wspolezynniki strat ci$nienia, wspotczynniki predkosci w
dyszach.
Wszystkie powyzsze wartosci przyjeto wedtug [13, 14].
Do obliczen wstgpnych samolotu przyje¢to na-
stepujace dane:
— charakterystyki aerodynamiczne w postaci za-
lezno$ci wspotczynnika sity nosnej ¢, = f(Ma),
wspotczynnika sity oporu aerodynamicznego c,
= f(Ma) wedtug [4, 14],
— obcigzenie skrzydlaY (dla samolotéw wielozada-
niowych warto$¢ tego wspotczynnika dla
H=0przyjmuje si¢ w przedziale 0,03-0,045 [2]),
— ograniczenia na starcie: dtugo$¢ rozbiegu, war-
tos$¢ wspodtczynnika tarcia tocznego kot samo-
lotu o nawierzchni¢ pasa startowego,
— profil zadania lotniczego H(¢) i Ma(¢).
W oparciu o przyjete dane przeprowadzono
analize¢ wplywu ciggu bezwymiarowego silnika

K

warto$ci dla wybranych warunkéw lotu na war-
to$¢ parametru geometrycznego .
Obszar objety pionowymi liniami, wyznacza,
dla przyktadu, zakres zmian dla silnika samolotu
F-16 bez wlaczonego dopalacza (lewa granica dla
H =0) iz wlaczonym dopalaczem (prawa grani-
ca, dla H = 12 000 m). Pozioma linia przerywana odpowiada
warto$ci parametru S, dla samolotu F-16.
Obszar objety pionowymi liniami, wyznacza, dla przy-

na S, . Narysunku 3 przedstawiono wptyw

sil

ktadu, zakres zmian K ., dla silnika samolotu F-16 bez wia-

sil
czonego dopalacza (lewa granica dla H = 0) i z wlagczonym
dopalaczem (prawa granica, dla H = 12 000 m). Pozioma
linia przerywana odpowiada warto$ci parametru S, dla sa-
molotu F-16.

Start samolotu jest jednym z krytycznych fragmentéw
lotu samolotu, ktéry naktada znaczne ograniczenia na cha-
rakterystyki samolotu. Start charakteryzowany jest m.in. dtu-
goscig rozbiegu L. Na dtugo$¢ rozbiegu sktada si¢ dtugosé
odcinka, na ktorym samolot przyspiesza oraz odcinka, na

—loss pressure coefficient, velocity coefficient in nozzle
guide vanes.

All the above values were accepted on the basis of [13, 14].
For the preliminary calculations of an aircraft the fol-
lowing data were accepted:

—aerodynamic characteristics in the form of relation of aero-
dynamic lift coefficientc = f(Ma), acrodynamic resisting
force coefficient ¢ = f(Ma) according to [4, 14],

—wing loading Y (for the multi-purpose aircraft the value of
this coefficient for H = 0 is accepted in the range 0.03—
—0.045 [2]),

— limitations at the take-off: length of the take-off run, the
value of rolling friction coefficient of the aircraft against
the runway surface,

—flight task profile H(¢) and Ma(?).

On the basis of the accepted data the analysis of the thrust

influence of the non-dimensional engine K, on S, was

done. In Fig.3 the influence of for the chosen flight condi-
tions on the geometrical parameter S, was shown.

Rys. 3. Wplyw E na warto$¢ S, dla réznych warunkow lotu

(wyrazonych liczba Ma)

Fig. 3. Influence of K;, on S, for different flight conditions
(expressed by the Ma number)

The marked area determines the range of changes K_”I

for F-16 with the turned off afterburner (left border for H =
0) and with the turned on afterburner (right border for H =
12 000 m). The horizontal broken line corresponds to the
value of Szn parameter for F-16.

The aircraft take-off is one of the critical moments in the
flight which imposes significant limits on the aircraft. The
take-off is characterized by the length of take-offrun L . The
take-off run consists of the length of the runway where an
aircraft accelerates and the length of the runway where an
aircraft goes up until it gains the safety altitude. When we
compare the velocity energy at the moment of lift-off with
the work of forces [14] we have the eq. (17),
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ktérym samolot wznosi si¢ w celu uzyskania bezpiecznej
wysokos$ci. Porownujac energie kinetyczng samolotu w chwi-
li oderwania z pracg sit dzialajacych na samolot [14] otrzy-
muje si¢ rownanie:

d(v?
[K-(PX+PX0)]V:mE(?J, (17)
gdzie: Py =qc, Sy +#,(mg —qc, Sg) — sita do-

datkowego oporu aerodynamicznego w trakcie startu,

1
q :Ec,,OSSK — cis$nienie dynamiczne, €y, — wspolczyn-

nik dodatkowego oporu aerodynamicznego (np. podwozia
samolotu) podczas startu, g, —wspdtczynnik tarcia toczne-
go kot samolotu o nawierzchni¢ pasa startowego.

Wiedzac, ze dL, =Vdt, to podstawiajac parametry wy-

razone wzorami (6)—(10) do rdwnania (17) oraz wykonujac
niezbedne przeksztatcenia otrzymuje si¢ wyrazenie wigzace

dlugos¢ rozbiegu Lz obciazeniem ciggu E g 1 obciaze-

niem skrzydta i w postaci:

kx
y a Mag[AIOJ
L =- "In|1-

"okx, g n-m 5 (18)

gdzie: Ma — predkos¢ wzgledna samolotu w chwili ode-
rwania, & =C, +Cyo = HCp -
Narysunku 4 przedstawiono zalezno$¢ S, w funkcji pa-

rametru K, sz dla wykonania procedury startu na okreslonej
dtugosci drogi rozbiegu. Skrocenie drogi startu mozliwe jest
— w przypadku statej geometrii samolotu i silnika — tylko

poprzez wzrost ciggu silnika (wzrost Ksu ) —awrzeczywi-
stosci przez podniesienie parametrow obiegu silnika
lub wykorzystanie dopalania. Uzycie w warunkach
startu dopalacza (przy zatozeniu, ze warto$¢ ciggu nie
ulegta zmianie) pozwala obnizy¢ wymiary gabaryto-
we silnika tzn. pozwala zmniejszy¢ powierzchnig wlo-
tud, i tym samym zmniejszy¢ masowe natezenie prze-
ptywajacego powietrza. Natomiast w przypadku, gdy
niemozliwa jest zmiana parametréw termogazodyna-
micznych opisujacych obieg silnika, czyli dla statej

warto$ci parametru K g , skrdcenie drogi startu moz-
liwe jest poprzez zwigkszenie parametru S,,. Ozna-
cza to konieczno$¢ zwigkszenia $rednicy silnika i
wzrost masowego natgzenia przeptywu powietrza. W
efekcie wzro$nie stopien dwuprzepltywowosci i masa
silnika. Podstawiajac do wzordéw (16) i (18) wyraze-
nia na w postaci (6a) mozliwe jest zbadanie wptywu
wybranych parametrow obiegu silnika na warto$¢ S .
Na rysunku 5 przedstawiono wptyw stopnia dwuprze-
ptywowosci @ na S, dla wybranych warunkow lotu
tj. dla startu i ustalonego lotu poziomego z zadang
predkoscia i na okreslonej wysokosci. Obliczenia cha-

where: Py, = g, Sq + 4, (mg —qc,,S ¢ ), force of addition-

1
al aerodynamic resistance during the take-off, ¢ =3 oSk,

dynamic pressure, c,, — coefficient of additional aerody-

namic resistance (e.g. undercarriage) during the take-off, s,
— rolling friction coefficient of aircraft wheels against the
surface of the runway.

Having known that dJ, =Vd¢ and when we substitute
the parameters (6—10) to the equation (17) and by doing some
essential transformations we have the expression which con-
nects the length of take-off run [ with the thrust loading
Ky and the wing loading ¥, eq. (18),

where: —relative velocity of the aircraft during the lift-

off, and & =c, +c,, —t4,¢, -
InFig. 4 the dependence of S, in the function of param-

eter K;; for take-off and with the length of take-off run was
described. The shortening of the take-off run is possible in
case of constant geometry of the aircraft and the engine, only
when we increase the engine thrust, an (increase Ksz ) —
and when we increase the circulation parameters of the en-
gine or with the use of afterburning. The use of afterburner
during the take-off (assuming that the thrust does not change)
enables to decline the overall dimensions of the engine and
it lets decrease the intake 4 and at the same time decrease
the mass intensity of the flowing air. When it is impossible
to change the thermo-gas-dynamic parameters which de-
scribe the engine circulation, thus for the Ksu= constant,
the shortening of the take-off run is possible by the increase
of the §, parameter. It means the necessity of the increase
the engine diameter and the growth of mass intensity of the
air flow. As the result the by-pass ratio and engine mass will
increase. When we substitute to the equations (16) and (18)

Rys. 4. Wptyw dlugosci drogi rozbiegu samolotu L, na warto$¢ S,

w zaleznosci od K, (H=0)

Fig. 4. The influence of length of the take-off run L on the value S, depending

onthe K, (H="0)
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rakterystyk silnika przeprowadzono w oparciu o algorytm
obliczen silnika dwuprzeptywowego z mieszalnikiem stru-
mieni i dopalaczem przedstawiony w [14].

Jak wynika z wykresu przedstawionego na rys. 5 (przy
zalozeniu niezmiennej geometrii samolotu — stala powierzch-
nia skrzydet) to warunki startowe determinuja geometrie sil-
nika, bowiem uzyskiwane warto$ci parametru ,,dopasowa-
nia” silnika i samolotu S, s w tych warunkach najwigksze.
Lot poddzwigkowy zar6wno na malej i duzej wysoko$ci nie
stanowi kryterium granicznego S, , podobnie zreszta jak lot
naddzwigkowy na duzej wysoko$ci. Wartosci parametru S,
sa dla tych warunkow ponad 2,5-krotnie mniejsze niz
w warunkach startu. Takie rozwigzanie wynika z fak-
tu prowadzenia obliczen oparciu o réwnania, ktére
determinuja energetyczne zapotrzebowanie samolo-
tu dla wykonania okreslonego fragmentu zadania. Dla
pokonania oporéw ruchu i oporéw aerodynamicznych
podczas startu, konieczne jest zwigkszenie powierzch-
ni wlotowej do silnika, co powoduje wzrost masowe-
go natezenia przeptywu powietrza i wzrost stopnia
dwuprzeptywowosci.

Na rysunku 6 przedstawiono wptyw sprezu spre-
zarkina S, rowniez dla wybranych warunkow lotu.
Roéwniez w tym przypadku to warunki startowe de-
cydujg o wyborze wartosci parametru S . Przy czym,
w fazie startu, im wigkszy jest spr¢z sprezarki tym
warto$¢ Szn zmniejsza si¢. Wplyw sprezu sprezarki
na § jestistotny jedynie w trakcie startu, i to tylko w
niewielkim zakresie zmiany sprezu. Przy sprezach

wigkszych, od 20 (gdy 73 =idem, a = idem) wplyw

sprezu sprezarki na S, jest nieznaczny (podobnie jak

w trakcie lotu naddzwigkowego 1 poddzwickowego).

Przy sprezach rzedu 20...30 parametr S, obliczony dla wa-
runkow startowych jest ponad trzykrotnie wigkszy niz dla
lotu poziomego, naddzwickowego. Wazne jest rowniez to,
ze dla spelnienia wymagan lotu naddzwigkowego warto$¢
tego parametru jest wigksza ponad dwukrotnie niz dla lotu
poddzwigkowego.

Rys. 6. Zalezno$¢ parametru S, od sprezu sprezarki dla wybranych warunkow

lotu

Fig. 6. Relation of S, parameter fiom the compression of the compressor for

different flight conditions

the Ksz in the form (6a) it is possible to research the influ-
ence of the chosen parameters of the engine cycle on the S,
In Fig. 5 the influence of by-pass ratio & on S, for the cho-
sen flight conditions, that is for the take-off and the agreed
horizontal flight with the determined velocity and altitude is
shown. The calculations of the engine characteristics were
done on the basis of the calculation algorithm of the turbo-
fan engine with the jet mixer and afterburner are presented
in [14].

As it is shown in Fig. 5 (with unchangeable aircraft ge-
ometry — constant wing surface) the take-off conditions de-

Rys. 5. Wptyw stopnia dwuprzeplywowosci a na S, dla wybranych warunkow

lotu (10, =20, T3 =1775 K)

Fig. 5. The influence of by-pass ratio aon S, for the chosen flight conditions

ZN

(75=20,T; =1775K)

termine the engine geometry as the obtained values of the
“adjusting” parameter of the engine and the aircraft.S,, are
the biggest in these conditions. Subsonic flight both for a
big and small altitude is not the limit criterion of S, simi-
larity the supersonic flight for a big altitude. The values of
S, parameter are over 2.5-times smaller for these condi-
tions than for the take-off conditions. Such a solution
results from the fact that the calculations are done on
the basis of the equations which determine the energy
need of the aircraft to perform part of the task. In or-
der to overcome movements resistance and aerody-
namic resistance during the take-off it is necessary to
increase the inlet engine surface what causes the
growth of mass intensity of the air flow and the in-
crease of by-pass ratio.

In Fig. 6 the influence of compressor compres-
sion on S, for the chosen flight conditions is featured.
Also, it this case the take-off conditions decide about
the choice of S, parameter. However, during the take-
off the bigger is the compressor compression the small-
er is the S, value. The influence of the compressor
compression on S, is significant only during the take-
of f and only within the small range of the compres-
sion change. When the compression is bigger, from
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Na rysunku 7 pokazano wplyw warunkow lotu H, Ma i
stopnia dwuprzeptywowosci a na wielko$¢ S, . Roznice wi-
doczne sg szczegdlnie w obszarze matych warto$ci predko-
$ci lotu (startu) i w zakresie predkosci naddzwigkowych.
Nalezy zauwazy¢, ze to lot naddzwigckowy na matej wyso-
kosci determinuje wybor wartosci S, .

Rys. 7. Wplyw warunkow lotu oraz stopnia dwuprzeptywowosci a na§,
*
(n’; =20, T3 =1775K)

Fig. 7. Influence of flight conditions and by-pass ratio o.on S,
(7, =20,T; =1775K)

Dla uzupetnienia wynikdw obliczen na rys. 8 przedsta-
wiono w formie wykresu wptyw sprezu sprezarki na war-
tos¢S  dla roznych warunkow lotu i statej wartosci a.

Determinujacymi wybor warunkéw lotu samolotu jako
obliczeniowych sg start i lot z duzymi predko$ciami na ma-
tych wysokosciach. Dla duzych wartosci stopnia dwuprze-
ptywowosci i1 sprezu silnika wymiarujace sg stany lotu z du-
zymi predkosciami naddzwickowymi.

Nalezy mie¢ na uwadze fakt, ze przy statej geometrii sa-
molotu zmiana parametru Szn oznacza przede wszystkim
zmiang pola przekroju czotowego silnika, co moze w spo-
sob niekorzystny (przy wzroscie S, ) wptywac na charakte-
rystyki aerodynamiczne catego samolotu.

5. Kryteria oceny silnika w modelu samolotu
i zadania lotniczego

Na etapie projektu wstgpnego zadaniem koniecznym do
rozwigzania jest ,,dopasowanie” charakterystyk samolotu i
zespotu napgdowego tzn. nalezy wyznaczy¢ optymalne roz-
miary silnika i samolotu, okresli¢ optymalny zakres pracy
silnika dla kazdego fragmentu misji oraz dokona¢ wyboru
optymalnych parametrow obiegu poréwnawczego silnika.
Zadanie to nazywane jest zadaniem integracji zespotu nape-
dowego i samolotu. Na etapie projektu wstepnego do mode-
lowania tych charakterystyk i wzajemnych relacji migdzy
nimi stosuje si¢ modele uproszczone. W charakterze nie-
wiadomych, w zadaniu integracji, przyjmuje si¢:
1.Wymiar charakterystyczny samolotu, ktorym zwykle jest

powierzchnia skrzydta S . Wygodniejsze na etapie pro-
jektu wstepnego jest stosowanie parametrow bezwymia-
rowych, stad w charakterze wymiaru charakterystyczne-

20 (when T; =idem, or=idem) the influence of compres-

sor compression on S, is insignificant (similarly as during
the supersonic and subsonic sound). When the compression
is about 20...30 the S, parameter calculated for the take-off
conditions is over three times bigger than for the horizontal
flight, supersonic. It is also important that to meet the re-
quirements of the supersonic flight the value of this param-
eter is over twice as high as for the subsonic flight.

In Fig. 7 the influence of flight conditions H, Ma and by-
pass ratio a on S, was shown. The differences are visible,
especially in the range of small values of the flight (take-off)
and within the supersonic velocity. The important matter is
that supersonic flight on the small height determines the
choice of S,,.

Rys. 8. Wplyw sprezu silnika i warunkéw lotu na warto$é S, (a = 0,4,
T =1775K)

Fig. 8. Influence of the engine compression and flight conditions on S,

In order to complete the results of the calculation in Fig. 8
the influence of the compressor compression on S, for differ-
ent flight conditions and constant a was featured as a graph.

One should take into consideration the fact that with the
constant aircraft geometry the change of S,, means the change
of frontal intersection area of the engine which may have a
negative influence (with the growth of S,,) on the aerody-
namic characteristics of the aircraft.

5. Criteria for engine assessment in an aircraft
model and an aircraft task

At the stage of a preliminary project the necessary task is
to “fit” the aircraft characteristics and the power unit, that is
to determine the optimum size of an engine and an aircraft,
to determine the optimum range of the engine work for each
stage of the mission and to choose the optimum parameters
of comparative cycle of the engine. This is called the task of
integration of the power unit and the aircraft. During the
preliminary project the simplified models are used for mod-
eling the above characteristics and relations among them. In
the integration task the unknown is:
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g0 przyjmuje si¢ parametr wzglednego obcigzenia skrzy-
dta opisany wzorem (8).

2. Wymiar charakterystyczny silnika 4 ; tj. pole przekroju
na wlocie do wentylatora. Ten parametr zastgpuje si¢ w
analizie bezwymiarowej wzglednym wymiarem zespohu
napedowego zgodnie ze wzorem (7).

3.Ciag silnika K, zast¢puje si¢ bezwymiarowym parame-
trem ciggu — wzor (6).

Parametr obcigzenia skrzydlta  oraz wzgledny wymiar
zespotu napedowego S, s3 podstawowymi wskaznikami,
wykorzystywanymi w procesie integracji samolotu i zespo-
hu napedowego 1 nosza nazwe kryteriow ,,dostosowania”

[16]. Jednym z podstawowych zadan integracji charaktery-

styk jest ustalenie optymalnej wartosci ciagu dla zatozonych

warunkow lotu (charakteryzowanych wysokoscia lotu H i

predkoscia lotu wyrazona dalej liczbg Ma) przy zalozeniu,

Ze znane sg wymiary samolotu ( i ¥ ). Zadanie to moz-

na rozwigza¢ wykorzystujac pojecie zasiggu umownego ,
ktéry wyraza si¢ wzorem:

_ Ea, Ma
un )

8¢;

L

(19)

. c 1 .
gdzie: E === — doskonato$¢ aecrodynamiczna samolotu, a,,
c

— predkos¢ dzwigku na wysokosci obliczeniowej, .- jed-
nostkowe zuzycie paliwa, bedace funkcja parametrow obie-
gu porownawczego silnika ¢, =¢; (ﬂ sl a ) .

Przyjmujac dalej za [4, 14], Zze biegunowa samolotu opi-
sana jest zaleznoscia:
(20)
oraz, ze wspolczynnik sity nosnej c, z wykorzystaniem (8)
opisany jest wzorem

_ 2
c, =c,, +4c,,

2w
v an

to doskonato$¢ aecrodynamiczng obliczy¢ mozna ze wzoru:

e I kMa’* 1_chkMa2
V245, K, 25,K,)

ZN”"sil

(22)

Przy wyborze parametrow silnika konieczne jest wyko-
rzystanie bardziej ztozonych kryteriow, uwzgledniajacych
np. masowe charakterystyki silnika. Kryterium, ktore
uwzglednia mase paliwa jest zasieg teoretyczny (zasieg w
postaci Bregueta) lub inaczej zasi¢g samolotu wyznaczony
dla warunku statej predkosci lotu i stalego wspotczynnika

sity nosnej [4]:
L= Ea, Ma In 1
gcj 1_ mpal ’

(23)

1.The characteristic dimension of an aircraft, usually the
wing surface S It is more comfortable to use non-dimen-
sional parameters at the preliminary stage, hence as a cha-
racteristic dimension the relative parameter of the wing
loading is used (8).

2.Characteristic dimension of the engine 4 , that is intersec-
tion area on the fan inlet. This parameter is replaced in the
non-dimensional analysis by the relative dimension of the
power unit according to (7).

3 Engine thrust Kis replaced by the non-dimensional thrust
parameter (6).

The wing loading parameter ¥/ and the relative dimen-
sion of the power unit S, are the basic indicators which are
used in the process of aircraft and power unit integration
and are called “accommodation” criteria [16]. One of the
basic tasks of the characteristics integration is to decide on
the optimum thrust for the agreed flight conditions (charac-
terized by the flight height / and flight velocity expressed
by the Ma number) assuming that the dimensions of the air-

craft ( and ¥) are known. This task can be solved with

the use of the agreed range , which can be written in a

form, eq. (19),

where: F=% — aerodynamic lift/drag ratio of an aircraft,
c

a,— speed of sound on the design altitude, ¢ - specific fuel
consumption which is the parameters functions of the en-

. . * *
gine comparative cycle ¢; =¢; (ﬂ's 1 ,a),

Following the [4, 14] and assuming that the polar line of
an aircraft is described in the following way, eq. (20) and
that aerodynamic lift coefficient ¢, with the use of (8) is
written in eq. (21)so the aerodynamic lift/drag ratio can be
calculated from the formula (22).

While choosing the engine parameters it is necessary to
use more complex criteria which would take into consider-
ation e.g. mass characteristics of the engine. The criteria
which would allow for the fuel mass is the theoretical range
(Brequet range) or the range of an aircraft for the constant
flight velocity and constant acrodynamic lift coefficient [4],
eq. 23),

h . _ mlml
where: m,, =

—relative fuel mass, that is mass of the

combusted fuel during the flight m , to the take-off mass m.
The theoretical range represents the distance which will
be covered by an aircraft when the whole supplies of the
fuel will be used on a chosen range of engine and in certain
flight conditions. In order to determine the relative fuel mass
the balance equation of the aircraft mass in the simplified
form can be used, eq. (24),
where: m — take-off mass of an aircraft, m,,, — airframe

mass with avionics, additional equipment and crew, m,,,

m
gdzie: My = —pal —masa wzglgdna paliwa, tj_ masa spalone- — mass of power unit, m,, — fuel mass, m,, — load mass
) ) ) (armament).
go w czasie lotu paliwa m_, do masy startowej samolotu .
pal
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Zasigg teoretyczny przedstawia sobg odleglos¢, ktora po-
kona samolot, gdy caly zapas paliwa zostanie zuzyty na wy-
branym zakresie pracy silnika i w okreslonych warunkach lotu.

Dla wyznaczenia masy wzglednej paliwa mozna wyko-
rzysta¢ rownanie bilansu masy samolotu w uproszczonej postaci:
(24)
gdzie: m — masa startowa samolotu, m ,, — masa platowca z
awionika, wyposazeniem dodatkowym, zatogg, m,, — masa
zespotu napgdowego, m,, —masa paliwa, m,,, — masa tadun-
ku (uzbrojenia).

Dzielac rownanie (24) stronami przez mas¢ startowa m
rownanie bilansu mas samolotu sprowadza si¢ do postaci
bezwymiarowej:

m=my,, +mz;y +m,, +m,;,

lad

, (25)
z ktorej wyznacza si¢ mas¢ wzgledng paliwa:

m, :1—(mp,u,+mZN+mM), (26)
Wedlug [18] dla samolotu wielozadaniowego mozna
=0,45-0,5, my,z =0,2-0,25 (nawet 0,29

dla samolotu Jas 39 Gripen). Zaktada si¢ dalej, dla uprosz-
czenia rozwazan, ze masy wzgledne ptatowca i tadunku nie
ulegaja zmianie, natomiast masa zespotu napedowego jest
funkcja parametréw termogazodynamicznych. Masg silni-
ka dwuprzeptywowego, dwuwirnikowego wyznaczono w
oparciu o wzor przedstawiony w [12]:

przyjaé, ze mp,,

myy = Bty (), —1)"& 1145 (i ) > (3,

went

0513

~1) KK

27)
gdzie: Bo, m,,m,, K , K —wielkosci state [12], m,; —maso-
we nate¢zenie przeptywu w kanale wewngtrznym, —
sprez sprezarki wysokiego ci$nienia, 7, —sprez wentyla-
tora.

W celu wyznaczenia masy silnika i jednostkowego zu-
zycia paliwa zbudowano model silnika dwuprzeptywowe-
go, dwuwirnikowego z mieszalnikiem strumieni i wspolna
komorg dopalacza wedtug [3, 13, 14].

Wprowadzajac parametr masy jednostkowej silnika w
postaci:

(28)

— mvi 1
H sil

K
1 wykorzystujac parametry bezwymiarowe w postaci (7) 1 (8)
mas¢ wzgledna zespolu napgdowego wyznacza si¢ z zaleznoscei:

M kS, Ma

— sil'” 7N
Mgy = s

4
gdzie: C— stata, k- cigg jednostkowy silnika, bedacy funkcja

(29)

parametrow termo-gazodynamicznych silnika ; =k,(7;, T} ,a) .
Podstawiajac (29) do (23) oraz uwzgledniajac (26) wzor
na zasigg teoretyczny przyjmuje postaé:

Ea, Ma 1
L =—EL—n
4 gcj M kjSZNMa .

(ﬁp,a,+n'1,ad)+C v

(30)

When we divide (24) by the take-off mass m the equation
of balance of aircraft masses has the non-dimensional form,
eq. (25) from which the relative fuel mass is determined, eq. (26).

According to [18] for the multi-purpose aircraft we can

assume that m ,  =0.45-0.5, ;bd =0.2—-0.25(even 0.29

plat
for the aircraft Jas 39 Gripen). In further assumptions rela-
tive masses of the airframe and the load do not change, thus
the power unit mass is the function of thermo-gas-dynamic
parameters. The mass of the turbofan, two-spool was deter-
mined on the basis of the formula in [12], eq. (27),

where: Bo, m,, m,, th, K, — constant quantities [12], 71, —

mass flow intensity in the internal channel, — compres-

sion of the high pressure compressor, 7, — fan compres-

t
sion.

In order to determine the engine mass and specific fuel
usage the model of turbofan, two-spool with the jet mixer
and common chamber of afterburner according to [3, 13,
14] was built.

By introducing the parameters of specific mass of the
engine in a form, eq. (28) and by using the non-dimensional
parameters in the form (7) and (8) the relative mass of the
power unit is determined from, eq. (29),
where: C— constant, k,— specific thrust of an engine, which
is the function of thermo-gas-dynamic parameters of the
engine k, =k (75,1 ,a).

When we substitute (29) to (23) and take into account (26)
the formula on the theoretical range has the form, eq. (30).

The change of the parameters S, and y has a big influ-
ence on the aircraft range. It results from the equation (30)
that the decrease of the engine S, dimension (with the con-
stant dimension of an aircraft) causes the increase of the the-
oretical range. This range achieves the maximum value for
S,y = 0. When we change the engine dimension, and at the
same time the engine mass (with the constant take-off mass)
the amount of the fuel you can fill up increases, as well as
the flight length.

For further analyses the influence of change of thermo-
gas-dynamic engine parameters on the flight lift/drag ratio
E, the agreed and theoretical range L was featured.

In Fig. 9 the influence of change of total compression of
the engine compressor on aerodynamic lift/drag ratio of the
aircraft £'and the agreed range L, was presented. In the Fig.
9a, 9c¢ the fact of overlapping of the lift/drag ratio extremum
E and specific thrust &, in the function of engine compres-

sion was market. For the 7 where the specific thrust is

maximal the aerodynamic lift/drag ratio is minimal. When
the compression increases, the agreed range goes up as well,
but the higher is the temperature before turbine, the smaller
is the agreed range. The higher value of the specific fuel
usage at the constant value of the specific thrust causes the
increase of fuel mass.

30
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Zmiana parametrow S 1 ¥'ma istotny wptyw na zasi¢g
samolotu. Z rownania (30) wynika, ze zmniejszanie rozmiaru
silnika S, (przy zachowaniu stalych wymiar6w samolotu)
powoduje wzrost zasiggu teoretycznego. Zasi¢g teoretycz-
ny osigga warto$¢ maksymalng dla S, = 0. Zmniejszaniu
rozmiaru silnika a tym samym i masy silnika towarzyszy
(przy zatozeniu statej masy startowej) wzrost ilosci paliwa,
ktérag moze samolot zatankowac, a tym samym zwigksza si¢
dlugotrwatos¢ lotu. 2)

Istotnym dla dalszych analiz jest
okres$lenie wptywu zmiany parame-
trow termogazodynamicznych sil-
nika na doskonalo$¢ samolotu, za-
sigg umowny i teoretyczny.

Na rysunku 9 przedstawiono
wplyw zmiany sprezu catkowitego
sprezarki silnika na doskonato$¢ ae-
rodynamiczng samolotu E i zasi¢g
umowny L . Narysunku 9a, 9c za-
znaczono pokrywanie si¢ ekstre-
moéw doskonatosei £ i ciggu jed-
nostkowego k/_ w funkcji sprezu

c)

silnika. Dla wartosci 7, , przy kto-

rej ciag jednostkowy osiaga swoje
maksimum, doskonalo$¢ aerodyna-
miczna osigga swoje minimum.

Wzrostowi sprezu s, towarzyszy

wzrost zasiggu umownego, przy
czym im wyzsza temperatura przed
turbing tym mniejszy zasi¢g umow-
ny. Wyzsza warto$¢ jednostkowego
zuzycia paliwa przy statej wartosci
ciggu jednostkowego powoduje,
bowiem zwickszenie masy paliwa @)
dla wykonania przelotu.

Na rysunku 10 przedstawiono
wplyw zmiany stopnia dwuprzepty-
wowosci ana charakterystyki samo-
lotu.

W zakresie lotu poddzwigkowe-
go wzrost o powoduje zaro6wno
wzrost doskonatos$ci E jak i zasiggu
umownego L . Na rysunku 11 c)
przedstawiono roéwniez zmiang cha-
rakterystyk samolotu w funkcji stop-
nia dwuprzeptywowosci @, ale dla
lotu naddzwigkowego na duzej wy-
sokosci.

Nawykresach zrys. 11ai 11b za-
uwazalne jest wyrazne maksimum dla
doskonatosci E i zasiggu umownego
L w trakcie lotu naddzwigkowego,
przy czym im nizsza warto$¢ tempe-
ratury przed turbing tym maksimum
przesuwa si¢ w kierunku mniejszych
wartos$ci stopnia dwuprzeptywowosci.

doskonalo$¢ aerodynamiczng E, b) zasigg L

In Fig. 10 the influence of change of by-pass ratio & on
the aircraft characteristics was shown.

During the subsonic flight the increase of a causes both
the increase of lift/drag ratio £ and the agreed range L . In
Fig. 11 the change of aircraft characteristics in the function
of by-pass ratio ¢, but for the supersonic flight at big alti-
tude was presented.

b)

d)

Rys. 9. Wplyw sprezu sprezarki 77, (H = 0,Ma = 0,8, stopien dwuprzeptywowosci o= 0,4) na a)

¢) ciagg jednostkowy k, d) jednostkowe zuzycie paliwa c,

um?

dla dwoch wartosci T

Fig. 9. The influence of compressor compression zry (H =0, Ma = 0.8, by-pass ratio 0. = 0.4) on a)

aerodynamic lift/drag E, b) range L , c) specific thrust k,, d) specific fuel usage c/for two values T

b)

d)

Rys. 10. Wptyw stopnia dwuprzeplywowosci o (H = 0,Ma = 0,8, 75 = 20) na a) doskonatos¢
aerodynamiczng E, b) zasigg L, c) ciag jednostkowy k/_, d) jednostkowe zuzycie paliwa c

Fig. 10. Influence of by-pass ratio o (H = 0, Ma = 0.8, &y = 20) on a) aerodynamic lift/drag ratio E,

b) range L,,, c) specific thrust k, d) specific fuel consumption c, for two values Ty
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a) b)

Rys. 11. Wptyw stopnia dwuprzeptywowosci o (H = 12 000 m, Ma= 1,4, 7g =20) na a) doskonalo$¢ aerodynamiczng E, b) zasigg L.

c) ciag jednostkowy k/_, d) jednostkowe zuzycie paliwa g
Fig. 11. Influence of by-pass ratio oo (H = 12 000 m, Ma = 1.4, =g = 20) on a) aerodynamic lift/drag

specific fuel consumption c, for two values T;

Rys. 12. Wplyw sprezu catkowitego silnika 7*, temperatury przed turbing 7;", stopnia dwuprze-

plywowosci a, na zmiang zasiegu teoretycznego L, (Ma = 0,8, H = 0)

Fig. 12. Influence of total compression of the engine ", temperature before turbine T, , by-pass

ratio a, on a change of theoretical range L, (Ma = 0.8, H = 0)

ratio E, b) range L,,, ¢) specific thrust k, d)

um’

On the graphs in Fig. 11a and 11b
one can notice the maximum for the
lift/drag ratio £ and the agreed range
L, during the supersonic flight, and the
lower is the temperature before the tur-
bine, the maximum moves in the di-
rection of lower values of the by-pass
ratio.

To sum up in Fig. 12 the influence
of the choice of thermo-gas-dynamic
parameters which describe the compar-
ative cycle of the engine and the flight
conditions on the value of theoretical
range was featured.

By-pass ratio @ and temperature
before turbine have a significant influ-
ence on the theoretical range L, The
higher is the temperature before turbine
and the lower by-pass ratio the bigger
is the theoretical range of an aircraft.
The increase of the range as a result of
the increase of temperature are connect-
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Dla kompletno$ci rozwazan na rys. 12 przedstawiono
wplyw wyboru parametréw termogazodynamicznych opi-
sujacych obieg porownawczy silnika i warunkow lotu na
warto$¢ zasiggu teoretycznego.

Stopien dwuprzeplywowos$ci i temperatura przed tur-

bing LW sposob istotny wpltywaja na wartos$¢ zasiegu teo-

retycznego L . Im wyzsza temperatura przed turbing i mniej-
szy stopien dwuprzeplywowos$ci tym zasigg teoretyczny
samolotu jest wickszy. Wzrost zasiegu wskutek wzrostu tem-
peratury thumaczy¢ nalezy wzrostem sprawno$ci ogolnej sil-
nika. Z kolei wzrost stopnia dwuprzeptywowosci powoduje
spadek zasiegu. Wynika to z faktu, ze przy krotkich czasach
lotu samolotu udziat masy silnika w ogo6lnym bilansie mas
samolotu ro$nie kosztem obnizania masy paliwa potrzebne-
go do wykonania zadania — stad mniejszy zasieg.

ed with the overall efficiency of the engine. On the other
hand the increase of by-pass ratio causes the range decline.
It results from the fact that at very short flight time the mass
fraction of the engine in the general balance of the aircraft
mass increases at the expense of the decrease of the fuel
mass needed to fulfill the task-hence the range is smaller.
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Determination of performance and parameters for turboprop...

