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Wprowadzenie

Problem niestatecznej pracy sprezarek w silnikach turbinowych pojawit si¢
w lotnictwie od czasu ich wprowadzenia. Zjawisko to, z uwagi na swoja ztozonos¢, nadal
pozostaje przedmiotem intensywnych badan, zaréwno w srodowisku akademickim, jak
i przemyS$le lotniczym, gdyz stanowi istotne zagrozenie dla bezpieczenstwa
wykonywania operacji lotniczych. Autor w swojej pracy zawodowej w branzy lotniczej
wielokrotnie obserwuje stosunkowo niskg $wiadomos$¢ dotyczacg zjawiska niestatecznej
pracy sprezarek, zaréwno ws$rdod personelu latajagcego, jak 1 naziemnego czy
technicznego. Zagadnienie to czgsto jest marginalizowane, zardwno w trakcie szkolenia
zalog jak i w wykonywaniu rzeczywistych zadan. Dla pilotow zawodowych wiedza
z zakresu wystepowania tego zjawiska 1 jego wptywu na prace zespotu napedowego jest
ujeta w zakresie szkolenia teoretycznego oraz symulatorowego, jednak z uwagi na
ztozono$¢ fizyczna, czgsto nie poswigca si¢ jej wystarczajacej uwagi. Poniewaz samo
zjawisko wystepuje relatywnie rzadko, to w polaczeniu z niewystarczajacym szkoleniem,
dochodzi do btgdow w jego interpretacji oraz w zastosowaniu odpowiednich procedur
operacyjnych. Ponadto, producenci sprzetu lotniczego zawieraja w swoich procedurach
sposob wykonywania konkretnych czynnosci przez zatoge, ktoére majg zapobiegaé
1 zabezpiecza¢ konstrukcje przed wystgpieniem niestatecznej pracy lub pompazu jednak
kontekst 1 powod zastosowania poszczegélnych krokow i1 czynno$ci jest pomijany,
co dodatkowo nie ulatwia cztonkom zatdég zrozumienia i §wiadomosci wykonywanych
dziatan. Zdarza si¢ réwniez, ze wsrdd personelu panuje bledne przekonanie, ze dany
zespot napedowy jest catkowicie odporny na zjawisko niestatecznej pracy lub pompazu,
co wynika z niewystarczajacego zrozumienia podstaw fizycznych tego zjawiska.

W ramach niniejszej pracy przeanalizowano wplyw zaburzen strumienia
powietrza generowanych przez uktad wlotowy na mozliwo§¢ wywotania niestatecznej
pracy wentylatora silnika, co umozliwito pozyskanie nowej wiedzy na temat pracy
zespolu napedowego oraz oceny stabilnosci jego uktadu wlot-wentylator. Ocena
stabilnos$ci zostata dokonana w oparciu o wyznaczenie charakterystyk uktadu wlotowego
1 wentylatora oraz analiz¢ wptywu zaburzen strumienia wlotowego na pracg wentylatora.
Do przeanalizowania tego zjawiska postuzono si¢ metodami badawczymi
z zakresu numerycznej mechaniki plynéw w przeptywach wewnetrznych. Praca zostata

podzielona na trzy gtowne czgsci. W pierwszej czesci, ktora sktada sig z trzech osobnych



rozdziatow, przedstawiono podstawy teoretyczne wystgpowania zjawiska niestatecznej
pracy i pompazu w lotniczych silnikach turbinowych oraz przeanalizowano rzeczywiste
przypadki jej wystgpienia i wplyw na wykonywanie operacji lotniczych.
W tej czesci rowniez wykonano analize literatury i obecnego stanu wiedzy z zakresu
stabilnos$ci sprezarek i uktadow wlotowych, a takze scharakteryzowano obiekt badawczy
I zastosowane metody numeryczne. W cze$ci drugiej wykonano analiz¢ uktadu
wlotowego, ktoérej celem byto okreslenie stopnia zaburzenia strumienia wlotowego 1 jego
wartosci dla wybranych warunkow lotu. W tym rozdziale wyznaczono rowniez
charakterystyke uktadu wlotowego. Wyniki z tej czeéci pracy postuzyly jako dane
wejsciowe do wykonania analizy pracy wentylatora w warunkach zaburzenia strumienia
wlotowego. Trzecia czgs¢ pracy skupia si¢ na budowie modelu numerycznego
wentylatora, jego walidacji, a takze analizie pracy i wyznaczeniu charakterystyk w stanie
ustalonym, aby nastepnie wykona¢ obliczenia numeryczne i przeanalizowa¢ charakter
pracy wentylatora w warunkach zaburzenia wygenerowanego przez uktad wlotowy.
W pracy postuzono si¢ zrédtami literaturowymi w postaci 37 monografii, 80 publikacji
w czasopismach naukowych, a takze ogolnie dostepna dokumentacja techniczng

1 konstrukcyjng samolotu i silnika.



1 Niestateczna praca sprezarek w lotnictwie

Podstawowym zadaniem sprezarki jest dostarczanie powietrza o odpowiednich
parametrach w jednostce czasu do komory spalania silnika. Sprezarki stosowane
w silnikach odrzutowych wspotczesnych samolotéw w wigkszosci maja konstrukcje
osiowg (rys. 1.1). Sprezarka osiowa nadaje ped strumieniowi gazu za pomocg palisady
profili aerodynamicznych. Wspdtczynniki aerodynamiczne (oporu i sity no$nej)
zastosowanych profili w duzej mierze determinujg charakterystyke jej pracy. Sprezarki
osiowe uzyskuja najwicksze natezenia przeptywu przy danej wielkos$ci urzadzenia, a ich
konstrukcja jest kompaktowa i lekka. W odniesieniu do pozostalych typow sprezarek,
sprezarki osiowe uzyskuja rowniez najwigksze sprawnosci. Straty mechaniczne
1 aerodynamiczne sg niskie, co pozwala osigga¢ sprawnos$ci catego urzadzenia powyzej
90%. Sprez uzyskiwany z jednego stopnia w sprgzarce osiowe] jest niewielki
(w poréwnaniu do sprezarek odsrodkowych) i wynosi w granicach 1,10 + 1,40 dla
stopni podzwickowych, jednak jej konstrukcja z tatwo$cig pozwala na zastosowanie

wielu stopni [1].

Rys. 1.1. Sprezarka osiowa silnika lotniczego produkcji General Electric [1]

Niestateczna praca spr¢zarek jest obecnie jednym z najistotniejszych zjawisk
w lotniczych silnikach turbinowych, powodujacych zagrozenie dla bezpieczenstwa lotow
oraz liczne problemy w eksploatacji statkéw powietrznych [38]. Niestateczna praca
sprezarki oznacza sytuacj¢ zaburzenia ciagglo$ci przeptywu powietrza przez kanal

przeptywowy silnika. Wejscie sprezarki w niestateczng prace oznacza, iz czesciowo traci
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ona zdolno$¢ do wymuszenia przeplywu powietrza wzdluz kanalu silnika.
Niedoprowadzanie odpowiedniego strumienia powietrza z wilasciwym poziomem
cisnienia skutkuje destabilizacjag jego pracy. Podstawowsg przyczyng zjawiska
niestatecznej pracy jest odrywanie si¢ strug powietrza na topatkach wirnika
(w sprezarkach osiowych) lub topatkach zabieraka (w sprezarkach promieniowych).
Zaburzenia mogg by¢ spowodowane zaprzestaniem wytwarzania sily aerodynamiczne;j
przez profile aerodynamiczne topatek sprezarki lub stratami ci$nienia na palisadach
kierownic. Oba te przypadki najczeSciej spowodowane sg powstajgcymi oderwaniami
strumienia powietrza w wyniku zmiany kata naplywu powietrza na poszczegolne

elementy (rys. 1.2).

