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Abstract

The hypothesis stated in the title was formed on the basis of numerical experiments carried out using
purposely modified version of simulating digital model of single-rotor single-flow turbojet engine SO-3 [6]. The
modification concerned mathematical description of flow of operating factor through the turbine. Its purpose
was to create simplified mathematical dummy, which allows simulating a certain conventional inequality of
temperature scope in the turbine’s inlet. The noticeable influence of specified inequity of temperature scope on
the speed of engine’s transitory processes was found — particularly during so called full acceleration. The
method of modification of simulating model and the results of carried out experiments were described in the
paper delivered on KONES 2000 Conference [7]. In this paper the material proof of hypothesis’s truthfulness is

presented in the form of results of research carried out on actual engine K-15.

WPLYW NIEROWNOSCI POLA TEMPERATURY GAZU WE WLOCIE
TURBINY SILNIKA ODRZUTOWEGO NA SZYBKOSC JEGO
PROCESOW PRZEJSCIOWYCH - WYNIKI EKSPERYMENTOW
NA RZECZYWISTYM SILNIKU

Streszczenie

Hipoteze wyrazong w tytule sformulowano na podstawie eksperymentow numerycznych przeprowadzonych
na umySlnie w tym celu zmodyfikowanej wersji cyfrowego modelu symulacyjnego jednowirnikowego
Jednoprzeplywowego turbinowego silnika odrzutowego SO-3 [6]. Modyfikacja dotyczyta matematycznego opisu
przeplywu czynnika roboczego przez turbine. Jej celem bylo stworzenie uproszczonej matematycznej atrapy,
pozwalajqcej na symulowanie pewnej umownej nierownosci pola temperatury we wlocie turbiny. Stwierdzono
obserwowalny wplyw okreslonej tym sposobem nierownosci pola temperatury na szybkos¢ procesow
przejsciowych silnika — w szczegolnosci na czas trwania tzw. petnej akceleracji. Sposob modyfikacji modelu
symulacyjnego oraz wyniki przeprowadzonych na nim eksperymentow opisano w referacie przedstawionym na
konferencji KONES 2000 [7]. W niniejszym referacie przedstawiono materialny dowod prawdziwosci hipotezy w
postaci wynikow badan przeprowadzonych na rzeczywistym silniku K-15.

1. Wprowadzenie

Hipoteza bedaca przedmiotem rozwazan zostala sformutowana na podstawie
eksperymentow numerycznych przeprowadzonych na cyfrowym modelu symulacyjnym
turbinowego silnika odrzutowego SO-3. Przedstawione dalej badania zostaly natomiast
przeprowadzone na silniku K-15. Zasadno$¢ prowadzenia badan wtasnie na tym silniku
wynika z podobienstwa jego konfiguracji konstrukcyjnej do silnika SO-3. Oba sa
jednowirnikowe 1 jednoprzeplywowe i1 oba posiadaja pierScieniowe komory spalania,
zaopatrzone w uktad wtryskiwaczy roboczych z parownicami. Silnik K-15 ma zblizony spr¢z



nominalny, lecz wigkszy o ok. 35% ciag, wynikajacy ze zwigkszonego masowego natgzenia
przeptywu powietrza. Istotnym novum, w poréwnaniu z silnikiem SO-3, jest wyposazenie
sprezarki silnika K-15 w uktad tzw. przeciwpompazowych zaworéw upustu powietrza. Ten
fakt ma jednak drugorz¢dne znaczenie dla interpretacji przedstawionych dalej wynikow.

Wyniki badan przedstawione w niniejszym referacie uzyskano podczas realizacji 2 —
letniego grantu badawczego Nr 8T12D 01421, finansowanego przez Komitet Badan
Naukowych RP.

2. Przygotowanie obiektu badan

Obiektem badan byt silnik K-15 egz. Nr 81521012. Badania przeprowadzono w hamowni
naziemnej Instytutu Lotnictwa w Warszawie. W celu przygotowania silnika do badan
wykonano nastgpujace prace:

e  Zmodyfikowano uktad 18 wtryskiwaczy roboczych rozmieszczonych rownomiernie w
polu przekroju poprzecznego wlotowej czgSci komory spalania, co przedstawiono
schematycznie na rys.l. Modyfikacja polegala na zamontowaniu kompletu 4
solenoidowych zawordéw (z2, z4, z6, z8) sterowanych elektrycznie za pomoca
odpowiednich kluczy (k2, k4, k6, k8), umozliwiajacych podczas pracy silnika zdalne
odcinanie doptywu paliwa do wybranych 4 sposrod 18 wtryskiwaczy roboczych. Do
pomiaru wydatku paliwa (Q) doplywajacego do magistrali wtryskiwaczy z uktadu
zasilania 1 sterowania silnika (nie pokazanego na rys.l) stuzyt turbinkowy czujnik
przeptywu (P).