Stanistaw ANTAS*

Wyznaczanie parametrow i osiagow silnikow smiglowych oraz smiglowcowych

w przypadku modyfikacji przez zmiane temperatury spalin

W artvkule zaprezentowano kompleksowq analize powszechnie stosowanej metody zmiany osiggow lotniczych silni-
kow smiglowych i Smigltowcowych z wolng turbing napedowq. Przedstawiono opisy metody analitycznej oraz numeryc-
znej oceny parametrow i geometrii zespotow turbin. Podano zasadnicze sposoby zmiany przepustowosci wiencow dy-
szowych turbin oraz ich wplyw na osiqgi silnikow. Metody obliczen zweryfikowano rezultatami badan eksperymentalnych
przeprowadzonych w WSK ,, PZL-Rzeszow” S.A.

Stowa kluczowe: lotnicze silniki turbinowe, modyfikacja

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

The article presents the analysis of a commonly used performance modification method for turboprop and turboshaft
engines with a free power turbine. The description of analytical and numerical methods of evaluation for a change of
parameters and geometry of turbine assemblies are presented. There are also given the basic methods of changing throat
area of turbine nozzle guide vanes and its influence on engine performance. The calculation methods are verified by

experimental tests run by WSK “PZL-Rzeszow” S.A.

Key words: aircraft turbine engine, modification

1. Wprowadzenie

Praktyka projektowania wykazuje, iz rozwoj lotniczych
silnikow turbinowych moze przebiega¢ dwukierunkowo:
kierunek pierwszy zwigzany jest z opracowaniem tzw. silni-
kéw bazowych — okreslajacych pojawienie si¢ nowej gener-
acji, za$ kierunek drugi obejmuje modernizacj¢ i mody-
fikacje, zasadniczg przyczyng opracowania silnikow bazow-
ych jest dazenie do poprawy efektywnosci dzialania Smiglowca
lub samolotu przez skokowe zwigkszenie mocy (ciagu) przy
jednoczesnym obnizeniu kosztéw jednostkowych. Warunki
konieczne takich dziatan stanowia: znaczacy rozwo6j nauki i
przemystu oraz dysponowanie istotnymi udoskonaleniami
podwyzszajacymi zasadniczo poziom techniczny silnikdw.
Nalezy tu podkresli¢, ze koszty opracowania konstrukcji silni-
koéw nowej generacji sg coraz wicksze i w zaleznosci od typu,
zlozono$ci struktury oraz stopnia nowoczesnosci zawierajg si¢
w granicach od kilkuset milionow do powyzej 1,9 miliarda
USD [5, 6], a zasadniczg ich cze$¢ stanowia koszty opracow-
ania wytwornicy spalin. Pomimo ogromnych kosztow opra-
cowania silnikéw nowej generacji, rowniez takie konstrukcje
ulegaja starzeniu, a zapobiezenie temu procesowi i utrzyman-
ie konkurencyjnosci wyrobu wymaga ciaglego udoskonalania
zespotu napgdowego. Zagadnienia udoskonalania realizuje si¢
praktycznie droga opracowywania modyfikacji w oparciu o
silnik bazowy z zachowaniem maksymalnego stopnia unifikacji
czesci oraz okresowego tworzenia (w przyblizeniu co 10 lat)
nowych typéw bazowych silnikow.

Nalezy zauwazy¢, iz przodujace firmy o Swiatowej
renomie zasadnicze obnizenie kosztow opracowania silni-
kéw bazowych uzyskuja poprzez budowe silnikdw réznych
typow w oparciu o wspdlng wytwornice spalin (rys. 1).

1. Introduction

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

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

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

In modification the main improvements of the base en-
gine are saved. The next changes developed during the tran-
sitional period between two successive generations are in-
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W modyfikacji zachowuje si¢
zasadnicze udoskonalenia silni-
ka bazowego, wprowadzajac
sukcesywnie kolejne, opracow-
ane w okresie przej§ciowym
pomiedzy dwiema kolejnymi
generacjami. Takie postgpow-
anie umozliwia znaczgce zmnie-
jszenie czasu i kosztOw opracow-
ania, nie wymusza skokowej
zmiany poziomu technicznego,
zapewniajac ewolucyjny rozwdj
mig¢dzy generacjami.

2. Zmiana temperatury
spalin przed turbina

Z analizy osiagdéw turbinowe-
go silnika Smigtowego i $miglo-
wcowego z wolng turbing nape-
dowa wynika, Zze ze wzrostem
temperatury spalin przed turbing wytwornicy 7," (i zwigzana
z nig temperaturg spalin przed turbing napgdowa 7" —oznac-
zenia narys. 2) przy ustalonym sprezu sprezarki, moc efek-
tywna na wale wyjsciowym wzrasta, a jednostkowe efekty-
wne zuzycie paliwa zmniejsza si¢ [4]. Zasadniczy wplyw,
jaki wywiera na osiagi silnikow turbinowych temperatura
spigtrzenia spalin przed turbing wytwornicy 7" (parametr
obiegu na rowni ze spr¢zem silnika) spowodowat, ze ta me-
toda modyfikacji jest szczeg6lnie czgsto stosowana przez
konstruktoréow napgdow $migltowych i Smigtowcowych,
zarowno w przypadku wzrostu jak i obnizenia osiggdw. Ilu-
struje to zaczerpnigty z pracy Skworcowa [10] rys. 3, na

Rys. 2. Przekroj silnika $miglowego i $miglowcowego z oznaczeniem przekrojow

kontrolnych

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

Rys. 1. Schemat tworzenia rodziny silnikow bazowych réznych typow zbudowanych w oparciu
0 wspodlng wytwornicg gazow nowej generacji; | — wytwornica spalin, 2 — silnik dwuprzeptywowy
z mieszalnikiem strumieni i dopalaczem, 3 — silnik $miglowcowy z wolna turbing napgdowa,
4 — jednoprzeplywowy silnik odrzutowy bez dopalania, 5 — silnik dwuprzeplywowy z oddzielnymi wylotami
z obu kanatow, 6 — silnik dwuprzeptywowy z mieszalnikiem strumieni, 7 — silnik $migtowy z wolna turbing

napedowa

Fig. 1. Diagram base engine creating of different types constructed on the basis of a new generation gas
generator; 1 — gas generator, 2 — turbofan engine with jet mixer and afterburner, 3 — turboshaft engine with
power turbine, 4 — turbojet-propelled engine without after-burning , 5 — turbofan engine with separate
exhaust from both ducts, 6 — turbofan engine with jet mixer, 7 — turboprop engine with free power turbine

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

2. Change of gas temperature before turbine

From the analysis of performance of turboprop and tur-
boshaft engines with free power turbine it is assumed that
with the increase of combustion gas temperature before gas
generator turbine 7" (and connected with it temperature of
gas before power turbine 7,"; Fig. 2), with the established
compression ratio of the compressor, the effective power on
the output shaft increases and the shaft power specific fuel

consumption decreases [4]. The significant influence

Rys. 3. Przebieg zmian wartosci w punktach procentowych
jednostkowego efektywnego zuzycia paliwa od sprezu
sprezarki 1 temperatury spigtrzenia spalin przed turbing

wytwornicowg; 1 — silnik bazowy, 2 — poprawa sprawnosci

zespotow wirnikowych, 3 — zwigkszenie wartosci parametrow
obiegu
Fig. 3. The course of changes of the shaft power specific fuel
consumption versus the pressure ratio of the compressor for
different values of total temperatur e of gas before gas
generator turbine 1 — base engine, 2 — improvement of
assemblies efficiency, 3 — increase of cycle parameters
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ktérym poréwnano efektywno$¢ réznych metod modyfikacji
w odniesieniu do zmiany wartos$ci jednostkowego efektyw-
nego zuzycia paliwa C  silnika $miglowego lub $migto-
wcowego z wolng turbing napgdowa. Nie bez znaczenia jest
tez fakt stosunkowo niewielkich kosztow realizacji mody-
fikacji tego typu.

Brak publikacji dotyczacych zagadnien badan teoretyc-
znych modyfikacji osiggow przez zmiang temperatury spalin
przed turbing sprezarki, spowodowaly konieczno$¢ opracow-
ania wlasnej metody postgpowania, umozliwiajacej oblicza-
nie parametréow termodynamicznych i geometrycznych
zespotow modyfikowanego silnika z zadowalajaca doktad-
noscig dla praktyki inzynierskiej. W celu rozwigzania tego —
z praktycznego punktu widzenia — zasadniczego zadania, opra-
cowano odpowiednie metody numeryczne i analityczne.

2.1. Metoda numeryczna

Wedtug szczegotowej analizy przebiegu parametrow
silnika $miglowcowego oraz $migtowego z wolna turbing
nape¢dowa, przedstawionej w pracach [1, 2], przy zachowa-
niu statej wartosci zredukowanej predkosci obrotowej ped-
nin_ = idem, temperaturg spalin przed turbing wytwornicy
mozna podwyzszy¢ poprzez zmniejszenie pola powierzchni
przekroju minimalnego wiefica dyszowego turbiny nape-
dowej oraz zwigkszenie pola powierzchni przekroju mini-
malnego przekroju minimalnego wienca dyszowego turbiny
wytwornicy (tab. 1).

Dla wyznaczenia wartos$ci zmian pola powierzchni przek-
roju minimalnego wienca dyszowego turbiny napedowe;j
A(F,,),, oraz pola powierzchni przekroju minimalnego wien-
ca dyszowego turbiny wytwornicy A(F, ) ., wykorzystuje si¢
fakt, ze zazwyczaj dla predkosci obrotowej pedni w punkcie
obliczeniowym silnikéw $migtowych 1 smigtowcowych z
wolng turbing napgdowa liczby Lavala (4,,), = 4,.> 0.9,
co pozwala na wykorzystanie w obliczeniach odpowiednich
kryteriow zachowania przeptywu krytycznego w tych wien-
cach [6].

W tabeli 2 zestawiono kry-
teria zachowania przeptywu
krytycznego w wiencach dys-
zowych turbin silnika $miglo-
wcowego PZL-10W oraz $mi-
glowego TWD-10B, wykorzy-

napegdowej (F),)

TN

of stagnation temperature of combustion gas at compressor
turbine inlet 7." (parameter of circulation equal with the en-
gine compressor ratio) on the performance of turbine en-
gines caused that this method of modification is frequently
used by the constructors of turboprop and turboshaft drives
both in case of increase and decrease of the performance. It
is illustrated in Fig. 3 [10] by Skworcow. In this figure the
efficacy of different methods of modification with the re-
spect to the value change of the specific fuel consumption
C, of turboprop and turboshaft engines with the free power
turbine was compared. The fact of small costs of modifica-
tion of this type is also important.

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

2.1. Numerical method

According to the detailed analysis of the course of pa-
rameters of turboprop and turboshaft engine with the free
power turbine presented in the papers [1, 2], when the value
of the corrected rotational speed of turbocompressor n_ =
= idem is kept constant, the temperature of gas before gas-
ifier turbine can be increased by the decrease of the minimal
section area of the nozzle guide vanes of power turbine and
the increase of the minimal section area of nozzle rim of
a gasifier turbine (Table 1).

In order to determine the change of minimal section area
of nozzle guide vanes of a power turbine A(F, ) = and mini-
mal section area of the nozzle rim of a gasifier turbine A(F, ).,
one takes adventage of the fact that usually for shafting-line
speeds, at the design point of turboprop and turboshaft engines

with free power turbine Laval numbers (4,,), =24 > 0.9
Tabela 1. Wplyw zmian przekroju minimalnego wienca dyszowego turbiny wytwornicy (£, ), - oraz

na wybrane parametry silnika $migtowcowego 1 $migtowego

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

turboshaft engine

stane w obliczeniach trzech Po.le.przlekrojl/l Kierune}( Parametr/Parameter
4 : minimalnego Zzmiany . . , . . *
zgf@iﬁf:gazgé?;y;;r:é) zﬁgfg Minimal section ;han ge oy | T3 [Ty [moy | s | New | Giw | 7s ;1 ;
K K area irection

wytwornicy, przy statej wartos- T
ci predkosci obrotowej pedni 1 VIVl Y 1 U abror | 4 !
wytwornicy (nSzr)dp: (), = idem
=idem. (Fwp)ry 1

Wykorzystanie w oblicze- 1l U B B S 1l | 1ublor | 1 0
niach numerycznych wyszcze- idem
gb6lnionych w tabeli 2 kry- r
teriow przeptywu w wiencach 1 R l P | wbor | 4 l
dyszowych turbin, umozliwia idem
jednoznaczne wyznaczenie (Fup)rs 1
parametrow silnika zmody- I NP U U ) 0 3 | ublor | 0
fikowanego (p, ", T, ", P, " idem
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Tabela 2. Kryteria zachowania przeplywu krytycznego w wiencach dyszowych turbin silnikoéw PZL-10W oraz TWD-10B (dlang, = 92,1%)

Table 2. Criterions of retaining of critical flow in nozzle guide vanes of turbines for PZL-10W and TWD-10B engines (for n,, = 92.1%)
Sposob modyftikaciji/
Method of modification Wartosé
Formuta kryterium/ o P _ Fap)rv= w punkeie Jednostka/
Criterion formula (Fyp)ry Fyp)ry var var obliczeniowym/ Unit
idem (F.WD)TS B (Fyp)rs = | Design point value
(Fwp)rs = var idem WDJIS
var
dgy = CGrIlla e Nie Tak Tak 3.82670° kg--/K.
('wp )TNP4 s-N
G N . . Y,
dpg = OIS TSy Nie Tak Nie 2133707 kg-/K
s-Pa
G N . . :
gy = GmIivTs g Tak Nie Nie 5931707 ke /K
s-Pa
_ 7 .
dps = Gmp)rsTs Tak Nie Tak 26017072 ke /K
(Fwp )15 13 s-N

pTNm TSm> " TNm® " em’

2.2. Metoda analityczna

N,,Ng.N,.N .G .C

» itd.). Parametry te
stan0w1a, rozw1qzan1e mehmowego uktadu réwnan algebra-
icznych, opisujacych wspodtprace poszczegolnych zespotow
silnika, wchodzacych w sktad algorytmu obliczen wykony-
wanego w programie OST. Algorytm obliczen programu
OST w wersji stuzacej do wyznaczenia punktéw linii
wspolpracy S-TS, przedstawiono szczegétowo w pracy [7].

W metodzie analitycznej wykorzystuje si¢ rownania za-

No = N + Nchowania w odniesieniu do czynnika realizujacego obieg
r s ®eplny silnika. Dla uproszczenia zapisu réwnan zachowa-

nia, wprowadza si¢ funkcje gazodynamiczne [8] ci$nienia

7(A) i temperatury 7(A).

Analizujac wplyw zmiany temperatury spigtrzenia spal-

in w przekroju wyjéciowym komory spalania 7* =

T*

0 78

na osiagi silnika $migtowego lub §migtowcowego z wolng
turbing napgdowa, tatwo zauwazy¢, ze taczna moc obydwu
turbin: sprezarki oraz napgdowej jest suma:

Z drugiej strony, przyjmuje sig, ze: (G, ), =

woOwczas

Np = (GWD )TS C'p (T 0TS

napedowej opisuje relacja:

s

T}
Natomiast, taczny rozprez spalin w turbinie sprezarki i

=B
Ds

(M

(G WD)TN ’

)

3)

4

* * POTS
77 —”Ts N =
Per
Wprowadzajac do analizy funkcje gazodynamiczng
ci$nienia:

1

*(h) = —=

sy

oraz funkcj¢ gazodynamiczng temperatury:

¥

T ) =2 (Aa)

rownanie (2) mozna zapisa¢ nastgpujaco:

)

Szr” dp

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

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

( Szr )ub[ = ldem'

Rys. 4. Uproszczony schemat blokowy obliczen metoda numeryczna

Fig. 4. Simplified block diagram with the use of numerical method
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Ny =G s € Tosli=r )] @
W relacji powyzszej przez 1],” 0znaczono sprawnos¢ izen-
tropowa rozprezania w turbinach:

* *
«_ Tors —Thpy

Ny = ———" (7)

Tors = Tyiry
gdzie: T temperatura spietrzenia spalin na wyjsciu do
turbiny sprezarki, 7, = 7,”— temperatura spigtrzenia spa-

lin na wyj$ciu z turbiny napedowej.

Umowna warto$¢ liczby Lavala odpowiadajaca izen-
tropowemu rozpre¢zaniu od ci$nienia spigtrzenia spalin
Pos =P, na wlocie turbmy sprezarki do ci$nienia spigtrze-
niap,” = p’,, = p’, na wyjsciu z turbiny napedowej (rys.
5) okresla zaleznos¢:

®)

Uwzgledniajac relacje (1) i (6) dla turbin silnika ba-
ZOwWego mozna zapisaé
Npy = Nygy +N g )

oraz

Nrgy +Nowy, =(Grp sy c, Torss ll_ (A ), U;bJ (10)

Zwigkszajac temperature spigtrzenia spalin przed turbing

sprezarki silnika zmodyfikowanego o warto$§¢ AT”  mozna
napisac

Torsm =Torsy + Ao zsm an
Zachowujac nastepnie warto$ci pred.kosci obro-

towych turbin g orazn,,, azatem a)

TSb T Nb

spreZu sgreZaﬂq Ty, =Tl sprawnosc1 sprezarki
n sn = 1 5 MOC turbiny wytwornicowej nie ulega
zmianie:

(12)
bowiem przy zalozeniu 7, = 7', oraz 1, =
N’ g Wartos¢ rozprezu ', maleje (tab. 1).
Rownoczesnie przyrost temperatury spigtrzenia
spalin na wlocie do turbiny sprezarki AT, po-
woduje przyrost mocy turbiny napgdowe;j silnika 0)
zmodyfikowanego o warto$¢ AN,
Niym =Ny AN 7y,

NTS

m

= Nrg,

13)

Majac na uwadze zalezno$ci ogolne (1) 1 (6)
dla turbin silnika zmodyfikowanego, po uwzgled-
nieniu relacji (12) oraz (13), uzyskuje si¢

Nrygp + Ny +AN 7y, =

= G Vs Co (Torsy + ATy 17 (R ),y 7 (14)

The use of the above criterions of flow in nozzle guide
vanes in numerical method enables for a unique determina—
tion of parameters of the modified engine (p, ", 7", p, s
Py N N NpoN, .G . C . etc). These parameters
are the solutlon of non-linear system of algebraic equations
which describe the cooperation of engine assemblies which
are the part of algorithm calculation in OST program. The
calculation algorithm of OST program in the version to de-
termine the points of cooperating line S-TS was presented

in a detailed way in the work [7].

2.2. Analytical method

In analytical method the conservation equations in rela-
tion to the working medium realising the thermal cycle of
engine was used. To simplify the recording of these equa-
tions, gasdynamic functions of pressure [8] @A) and tem-
perature 7(A4) are introduced.

While analyzing the influence of changes of total tem-
perature of combustion gas in the intersection outlet of com-
bustion chamber 7.* => T * _on the performance of turbo-
prop and turboshaft engine w1th the free power turbine it is
easy to notice that the total power of both turbines: com-
pressor and power is the sum, eq. (1).

On the other hand it is accepted that: (G
then, eq. (2).

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

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

WD)TS ( WD)TN’

b)

Rys. 5. Schemat stopnia turbiny z oznaczeniem charakterystycznych przekrojow

Po podzieleniu stronami rownan (14) i (10) oraz
dodatkowych zatozeniach:

T(/12iz)m U;m = z.(/7'21‘2 )b ﬂ;b (15)

(a), trojkaty predkosci (b) oraz interpretacja procesu rozpr¢zenia w stopniu

w uktadzie h-s (c)

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

the h-s diagram (c)
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(16)
uzyskuje si¢ ostatecznie relacj¢ wiazaca przyrost mocy tur-
biny nap¢dowej silnika zmodyfikowanego w zaleznosci od
przyrostu temperatury spi¢trzenia spalin przed turbing spre-
zarki tego silnika:

AT,
ANpy,, = 2" (14 Ny)Npy,
07Sh
~ _ N
Ny=—= 18
" Now (18)

Przyrost mocy na wale wyjsciowym silnika zmodyfikow-
anego oblicza si¢ z formuly:

AN gy = AN i Wgznm T im - (19)

W przedstawionej powyzszej relacji oznaczono odpow-

iednio: 17, — sprawno$¢ mechaniczna zespotu turbiny nape-

dowej natomiast 1], — sprawnos¢ reduktora silnika (dla silni-
ka bezreduktorowego 1, = 1).

3. Wplyw temperatury spalin na parametry
geometryczne wiefica dyszowego

W warunkach obliczeniowych w wiencu dyszowym
turbiny napedzajaca sprezarke wystepuje zwykle krytyczny
lub nadkrytyczny spadek ci$nienia spalin, stad w przekroju
minimalnym (gardzieli) aparatu kierujacego wystepuje
przeplyw krytyczny, a wydatek spalin przeptywajacych przez
wieniec, osigga warto$¢ maksymalng. Dla przeptywu izen-
t;o‘@@mbwgeﬁcu dyszowym turbiny, mozna napisac:

Fyp =F,, =B, zdg h= Fsina, =Bzt hsing, (20)
gdzie: z — liczba topatek w wiencu dyszowym, ¢ — podziatka

palisady, d, — minimalna odlegtos¢ migdzy krawedzia spty-

Rys. 6. Schematy sposobow regulacji pola powierzchni przekroju minimalnego wienca
dyszowego: a) obrot profilu, b) skrocenie cigciwy, ¢) odgigcie krawedzi sptywu,
d) pocienienie profilu w strefie gardzieli (s — wielkos¢ $cigcia grubosci profilu)

Fig. 6. Ways of adjusting the minimal section area of turbine nozzle diaphragm:
a) profile rotation, b) chord shortening, c) trailing edge bend-out, d) profile shadowing of

throat zone (s — truncation of profile thickness)

In the above relation 1" means isentropic efficiency of
both compressor and power turbines, eq. (7)
where: 7| " — total temperature of combustion gas at gas
generator turbine inlet, 7, " = T." — total temperature of
combustion gas at power turbine outlet.

The agreed value of Laval number which corresponds to
isentropic expanding from the total pressure of combustion
gas at gas generator turbine inletp° = p " to the total pres-
sure p."= p",, = p," at outlet of power turbine (Fig. 5) is
described by the dependence, eq. (8).

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

While increasing the total temperature of combustion at
compressor turbine inlet of the modified engine with the value
AT .. itis possible to write, eq. (11).

To keep, then, the values of rotational speed of turbines
n, =n.andn_=n_. and then compressor pressure
ratio 7', = 7", and efficiency ", = 1’ the power of gas
generator turbine does not change, eq. (12).

Since assuming that 7', = 7" andn’, = 1", the
value of total pressure ratio of combustion gas at compres-
sor turbine n*TSm decreases (Table 1).

At the same time the increase of total temperature of com-
bustion gas at compressor turbine inlet A7"  caused the in-
crease the power of power turbine for modified engine with
the value AN, , eq. (13).

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

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

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

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

In the above relation: 77, —means me-
chanical efficiency of power turbine set
and 1, — means reduction gear efficiency
(for gearless engine 1, = 1).

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

For design point conditions in nozzle
guide vanes of turbine propelling the com-
pressor there is usually a critical and over-
critical drop of combustion gas pressure,
and therefore in minimal section of the
nozzle guide vanes (in throat) there is a
critical flow, and the mass flow rate of
combustion gas flowing through the rim
has the maximum value. For the isentrop-
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wu fopatki w wiencu, B, — wspotczynnik korekeyjny zarysu
przekroju merydionalnego kanatu wienca dyszowego, o —
kat wyptywu spalin (rowny w przyblizeniu katowi ustawie-
nia krawedzi sptywu topatki — rys. 6).

Z tabeli 1 wynika, ze zmiana temperatury spalin na we-
j$ciu do turbiny sprezarki wymusza zmiany pola powierzchni
przekroju minimalnego wienca dyszowego tej turbiny (ana-
logicznie uwagi dotycza wienca dyszowego turbiny napg-
dowej). Wartos¢ zmiany pola powierzchni przekroju mini-
malnego wiefica dyszowego turbiny sprezarki A(F )
zZwigzang ze zmiang temperatury spigtrzenia spalin na wlocie
tej turbiny AT, °, okresla si¢ z rownania cigglosci napisa-
nego dla przeptywu w przekroju minimalnym aparatu
kierujacego turbiny.

Dla turbiny spre¢zarki silnika bazowego mozna bowiem
napisac [9]:

F

r Porsh .
=S8y 7*—(171 )TSb q (}“1 )TSb SN 15, Oywprsy Hwprsp 1)
07Sh

a dla turbiny sprezarki silnika zmodyfikowanego

(GWD )TSm =

. Do .
=Sy Jofi(Fi)TSm q (/11 )TSm S &\ 75m O wpTSm HwDTSm (22)
Tozsm

Zaktadajac, ze niezmienno$¢ przekroju merydionalnego
kanatu przeptywowego wienca dyszowego turbiny sprezarki
(F) g = (F)yg, oraz zachowanie krytycznych warunkow
przepltywu w tym wienicu g(A,),, = ¢(4,),, = 1, po podzie-
leniu stronami réwnania (22) przez (21) oraz odpowiedniej
przebudowie otrzymuje sig:

sin X T5m — (F‘lkr )TSm — (GWD )TSm pSTSb 1+ ATE;TSm (23)
sinairg,  Epdese (Gup)zss Pozsm Torss
lub
1+ AE )15y _ (Gwp) 75m Porsh ) AY:E)TSm 24)
(Fikr) 7sp (Gwp)rss Porsm Tozse

W réwnaniu (23) przyjeto

Owprsy Hwprss = Owprsm HwpTsm
Natomiast w relacji (24) wprowadzono zapis:

A(Ff kr )TSm = A(F WD )TSm = (Flkr )TSm - <F]kr )TSb
Wyznaczenie kata wyptywu spalin o, z relacji ogol-
nej (23) umozliwia okreslenie zmiany kata ustawienia pro-
filu topatki wienca dyszowego turbiny sprezarki w silniku
zmodyfikowanym

AV r5m = Drgy = Ci15m ~Pis) (25)
Wystepujacy w relacji (3) rozprez turbiny wytwornicowe;j

;;;S (zarowno dla silnika bazowego jak i zmodyfikowanego)
wyznacza si¢ z bilansu mocy sprezarki (S) 1 turbiny sprezarki
(TS), bowiem warunkiem ustalonej wspotpracy tych
zespotow jest spetnienie zaleznoSci:

ic flow in turbine nozzle guide vanes it is possible to write,
eq. (20)

where: z — number of blades for the nozzle rim, ¢ — pitch for
the nozzle rim, d — throat diameter in the rim, B , —correc-
tion coefficient of meridional profile of nozzle guide vanes
passage, ¢ — angle of combustion gas outflow (approxi-
mately equal to the setting angle of the blade trailing edge —
Fig. 6).

From the Table 1 we can see that the change of combus-
tion gas temperature at the compressor turbine inlet forces
the change of minimal section area for rim of this turbine
(similarly these remarks concern the power turbine nozzle
guide vanes). The value of change of the minimal section
area of nozzle guide vanes of compressor turbine A(F' ),
connected with the change of combustion gas temperature
at the inlet of this turbine AT, " is calculated from the conti-
nuity equation for the flow in the minimal section of the
turbine nozzle diaphragm.

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

Assuming that unvariability of meridional profile of noz-
zle rim of flow passage for compressor turbine (F)) ., =
(F),, and the critical conditions of the flow in this rim
q(A),5, = q(A),, = 1 after the divide of the equation (22)
by (21) and some changes we get, eq. (23) or eq. (24).

In the equation (23) it was assumed

Owprsy Hwprss = Owprsm Hwprsm
and in relation (24) the notation was introduced:

A(FL kr )TSm = A(F WD)TSm = (Flkr )TSm - (Flkr )TSb

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

The total pressure ratio of combustion gas at compressor

turbine ﬁ;s in relation (3) (both for the base engine and the

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

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

On the other hand, eq. (28)
where: &, 0, — relative air mass flow rate carried off from
the compressor and combustion chamber, ¢, — total coeffi-
cient of air excess in combustion chamber.

From the equation (26) we get, eq. (29).

To determine the kinematic and thermical parameters of
flow and geometrical for rims of a single stage turbine pro-
pelling the compressor the sequence in Fig. 7 is used. The
flow angles for the nozzle guide vane rim of the stage are
calculated from the velocity triangle with the use of conti-
nuity equation. The flow angles for the rotor rim are calcu-
lated for the established parameters at the impeller inlet, ro-
tational speed of turbine shaft and the determined gas mass
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= 1
C, Tyl mg, & —1|—5—=

= C;; Tyrsm| 1 _% Nrsm Mrarsn B (26)
ﬁ;SmT
W powyzszym wzorze przez [ 0znaczono
wspolezynnik korekeji strumienia masy spalin

_ (Gu)s
B= T 27
Z drugiej strony:
l+as L
B=(1- 85 —65)—= (28)

as L,

gdzie odpowiednio: &, O, — wzgledny strumien
masy powietrza odprowadzanego ze sprezarki oraz
komory spalania, ¢, — sumaryczny wspotczynnik
nadmiaru powietrza w komorze spalania.
Z rownania (26) uzyskuje si¢ po przebudowie
=K
% u k-1
% C p T H T ;m k- 1

Trgm =| 1=

Co— " 29
Cp TOTSm s T 75m 77MTSm ( )

Dla okreslenia parametrow kinematycznych i
termicznych strumienia oraz geometrycznych
wiencoéw jednostopniowej turbiny napedzajacej
sprezarke wykorzystuje sie kolejnos$¢ postgpowa-
nia przedstawiong na rys. 7. Katy strumienia dla
wienca dyszowego stopnia oblicza si¢ z trojkata
predkosci przy wykorzystaniu rownania ciaglosci.
Katy strumienia dla wienca wirnikowego oblicza
si¢ dla ustalonych parametrow na wlocie, obrotow
watu turbiny i okre$lonego strumienia masy spal-
in. Obliczanie parametrow kinematycznych czyn-
nika na wylocie wirnika przebiega z uzyciem réwnania
ciaglosci (indeks G) oraz réwnania Eulera (indeks E), za$
wyznaczone w taki sposob wartosci sktadowej obwodowej

predkosci bezwzglednej C,,; winny by¢ zblizone. Obliczo-
na z réwnania ciaglosci wartos¢ sktadowej osiowej pred-
kosci bezwzglednej C,, ,wynikajaca z trojkata predkosci,
winna spetnia¢ warunek ,B2 = idem co realizuje si¢ przez
korekte wartosci kata ¢z, predkosci bezwzglednej (oar, =
0,25-0,5°).

4. Uwagi koficowe i wnioski

Sposéb modyfikacji poprzez zmiang temperatury
spietrzenia spalin przed turbing jest uniwersalny, stosowany
powszechnie w celu zmiany osiggéw zardwno lotniczych
silnikow jednoprzeptywowych i dwuprzeptywowych. Me-

Rys. 7. Schemat blokowy obliczen parametréw jednostopniowej turbiny sprezarki

Fig. 7. Block diagram of parameters calculations of a single-stage compressor

turbine

flow rate. Calculation of kinematic parameters of working
fluid at the rotor outlet proceeds with the use of the continu-
ity equation (index G) and Euler equation (index E), and the
determined in this way component value of circumferential
velocity C,, should be similar. The calculated from the con-
tinuity equation value of axial velocity C, , which results in
velocity triangle should satisfy the condition 8, = idem
which is done by the proofread of absolute flow angle val-
ue ¢, (o, =0.25-0.59).

4, Final remarks and conclusions

The way of modification through the change of stagna-
tion temperature of combustion gas before turbine is univer-
sal and it is used commonly in order to change the perfor-
mance of the aircraft engines both turbojets and turbofans.
The analytical method with a sufficient precision for the en-
gineering practice can be used during the Conceptual De-
sign and the numerical method — during calculations for the
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todg analityczng z dostateczng doktadnoscia dla praktyki kon-
struktorskiej mozna wykorzysta¢ w trakcie realizacji Zatozen
Konstrukcyjnych natomiast numeryczng — podczas prow-
adzenia obliczen Projektu Wstepnego modyfikacji kon-
strukcji lotniczego silnika §miglowego i $migtowcowego.

Obie metody stanowig zatem narzedzie wstgpnej anal-
izy iloéciowej oceny zmian parametrow silnika i geometrii
modyfikowanych wiencow turbin. W obliczeniach przepty-
wowych wchodzacych w sktad Projektu Technicznego,
wykorzystuje si¢ modele przeptywu dwuwymiarowego oraz
trojwymiarowego czynnika lepkiego lub nielepkiego, a
stosowane programy obliczen umozliwiaja optymalizacje
geometrii modyfikowanych zespotow turbin [3].

Zaprezentowane w pracy sposoby obliczen zmian
osiggow silnikéw $migtowych i $migtowcowych zwery-
fikowano rezultatami badan eksperymentalnych, przeprow-
adzonych w WSK ,,PZL-Rzeszow” S.A. Badania ekspery-
mentalne potwierdzity w petni przydatnos¢ przedstawionych
w artykule metod obliczen (rys. 8).

Rysunki 8a i 8b ilustrujag odpowiednie przebiegi uzys-
kane dla silnika §miglowcowego, natomiast 8c oraz 8d dot-
ycza zalezno$ci uzyskanych dla silnika $migtowego.

Zastosowanie zmiany temperatury spigtrzenia spalin w
trakcie modyfikacji silnika $miglowcowego Allison 250-C20
0 mocy startowej na wale wyjsciowym N = 298 kW,
umozliwilo otrzymanie silnika zmodyﬁkowanego 250-C20B
o mocy startowej N =313 kW. Wzrost mocy startowej uzys-
kano poprzez wzrost temperatury spigtrzenia spalin przed
turbing wytwornicy: AT, *=AT " =17K.