Rys. 1.2. Schemat powstawania oderwan na topatkach spre¢zarki

Zmiana wypadkowego wektora strumienia naptywajacego na topatke Wi,
tworzonego przez predkos¢ bezwzgledng przeptywajacego powietrza (wzgledem kanatu
silnika) oraz obwodowa (wynikajacg z ruchu obrotowego topatek) powoduje zmiane kata
naplywu strumienia na topatke i. W zaleznos$ci od kierunku zmiany wektora wzgledem
jego wartosci projektowej/obliczeniowej, oderwania beda pojawiaty sie po wklestej lub
wypukte] czesci profilu. Zjawisko to mozna rozumie¢ analogicznie do efektu
przeciggniecia profilu lotniczego w wyniku zbyt duzego kata natarcia. Powstajace
zaburzenie wypelnia przestrzen migdzy topatkowa 1 moze rozprzestrzeni¢ si¢ na inne
elementy wirnika [2]. Powstawanie oderwan na topatkach sprezarki moze by¢
spowodowane zaburzeniem strumienia powietrza naptywajacego przez kanal wlotowy,
ktore jest nastgpstwem zmiany parametrow strumienia naptywajgcego do wlotu,

oblodzeniem wlotu lub elementéw silnika lub mechanicznym zuzyciem czy
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uszkodzeniem elementow konstrukcyjnych spr¢zarki. Powodem powstawania zaburzen
prowadzacych do niestatecznej pracy moze by¢ kazdy czynnik wptywajacy na zmiang
aerodynamiki przeptywu wewnetrznego w kanale silnika, jednak w ogoélnym ujeciu
mozna wyrdzni¢ nastepujace kategorie takich czynnikow:

e zewnetrzne — tj. podmuchy wiatru, przelot przez turbulentne powietrze,
strumien powietrza z odwracaczy ciggu, powstawanie wiru wlotowego przy
pracy naziemnej, zassanie przez silnik obiektow z otoczenia, oblodzenie wlotu
silnika czy topat wentylatora,

e zwigzane ze zmiang zakresu pracy silnika — tj. zmiana predkosci obrotowe;j
silnika w trakcie akceleracji lub deceleracji,

e zwigzane ze zmianami warunkow lotu — tj. zmiana wysokosci, czy predkosci
lotu, manewrowanie, zmiana kata natarcia i kata $lizgu.

Nalezy nadmieni¢, ze wejScie w niestateczng prac¢ sprezarki ma wigksze
prawdopodobienstwo w przypadku kombinacji powyzszych przyczyn, tj. wykonywanie
forsownych manewrdw, start z bocznym wiatrem, zmiana kata natarcia wraz ze zmiang
obrotow silnika (np. natychmiastowe zmniejszenie obrotow silnika po wej$ciu na zadang
wysokos¢) [39].

Powstajace oderwania moga objaé¢ cze$¢ lub calo$¢ palisady danego stopnia
sprezarki. Sprezarka jako caty system moze pracowac stabilnie mimo, ze jej poszczegolne
stopnie moga pracowac catkowicie lub w cze$ci niestatecznie. Wigkszo$¢ przypadkow
pokazuje, ze nie wszystkie topatki w palisadzie zostaja objete rownomiernie oderwaniem.
Najczgsciej dane zaburzenie obejmuje kilka sgsiadujacych topatek formujac strefe
oderwania (rys. 1.3). Powstajace strefy oderwan nie sg state i mogg przemieszczac si¢ po
obwodzie wirnika z punktu widzenia zewnetrznego obserwatora. Predkos¢ obrotowa ich
przemieszczania najczesciej jest nizsza niz predko$¢ obrotowa wirnika i dla przypadku
czgsciowego przeciaggnigcia lopatek wynosi ok. 50% predkosci obrotowej wirnika,
podczas gdy strefa oderwan catkowicie przeciggnigtych topatek porusza si¢ znacznie
wolniej, w zakresie 20 =+ 40% predkosci obrotowej wirnika. Obserwowany pozorny
ruch obrotowy (ang. rotating stall) odbywa si¢ zgodnie z kierunkiem obrotu wirnika dla
topatek wirnikowych i przeciwnie do ustawienia topatek kierownic. Zachowanie
przeplywu wewnatrz strefy oderwan zostalo eksperymentalnie zbadane przez Day’a
i Cumpusty’ego [40], ktorzy opisali kluczowe spostrzezenia dla niestatecznego stanu

pracy sprezarki. W strefie oderwania predkos$¢ osiowa przeptywajacego powietrza spada
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niemal do zera, podczas gdy w pozostatej czgsci sprezarki znacznie rosnie. Przeptyw
w strefie oderwania cechuje si¢ wysokag energetycznoscig. Predkos¢ w kierunku
obwodowym znacznie rosnie, co powoduje przemieszczanie si¢ strefy oderwan wraz
z ruchem topatek wirnika. Wewnatrz strefy oderwan wystepuja duze sity odsrodkowe,
co sprawia ze przeptyw jest silnie trojwymiarowy i powoduje wzrost ci$nienia w obszarze
koncoéwki topatki. W wyniku tego zjawiska zmniejsza si¢ masowe natezenie przepltywu
przez sprezarke, jednak dalej mozliwe jest utrzymanie stabilnej pracy catego podzespotu.
Narastanie 1 rozwo6j zjawiska niestatecznej pracy, propagacja zaburzen po obwodzie
1 w glab silnika oraz rozrastanie si¢ stref oderwan prowadzi ostatecznie do catkowitego

zablokowania przepltywu przez kanal silnika i powstania tzw. pompazu Silnika

(ang. surge) [3].

Rys. 1.3. Schemat rozprzestrzeniania si¢ stref oderwan na obwodzie wienca

wirnikowego [41]

Pompaz silnika jest terminem przypisywanym do widocznych rezultatow
niestabilnej pracy sprezarki, ktorymi sa znaczne wibracje, gto$ne wystrzaty oraz wyrzut
ptomienia przez wlot lub wylot silnika. Podstawowa charakterystyka pompazu jest
spadek masowego natezenia przeptywu do warto$ci, ktore uniemozliwiajg stabilng prace
calego systemu, co powoduje wspomniane i widoczne zjawiska w pracy silnika.
Powstawanie pompazu zawsze poprzedzone jest niestateczng pracg jednego lub wielu
elementow sprezarki. Rozréznienie pomiedzy dwoma terminami mozna tez zdefiniowaé
poprzez kierunek zaburzenia przeptywu. W przypadku niestatecznej pracy sprezarki,
rozwaza si¢ zaburzenia w kierunku obwodowym, natomiast terminowi pompazu
przypisuje si¢ zaburzenia przeptywu w kierunku osiowym. W trakcie niestatecznej pracy
sprezarki usrednione natezenie przeptywu w kierunku osiowym jest wzglednie stale,

natomiast w trakcie pompazu nastepuje silna pulsacja przeplywu, wraz z mozliwoscig
12



wystgpowania przeptywow zwrotnych. Oba zjawiska moga wystepowac w tych samych
warunkach pracy sprezarki, jednak dlugo$¢ ich trwania, rozleglos¢, aspekty
konstrukcyjne i inne czynniki beda determinowaly, ktore z tych zjawisk bedzie
dominujgcym. W badaniach eksperymentalnych Day’a [42] potwierdzono Kilka istotnych
charakterystyk zjawiska pompazu, ktore sg wspolne dla wszystkich sprezarek osiowych.
Zauwazong prawidlowoscig jest to, ze kazdy cykl pompazu rozpoczyna si¢ od wejécia
sprezarki w niestateczng prace. Nagly spadek cisnienia, ktory wystepuje podczas
niestatecznej pracy zmniejsza zdolnos¢ sprezarki do podtrzymania ci$nienia w dalszej
czesci kanatu, co wymusza spadek predkosci przeptywu lub nawet jego odwrocenie. Dla
kazdego z badanych przypadkéw pompaz byt nie tyle poprzedzony niestateczng praca,
ale byt nig spowodowany.

Naturalnym zachowaniem spre¢zarki przy zmniejszeniu masowego natezenia
przeptywu przy stalej predkosci obrotowej jest wzrost cisnienia. Wzrost ten jest mozliwy
do momentu, w ktérym dalsze zmniejszenie masowego natgzenia przepltywu prowadzi do
naglej zmiany charakteru przeplywu, co stanowi granic¢ statecznej pracy sprezarki.
Po przekroczeniu granicznych wartosci spr¢zarka pracuje niestatecznie lub wchodzi
w pompaz. W tym zakresie przebieg zmiany parametrow moze by¢ bardzo zroznicowany,
jednak wyroznia si¢ kilka charakterystycznych schematow przebiegu zjawiska

niestatecznej pracy i pompazu (rys. 1.4).

a) b) c)
> >
m ™ m

Rys. 1.4. Charakterystyczny przebieg parametrdw spre¢zu i masowego natezenia
przeptywu dla: a) postepujacej niestatecznej pracy b) nagtej niestatecznej pracy

C) pompazu [4]

W przypadku niestatecznej pracy sprezarki, zjawiskami zwigzanymi z powstawaniem

stref oderwan (ang. rotating stall) wyréznia si¢ zachowanie postepujacej niestatecznej
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pracy (ang. progressive stall) i naglej niestatecznej pracy (ang. abrupt stall).
W pierwszym przypadku (rys. 1.4a) spadek sprawno$ci sprezarki jest relatywnie
niewielki, a wyjs$cie parametrow poza granic¢ statecznej pracy postepuje stosunkowo
powoli. Przy takim zachowaniu uktadu efekty niestatecznej pracy nie sg spektakularne
1 czesto ograniczaja si¢ do zwigkszonego poziomu hatasu czy wibracji. W drugim
przypadku (rys. 1.4b), po doj$ciu do granicy statecznej pracy nastgpuje nagly spadek
sprezu 1 masowego natezenia przeplywu o znacznej wartosci. Przebieg parametréw
postepuje szybko i1 przebiega podobnie jak linia wspotpracy osiggajac nowy punkt,
w ktorym sprez i masowe natezenie przeplywu sg znacznie nizsze niz przed wystagpieniem
zjawiska. W obu przypadkach przeptyw przez spr¢zarke staje si¢ niesymetryczny
i wystepuje w nim strefa oderwan. Trzeci schemat przebiegu zjawiska (rys. 1.4c) dotyczy
pompazu i jego charakter zgota inny. Masowe natezenie przeptywu ulega powtarzalnym
I istotnym zmianom w czasie. Proces jest na tyle intensywny, ze moze dochodzi¢ do
przeptywéw zwrotnych w kanale sprezarki. Na wykresie charakterystyki sprezarki
objawia si¢ to cyrkulacja punktu pracy w obrgbie wigkszego obszaru [4].