e  Zmodyfikowano uklad pomiaru temperatury gazéw wylotowych w dyszy umozliwiajacy
obserwacj¢ podczas pracy silnika osobno wskazan kazdej z 8 indywidualnych spoin
termopar (T41, T42 .. T48) rozmieszczonych réwnomiernie w polu przekroju
poprzecznego dyszy. Termopary typu TML instalowane na silniku K-15 zawieraja po 2
spoiny pomiarowe w jednej obudowie, oddalone od siebie o ok.2 mm. Umozliwito to
dodatkowa obserwacje usrednionej elektrycznie wartosci temperatury (T4) mierzonej za
pomoca potaczonych rownolegle pozostatych 8 spoin pomiarowych. Jednoczesny
pomiar indywidualnych wskazan 8 wartosci temperatury (T41 ... T48) mial na celu
zobrazowanie chwilowych rozktadow pola temperatury gazow wylotowych silnika
podczas stanéw nieustalonych.

e  Zainstalowano obszerny zestaw czujnikow do pomiaru pozostatych parametréw pracy
silnika, istotnych dla realizacji programu badan. Sposroéd nich parametrem waznym dla
prezentacji pokazanych dalej wynikow jest predkos$¢ obrotowa wirnika (n).

Rys.1. Uklad odcinania doplywu paliwa do 4
wtryskiwaczy roboczych.

1,2, ..., 8 — wtryskiwacze robocze

k2,k4,k6,k8 — klucze sterujgqce solenoidowymi
zaworami odcinajqcymi

P — miernik wydatku paliwa

O — wydatek paliwa

z2,24,26,z8 — solenoidowe zawory odcinajqce

Fig.1. System cutting off fuel flow to four injectors

1,2, ... ,8 — fuel injectors.

k2,k4,k6,k8 — keys controlling solenoid cutting off
valves

P — fuel flow meter

0O — fuel flow

z2,24,26,z8 — solenoid cutting off valves




Wyniki pomiardw rejestrowano za pomoca cyfrowego rejestratora danych typu ATM-
QAR, wyposazonego w przetwornik analogowo — cyfrowy o rozdzielczo$ci 14-bitowej. Dane
pomiarowe gromadzono w pamigci dyskowej mikrokomputera w celu przetwarzania,
analizowania 1 prezentacji graficzne;.

3. Przetwarzanie danych pomiarowych

Przetwarzanie danych pomiarowych obejmowalo dolnoprzepustowa filtracj¢ oraz
obliczanie wartosci parametrow rozrzutu wskazan 8 wartosci temperatur (T41 ... T48), dla
dowolnej chwili czasowe] zarejestrowanego procesu. W niniejszym referacie sposrod
obserwowanych parametréw rozrzutu pokazano rozrzut maksymalny (AT) oraz rozrzut §redni
kwadratowy (o°T).

4. Metodyka badan

Na silnikach turbinowych temperatura gazéw u wylotu komory spalania nie jest mierzona
bezposrednio. Standardowo stosuje si¢ pomiar temperatury u wylotu turbiny napedzajacej
sprezarkg. W przypadku silnikow odrzutowych SO-3 1 K-15 mierzona jest temperatura w
dyszy. Temperatura gazow u wylotu komory spalania jest bowiem znacznie wyzsza niz
temperatura gazow w dyszy. Zatem usytuowanie termopar w dyszy zapewnia ich wigksza
trwatos$¢ eksploatacyjna, zgodna z wymaganiami certyfikacji silnika. Z tego powodu wszelkie
obserwacje rozrzutu pola temperatury przed turbing silnika K-15 byly w relacjonowanych
badaniach realizowane posrednio — poprzez obserwacj¢ pola temperatury w polu przekroju
poprzecznego dyszy, w ktérym ulokowane sa termopary.