Zwigkszenie temperatury spigtrzenia spalin przed turbing
wytwornicy o wartosci AT," =40 K w turbinowym silniku
$migtowym z wolng turbing napgdowa TWD-10B o mocy
startowej N, = 706 kW pozwolito na uzyskanie modyfikacji
oznaczonej jako TWD-10B2 o mocy startowej N, =772 kW.
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Oznaczenia/Nomenclature

mass flow parameter— wskaznik strumienia masy
absolute velocity —predkos¢ bezwzgledna
,C 'p specific heat for air and combustion gas — ciepto wlasciwe
odpowiednio dla powietrza i spalin
section area — pole powierzchni przekroju
mass flow rate— strumien masy czynnika
k' isentropic constant for air and combustion gas — wyktad-
nik izentropy odpowiednio dla powietrza i spalin
specific work— praca wlasciwa
stoichiometric air/fuel ratio — teoretyczne zapotrzebowa-
nie powietrza
n rotational speed — predkos¢ obrotowa
N power—moc
p., T, total pressure and temperature in a given control section —
odpowiednio: ci$nienie i temperatura spigtrzenia strumie-
nia w rozpatrywanym przekroju kontrolnym
individual gas constant for air and combustion gas — in-
dywidualna stata gazowa odpowiednio dla powietrza i spa-
lin
s, continuity equation constant for air and combustion gas—
~ stata w réwnaniu cigglosci odpowiednio dla powietrza
i spalin
U vane rotor tangential velocity — pregdkos$¢ obwodowa
o absolute flow angle —kat predkosci bezwzglednej
B relative flow angle — kat predkosci wzglednej
Y setting angle of profile — kat ustawienia profilu w palisa-

Oax

N

M~~~

dzie

T compression or expansion ratio — spr¢z lub rozprez

(o} recovery factor of total pressure — stopien strat ci$nienia
spietrzenia

n efficiency— sprawnosé

A Laval number — liczba Lavala

q(A)  mass flux density —wzgledna gesto$¢ strumienia masy czyn-
nika

u flow rate factor —wspolczynnik natezenia przeptywu

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

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

Presented in the paper ways of the performance change
calculations of turboprop and turboshaft engines were veri-
fied with the results of experimental research done in WSK
»PZL-Rzeszo6w” S.A. Experimental research confirmed ful-
ly the usefulness of the calculation methods featured in the
article (Fig. 8).

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

The application of the change of total temperature of gas
during the modification of the turboshaft engine Allison 250-
C20 with the take-off power on the output shaft N, = 298
kW enabled to receive the modified engine 250- C20B with
take-off power N, =313 kW. The increase of take-off pow-
er was by the i increase of the stagnatlon gas temperature be-
fore a gasifier turbine: AT, *=AT " =17K.

The increase of total temperature of combustion gas be-
fore compressor turbine with the value AT," =40 K for tur-
boprop engine with free power turbine TWD-10B with the
take-off power N, = 706 kW enabled to get TWD-10B2
modification with take off power N, =772 kW.

Indeksy/Indexes

*  total parameter — dotyczy parametru spi¢trzenia

> gas parameter — dotyczy parametru spalin

S compressor parameter — dotyczy parametru sprezarki

KS combustion chamber parameter — dotyczy parametru komory

spalania

TS compressor turbine parameter — dotyczy parametru turbiny
sprezarki

TN power turbine parameter — dotyczy parametru turbiny napg-
dowej

D exhaust diffuser parameter — dotyczy parametru dyfuzora
WD nozzle guide vane parameter — dotyczy parametru wienca
dyszowego
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Aeral injector for combustor of small unmanned aircraft ...
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Wtryskiwacz aeracyjny do silnika malego bezzalogowego aparatu latajacego

— prezentacja i omowienie wynikéw badafi

W pracy przestawiono zaproponowane rozwiqzanie konstrukcyjne wtryskiwacza, ktory w przysztosci ma by¢ wykorzy-
stany do rozpylania paliwa w matym bezzatogowym aparacie latajgcym. Krotko przedstawiono przebieg prac nad wyko-
naniem modelu wtryskiwacza w metodzie rapid prototyping, a nastepnie omowiono prowadzone prace badawcze, ktore
mialy na celu okresli¢ wiasciwosci rozpylanej cieczy. Przedstawiono i omowiono wyniki badan przeptywowych oraz
makrostruktury rozpylanej strugi cieczy, na podstawie ktorych sformutowano wnioski odnosnie wpbywu cech konstruk-
cyjnych wiryskiwacza i parametrow zasilania na parametry rozpylania.

Stowa kluczowe: silnik lotniczy, wtiyskiwacz aeracyjny, rozpylanie cieczy, natezenie przeptywu

Aeral injector for combustor of small unmanned aircraft — results of investigation

The The conception of the construction of the fuel spray injector for a turbo engine of a small unmanned aircraft is
proposed in this paper. The work out of the injector model made in rapid prototyping method is shortly presented.
Methods of the injector investigation were described. The results of the injector flow parameters and macrostructure
parameters investigation were presented and discussed. They were used to formulate the main conclusion connected

with the relation between the injector construction, the injector feeding parameters and spray parameters.

Key words: aircraft engine, aeral injector, liquid atomization, flow rate

1. Wstep

W Katedrze Samolotow i Silnikow Lotniczych Politech-
niki Rzeszowskiej prace nad bezzatlogowymi aparatami la-
tajacymi sa prowadzone od kilku lat. Jednym z realizowa-
nych w tym zakresie tematow jest opracowanie wtryskiwacza
do matego silnika turbinowego, ktory miatby stanowi¢ w
przysztosci naped tego typu statkow powietrznych.

Wyniki wstgpnych analiz réznych rozwiagzan wtryskiwa-
czy [13, 14, 15] doprowadzenia paliwa do silnika wskazaty,
ze bardzo korzystne byloby zastosowanie wtryskiwacza aera-
cyjnego. Przemawia za tym kilka wzgledow, a przede wszyst-
kim to, ze do jego zasilania nie jest wymagana instalacja
paliwowa o bardzo wysokim cisnieniu. Pozwala to na od-
cigzenie konstrukcji przez rezygnacj¢ z pompy paliwa wy-
sokiego cisnienia, a przez to zmniejszenie mocy odbieranej
od silnika do jej napgdu. Ma to szczegolnie istotne znacze-
nie przy konstruowaniu matych samolotow, gdzie redukcja
kazdej dodatkowej masy oraz racjonalna gospodarka zaso-
bami energetycznymi silnika pozwala zwiekszy¢ ich wia-
sciwosci uzytkowe.

Kolejna korzystng cecha tego rozwigzania jest to, ze przez
odpowiednie oddziatywanie konstrukeji wtryskiwacza na
przeplywajace przez niego powietrze i paliwo udaje si¢ uzy-
ska¢ mieszanke paliwowo-powietrzng o dobrym rozpyleniu
i korzystnej mikrostrukturze kropel [1, 5, 7, 8, 16]. We wtry-
skiwaczu stosowane sg bowiem zawirowywacze powietrza
w obydwu kanatach o przeciwnych kierunkach zawirowania.

1. Introduction

The work of small unmanned aircrafts has been conducted
in Aircrafts and Aircraft Engines Department for a few years.
One of the investigated problems is to work out an injector
for combustor of small turbo engine. This engine will pro-
pel the small unmanned aircraft in the future.

The results of a preliminary analysis of various types of
injectors showed that the aeral injector could be a more prof-
itable sprayer in the combustor of the small turbo engine
[13, 14, 15]. This is because it cooperates with a low pres-
sure fuel installation. For this reason the fuel installation is
lighter (there is no high pressure pump) and the energy con-
sumption lower (does not power the high pressure pump).
Finally, we can get a small aircraft with higher capacity and
greater energy.

Another advantage of the aeral injector is its construc-
tion. There are blade rows with an opposite swirl direction
in two channels of it. They give the air-fuel mixture of good
macro and microstructure parameters [1, 5, 7, 8, 16].

The high by-pass engines with combustors equipped with
injectors of presented types, which are operated these days
(for example CFM 56D) are environmentally friendly [12].
The greater amount of air in the combustion zone lowers
NO,, emission.

All of the presented aspects caused the start of work out
and an investigation of the aeral injector for a small unmanned
aircraft. The first stage of the work included: working out of
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Eksploatowane obecnie duze silniki lotnicze, ktérych
komory spalania wyposazone sa we wtryskiwacze tego typu
(np. silnik CFM 56D), wskazuja na korzystne walory tego
rozwigzania z punktu widzenia ekologii [12]. Poprzez zwigk-
szenie udzialu powietrza bezposrednio w strefie spalania
obniza si¢ bowiem emisyjnos¢ tlenkoéw azotu.

Wszystkie te aspekty spowodowaly, ze podj¢to prace nad
opracowaniem i przebadaniem wtryskiwacza aeracyjnego,
ktory mogltby w przysziosci zasila¢ maty bezzalogowy apa-
rat latajacy. Pierwszym etapem bylo opracowanie ksztattu
wtryskiwacza, jego projekt i wykonanie w metodzie sere-
olitografii z zywicy epoksydowej, a nastgpnie przeprowa-
dzenie badan przeplywowych oraz oceny wlasciwosci ma-
krostruktury rozpylanej cieczy. Wyniki realizacji tego etapu
prac zostang przedstawione w prezentowanym artykule.

2. Wtryskiwacz aeracyjny — koncepcja
rozwiazania

Przyjete rozwigzanie wtryskiwacza schematycznie przed-
stawiono narysunku 1. Sktada si¢ on z dwoch kanatow prze-
ptywowych — wewnetrznego i zewnetrznego, migdzy ktory-
mi wystepuje kanat paliwowy, doprowadzajacy rozpylang
ciecz do wylotu w kanale wewngtrznym. Podczas pracy wtry-
skiwacza rozpylana ciecz jest zasysana przez powietrze z
kanatu wewngtrznego, nastgpnie ulega rozdrobnieniu w wy-
niku dziatania wewngtrznego zawirowanego strumienia po-
wietrza. Powstajacy aerozol jest ponownie rozpylany przez
zewnetrzny strumien zawirowanego w przeciwnym kierun-
ku powietrza. Zapewnia to dobre rozpylenie cieczy oraz uzy-
skanie homogenicznej mieszanki paliwowo-powietrzne;j.

Projekt czesci przeptywowej wtryskiwacza wykonano z
wykorzystaniem programu komputerowego opracowanego
w oparciu o zaleznoS$ci konstrukcyjno-przeptywowe dla tego
typu wtryskiwaczy [2, 4, 6,9, 11]. Stosunek po6l powierzch-
ni przekrojow kanatu zewnetrznego 1 wewngtrznego przyje-
to na poziomie 2,4. Grubos¢ szczeliny wyptywu cieczy za-
tozono na ok. 0,3 mm.

Przyjeto, ze przeptyw powietrza w obu kanatach wtry-
skiwacza jest osiowy do momentu wystgpowania palisad
lopatkowych, ktore zawirowujg przeptywajacy strumien w
obydwu kanatach w przeciwnych kierunkach. Palisadg¢ w
kanale wewnetrznym tworzy 7 odpowiednio uksztattowa-

Fawirowywacze

K T
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- ",
N
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Modut zewnetrany
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BN |
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-

Kanat zewnetrzny

T T T \
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Doprowadzenie paliwa

the conception of injector shape, making a project, execut-
ing it by epoxide resin in rapid prototyping method, investi-
gating the injector flow losses and macrostructure of spray.
The results of this step are presented in this article.

2. Conception of aeral injector

The diagram of the aeral injector is presented in Fig 1.
The injector consists of two flow channels — internal and
external. The fuel supply pipe is between them. Fuel is sup-
plied to the outlet of an internal channel. The spray liquid is
sucked by air flow through the internal channel during the
injector work. Liquid is broken-up by swirl air in this chan-
nel. Aerosol is sprayed again by opposite directed swirl flow
in the external channel. It gives a good droplet size reduc-
tion and homogenization of spray.

The analytical calculation of injector was done with the
use of the computer program which included internal chan-
nel flow and the flow through blade cascade rows [2, 4, 6, 9
11]. The external to internal channel area ratio was 2.4. The
width of the fuel supply gap was 0.3 mm.

The flow through both channels was taken as axial to the
blade rows. Blades swirl flow in opposite direction. There
are 7 blades in the internal cascade and 13 blades in the ex-
ternal cascade. The blades camber line is a circular arc. The
profile thickness is fixed at 0.7 mm. The arrangement of the
blades in the cascades gives axial inflow with (° of incident

angle. The outlet angle of the blades is describe by ¢, . Pro-

file geometry is shown in Fig. 2. For the purpose of the in-
vestigation the inserts with blades rows with stagger angle
of 10°% 15°, 20°, 25° (swirl angle 20° 30°, 40°, 50°) were
done for both channels.
The injector has the

modular structure, Fig. 3. olo
It gives a possibility to in- C,
vestigate various angles of
flow swirl by using only ®
one injector with the re- 4
placeable inserts of the !
blades rows for internal
and external channels.
Modules and the injector
casing were done from ep-

AN

Rys. 2. Wycinek palisady topatkowej
z pokazaniem przyjetej nomenklatury oznaczen

Fig. 2. Blades palisade

Modut wewnetrzny
- ¢ ,c, —wektory predkosci naptywu i sptywu
z palisady zawirowujacej wtryskiwacz/vectors
of flow in and out of palisade velocity; & —kat
zaklinowania profilu w palisadzie/stagger angel;
— kat skrecenia topatki/blade swirl angle;

Rys. 1. Schemat wtryskiwacza aeracyjnego
Fig 1. Diagram of aeral injector

— konstrukcyjny kat na sptywie
z topatki/blade outlet angle
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nych topatek, a w kanale zewnetrznym 13 topatek. Szkiele-
towa lopatek jest lukiem kota, a grubos$¢ profilu jest stata i
wynosi 0,7 mm. Lopatki tak sa ustawione w palisadach, ze
krawedz naptywu topatek jest w osi kanatlu, natomiast kra-
wedz sptywu jest odchylona od kierunku osiowego o zada-

ny kat ¢, . Geometrig profilu z zaznaczonymi kgtami przed-
stawiono na rysunku 2. W celach badawczych wykonano
dla obydwu kanatow wktadki z topatkami o kacie zaklino-
wania profilu wynoszacym 10°, 15°, 20° i 25°, co daje katy
zawirowania wktadek odpowiednio 2(°, 30°, 40° i 50°.

W celu prowadzenia badan dla r6znych katow zawirowa-
nia topatek bez koniecznosci budowania kilku wtryskiwaczy
opracowano wtryskiwacz o budowie modutowej, rys. 3. Mo-
duty wykonano metoda stereolitografii z zywicy epoksydo-
wej, co znaczaco obnizylo koszty i przyspieszyto czas realiza-
cji w stosunku do wykonania w metalu. Przez to jednakze
ograniczony zostat obszar zastosowan do rozpylania wody, ponie-
waz paliwo spowodowatoby rozpuszczenia wtryskiwacza.

3. Badanie wlasciwosci przeplywowych
wtryskiwacza

Charakterystyki przeplywowe wtryskiwacza wyznaczo-
no na podstawie wynikow pomiarow wykonanych na stano-
wisku badawczym, ktorego schemat przedstawiono na
rysunku 4. Na podstawie badan okreslono zalezno$¢ wspot-
czynnika strat ci$nienia we wtryskiwaczu Z;w i zwigzanego z
tym wspotczynnika nate¢zenia przeptywu u [13, 14] od wy-
datku powietrza przeptywajacego przez wtryskiwacz.

Strate cisnienia we wiryskiwaczu wyznaczono z zaleznosci:

2(2:Ap, s —-Ap,,)

o0 (M)
gdzie: Ap —zmiana ci$nienia miedzy okreslonym przekroja-
mi kanatu przeplywowego, p— gesto§¢ powietrza, U— pred-
ko$¢ przeptywu powietrza.

¢, =

Rys. 4. Schemat stanowiska do okreslania strat przeptywowych wtryskiwacza

aeracyjnego, 1...4 — punkty pomiaru ci$nienia

Fig. 4. Diagram of facility for determination of aeral injector flow characteristics,

1...4 the section of pressure measurements

D — $rednica wlotu do stanowiska pomiarowego/cross section area of the facility
inlet, p — cisnienie/pressure, T — temperature/temperature, n — obroty wentylatora/

fan rotations

oxide resin in rapid prototyping method. This technology
reduces cost and time of the execution compared with the
metal execution. For this reason the epoxide injector has
got limitations. It could by used with water only, because
fuel could dissolve the injector.

Rys. 3. Moduty wtryskiwacza — projekt komputerowy oraz po wykona-
niu z zywicy epoksydowej metoda stereolitografii

Fig. 3. Injector modules — conception project and injector made by rapid
prototyping methods

3. Injector flow characteristics investigation

The flow characteristics of the injector was done
with the use of test bed whose diagram was shown
in Fig 4. The relationship between pressure drop co-
efficient ¢ , flow coefficient 4 and air flow through
the injector was done during these investigations.

Pressure drop coefficient was calculated from Eq.
1, where: Ap — pressure change between flow chan-
nels sections, p — air density, U— air flow speed.

The flow coefficient was calculated from Eq. 2,
where: p — static pressure, p — dynamic pressure, c
— specific heat, T’ — temperature, k — air isentropic
index.

Both two presented parameters were analyzed.
They are interrelated [13, 14] for this reason the flow
coefficient characteristic is presented in this paper
(Fig. 5) and pressure drop characteristic is omitted.
The nomenclature in the Figure 5 is: w — the angle
ofthe blade stagger in internal channel, z — the angle
of the blade stagger in external channel, kadtub —
results for injector frame without blades.

The presented results show that injector causes
the significant flow losses. The source of them is the
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Wspotczynnik nat¢zenia przeptywu wtryskiwacza wy-
znaczono z zalezno$ci:

k-1
{ 2 o
/’l = pd3 : pok)(zeni[l Zcp : Tutacz(mia : 1 - [ p3 ]
pamczcnia pvtmzcrn’a

1
D3 g
Prtvens (pomaenia j (2)

gdzie: p — cisnienie statyczne, p,— cisnienie dynamiczne, c,
— ciepto wlasciwe powietrza przy statym cisnieniu, 7 — tem-
peratura, k — wyktadnik izentropy dla powietrza.

Analizie poddano obydwa wskazniki okreslajace straty
przeptywowe we wtryskiwaczu. Jednakze ze wzgledu na to,
Ze sg one ze sobg zwigzane zostanie zaprezentowana jedy-
nie charakterystyka wspotczynnika natezenia przeplywu (rys.
5). Przyjeta nomenklatura w opisie wykresu oznacza kat za-
klinowania topatek w kanatach: w— wewnetrznym, z — ze-
wnetrznym. Kadtub okresla wyniki uzyskane podczas ba-
dania kadtuba bez wktadek zawirowujacych.

Uzyskane wyniki wskazuja, ze konstrukcja wtryskiwa-
cza powoduje znaczace straty przeptywu, ktorych zrodtem
jest juz sam kadtub wtryskiwacza. Lopatki zawirowujace
strumien w kanatach tylko nieznacznie powigkszaja wartos$¢
generowanych strat przeplywowych. Wzrost wydatku prze-
plywajacego powietrza zmniejsza straty przeptywu (wzrost
wspotczynnika natezenia przeptywu, ktory dla maksymal-
nych badanych wydatkow wynosi 0,14).

Przeprowadzone badania pozwolily znalez¢ korelacje
miegdzy liczba Reynoldsa a wspotczynnikiem strat ci$nienia
na fopatkach zawirowujacych wyrazone zaleznosciami — dla
lopatek w kanale zewnetrznym:

¢ =5,5678 xRe 0342 3)

lop_kan_zew

dla topatek w kanale wewngtrznym:

=11,173 xRe 4% 4)

Clap_kan_wew

Zalezno$ci te wykorzystano w analitycznych oblicze-
niach przeptywu przez wtryskiwacz.

4. Badanie makrostruktury cieczy rozpylanej
przez wtryskiwacz

Badania makrostruktury rozpylanej cieczy obejmowaty
swoim zakresem okreslenie zaleznos$ci kata rozpylenia i roz-
ktadu strugi cieczy w zalezno$ci od parametréw zasilania
wtryskiwacza oraz jego cech konstrukcyjnych. Badania pro-
wadzono na stanowisku, ktérego schemat przedstawiono na
rysunku 6. Do pomiaru kata rozpylenia wykorzystano szyb-
koklatkowa kamer¢e CCD oraz oprogramowanie Corel, na-
tomiast do pomiaru rozktadu strumienia cieczy skonstruowa-
no specjalng sonde grzebieniowa, ktéra zamocowano w
komorze pomiarowej tak, ze powierzchnia wlotu do sondy
znajdowata si¢ w odlegltosci 100 mm, a nastgpnie 200 mm
od wylotu z wtryskiwacza.

Rys. 5. Zalezno$¢ wspotczynnika natezenia przeplywu wtryskiwacza od
strumienia masy powietrza

Fig. 5. Characteristic of flow rate vs. air flow mass

injector frame itself. The blades only insignificantly increase
flow losses. The increase of air flow through the injector
reduces flow losses and causes the flow coefficient growth
(4,,,,=0.14)

The results of the analysis give the correlation between
Reynolds Number and pressure drop coefficient in the in-
jector blades. For blades in external channel it is given in
Eq. 3 and for blades in internal channel — in Eq. 4.

That correlation was used in analytical analysis of flow
through the injector.

4. Investigation of spray macrostructure

The investigations of spray macrostructure consist of
spray angle and drops distribution analysis as a function of
the injector construction and its fiddling parameters. The draft
of the test stand is shown in Fig. 6. The CCD camera and
computer program Corel were used for spray angle mea-
surement. Special probe was designed and executed for the
evaluation of the drops distribution. The probe was initial-
ized in the measurement chamber 100 mm and 200 mm away
from the injector outlet.

It was a great problem to design such a probe. It should
accumulate drops and make possible air flow through it. It is
a serious problem because the great amount of air flows
through the aeral injector. The probe consists of 9 combs
mounted in the holder (Fig. 7). Two adjacent pipes of the
combs are connected and make the U-tube. One U-tube in-
let is closed (Fig. 8). In this tube is hollowed the hole by
which air is carried off from the probe.
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Konstrukcja sondy stanowita osobny problem do roz-
wigzania. Musiata ona bowiem zatrzymywac rozpylang
ciecz, a przy tym zapewniaé przeptyw powietrza, ktoérego
duze iloéci przeptywaja przez wtryskiwacz aeracyjny. Opra-
cowane rozwigzanie sktada si¢ 9 grzebieni zamocowanych
w uchwycie (rys. 7). Dodatkowo, po dwa sasiednie kanaly
grzebienia sg potaczone w U-rurke z zaslepionym wlotem
do jednego z kanatow (rys. 8). W kanale tym nawiercony
jest otwor, ktory odprowadza powietrze z sondy.

Rys. 7. Sonda grzebieniowa

Fig 7. Comb probe

5. Badania kata rozpylenia strugi

Badania kata rozpylenia strugi przeprowadzono dla czte-
rech konfiguracji wkladek zawirowujacych wg danych za-
wartych w tablicy 1.

Na rysunku 9 przedstawiono zalezno$¢ kata rozpylenia
strugi cieczy od ciSnienia powietrza dostarczanego do wtry-
skiwacza przy maksymalnym wydatku rozpylanej cieczy.
Uzyskane wyniki wskazuja, ze ze wzrostem wzglednego ci-
$nienia zasilania rozpylajacego powietrza do wartosci ok.
50% zmniejsza si¢ kat rozpylenia strugi. Nastepnie stabili-
zuje si¢ na ustalonym prawie statym poziomie.

Charakter uzyskanych wynikow mozna wytlumaczy¢
analizujac parametry przeptywu przez wtryskiwacz. Stwier-
dzono, ze przy cisnieniu wzglednym ok. 50% wystepuje
przeptyw krytyczny i dalsze zwigkszanie ci$nienia zasilania
powyzej tej wartosci nie powoduje zwigkszenia iloSci prze-
ptywajacego powietrza. Natomiast ponizej tej wartosci ci-
$nienia zwigkszanie ciSnienia powietrza zasilajacego wtry-
skiwacz powoduje wzrost wydatku przeptywajacego
powietrza, ktore rozktada si¢ na kanaty wtryskiwacza pro-
porcjonalnie do ich pol powierzchni. Poniewaz stosunek pola
powierzchni kanatu zewngtrznego do wewnetrznego wyno-
si ok. 2,4, stad ilo$¢ powietrza przeptywajacego w kanale
zewnetrznym do ilo$ci powietrza przeptywajacego w kana-
le wewnetrznym wtryskiwacza zwigksza si¢ ze wzrostem
ci$nienia zasilania. Konsekwencja tego jest ,,gaszenie” stozka
i zmniejszanie si¢ kata rozpylenia strugi.

Przy tych samych parametrach zasilania warto$¢ kata roz-
pylenia strugi jest tym wigksza im wigkszy jest kat zawiro-
wania wkladek wtryskiwacza. Lepiej jest to widoczne na
rysunku 10, gdzie przedstawiono zaleznos¢ kata rozpylenia

1 3
I i
o9 5
=N Avg
p ~ . {
\ \ ) T\ e
‘ 2 J8 T\

Rys. 6. Schemat stanowiska do badan wtryskiwacza
Fig. 6. Diagram of facility to injector investigation
1) sprezarka/ compressor, 2) zawor gtdéwnynalve, 3) zawor regulacyjny z
filtrem i manometrem/control valve with manometr, 4) elastyczny
przewod doprowadzajacy sprezone powietrze/flexible conductor, 5)
przewod doprowadzajacy ciecz/conductor of water,

6) przeptywomierz/flowmeter, 7) zawor sterujacy przeptywem cieczy/
water flow control valve, 8) zawor odprowadzajacy skroplong ciecz/
offtake of condensed water, 9) wtryskiwacz aeracyjny/aeral injector, 10)
zbiornik wyréwnawczy cieczy/ equalizing tank,

a) strumien sprezonego powietrza/flow of compressed air,

b) strumien powietrza optywajacego/round injector air flow,
¢) strumien cieczy/water flow, d) struga rozpylonej mieszanki cieczy i
powietrza/spray, e) odprowadzenie powietrza z komory pomiarowej/air

offtake
5
THOEHI
THENE
JLa B B B |
_

Rys. 8. Schemat pojedynczego grzebienia sondy
Fig. 8. Scheme of single comb of probe

5. Spray angel investigation

The investigation of spray angle was conducted for four
configurations of swirl inserts in the injector (Table 1).

The relationship between the angle of spray and pres-
sure of air supplied to the injector for maximal discharge of
water is presented in Fig. 9. As it is seen air pressure in-
creases to 50% and it causes the reduction of the spray an-
gle. For greater pressure of air (> 50%) the spray angle sta-
bilizes and pressure increase does not change it.
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Tablica 1. Konfiguracja wtryskiwacza

Table 1. Configurations of injector

It could be explained by the analysis of flow
through injector. It is shown that the flow of air
achieves critical parameters about 50% of max-

Kat splywu lopatki Kat splywu lopatki imum pressure. For this reason the increasing of
wkladki wewnetrznej [°]/ | wkladki zewnetrznej [°)/ |  air pressure to above 50% does not change air
Nazwa/Name . .
Blade outlet angel of Blade outlet angel of flow. On the other hand when the air pressure is
internal insert [°] external insert [°] over 50%, the increasing of air pressure leads to
. the increasing of air flow, and it is proportional
Wiryskiwacz 10/ gora ’ proporn
Injector 10 10 10 to the areas of injector channels. The ratio of
external to internal area is 2.4, hence external to
Wiryskiwacz 15/ 15 s internal channel flow ratio increases with the in-
Injector 15 creasing pressure. It causes the reduction of the
) spray angle.
Wirysk: 20/ . . .
In Ziolrv?gz 20 20 During the analysis how the construction of
Y the injector influences on the spray angle it was
Wiryskiwacz 25/ 55 55 observed that when the feeding parameters are
Injector 25 similar, then for greater swirl angles of the in-
serts, the increase of them causes the smaller
: l 30 T T T T
‘ ¥ Wiryskiwacz 10 * WtrySk?WaCZ 10
L O Wiryskiwacz 15 25 L. o Wtrysk!wacz 5. .................................... A ..................... E
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Wzgledne ci$nienie zasilania czynnika rozpylajacego [%] Wydatek wzgledny rozpylanej cieczy [%]

Relative air pressure [%]

Rys. 9. Zalezno$¢ kata rozpylenia strugi dla maksymalnego wydatku
rozpylanej cieczy oraz wzglednego ci$nienia zasilania czynnika
rozpylajacego
Fig. 9. The influence of air pressure on spray angle for maximum water
flow rate

strugi od zmiany wydatku rozpylanej cieczy przy maksy-
malnym ci$nieniu powietrza zasilajacego. Dodatkowo moz-
na tutaj zauwazy¢, ze w zakresie matych wartosci katow za-
wirowania wkladek, zwickszanie ich zawirowania powoduje
wigksze przyrosty kata rozpylenia, anizeli dla wigkszych
wartosci katow zawirowania. Uzasadnienie tego mozna zna-
lez¢ w teorii przeptywow przez palisady topatkowe [3]. Wy-
niki badan prowadzonych w tym zakresie wskazuja, ze ze
wzrostem kata skrecenia lopatek wzrasta kat odchylenia stru-
gi na krawedzi spltywu, czyli nasila si¢ efekt ,,niedokrece-
nia” strumienia. Stad rzeczywisty kat skrecenia strugi przy
wigkszych katach skrecenia palisady przyrasta wolniej, a to
powoduje mniejsze przyrosty kata rozpylenia strugi.
Wyniki przedstawione na rysunku 10 wskazujg takze na
to, ze przy maksymalnym ci$nieniu rozpylajacego powie-
trza zmiana wydatku rozpylanej cieczy nie powoduje zna-
czacych zmian kata rozpylenia dla jednej konfiguracji wkta-

Relative water flow rate [%]

Rys. 10. Zalezno$¢ kata rozpylenia strugi dla maksymalnego ci$nienia
zasilania czynnika rozpylajacego od wzglednego wydatku rozpylanej
cieczy

Fig 10. The influence of water flow rate on spray angle for maximum
pressure of air

spray angle increase. It is seen in Fig. 10 very well, where
the angle of spray versus water flow is presented for maxi-
mum pressure of air. It is seen in this figure that for small
swirl angles of the inserts, the angle changes cause the greater
spray angle changes than for great swirl angle of the inserts.
It could be explained on the basis of the palisade theory [3].
According to this the increase of blades camber angle caus-
es the increase of deviation angle. For this reason the flow
outlet angle increases more slowly than the blade outlet an-
gle for greater swirl angles of inserts.

The results, presented in Fig. 10 show that for maximum
air pressure, water flow changes do not influence signifi-
cantly on spray angle for one configuration of the injector
inserts. The increase of water flow causes a very small in-
crease of spray angle.
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dek zawirowujacych wtryskiwacza. Mozna stwierdzi¢, ze
zwigkszanie wydatku cieczy rozpylanej we wtryskiwaczu
przy statych parametrach zasilania czynnikiem rozpylajacym
powoduje zwigkszanie kata rozpylenia strugi w bardzo nie-
znacznym zakresie (nieco wigksze przy matym kacie zawi-
rowania wktadek).

6. Zakresy pracy wtryskiwacza

Analiza zdj¢¢ rozpylanej strugi cieczy pozwolita okre-
§li¢ parametry zasilania dla ktorych wtryskiwacz pracowat
stabilnie, a rozpylana struga cieczy cechowata si¢ znacza-
cym rozdrobnieniem kropel. Pozwolito to wskaza¢ dla ba-
danych wtryskiwaczy zakresy parametréw zasilania, w
ktérych pracowaty one poprawnie; m.in. dla maksymal-
nego cisnienia powietrza zasilajacego wtryskiwacz mi-
nimalne warto$ci wydatkow rozpylanej cieczy, od kto-
rych praca wtryskiwacza byta stabilna przedstawiono w

6. Injector operating range

The photo analysis of spray gives a possibility to deter-
mine the injector operating range. In this area the injector
worked in the stable way and the spray had a good refine-
ment of drops. It allowed to show feeding parameters range
when the injector worked correctly.

For maximum air pressure the minimal water flow when
the injector work was stable is presented in Table 2. This
gave a possibility to conclude that with the increase of the
swirl angles of inserts for maximum air flow through the
injector the minimum water flow increases for stable injec-
tor work.

Tablica 2. Minimalny wydatek rozpylanej cieczy, przy ktorym wtryskiwacz

pracuje poprawnie dla maksymalnego ci$nienia zasilania powietrzem

Table 2. Minimal water flow rate from what injector works correctly, when air

pressure is maximum

tablicy 2. Stwierdzono takze, ze ze wzrostem kata zawi-
rowania wktadek, dla maksymalnego przeptywu powie-
trza przez wtryskiwacz, wzrastala warto§¢ minimalnego

wydatku przeplywu rozpylanej cieczy, od ktorej wtry-
skiwacz pracuje stabilnie.

Niestabilna praca wtryskiwacza wyrazata si¢ tym, ze
rozpylana ciecz byta nierownomiernie podawana przez

wtryskiwacz (rys. 11a). Wtryskiwacz pracowat pulsacyj-
nie podajac zwigkszona, a nast¢pnie zmniejszong dawke

cieczy. Wynikato to najprawdopodobniej stad, ze prze-
ptywajace powietrze stanowito znaczacy opor dla poda-

Wtryskiwacz/Injector M%ﬁ%ﬁfiﬁ;:ﬁﬁaz;?% [/
Wiryskiwacz 10 30
Witryskiwacz 15 30
Wiryskiwacz 20 40
Wiryskiwacz 25 60

wanej dawki cieczy. Zwigkszenie zawirowania wktadek
dodatkowo wyhamowywato strumien powietrza w strefie
podawania cieczy do wtryskiwacza. Dlatego przy wigkszym
zawirowaniu wkladek rozpylana ciecz musi by¢ podawana
pod wigkszym ci$nieniem (wigkszy wydatek). W zastoso-
waniu do silnika turbinowego ma to uzasadnienie, bowiem
wigkszemu wydatkowi powietrza przeplywajacego przez
silnik towarzyszy wickszy wydatek paliwa dostarczanego
do komory spalania.

Przy maksymalnym wydatku cieczy i niskim cisnieniu
zasilania powietrzem (maly przeplyw powietrza) zaobser-
wowano natomiast stabe rozdrobnienie kropel (rys. 11b). Wy-
stepowato ono dla wszystkich konfiguracji wtryskiwacza
podczas badan wykonanych dla parametrow zasilania wy-
noszacych odpowie-
dnio: maksymalny
wydatek rozpylanej
cieczy i 10% wzgled-
nego cisnienia prze-
plywajacego powie-
trza. Jest to spowodo-
wane zbyt matym wy-
datkiem powietrza,
przez co proces aera-
cjinie jest na tyle sku-
teczny, aby odpowie-
dnio rozdrobni¢ roz-

Unstable injector work can be observed as an irregular
angle change of spray (Fig. 11a). The injector worked pulsa-
tory. The various water charges were supplied to spray. It
was a result of high air drag for water supplied to the injec-
tor channel, which was intensified by swirl angles increase.
For this reason water was stopped in the inlet to injector
channel, and when its pressure grew enough, it overcame air
drag and inflow to the channel. This phenomenon was pul-
satory. The increase of swirl angle of inserts caused the in-
crease of water pressure (flow) in the inlet to the injector
channel to overcome air flow drag. It is justified for turbo
engine because the increase of air flow requires the increase
of fuel amount supplied to the combustor.

pylanq struge cieczy. Rys. 11. Niepoprawna praca wtryskiwacza: a) niejednorodnie rozpylana struga cieczy, b) mate
rozdrobnienie kropel
Fig 11. Incorrect work of injector: a) non-homogenous spray, b) big drops in spray
50 SILNIKI SPALINOWE, nr 4/2006 (127)



Y

I

qV _max

Wtryskiwacz aeracyjny do silnika matego bezzatogowego aparatu latajgcego ...