Wigkszo$¢ sprezarek wymaga znacznie wigkszego przeptywu powietrza aby
zatrzymac ich niestateczng prace. Zjawisko to zwane jest histereza i moze stanowié
powazny problem w spre¢zarkach, ktére maja tendencje do wchodzenia w niestateczng
pracg. Stopien histerezy jest zalezny od wielu aspektow konstrukcyjnych sprezarki, oraz
od charakterystyki wspotczynnika natezenia przeptywu ¢. Co do zasady, wysokie
warto$ci wspotczynnika nat¢zenia przeplywu, dla ktéorych wystepuje najwieksza
histereza, beda mialy palisady o matych katach ustawienia topatek. Wystepowanie
histerezy w maszynach wirnikowych rodzi wiele probleméw, w szczegdlnosci
w wielostopniowych sprezarkach, poniewaz oznacza to, ze charakterystyka sprezarki nie
jest symetryczna. Zatem, jesli niestateczna praca wystapi na pierwszych stopniach
sprezarki na niskiej predkosci obrotowej wirnika, to przy stosunkowo powolnej
akceleracji moze ona utrzymac si¢, nawet az do osiggnigcia punktu pracy. Powoduje to
roOwniez, ze przy wyjsciu z niestatecznej pracy, punkt pracy moze ustali¢ si¢ w innym

miejscu niz przed wystapieniem zaburzenia [4].
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1.1 Teoria niestatecznej pracy sprezarki i pompazu

Przeptyw powietrza przez spr¢zarke opisuje si¢ za pomoca trojkatow predkosci
(rys. 1.5). Zgodnie z rachunkiem wektorowym, wszystkie wektory mozna sprowadzi¢ do
wspolnego punktu, uzyskujac peten obraz trojkatéw predkosci dla danego stopnia
wentylatora lub sprezarki. W opisie wprowadza si¢ dodatkowo oznaczenia kluczowych
katow padania wektoréw predkosci wzglednej B, i 5, oraz bezwzglednej a4 | ;. Istotng
jest rowniez warto$¢ parametru AW,. Predkos¢ bezwzgledna wyjscia z wienca
wirnikowego C, jest rdwnocze$nie wektorem wejsciowym dla wienca kierownic.
Poniewaz wieniec kierownic jest elementem nieruchomym, to nie wystepuja na nim
wektory W i U. Stad rozwaza si¢ jedynie wektor predkosci bezwzglednej wyjscia Cs,
opatrzony katem as. Na rysunku 1.5 pokazano pelny schemat trojkatow predkosci.
Nalezy zwrdci¢ uwage na umiejscowienie katéw [ oraz a. Zgodnie z rysunkiem, kat 0°
znajduje si¢ prostopadle do kanalu przeptywowego. Niekiedy w literaturze zachodniej
mozna spotkac si¢ z umiejscowieniem katéw u wierzchotka trojkata predkosci. W wyniku
tego w zastosowanych wzorach pojawiajg si¢ inne funkcje trygonometryczne i nalezy
z uwagg podchodzi¢ do otrzymanych wynikéw, chociazby przy wyznaczaniu kata
ustawienia topatki w palisadzie, aby unikna¢ btedow zwigzanych z réznymi uktadami

odniesienia.

AWy

Rys. 1.5. Schemat przedstawienia trojkata predkosci dla jednego stopnia sprezarki

z jego sktadowymi

Prace sprezarki w danej chwili czasu opisujg takie parametry jak spr¢z, sprawnosc
1 masowe nate¢zenie przeptywu. Wartosci tych parametrow dla réznych predkosci
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obrotowych wirnika tworza charakterystyke sprezarki. W stanie ustalonym sprezarka
wspotpracujaca z turbing tworzy na charakterystyce lini¢ wspolpracy. Przyktadowa
charakterystyke sprezarki osiowej z zaznaczong granicg pracy statecznej oraz linig
wspotpracy sprezarki z turbing pokazano na rysunku 1.6. Parametry sprezarki
przyporzadkowane sg do danej predkos$ci obrotowej wirnika, ktora definiowana jest przez
prac¢ turbiny. Linia wspolpracy analitycznie opisywana jest przez warunek rownosci

mocy sprezarki 1 turbiny, ktérg mozna zapisa¢ nastepujaco:

g b es —1

q(11) Ns
gdzie: mg - sprez sprezarki, ng - sprawnos$é sprezarki, q(4) — funkcja wzglednej gestosci
strumienia, es = f(ms, k), b = f(4;,0%,1;)

(1.1)

Rys. 1.6. Przykladowa charakterystyka sprezarki

Obszar stabilnej pracy sprezarki ograniczony jest od gory przez granicg pracy stateczne;j.
Wyjscie punktu pracy ponad te lini¢ oznacza wejscie sprezarki w niestateczng prace.

Granicg pracy statecznej opisuje nastgpujaca zalezno$¢ matematyczna:

* l 32
p;_ ., 2¥m™ (1.2)
2 p?A%p p;

gdzie: Z—% - sprez, m - masowe natezenie przeptywu, A — pole przekroju wlotu, p — gestosé
1

powietrza, ¥ - wspdtczynnik zmiany ci$nienia catkowitego:
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Ap*
v=71 (1.3)
7p U

oraz wspotczynnik nat¢zenia przeptywu:

o =— (1.4)

gdzie: Ap*- zmiana cisnienia w sprgzarce, U — predkos¢ obwodowa wirnika,

Ciq - predkos¢ osiowa przeptywu

We wzorze (1.1) zmienne poza masowym nat¢zeniem przeptywu sg wzglednie state,
am jest funkcja predkosci obrotowej sprezarki. Stad granica pracy statecznej jest funkcja

kwadratowa predkosci obrotowej, dla ktorej przy sprezu rownym 1, masowe natezenie
przeptywu wynosi 0 [3].

Odlegtos¢ miedzy linig wspolpracy a granicg statecznej pracy spr¢zarki nazywamy

zapasem statecznos$ci, ktory mozna zdefiniowac jako:

(1.5)

parametry: ws — warto$ci w punkcie wspOtpracy, gr — wartosci na granicy statecznej

pracy

Zapas statecznej pracy sprezarki interpretujemy jako odleglos¢ punktu wspotpracy od
granicy pracy statecznej. Okre$la on mozliwg maksymalng zmiang warunkow pracy
sprezarki, przy statej predkosci obrotowej, w ktorych zostanie utrzymana jej stateczna
praca. Dla konstrukcji sprezarek osiowych zapas stateczno$ci zwykle utrzymywany jest
w granicach 8 + 25%. Zmniejszenie zapasu stateczno$ci moze by¢ spowodowane
czynnikami zwigzanymi z aktualnymi warunkami pracy sprezarki, tj. wysoko$¢ lotu,
zaburzenia przeptywu powietrza na wlocie do silnika, opdZnienia w otwarciu zaworéw
upustu itp. ale rowniez ulega zmniejszeniu wraz z uptywajagcym czasem i zuzyciem
silnika. Dzieje si¢ tak w wyniku zuzycia poszczeg6élnych elementow konstrukeyjnych,
deformacji lub uszkodzen profili topatek, zmiang geometrii kanatu przeplywowego,

zuzyciem turbiny 1 wzrostem jej temperatury pracy, osadami pylow, nagaru itp., a takze
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z odchytek produkcyjnych i poremontowych elementow silnika [5]. Poszczegdlne

czynniki wplywajace na zmniejszenie zapasu stateczno$ci przedstawiono na rysunku 1.7.

nominal surge line_
npew en —
turing ¥ ———— ™
manufactizi FEi00 = — -
== orat T - ==
= ‘?ngt} =~ . fiects degraded 5
a 5 "Y;olds numbe surge line 2
: - Re
S ]
= / E
e residual surge margin o
« available for distortion o
w
& Aegraded &
2 operating line £
w| ) L Leansient® e ——
£ Teeraceion _ _ E
-t
= d and NCZT— = = ffects S
= pleed 2T°— per effec=®_. —
— L - - S
2l e e S L
= o and i
nominal steady state
operating line