Szczegolna cecha silnika turbinowego jest znaczna obwodowa nieréwnos$¢ pola
temperatury w przeplywie przez ,,goraca” czg$¢ kanalu silnika. Zjawisko to wciaz stanowi
przedmiot naukowych dociekan. Uznaje si¢ za naturalny i dopuszczalny [1,10] rozrzut
maksymalny warto$ci temperatury (AT4) w polu przekroju poprzecznego dyszy dochodzacy
do 100 .. 200 K. Na badanym egzemplarzu silnika K-15 obserwowano rozrzut nie
przekraczajacy kilkudziesigciu stopni. Przedstawiony schematycznie na rys.1 uktad
odcinajacy doptyw paliwa do 4 wtryskiwaczy roboczych umozliwial gwaltowne, wielokrotne
zwigkszanie tego rozrzutu podczas pracy silnika.

Przeprowadzono 2 rodzaje eksperymentow. Pierwszy polegal na obserwacji reakc;ji silnika
na gwaltowne zwigkszenie deformacji pola temperatury u wylotu komory spalania,
powodowane odcinaniem doptywu paliwa do 4 z 18 wtryskiwaczy roboczych, przy ustalonej
predkosci obrotowej (n). W drugim, wykonywano pomiary i porownania czasow akceleracji
silnika w przypadku z wszystkimi wtryskiwaczami pracujacymi i w przypadku z odcigtym
doptywem paliwa do wybranych 4 wtryskiwaczy roboczych.

5. Wyniki

Na rys.2-4 pokazano 2 — kanalowe wykresy synchronicznych czasowych przebiegdéw
wybranych parametréw pracy silnika obrazujacych jego reakcje na impulsowa deformacje
pola temperatury u wylotu komory spalania, wywotana opisanym wyzej sposobem. Na rys.2 i
3 pokazano przebiegi zmiany maksymalnego rozrzutu (AT4) oraz rozrzutu S$redniego
kwadratowego (6°T4), wartosci temperatur T41 ... T42 i odpowiedz predkosci obrotowej
silnika (n). Na rys.4, na tle tego samego przebiegu predkosci obrotowej, pokazano przebieg
zmiany wydatku paliwa (Q). Obraz procesu przedstawiony na rys.4 jest wielce zaskakujacy.
Wynika z niego bowiem, ze wzrostowi wydatku paliwa towarzyszy jednoczesny spadek (!)
predkosci obrotowej silnika.
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Rys.2 Wplyw rozrzutu temperatury (4T4) na
predkosé obrotowq (n).

Fig2. Influence of temperature’s spread
(AT4) on rotational speed (n).

Rys.3.  Wplyw Sredniego kwadratowego
rozrzutu temperatury (0°T4) na predkosé
obrotowq (n).

Fig.3. Influence of temperature’s quadratic
mean spread (6°T4) on rotational speed (n).

Rys.4. Wplyw nierownosci pola temperatury
na predkos¢ obrotowq (n) i wydatek paliwa
.

Fig.4. Influence of temperature’s field
inequality on rotational speed (n) and fuel

Slow (Q).

Na rys.5 1 6 pokazano 2 — kanatowe wykresy, synchronicznych czasowych przebiegdow
predkosci obrotowej (n) i maksymalnego rozrzutu (AT4) oraz wydatku paliwa (Q) dla dwoch



kolejnych akceleracji i deceleracji silnika. Jak wynika z wykresu pokazanego na rys.5,
zwigkszenie warto$ci rozrzutu temperatur powoduje znaczne wydtuzenie czasu ekceleracji
silnika (z 5.81s do 7.06s) dla tego samego zakresu zmiany predkosci obrotowej (od 7000 do
12000 obr/min). Dodatkowo, na rys.5 1 6 pokazano, ze wzrostowi deformacji pola
temperatury, wyrazonej poprzez znaczny wzrost wartosci AT4, towarzyszy wyrazny spadek
predkosci obrotowej biegu jalowego (Any) — co jest w oczywistej zgodzie w wynikiem

eksperymentu przedstawionym na rys.4.
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Rys.5. Wplhyw rozrzutu temperatury (AT4) na czas
akceleracji. Widoczny spadek predkosci obrotowej
biegu jatowego (dny) na skutek wymuszonego
zwiekszenia nierownosci pola temperatury.

Fig.5. Influence of temperature’s spread (AT4) on
acceleration time. Visible fall of idle rotational speed
(4ny) as a result of forced increase of temperature’s
field inequality.

Rys.6. Wphw rozrzutu temperatury (AT4) na czas
akceleracji. Widoczny wzrost wydatku paliwa na biegu
jatowym (4Qy) na skutek wymuszonego zwigkszenia
nierownosci pola temperatury.

Fig.6. Influence of temperature’s spread (AT4) on
acceleration time. Visible rise of idle fuel flow (40,
as a result of forced increase of temperature’s field
inequality.