Badania/Research

7. Badanie rozkladu cieczy rozpylanej przez
wtryskiwacz

Ze wzgledu na ograniczenia eksploatacyjne wtryskiwa-
cza jakie okreslono na podstawie badan kata rozpylenia strugi
oraz to, ze najkorzystniejsze parametry ze wzgledu na pro-
ces spalania wykazywat wtryskiwacz z wktadkami 25° ba-
dania rozktadu cieczy rozpylanej przez wtryskiwacz wyko-
nano dla wtryskiwacza 25 z nastawami: wzgledne ci$nienie
powietrza zasilajacego 10, 20 i 30% oraz wzgledny wyda-
tek wody od 60 do 100%.

Wyniki badan rozktadu gestosci strumienia cieczy roz-
pylanej przez wtryskiwacz wskazuja, ze maksymalny wy-
datek cieczy wystepuje w poblizu osi wtryskiwacza i wraz
z oddalaniem si¢ od niej zmniejsza si¢. Dodatkowo, rozktad
jest zblizony do osiowosymetrycznego. Przyktadowe wyni-
ki zamieszczono na rysunku 12, gdzie warto$ci wydatku
przedstawiono w postaci wzgledne;j:

)

gdzie: g —wzgledna gestos¢ zraszania, g, g, . — objeto-
sciowy wydatek strumienia cieczy i maksymalny objetoscio-
wy wydatek strumienia cieczy dla pojedynczego badania.

Ze wzgledu na zblizony do osiowosymetrycznego cha-
rakter otrzymanych rozkladéw gestosci cieczy rozpylanej
przez wtryskiwacz dokonano usrednienia otrzymanych wy-
nikoéw po okregach. W wyniku tego otrzymano zagadnienie
dwuwymiarowe okreslajace rozktad gestosci rozpylane;j cie-
czy po promieniu od osi wtryskiwacza. Porownanie wyni-
kéw pozwolito zauwazy¢, ze zmiany obszaru zraszania ze
zwigkszaniem wydatku rozpylanej cieczy zaleza od ci$nie-
nia powietrza zasilajacego wtryskiwacz.

Dla wzglednego cis$nienia zasilania powietrzem 10%
zwigkszanie wydatku rozpylanej cieczy powoduje wysmu-
klenie uzyskanej charakterystyki, natomiast dla wzgledne-
go cis$nienia powietrza 30% zwigkszanie wydatku wody
powoduje jej pogrubienie (por. rys. 13). Linig przerywana

-20 0 20 40 60 80
X [mm]

For maximum water flow through the injector and small
pressure of air flow the weak refinement of drops was ob-
served (Fig. 11b). It was seen for all configurations of the
injector during the investigation for maximum water flow
and small air pressure (about 10%). It was caused by too
little air flow, and this led to incorrect process of aeration.

7. Drops distribution investigation

The investigation of drops distribution for aeral injector
was done for inserts with 25° of stagger angle. It was caused
by the results of the earlier investigation whose analysis
showed that this configuration of the injector is more suit-
able for fuel spraying. The investigations were led for air
pressure of 10, 20 and 30% and water flow of 60-100%

The results of drops distribution show that the maximum
amount of water is nearly axis of injector, and it decreases
with receding from axis. The drops distribution is approxi-
mately ax symmetrical. The examples of the results are pre-
sented in Fig. 12, where the relative volumetric capacity could

be calculated from Eq. 5, where:  — relative volumetric

capacity of spraying; ¢, ¢, ... — volumetric flow rate and
maximum volumetric flow rate for single test.

The results were averaged by circular method. It was
possible to do as the drops distribution was ax symmetric.
Since then it was a two-dimensional problem, where the drops
volume distribution vs. radius of sprinkle area were present-
ed. The results of the comparison gave a possibility to ob-
serve that sprinkle area with the increase of water flow de-
pends on pressure of air flow through the injector.

For relative air pressure 10% the increase of water flow
causes that the characteristics stays more slender. On the other
hand for relative air pressure 30% the increase of water flow
causes that the characteristics stays more extensive (see Fig.
13). The lines of characteristics, which differ from that de-
pendency are presented by dashed line.

The results for relative air pressure 20% show that the
analyzed relations reverse in this area. The lines of the char-
acteristics for individual water flows are situated in a very

-80 -80 -40 -20 0 20 40 60 80

X [mm]

Rys. 12. Wzgledny rozktad gestosci zraszania dla wzglednego wydatku wody 70% i wzglednego cisnienia powietrza: a) 10%, b) 30%

Fig. 12. Distribution of relative drops area for relative water flow rate 70% and relative air pressure: a) 10%, b) 30%
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Rys. 13. Zalezno$¢ usrednionego rozktadu promieniowego wzglednej gestosci zraszania dla réznych wzglednych wydatkow cieczy: a) dla wzglgdnego
cisnienia powietrza 10%; b) dla wzglednego ci$nienia zasilania powietrza 30%

Fig. 13. Circular averaging dr ops distribution for various relative water flow rate: a) for air pressure 10%; b) for air pressure 30%

na wykresach zaznaczono krzywe, ktére odbiegaja od opi-
sanych relacji.

Wyniki uzyskane dla wzglednego ci$nienia zasilania po-
wietrza 20% wskazuja, ze w tym zakresie pracy wtryskiwa-
cza nastepuje odwracanie badanych zaleznosci. Utozenie li-
nii odpowiadajacych charakterystykom dla poszczegolnych
wydatkoéw rozpylanej cieczy jest bardzo chaotyczne. Wyja-
$nienie przyczyn tego zjawiska, jak réwniez tego, czy doty-
czy ono tylko tego konkretnego wtryskiwacza, czy catej ro-
dziny wtryskiwaczy o podobnej budowie wymaga dalszych
prac badawczych.

8. Podsumowanie

Wyniki prowadzonych badan wtryskiwacza stanowig
pierwszy etap prac nad opracowaniem wtryskiwacza aera-
cyjnego do rozpylania paliwa w turbinowym silniku do na-
pedu matego bezzatogowego aparatu latajacego. Umozliwi-
ly one lepsze poznanie tego typu konstrukcji pod wzgledem
jej wlasciwosci przeptywowych oraz makrostruktury roz-
pylanej cieczy. Pozwolity takze zwrdci¢ uwage na koniecz-
no$¢ uwzglednienia innych aspektow w trakcie badan, jak
na przyktad stopnia podziatu strumieni miedzy kanaty wtry-
skiwacza, czy sposobu wprowadzenia wtryskiwanej cieczy
do wtryskiwacza itp. Wynikajace stad spostrzezenia beda
uwzgle- dnione w kolejnych etapach prac badawczych, kto-
re obejmowac bedg takze badania mikrostruktury cieczy.
Umozliwi to pozyskanie mozliwie najbardziej kompletne;j
informacji odno$nie zaleznosci pomigdzy cechami konstruk-
cyjnymi wtryskiwacza oraz parametrami zasilania, a wta-
sciwo$ciami rozpylanej strugi cieczy. Efektem tego bedzie
opracowanie konstrukeji wtryskiwacza, cechujacej si¢ wy-
soka efektywnoscia rozpylania ze wzgledu na wymagania
stawiane od strony procesu spalania oraz parametrow prze-
ptywu, jakie beda wystepowacé w matym turbinowym silni-
ku lotniczym.

chaotic way in the graph. The explanation of that phenome-
non requires future investigations.

8. Conclusions

The presented results of the aeral injector investigations
are the first stage of its overall work. They gave a possibility
to identify the flow through this type of injectors and to de-
termine spray macrostructure. The conclusion of this stage
of the investigation is that, there should be investigated oth-
er aspects of the injector features influencing on its charac-
teristics. For example, the injector bypass ratio and methods
of water supplying should be investigated. It will be exam-
ined in future steps of the injector investigations, where the
microstructure will be determined too. Finally, the research
should give complete information about the relationship
between features of the injector construction, injector sup-
plying parameters and spray characteristics. The project of
more effective injector for the combustion process in small
turbo engine will be the final effect of the research.

The results of the first step of the aeral injector analysis
showed a few profitable features of it. It is possible to shape
the spray angles and sprinkle aerie by blades geometry of
swirl inserts. The additional information will give the inves-
tigation of the injector bypass influencing on spray charac-
teristics. It is seen that this parameter should have the great
influence on them.

For this reason the investigations of aeral injector should
be continue. All notices from the first step of the investiga-
tion will be taken into consideration. It will give the increase
of measurements accuracy and broaden them for analyzing
parameters taking into account (for example spray micro-
structure). Simultaneously it will try to solve the problem
with the use of CFD programs.
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Wykonane badania pozwolity wskaza¢ na pewne korzyst-
ne cechy wtryskiwacza aeracyjnego ze wzgledu na jego prze-
widywane zastosowanie. Migdzy innymi wskazuje na to
mozliwo$¢ ksztaltowania katow rozpylenia oraz gestosé
obszaru zraszania przez geometri¢ wktadek zawirowujacych.
Dodatkowe informacje w tym zakresie pozwoli uzyskac¢ bada-
nie wplywu stopnia podziatu strumieni we wtryskiwaczu na
parametry rozpylanej strugi cieczy. Mimo to na podstawie prze-
prowadzonych badan nalezy spodziewac si¢, ze zmiana tego
parametru bedzie istotnie wplywac na prace wtryskiwacza.

Dalsze prace beda prowadzone w takim kierunku, aby
wyeliminowa¢ niedociagnigcia, ktore zauwazono podczas
pierwszego etapu badan, tak aby zwickszy¢ precyzje pomia-
row oraz rozszerzyc¢ je na analiz¢ innych parametrow, gtow-
nie mikrostrukture rozpylanej cieczy. ROwnoczesnie zosta-
ng podjete proby, aby w badania stanowiskowe wlaczy¢
badania modelowe wtryskiwacza z wykorzystaniem opro-
gramowania CFD.
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Numeryczna analiza niskocyklowej trwalosci zmeczeniowej
turbiny silnika lotniczego

Praca przedstawia wyniki numerycznej analizy trwatosci zmeczeniowej turbiny silnika lotniczego pracujgcego
w warunkach zmeczenia niskocyklowego. W pierwszej czesci pracy wykorzystujgc metode elementow skonczonych wy-
znaczono rozktad naprezen w newralgicznych elementach turbiny: tarczy (dysku) i topatce. W obliczeniach zdefiniowa-
no warunki brzegowe i obcigzenia panujqce w silniku turbinowym pracujgcym z maksymalng startowg predkoscig obro-
towq. Rezultaty uzyskane z nieliniowej analizy naprezen postuzyty nastepnie jako dane wejsciowe w numerycznej analizie
trwatosci zmeczeniowej. Dla zdefiniowanej historii obcigzenia zmiennego w czasie, odpowiadajqcej 1 godzinnej pracy
silnika, wyznaczono liczbe godzin, przy ktorej moze wystgpi¢ uszkodzenie zmeczeniowe elementow turbiny. Analizujgc
wyniki obliczen zmeczeniowych mozliwe bylo takze wskazanie lokalizacji stref modelu gdzie mogq pojawic sig pierwsze
szczeliny zmeczeniowe.

Stowa kluczowe: trwatos¢ zmeczeniowa, zywotnosé, analiza naprezen, turbina, MES

Numerical fatigue analysis of the turbine components
under low cycle fatigue (LCF) conditions

The This paper presents results of the stress and fatigue analysis of the turbine disc and blade. A non-linear finite
element method was utilized to determine the stress state of the turbine components under operational condition. A
critical, high stress zones were found at the several region of turbine. Results obtained from the preliminary static
calculation were next used into total fatigue life (S-N) analysis performed for the load time history equivalents to 1-hours
work of engine under operating flight. In this analysis, the number of hours to the total damage of the critical compo-
nents of turbine subjected to low cycle fatigue was estimated.

Numerical fatigue analysis of the turbine components...

Key words: fatigue life, stress analysis, turbine, aircraft engine, FEM

1. Wstep

Lopatka oraz tarcza turbiny nalezg do grupy newralgicz-
nych elementow silnika przeplywowego, ktdre czesto decy-
duja o jego zywotnosci. Jednym z gtownych problemow,
ktore wystepuja powszechnie w tego typu konstrukcjach jest
zjawisko tzw. zmeczenia niskocyklowego powstajacego przy
zmiennych obcigzeniach wynikajacych z rd6znych zakreséw
pracy silnika w poszczegdlnych fazach lotu. Tuz po urucho-
mieniu silnika w turbinie powstaja poczatkowe napr¢zenia
wynikajgce z dziatania sit bezwladnosci od wirowania. Do-
datkowe znaczne napre¢zenia, ktore wystepuja tuz po rozru-
chu zwigzane sg z nierownomiernym nagrzewaniem cz¢s$ci
silnika (gtownie rury zarowej oraz tarczy turbiny i fopatek).
Kolejnym obciazeniem, czgsto najgrozniejszym dla silnika
jest osiggniecie maksymalnej predkosci obrotowej wirnika
w fazie startu samolotu. W tarczy turbiny i topatce moga
wowczas pojawié¢ si¢ naprezenia zblizone do granicy pla-
styczno$ci materiatu. W fazie ustalonego lotu moga wysta-
pi¢ niewielkie zmiany predkosci obrotowej wirnika, zas w
fazie ladowania predkos$¢ obrotowa znacznie spada. Czasa-
mi zdarza si¢, ze w ostatniej fazie dobiegu predkos¢ obroto-
wa turbiny chwilowo zwigksza si¢ w celu uzyskania tzw.
rewersu ciagu, ktory pozwala na skrocenie drogi dobiegu
samolotu. Sekwencyjna zmiana obrotow silnika w czasie lotu
powoduje pulsacje napr¢zenia w jego elementach i powsta-
ja woéwczas warunki sprzyjajace powstawaniu peknie¢ zme-

1. Introduction

High-speed rotating turbine is susceptible to many kinds
of problems. One of the problems that has plagued the jet
engine manufactures for decades is failure due to Low Cy-
cle Fatigue. Low cycle fatigue, commonly referred to as LCF,
is the fatigue of rotating components brought on by the con-
tinuous imposing and relaxing of centrifugal force caused
by fluctuation in speed. Typically, rotating components, like
acro engines, have an idle or low speed and an operational
or high speed. Cycling from the low speed (low centrifugal
stress) to the operational speed (high centrifugal stress), con-
tinuously stresses the rotor material.

Low Cycle Fatigue failures typically have a root cause
which stems from flaws in the material (impurities or voids),
abusive machining which creates high stress concentrations,
or wear between components. However, even “perfect” com-
ponents have a finite life, and will fail after a certain number
of cycles. A cycle is the completion of one repetition from
low to high speed, and back to low speed. If a problem aris-
es in the turbine section it will significantly affect the whole
engine function and, of course, safety of the aircraft. The
blade loss can be contained within the engine casing, while
the catastrophic failure of turbine wheel, could cause to punc-
ture of the engine casing by the lar ger fragments of the disc.
Failures of any high speed rotating components (jet engine
rotors, centrifuges, high speed fans, etc.) can be very dan-
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czeniowych. W przypadku matej ilosci cykli i duzej ampli-
tudzie zmian napr¢zenia (co ma miejsce podczas zmiany
predkosci obrotowej turbiny) nastepuje zmeczenie niskocy-
klowe elementéw wirujacych silnika.

Powstawanie uszkodzen zwigzanych ze zme¢czeniem ni-
skocyklowym ma zwykle podobny przebieg. Po pewnym
czasie pracy w najstabszych strefach konstrukcji, np. wa-
dach materiatowych lub technologicznych karbach, pojawia-
ja si¢ poczatkowe szczeliny zmeczeniowe (tzw. inicjacja
szczeliny). Nastepnie w czasie dalszej pracy konstrukceji
szczeliny propaguja w glab materialu, co w konsekwencji
prowadzi do stopniowego ostabienia przekroju i ostatecznie
do destrukcji elementu. Jesli pro-
blem taki pojawi si¢ w tarczy
turbiny lub sprezarki skutki a)
mogg by¢ powazne, szczegdlnie
dla pasazerow, personelu lub
zatogi samolotu ze wzgledu na
ogromna energi¢ rozpadajacych
si¢ czesci (rys. 1). Producenci
silnikow ciagle pracuja nad do-
skonaleniem tych newralgicznych
elementow silnika (turbina, spre-
zarka) aby podobne wypadki zda-
rzaly si¢ jak najrzadziej.

Rezultaty analiz statycznych,
zmeczeniowych oraz uszkodzen
komponentéw turbiny silnika
lotniczego byly szeroko opisy-
wane w literaturze. Zhuang w
pracy [16] opisuje badania po-
$wigcone analizie predkosci pro-
pagacji szczeliny w dysku turbi-
ny w warunkach testu wirowania
(tzw. spin rig test). Problem numerycznej analizy napr¢zen
turbin silnikoéw lotniczych jest takze opisywany w pracach
autorstwa: Bhaumika [3], Chana [4], Masataki [7], Meguida
[8], Papanikosa i in. [12] oraz Zboinskiego [15]. Jedng z
interesujacych prac dotyczacych analizy uszkodzen silnikow
napedzajacych samoloty MD-88, DC-10 i B-737 jest arty-
kut autorstwa McEvily’ego [6]. Rezultaty analizy naprezen
1 odksztatcen powstajacych w tarczy turbiny i topatce pod-
danej dziataniu zwigkszonej predkosci obrotowej wirnika
znalez¢ mozna takze w pracach [13, 14].

W tej pracy uwaga po§wigcona jest numerycznej analizie
zjawisk zmgczeniowych wystepujacych w turbinie silnika lot-
niczego poddanej dziataniu obcigzen zmiennych w czasie.

2. Model numeryczny turbiny

Parametryczny model geometryczny segmentu turbiny
sktadajacy si¢ z dysku i topatki wykonano w programie
MSC-Patran 2004 [9]. Ze wzgledu na obecnos¢ tzw. cyklicz-
nej symetrii w pracy analizowano jedynie wycinek tarczy z
jedna topatka stanowiacy 1/78 cz¢s¢ calej turbiny.

Model dyskretny tarczy przedstawiony na rysunku 2 skta-
dasi¢ z 11326 weztow oraz 10348 elementéw. Model topat-
ki ztozony jest z 10468 weztdw oraz 8876 elementow skon-

gerous to passengers, personnel and surrounding equipment
(Fig. 1) and must always be avoided.

The results of stress, fatigue and failure analysis of tur-
bine components were widely described in literature. Of in-
terest to study is work of Zhuang [16], in which the author
described the investigation concerned with the crack growth
analysis of turbine disc under spin rig condition. The prob-
lem of numerical evaluation of stress state of disc and blade
subjected to the engine thermomechanical conditions is de-
scribed by Chan at al. [4], Masataka [7], Meguid at al. [8],
Papanikos at al. [12] and Zboinski [15]. Of interest to study
is also work written by McEvily [6], in which the author

b)

Rys. 1. Obudowa silnika i kadtub samolotu uszkodzone podczas awarii silnika (a); widok uszkodzonej

tarczy turbiny po rozerwaniu (b) [17]

Fig. 1. The engine casing and the fuselage of the aircraft damaged by disc fragments after the catastrophic
failure (a) and the view of the turbine disc after burst (b) [17]

analyzed the failures of engines, used to power the MD-88,
DC-10 and B-737 planes. Hou [5] described the experimen-
tal and numerical investigation of phenomenon occurring in
the fatigue fracture of turbine blades. The problem of fa-
tigue fracture of the turbine components was also described
by Bhaumik [3] and Park at al. [11]. Results of the finite
element (FE) stress analysis of the turbine subjected to the
spin rig test condition was described by Witek [13]. In this
work the stress distribution for turbine working with exces-
sive rotational speed was investigated. The failure analysis
of the turbine disc was also analyzed in paper [14].

In this study, the attention is mainly devoted to the nu-
merical fatigue life (S-N) analysis of the turbine components,
subjected to the operational LCF conditions.

2. Finite element model of the turbine segment

The parametric geometry model of 1/78 turbine segment
(consisted of the disc and the blade) was made, using the
MSC-Patran 2004 program [9]. The cyclic symmetry option
with automatically defined appropriate boundary conditions,
enabled to model only small part of disc with one blade.

The FE model of disc presented in Fig. 2 consists of 11326
nodes and 10348 first-order, HEX-8 elements. The model of
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a) b)

Rys. 2. Model dyskretny fragmentu tarczy oraz fopatki (a); ksztatt siatki elementow skonczonych w strefie kontaktu tarczy i topatki
(tzw. potaczenie jodetkowe) (b)

Fig. 2. Finite element model of the disc segment and the blade (a); the mesh seed in the vicinity of the fir-tree slots of turbine (connection between disc

and blade) (b)

czonych. W budowie modelu wykorzystano elementy skon-
czone heksagonalne typu HEX-8 z liniowymi funkcjami
ksztattu [9]. Do zamodelowania mechanicznego oddziaty-
wania sasiadujacych powierzchni pomigdzy tarcza a topat-
ka wykorzystano kontakt typu master slave [1]. Wspotczyn-
nik tarcia suchego przyjeto rowny 0,1.

3. Obciazenia, warunki brzegowe oraz wlasnosci
materialowe zdefiniowane dla modelu dyskret-
nego turbiny

Wirujace elementy silnika turbinowego poddane sa réw-
noczesnym dzialaniu wielu obcigzen, sposrod ktorych wy-
r6zni¢ mozna: sily bezwladnosci (min. odsrodkowe), sity
aerodynamiczne oraz obcigzenia termiczne wynikajace z nie-
rownomiernego rozkladu temperatur. Silty aerodynamiczne
powstaja w wyniku oddziatywania goracych gazow na po-
wierzchni¢ topatek i tarczy. Sita od$srodkowa, ktéra w ma-
szynach wirnikowych jest dominujagcym obcigzeniem po-
wstaje w wyniku wirowania tarczy i topatki z duza predkoscia
obrotowa.

Sita odsrodkowa zostata zdefiniowana poprzez zadanie
wlasciwej predkosci obrotowej turbiny oraz wskazanie osi
obrotu. Program ABAQUS [1] wylicza w trakcie analizy
sity bezwladno$ci poszczegolnych elementdéw skonczonych
modelu. W prezentowanej pracy zadano predkos¢ obrotowa
turbiny réwna 14 000 obr/min, co odpowiada maksymalne;j
predkosci obrotowej silnika w warunkach startowych. Sity
aerodynamiczne nie stanowia znaczacych obcigzen (w po-
rownaniu do sit bezwladnosci). Sily te zdefiniowano w spo-
sob uproszczony definiujagc dwa wektory sity skupionej o
warto$ci 100 N przytozone w srodkowej czesci topatki.

the blade consists of 10468 nodes and 8876 first-order HEX-
8 elements.

To modeling the mechanical interface of adjacent sur-
faces of the disc and blade, the “master-slave” type of con-
tact [1] with friction coefficient of 0.1 was defined.

3. Loads, boundary conditions and material
properties for FE model of turbine

A rotating hot section component in a turbine engine is
in general subjected to a combination of surface (aerody-
namic) loads, centrifugal loads and the thermal loads. The
surface loads are associated with aerodynamic forces, re-
sulting mainly from impingement of hot gases on the sur-
faces of blades. The centrifugal loads arising from the mass
of the rotated disc and blades are usually the most critical
loads acting on a turbine disc. This load was determined
through finite element calculation after defining the axis of
symmetry, the rotational speed and the disc and blade mate-
rial density. In presented here analysis, the operational tur-
bine speed of 14,000 rpm (rotation per minute) was applied.

The aerodynamic forces were modeled in the simplified
procedure as two vectors of 100 N, imposed to the concave
surface of blade.

The turbine disc investigated here is manufactured out
of Waspalloy material. This alloy is a precipitation-hardened
nickel-base Superalloy with good strength, ductility, and frac-
ture toughness over a temperature range of —150 to 650°C.
These properties along with good weldability and formabil-
ity account for its wide use in aerospace applications. The
yield point of Waspalloy is 1250 MPa, while the UTS (ulti-
mate tensile strength) — 1400 MPa.

56

SILNIKI SPALINOWE, nr 4/2006 (127)



Numeryczna analiza niskocyklowej trwatosci zmeczeniowej ...

Badania/Research

Obcigzenie termiczne turbiny stanowilo niejednorodne
pole temperatury. Maksymalna warto$¢ temperatury (ok.
800°C) zdefiniowana byta w wierzchotkowej i srodkowej
czgsci topatki. W 1/3 dtugosci topatki liczac od podstawy
temperatura zmieniata si¢ liniowo od wartosci 800°C do
550°C. W tarczy temperatura zmieniata si¢ liniowo od 500°C
na brzegu do 150°C w osi obrotu.

Dysk turbiny wykonany jest ze stopu Waspalloy. Stop
ten jest utwardzanym wydzieleniowo stopem niklu typu Su-
peralloy. Posiada on duza wytrzymato$¢ oraz odporno$¢ na
pekanie i zmeczenie w zakresie temperatur od —150 do 650°C
[2]. Wlasnosci te tacznie z dobra spawalno$cig powoduja,
ze stop ten jest szeroko stosowany w przemysle lotniczym
na wysoko obcigzone elementy pracujace w wysokich tem-
peraturach. Granica plastycznosci stopu Waspalloy wynosi
1250 MPa, a granica wytrzymato$ci 1400 MPa.

Lopatki wykonane sg ze stopu Inconel-718 (Inc-718).
Stop ten jest takze utwardzanym wydzieleniowo stopem ni-
klu typu Superalloy z nieco wyzsza niz Waspaloy odporno-
$cig na dziatanie wysokich temperatur.

W prezentowanej pracy wykorzystano model materiatu
liniowo-spre¢zysty ze wzgledu na brak obecnos$ci w topatce i
dysku naprezen przekraczajacych granice plastycznosci.

4. Wyniki wstepnej analizy naprezef

W analizie napr¢zen turbiny wykorzystano program
ABAQUS v. 6.4. W obliczeniach stosowano nieliniowa pro-
cedure Newtona-Raphsona. Do opisu po6l napr¢zen zastoso-
wano jednostke Megapascal (MPa).

Na rysunku 3 przedstawiono rozktad napre¢zen zreduko-
wanych i maksymalnych gtéwnych (s,) dla segmentu turbi-
ny obracajacej si¢ z predkoscia 14 000 obr/min. Strefa mak-
symalnych naprezen zredukowanych (1150 MPa) oraz
gtownych (1212 MPa) dla startowych warunkow pracy sil-
nika potozona jest wokot trzeciego dolnego rowka potacze-
nia jodetkowego. Wynik pokazany na rysunku 3b jest szcze-

The blades for the second stage turbine are manufactured
out of Inconel 718 material. This alloy is the precipitation-
hardened nickel base Superalloy, with higher than Waspal-
loy, ultimate tensile strength and yield stress in high temper-
ature. The analysis, presented in this paper was performed
for elastic disc and blade materials.

4. Results of a preliminary finite element stress
analysis

The ABAQUS v. 6.4 solver was used for stress analysis
of the turbine segment. In calculation, reported here, the
nonlinear Newton-Raphson method was applied [1]. For all
results the Megapascal units (MPa) was used to describe the
fields of stresses.

Figure 3 presents both the von Mises and the maximum
principal stress distribution of turbine segment for opera-
tional conditions. As seen from this figures, the area of the
maximum Von Mises stress (1150 MPa) and maximum prin-
cipal stress (1212 MPa) for the speed of 14,000 rpm is locat-
ed on the corner of 3-rd lower fir-tree slot of disc. The sec-
ond result (Fig. 3b) is particularly interesting from the point
of view of the fatigue strength because just the tensile cir-
cumferential stresses contribute the most to the appearing of
fatigue cracks and next to damaging of the element.

A considerably lower value of stress (1017-1045 MPa)
in the region of fir-tree slots of blade can be observed in Fig.
4. The remain zones of blade are not as high loaded as the
serration region. The stresses on the top part of blade surfac-
es (Fig. 4b) are much lower (139-219 MPa).

5. Numerical fatigue life analysis

To estimate the fatigue durability of the turbine, the pro-
gram MSC Fatigue ver. 2004 was used. This program en-
ables to perform two main kinds of analyses: the total fa-
tigue life (S—N) and the crack initiation (-N), for non-limited
geometry defined by user [10]. Program Fatigue needs as an

Rys. 3. Rozktad napr¢zen zredukowanych wedhug hipotezy Hubera-Misesa-Hencky’ego (a) oraz rozklad napr¢zen maksymalnych glownych (s))
(b) dla strefy potaczenia jodetkowego tarczy turbiny obracajacej si¢ z predkoscia obrotowa 14 000 obr/min

Fig. 3. Von Mises (a) and maximum principal (b) stress distribution in the vicinity of the serration area of disc for speed of 14,000 rpm

SILNIKI SPALINOWE, nr 4/2006 (127)

57



Badania/Research

Numerical fatigue analysis of the turbine components...

Rys. 4. Rozktad naprezen maksymalnych glownych (s) (a) oraz zredukowanych wedtug hipotezy Hubera-Misesa-Hencky’ego (b) dla topatki
obracajacej si¢ z predkoscia obrotowa 14000 obr/min

Fig. 4. Maximum principal (a) and von Mises (b) stress distribution of the blade for speed of 14,000 rpm

goblnie interesujacy z punktu widzenia wytrzymato$ci zme-
czeniowej ze wzgledu na to, ze mozemy tu zidentyfikowac
naprezenia rozciagajace, ktore sa glowna przyczyna powsta-
wania szczelin zmg¢czeniowych oraz uszkodzen elementow
maszyn.

Nieco nizsze maksymalne warto$ci naprezen (w porow-
naniu do tarczy) wystgpuja w strefie potaczenia jodetkowe-
go topatki i wynosza okoto 1017-1045 MPa (rys. 4). Pozostate
czesci topatki sg o wiele mniej wytezone. W gdrnej strefie (pro-
filowej) naprezenia osiggaja wartosci 139-219 MPa.

5. Numeryczna analiza trwalosci zmeczeniowej

W celu oszacowania trwatosci zmeczeniowej turbiny
wykorzystano program MSC-Fatigue 2004. Program ten
umozliwia prowadzenie dwdch podstawowych typow ana-
liz zmegczeniowych dla dowolnej geometrii elementu zdefi-
niowanej przez uzytkownika: tzw. analizy S-N okre$lajacej
liczbe cykli zmian obcigzenia potrzebna do zniszczenia kon-
strukcji oraz analiz¢ é-N (liczba cykli potrzebna do zaini-
cjowania szczeliny) [10]. Program Fatigue wykorzystuje w
obliczeniach wartosci naprezen maksymalnych gléwnych (s,)
wyznaczone wczesniej w analizie statycznej. Dodatkowo
musza zosta¢ zdefiniowane zmeczeniowe wlasnosci mate-
riatowe oraz historia obcigzenia zmiennego w czasie. Jako
wynik analizy S-N uzyskuje si¢ liczbe cykli (lub po odpo-
wiednim przeskalowaniu liczbe godzin pracy silnika) odpo-
wiadajaca catkowitemu zniszczeniu konstrukcji.

Historia obcigzenia zmiennego przedstawiona na rysun-
ku 5 zostata zdefiniowana na bazie uproszczonego spektrum
obcigzenia odpowiadajacego 1 godzinnej pracy silnika. War-
tos¢ 100% okreslona na osi pionowej odpowiada maksy-
malnej predkosci obrotowej silnika w czasie startu rownej

based data the results obtained from the static (linear or non-
linear) analysis. Mostly it is file, which contains a maxi-
mum principal stress values for all nodes of the numerical
model. Moreover it must be defined a load time history and
also the fatigue properties of material, based on the results
of experimental standard S-N or &-N fatigue tests. As a re-
sult of the S-N analysis, the number of cycles or after scal-
ing — the number of engine hours operation to the damage of
structure can be obtained.

The load time history for the turbine engine, presented
in Fig. 5 was defined on the base of the simplified spectrum,
which is equivalent to the work of engine for 1-hours oper-
ating flight. The value of 100% on the vertical axis is equiv-
alent to the maximum turbine speed of rotation (14,000 rpm).
During the analysis program Fatigue uses the procedures of
““rain flow counting” and “linear damage summation”[10]
to transpose of the non-symmetric time history with differ-
ent levels of loads on the results of experimental standard
tests performed for constant amplitude of load. In the S-N
analysis presented here, the correction of mean stress ac-
cording to Goodman theory additionally was applied.

Results of the S—N analysis (zones of the FE model with
determination of total fatigue life) are presented in Fig. 6.
The minimum fatigue life of 10420 = 15,848 hours of engine
operation was estimated for the disc (Fig. 6a) and 1034 =
= 27,542 hours for the fir-tree region of blade (Fig. 6b). Lo-
cation of the most fatigue-critical zone overlaps to the area,
where the maximum value of maximum principal and von
Mises stress were occurred (Fig. 3 and 4).

Conclusions

This paper presents results of the numerical fatigue cal-
culation of turbine segment subjected to the low cycle fa-
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14000 obr/min. W trakcie analizy program wy-
korzystuje procedury zliczania cykli obciazenia
oraz liniowej kumulacji uszkodzen [10]. Opera-
cje te wykonywane sg po to, aby z niesymetrycz-
nej historii obcigzenia (rys. 5) wyodrebnié poje-
dyncze cykle o stalej amplitudzie. Nalezy zwroci¢
uwagge na fakt, ze stale materialowe wykorzysty-
wane w analizach zmeczeniowych wyznacza si¢
najczesciej w oparciu o wyniki standardowych
testow laboratoryjnych prowadzonych dla probek
cyklicznie zginanych obcigzeniem o statej ampli-
tudzie. W prezentowanej analizie uwzgledniono
dodatkowo korekcje naprezen $rednich wg teorii
Goodmana.

Wyniki analizy zmeczeniowej S-N prezento-
wane sg na rysunku 6. Wyniki przedstawiajg trwa-
lo$¢ zmeczeniowq poszczegdlnych stref modelu
i opisane sa w formie wyktadniczej. Minimalna
trwato$¢ zmeczeniowa rowna 10 +20= 15 848 h
pracy silnika zostata oszacowana dla tarczy tur-
biny (rys. 6a). Zywotno$¢ topatki oszacowana zo-

Rys. 5. Uproszczona historia obciazenia odpowiadajaca godzinnej pracy silnika

Fig. 5. Simplified load spectrum of turbine for 1-hours of engine operation

Rys. 6. Wyniki analizy zme¢czeniowej S-N (trwalo$¢ zmeczeniowa poszczegodlnych stref modelu opisana jest w formie wyktadniczej); minimalna
trwato$¢ zmegczeniowa dysku rowna jest 10 420 zas topatki 10 544 h pracy silnika

Fig. 6. Results of the S-N analysis (zones of the FE model with determination of total fatigue life). Minimum life is estimated for disc (10*% hours
of engine operation (a)) and for fir-tree region of blade (10 5** hours (b))

stala na poziomie 10 3* = 27 542 h (rys 6b). Lokalizacja
strefy krytycznej pod wzgledem zmegczeniowym pokrywa
si¢ z miejscem wystepowania najwigkszych naprezen (por.
rys.314).