INLET NON-DIMENSIONAL AIR MASS FLOW, E’{)—T

Rys. 1.7. Czynniki wplywajace na granice statecznej pracy [6]

Dla danej spre¢zarki zapas statecznos$ci moze zosta¢ zwigkszony poprzez obnizenie jej
linii wspotpracy dla pracy w warunkach niezaburzonych, jednak powoduje to
zmniejszenie sprezu maszyny przeptywowej, co stoi w oczywistej sprzecznosci z jej
przeznaczeniem. W wyniku rozwoju technologii sprezarek osiowych, dzigki
np. zaawansowanej aerodynamice lopatek, udaje si¢ zwickszy¢ zapas statecznosci
poprzez podniesienie granicy statecznej pracy. [4]

Istnieje wiele podejs¢ teoretycznych do problemu powstawania niestatecznej
pracy sprezarki. Pierwsze opisy teoretyczne tego zjawiska w kontek$cie sprezarek
lotniczych pochodzg z lat 50 XX wieku. W wyniku intensywnego rozwoju technologii
w tym okresie zjawisko, jak nazywano owczesnie ,,pulsacji przeplywu 1 innych form
niestabilno$ci”, stato si¢ istotne w konstruowaniu i eksploatacji lotniczych zespotow
napedowych. Podstawy teoretyczne opracowane przez roéznych autorow oparte sa
0 prosty model przeptywu powietrza przez ptaska palisade sprezarki i skupiajg si¢
gltownie na opisaniu 1 wyznaczeniu predkosci propagacji strefy oderwan. Pierwszymi
teoriami w tym obszarze byly teorie Emmonsa, Pearsona, Granta [43], Stenninga,
Kriebela [44], Searsa [45] i Marble’a [46]. Prawdopodobnie ogo6lna koncepcja Emmonsa
byla juz w obiegu $rodowiska akademickiego, co wyjasnialoby wysokie podobienstwo
wszystkich tych prac. W kazdym przypadkow podejscie polega na analitycznym opisie

niewielkiego zaburzenia przeptywu w dwuwymiarowej palisadzie profili. Emmons,
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Pearson 1 Grant [47] przyjeli podejscie, ze dla przeptywu niescisliwego, w strumieniu
niezaburzonym wektor predkosci W; ma sktadowe W, i Cy, (rys. 1.8). W warunkach
ustalonych kat naptywu strumienia na palisade wynosi [;, kat wyjscia wynosi f3,,

a wspotczynnik natezenia przeptywu przyjmuje wartos¢ ;.

Rys. 1.8. Model przeptywu powietrza przez palisade plaska

Przyjeto, ze dla stabilnych warunkéw przeptywu, w punkcie rownowagi parametry te
wynoszg odpowiednio ¥;, dla katg f;,. W momencie wystgpienia zaburzenia, kat
naptywu zmienia si¢, co wplywa na zmian¢ wspotczynnika nat¢zenia przeptywu. Teoria
ta zaktada, ze istnieje liniowa zalezno$¢ zmiany kata [5;,a wspotczynnika y:

d
a_lf =y —¥) (1.6)

y = const.

Przy dalszym zalozZeniu, Ze istnieje rowniez liniowa zalezno$¢ migdzy P, Y1

w zalezno$ci od tangensa kata naptywu:

_ diyg
Yo =91 + FIC TN (tgfio — tgh1) (1.7)
stad:
oy " Wy,
Frimkd lllil + C_1a <¢U - _C1a ¢a> - ll)l (1.8)
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gdzie,

v = 19)
d(tgpBio) '
Wprowadzajac rownanie ciggtosci, rOwnanie to przybiera forme:
d
—(ff == B¢y~ Cdq (1.10)
t
gdzie,
w !/
B=y <—¢ _ 1) (1.11)
C1,
P'yoW
= U (1.12)
C1

Zaktadajac, ze funkcje zaburzenia mozna wyrazi¢ szeregiem Fouriera, to rozwigzujac

uktad rownan, predko$¢ propagacji zaburzenia bedzie wyrazona jako:

"YoW.
C= /% (1.13)
1q

Kryterium oscylacji gdy B > 0 (1.11), zaburzenia bg¢da narasta¢, gdy B < 0, beda

tlumione, natomiast dla B = 0 bedg state w czasie.

Podobne podejscie w swoim modelu zastosowal Stenning i Kriebel [44], ktore
polegato na zatozeniu, ze powstawanie strefy oderwan jest funkcjg kata naplywu
strumienia wlotowego. Jednak zamiast wyznaczenia zmiany wspotczynnika nat¢zenia
przeptywu do wyprowadzenia rownania ruchu, wykorzystal on rownanie momentu
w kanale miedzytopatkowym. Teoria Sears’a [45] bazuje na podobnej koncepcji, jednak
wykorzystuje cyrkulacje pod wzgledem wzrostu ci$nienia catkowitego 1 wspotczynnika
sity nosnej profilu topatki. Teoria Marble’a [46] rowniez bazuje na réwnaniach ruchu
opisujacych zaburzenia predkosci w funkcji ci$nienia wlotowego 1 kata naplywu

strumienia i rowniez polega na zatozeniu okresowej zmienno$ci wzrostu cisnienia wzdhuz
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palisady profili sprezarki. Na podstawie powyzszych modeli powstaty nastepnie bardziej
ztozone modele nieliniowe Stenning’a i Kriebel’a [44] oraz Fabri’ego i Siestrunck’a [48].

Przewidzenie, zakresu i parametrow pracy dla jakich sprezarka przechodzi
W niestateczng prace jest kluczowym zadaniem w aspekcie projektowania tego typu
maszyn przeptywowych. Trudno$¢ i ztozono$¢ tego zagadnienia polega na tym, ze punkt
pracy, w ktorym sprezarka przechodzi w prace niestateczng zalezy nie tylko od samej
konstrukcji spre¢zarki, ale od catego uktadu wlot-sprezarka. Co wigcej, w wielu
przypadkach spr¢zarka moze dostarcza¢ zadowalajagce parametry pracy mimo
powstajacych w niej oderwan i zaburzen przeptywu, nie wykazujac przy tym istotnie
widocznych symptomow niestatecznej pracy. Jeden z kluczowych modeli opisujacych
zagadnienie pompazu zostat przedstawiony przez Greitzer’a [49], [50], ktory wykorzystat
do jego opisu dynamicznego zachowania systemu cztery réwnania ruchu. W modelu

zaproponowano parametr B, zdefiniowany jako:

B_U Cy,
" 2a. AL

(1.14)

gdzie, A — objetos¢ obszaru przeptywu, L — efektywna dlugos$é¢ kanaty przeptywowego,
a — predkos¢ dzwieku

Parametr B mozna rozumie¢ jako stosunek sit ci§nienia oraz sit bezwtadnosci. Kiedy
w przeptywie przez sprezarke dominujace sa sity pochodzace od cisnienia, to bedzie ona
miata sktonno$ci do wchodzenia w pompaz, wynikajacy z oscylacji predkosci przeptywu.
Natomiast gdy dominujacymi sg sity bezwtadnosci, to sprezarka bedzie doswiadczata
jedynie niestatecznej pracy. Greitzer udowodnit w pracach eksperymentalnych [50]
stuszno$¢ swojej koncepcji, oraz wykazal, iz dla kazdej sprezarki istnieje warto$¢
krytyczna parametru B, ktorej przekroczenie bedzie doprowadzato do pompazu.
Nalezy jednak zauwazy¢, ze nie istnieje uniwersalna, stata warto$¢ parametru B. Kazda
maszyna przeptywowa bedzie mogta mie¢ inng wartos¢ tego wspotczynnika, gdyz zalezy
on w duzej mierze od jej konstrukcji.