Rys.7. Chwilowy rozkiad pola temperatury podczas
akceleracji  (rys.5) w  chwili t 1827s.
Przeciwpompazowe zawory upustu powietrza w pozycji
otwartej (ZUP = 0).

Fig.7. Temporary distribution of temperature’s field
during acceleration in moment t = 1827s. Air bleeders
in open position (ZUP=0).
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Rys.8. Chwilowy rozkiad pola temperatury podczas akceleracji (rys.5) w chwili t = 1924s. Przeciwpompazowe
zawory upustu powietrza w pozycji otwartej (ZUP = ().

Fig.7. Temporary distribution of temperature’s field during acceleration in moment t = 1924s. Air bleeders in
open position (ZUP=0).

Dopethieniem obrazu procesu pokazanego na rys.5 i 6 sa nakre$lone na planie kota dwa
chwilowe rozklady pola temperatury gazu w dyszy, zobrazowane na podstawie
indywidualnych wskazan 8 termopar (T41 ... T48), widoczne na tle usrednionej elektrycznie
warto$ci temperatury gazu (T4) mierzonej za pomoca kompletu 8 spoin pomiarowych
polaczonych rownolegle. Wykres na rys.7 pokazuje rozktad pola temperatury w chwili
czasowe] t = 1827s a na rys.8 chwili t = 1924s. Na rys.8 widoczna jest znaczna, w
porownaniu z wykresem na rys.7, deformacja rozktadu pola wynikajaca z odcigcia doptywu
paliwa do 4 wtryskiwaczy: w2, w4, w6, w8 (rys.1).

6. WhniosKki

Wyniki badan potwierdzaja prawdziwos¢ hipotezy sformulowanej wczesniej, tylko na
podstawie eksperymentow przeprowadzonych na symulacyjnym modelu silnika SO-3 [7].
Nalezy z nich wysnu¢ wnioski natury naukowej i praktyczne;j.

W dziedzinie naukowej rodzi to konieczno$¢ modyfikacji powszechnie przyjgtych
metodyk matematycznego modelowania silnikow turbinowych, traktowanych jako obiekty
sterowania [2-6, 9]. W szczegolnos$ci: do rozniczkowych rownan ruchu opisujacych zmiany
predkosci obrotowej wirnikowych zespolow turbina — sprezarka nalezy wprowadzié
postulowany w [7] wspotczynnik poprawkowy (WT), zalezny od rozktadu pola temperatury
gazu u wylotu komory spalania. Sposéb okreslania wartosci tego wspoétczynnika (réznej od
jednosci) pozostaje problemem do rozwiazania. Mozna tu réwniez przyjaé taki sposob
matematycznego modelowania wptywu nierdwnosci pola temperatury we wlocie turbiny na
szybko$¢ proceséw przejsciowych silnika, jaki zastosowano w symulacyjnym eksperymencie
numerycznym opisanym w [7].

W dziedzinie praktycznej nalezy zrewidowa¢ dotychczasowe podejscie do formutowania
technicznych wymagan na mozliwa do osiagnigcia doktadno$¢ utrzymywania przez uktad
automatycznej regulacji parametrow pracy silnika (zadanych poprzez ustawienie dzwigni
sterowania). Podobny wniosek dotyczy wymogu mozliwego do osiagnigcia, stabilnego
podczas eksploatacji, minimalnego czasu pelnej akceleracji silnika (zapewnionego poprzez
konstrukcjg 1 nastawy agregatu sterowania procesem przy$pieszania).

Do waznych wnioskéw natury praktycznej nalezy rowniez postulat wprowadzenia do
procedur nadzorowanej eksploatacji silnikow turbinowych metodyk monitorowania rozktadu



pola temperatury, np. metoda zaproponowana Ww niniejszym referacie. Obserwacja
usrednionej elektrycznie warto$ci temperatury, mierzonej za pomoca zespotu kilku
rownolegle potaczonych termopar, w Swietle przedstawionych tu wynikéw jest rozwiazaniem
wadliwym.

Na koniec nalezy dodaé, ze problem ten zostal dostrzezony w wigkszej skali. Swiadczy o
tym udokumentowana w literaturze [8] proba konstruowania uktadu automatycznej regulacji
turbinowego silnika odrzutowego NK-144 (do samolotu Tu-144) wyposazonego w moduly
aktywnej korekcji nieréwno$ci pola temperatury — poprzez indywidualne sterowanie
wydatkiem paliwa do kazdego wtryskiwacza roboczego (!).
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