Whioski

Praca przedstawia wyniki numerycznej analizy trwato-
$ci zmeczeniowej turbiny silnika lotniczego pracujacego w
warunkach zmeczenia niskocyklowego. Takie warunki pra-
cy silnika zwigzane sg z okresowa zmiang predkosci obro-
towej turbiny w zaleznoéci od fazy lotu samolotu. Wraz ze
zmiang predkosci wirnika naprezenia w turbinie zmieniaja
si¢ w sposob cykliczny, co powoduje przyspieszone (zmg-

tigue. These condition are concerned with accelerating and
decelerating of the engine turbine during the flight. To solve
the problem, the finite element analysis of complex geomet-
rical model of disc and blade with many nonlinearities as
contact and plasticity was carried out. In this preliminary
analysis the stress contours of turbine subjected to opera-
tional speed was created. The results obtained from the non-
linear static calculation were next used into the numerical
fatigue life (S-N) analysis. In this analysis the load time his-
tory additionally was assumed. In results, the minimum fa-
tigue life for the critical components were estimated.

The critical areas of turbine (from the point of view of
the static and fatigue strength) are located on the corner of
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czeniowe) zuzycie elementéw. Do rozwigzania problemu
wykorzystano metode elementdéw skonczonych. Analiza sta-
tyczna skomplikowanego modelu numerycznego fragmen-
tu turbiny pozwolita na wyznaczenie rozktadu naprezen,
wykorzystanego w dalszych obliczeniach zmeczeniowych.
W analizie zywotnosci dla zatozonego spektrum obcigzenia
wyznaczono minimalng trwato$¢ zmeczeniowa elementéw
turbiny silnika.

Krytyczng strefa w analizowanej turbinie z punktu wi-
dzenia trwalo$ci statycznej i zmgczeniowe;j jest powierzch-
nia potaczenia jodetkowego stosowanego do mechaniczne-
go zespolenia tarczy i lopatki. W przypadku dysku strefg o
najmniejszej trwato$ci zmeczeniowej jest fragment trzecie-
go rowka potaczenia. Newralgiczng czescig topatki jest
pierwszy slot potaczenia jodetkowego. W miejscach tych
nalezy spodziewac si¢ powstania pierwszych szczelin zme-
czeniowych. Informacja ta ma duze znaczenie praktyczne
dla personelu naziemnego. Wyszczegolnione krytyczne strefy
turbiny powinny by¢ szczegdtowo sprawdzane w czasie okre-
sowych przegladow silnika. Niezauwazona niewielka szcze-
lina zmeczeniowa w turbinie poddanej zmiennym obcigze-
niom o duzej amplitudzie moze w szybkim tempie
propagowac az do osiggni¢cia krytycznego wymiaru, przy
ktérym nastapi uszkodzenie elementu.

3-rd lower fir-tree slot of disc and on the first slot of blade.
For this regions both the maximum stress and the minimum
fatigue life zone were observed. This indicated zones should
be regularly in detail inspected in the phase of visual inspec-
tion of turbine because of probability of the fatigue crack
initiation. Obtained results and their interpretation present-
ed in this study contribute to better understanding of the fa-
tigue phenomena occurring in the jet engine subjected to the
permanent fluctuation of load.
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Testy toksycznosci spalin turbinowego silnika lotniczego
dla warunkdw startu i ladowania

W artykule przedstawiono propozycje testow badawczych okreslajgcych emisje zwigzkow toksycznych dla turbino-
wych silnikow odrzutowych. Prace wykonano w oparciu o przeprowadzone badania emisji zwigzkow toksycznych spalin
i rozktady obcigzen silnikow typu SO-3 (z samolotow szkolno-treningowych TS-11 Iskra) dla warunkow ich pracy na
lotnisku tj. uruchomien, prob przedwylotowych, kotowania, startow i lgdowan.

Stowa kluczowe: lotnictwo, napedy lotnicze, turbinowy silnik odrzutowy, emisja spalin, ekologia

Tests of exhaust gas toxicity of jet turbine engine for take off and landing phases of flight

TheSubmitted paper describes proposal of research tests of toxic compounds emission of jet turbine engines. Scientific
work includes researches of toxic compounds in exhaust gas for different spectrum of load of SO-3 engines (TS-11 jet
trainer aircraft engine). All practical activities were done at the airfield for start procedures, pre-flight engine tests, taxi

phase, take-offs and landings.

Key words: aviation, aircraft engine, jet turbine engine, exhaust gas emission, ecology

1. Widmo obciazef turbinowego silnika
odrzutowego SO-3 (SO-3W) dla startu
i ladowania

Lotniczy turbinowy silnik odrzutowy (TSO), podobnie
jak silnik ttokowy, jest zrodtem emisji zwigzkow toksycz-
nych w spalinach. Biorac pod uwagg specyfike wykorzysta-
nia TSO (duze predkosci przemieszczania si¢ statku po-
wietrznego i zmieniajace si¢ putapy lotu) stanowig one istotne
zagrozenie dla Srodowiska naturalnego gtownie w rejonach
nasilonego ruchu lotniczego — lotniska, a szczegolnie lotni-
ska potozone w poblizu aglomeracji miejskich.

W celu kontroli zanieczyszczenia powietrza wywota-
nego przez ruch lotniczy Migdzynarodowa Organizacja Lot-
nictwa Cywilnego (ICAO) ustanowita normy emisji sktad-
nikow toksycznych spalin oraz procedury ich pomiaru.
Normy te odnosza si¢ do cywilnych poddzwigkowych sa-
molotow z silnikami jedno- 1 dwuprzeptywowymi, ktorych
ciag startowy w zakresie mocy maksymalnej osigga warto-
$sci powyzej 26,7 kN, w warunkach zgodnych z Internatio-
nal Standard Atmosphere (ISA). W celu ujednolicenia
pomiarow opracowano tak zwany wzorcowy lub reprezen-
tatywny cykl pomiarowy — Landing and Take-Off (LTO).
Ustala on standardowe czasy wykonywania zadan (praca na
biegu jalowym i kotowanie, rozbieg, wznoszenie, podejscie
do ladowania) oraz dla kazdego z zadan okresla standardo-
we ustawienia zakresu pracy zespotu napgdowego.

Kazdy samolot i zesp6l napgdowy ma swoj szczegdlny
rozktad obcigzenia (rys. 1 i 2) oraz profil emisji spalin. Ko-
rzystajac z poktadowych rejestratordw parametréw pracy (ak-

1. Jet turbine engine load spectrum of SO-3
(SO-3W) engine for take-off and landing phases
of flight

The jet turbine engine (TSO) similarly as piston one is
a source of emission of toxic compounds in an exhaust gas.
Taking into account specific way of exploitation of engines
mentioned above (high speed of the airship and different
ceiling parameters) exhaust gases and toxic compounds in-
cluded are the real danger for environment especially for
close to big cities airfields and their vicinities.

To control an air pollution, The International Civil Avia-
tion Organization (ICAO) established standards of toxic com-
pounds of exhaust gases limits and appropriate measurement
procedures. These standards are applicable to sub-sonic, ci-
vilian airplanes equipped with turbo-jet or turbo-fan engines
with maximum start thrust exceeding 26,7 kN in accordance
to International Standard Atmosphere (ISA). To achieve
uniformity, standard or representative measurement proce-
dures Landing and Take-Off (LTO) has been developed. They
define standard time intervals for each measurement activi-
ty for idle engine regime, for taxi, take-off running, ascend-
ing, approach and landing. In addition for each phase of
measurements — standard range of engine unit activity/load
is established.

Each aircraft and it’s engine unit has its specific engine
load spectrum (Fig. 1, 2) and exhaust gas emission profile.
Having used on-board work parameters recorders (nowa-
days, each aircraft is equipped with one) it is easy to deter-
mine spectrum of the engine unit in a very precise way.
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tualnie kazdy statek powietrzny jest w nie wyposazony)
mozna tatwo i precyzyjnie okresli¢ widmo obcigzen dowol-
nego zespotu napedowego.
Widmo obcigzen silnikow SO-3 (SO-3W) okreslono od-
dzielnie dla fazy STARTU i LADOWANIA przyjmujac na-
stepujace zalozenia:
1.Za faz¢ STARTU przyjeto okres czasu od rozpoczgcia uru-
chamiania silnika do momentu uplywu 10 s od oderwania
si¢ samolotu od drogi startowej;

2.Zafazg LADOWANIA przyjeto okres czasuna 10 s przed
przyziemieniem samolotu do wylaczenia silnika.

Engine load spectrum of SO-3 (SO-3W) is described sep-
arately for both phases of flight taking following pre-assump-
tions:
1.START phase is defined as the period of time starting from

start of engine till 10 seconds after take-off;
2.LANDING phase is defined as the period of time lasting
from 10 seconds before touchdown till engines stop.

Picture 1 (TAKE-OFF phase) and picture 2 (LANDING
phase) depict changes of rotary speed of SO-3 engine re-
corded in-flight, for different aircraft types, different crews
and recorded at different periods of time. Table 1 depicts
periods of time for discussed phases of flight.

Rys. 1. Porownanie zapiséw predkosci obrotowej roznych silnikéw samolotow TS-11 podczas uruchomien, przedwylotowych
prob silnikoéw, kotowan i startow

Fig. 1. The comparison of the different turbine speed of engine SO-3 of aircraft TS-11 during engine’s stan, test of engine,
taxi and take-off

Rys. 2. Porownanie zapiséw predkosci obrotowej roznych silnikow samolotow TS-11podczas ladowan, kotowan i wytaczen
Fig. 2. The comparison of the different turbine speed of SO-3 engine of TS-11 aircraft during landing, taxi and engine s turn-offs
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Na rysunkach 1 (faza STARTU) i 2
(faza LADOWANIA) przedstawiono
zarejestrowane podczas lotdéw samolo-
tow TS-11 zmiany predkosci obrotowej
silnikow SO-3 dla: r6znych samolotow
sterowanych przez roznych pilotéw i za-
rejestrowane w rdznych okresach cza-
su. Natomiast w tablicy 1 przedstawio-
no czasy trwania rozpatrywanych faz.

Zgodnie z Instrukcjqg techniki pilo-
towania samolotow TS-11 za charakte-
rystyczne, $wiadczace o stopniu obcig-
zenia zespotu napedowego przyjeto

Tablica 1. Czas trwania faz STARTU i LADOWANIA
Table 1. Duration of phases: TAKE-OFF and LANDING

START/TAKE-OFF LADOWANIE/LANDING
[min:s] [min:s]

Sredni czas trwania/ . .

The medium time duration 1001 337
Maksmhy czas trwama{ 16:38 6:55

The maximal time duration

Minimalny czas trwania/ 625 406

The minimal time duration

przedzialy pracy przedstawione w tabli-
cy 2.

Na rysunku 3 przedstawiono poréwnanie §redniego cza-
su pracy zespotu napedowego na réoznych zakresach dla fazy
STARTU i LADOWANIA.

Tablica 2. Przyjete charakterystyczne przedzialy pracy silnik
Table 2. Accepted typical ranges of engine’s work

;flz:;:;a %ofpr::;l{ne& work n [obr/min}//rpm]
Maksymalny/Maximal 15600 = n > 15100
Nominalny/Nominal 15100 = n > 14500
Przelotowy/Overshoot 14500 = n = 12500
Ladowanie/Landing 10200 > n

In accordance to “TS-11 Flight manual” as the specific
timeframes of engines’ work, the following time periods were
considered, as in Table 2.

Fig. 3 depicts comparison of the mean value of time of en-
gines’work for both phases of flight: START and LANDING.

The analysis of the mean time of work of SO-3 engine
unit (acceleration, deceleration) for take-off and landing phas-
es is depicted in pictures below: picture 4 — exemplary ac-
celeration deceleration values, picture 5 — acceleration and
deceleration percentage ratio for both phases of flight (time
periods), picture 6 — acceleration and deceleration percent-
age ratio for both phases of flight (different acceleration-
deceleration values).

Rys. 3. Poréwnanie $redniego czasu pracy zespotu napedowego SO-3 dla fazy STARTU i LADOWANIA i wzglednego udzialu czasu trwania
poszczegdlnych zakresow pracy

Fig. 3. The comparison of mean time of jet unit SO-3 work in different ranges of engine s work, both for TAKE-OFF phase
and LANDING phases
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Rys. 4. Przyktadowe wartosci akceleracji i deceleracji dla fazy STARTU i LADOWANIA
Fig. 4. The exemplary values acceleration and deceleration for TAKE-OFF and LANDING phases
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Rys. 5. Procentowe udziaty czasu trwania akceleracji i deceleracji zespotu napedowego w zaleznosci od fazy lotu

Fig. 5. The percent participation of the acceleration’s time and the deceleration’s time depending on stage of flight
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Analize akceleracji oraz deceleracji zespotdw napedo-
wych podczas wykonywania startow i lgdowan przedstawiaja
rysunki: 4 — przyktadowe wartos$ci akceleracji i deceleracji,
5 —procentowe udziaty czasu trwania akceleracji i decelera-
cji, 6 — procentowe udzialy réznych wartosci akceleracji
i deceleracji.

2. Zalozenia testow badawczych toksycznosci
spalin turbinowych silnikéw odrzutowych (TSO)

Ze wzgledu na gwattowny rozwdj komunikacji lotniczej
istnieje realna potrzeba badan TSO w zakresie toksyczno-
sci ich spalin oraz monitoringu skazen powietrza na
lotniskach i obszarach do nich przylegajacych.

Pomiar toksycznosci spalin silnikéw spalinowych pro-
wadzi si¢ w oparciu o rejestracj¢ stezenia objetosciowego
poszczegolnych zwigzkdéw toksycznych. Jednak pomiar ten
nie uwzglednia strumienia masy gazow wylotowych — daje
tylko chwilowg warto$¢ stezenia i nie pozwala oceni¢ rze-
czywistej ilosci emitowanych zwigzkow toksycznych. Oce-
na taka mozliwa jest z wykorzystaniem wielko$ci emisji go-
dzinowej lub emisji jednostkowych (w odniesieniu do
jednostki spalonego paliwa oraz w zaleznoS$ci od typu silni-
ka: mocy lub ciagu silnika).

Powszechnie przyjeto si¢ okresla¢ emisje zwigzkow tok-
sycznych wedtug okre§lonego testu (cyklu) badawczego.
Wigkszos¢ istnie jacych testow badawczych wykorzystywana
jest glownie do nadawania certyfikatow lub homologacji.
Przyktadem sa cykle badawcze okreslone normami EURO
w przypadku silnikow trakcyjnych, czy tez w przypadku sil-
nikow okretowych okreslone normg ISO 8178 [1-4].

Ze wzgledu na wspomniany wyzej ,,certyfikacyjny” cha-
rakter testow badawczych waznym czynnikiem jest ujedno-

2. Assumptions of research tests of toxicity
of jet turbine aircraft engines’ exhaust gases

Due to very intensive development of air communica-
tion, there is a strong need to carry on research activities as
far as toxicity of exhaust gases is concerned. Monitoring of
air pollution in airfield areas is also of vital importance.

Measurement of toxicity of exhaust gases of combustion
engines are carried out on the basis of volume concentration
assessment of individual toxic compounds. But this assess-
ment does not take into account the volume of stream of
exhaust gases — it gives only an instantaneous value of con-
centration and does not allow to estimate the real quantity of
toxic substances. This kind of assessment can be developed
when hourly or per-unit emission is considered (per unit of
fuel consumed and depending on the engines’ type, it’s power
and thrust).

Generally, toxic elements of exhaust gases emission is
estimated on the basis of appropriate test/test cycle. Most of
them are used for certification purposes. As an example we
can take EURO standards for combustion, traction engines or
ship engines standards defined in ISO 8178 [1, 2, 3, 4].

Due to the fact that most tests are used for “certification”
purposes, they should be unified/standardized and should as-
sure the same measurement quality. On the other hand they
should reflect the real work environment (the engine built in
fuselage, real speed and ceiling, weather conditions) and work-
load (jet engines’ thrust or rotary engine power). That is why
when tests are developed, engine load characteristics and “time”
load density is important and has to be taken into account. On
their bases, engines’ work ranges are defined and ratio-factors
for different phases of test can be estimated.

[AVAV V]
60,00 - — O Ladowanie
50,00 - 427
40,00 -
=
30,00 -
20,00 -
] 7,80
10,00 56 4 7,0 4§,6 6,5 46 58
o7 183 > |—T_| ||| |_|—| 25 25 Hs |—|'17 |_F7| 385
000 : ’ - I I I - - - - - ; I_E - I{- - - ; - I I 1
6.8 4.6 2.4 1.2 05.1 0.05 0 0.05 05.1 1.2 2.4 4.6 6.8

Akceleracja

Deceleracja

Rys. 6. Procentowe udzialy réznych wartosci akceleracji 1 deceleracji zespotu napedowego w zaleznosci od fazy lotu

Fig. 6. The percent participation of the different acceleration’s values and deceleration’s values depending on stage of flight
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licenie w nich warunkéw pomiaru i takie ich skonstruowa-
nie, aby oddawaty rzeczywiste, typowe warunki pracy (sil-
nik zabudowany na platowiec, predkos¢ i wysokos¢ lotu,
warunki atmosferyczne) i obcigzenia silnikow (ciag turbi-
nowego silnika odrzutowego TSO lub moc turbinowego sil-
nika $migtowcowego/$miglowego TSSm). Stad tez przy
opracowaniu testow niezbedne sa rozktady obcigzen silni-
kéw, czyli gestosci czasowe ich obcigzenia. Na ich podsta-
wie okresla si¢ charakterystyczne zakresy pracy silnika i
wspolezynniki wagowe dla poszczegdlnych faz testu.

W przypadku silnikéw lotniczych prowadzenie badan
mozliwe jest gtownie na ziemi, gdzie nie ma mozliwosci
zachowania typowych warunkéw pracy odnosnie predko-
$ci 1 wysokosci lotu; wynosza one wige: V=01H = 0. Wa-
runki atmosferyczne (T, i p,) nie stanowia problemu — uzy-
skane wyniki testu mozna przedstawia¢ w warunkach
zredukowanych: T =288 Kip = 1013 hPa. W warunkach
uzytkowania na poktadzie statku powietrznego nie ma tez
mozliwosci bezposredniego pomiaru ciggu (TSO), czy mocy
(TSSm), obcigzenie okresla wige predkosé obrotowa turbino-
wego silnika odrzutowego TSO lub predkos¢ obrotowa silni-
ka i wytwarzany moment obrotowy w przypadku silnika $mi-
glowcowego TSSm.

W wypadku, gdy rzeczywiste warunki pracy i obcigze-
nia silnika odbiegaja od sprecyzowanych w standardowym
tescie badawczym (np. okreslenie emisji zwigzkow toksycz-
nych w wyizolowanym obszarze, w ktorym wystepuje cha-
rakterystyczna dla tego rejonu praca silnika) daje si¢ zauwa-
zy¢ dazenie do opracowywania wlasnych testow [5-9].

W innej publikacji autoréw [ 14] przedstawiono testy dla
poszczegolnych zadan lotniczych, takich jak: lot para, atak
celéw naziemnych, lot do strefy. Wspomniane zadania w
naturalny sposéb obejmowaty faze startu i ladowania, jed-
nakze z uwagi na potrzebe okreslenia emisji zwigzkoéw tok-
sycznych na ptaszczyznie lotniska lub w jej bezposrednim
sasiedztwie konieczne stato si¢ zwrdcenie szczegdlnej uwa-
gi na te dwa procesy, jako glowna przyczyne zanieczysz-
czen atmosfery na wspomnianym obszarze. Testy opraco-
wano zgodnie ze schematem przedstawionym na rys. 7.

Badania statystyczne rozkladéw obcigzen wykonano dla
15 silnikéw typu SO-3. Material zrodlowy wykonanej ana-
lizy stanowily dane zarejestrowane przez poktadowe reje-
stratory parametréw lotu i archiwizowane w Laborato-
rium Obiektywnej Kontroli Lotow. Do analizy
wykorzystano komputerowy system deszyfracji para-
metrow lotu Thetys wykorzystywany przez WSOSP.

W oparciu o zebrany material zatozono proces sto-

In case of aircraft engines, researches can be carried on —
basically on the ground — where no real environment can be
depicted (speed, ceiling); so the values are: V=0, H= 0.
Weather conditions are not a problem (T, and p ) — obtained
test results can be compared or converted into reference con-
ditions: T =288 K i p, = 1013 hPa. For jet engines and
rotary ones when working, there is no possibility to obtain
direct thrust or power values — so workload is estimated on
the basis of rotary turbine engine speed or the rotary mo-
ment for helicopter engines.

In case when real work conditions and engine load devi-
ate from that ones defined in test specification (for example:
toxic compound emission estimation in isolated time frame
characteristic for the engine regime when the measurement
is taken) development of own tests is growing [5, 6, 7, 8, 9].

In some other publications of authors [ 14] — tests for spe-
cific aviation tasks are described, e.g. pair flight, ground tar-
gets attack flight, flight to zone and the others. Tasks men-
tioned above in natural way include take-off and landing
phases of flight and as such are vitally important for air pol-
lution estimation at the airfield area and in its vicinities. Test
was worked out in accordance to the algorithm depicted in
Figure 7.

Statistical data researches of load histograms were per-
formed for 15 type SO-3 engines. Source data that were an-
alyzed have been taken from on-board recorders and archived
in Objective Flight Control Laboratory. For analysis pur-
poses, the system of decoding was used. System is designed
and used by Polish Air Force Academy.

On the basis of data received the following stochastic
process has been set-up (for engines’ load) [11], shown in
eq. (1)
where:s —s  —the states of engine’s work in rotational speed
interval determinate in Table 3.

On the basis of time histograms for appropriate load re-
gimes more detailed analysis was performed. It allowed to
look into most characteristic loads for each particular inter-
val.

The full process characteristics can be defined by devel-
opment of P matrix for probability of transition factors (pij -
probability of transition from state “i” to state “j””) in a fol-
lowing form shown in eq. (2).

Tablica 3. Przedziaty predkosci obrotowej silnika dla przyjetych
stanow pracy
Table 3. The engine speed interval (in rpm) for different
states of engine’s work

chastyczny obciazenia silnika opisany nastepujaca prze- sl - n=6900 min" $6 - n=(11000 - 12000) min"
strzenig standéw [11] :

(1) s2 - n=(6900 - 8000) min' |s7 - n= (12000 - 13000) min’'
gdzie s,—s,,— stany pracy silnika w przedzialach pred- _ L _ -
kosci obrotowej okre$lone w tab. 3. s3 - n=(8000 - 9000) min s8 - n=(13000 - 14000) min

’ Dokladnlejsz:e} analiz¢ procesu 1.12.ytk.0wanla silni- s4 - n=(9000 - 10000) mi’ |s9 - n= (14000 - 15000) min’
kéw w poszezegodlnych stanach obcigzenia przeprowa-
dzono na podstawie histograméw czasu przebywania sil- B - B -
nika w tych stanach. Umozliwilo to poznanie najbardziej s3 - n=(10000 - 11000) mir" |s10 - n = (15000 - 15600] min
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Zebranie informacji o stanach
eksploatacyjnych silnika

The gathering of the information
about exploitation states

A 4

Zebranie informacji o czasach przebywania
silnika w przyjetych stanach od s; do s,

The gathering of the information about
time of engine s stay in define states from
s;tos,

Zalozenie procesu stochastycznego dla silnika
opisanego w przestrzeni stanow
Q= {S1>S2>'“>sn}
gdzie: sy, sy, ..., S, — poszczegodlne stany pracy silnika
The stochastic process defined for the engine can be
described by the following equation:
Q={s5,5,.,5,}

s1, 52, ..., sn— the states of engine’s work

A 4

Okreslenie macierzy prawdopodobienstw
przej$é od stanu s; do sj:
The definition of the P-matrix

of the transitions’ probabilities
Jrom states s;to s;, on form:

Pu Po - Pu
P Py Pn - Py
Pu Pn - Pu

Li=1,2, .0, i%]

Wyznaczenie charakterystyk
K =1n)
K -ciag,
n — predkosé obrotowa silnika

The diagrams’ making
K=fin)
K —engine s thrust
n— the engine’s turbine rotational speed

A

Okreslenie histograméow czaséw przebywania
silnika w stanach od s; do s,

The definition of the time histograms of the
engine s stay in states from s ; to s,

A

Okreslenie wartosci oczekiwanych czasow
przebywania silnika w poszczegdlnych stanach
od s; do s, 1 ich procentowe udzialy w stanach

The definition expected times’values of the engine
which stayed in the suitable states from s to s,
and their percentage participation in these states

'

Okreslenie wartosci obcigzen silnika
oraz wspolezynnikow wagowych
dla poszezegdlnych faz testu

N The definition of engine loads’values

and mass factors for the suitable test ‘s
intervals

Utworzenie i-fazowego testu badawczego emisji
zwiazkéw toksycznych w spalinach

The making of the i-intervals research test of the
emission toxic compound in the exhausted gas

Rys. 7. Schemat procedury tworzenia testow badania toksycznosci spalin silnika SO-3

Fig. 7. The scheme of making the procedure of the toxic exhausted gas's research tests for the SO-3 engine
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charakterystycznych obcigzen wystepujacych w rozpatrywa-
nych przedziatach.

Pelng charakterystyke procesu mozna otrzymac przez do-
datkowe okreslenie macierzy P prawdopodobienstw przejs¢
migdzy stanami (p, — prawdopodobienstwo przejscia ze sta-
nu ,,i” do stanu ,,;”’) o postaci:

P P P

p= Py P P
. . . (2)

Pt P2 Proo

W analizowanym okresie uzytkowania silnikow typu
SO-3 uzyskane parametry procesu: wartosci oczekiwane cza-
s6w pracy silnika w odpowiednich stanach, estymatory praw-
dopodobiefistw przejsc¢ ze stanu s, do 5, (gdzie:i,j— 1,2, ...,
10; i #j) zuwagi na duza liczbg obserwacji odpowiadaja (z
dostateczna doktadno$cig) parametrom teoretycznego pro-
cesu stochastycznego.

Kazdy z powyzszych przedziatow (s, — s, ) mozna trak-
towac jako okreslony stan obcigzenia silnika. Prowadzac jed-
nakze analize procentowego udziatu czasu trwania zakre-
sOw pracy dla startu i ladowania (rys. 3) mozna zauwazyc¢,
ze podczas tych procesow niektore przedziaty pracy sa nie-
istotne z uwagi na ich niewielki udziat procentowy w sa-
mym procesie. W przypadku startu ma to miejsce dla zakre-
su ,,Nominalny” (stan s ) oraz stanow s_ i s,, ktérym
odpowiada obcigzenie ,,Przelotowy”. Natomiast duzy udziat
zardwno dla startu, jak i ladowania stanowi przedziat opisa-
ny stanem s, — jest to zakres pracy silnika wykorzystywany
podczas kolowania samolotu. W zwigzku z tym dokonano
grupowania tych przedziatow. Potgczono stany s_ i s,, kto-
rym odpowiada obciazenie ,,Przelotowy”. Dodatkowo do tak
uzyskanego przedziatu pracy silnika dofaczono stan s (,,No-
minalny”). Nie zdecydowano si¢ na pomini¢cie zakreséw
pracy (,,Przelotowy” i ,,Nominalny”’) z uwagi na ich znacz-
ny wplyw na emisj¢ pomimo niewielkiego procentowego
udziatu w calym procesie, natomiast przy szczegotowej ana-
lizie nowopowstalego przedziatu punkt ciezkosci (wage)
skierowano na wyzsze predkosci obrotowe silnika, co od-
powiada wigkszym emisjom. Stany s, (,,Ladowanie”) is
(,,Maksymalny”) pozostawiono bez zmian. Pomini¢to nato-
miast stany s, do s, jako nieistotne w fazie startu i ladowania.

Takie podejsécie pozwolito uzyskacé test czterofazowy w
przypadku startu i dwufazowy dla ladowania (znikomy udziat
obcigzen ,,Przelot” i ,,Maksymalny”). Dodatkowym argu-
mentem za skroceniem testu byt czynnik ekonomiczny, po-
niewaz 4 — 5-cio fazowe testy pozwalaja znacznie skroci¢
badania i zmniejszy¢ ich koszt.

W zwiazku z tymi zmianami stany pracy silnika przed-
stawiajg si¢ nastepujaco:

P, =S, - ,,Ladowanie”, n < 10000 min’,
p,=s,—..Inne” (,Kotowanie”),n = (10000-12000) min',
p,=s,Us Us, —.Przelotowy”, n=(12000-15000) min’,
p,=s,,—»~Maksymalny”, n=(15000-15600) min"'.

For the period of time when SO-3 engines were tested,
the following parameters of the process were defined: value
of expectancy of the engine in each load regime, probability
estimators of transitions from state s, to state s, 4,j-1,2, ...,
10; 1#j). Due to the big number of data recor(fed, they firm-
ly respond to parameters of theoretical stochastic process.

Each of range (s —s, ) can be taken as a defined state of
engines’ load. Performing detailed percentage analysis, for
the periods of time for start and landing (Fig. 3) it can be
observed that for those work ranges , some intervals can be
omitted (low percentage factor). For take-off it happens for
the range “nominal” (s,) and for s and s — “cross-country”
regime. For “taxi” (appropriately s ) — percentage is high. In
accordance to that, some intervals have been grouped. S_
and S, were put together. In addition S interval “nominal”
was added. Ranges “cross-country” and “nominal were not
removed due to the fact of their big influence on exhaust gas
emission despite low percentage factor in entire process. Car-
rying out detailed analysis — for new formed range, the cen-
tre of “weight” was moved forward towards higher rotary
speed — and as a result toward expanded emissions. Ranges
s, (touchdown) and s (maximum) were not changed at all.
Ranges s to s, are removed — as insignificant for take-off
and landing phases of flight.

This kind of approach led to 4-our phases tests for take-
off and two phases test for touchdown. Additional factor
that influenced approach defined below was economy, be-
cause 4-5 phases tests allow to shorten researches and lower
their cost.

In accordance to that algorithm load ranges are as fol-
lowing:

p,=s,— ,landing”, n < 10000 min‘!,

p,=s,— ,the others” (,,taxi”), n =[10000-12000] min!,

p,=s, Us Us, - ,overshoot”, n =[12000-15000] min-!,

p, = 8,, —» maximum”, n = [15000-15600] min"'.

So the process characteristics and the matrix of transi-
tion probabilities from p1,... , p4 is as follows from eq. (3).

Tests that have been developed are described in form of
tables or graphics and to perform comparative analysis, the
best way is to use unitary emission parameter (for example
g/(kW-h), g/(N-h), g/kg, ). Moreover, for tracking engines,
for stationary the following coordinates are used: rotary en-
gine speed, power of engine unit. The relative values are
taken and “weight” coefficients for each phase together with
load ranges histogram data. These kinds of graphics are pre-
pared for jet engine in Fig. 8 (power replaced by thrust).

3. The research tests of toxic exhaust gas
for take-off and landing phases of flight

Fig. 8 depicts proposal of 4-phases toxicity test of exhaust
gas for SO-3 engine (TS-11 “Iskra”) for take-off and landing.
Unitary emission is defined as follows form eq. (4) [1]
where K —the thrust from the i-interval of cycle [N], u —
the importance factor of the i-interval of cycle, n — the num-
ber of the cycle’s intervals, £ — the emission from the i-
interval of cycle [g/h].
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Charakterystyka procesu otrzymana przez okre$lenie ma-
cierzy prawdopodobiefistw przej$¢ migdzy stanamip ,.., p,
ma postac:

my my o my my
M= My My My My,
my, My, Myy My 3)

My Mgy Myz My

Opracowane testy przedstawia si¢ w tabelach lub w po-
staci graficznej, przy czym dla dalszych analiz porownaw-
czych najkorzystniej jest emisje wyrazi¢ jako emisj¢ jed-
nostkowa (np. g/(kW-h), g/(N-h), g/kgpal). Ponadto w
przypadku silnikéw trakcyjnych, dla testoéw stacjonarnych
najczestszy uktad testu przedstawia si¢ w uktadzie wspot-
rzgdnych: predkosé obrotowa silnika — moc, opisujac po-
szczegblne wielkosci testu warto$ciami wzglg- dnymi oraz
podajac wspotczynniki wagi poszczeg6élnych faz uwzgled-
niajgce histogram czasow trwania obcigzen. Takie wykresy
dla turbinowego silnika odrzutowego (TSO) przedstawiono
na rysunku 8, na ktérym moc zastapiono ciggiem K.

3. Testy badawcze toksycznosci spalin dla fazy
startu i ladowania

Na rysunku 8 przedstawiono propozycje 4-fazowego lot-
niczego testu toksycznosci spalin silnika SO-3 samolotu TS-
11 ,,Iskra” dla warunkoéw startu i ladowania. Emisj¢ jednost-
kowa dla proponowanych testow okreslono w oparciu o
zaleznos¢ (4) [1]:

[¢/(N"h)] 4)

gdzie: K, — ciag z i-tej fazy cyklu [N], u, — wspolczynnik
wagowy i-tej fazy cyklu,n — liczba faz cyklu, £ — emisja
zi- tej fazy cyklu [g/h].

W obliczeniach wykorzystano warto$ci ciagu (po prze-
liczeniu do wielkosci zredukowanych) i zuzycia paliwa zmie-
rzone podczas proby na hamowni dotyczace silnikow
o numerach fabrycznych: 37 174 229137 175 267 oraz dane
emisji uzyskane z badan. Silniki nr 37 174 229 i nr 37 175
026 (badany na samolocie) to silniki bezposrednio po re-
moncie, natomiast silniki nr 37 175 267 i nr 48 176 101
(badany na samolocie), to silniki ze zuzytym normatywnym
zasobem pracy (resursem). Emisj¢ jednostkowa dla tlenku
wegla oraz weglowodorow przedstawiono na rys. 9 i 10.
Nie rozpatrywano natomiast emisji tlenkow azotu z uwagi
na ich niewielkie st¢zenia (rz¢du kilku ppm).

Analiza uzyskanych wynikow wykazala najnizsza emi-
sj¢ CO 1 HC dla zadania ,,Start”. Wynika to z faktu, ze pod-
czas realizacji tego zadania okoto 19% czasu pracy silnika
przypada na obcigzenia maksymalne i bliskie maksymalnych,
a tym samym niewielki jest udziat spalania niezupelnego

Rys. 8. Proponowany 4-fazowy test badawczy emisji zwiazkéw
toksycznych silnika SO-3 samolotu TS-11 ,,Iskra” dla warunkow:
a) ,,Start”, b),,Ladowanie”

Fig. 8. The proposal of 4-intervals research test of toxic exhausted gas
for SO-3 engine from aircraft TS-11 “Iskra” for phases:
a) “Take-off”, b) “Landing”

For computing purposes values of reduced sequence el-
ements were taken together with fuel consumption parame-
ter measured during engine tests at the test laboratory. Test
and measurements were performed for following engines:
No. 37174229 and No. 37175267. Engines No. 17174229
and No. 37175026 (built-in the aircraft) were repaired late-
ly, while engines No. 37175 267 and No. 48176 101 gained
service life limit. CO and HC emission is depicted in Fig. 9
and Fig. 10. Nitrogen oxides were not counted due to insig-
nificant value of concentration (a few ppm).
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i niecalkowitego.
Emisja tych gazéw
dla zadania ,,Lado-
wanie” jest niezna-
cznie wyzsza. Thu-
maczy¢ to mozna
tym, ze rozklad ob-
cigzen podczas tego
zadania charaktery-
zuje si¢ znacznie
wigkszym udziatem
mniejszych obcig-
zen co powoduje, ze
zaro6wno emisja CO,
jak 1 HC realizowa-
na w oparciu o test
dla tego zadania jest
wigksza niz w przy-
padku startu.