Teori¢ stabilno$ci sprezarek osiowych opiera si¢ o dwuwymiarowy model
przeptywu, zaktadajacy kilka uproszczen. Pierwsze z nich stanowi, Ze ci$nienie statyczne
na wyjsciu ze sprezarki jest jednorodne. W rzeczywistych konstrukcjach nie jest to
prawda, gdyz warto$¢ cisnienia na wyjsciu podlega naturalnie pewnej pulsacji wraz
z ruchem obrotowym palisady wirnika. Kolejnym zatozeniem jest, ze przeptyw
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strumienia powietrza przez sprezarke nie jest pod wpltywem zadnego zewngtrznego
zaburzenia oraz nie wystepuja w niej przeptywy krzyzowe, co oznacza, ze rozktad
obwodowy masowego natezenia przeplywu jest jednakowy na wejsciu i wyjsciu ze
sprezarki. Koncepcja zostata uformowana przez szereg prac Cumpusty’ego, Greitzer’a
i Moore’a [51], [52], [53], [54]. Bazuje ona na analizie wykorzystujacej relacje dwoch
wspotczynnikow, wspotczynnika natgzania przeptywu ¢ (1.4), oraz:

e wspodtczynnika wzrostu ci$nienia catkowitego do statycznego (ang. total-to-

static pressure coefficient):

(p3" — p2)

P (1.15)

Yrs =

e |ub wspoélczynnika wzrostu cisnienia statycznego (ang. static pressure
coefficient):

(p3s — p2)

P (1.16)

Ys =

Przy powyzszych zalozeniach wspoOtczynnik wzrostu ci$nienia zalezy jedynie od
wspotczynnika natezenia przeplywu, a zatem przy niewielkich zaburzeniach przeptyw
staje si¢ niestabilny jesli spetniony jest warunek:

dprs 1 d
dp ~ pUdcC,,

(p3" —p2) >0 (1.17)

Zatem z powyzszego wynika, ze punkt niestabilnosci spr¢zarki znajduje si¢
w maksymalnym punkcie wspolczynnika wzrostu cisnienia statycznego. Daje to dos¢
dobre przyblizenie warunkow w jakich moze pojawia¢ si¢ zjawisko niestatecznej pracy.
Niestety tak wyznaczone wartosci wspdlczynnikdw sa usrednione w czasie oraz po
obwodzie wirnika. Przy wystepujacej w sprgzarce pulsacji ciSnienia, stosowanie wartosci

usrednionych ma pewien oczywisty mankament. W danej chwili czasu w niektorych

. iy . .. ., . : . d
obszarach wirnika warto$¢ 1 bedzie mniejsza niz $rednia, a zatem 1 warto$¢ ﬁ. Z tego

powodu, niektore konstrukcje sprezarek moga wykazywac niestatecznos¢ przy warunku

gdy % < 0. Uwzglednienie powyzszych przestanek zostato zawarte w rozwinigciu

niniejszej teorii przez Moore’a i Greitzer’a [55], [56], w ktorej ujeto efekt rozktadu
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zaburzenia po obwodzie wirnika. Zaktada ona, Ze w przypadku wystapienia zaburzenia
symetrycznego i ustalonego przeplywu powietrza przez spre¢zarke, wspoOlczynnik
natezenia przeptywu ¢ bedzie funkcjg rozpigtosci obwodowej 6 obszaru, ktéry zostat

objety tym zaburzeniem. A zatem dla zaburzonego przeptywu, punkt niestabilnosci
sprezarki wystapi gdy:
2 dlp

—dg =0 (1.18)
o dg

Oceny stabilno$ci pracy sprezarki mozna réwniez dokonac poprzez poréwnanie
zgodnosci charakterystyk jej poszczegdlnych stopni. Wiele konstrukcji sprezarek
1 wentylatoréw projektuje si¢ tak, aby zachowac pewna niezgodnos$¢ charakterystyk ich
poszczegbdlnych stopni. Laczenie stopni o roéznych charakterystykach powoduje
korzystne zwigkszenie stabilno$ci pracy catej maszyny przeptywowej. W przypadku
pracy w warunkach zaburzenia poszczegélne ze stopni moglyby nie by¢ w stanie
utrzymac stabilnej pracy, jednak w potaczeniu ze stopniami o innej charakterystyce, cata

sprezarka moze zachowac stabilnos$¢ przy danym zakresie odchylen.

a) b)
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Rys. 1.9. Przyktadowa charakterystyka dwoch sprezarek i ich stopni [7]

Na rysunku 1.9 przedstawiono charakterystyke dwoch trdjstopniowych sprezarek,
z ktérych w przypadku a) dla stopni 2 1 3 zwigkszono kat ustawienia topatek w palisadzie
0 10°, przez co przystosowano je do mniejszych natgzen przeptywu niz stopien 1.
Oznacza to, ze w przypadku zaburzen przepltywu, ktore skutkuja zmniejszeniem
sprawnos$ci pracy stopnia 1, pozostate stopnie beda nadal pracowaty z zadowalajacymi
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parametrami. Rezultat takiej zmiany wida¢ réwniez na charakterystyce stopnia 1, ktory
w przypadku niezgodnosci charakterystyk a) ma mozliwo$¢ stabilnej pracy po lewej
stronie od szczytowej wartosci wspotczynnika wzrostu ci$nienia, co nie bytoby mozliwe
gdyby rozpatrywa¢ go indywidualnie. W przypadku b) wszystkie stopnie posiadaja
jednakowe katy ustawienia w palisadzie, co w rezultacie powoduje, ze charakterystyka
stopnia 1 urywa si¢ na wartosci szczytowej wspotczynnika wzrostu ci$nienia, co oznacza,
ze nie ma on mozliwosci utrzymania stabilnej pracy poza tym zakresem. Wzajemne
oddziatywanie poszczegolnych stopni sprezarki jest intensywne, szczegOlnie
w przypadku sprezarek osiowych, ktérych poszczegdlne elementy systemu sa
umiejscowione blisko siebie. Podobne efekty uzyskuje si¢ z taczenia kilku osobnych
sprezarek w catym uktadzie, np. sprezarek Sredniego i wysokiego ci$nienia w silniku

lotniczym.

1.2 Zdarzenia lotnicze z niestateczng praca sprezarki

Niestateczna praca spre¢zarek jest powaznym problemem w funkcjonowaniu
wspotczesnych lotniczych silnikéw turbinowych i moze stanowié istotne zagrozenie dla
wykonywania operacji lotniczych. Diugotrwate i poglebiajace si¢ zjawisko niestateczne;j
pracy sprezarki moze doprowadzi¢ do pompazu silnika. Pompaz silnika jest terminem
przypisywanym do widocznych rezultatow niestabilnej pracy spre¢zarki. W trakcie
pompazu pojawia si¢ pulsacja ciSnienia o niewielkiej czestotliwosci, lecz duzej
amplitudzie oraz szybkie zmiany natezenia przeptywu. W wyniku powstawania
cyklicznych pulsacji ci$nienia 1 strumienia masy polegajacych na okresowym
nagromadzeniu i cofaniu odpowiednich mas powietrza, wystepuja powtarzajace si¢
wstrzasy konstrukcji (sita wstrzasow zalezy od ,,glebokosci” pompazu i rozleglosci stref
oderwan strumienia), podwyzszony poziom hatasu oraz wyrzucanie ptomienia przez wlot
i uktad wylotowy silnika (rys. 1.10). Szybki i skokowy spadek ci$nienia za spr¢zarkg oraz
wydatku powietrza prowadzi rowniez do przebogacenia si¢ mieszanki palnej (gdy
mieszanka paliwowo-powietrzna bedzie zbyt bogata) w komorze spalania, co prowadzi
do naglego wzrostu temperatury i grozi pozarem silnika lub jego uszkodzeniem,
aw skrajnych przypadkach moze doprowadzi¢ nawet do zgasnigcia ptomienia w komorze
spalania i samoistnego wytaczenie silnika w locie. W trakcie pompazu moze dojs$¢
réwniez do zawisu obrotow wirnika wytwornicy spalin zwigzanego z brakiem
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mozliwosci zwigkszenia predkosci obrotowej w wyniku wzrostu temperatury. Z punktu
widzenia zatogi pierwszym znakiem wejScia sprezarki w niestateczng prace jest nagly
spadek predkosci obrotowych wirnikow oraz ich wejscie w oscylacje. Najbardziej
widoczna zmiana zachodzi na wskazniku predkosci obrotowej wirnika niskiego ci$nienia
N,, wskazniku temperatury gazow wylotowych EGT (ang. exhaust gas temperature) oraz
wskazniku ustawienia mocy silnika, ktére r6znig si¢ w zaleznosci od typu silnika (moze

to by¢ np. EPR — ang. Engine Pressure Ratio, TPR —ang. Turbofan Power Ratio etc.).

Wyrzut ptomienia

Rys. 1.10. Przyktad wystgpienia pompazu silnika w trakcie wznoszenia samolotu [122]

W przypadku gdy zjawisko poglebia si¢ zatoga moze odczuwaé wibracje calej
konstrukcji samolotu oraz gltosny wystrzal powstajacy w wyniku nagltego wyréwnania
ci$nien w kanale silnika 1 wyrzutu plomienia, ktory czgsto w pierwszym momencie bywa
przez pilotéw jako zderzenie z duzym ptakiem. Wystapienie niestatecznej pracy sprezarki
moze zatem prowadzi¢ do konieczno$ci wykonania natychmiastowego ladowania.
W lotnictwie komercyjnym najwigksze prawdopodobienstwo wystapienia niestateczne;j
pracy sprezarki wystepuje w trakcie startu 1 wznoszenia, stad w wiekszosci przypadkow
wigze si¢ ono z koniecznoscig zawrdcenia na lotnisko startu. Po wystapieniu takiego
zdarzenia wykonuje si¢ inspekcje silnika, co wymaga czasowego wytaczenia samolotu
z operacji. W przypadku koniecznos$ci wykonania dodatkowych obstug lub napraw czas
ten ulega wydluzeniu. Zamiana silnika na zapasowy trwa okoto 8-10 godzin.
Konieczno$¢ wykonania powazniejszych napraw, np. elementow gondoli silnika, uktadu

wlotowego (rys. 1.11), czy topatek sprezarki jest najczesciej bardzo kosztowne.
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Rys. 1.11. Uszkodzenie uktadu wlotowego w wyniku pompazu po starcie - Boeing 767
Air Canada lot AC837 MAD-YYZ 03.02.2022 [123]

Zdarzenia i incydenty lotnicze majace swoja przyczyne w niestatecznej pracy sprezarki
nie nalezg do rzadkosci. Prawdopodobienstwo wystapienia w duzej mierze zalezy od
danego typu silnika, jednak mozna ogélnie powiedzie¢, ze dla operatoréw posiadajacych
flote kilkunastu samolotéw zdarzenia tego typu moga wystepowac od kliku do kilkunastu
razy w ciggu roku. Cho¢ niestateczna praca sprezarek moze pojawiaé si¢ relatywnie
czesto w trakcie rutynowej eksploatacji lotniczych silnikow turbinowych, to nie kazde jej
wystapienie prowadzi do przymusowego ladowania czy uziemienia samolotu. Dzieki
zastosowaniu zaawansowanych technicznie systemOw sterownia pracg silnika
1 ustateczniania pracy sprezarek, udaje si¢ w duzym stopniu przeciwdziata¢ jego skutkom.
Tym niemniej, nadal w ciggu kazdego roku wystepuja zdarzenia lotnicze w postaci
nieplanowanego ladowania lub powrotu na lotnisko zaraz po starcie, a ktoére wynikaja
z wystgpienia niestatecznej pracy sprezarki 1 stwarzajg zagrozenie dla bezpieczenstwa
operacji lotniczych. Na rysunku 1.12 pokazano wybrane zdarzenia lotnicze
w wyniku wystapienia niestatecznej pracy sprezarek w latach 2019-2020. Mozna
zauwazyC, ze dla globalnego ruchu lotniczego regularnie wystepuja niebezpieczne
incydenty zwigzane z pompazem silnikow. Przyktadowo, 14 stycznia 2019 roku samolot
linii Delta Airlines (lot numer DL89) po starcie z lotniska w Los Angeles w wyniku

wystapienia niestatecznej pracy spre¢zarki zostal zmuszony do zawrdcenia. W trakcie
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przygotowania do awaryjnego ladowania zaistniala konieczno$¢ zrzucenia

nadmiarowego paliwa, ktore niefortunnie spadto na obiekt uzytecznosci publicznej [125].

30.11.2020
Fedex MD-11 Returns To Memphis With Engine Issues

-air traffic control tower advised the pilots that they seemed to have an engine stall...”

28.08.2020
Navy P-8 Plane Makes Emergency Landing in Japan Following Compressor Stall

06.09.2020
letBlue Airbus A321 Returns To Fort Lauderdale Over Engine Issue
..compressor vane indication for one of the aircraft’s engines was not operating correctly...”

07.09.2020
Flight makes emergency landing
in Hawaii after engine spits fire

03.02.2020 »The prablem resulted from a compressor

Canada B763 at Madrid engine shut down in flight “ stall in the surging engine..”
wdeft hand engine suffered a number of compressor stalls emitting bangs and streaks of flames...”

. 30.05.2020
25.11.2019 " Engine Surge Leads Air Canada
Boeing 777 makes emergency landing in LA after A319 To Reject Takeoff

engines spew fireballs
,Philippine Airlines sufferered an engine failure, appears to be a

compressor stall...” 07.03.2020

. Titan Airways A321 Suffers Engine Surge And
Stall At London-Gatwick
29.03.2019
Compressor engine stall
on Kalitta Air Boeing 747
cargo that departed from
Brussels Airport

20.09.2019
Delta Air Lines Boeing B757 Diverts To Portland Following Compressor Stall

18082019
Compressor stall led to fatal T-38 crash

14.01.2019 |:|

- Jet dumps fuel that lands on schoclkids near Los Angeles
Flight DL89 from Los Angeles to Shanghai, suffered an engine compressor stall...”

Rys. 1.12. Zdarzenia lotnicze w wyniku niestatecznej pracy sprezarek na §wiecie

w latach 2019-2020.

Innym przyktadem moze by¢ lot Boeinga 777-300 linii Philippine Airlines (numer lotu
PR113), ktory po starcie z Los Angeles doznal pompazu silnika. W trakcie wznoszenia
obserwowano cykliczne wyrzuty plomienia z ukladu wylotowego silnika, ktorym

towarzyszyly znaczne wibracje i dzwigki ,,wystrzatu” (rys. 1.13) [125].

Rys. 1.13. Pompaz silnika na samolocie Boeing 777-300 Philippine Airlines lot PR113
LAX-MNL 21.11.2020 [125]
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Nalezy nadmieni¢ rowniez, ze ladowanie na rzece Hudson samolotu Airbus A320 linii
US Airways (numer lotu 1549) pilotowanego przez Chesley’a Sullenberger’a i Jeffrey’a
Skiles’a (rys. 1.14) bylo Scisle zwigzane ze zjawiskiem niestatecznej pracy sprezarek
w silnikach lotniczych. Samolot po starcie z lotniska LaGuardia zderzyt si¢ ze stadem
gesi kanadyjskich, co doprowadzito do pompazu obu silnikow, a w nastepstwie do nagte;j,
niemal catkowitej utraty ciggu i ostatecznie do ich samoistnego wylaczenia. Oszacowano,
ze do wewnetrznego kanatu kazdego silnika dostaty si¢ co najmniej po dwa ptaki, co
znacznie przewyzsza standardy testow certyfikacyjnych silnikow w tym zakresie.
W oficjalnym raporcie NTSB [119] napisano ,,... uszkodzenie kierownic sprezarki
wysokiego cisnienia na lewym silniku zablokowato w znacznym stopniu przeptyw
powietrza przez sprezarke. Niewystarczajgca ilos¢é powietrza dostarczana do komory
spalania oraz przez turbing niskiego cisnienia w celu napedu wentylatora spowodowata
utrate mocy lewego silnika. Chociaz przeptyw powietrza na prawym silniku nie zostat
zdfawiony tak jak na lewym, to uszkodzenia kierownic sprezarki wysokiego cisnienia oraz
ztamanie kilku lopatek sprezarki doprowadzito do zaburzenia kierunku przeplbywu
powietrza przez sprezarke i spowodowalo jej cigglq niestateczng prace, bez mozliwosci

przywrocenia normalnego stanu przeptywu, co w efekcie doprowadzito do catkowitej

’

utraty mocy silnika.’

e L
o e e e S

MANHAT TAN QUEENS

Rys. 1.14. Ladowanie na rzece Hudson w Nowym Jorku [8], [126]

Problem ze zdarzeniami w wyniku pompazu silnika nie jest obcy roéwniez w lotnictwie
wojskowym. Przyktadem tego moze by¢ katastrofa z 18 czerwca 2019 r. samolotu
szkolnego Northrop T-38 Talon, ktory rozbit si¢ wlasnie w wyniku niestatecznej pracy
sprezarki w trakcie podejscia do ladowania czy nieplanowe ladowanie w bazie lotniczej
Kadena w Japonii 16 czerwca 2020 roku, przez amerykanskiego Boeinga P-8A Poseidon,
ktory w wyniku problemow z silnikiem musiat zawrécic z trasy [127], [128]. Przyktadem
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tego zjawiska z udziatem samolotu F-16 jest pokazowy lot Belgijskich Sit Powietrznych
w trakcie pokazow Airpower 2016 w Austrii. Podczas wykonywania dynamicznego
zakretu samolot doznat widocznego zaburzenia strumienia wlotowego, spowodowanego
duzym katem natarcia (rys. 1.15a), ktory nastepnie przedostat si¢ w gtab kanatu silnika
doprowadzajac do niestatecznej pracy sprezarki, co spowodowalo natychmiastowy
wyrzut ptomienia przez uktad wylotowy silnika (rys. 1.15b). Sytuacja zmusita pilota do

przerwania pokazu i wykonania lagdowania.