Na warto$ci emisji przedstawionej w postaci emisji jed-
nostkowej bedzie bez watpienia miato wplyw ,,ttumigce” od-

Rys. 10. Emisja jednostkowa weglowodoréw w silnikach typu SO-3 dla startu i ladowania
Fig. 10. The hydrocarbons emission in engines SO-3 for phase take-off and landing

Rys. 11. Emisja godzinowa tlenku wegla w silnikach typu SO-3 dla startu i ladowania
Fig. 11. Hourly emission of carbon monoxide in SO-3 engines for take-off and landing phases

Rys. 9. Emisja jednostkowa tlenku wegla w silnikach typu SO-3 dla startu i ladowania

Fig. 9. The carbon monoxide elementary emission in engines SO-3 for phase take-off and landing

Analysis of data obtained during tests showed minimum
emission of CO and HC for “Start” interval. This is a result

of the fact that with-

in this timeframe, 19

% of engine load

goes for maximum

or close to maxi-
mum loads — so non
complete burning
phase is insignifi-
cant. For “landing”
phase, emission is
slightly bigger. It is
easy to explain: load
histogram includes
much more lower
loads and as a result

CO and HC emis-

sions for this phase

of test is much big-
ger than for “Start”
phase.

Value of emission
described in unitary
form is influenced by
attenuation of thrust K
in accordance to formu-
la (4). Hourly emission
is defined in eq. (5)
where £ — the emission
from the i-interval of cy-
cle [g/h], u,— the impor-
tance factor of the i-in-
terval of cycle, n — the
number of the cycle’s
intervals.

Test results show
bigger differences of
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dzialywanie ciggu K z zalezno$ci (4). Nie posiada tej cechy
interpretacja wynikow badan w postaci emisji godzinowe;j,
ktora oblicza si¢ wedtug zaleznoSci:

E; =% E, u [gh 5)
i=1

gdzie: E — emisja z i-tej fazy cyklu [g/h], u — wspoOtezynnik
wagowy i-tej fazy cyklu, n — liczba faz cyklu.

Uzyskane wyniki
uwidaczniaja wigksze
roéznice w emisji zwiaz-
kow toksycznych po-
miedzy poszczegdlnymi
egzemplarzami silni-
kow. Niemniej jednak
wnioskowanie o przy-
czynach rozbieznosci
pomigdzy emisja po-
szczegblnych egzem-
plarzy musi by¢ ograni-
czone ze wzgledu na
mata populacje silnikow
poddanych badaniom.
Zmiany emisji godzino-
wej dla tlenku wegla
oraz weglowodorow
przedstawiono na rys.
11i12.

Ciekawym sposo-
bem przedstawienia
emisji zwigzkow tok-
sycznych uzyskanej z
testow badawczych jest
przedstawienie jej w od-
niesieniu do masy zuzy-
tego paliwa. Konstruk-
cja testow jest analo-
giczna do przedstawio-
nych wczesniej. Emisje
wyrazong w [g/kgpal] dla
tlenku wegla oraz we-
glowodorow przedsta-
wiono narys. 131 14.

Interpretacja rysun-
kow 13 1 14 jest podobna
do sformutowanej juz
dla emisji jednostkowej
wyrazonej w [g/N-h].
Mozna jedynie zauwa-
zy¢ wigksze roznice pomigdzy zadaniem ,,Start” (przewaga
wysokich zakreséw pracy silnika — duze zuzycie paliwa), a
,Ladowaniem” (wymagajacym tylko matych i $rednich za-
kresow pracy).

3. Podsumowanie

Przedstawiona w pracy metodyka opracowywania testow
badawczych emisji zwigzkow toksycznych spalin TSO jest

emission parameters for different engines. But this factor
can not be decisive due to the fact that the number of en-
gines tested was limited. Hourly emission changes of CO
and HC are depicted in Fig. 11 and Fig. 12.

An interesting way of analysis of toxic compounds is to
perform it with detailed analysis of fuel consumption. Tests
algorithms are similar to the previous ones. Emission count-
ed in [g/kg, ] for CO and for HC is depicted in Fig. 13
and Fig. 14.

Rys. 12. Emisja godzinowa weglowodorow w silnikach typu SO-3 dla startu i ladowania
Fig. 12. Hourly emission of hydrocarbons in SO-3 engines for take-off and landing phases

Rys. 13. Emisja tlenku wegla z jednostki spalonego paliwa w silnikach typu SO-3 dla startu i ladowania

Fig. 13. The carbon monoxide emission per unit of consumed fuel in SO-3 engines for take-off and landing phases

Interpretation of Fig. 13 and Fig. 14 is similar to that one
for unitary emission. It is easy to notice bigger differences
between “Start” and “Landing” phases.

4, Summary

The methodology of tests of toxic compounds of exhaust
gases is a trial to develop unified method of environmental
threat posed by turbine engines. This methodology allows
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Tests of toxic exhausted gas emitted by jet turbine engines...

propozycja jednolitego
ujecia zagadnienia oce-
ny zagrozenia, jakie
stwarzajg turbinowe sil-
niki lotnicze dla $rodo-
wiska. Metodyka ta daje
mozliwo$¢ uzyskiwania
poréwnywalnych wyni-
kéw dla roznych typow
silnikow o odmiennych
profilach emisji spalin.
Przy opracowaniu te-
stOw zaproponowano
uwzglednienie rzeczy-
wistego rozkladu sta-
noéw pracy TSO, upo-
dabniajac tym samym
mozliwie blisko proce-
dure okre$lania emisji
do rzeczywistych wa-
runkéw uzytkowania
silnikoéw. Ponadto znajomo$¢ gestosci czasowych obciazen
silnikow podczas ich typowych zadan daje mozliwos¢ do-
wolnego ksztattowania testu badawczego i dostosowywa-
nia do aktualnych potrzeb w zalezno$ci od zmiany zadan
obiektu (statku powietrznego). Tak elastyczne podejs$cie
umozliwia nie tylko okreslenie warunkéw pomiaru, ale row-
niez wnioskowanie o aktualnej emisji i w dalszej kolejnosci
sterowanie jej wielkoscig (planowanie) w zalezno$ci od prze-
widywanych obcigzen zespotow napedowych statkéw po-
wietrznych. Proponowany test jest alternatywa dla ,,wzor-
cowego cyklu pomiarowego” (Landing and Take-off)
zawartego w normach emisji spalin wedtug ICAO.

Na podsumowanie przeprowadzonych badan mozna
stwierdzi¢, ze:

— uzyskane wyniki z zaproponowanych testow badawczych
zalezg przede wszystkim od konstrukcji samego testu, a
zwlaszcza od wspotczynnikow wagi poszczegolnych faz
testu — dlatego tez wyniki uzyskane wedtug roznych prze-
pisOw sa na ogdt niepordwnywalne;

— w mniejszym stopniu wyniki zaleza od jednostki (miana)
samej emisji;

— wnioskowanie o emisji indywidualnej poszczegdlnych sil-
nikow na obecnym etapie musi by¢ ostrozne z uwagi na
skapy materiat badawczy.

Zaproponowane testy uwzgledniaja faze pracy na ziemi:
praca na plaszczyznie postoju samolotdéw, podczas kotowa-
nia, startow i ladowan. Takie podej$cie pozwala wniosko-
wac o zagrozeniach pochodzacych od zwigzkow toksycz-
nych emitowanych przez TSO. Stanowi jednocze$nie
przestanke do prognozowania rozktadu zanieczyszczen na
ptycie lotniska i w jego poblizu przy znanej gestosci czaso-
wej wykorzystania statkow powietrznych.

Artykut recenzowany

Rys. 14. Emisja weglowodorow z jednostki spalonego paliwa w silnikach typu SO-3 dla startu i ladowania

Fig. 14. The hydrocarbons emission from unit of consumed fuel in engines SO-3 for phase take-off and landing

to get comparable test data for dif ferent engines with differ-
ent emission profiles. Developing of tests involves real time
engine load histogram analysis and as the result — data are
very close to the real work environment for engines. More-
over, knowledge on time density of engine loads during typ-
ical regimes of work gives opportunity to shape tests for
areas of special interests depending on tasks of an airship.

This flexibility allows to shape not only measurements en-

vironment but also paves way to make some conclusions on

emission values — farther on allows to control emission de-
pending on engine units load. It is an alternative for “model
measurement cycle” (Landing and Take-off) included in

ICAO standards for exhaust gases emission.

Summarizing we can draw following conclusions:

— tests results depend mainly on test algorithm, especially
on “weight” coefficients for each test phase — that is why
test results are different for different tests;

— it is not decisive what units we use to describe emission
parameters;

— individual approach for each engine type emission has to
be estimated in a very cautiously manner — research mate-
rial is still not sufficient.

Proposed tests take into account phase of engines’ work
at the airfield: parking area, taxi ways, take-off and landing.
This kind of approach allows to draw conclusions on threat
posed by toxic compounds of exhaust gases of turbine en-
gines on environment. It is also a kind of premise to predict
pollution histogram at the airfield and in it’s vicinities when
air traffic and it’s time density is known.
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Skréty i oznaczenia/ Abbreviation
and Nomenclature

ICAO Migdzynarodowa Organizacja Lotnictwa Cywilnego / In-
ternational Civil Aviation Organisation

International Standard Atmosphere

ladowanie i start / Landing and Take-Off

ISA
LTO

TSO turbinowy silnik odrzutowy / jet turbine engine

TSSm  turbinowy silnik §migtowcowy/émiglowy / propeller engi-
ne

WSOSP Wyzsza Szkota Oficerska Sit Powietrznych / The Air
Force Academy
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Nowe silniki samochodowe

na wystawie Mondial de I’Automobile Paris 2006

Najwigksze wystawy samocho-
dow odbywaja si¢ na przemian, co
dwa lata, we Frankfurcie nad Menem
oraz w Paryzu. W roku 2006 wysta-
wa odbyta si¢ we Francji. W prze-
ciwienstwie do wystawy we Frank-
furcie, gdzie dominujaca pozycje
zajmuja niemieckie firmy motoryza-
cyjne, w Paryzu prezentowane sg
osiggnigcia firm samochodowych i
silnikowych z catego $wiata.

Zainteresowanie zwiedzajacych
wystawe koncentruje si¢ zwykle tyl-
ko na nowych modelach samocho-
dow, podczas gdy producenci pre-
zentuja rowniez swe najnowsze
osiggnig¢cia z techniki motoryzacyj-
nej, wérdd ktérych najwazniejsze
miejsce zajmuja nowe silniki spali-
nowe. Dla specjalistow jest to dosko-
nata okazja do zapoznania si¢ z naj-
nowszymi tendencjami rozwoju
konstrukceji pojazdéw i silnikow.

Ze wzglgdu na ré6znorodnos¢ pre-
zentowanych nowosci na wystawie
w Paryzu trudno byto zanotowac jed-
ng, gtowng tendencje, ktéra obecnie
obowiazuje przy projektowaniu no-
wych zrédet napedu pojazdow. Moz-
na jedynie zwréci¢ uwage, ze
wszystkie firmy stosuja downsizing,

Rys. 2. Charakterystyka predkosciowa silnika M4R

Rys. 1. Przekrdj silnika M4R firm Renault i Nissan

ktory stanowi obecnie obowigzkowa regute zarowno w kon-
strukcji silnikow z zaptonem iskrowym, jak i samoczynnym.
Coraz bardziej powszechne jest rowniez wprowadzanie
hybrydowych uktadow napgedowych i to nie tylko do sa-
mochodow luksusowych, lecz takze do tanszych, popu-
larnych pojazdow.

Stosowanie filtrow czastek statych w pojazdach wypo-
sazonych w silniki o zaptonie samoczynnym jest juz dla no-
wych pojazdoéw obowiazujacym standardem.

Nadal licznie prezentowana jest oferta pojazdow przy-
stosowanych fabrycznie do zasilania gazem ziemnym, przy
czym po ostatnich wydarzeniach politycznych zwigzanych
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zrynkiem paliw gazowych, zainteresowanie szerokim wpro-
wadzaniem gazu do motoryzacji ulegt znacznemu ostabie-
niu.

Sposrod wszystkich dziedzin gospodarki §wiatowej glo-
balizacja ujawnia si¢ najmocniej w przemysle samochodo-
wym. Dowodem tego jest taczenie firm w globalne koncer-
ny motoryzacyjne, a takze realizacja wspdlnych projektéw
dotyczacych produke;ji silnikéw spalinowych, ktére sg sto-
sowane w samochodach r6znych marek. Najlepsze przykta-
dy obecnie obowigzujacych tendencji rozwoju silnikodw spa-
linowych zaprezentowata firma Renault. Na jej stoisku
pokazano nowa game silnikow opracowanych wspoélnie z
firmg Nissan i stosowanych w réznych pojazdach obu ma-
rek, a takze oferowanych innym firmom.

Tego typu nowym silnikiem opracowanym przez Renault
i Nissana byta jednostka o zaptonie iskrowym oznaczona
symbolem M4R. Jest to silnik o obj¢tosci skokowej 2,0 dm?,
ktory dzigki zastosowaniu lekkich materialow konstrukcyj-
nych (stopy aluminium i materialy kompozytowe) odzna-
cza si¢ malag masg, porownywalng z silnikami o objetosci
skokowej 1,6 dm3. Rozwija on moc maksymalng 103 kW/
6000 obr/min oraz maksymalny moment obrotowy 194 N-m/
3750 obr/min (N =51,5kW/dm*, N =258kW/cyl,p
= 1,22 MPa), przy czym 85% maksymalnej warto$ci mo-
mentu obrotowego osiaga juz przy predkosci obrotowej wy-
noszacej 2000 obr/min, co jest zastugg zmiennych faz roz-
rzadu zaworow dolotowych i wylotowych. W trakcie
opracowywania silnika duza uwage zwrocono na problem

Rys. 3. Przekroj silnika TCE 100 firm Renault i Nissan

Rys. 4. Charakterystyka predkosciowa silnika TCE 100

glosnosci i drgan podczas jego pracy, i pod tym wzgledem
silnik M4R nalezy do czotowki §wiatowej. Ten efekt zostat
osiagniety dzigki zastosowaniu dwumasowego kota zama-
chowego, dwoch watdéw wyrownowazajacych sity masowe
oraz dzigki specjalnej konstrukcji misy olejowej, ktora jest
odlewana ze stopow aluminium. Nowy silnik przewidziany
jest to stosowania w wielu r6znych modelach marki Renault
i Nissan, ktore sa oferowane na rynku Euro-
Py, Azji i Ameryki.

Bardzo interesujacym silnikiem firmy Re-
nault jest rbwniez nowa jednostka o zapto-
nie iskrowym o objetosci skokowej 1,2 dm®,
oznaczona symbolem TCE 100. Jest to sil-
nik przeznaczony do pojazdow matej i $red-
niej wielkosci, ktoéry wykazuje parametry
robocze, typowe dla wspotczesnych silnikow
klasy 1,4-1,6 dm®. Ta calkowicie nowa,
4-cylindrowa jednostka zostata wyposazona
w turbosprezarke, ktéra ma bardzo matg bez-
wladnos¢ i szybko reaguje na zmiang obcig-
zenia silnika, gwarantujac przy tym duza
warto$¢ momentu obrotowego w szerokim
zakresie predkosci obrotowej. W systemie
dotadowania zastosowano tzw. funkcj¢over-
power (dawniej okres§lang czgsto terminem
overboost), polegajaca na mozliwosci chwi-
lowego zwigkszenia warto$ci momentu ob-
rotowego i mocy silnika w zakresie predko-
$ci obrotowej powyzej 4500 obr/min.
Funkcja ta, w ktorej elektroniczny uktad ste-
rujacy pozwala na chwilowe zwickszenie ci-
$nienia dotadowania, jest dostgpna wylacz-
nie podczas przyspieszania pojazdu na I, 111
lub IV biegu, znacznie zwigkszajac jego dy-
namike¢ ruchu. Nominalnie silnik TCE 100
osigga moc 74 kW/ 5500 obr/min i maksy-
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Rys. 5. Ogniwo paliwowe GENEPAC 20 koncernu PSA

malny moment obrotowy 145 N-m/ 3000 obr/min (N,= 62,0
kW/dm’, N, = 18,6 kW/eyl, p, . = 1,52 MPa). Funkcja
Overpower pozwala na zwigkszenie mocy o ok. 4 kW
imomentu o 6 N-m.

Ze wzgledu na duze obcigzenie cieplne w tym silniku
zastosowano zawory wylotowe chtodzone sodem oraz chto-
dzenie tlokéw natryskiem oleju na denka. W celu zmniej-
szenia zuzycia paliwa predko$¢ obrotowa biegu jalowego
wynosi zaledwie 650 obr/min, co byto mozliwe, dzigki spe-
cjalnej formie kanatow dolotowych zapewniajacej silne za-
wirowanie tadunku w cylindrze. Srednie zuzycie paliwa w
tescie NEDC dla samochodéw Renault Clio i Modus wypo-
sazonych w opisywany silnik wynosi okoto 5,9 dm?/100 km,
a $rednia emisja dwutlenku wegla nie przekracza 140 g/km.
Silnik TCE 100 produkowany jest od poczatku 2007 roku
we francuskim mies$cie Douvrin w liczbie 13 500 szt. tygo-

Rys. 6. Schemat uktadu napedowego z ogniwem paliwowym GENEPAC 20 samocho-

du Peugeot 207

dniowo, a koszty opracowania jego kon-
strukcji wyniosty ponad 80 mln Euro.
Drugi francuski koncern PSA Peuge-
ot Citroén zaprezentowal systemy nape-
dowe, ktore w przyszto$ci mogg znalez¢
si¢ w pojazdach tych marek. Obok poka-
zanego juz wiosng 2006 roku w Genewie
hybrydowego uktadu napgdowego z sil-
nikiem o zaptonie samoczynnym HDi w
Paryzu przedstawiono kolejny przyktad
koncepcji napgdu, tym razem z ogniwem
paliwowym, zastosowanym w matym sa-
mochodzie Peugeot 207. Juz na poczatku
2006 roku koncern PSA przedstawit ze-
staw ogniw paliwowych GENEPAC o
mocy 80 kW gotowy do zastosowania w
pojazdach $redniej klasy, natomiast w pre-
zentowanym modelu 207 zastosowano
nowa, kompaktowa odmian¢ o mocy 20
kW. Ogniwo wspotpracuje stale z zesta-
wem akumulatoréw litowo-jonowych o mocy 50 kW, dzie-
ki czemu mozna bylo zastosowa¢ silnik elektryczny o no-
minalnej mocy 40 kW (mocy chwilowej 70 kW) i
maksymalnym momencie obrotowym 180 N-m. Ogniwo
zasilane jest z pigciu butli o objetosci 15 dm?, ktére pod ci-
$nieniem 70 MPa mieszcza facznie 3 kg wodoru. Gwarantu-
je to zasieg pojazdu do 350 km, a pozostate osiagi pojazdu
(predkos¢ maksymalna 130 km/h, czas rozpedzania do 100
km/h — 15 s) nie odbiegaja wiele od konwencjonalnej wersji
pojazdu.

Drugi, bardziej konwencjonalny system napedu pojazdu
koncern PSA zaprezentowal w studyjnym modelu 908RC.
Ta luksusowo-sportowa limuzyna wyposazona zostata w po-
tezny silnik o zaptonie samoczynnym V12 HDi (V = 5.5
dm’, N =515kW, M = 1200 N-m, N = 93,6 kW/dm3,‘NcyI=
=43 kW/eyl,p_ =2.74 MPa), ktéry wywodzi si¢ z nowe-
go silnika wyczynowego przeznaczonego do wyscigéw Le
Mans. Ta interesujaca jednostka
napgdowa o kacie rozwarcia cylin-
drow wynoszacym 100° wyposa-
zona jest seryjnie w filtry czastek
statych.

Duzo nowosci z dziedziny kon-
strukcji silnikow zaprezentowaly
w Paryzu firmy niemieckie.

Bardzo ciekawy system stero-
wania zaworami w uktladzie roz-
rzadu przedstawita firma Audi
w swym nowym silniku o zapto-
nie iskrowym V6 2,8 FSI. System
o nazwie Valvelifi daje efekt syner-
gii (tj. wspotdziatania elementow
wzmacniajacego skutek), Iaczac w
sobie zalety stosowanego juz sys-
temu zmiany faz rozrzadu z syste-
mem zmiany skoku zaworéw do-
lotowych. Zmiana skoku reali-
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zowana jest za pomocg przesuwnych segmentow watka roz-
rzadu zaworéw dolotowych, dzigki czemu rolka popycha-
cza moze wspotpracowac z krzywkami o ré6znym zarysie.
Jedna para krzywek, wykorzystywana przy pracy silnika z
duzym obcigzeniem otwiera oba zawory dolotowe
o 11 mm. Druga para krzywek, wykorzystywana przy pracy
silnika z matym i $rednim obcigzeniem daje asymetryczne
otwarcie zawordéw dolotowych w jednym cylindrze, otwie-
rajac jeden z nich o0 5,7 mm, a drugi o 2 mm. W ten sposob,
wraz odpowiednig forma kanatéw dolotowych i denka tto-
ka, uzyskiwany jest efekt silnego zawirowania tadunku w
cylindrze, co jest bardzo wazne w silniku z bezposrednim
wtryskiem benzyny. Przesuwanie segmentéw watka rozrza-
du odbywa si¢ droga mechaniczng, za pomocg elektroma-
gnetycznie sterowanych trzpieni, wchodzacych w rowek
przebiegajacy skos$nie w przesuwnym segmencie watka. Wy-
sunigcie trzpienia powoduje przesunig¢cie segmentu o 7 mm
i rolka popychacza wspolpracuje z krzywka o innym zary-
sie. Caly system sterowany jest elektronicznie, a czas prze-
Iaczania miesci si¢ w jednym cyklu pracy silnika.

Nowy silnik V6 2,8 FSI wywodzi si¢ z rodziny silnikow
V6 firmy Audi, przy czym jako pierwszy z nich zostal wy-
posazony w system Valvelift, a ponadto przeprowadzono w
nim wiele modyfikacji, ktore w stosunku do pozostatych jed-
nostek spowodowaty zmniejszenie masy oraz zmniejszenie sit
tarcia.

W Paryzu firma Audi pokazata rowniez prototyp silnika
o zaptonie samoczynnym V12 TDI, ktory powstat dzigki
doswiadczeniu z silnikami V10 w wyscigach Le Mans. Sil-
nik ten (Vg— 5934 cm? N =368 kW,M =1000N'm, N =62
kW/dm?, N N =30 kW/cyl P, = 2 ! MPa) zasﬂany jest
systemem Cvommon Rail o maksymalnym ci$nieniu wtry-

Rys. 7. Silnik o zaptonie samoczynnym V12 HDi koncernu PSA

sku wynoszacym 200 MPa. Juz wkrotce znajdzie on zasto-
sowanie w modelu Audi Q7.

Koncern Volkswagen/Audi przedstawit takze catkowi-
cie nowy silnik o zaptonie iskrowym 1,8 TFSI nalezacy do
nowej serii EA888. W stosunku do silnika 2,0 TFSI, ktory
zyskat wiele pochlebnych opinii, nowy silnik 1,8 TFSI jest
wyposazony w nowg pompg¢ paliwowa osadzong bezposred-
nio na watku rozrzadu oraz w nowe 6-otworkowe wtryski-
wacze, ktore wtryskuja benzyne bezposrednio do cylindra
pod maksymalnym ci$nieniem 15 MPa. Zastosowano w nim
rowniez nowego typu turbosprezarke BorgWarner K03 z
chtodzeniem ciecza, ktora gwarantuje bardzo korzystny prze-
bieg charakterystyki silnika. W tym doladowanym silniku
zastosowano stopien sprezania€ = 9,6 dzieki uzyskujac jego
duza sprawno$¢. Istotng nowoscig konstrukcyjng sa nowe-
go typu tancuchy zgbate, ktore w silniku 1,8 TFSI zostaty
zastosowane po raz pierwszy. Jeden dhugi tancuch tego typu
napedza walki rozrzadu, natomiast dwa krotsze napedzaja
waly wyrownowazajace oraz pomp¢ oleju. W stosunku do
rozwigzania klasycznego tancuch zebaty odznacza si¢ cich-
szg pracg i wigksza trwato$cig, a ponadto zajmuje mniej miej-
sca. Walek rozrzadu zaworéw dolotowych zostat wyposa-
zony w nowego typu bezstopniowy mechanizm prze-
stawiania faz rozrzadu, ktory w stosunku do dotychczas sto-
sowanych mechanizmow znacznie szybciej reaguje na zmia-
n¢ obcigzenia silnika.

Nowy silnik 1,8 TFSI jest przeznaczony do ré6znych mo-
deli klasy kompaktowej i $redniej nalezacych do grupy VAG,
ktére oferowane sa we wszys-tkich krajach swiata. Od je-
sieni 2006 roku silnik ten jest produkowany w zaktadach
Audi w Gyor na Wegrzech oraz w zaktadach Volkswagena
w Dahlean w Chinach.

Firma BMW pokazata w
Paryzu bardzo interesujacy
silnik o zaplonie iskrowym,
ktory stanowi wyznacznik
najnowszych tendencji roz-
wojowych w konstruke;ji jed-
nostek napedowych tej firmy.
Jest to rzedowy, 6-cylindro-
wy silnik o objetosci skoko-
wej 3,0 dm?, ktory wyposa-
zono w bezposredni wtrysk
paliwa, zwany w firmie
BMW High Precision Injec-
tion oraz dotadowanie dwo-
ma turbosprezarkami, po jed-
nej na kazde 3 cylindry.
W tym wypadku zastosowa-
nie dotadowania nie miato na
celu znaczacego zwigkszenia
mocy maksymalnej, ktéra
wynosi 225 kW 1 jest wigk-
sza tylko o okoto 10% w sto-
sunku do podstawowej wer-
sji silnika bez dotadowania.
Glownym celem bylo nato-
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Rys. 8. Przekroj silnika Audi 2,8 FSI z systemem Valvelift

Rys. 9. Przekroj gtowicy silnika Audi 2,8 FSI z systemem Valvelift

miast uzyskanie bardziej korzystnego przebiegu momentu
obrotowego, ktorego wartos¢ maksymalna wynoszaca 400
N-m wystepuje w szerokim przedziale predkosci obrotowej
od 1300 do 5000 obr/min (N = 75 kW/dm?, NCyl =
=37,5kW/cyl,p, =168 MPa). Ten cel zostat osiagniety
rowniez dzieki zastosowaniu systemu zmiany faz rozrzadu
Bi-Vanos oraz dzigki systemowi bezposredniego wtrysku
benzyny, w ktorym zastosowano piezoelektryczne wtryski-
wacze nowej generacji. Interesujagcymi cechami konstruk-

cyjnymi silnika sg ponadto watki rozrzadu wykonane meto-

Rys. 10. Charakterystyka predkosciowa silnika
Audi 2,8 FSI

da hydroformowania, dzigki czemu sg puste w srod-

ku i majg matg masg. Do takich cech konstrukcyj-

nych nalezy takze elektrycznie napgdzana pompa
cieczy chlodzacej, ktora wraz z elektronicznie sterowa-
nym termostatem gwarantuje odpowiednie warunki chto-
dzenia silnika, niezaleznie od obcigzenia i predkosci ob-
rotowe;.

Firma BMW przedstawila rowniez zmodyfikowa-
ny silnik o zaplonie samoczynnym z sekwencyjnym do-
ladowaniem zwanym Variable Twin Turbo. Ta 6-cylin-
drowa jednostka o objetosci skokowej 3,0 dm?,
zaprezentowana po raz pierwszy w 2004 roku i stoso-

Rys. 11. Silnik o zaptonie samoczynnym Audi V12 6,0 TDI
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Rys. 12. Przekroj silnika 1,8 TFSI

Rys. 13. Charakterystyka predkosciowa silnika 1,8 TFSI

wana w modelu BMW 535d, otrzymata nowy
kadhtub, ktory teraz jest wykonany ze stopoéw alu-
minium. Przyniosto to zmniejszenie masy silnika
o okoto 20 kg. Silnik zostat tez wyposazony w
nowy rodzaj wtryskiwaczy, zmodyfikowany sys-
tem dotadowania sekwencyjnego z dwoma tur-
bosprezarkami o zroznicowanej $rednicy i z no-
wym uktadem zmiany potozenia kierownic
turbiny. Silnik zostat seryjnie wyposazony w filtr
czastek statych. Jednostka rozwija moc 210 kW,
a maksymalny moment obrotowy wynoszacy 580
N-m osiggany jest przy 1750 obr/min i przy wzra-
stajacej predkosci obrotowej niewiele si¢ zmie-
nia, gwarantujac doskonata dynamike napedza-
nego pojazdu (N,=70 kW/dm’, NCyl =35kW/cyl,
P, . = 2:44 MPa).

" Firma BMW wykorzystala wystawe w Pary-
zu do pokazania znanego juz wczesniej systemu
regulacji skoku zawordéw Valvetronic stosowane-
go w wielu nowych silnikach, tym razem w po-
staci modelu w skali 5:1.

W Paryzu mial swg premier¢ nowy model mar-
ki Porsche o nazwie 911Turbo; obok pojazdu eks-
pozycja zawierata rowniez prezentacj¢ zastosowa-
nych w nim rozwigzan technicznych. Silnik tego
pojazdu to tradycyjna jednostka typu bokser, ktdra
w obecnej wersji jest chtodzona cieczg i wyposa-
zona w dwie turbosprezarki. Zastosowane turbo-
sprezarki s3 wykonane z materiatu odpornego na

dziatanie temperatury spalin do 1000°C i wyposazone zostaty
w uktad zmiany potozenia kierownic turbiny. Silnik ma obje-
to$¢ skokowa 3,6 dm?® i rozwija moc 353 kW/ 6000 obr/min
imaksymalny moment obrotowy 620 N-m, ktory ma statg war-
to$¢ w przedziale predkosci obrotowej od 1950 do 5000 obr/
min. Na zyczenie silnik moze by¢ wyposazony w system po-
zwalajacy na krotkotrwate zwigkszenie ci$nienia dotadowa-
nia, dzigki czemu nastepuje wzrost momentu obrotowego do
680 N'm (N = 98 kW/dn?, N, = 59 kWieyl, p = 2,37
MPa).

Rys. 14. Przekroj systemu spalania silnika BMW 3,0 dm?
Twin Turbo
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Podobnie jak pozostale silniki marki Porsche, rowniez
silnik Bi-Turbo wyposazony zostal w system zmiany wzniosu
zawordw dolotowych z podwojnymi krzywkami zwany Va-
rio Cam, ktory wraz z uktadem zmiany faz rozrzadu pozwa-
la na korzystne ksztattowanie charakterystyki silnika.

Najciekawszym silnikiem prezentowanym w Paryzu
przez japonskich producentéw byt nowy silnik samochodu
Lexus LS460 oznaczony symbolem 1UR-FSE. Jest to jed-
nostka V8 o zaptonie iskrowym, ktéra z objetosci skokowe;j
4,6 dm’ rozwija moc 280 kW/ 6400 obr/min i maksymalny
moment obrotowy 493 N-m/ 4100 obr/min.

Rys. 17. Silnik o zaptonie samoczynnym BMW 3,0 dm?

Variable Twin Turbo

Silnik wyposazony jest w nowatorski uktad
zasilania zwany D-4S, taczacy w sobie cechy po-
sredniego i1 bezposredniego wtrysku benzyny.
Kazdy z cylindrow zasilany jest dwoma wtryski-
waczami, z ktorych jeden umieszczony jest w
kanale dolotowym, a drugi bezposrednio w ko-
morze spalania. Wtryskiwacz umieszczony w
kanale dolotowym wyposazony jest w 12-otwor-
kowy rozpylacz, przez ktory benzyna jest wtry-
skiwana pod cisnieniem 0,4 MPa. Wtryskiwacz

Rys. 15. Strona uktadu wylotowego silnika BMW 3,0 dm? Twin Turbo

Rys. 16. Uklad dofadowania silnika o zaptonie samoczynnym BMW 3,0 dm® Variable Twin Turbo

umieszczony w komorze spalania wtryskuje ben-

zyng w formie ptaskiego
wachlarza nad denko ttoka
przez dwa prostokatne
otworki o wymiarach
0,52x0,13 mm. Podczas
zimnego rozruchu silnika w
kanatach dolotowych two-
rzona jest uboga mieszanka,
awtryskiwacz umieszczony
w komorze spalania wzbo-
gaca ja pod koniec procesu
sprezania tylko w obrebie
Swiecy zaptonowej. Prowa-
dzi to do pewnego zaptonu,
catkowitego spalenia pali-
wa oraz szybkiego wzrostu
temperatury spalin i reakto-
ra. Na biegu jatowym silnik
pracuje wylacznie przy bez-
posrednim wtrysku benzy-
ny, przy czym predkosé ob-
rotowa jest regulowana
elektronicznie w zalezno$ci
od stanu cieplnego silnika.
Przy pracy z matym lub
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Rys. 18. Uktad zmiany skoku zaworu BMW Valvetronic

$rednim obcigzeniem pracujg oba wtryskiwacze, a silnik jest
zasilany mieszankg stechiometryczna. Przy pelnym obcig-
zeniu silnik pracuje tylko z bezposrednim wtryskiem ben-
zyny, poniewaz skrdocenie reakcji przedptomiennych i efekt
chlodzenia cylindra odparowujacym paliwem pozwala na
bezstukowe spalanie benzyny o liczbie oktanowej 91, mimo,
ze silnik ma duzy stopien spr¢zania wynoszacy € =
= 11,8. Zastosowanie systemu zasilania D-4S przyniosto za-

Rys. 20. Turbosprezarka silnika Porsche 3,6 dm® Bi-Turbo

Rys. 19. Silnik typu bokser samochodu Porsche 3,6 dn? Bi-Turbo
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Rys. 21. Elementy sktadowe systemu zmiany wzniosu zaworéw VarioCam

silnika Porsche 3,6 dm® Bi-Turbo

réwno poprawe sprawnosci silnika, jak i obnizenie emisji tok-
sycznych skladnikéw spalin oraz zmniejszenie glo$nosci
pracy.