Rys. 1.15. Zaburzenie strumienia wlotowego prowadzace do pompazu silnika

F-16 w trakcie pokazoéw lotniczych [129]

Pierwszym znakiem wejs$cia w sprezarki w niestateczng prace, ktorych przyktady
zostaly przedstawione, jest nagly spadek obrotéw wirnikow oraz ich wejscie
w oscylacyjny charakter predkosci obrotowej. Najbardziej widoczna zmiana zachodzi na
wirniku niskiego cisnienia — N; oraz wskazniku ustawienia mocy silnika TPR lub EPR.
Przyktadowe zmiany parametréw pracy w takiej sytuacji, zmierzone dla dwoch réznych
silnikow pokazano na rysunkach 1.16 i 1.17. Jak obserwujemy na wykresach skokowym
zmianom i oscylacji podlegaja istotne parametry silnika. Zmiany predkosci obrotowych
wirnikéw, wynikajace z wahan natezenia przeptywu powietrza, powoduja zmiany
temperatur i ci$nien wzdhuz catego kanatu silnika. Prowadzi to do zmiany innych

parametrow takich jak moc turbiny (rys. 1.16), czy ciag silnika.
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Rys. 1.16. Dynamika zmian parametréw silnika turbinowego przy wejsciu w pompaz,
gdzie: N — zmiany mocy turbiny w postaci bezwymiarowej, T, — zmiany temperatury

za turbing w postaci bezwymiarowe;j

dEGT dN1
dt dt

b

dP30 dFF
dt dt

Rys. 1.17. Dynamika zmian parametréw pracy silnika turbinowego w trakcie pompazu,
gdzie EGT — temperatura gazow wylotowych, N1 — predko$¢ obrotowa wirnika

niskiego cisnienia, P30 — ci$nienie za spr¢zarka, FF — natgzenie przeptywu paliwa

Wahaniom podlegaja réwniez takie parametry jak przeptyw paliwa (rys. 1.17),
ktory jest efektem reakcji systemu sterowania na zaistniala niestabilno$¢ uktadu.
Nastepstwem jest praca uktadow stabilizujgcych dotyczaca kata ustawienia nastawnych
wiencow kierownic. W trakcie wejscia silnika w pompaz, reakcjg uktadu sterowania jest
réwniez praca zawordw upustu. Najczgsciej otwarcie zaworOw warunkowane jest

30



wykryciem przez system spadku ci$nienia za sprezarkg powyzej pewnego ustalonego
progu. Liczba otwartych zaworéw w jednym czasie zalezy od konstrukcji sprezarki, a ich
sekwencja otwierania moze by¢ rézna w zalezno$ci od wykrytej rdznicy cisnienia miedzy

wejsciem, a wyjsciem ze sprezarki.
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2 Obszary badan ukladéw wlotowych w aspekcie wplywu na statecznos¢ pracy

sprezarek w lotniczych silnikach turbinowych

Zagadnienia zwigzane z niestateczng pracg sprezarek sg przedmiotem zainteresowania
wielu o$rodkéw naukowych na calym $wiecie. Sg one niezwykle wazne i aktualne ze wzgledu
na ich wplyw na bezpieczenstwo wykonywania operacji lotniczych. Badania dotyczace
uktadow wlotowych oraz niestatecznej pracy sprezarek sg prowadzone w wielu jednostkach

badawczych na calym $wiecie. Obrazuje to mapa (rys. 2.1), ktora przygotowano na podstawie
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przeanalizowanych 84 publikacji opracowanych w latach 2005-2020. Na mapie zaznaczono
powiazania miedzy os$rodkami badawczymi, przedsicbiorstwami z branzy lotniczej, oraz
poszczegblnymi naukowcami, przy czym rozmiar oznacznika odpowiada liczbie wydanych
publikacji. Obecnie najwickszym osrodkiem badawczym zajmujacym si¢ zagadnieniami
niestatecznej pracy sprezarck jest Massachusetts Institute of Technology (USA). W badania
prowadzone w tym os$rodku zaangazowani sa rowniez wszyscy czotowi producenci silnikéw
I komponentéw lotniczych na $wiecie — w tym tj. Pratt & Whitney, General Electric, Collins
Aerospace (rys. 2.2). Tradycyjnie od wielu lat znaczace i bardzo warto$ciowe sg réwniez
badania prowadzone w roznych osrodkach pod egida NASA. Placowki amerykanskie
koncentruja tym samym potencjat badaczy o najwigkszym, $wiatowym dorobku naukowym
w ramach omawianego zagadnienia. Znaczna cz¢$¢ badan prowadzonych jest rowniez
w Europie. Wéréd nich istotnym dorobkiem naukowym w zakresie niestatecznej pracy
sprezarek charakteryzuje si¢ Uniwersytet Cambridge (wspotpracujacy z MIT) oraz inne osrodki
badawcze z Wielkiej Brytanii, Francji, Hiszpani, Wtoch. Podejmowane sa wspdlne inicjatywy

z przemystem lotniczym, w tym m.in. z firmg Rolls-Royce, Safran Group.
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Coraz bardziej widoczne 1 aktywne sg dalekowschodnie centra badawcze — w tym chinskie
instytucje naukowe (tacznie kilkanascie uniwersytetow), w ktorych prowadzi si¢ prace nad
zagadnieniami sprezarek lotniczych [57]. W nurt tych badan, wpisuja si¢ rowniez badania
polskich osrodkéw naukowych [38], [58], [59], [60].

Przeprowadzona analiza literatury z wyzej wymienionych osrodkow badawczych
pokazuje, ze w ostatnich latach badania nad niestateczng pracg sprezarek koncentrujg si¢ wokot
trzech gldownym obszaréw. Sg to: badania wlotow powietrza, badania sprezarek oraz badania
uktadu wlot-sprezarka. Poniewaz wlot 1 sprezarka pracuja w ramach jednego kanalu
przeptywowego, parametry strumienia powietrza dostarczanego przez wlot silnie wptywajg na
prace sprezarki. Obecne badania wlotow dotycza przede wszystkim charakterystyk ich pracy
pod wzgledem generowanych zaburzen dla réznych warunkow operacyjnych. Badania
sprezarek koncentruja si¢ wokol analizy charakterystyk 1 stabilno$ci ich pracy oraz
poszukiwania nowych metod i rozwigzan konstrukcyjnych umozliwiajacych poprawe tych
parametrow. Z drugiej strony poszukuje si¢ takze nowych metod efektywnego przewidywania
niestatecznej pracy i poprawy sprawnosci samej sprezarki. Badania uktadu wlot-sprezarka
koncentrujg si¢ na pozyskiwaniu nowej wiedzy na temat wplywu zaburzen powstajacych na

wlocie silnika na prace sprezarki, w tym w szczegdlnos$ci na jej stabilnos¢.

2.1 Badania ukladéw wlotowych

Gléwnym zadaniem wlotu w lotniczym silniku turbinowym jest wstepne sprezenie
1 co najwazniejsze doprowadzenie w odpowiedniej ilosci, stabilnego 1 jednorodnego strumienia
powietrza do sprezarki. Prace prowadzone w obszarze tego podzespotu silnika roznig sie,
w zalezno$ci od jego zastosowania i konstrukcji. W odniesieniu do zespoléw napedowych
z sprezarkami osiowymi, widoczne s3 obecnie dwa gtowne nurty badan: badania wlotow

poddzwiekowych silnikow turbowentylatorowych oraz badania wlotéw naddzwigkowych.

2.1.1 Wloty poddzwiekowe

W typowych silnikach turbinowych o duzym stopniu podzialu masowego nat¢zenia
przeptywu stosowanych do napedu duzych samolotow komunikacyjnych i transportowych

(np. Trent 1000 dla samolotéw Boeing 787 Dreamliner, Trent XWB dla Airbus A350),
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zaburzenia generowane przez wlot powietrza wystepujg najczesciej w dwoch przypadkach —
kotowania oraz lotu z katem natarcia lub katem $lizgu. W trakcie kotowania samolotu po ptycie
lotniska, moze wystgpi¢ zjawisko powstawania wiru wlotowego. Silnik turbinowy pracujacy
w bliskosci ziemi generuje strefe niskiego ci$nienia w poblizu wlotu, co prowadzi do
wytworzenia wiru naziemnego (rys. 2.3, rys. 2.4). Zjawisko wynika bezposrednio z duzego
zapotrzebowania silnika na powietrze, a jego intensywno$¢ moze by¢é wzmocniona przez
warunki zewngtrzne, np. boczny wiatr. Dodatkowo, powstajace wiry mogg by¢ wystarczajaco
silne aby unie$¢ niewielkie elementy czy zanieczyszczenia z ziemi (np. kawatki rozkruszonego

betonu), co moze prowadzi¢ do uszkodzenia silnika.

e ——
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(a) Two vortices (b) Single vortex

Rys. 2.3. Wir wlotowy w trakcie testow silnika [9]

14"
x
Two ingested

contra-rotating
vortices

Intake flowfield induced
vortex lines underncath
mtake

Weaker induced vortex
lines approaching intake

Rys. 2.4. Schemat powstawania wiru wlotowego w warunkach statycznych [9]
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Dodatkowo wir wlotowy powoduje rowniez zaburzenia parametrow pola przeptywu powietrza
pobieranego przez silnik, co moze doprowadzi¢ do problemdéw z jego stabilng praca.
Powstawanie wiréw wlotowych jest zjawiskiem wielce dynamicznym i trudnym do
uchwycenia, dlatego ich przewidywanie i opisywanie staje si¢ trudnym wyzwaniem. Zjawisko
zachodzi rowniez w silnikach o matym stopniu podzialu masowego natezenia przeptywu
(rys. 2.11). Szczegétowa analiz¢ powstawania wirdow wlotowych we wlotach samolotow
komunikacyjnych przedstawit J. Murphy [9].