W tym silniku zastosowano takze uklad zmiany faz obu
watkow rozrzadu zwany Dual VVT-i, przy czym przesta-
wianie faz watka zawordéw dolotowych odbywa si¢ bezstop-

niowo dzigki zastosowaniu tzw.
systemu VVT-iE z elektrycz-
nym sterowaniem. Umozliwia
on dobieranie wlasciwego cza-
su otwarcia zaworow doloto-
wych niezaleznie od predkosci
obrotowej i temperatury silni-
ka. Daje to wymierne efekty w
stosunku do typowego, hydrau-
licznego przestawiania faz roz-
rzadu, szczegoblnie przy niskiej
temperaturze oleju oraz przy
predkosci obrotowej ponizej
1000 obr/min, kiedy cis$nienie
oleju jest zwykle zbyt mate do
uruchomienia mechanizmu
przestawiania faz. Predkos¢
przestawiania faz rozrzadu za-
wordw dolotowych przez elek-
tryczny mechanizm wynosi
okoto 50 do 150 stopni na se-
kundg¢. Uktad sterowany jest
osobnym modutem elektronicz-
nym i wyposazony jest w mechanizm przywracania wlasci-
wych ustawien rozrzadu po zatrzymaniu pracy silnika.
Ciekawa konstrukcja jest uktad wylotowy silnika, w kto-
rym w obu glowicach cztery kanaty dolotowe tacza si¢ stop-
niowo najpierw w dwa wspolne kanaly, a nastgpnie w jeden
zbiorczy. Wedtug konstruktorow tego typu uktad kanalow

Rys. 22. Przekroj kanatow dolotowych i systemu spalania silnika 1UR-FSE samochodu Lexus LS 460
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Rys. 23. Zesp6t hybrydowego napedu samochodu Lexus GS 450

zapobiega powstawaniu interferencji fal ci$nienia spalin, co
wplywa korzystnie na proces wymiany tadunku i spalania
oraz przynosi korzystne efekty akustyczne.

Odmiang silnika 1UR-FSE o objetos$ci skokowej powigk-
szonej do 5,0 dm?3 zastosowano w hybrydowej wersji Lexus
LS600h. W tym pojezdzie silnik spalinowy wspolpracuje z
maszyna elektryczng o mocy 160 kW i niklowo-metalowym
akumulatorem elektrycznym. f.aczna moc tego uktadu na-
pedowego, ktora przenoszona jest na cztery kota pojazdu
przekracza 330 kW. Wedlug danych producenta $rednie zu-
zycie paliwa tej duzej limuzyny o masie przekraczajacej 2200

kg wynosi okoto 9,5 dm? benzyny na 100 km, a
emisja dwutlenku wegla nie przekracza 220 g/km.

Na wystawie w Paryzu nie mogta pozosta¢ nie-
zauwazona duza ekspozycja japonskiej firmy
Aisan, ktora zajmuje si¢ produkcja komponentow
motoryzacyjnych. Dominujaca pozycje zajmowa-
ly komponenty hybrydowego uktadu napedowego
uzywane w nowym modelu Lexus GS450h. W sa-
mochodzie tym zastosowany jest silnik V6 3,5 dm?
o mocy 218 kW, ktory podobnie jak silnik modelu
LS 460 wyposazony jest w uklad zasilania D-4S i
uktad przestawiania faz rozrzagdu Dual VVT-i. Sil-
nik spalinowy potaczony jest z tzw. zespotem hy-
brydowego napedu, sktadajacym si¢ z czterech seg-
mentdw. Pierwszy segment zawiera pradnice pradu
zmiennego o napigciu 650 V. Drugi segment to
przektadnia planetarna, decydujaca o rozdziale mo-
mentu obrotowego z silnika spalinowego i elek-
trycznego. Trzeci segment zawiera 3-fazowy, elek-

tryczny silnik synchroniczny o mocy 147 kW zasilany
pradem o napigciu 650 V. Ostatni, czwarty segment sktada
si¢ z planetarnej, dwubiegowej przektadni wspodtpracujacej
z silnikiem elektrycznym i z bezstopniowej skrzyni biegow.
Dopeknieniem systemu napedu hybrydowego jest niklowo-
metalowy akumulator o napigciu 288 V, system sterowania
oraz przetwornik napigcia, ktéry zamienia prad zmienny o
napigciu 650 V plynacy z pradnicy na prad staty o napigciu
288 V, ktéry taduje akumulatory lub tez odwrotnie przy za-
silaniu silnika elektrycznego z akumulatora. Prezentowany
system hybrydowego nape¢du przeznaczony jest do wspot-
pracy z silnikiem spalinowym umieszczonym
wzdhuz osi pojazdu. Firma Aisan zaprezentowata
w Paryzu takze zespo6t hybrydowego napedu prze-
znaczony do mniejszych silnikéw umieszczonych
poprzecznie pod maska pojazdu.

Zaprezentowane na wystawie w Paryzu nowo-
$ci wskazujg na ciagly postep jaki nastepuje w roz-
woju silnikéw spalinowych. Wprowadzane zmia-
ny daja wyrazny sygnat dla konstruktorow i
producentéw, w jakim kierunku nalezy rozwijac
konstrukcje nowych silnikéw spalinowych. Jest to
zwlaszcza bardzo istotne w obliczu nowych wy-
zwan, jakie stoja obecnie przed silnikiem spalino-
wym, a do ktoérych nalezy z jednej strony spetnie-
nie wymagan klientdw, a z drugiej spelnienie
obowiazujacych norm dotyczacych emisji toksycz-
nych sktadnikéw spalin i zuzycia paliwa. W tym
kontekscie konieczno$¢ wspolpracy silnika spali-
nowego z hybrydowym uktadem napgdowym wy-
daje si¢ by¢ bardzo rozsadnym rozwigzaniem.

dr inz. Marek BRZEZANSKI

Rys. 24. Zespot hybrydowego napedu przeznaczony do wspolpracy z silnikiem

spalinowym zabudowanym poprzecznie w pojezdzie
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Technologia oczyszczania spalin — SCR

Silniki o zaptonie samoczynnym charakteryzuja si¢ duza
wydajnoscia cieplng, matym zuzyciem paliwa, mniejszg emi-
sjg CO, HC oraz CO, w poréwnaniu z silnikami o zaptonie
iskrowym. Jednak problemem jest emisja NO_iPM, a organi-
zacje zajmujace si¢ kontrolg zanieczyszczen na catym $wiecie
postuluja konieczno$¢ ciaglego zmniejszania emisji tych zwiaz-
kow. Eliminacja NO, z gazéw wylotowych silnika ZS nie jest
tatwa z powodu braku reduktoréw umozliwiajacych rozktad
na tlen i azot. Alternatywna lub uzupetieniem mozliwosci
ograniczenia emisji NO_ do coraz czg$ciej stosowanej recyr-
kulacji spalin EGR (Exhaust Gas Recirculation) jest zastoso-
wanie systemu katalitycznego SCR (Selective Catalytic Re-
duction — selektywna katalityczna redukcja) (tab. 1).

zatora dodawanego do paliwa lub gazéw wylotowych w
reakcji z NO_w $rodowisku bogatym w O, sprawia, ze SCR
jest rozwigzaniem efektywnym. Najbardziej renomowani
producenci pojazdéw cigzarowych jak DaimlerChrysler, Vo-
Ivo czy Scania maja w ofercie samochody z uktadem selek-
tywnej redukcji katalitycznej. Za swoja nowatorska tech-
nologi¢ BlueTec wykorzystujacag SCR koncern Daimler-
-Chrysler otrzymat nagrode ,,Goldener Oltropfen 2005”
(Ztota Kropla Oleju 2005) — przyznawang od 25 lat za osia-
gnigcia zwigzane z oszczgdnos$cig energii i ochrong srodo-
wiska naturalnego.

Pakiet BlueTec obejmuje nowe silniki o wyzszym
maksymalnym ci$nieniu w cylindrze oraz technologi¢ ob-

Tablica 1. Pozasilnikowe technologie ograniczania emisji NO_i PM [4]

. . Skutecznosé Skutecznosé¢
Dostepne i opracowywane technologie L - . .
ograniczania emisji NO_lub PM ograniczania emisji ograniczania Zastosowanie
& x NO, emisji PM
Recyrkulacja spalin (EGR) 50-60% bez zmian siniki ZI 1 ZS
Adsorber NO ~ 80% bez zmian w fazie badan; mozliwy do zastosowania
x po 2010 roku
oMo 200 zastosowanie w silnikach stacjonarnych,
SCR 70-90% 20-30% zastosowanie w pojazdach kategorii HDV
Reakior plazmowy nictermiczny 50-60% 30% w fazie badar
z katalizatorem
Reaktor utleniajacy bez zmian 30% stosowany powszechnie w silnikach ZS
. . oMo stosowany powszechnie w silnikach ZS kategorii
Filtr czastek stalych bez zmian 80-90% LDV i HDV

Zalety technologii SCR to:

— znaczne zmniejszenie emisji tlenkdéw azo-
tu — ponizej wymagan normy Euro 5,

— proste czynno$ci konserwacyjne — obliczo-
ne na caly okres eksploatacji pojazdu,

— brak wptywu na czgsto$¢ przegladow ser-
wisowych i wymiany oleju w pojezdzie,

— dostosowanie do wymogow pojazdow o
duzej mocy; nie ma potrzeby wyposazania
silnika w dodatkowe uktady smarujace lub
chlodzace, co moze by¢ niezbgdne w przy-
padku zastosowania innych technologii,

— zapewnienie najwigkszej oszczednosci pa-
liwa sposrod wszystkich rozwigzan opra-
cowanych w aspekcie dostosowania do
norm Euro 5/6.

W silnikach pracujacych w ustalonych
warunkach pracy, mamy do czynienia ze
znaczng redukcjg emisji NO_, podczas osig-
gnigcia temperatury aktywacyjnej kataliza-
tora. Wysoki stopien selektywnos$ci katali-

Rys. 1. Ograniczanie emisji tlenkow azotu i czastek statych dzigki zastosowaniu technologii
recyrkulacji spalin i katalitycznej redukcji w $wietle przepiséw toksycznosci spalin [1]
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Technologia oczyszczania spalin — SCR

Nowe konstrukcje/New constructions

a) b)

d) 5

robki spalin wylotowych — po raz pierwszy technologie
te zintegrowano w fazie projektowania silnikow o za-
ptonie samoczynnym.

Po wielu latach badan i testow praktycznych Daimler-
Chrysler zdecydowat si¢ na kontynuowanie prac nad tech-
nologia SCR pozwalajaca na redukcje¢ emisji tlenkow azotu.
Podstawowa zasada SCR jest to, ze tlenki azotu podlegaja
przeksztatceniu w nietoksyczny azot i par¢ wodng w re-
aktorze katalitycznym, wykorzystujacym amoniak jako
reduktor:

4NO+4NH,; +0O, - 4N, +6H,0
2NO, +4NH, +0, — 3N, +6H,0
NO+NO, +2NH, — 2N, +3H,0

Poniewaz jednak amoniak jest substancja niebezpieczna,
a co za tym idzie, zakres jego zastosowania w transporcie
drogowym jest ograniczony, w pojazdach uzytkowych sto-
suje si¢ nietoksyczny, bezwonny, wodny roztwor mocznika.
Roztwor ten nosi nazwe AdBlue (32,5% roztwor mocznika
[3]). Przechowywany w odrebnym zbiorniku roztwor Ad-
Blue, jest dozowany w ilo$ci proporcjonalnej do strumienia
goragcych spalin, w ktérym podlega hydrolizie do postaci
amoniaku. Zuzycie AdBlue wynosi cztery procent zuzycia
oleju napedowego dla BlueTec 4 (spelnienie norm emisji
Euro 4) oraz okoto sze$¢ procent dla BlueTec 5 (spetnienie
norm emisji Euro 5). Europejska infrastruktura dystrybucji
AdBlue jest obecnie w trakcie tworzenia na ogdlnodostep-
nych stacjach benzynowych [1]. Aby wyeliminowa¢ pomyt-
ki, korek wlewu i koncéwka dystrybutora do tankowania
dodatku AdBlue majg inng Srednice (rys. 2).

Firmy spedycyjne maja mozliwo$¢ przygotowania pla-
nu transportowego z uwzglednieniem miejsc umozliwiaja-
cych uzupehienie dodatku. Na stronie www.findadblue.com
opracowanej przez koncern Michelin istnieje serwis, za po-

¢)

Rys. 2. System selektywnej katalitycznej
redukeefufaaiyfiayiDaiiicy€lbrya)ezestaw
apakseadwrdadttd ity mtahi tpestayuh S¢Rei)

zawOr dSgiRgdy) eakoteltvenjgyiotowy, d)
¢) kot donylletoeyo dystadok kpmpdetae-
go shyisenika ¢ kwiddlwkbidysikpbiukorcdoki

doddylstrytditbra [1]
do dodatku Adblue [1]

moca ktorego jest mozliwe zdefiniowanie potozenia pojaz-
du na terenie Europy i wyswietlenie aktualnej mapy z za-
znaczonymi miejscami sprzedazy dodatku (rys. 3).

Rys. 3. Przyktadowa mapa sprzedazy dodatku AdBlue w Poznaniu

Literatura i zdjécia:

[1] Materiaty informacyjne firmy DaimlerChrysler Automotive
Polska, 2005.
[2] www.findadblue.com.

[3] www.brenntag.pl.
[4] Krishnan R., Tarabulski T.J.: Economics of Emission Reduc-

tion for Heavy Duty Trucks. DieselNet Technical Report, Ja-
nuary 2005.
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Doniesienia z prasy silnikowej

Aktualnosci

Silniki Roku 2006

Specjalisci z 29 krajow przeprowadzili ocene¢ najlep-
szych silnikow wprowadzonych do produkeji w 2006 roku.
W poszcezegodlnych kategoriach wybrano silniki:

Silnik Roku 2006:

1. BMW 5,0 V10 (po raz drugi)
2. Volkswagen 1,4 TSI

3. BMW 3,0 d (po raz drugi)

Nowy Silnik Roku:

1. Volkswagen 1,4 TSI

2. Toyota 3,5 V6 Hybrid (GS 450h)
3. Chevrolet 7,0 V8

Ekonomiczny Silnik Roku
1. Toyota Hybrid 1,5

2. Honda Hybrid 1,3 IMA
3. Fiat-GM Diesel 1,3

Sportowy Silnik Roku

1.BMW 5,0 V10

2. Ferrar1 4,3 V8

3. Mercedes AMG 6,0 bi-Turbo

W kategoriach pojemnoeci:

do 1,0 dm* Honda Hybrid 1,0 IMA

1,0-1,4 dm®: Volkswagen 1,4 TSI

1,4-1,8 dm’: Toyota Hybrid 1,5

1,8-2,0 dm®: Volkswagen/Audi 2,0 FSI Turbo
2,0-2,5 dm’; Subaru 2,5 Turbo

2,5-3,0 dm’: BMW 3,0 d Twin-Turbo
3,0-4,0 dm’: BMW 3,2

ponad 4,0 dm*: BMW V10 5,0

Oprac. na podst. www.motogazeta.pl

Silniki o ZI
Nowe silniki ZI do modelu Opel Astra w 2007 roku

Na wystawie samo-
chodowej w Bolonii (gru-
dzien 2006) firma Opel
przedstawita game silni-
kéw przeznaczonych do
zastosowania w modelach
Astra w 2007 roku. Skta-
da si¢ ona z dwoch silni-
koéw ZI oraz dwoch silni-
kéw ZS 1 obejmuje zakres
mocy od 66 do 147 kW.

Uzupehnia ja silnik 2,0
Turbo Ecotec o mocy 177 kW.

Dotychczas stosowany dwuzaworowy silnik ZI 1,6 Eco-
tec (77 kW) uzupetniono nowym silnikiem o zredukowa-
nej masie osiggajacym moc 85 kW (115 KM) przy 6000
obr/min oraz maksymalny moment obrotowy 155 N-m przy
4000 obr/min (Nl = 53,2 kW/dm’, N, =213 kW/cyl,
p,,. = 1,22 MPa). W silniku tym zastosowano zmienne,

ciggle sterowanie faz rozrzadu obu watkoéw pod nazwa Cam-
Phase w zalezno$ci od prgdkosci obrotowej i obcigzenia.

Silnik Ecotec w wersji 1,6 Turbo zastapi stosowany do-
tychczas silnik 2,0 dm? o mocy 125 kW. Nowy silnik roz-
wija moc 132 kW (180 KM) przy 6000 obr/min i maksy-
malny moment obrotowy 230 N-m w zakresie predkosci
obrotowej 1980-5500 obr/min (N1: 82,5 kW/dm?, Nc =33
kW/eyl,p = 1,81 MPa). Takze w tym silniku zastoso-
wano system zmiennych faz rozrzadu Cam-Phase.

Oprac. na podst. www.all4dengineers.com

Nowy silnik Audi/Volkswagen 1,8 TFSI

Na luty 2007 roku zapowiadane jest wprowadzenie do
sprzedazy nowego, czterocylindrowego silnika ZI o pojem-
nosci 1,8 dm®. Silnik wyposazono w bezposredni wtrysk
paliwa typu FSI oraz turbodotadowanie i osiaga moc 118
kW (160 KM) przy 5700 obr/min, a maksymalny moment
obrotowy 250 N-m rozwijany jest w zakresie predkosci 1500
—4200 obr/min (N,= 66 kW/dm’, N, =30 kW/cyl,p, .=
=1,76 MPa).

Koncepcja silnika oparta jest na konstrukcji 2,0 TFSI
(162 kW) zaprezentowanej w 2005 roku, ale zostata ona
wykorzystana do calkowicie nowego silnika, ktéry ma za-
poczatkowac nowa rodzing silnikowa. W stosunku do wer-
sji poprzedniej zwigkszono ci$nienie wtrysku paliwa ze 110
na 150 bar. Wtrysk paliwa odbywa si¢ przez wtryskiwacze
szesciootworkowe, ktore majg zapewnia¢ rOwnomierny roz-
ktad mieszanki w przestrzeni spalania. Razem z systemem
elektronicznego sterowania silnikiem i z uktadem dotado-
wania zakresowego uzyskano bardzo dobra rownomiernos¢
pracy i niewielki poziom drgan.

Oprac. na podst. AutoSwiat nr 1/2007,
www.all4engineers.com
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Silnik VW/Audi FSI 3,6 dm®

Firma Audi rozsze-
rzyta swoj program pro-
dukcyjny o silnik V6 z
wtryskiem bezposred-
nim typu FSI o pojem-
nosci 3,6 dm?. Silnik
rozwija moc maksymal-
na 206 kW (280 KM)
przy predkosci obroto-
wej 6200 obr/min oraz
moment maksymalny
360 N'm w zakresie predkosci 2500-5000 obr/min (N, = 57
kW/dm’, N =34kW/cyl,p__ =126 MPa).

Blok silnika wykonano z zeliwa szarego, a kat rozwi-
dlenia rzgdow cylindréw wynosi 10,6°, co powoduje, ze jed-
nostka jest bardzo zwarta. Naped rozrzadu odbywa si¢ po-
przez dzwigienke rolkowa z hydrauliczng kompensacja luzu
zaworowego, co zapewnia istotng redukcje strat tarcia. Watki
rozrzadu wyposazono w ptynna regulacj¢ faz rozrzadu
i napgdzane sg za posrednictwem fancucha.

Oprac. na podst. www.all4engineers.com

Witrysk bezpogredni w silnikach PSA i BMW

W grudniu 2006 roku
koncerny BMW i PSA Peu-
geot-Citroén poinformowa-
ly o podpisaniu porozumie-
nia o wspotpracy w zakresie
produkcji czterocylindro-
wych silnikow ZI z wtry-
skiem bezposrednim. Gtow-
nym celem sa prace nad
zmniejszeniem zuzycia pa-
liwa i emisji CO,. Porozu-
mienie przewiduje wspolne
prace nad rozwojem rodzi-
ny silnikdw o pojemnosci 1600 cm® i mocach od 55 kW do
128 kW (75-175 KM). Mozna przypuszczaé, ze swa kon-
strukcja bedzie nawigzywal do zaprezentowanego w 2001
roku przez grupe PSA silnika typu HPI (Haute Pression
Injection), ktory jednak wkrétce wycofan ze sprzedazy, oraz
bedzie zawierat pochodzacy z BMW system ptynnego ste-
rowania fazami rozrzadu pozwalajacy na rezygnacj¢ z re-
gulacji obcigzenia silnika przepustnicg. Nowy silnik bedzie
stosowany w modelach samochodu Mini (BMW) oraz ma-
tych pojazdach Peugeot i Citroén.

Oprac. na podst. www.psa.com.fr,
www.all4engineers.com

Silnik Lexus LS 460

W grudniu 2006 roku firma Lexus przedstawita nowy
silnik o oznaczeniu UR-FSE, ktory wprowadzono do sprze-
dazy w Europie na poczatku 2007 roku. Silnik ten powstat
przez powigkszenie pojemnosci skokowej (wczesniej 4,3
dm?) i zawiera wiele nowych lub istotnie przekonstruowa-
nych elementow. Jest to jednostka V8 o pojemnosci skoko-

wej 4,608 dn? (S/D = 83/94 mm, odlegtos¢ osi cylindrow
105,5 mm), wyposazona w cztery zawory na cylinder oraz
podwdjny uktad zmiennych faz rozrzadu z napedem elek-
trycznym, a takze uktad dolotowy o zmiennej dtugosci. Jest
to uktad dwuprzeptywowy wyposazony w system sterowa-
nia ACIS (Acoustic Control Induction System), w ktérym
zastosowano modul regulacyjny z zaworem uchylnym zmie-
niajacy dlugos¢ drogi przeptywu zasysanego czynnika w
zaleznosci od predkosci obrotowej silnika.
Istotna nowoscia jest za-
stosowanie zdwojonego
uktadu wtryskowego typu
D-4S, w ktorym jeden wtry-
skiwacz umieszczono w ko-
lektorze dolotowym, a dru-
gi bezposrednio w komorze
spalania. W opracowaniu
systemu uczestniczyly firmy
Yamaha i Denso. Jego zasto-
sowanie umozliwito zwiek-
szenie stopnia sprezania do 11,8, a proporcje podziatu daw-
ki migdzy wtryskiwaczami sg zmienne w zalezno$ci od
warunkow pracy (na matych obcigzeniach tylko wtrysk do
przewodu dolotowego).
Silnik rozwija moc
280 kW (380 KM) oraz
maksymalny moment
obrotowy 493 N-m przy
4100 obr/min (N, = 60,6
kW/dn?',N_=35kW/cyl,
p =1,34 MPa).

€ max

Mimo powiek-
szenia pojemnosci
skokowej masa sil-
nika pozostala na
takim samym po-
ziomie dzigki za-
stosowaniu alumi-
niowego odlewu
ci$- nieniowego kadluba cylindrow i stopu magnezowego
na pokrywe glowicy. Glowice czterozaworowe wykonano
ze stopu lekkiego i zawiera daszkowe komory spalania. Po-
dwojne zawory dolotowe zapewniaja wzglednie maty prze-
krdj przeplywowy w celu zwickszenia predkosci naptywu
Swiezego czynnika i jego zawirowania.

Watek rozrzadu wykonano modulowo; tozyskowanie
1 krzywki wykonane sg niezaleznie. Do szczego6lnych cech
silnika naleza takze polerowane powierzchnie $lizgowe watlu
korbowego i tozysk korbowodowych. Jak podaje producent,
uktad rozrzadu ze zmiennymi fazami jest pierwszym na
$wiecie uktadem sterowanym elektronicznie i ma lepsze wia-
Sciwosci od uktadow sterowanych hydraulicznie, szczegdl-
nie podczas zimnego rozruchu silnika.
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Podobng konstrukcj¢ zastosowata firma Lexus w silni-
ku 2GR-FSE zastosowanym w pojezdzie IS350 i innych
modelach Toyoty.

Oprac. na podst. www.all4engineers.com

Silnik motocyklowy ze zmiennym rozrztdem

Firma Suzuki zapropo-
nowala nowy silnik moto-
cyklowy ze zmiennymi fa-
zami rozrzadu. Jest to sze-
$ciocylindrowa jednostka o
pojemnosci 1100 cm’ z
dwoma watkami rozrzadu
w glowicy, z chlodzeniem
wodnym, umieszczona
poprzecznie do kierunku
jazdy. Optymalizacja wy-
miarowa pozwolita na

zmniejszenie silnika do wymiaréw zewnetrznych silnika
czterocylindrowego.

Suzuki przedstawita rowniez dwucylindrowy silnik do-
$wiadczalny o pojemnosci 650 cm’, w ktorym zastosowa-
no uktad rozrzadu z krzywkami przestrzennymi pozwalaja-
cymi na ptynna zmian¢ skoku zaworoéw i faz rozrzadu.
Rozwigzanie to pozwala na praktyczng realizacj¢ tzw. obiegu
Millera, ktory umozliwia obnizenie strat dtawienia przez
likwidacj¢ przepustnicy dtawigcej w przewodzie dolotowym
i zwigkszenie wysilenia silnika dzigki wewnetrznemu chto-
dzeniu tadunku przez wezesniejsze zamknigeie zaworow do-
lotowych i czg$ciowe rozprezanie tadunku. Przestrzenne
krzywki umieszczone na watku sg przesuwane z wykorzy-
staniem elektronicznego uktadu sterujacego i moga przyj-
mowac jedno z wielu potozen, zmieniajac w sposob ciagly
skok zaworow i fazy rozrzadu.

Oprac. na podst. www.all4engineers.com

Silniki 0 ZS z wtryskiem bezpoerednim

Zmodernizowane silniki HDi koncernu PSA

Koncern PSA rozszerzyt swoja oferte o nowa wersje
silnika ZS z wtryskiem bezposrednim typu 2,2 HDi. Silnik
wyposazono w filtr czastek statych FAPi rozwija moc 127
kW (173 KM) przy 4000 obr/min (N,= 60 kW/dm?, N_= 32
kW/cyl). Jednostke zaprojektowano w ramach wspolpracy
PSA Peugeot Citroén i Ford Motor i jest wytwarzana w za-
ktadach Tremery we Francji; w ramach tej wspolpracy od
2002 roku wyprodukowano ponad 4 mln jednostek.

Silnik wyposazono w system wtrysku bezposredniego
typu common rail oraz system dotadowania zakresowego
sktadajacy si¢ z dwoch turbosprezarek pracujacych w try-
bie szeregowym lub rownolegltym, pozwalajacy na uzyska-
nie stalego cisnienia dotadowania w szerokim zakresie pred-
kosci obrotowej. Podobne rozwigzanie zastosowaty w
ostatnim czasie takze firmy BMW (model 335) i Opel
(CDTi). W zalezno$ci od wariantu mocy stosowane sg tur-
bosprezarki o statej lub zmiennej geometrii (VGT). Silnik
2,2 HDi spetnia wymagania normy Euro I'V dotyczace emisji
spalin. Silnik ma stopien sprezania 17,5. System wtrysko-

wy zapewnia mozliwo$¢ wtrysku 5 dawek na 1 cykl, a stra-
tegia ich wtrysku jest zmienna i sterowana elektronicznie.

Dla zmniejszenia emisji NO _silnik wyposazono w elek-
tronicznie sterowang recyrkulacje spalin z ich zewnetrznym
chlodzeniem wodnym. Silnik okresla si¢ jako catkowicie
pozbawiony emisji zadymienia.

W grupie silnikéw HDi grupa PSA opracowata wspol-
nie z koncernem Ford (Jaguar) takze silnik V6 o pojemno-
$ci skokowej 2720 cm?, ktory rozwija moc 153 kW (208
KM) przy predkosci obrotowej 4200 obr/min oraz maksy-
malny moment obrotowy M_= 440 N-m przy 1900 obr/min
(N,=56 kW/dm?, N =26 kW/cyl,p_ =2,03 MPa). Po-
dobnie jak w silniku 2,2 zastosowano system dotadowania
zakresowego z dwoma turbosprezarkami ze zmienng geo-
metrig. System wtryskowy common rail umozliwia zasila-
nie wielofazowe.

Razem z 16-zaworowym silnikiem o pojemnosci 1,4 dm?
(N =50 kW/4000 obr/min, M_ =150 N-m przy 1750 obr/min,

=36 kW/dm’, N = 13 kW/cyl P, — 1,35 MPa) oraz
sﬂmklem 0 pOJemnosm 1,56 dm? (N = 80 kW przy 4000
obr/mm M, =150N-mprzy 1750 obr/mm N=51,5kW/dm’,

N =20 kW/cyl P, = 1,93 MPa) koncern PSA zajmuje
pozycje glownego dostawcy samochodowych silnikow ZS
w Europie z 30-procentowym udziatem w rynku pojazdow,
spelniajacych wymagania emisji ponizej 120 g/km dwutlen-
ku wegla.

Silniki HDi maja sta¢ si¢ podstawowym skladnikiem
napedow hybrydowych grupy PSA od 2010 roku. Celem
stawianym tym rozwigzaniom jest zredukowanie zuzycia
paliwa do 3,4 dm*/100 km oraz zmnigejszenie emisji CO,
ponizej poziomu 90 g/km.

Oprac. na podst. www.psa.com.fr

Nowe silniki ZS w samochodach Opel Astra

Jak wspomniano firma Opel wymienia game silnikow
w modelach Astra w 2007 roku. W zakresie silnikow ZS
zastosowano jednostki 1,7 CDTI-Ecotec o mocach 81 i 92
kW, ktore osiagaja maksymalny moment obrotowy odpo-
wiednio 260 1280 N-m przy 2300 obr/min. Wartosci wskaz-
nikéw poréwnawczych obu silnikow sg nastgpujace: N, =
=48 kW/dm’, N_ =20 kW/cyl, p, = 1,9 MPa oraz N,= 55
kW/dm’, N, =23 kW/cyl, p,,. = 2,1 MPa. Silniki te zasta-
pia stosowany dotychczas silnik 1,9 CDTi w wersjach 74
i 88 kW.

Oprac. na podst. www.all4dengineers.com

Nowy silnik V12 firmy Audi

We wrzesniu 2006 roku Audi przedstawito nowy silnik
V12 typu TDI przeznaczony do seryjnego samochodu uzyt-
kowego Audi Q7. Jego konstrukeja pochodzi od silnika V10
TDI R10 zastosowanego w samochodzie wyczynowym for-
muly Grand Prix i stanowi uzupetnienie dotychczasowe;j
gamy silnikéw V6, V81 V10.

Przedstawiony silnik ma 5,934 dm? pojemnosci skoko-
wej, rozwija moc 368 kW (500 KM) i maksymalny mo-
ment obrotowy 1000 N-m w zakresie predkosci obrotowe;j
1750-3000 obr/min (N,= 62 kW/dm?3, N_= 30 kW/cyl,
P = 2,1 MPa). Nowy silnik ma kgt rozwidlenia migdzy
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rzedami cylindrow wynoszacy 60°, podczas gdy w silniku
R10 wynosit on 90°. Dzigki zmniejszeniu kata uzyskano
redukcje swobodnych sit bezwtadno$ci i momentéw maso-
wych, a w rezultacie poprawe rownomiernosci pracy.

Wymiary gtowne silnika sg podobne jak w wersji 3,0
TDI: $rednica cylindra wynosi 83,0 mm, a skok ttoka 91,4

mm. Jednostka ma dtugos¢
684 mm 1 jest zaledwie o
166 mm dtuzsza od wersji
V8 TDI. Kadtub wykona-
no z zeliwa szarego ze
strukturg grafitowag GJV-
450, ktéry wykazuje wiek-
sza sztywnos¢ 1 odpornosé
zmeczeniowg od zeliwa
tradycyjnego. Pozwolito to na zmniejszenie grubosci $cia-
nek kadtuba i zmniejszenie masy o ok. 15%.

Wat korbowy jest kuty ze stopu chromowo-molibdeno-
wego 1 osadzony na tozyskach podpartych na mostkach z
zeliwa sferoidalnego.

Silnik wyposazono w uklad wtryskowy typu common
rail, a dwuttoczkowa pompa zasilajaca umozliwia uzyska-
nie ci$nienia 2000 bar. Uktad dotadowania ztozony z dwoch
turbosprezarek zapewnia cisnienia dotadowania do 2,6 bar
iumozliwia uzyskanie duzego momentu obrotowego w sze-
rokim zakresie predkosci obrotowej juz od 1750 obr/min.

Oprac. na podst. www.all4engineers.com

Silnik TDI z systemem SCR

Do studyjnego modelu Tiguana Volkswagen zapropo-
nowat unowoczesniony czterocylindrowy silnik typu TDI
z dodatkowym oznaczeniem Clean. Jednostka ta bgdzie wy-
posazona w nowy uktad wtryskowy typu common rail oraz
system SCR (Selective Catalytic Reduction) polegajacy na
dodawaniu mocznika do spalin, ktoéry pozwoli na znaczne
obnizenie emisji tlenkow azotu. W ten sposdb moga zostac
spelnione normy amerykanskie Bin5 (Kalifornia, Massa-

chusetts, New York, Vermont i Maine), co umozliwi sprze-
daz samochodow Volkswagen na tym rynku od 2008 roku.

Oprac. na podst. AutoSwiat nr 50/2006,
www.alldegineers.com

Do%adowanie

Nowoczesna spré;arka

Podczas wystawy Engine Expo w Stuttgarcie zaprezen-
towano nowoczesng dwubiegows sprezarke skonstruowang
oraz wyprodukowang przez firm¢ Antonov. Dziatanie tego
systemu zademonstrowano w praktyce na torze wyscigo-
wym Zandvoort w Holandii w dwoch samochodach: Ford
Mustang 1 Mercedes. Mechaniczny modut firmy Antonov
pozwala sprezarce na lepsza wspotprace z silnikiem. Pod-
czas wolniejszej jazdy samochodem sprezarka pracuje na
wyzszych predkosciach obrotowych, aby zapewni¢ lepszy
stopien dotadowania oraz duzy moment obrotowy.

Firma Antonov zamierza poczatkowo produkowac 10
tysiecy jednostek rocznie, lecz w planach jest zwigkszanie
produkcji o 4 tysigce kazdego roku przez nastepne 3 lata.

Oprac. na podst. www.motogazeta.pl

Turbospré;arka Twin-Scroll w silniku Peugeota

W nowym silniku Peugeota typu THP ( Turbo High Pres-
sure) o zaptonie iskrowym z wtryskiem bezposrednim ben-
zyny zastosowano sprezarke Twin-Scroll. Silnik o pojem-
nosci 1,598 dm? wyposazono w zmienne fazy rozrzadu i
rozwija moc 110 kW (150 KM); jest to pierwsza jednostka
powstata we wspotpracy koncernu PSAz BMW. Wykazuje
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ona nastgpujace wskazni-
ki pracy: N =69 kW/dn?,
N =28kWleyl,p, =
=1,9 MPa.

Jest to pierwszy sil-
nik, ktéry ma spetiac
okreslone przez produ-
centdw europejskich
wymaganie obnizenia
do 2008 roku $redniej
emisji CO, przez produ-
kowany park samocho-

dowy do poziomu 140 g/km; obecnie warto$¢ ta dla samo-
chodoéw produkcji francuskiej przy zuzyciu paliwa 7 dm?/
100 km wynosi 166 g/km.

W silniku THP zastosowano dwutloczkowa pompe wtry-
skowa Bosch zapewniajaca ci$nienie wtrysku 120 bar. Po
raz pierwszy w tej klasie pojemnosci silnika zastosowano
turbosprezarke Twin-Scroll firmy BorgWarner. Skrzynia
wlotowa turbiny dzielona jest w niej na dwa kanaty spiral-
ne, z ktorych jeden zasilany jest spalinami z cylindrow pa-
rzystych, a drugi —nieparzystych. Oba kanaly potaczone sa
niewielka objetoscia bezposrednio przed wirnikiem turbi-
ny. Rozwigzanie to stanowi odmian¢ znanego wczesniej do-
ladowania pulsacyjnego i zapewnia zaréwno szybka reak-
cje na zmian¢ obcigzenia silnika, jak i duzy moment
obrotowy wynoszacy 150 N-m juz od predkosci obrotowe;j
1000 obr/min, a 240 N-m od 1400 obr/min. Turbosprezarka
obraca si¢ z predkoscig 220 000 obr/min i zapewnia ci$nie-
nie dotadowania 0,8 bar, ktdre jest utrzymywane z wyko-
rzystaniem regulacji upustowej. W uktadzie dolotowym
umieszczono chlodnice powietrza dotadowanego.

W uktadzie rozrzadu OHC umieszczono dwa watki na-
pedzane tancuchem wyposazone w system regulacji faz roz-
rzadu zawordéw dolotowym z regulacjg bezstopniowa VVT
(Variable Valve Timing). Wigcej szczegotow konstrukeyj-
nych i technologicznych zawiera podane zrodto.

Oprac. na podst. www.all4engineers.com

Upust powietrza w doadowaniu dwustopniowym

Firma BorgWarner Turbo & Emissions Systems opraco-
wata system dwustopniowej regulacji dotadowania R2S dla
silnika samochodu Mercedes Sprinter. Regulacja odbywa si¢
bezstopniowo po stronie dolotowej 1 wylotowej. W uktadzie
zastosowano szeregowo polaczone dwie turbosprezarki o r6z-
nej wielkosci, mniejsza dla nizszego zakresu ci$nienia dotado-
wania, wicksza — dla wyzszego. W wigkszej turbosprezarce
zastosowano regulacje cisnienia dotadowania w celu zabez-
pieczenia uktadu przed chwilowym jego obnizeniem.

System obecnie wyposazono w dodatkowy zawor upu-
stowy powietrza doladowanego z funkcja samoregulacji,
zastgpujac zawor sterowany sitownikiem podcisnieniowym.
Rozwigzanie to jest prostsze i oszczedniejsze, ale zwigksza
swobode¢ w rozmieszczeniu elementow konstrukcyjnych.

Dotadowanie typu R2S firmy BorgWarner wczeéniej za-
stosowano w silniku MAN TGL, a takze w silniku BMW
535d; obecnie zostalo wykorzystane w silniku 2,2 dm? sa-

mochodu Mercedes. Pozwo-
lito to na zwigkszenie jego
momentu obrotowego do 330
N-m w zakresie 1200-2400
obr/min przy jednoczesnym
spelnieniu normy Euro IV,
oraz zastapienie silnika CDI
2,7 dm? silnikiem o mniejsze;j
pojemnosci skokowej 2,2 dn?.

Oprac. na podst. www.all4engineers.com

Osprzét
T3oki firmy Mahle do silnikow ZS

Firma Mahle opracowata ttoki z aluminium do silnikow
ZS stosowanych w pojazdach dostawczych. Wykonane sa
ze stopu lekkiego Mahle 174+, maja chtodzace wktadki i
umozliwiajg prace do warto-
$ci cisnienia w cylindrze 200
bar. Dzigki chtodzeniu tempe-
ratura na $ciankach komory w
tloku moze zosta¢ obnizona o
ok. 30°C. Przeprowadzone pro-
by wykazaty mate wartosci zu-
zyciaoleju oraz przedmuchu ga-
zO6w do skrzyni korbowej
(blow-by).
Przy opracowywaniu kon-
strukcji wykorzystane zostaty
doswiadczenia firmy w pro-
dukcji takich ttokéw do silnikow samochodéw osobowych
od 1997 r.

Oprac. na podst. www.all4dengineers.com

Nowe ewiece ;arowe Boscha

Produkowane przez firm¢ Bosch nowe $wiece zarowe
dla silnikow wysokopreznych nagrzewaja si¢ do tempera-
tury 1000°C w czasie krotszym niz dwie sekundy. O nowo-
czesnos$ci rozwigzania §wiadczy tez temperatura zarzenia
wynoszaca do 1300°C, ktora jest wyzsza niz w $wiecach
standardowych o ok. 30%. Element grzewczy tych swiec
wykonano z materialu ceramicznego oraz formowalnej rurki
metalowej. Swiece wykazuja zwiekszong odporno$é na
uszkodzenia mechaniczne dzigki opatentowanemu systemo-

90

SILNIKI SPALINOWE, nr 4/2006 (127)



Doniesienia z prasy silnikowej

Aktualnosci/News

wi Flexible Design, zapobiegajacemu uszkodzeniu w przy-
padku zlego montazu. Ceramiczne wykonanie zapewnia
$wiecom przede wszystkim wysoka odpornos¢ cieplna, a
takze wigkszg zywotnos¢.

Starsze $wiece typu Duraterm wykonane z metalu
wymagaja w identycznych warunkach dtuzszego czasu na-
grzewania ok. 5
sekund. Szybsze
nagrzewanie si¢
$wiec powoduje
zmniejszenie cha-
rakterystycznego
hatasu wydoby-
wajacego si¢ pod-

Czas pracy zimnego
silnika. W konsek-
wencji wystepuje
réwniez zmniejsze-
nie poziomu emito-
wanych zanieczyszczen.

Lepsze parametry nowych $wiec mogg by¢ szczegolnie
wazne podczas rozruchu i pracy zimnego silnika. Pierwsze
niskonapigciowe $wiece Bosch pojawily si¢ juz w mode-
lach firmy Renault.

Oprac. na podst. www.bosch.com,
www.motogazeta.pl

Nowa sonda lambda firmy Bosch

Firma Bosch wyprodukowata w tym roku 400 miliono-
wa sonde lambda, a niedawno na rynek weszty dwie nowe
uniwersalne sondy przeznaczone do najnowszych samocho-
dow. Nowoczesne silniki, ktore dziataja w technologii wtry-
sku bezposredniego pozwalaja na zmniejszenie zuzycia pa-
liwa przy wyraznie zmniejszonej emisji zwigzkoéw
toksycznych, pod warunkiem jednak odpowiedniej korek-
cji wspotczynnika nadmiaru powietrza A prowadzonej w
oparciu o wskazania czujnika stezenia tlenu.

W tym roku na rynku pojawily si¢ dwie nowe sondy
firmy Bosch. Wykonano je w technice planarnej i przezna-

czono do samochodéw nowej generacji. Umieszczone tuz
za reaktorem katalitycznym beda wykorzystywane jako son-
dy regulujace bedace czescia systemu diagnostyki pokta-
dowej EOBD.

Oprac. na podst. www.bosch.com,
www.motogazeta.pl

Laserowy zapon

Grupa naukowcow z Colorado State University w Sta-
nach Zjednoczonych opracowata metode, ktora moze umoz-
liwi¢ zastapienie tradycyjnych przewodow zaptonowych.
Skonstruowane przez nich wtyczki laserowe moga zwigk-
szy¢ wydajnos$¢ jednostki napedowej przez zwickszenie ener-
gii zaplonowej, wykazujac jednoczesnie wigksza odpornose
na zabrudzenie w poréwnaniu do uktadu konwencjonalnego.

Wtyczki dziataja na zasadzie transmisji wiazki podczer-
wonego $wiatta laserowego w drazonej rurce z wiokna szkla-
nego wypetnionej helem, ktory zapobiega rozproszeniu pro-
mieni. Gdy wiazka dociera do konca drucika, kierowana
jest w jeden punkt wewnatrz cylindra silnika, powodujac
natychmiastowy zaplon mieszanki paliwowo-powietrzne;j.
Do tej pory wykazano, ze intensywna energia pochodzaca
z wigzki laserowej moze wspolpracowac z silnikiem, ktory
jest zasilany gazem CNG. Dalszym celem jest rozszerzenie
stosowania na wszystkie dostgpne na rynku paliwa.

Stosowanie wiazki promieniowania z lasera umozliwia
wykorzystanie jej w celach diagnostycznych, gdyz kazde
zaburzenie w jej intensywnos$ci wskazywaloby na wysta-
pienie niesprawno$ci w uktadzie spalania.

Oprac. na podst. www.motogazeta.pl
Zawory recyrkulacji spalin (EGR) firmy Delphi

Delphi wprowadza na rynek nowa rodzing zawordw re-
cyrkulacji spalin (EGR) uzupelniong o dwa rodzaje prze-
znaczone dla samochodéw marek Peugeot, Citroén, Fiat i
Lancia. Zawory te uzupetniajg oferte firmy w zakresie elek-
troniki samochodowej, ktora obecnie obejmuje: sondy lamb-
da, cewki zaptonowe, moduty zaptonu i czujniki.

Firma Delphi wytwarza zawory EGR przeznaczone na
rynek OEM i rynek czeg$ci zamiennych w dwoch zaktadach
produkeyjnych w Pol-
sce (Btonie k/Warsza-
wy) i w Portugalii.

Wszystkie zawory

EGR przeznaczone

na rynek czesci za-

miennych sg aktual-

nie stosowane w sil-

nikach benzynowych

Opel/Vauxhall, PSA,

Fiat i Lancia. Stoso-

wanie zaworow EGR

przez producentow pojazdéw w ciggu ostatniej dekady znacz-
nie wzrosto ze wzgledu na wplyw recyrkulacji spalin na obni-
zenie temperatury spalania o kilkaset stopni, co pomaga zmniej-
szy¢ emisj¢ powstajacych w silniku tlenkow azotu.

Oprac. na podst. www.delphi.com,
www.motogazeta.pl

Pompa powietrza dodatkowego do uk3adu wylotowego

Firma BorgWarner opracowata nowa pompg typu 1000-
T3 stuzaca do dostarczania dodatkowego powietrza do do-
palania spalin przed reaktorem katalitycznym. W powrow-
naniu do rozwigzan dotychczasowych pompa ma wicksza

SILNIKI SPALINOWE, nr 4/2006 (127)

91



Aktualnosci/News

Doniesienia z prasy silnikowej

wydajno$¢ oraz bardziej zwartag budowe i mniejsza mase.
Zastosowano w niej silnik elektryczny o wigkszej predko-
$ci obrotowej oraz zmieniong geometri¢ wirnika i obudowy.

Pompa pozwala na dostarczenie dodatkowego powie-
trza w czasie zimnego rozruchu i dopalenie niespalonych
weglowodorow i tlenku wegla. Zmniejsza rowniez czas po-
trzebny na nagrzanie katalizatora. Pompa nowego typu pla-
nowana jest do sprzedazy od 2010 r.

Oprac. na podst. www.all4engineers.com

Firma Valeo wprowadza rozrztd elektromagnetyczny

Pod koniec listopada 2006 roku firma Valeo zaprezen-
towata na torze do$wiadczalnym w Mortefontaine (Fran-
cja) system eclektromagnetycznego sterowania zaworami
EVA (Electromagnetic Valve Actuation), ktory umozliwia
prace silnika bez waltkoéw rozrzadu. Zastapiono je sitowni-
kami umieszczonymi bezposrednio nad zaworami i moga
nimi sterowac niezaleznie.

Zasada dzialania opiera si¢ na systemie mas drgajacych,
w ktorym dwie cewki elektromagnetyczne zamiennie otwie-
raja lub zamykaja zawory. Proces przestawiania zaworu wy-
wotuja dwie sprezyny, ktore sa zamontowane z napi¢ciem
wstepnym.

System moze by¢ wykonany jako catkowicie bezkrzyw-
kowy lub czgsciowy — z elektromagnetycznym sterowaniem
tylko zaworow dolotowych. Sterowanie sitownikami od-
bywa si¢ w uktadzie VCU (Valve Control Unit) sprzgzo-
nym z uktadem sterowania silnikiem ECU (Electronic Con-
trol Unit), wyposazonym w 32-bitowy procesor na kazde

4 zawory oraz wlasny system chlodzenia do temperatury
nie wyzszej niz 105°C.

Wedlug podanych informacji system sterowania rozrza-
dem, dzigki mozliwo$ci optymalnego sterowania oraz wy-
faczania cylindrow, umozliwia obnizenie zuzycia paliwa i
emisji zwiazkow toksycznych o ok. 15-20% i wzrost mak-
symalnego momentu obrotowego przy matych predkosciach
obrotowych o ok. 20%. Uruchomienie seryjnej produkcji
zapowiedziano na 2009 rok.

Oprac. na podst. www.all4engineers.com,
www.valeo.com

System zmiennego rozrztdu firmy Audi

W pazdzierniku 2006 roku Audi zapowiedziato rozsze-
rzenie gamy silnikow ZI V6 o wersj¢ 2,8 FSI. Silnik rozwi-
jamoc 154 kW (209 KM), a maksymalny moment obroto-
wy 280 N-m uzyskuje w zakresie 3000-5000 obr/min (N, =
=55 kW/dm’, N_ = 26 kW/cyl, p,, = 1,26 MPa). Nowo-
$cig techniczng tego silnika jest zastosowanie nowo skon-
struowanego systemu zmiennego skoku zaworéw. Pozwala
on m.in. na zmniejszenia skoku zaworéw przy predkosci
140-150 km/h na najwyzszych biegach.

Nowy system umozliwia dwustopniowe zmniejszanie
skoku zaworow. Do tego celu stuzy zazgbienie wewnetrzne
miedzy krzywka i watkiem rozrzadu, ktore pozwala na osio-
we przesuni¢cie krzywki o 7 mm. Przesunigcie wywoluja
popychacze uruchamiane sitownikami elektromagnetycz-
nymi. Maksymalny skok zawor6éw ustalono poprzez dzwi-
gienk¢ rolkowa na 11 mm, a minimalny skok wynosi
2,0 mm.

Zastosowanie systemu pozwolilo na obnizenie zuzycia
paliwa o ok. 7%.

Oprac. na podst. www.all4engineers.com,
www.audi.com

Odpowietrzenie skrzyni korbowej

Firma Mann+Hummel opatentowala nowe rozwigzanie
zaworu odpowietrzenia skrzyni korbowej KGE (Kurbel-
gehduse-Entliiftung ). Ma ono charakter zaworu §limakowe-
g0 (Snail valve), ktoéry ma za zadanie optymalizowac¢ swoje
dziatanie ze wzglgdu na wymiary, straty dtawienia i zmniej-
szenie emisji weglowodorow. Stuzy temu elastomerowa
membrana i podwojna funkcja spiralnej sprezyny: czujnika
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i napedu. Jeden koniec wykonanej z tworzywa sprezyny
jest przymocowany do zaworu regulacji ci$nienia na ze-
wngetrznej stronie obudowy, a drugi — do obrotowej zasu-
wy. Przestrzen po wewngtrznej stronie sprezyny jest pola-
czona z otoczeniem, tak ze po jej zewnetrznej stronie panuje
ci$nienie zewnetrzne.

Przy rozruchu silnika obniza si¢ ci$nienie w uktadzie
dolotowym silnika oraz w obudowie zaworu i na powierzch-
ni sprezyny. Wzrastajace wowczas cisnienie wewnatrz spre-
zyny powoduje jej rozciagnigcie i1 poprzez wktadke stalo-
wa dziala na zasuwg obrotowa. Zasuwa ta pozwala na ciagla
regulacj¢ ci$nienia w skrzyni korbowej, tak aby jego war-
to$¢ pozostawata stala w szerokim zakresie pracy i zmniej-
szata przedmuchy spalin oraz przeciwcisnienie pod ttokiem.

Oprac. na podst. www.all4engineers.com

Kompozytowy uk3ad dolotowy

Firma Diaphorm Technologies skonstruowata nowy
uktad dolotowy do silnikow wyscigowych Honda H22.
Uktad jest wykonany z kompozytowych wiokien weglo-
wych, w stosunku do rozwigzania tradycyjnego ma zmniej-

szong mas¢ o 5 kg i pozwala na zwigkszenie ci$nienia dota-
dowania do 415 kPa, co umozliwia zwigkszenie mocy sil-
nika o ok. 10 kW. Proponowane rozwigzanie pozwala na
zmniegjszenie wymiarow zewngtrznych uktadu dolotowego
i moze by¢ tansze w produkcji.

Oprac. na podst. www.all4engineers.com

Paliwa

Wysokooktanowa benzyna BP Ultimate

Firma BP wprowadza do sprzedazy na rynek brytyjski
nowa benzyng o liczbie oktanowej rownej 102. Nowocze-
sne, a zarazem drogie paliwo nazwano BP Ultimate 102.
Paliwo to przeznaczone bedzie do silnikow z duzym stop-
niem sprezania. Wedtug badan przeprowadzonych przez BP
uzyskuje si¢ odczuwalny wzrost mocy silnika od 4 do 7,5%.

BP wprowadzito paliwo specjalnie dla uzytkownikoéw
silnikéw zmodyfikowanych na potrzeby sportu motorowe-
go, aby umozliwi¢ osigganie lepszych rezultatow niz przy
zastosowaniu standardowego paliwa. Na razie tylko sze$¢
stacji benzynowych tej firmy sprzedaje ulepszone paliwo.
Jego produkcja jest bardzo mata, gdyz powstaje ono w spe-
cjalnych centrach zajmujacych si¢ rozwojem technologicz-
nym paliw. W Wielkiej Brytanii za litr benzyny 102-okta-
nowej trzeba zaptaci¢ w przeliczeniu ponad 13 zt.

Oprac. na podst.www.bp.com,
www.motogazeta.pl

Napédy alternatywne

Napéd hybrydowy koncernu PSA

W wyniku wspétpracy firm Ricardo, Qinetiq oraz PSA
Peugeot Citroén zakonczono projekt pod nazwa Efficient-
C. Polegat on na opracowaniu nowoczesnego silnika za-
pewniajacego bardzo malg emisj¢ dwutlenku wegla. Przez
ponad dwa lata program Efficient-C byt sukcesywnie wdra-
zany w samochodzie Citroén Berlingo Multispace. Zasto-
sowano w nim w petni hybrydowa, wysokoprezna jednost-
ke napedowg z emisjg CO, wynoszacg tylko 99 g/km,
spalajac przy tym jedynie 3,75 dm*/100 km. W samocho-
dzie demonstracyjnym zamontowano turbodotadowany sil-
nik ZS typu HDi 1,6 dm®. Wspomaga go silnik elektryczny

o mocy 23 kW polaczony z baterig litowo-jonowa o napig-
ciu 288 V. Drugi silnik jest odpowiedzialny za rozruch sa-
mochodu oraz jazde z mata predkoscia. Doladowywanie
baterii odbywa si¢ z wykorzystaniem energii hamowania,
ktorej do tej pory nie wykorzystywano w samochodach bez
napedu elektrycznego. Za sterowanie calym uktadem od-
powiada opracowany przez firm¢ Ricardo elektryczny sys-
tem rCube, pozwalajacy rowniez na biezaca diagnostyke
podzespotow.

Oprac. na podst. www.motogazeta.pl
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Silnik hybrydowy firmy Hino

Japonska firma Hino nalezaca do koncerny Toyoty opra-
cowata naped hybrydowy pod nazwa Dutro Hybrid prze-
znaczony do swoich pojazdéw dostawczych. W napedzie
zastosowany czterocylindrowy silnik ZS wyposazony we
wtrysk paliwa typu common rail,, turbosprezarke o zmien-
nej geometrii, chtodnicg powietrza dotadowanego oraz chto-
dzona recyrkulacje spalin. Ma takze filtr czastek statych DPR
(Diesel Particulate Reducing).

Silnik o pojemnosci 4,009 dm? rozwija moc 110 kW
(150 KM) przy 3000 obr/min i jest potaczony z trzyfazo-
wym elektrycznym silnikiem synchronicznym o mocy 23
kW, umieszczonym migdzy silnikiem spalinowym a skrzy-
nig przektadniowa. Uktad pozwala na osiagni¢cie maksy-
malnego momentu obrotowego 392 N-m przy 1600 obr/min
(odpowiada to cis$nieniu uzytecznemu 1,23 MPa).

Oprac. na podst. www.all4engineers.com

Silnik o rozdzielonym cyklu roboczym firmy Scuderi

Silniki o rozdzielonym cyklu roboczym (split-cycle en-
gine) z oddzielnymi cylindrami do procesu sprezania i spa-
lania znane sg od ok. 1900 roku, ale charakteryzowatly si¢
malymi warto§ciami wspotczynnika napetnienia oraz spraw-
nosci cieplnej. W nowym rozwigzaniu firmy Scuderi spro-
bowano rozwigzac te problemy. Wspdtczynnik napetnienia
poprawiono przez odpowiednig konstrukcje zaworéw w cy-
lindrach sprezajacych. Stwierdzono przy tym, ze wysoko
sprezone powietrze pozwala na wytworzenie duzej burzli-
wosci tadunku w cylindrze roboczym, co przyspiesza roz-
pylenie i odparowanie wtrysnigtego paliwa zwickszajac
znacznie predkos¢ spalania. Pozwala to na korzystne ze
wzgledu na sprawno$¢ cieplng opdznienie spalania na okres
po GMP. Duzg zaletg rozwigzania jest swoboda w kojarze-
niu cis$nienia dostarczanego do cylindra powietrza, wielko-
$ci dawki i chwili jej doprowadzenia. Spodziewane sg tak-
ze istotne korzys$ci w odniesieniu do emisji zwigzkow
toksycznych.

Dotychczasowe badania prowadzone byty na silniku ZI
dwucylindrowym i silniku ZS szes$ciocylindrowym. Pierw-
sza jednostka badawcza jest spodziewana w polowie 2007
roku.

Oprac. na podst. www.all4engineers.com

Ogniwa paliwowe SOFC firmy Delphi

Prowadzony przez firme¢ Delphi zespot wspotpracujacy
z Biurem Paliw Kopalnych (Office of Fossil Energy) osig-
gnat cel I etapu programu SECA (Solid State Energy Co-
nversion Alliance) polegajacy na opracowaniu ogniwa pa-
liwowego typu SOFC.

Ogniwo osiagneto moc maksymalna 4,24 kW przy za-
silaniu metanem oraz maksymalng sprawnos$¢ 37%. Trwa-
os¢ ogniwa okreslono na 7% spadku mocy po 1500 godzi-
nach pracy. Koszt wytwarzania ogniwa ocenia si¢ na 770
USD, a jego wprowadzenie na rynek w wersji modutowe;j
bedzie mozliwe w 2011 roku.

W opinii Departamentu Energetyki USA ogniwa pali-
wowe ze statym utleniaczem (SOFC) stanowig jedna z naj-
bardziej obiecujacych drog rozwoju w dziedzinie urzadzen
do sprawnego i czystego wytwarzania energii elektrycznej,
przeznaczonych do licznych zastosowan transportowych
i stacjonarnych.
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Glowny problem w upowszechnieniu ogniw paliwo-
wych stanowi technologia opierajaca si¢ na zupeknie no-
wej klasie wielowarstwowych materiatow ceramicznych.
Ponadto bateria ogniw paliwowych SOFC musi charakte-
ryzowac si¢ duzg mocg i matymi wymiarami umozliwiajg-
cymi praktyczne zastosowanie, trwato$cig zapewniajaca
wiele lat bezawaryjnej pracy oraz optacalnoscig zaréwno
dla producenta i nabywcy.

Po wprowadzeniu relatywnie niewielkich zmian, gene-
ratory SOFC moze zasila¢ kazde paliwo konwencjonalne i
alternatywne — gaz ziemny, konwencjonalne paliwa ropo-
pochodne (benzyna niskosiarkowa, olej napedowy i pro-
pan), wysokosiarkowe paliwa wojskowe (w rodzaju JP-8 i
paliwa do silnikéw odrzutowych), paliwa odnawialne z bio-
masy charakteryzujace si¢ niskg emisja CO, (etanol, meta-
nol i bio — olej napedowy), syntetyczne paliwa ptynne pro-
dukowane z wegla i gazu ziemnego oraz paliwa inne niz
weglowodorowe — np. wodor i amoniak.

Oprac. na podst. www.delphi.com,
www.motogazeta.pl

Wodorowa konferencja

Podczas $wiatowej konferencji po§wigconej energii wo-
dorowej firma Renault zaprezentowata rozwigzania najnow-
szej generacji, ktore pozwolg na produkowanie wodoru bez-
posrednio na poktadzie samochodu, rozwigzujac tym samym
problem przechowywania go pod wysokim ci$nieniem w
zbiornikach kriogenicznych. Od 2002 roku Renault we
wspotpracy z Nissanem i Navara Fuel Cells udoskonalaja
te koncepcje. Podczas konferencji zaprezentowano jedno z
urzadzen systemu — tzw. reformator. Jego zadaniem jest
transformacja cieklego paliwa w gaz wzbogacony w wo-
dor, ktory jest dostarczany do ogniwa paliwowego. Caty
proces odbywa si¢ w kilku etapach. W pierwszym nastepu-
je rozbicie tancuchéw weglowodorowych na pojedyncze
molekuly wodoru, wody i wegla. W nastgpnych gaz jest
oczyszczany dopoki nie osiggnie wymaganych parametrow.

Za wytwarzanie energii elektrycznej poprzez mieszan-
k¢ wodorowo-tlenowa odpowiedzialne jest ogniwo paliwo-
we. Jedynym produktem ubocznym tej reakcji jest woda,
ktoéra w zamknietym obiegu powraca do reformatora, gdzie
jest niezbedna do jego funkcjonowania. Wytworzona ener-
gia elektryczna jest ostatecznie dostarczana do silnika.

By w catym uktadzie panowata homeostaza potrzebny
jest specjalny zbiornik mogacy przechowywac rézne rodzaje
paliwa, ktore jest w stanie przyjmowaé reformator. Moze
on pracowa¢ zardwno na benzynie, oleju napedowym oraz
etanolu. W takim wypadku kierowca bedzie mogt wybie-
ra¢ migdzy najtansza alternatywa, ktora zasili silnik.

Oprac. na podst, www.motogazeta.pl

Dwupaliwowy silnik BMW

Firma BMW zapowiada wprowadzenie na rynek mode-
lu 7 Hydrogen. Silnik V12 osigga¢ bedzie prawdopodob-
nie moc ok. 191 kW (260 KM), a jego specyfika polega na
mozliwosci zasilania zarowno benzyna jak i wodorem. Sil-
nik bedzie wyposazony w zmienne fazy rozrzadu typu Va-
Ivetronic oraz uktad przestawiacza walka rozrzadu typu Dop-

pel-Vanos. Benzyna doprowadzana bedzie do komory spala-
nia poprzez witrysk bezposredni, natomiast doprowadzenie wo-
doru bedzie nastgpowac do kolektora dolotowego.

Uktad sterowania zaworami dolotowymi oraz catym sil-
nikiem musi spetnia¢ wymogi doktadnego dozowania wo-
doru w zalezno$ci od warunkow pracy silnika. Wymaganie
to jest szczegdlnie ostre ze wzgledu na 10-krotnie wigksza
predkos¢ spalania mieszanki wodorowo-tlenowej niz kon-
wencjonalnej mieszanki benzynowe;.

Zapowiadany silnik o pojemnosci 6,0 dm? ma rozwija¢ moc
191 kW 1 osigga¢ maksymalny moment obrotowy 390 N-m
przy 4300 obr/min zaréwno przy zasilaniu benzynag jak i wo-
dorem (Nl =32 kW/dm?, NC =16 kW/cyl, P, = 0,82 MPa).

W ocenie emisji zwigzkdw toksycznych przy zasilaniu
wodorem nalezy zwréci¢ uwage gtownie na emisj¢ tlen-
koéw azotu. Jej obnizenie wymaga zmiany sktadu mieszan-
ki Ana wigkszy od 1,2 oraz zastosowanie reaktora trojfunk-
cyjnego. Aby zminimalizowaé emisj¢ weglowodorow i
tlenku wegla silnik jest uruchamiany i rozgrzewany w try-
bie pracy zasilania wodorem.

Zbiornik benzyny o pojemnosci 74 dm? oraz 8 kilogra-
mowy zbiornik ciektego wodoru zapewniajg przebieg od
200 do 500 km. Zbiornik wodoru ma podwdjne scianki o
grubosci 2 mm miedzy ktérymi znajduje si¢ warstwa izola-
cyjna o grubo$ci 3 mm.

Oprac. na podst. www.gazeta.pl

Ocrodki badawcze

Nowoczesne silniki BMW dla Politechniki Warszawskiej

BMW Polska postanowito rozpocza¢ wspodtprace z wio-
dacymi uczelniami technicznymi w Polsce. Na Wydziat Sa-
mochodow i Maszyn Roboczych Politechniki Warszawskiej
przekazano cztery silniki BMW przeznaczone do celow dy-

daktycznych. Sa to jednostki benzynowe, szesciocylindro-
we, rzedowe o pojemnosci 2996 dm® i mocy 190 kW (258
KM). Szesciocylindrowa rzgdowa jednostka BMW jest za-
liczana do najnowocze$niejszych silnikow na Swiecie i jest
laureatem nagrody International Engine Award.

Oprac. na podst. www.motogazeta.pl,
www.all4engineers.com
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Ksiazki silnikowe
Books on combustion engines

ARCHIWUM SPALANIA

Red. A. Teodorczyk, Wyd. Polski Instytut Spalania,
Vol. 6, Nr 1-4, Warszawa 2006.

Nowy zeszyt kwartalnika zawiera
omowienie i badania zagadnien doty-
czqcych procesu samozaplonu, zaptonu
i spalania kropli biooleju, turbulentne-
go spalania dyfuzyjnego oraz efektow
cieplnych i ekologicznych spalania mie-
szanek olejow roslinnych i mineralnych.

TENDENCJE ROZWOJOWE SILNIKOW SPALINO-
WYCH O ZAPLONIE SAMOCZYNNYM

J. Mystowski, J. Mystowski
Wydawnictwo Autobusy, Radom, rok. wyd. 2006, str. 101.

Skrypt jest przeznaczony dla studen-
tow studiow zawodowych i magisterskich
na kierunkach Transport oraz Mechanika
i Budowa Maszyn. Omoéwiono w nim za-
gadnienia dotyczqce tendencji rozwojo-
wych w silnikach o zaplonie samoczynnym
ze szczegolnym uwzglednieniem rozwoju
systemow doladowania, w tym: turbodo-
tadowania, dotadowania kombinowanego
i dotadowania mechanicznego. Rozwazo-
no takze problemy rozruchu silnikow za-
silanych olejami roslinnymi, recyrkulacji
spalin oraz toksycznosci spalin. Podano
zasady oceny elastycznosci silnika.

ALTERNATYWNE NAPEDY POJAZDOW

J. Merkisz, 1. Pielecha
Wydawnictwo Politechni Poznanskiej, rok wyd. 2006, str. 304.
W ksigzce omowiono: rozwaoj paliw
alternatywnych (gazowych weglowodoro-
wych, alkoholi oraz wodoru), sposoby ich
otrzymywania i mozliwosci wykorzysta-
nia w pojazdach samochodowych; nape-
dy elektryczne podzespolow oraz rozwoj i
zastosowanie ogniw paliwowych, znacz-
ng czes¢ pracy poswiecono napedom hy-
brydowym — ich rodzajom i przyktadom
konstrukcji, mozliwosciom akumulacji
energii w pojazdach wraz z przykladami
obliczeniowymi, rozwdj silnika Stirlinga;
europejskie i amerykanskie przepisy emi-
sji spalin pojazdoéw o napedzie alterna-

tywnym.

POKEADOWE SYSTEMY DIAGNOSTYCZNE POJA-
zOW SAMOCHODOWYCH

J. Merkisz, S. Mazurek
Wydawnictwa Komunikacji i Lacznosci, wyd. III rozszerzone,
Warszawa, rok wyd. 2007, str. 608.
Monografia poswigcona pokdadowym
systemom diagnostycznym OBD II/ EOBD
pojazdow samochodowych. Trzecie wyda-
nie rozszerzono o opis wykorzystania po-
ktadowej informacji diagnostycznej na
stacjach kontroli pojazdow oraz r ozwoju
systemow diagnostycznych i transmisji
danych. Uaktualniono informacje doty-
czqce kierunkow rozwoju pojazdow samo-

chodowych i znacznie rozszerzono spis
kodow bledow.

Doktoraty
Doctorates

Drinz. Krzysztof TALAGA
Obciazenia cieplne tloka silnika wysokopreznego podczas rozruchu
Promotor: prof.dr hab.inz. Janusz Mystowski — Politechnika Szczecinska

Recenzenci: prof. dr hab. inz. Jerzy Merkisz — Politechnika Poznafiska, dr
hab. inz. Andrzej Ambrozik — prof. Politechniki Swigtokrzyskie;j.
Stopien naukowy doktora nauk technicznych nadata Rada Wydzialu Me-
chanicznego Politechniki Szczecinskiej w dniu 7 marca 2006 r.

Rozprawa dotyczy istotnego problemu, jakim jest zachowanie si¢ tlo-
ka silnika wysokopreznego w trakcie rozruchu w niskich temperaturach
otoczenia. Ttok silnika spalinowego jest jednym z najwazniejszych jego
elementow i musi spetnia¢ bardzo wysokie wymagania odno$nie wytrzy-
mato$ci mechanicznej oraz termicznej. Dotychczas wszystkie prace doty-
czace obciazenia cieplnego tloka, odnosily si¢ do jego stanu pracy w row-
nowadze cieplnej, tj. w trakcie ustalonych warunkéw pracy, przy czym do
dalszych rozwazan przyjmowano zarowno obcigzenia mechaniczne ttoka,
jak i stan cieplny.

Nieznany byt stan obciazen mechanicznych, a przede wszystkim ter-
micznych ttoka w czasie rozruchu silnika w niskich temperaturach otocze-
nia, cho¢ stwierdzono do$wiadczalnie zwigkszone zuzycie silnika podczas

jego rozruchu. Bylo to powodem podjecia tematyki zawartej w tytule pra-
cy przez jej Autora. Opierajac si¢ na wezesniejszych badaniach silnikow
prowadzonych w Katedrze Eksploatacji Pojazdow Samochodowych P.S.
nad rozruchami silnikow spalinowych w niskich temperaturach otoczenia
oraz badaniach wlasnych przeprowadzonych w komorze niskich tempera-
tur Autor starat si¢ rozwiaza¢ zadanie postawione sobie w zatozeniach pra-
cy i udowodnic¢ jej tez¢. Poza badaniami stanowiskowymi wykorzystat On
dostepna technike komputerowa dla przeprowadzenia badan symulacyj-
nych. W tej czesci pracy istotnym elementem jest interpretacja graficzna
warunkow brzegowych oraz elementow skoniczonych wykorzystanych w
programie COSMOS/Works.

Rezultaty badan przedstawione w formie szczegdtowych wnioskow
pozwalaja na stwierdzenie, ze zamierzony cel zostal osiagnigty. Wnioski
te sg cenng wskazowka dla konstruktorow silnikow wysokopreznych (a
szczegolnie tlokow), ktorych wykonanie jest sprawa skomplikowang ze
wzgledu na zmienng rozszerzalno$¢ poszczegolnych czesci ttoka w zalez-
nosci od ich chwilowej temperatury i konieczno$¢ zachowania odpowied-
nich luzéw migdzy tlokiem a tuleja cylindrowa.
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