Drugim badanym zjawiskiem w zakresie wlotow poddzwigkowych sg zaburzenia
powstajace podczas kotowania lub startu wywolane bocznym wiatrem (odchyleniem
poziomym naptywu strumienia powietrza na wlot silnika) oraz wystepujace w trakcie lotu na
duzych katach natarcia lub slizgu. Widoczna obecnie tendencja dazenia do nieustannej poprawy
osiggow, w tym przede wszystkim ekonomiki i sprawnosci silnikow turbinowych o duzym
masowym podziale nat¢zenia przeptywu, prowadzi do konstruowania wentylatorow o coraz
wiekszych $rednicach, co w konsekwencji powoduje zmniejszenie stabilnosci ich pracy
i zwiekszenie generowanych zaburzen. Badania wlotow powietrza w silnikach tego typu
wykazaly wystepowanie znacznych zaburzen strumienia naptywajacego do silnika przy
wystepowaniu bocznego wiatru. Wykazano rowniez wysoka zalezno$¢ 1 wrazliwos¢ tych
wlotow na site 1 kat bocznego wiatru. Im wieksza predkos¢ wiatru lub wigkszy kat naptywu
tym silniejsze zaburzenia objawiajace si¢ przede wszystkim wzrostem lokalnej liczby Macha

na krawedzi gondoli [61] (rys. 2.5).

Ma_[-: 00 0.1 0.2 03 04 05 06 0.7 08 09 1.0 1.1 1.2 1.3 14

Rys. 2.5. Rozktad predkosci strumienia na wlocie przy napltywie strumienia z Ma = 0,45
i predkoscia bocznego wiatru 11,3 [m/s] [61]
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W wyniku niesymetrycznego naptywu strumienia powietrza na wlot mogg wystgpié
lokalne przekroczenia predkosci dzwigku na przyktad w trakcie startu z bocznym wiatrem lub
manewrow wykonywanych z duzym katem natarcia lub katem $lizgu. Wloty powietrza
w silnikach samolotow pasazerskich charakteryzuja si¢ znaczng krzywizng krawedzi, ktora
w warunkach obliczeniowych ma zapewnia¢ brak obecno$ci oderwan strumienia powietrza.
Jednakze krzywizna powoduje lokalne przyspieszenie strumienia co moze doprowadzi¢ do
przekroczenia bariery dzwicku i powstania fali uderzeniowej typu lambda. Wygenerowane
w ten sposob zaburzenie moze powodowaé powazne znieksztalcenia strumienia powietrza
1 rozprzestrzenia¢ si¢ w glab kanalu przeptywowego silnika oraz prowadzi¢ do niestatecznej
pracy wentylatora lub w skrajnych przypadkach do uszkodzenia jego topat [101].

W odpowiedzi na opisane powyzej problemy eksploatacyjne wlotow silnikéw
samolotow pasazerskich, prowadzone sg prace nad stabilizacjg przeplywu w warunkach poza
obliczeniowych. Przykladowym rozwigzaniem problemu jest propozycja zastosowania
turbulizator6w na wewnetrznej czesci kanalu wlotowego, ktore zmniejszaja intensywnos¢
pojawiajacych si¢ zaburzen poprzez wytwarzanie turbulentnej warstwy przysciennej [62].

Prowadzi si¢ réwniez prace nad optymalizacja samego ksztattu wlotu i gondoli
silnikowej, w ktorych udowodnia si¢, ze optymalizacja geometrii wlotu moze prowadzi¢ do
stabilnej pracy silnika przy 10° bocznym wietrze o predkosci nawet do 20 [m/s] i istotnego
zmniejszenia lokalnej liczby Macha na krawedzi wlotu, oraz dodatkowo do zmniejszenia
calkowitego oporu aecrodynamicznego gondoli o ok. 10% [102].

Cytowane publikacje i1 opisane w nich badania udowadniaja, ze powyzsze niekorzystne
zjawiska pojawiajace si¢ w warunkach kolowania, startu i manewrowania sa zlozonymi
zagadnieniami, a doktadniejsze oszacowanie wynikow zalezy od wielu r6znych zmiennych,

w tym np. od uwzglednienia konstrukcji samego wentylatora i jego predkosci obrotowe;.

2.1.2 Wloty naddzwi¢kowe

W obszarze wlotow naddZzwigkowych oraz wlotow do samolotow bojowych, spetnianie
podstawowej funkcji jaka jest doprowadzenie jednorodnego strumienia do spregzarki jest
odwiecznym wyzwaniem przy ich konstruowaniu ze wzgledu na ich prace w warunkach
oddzialywania fali uderzeniowej. Badania nad wlotami naddzwigkowymi nabraty tempa wraz
z projektem NASA dotyczacym prac nad eksperymentalnym samolotem Lockheed Martin

X-59 — ,cichym” naddzwickowym odrzutowcem (ang. low-sonic boom), ktéry miatby
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zapoczatkowa¢ powrot do lotow ponad barierg dzwigku w lotnictwie cywilnym. W tym
obszarze rozpoczgto dalsze poszukiwania nowych i ulepszonych geometrii wlotéw powietrza,
ktore lepiej spelniatyby narzucone wymagania. W tym konteks$cie sukcesem jest opracowanie
nowej, ulepszonej geometrii wlotow, ktora zapewnia mniejsze straty ci$nienia, mniejsze
generowane zaburzenia przeplywu oraz cichszg prac¢ w optywie naddzwickowym (jak na
przyktad wlot typu SPIKE), nizszy wspdtczynnik oporu aerodynamicznego zapewniajacy
poprawg osiggdéw samolotu (jak na przyktad wlot typu STEX) (rys. 2.6). Mimo to pogodzenie

tych roznorodnych parametrow 1 opracowanie optymalnej konstrukcji pozostaje wyzwaniem.

Supercritical I Critical l Subcritical

Spike

STEX

mach ¢ N -

00 02 04 06 08 10 12 14 16

Rys. 2.6. Liczba Macha w optywie wlotow typu SPIKE i STEX [103]

W lotnictwie wojskowym, ze wzgledu na zmieniajaca si¢ taktyke i charakter walk
powietrznych, ewoluuja wymagania stawiane wobec wspdlczesnych samolotow bojowych.
W konstrukcjach kolejnych generacji wielozadaniowych mysliwcow coraz wiekszy nacisk
ktadzie si¢ na manewrowos¢ samolotu w szerokim zakresie liczb Macha oraz z predkoscia
poddzwigkows. Wcigz istotng nowos$cig sg wloty typu DSI (ang. Diverterless Supersonic
Inlets). Ich koncepcja pierwotnie opracowana zostala przez NASA i stala si¢ glownym trendem
W projektowaniu wlotow samolotow bojowych. Geometria wlotu DSI jest zintegrowana
z kadlubem samolotu i sktada si¢ z wypuklego obszaru przed wlotem i sko$nej, wysunigtej
krawedzi. Potaczenie tych dwoch ksztattow przekierowuje warstwe przyscienng strumienia
poza kanat dolotowy silnika, co poprawia ogodlne parametry wlotu, zmniejsza opor
aerodynamiczny i zapewnia efektywne wyhamowanie strumienia z predkosci naddzwigkowej
do poddzwigkowej przy zachowaniu niskich strat ci$nienia oraz wysokiej jednorodno$ci

i stabilno$ci strumienia w szerokim zakresie warunkow lotu. Poprawa powyzszych parametrow
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wplywa réwniez korzystnie na ogdlne parametry calego zespotu napedowego. Wlot DSI zostat

po raz pierwszy zastosowano w samolocie Lockheed Martin F-35 Joint Fighter (rys. 2.7b).

Rys. 2.7. Porownanie wlotu mysliwca F-22 (a) 1 jego nastgpcy F-35 z wlotem typu DSI (b)
[130]

Obecnie prowadzone badania numeryczne i eksperymentalne potwierdzaja najistotniejsza
zalete wlotéw DSI, jaka jest ich niski opor aerodynamiczny 1 odbicie radarowe przy zachowaniu
szerokiego zakres stabilnej pracy przy predkosciach lotu z liczbg Ma = 0,70 = 1,80 oraz
katach natarcia a = 2° + 6°. Mimo oczywistego wystepowania spadku parametrow pracy
wlotu, w tym w szczegdlnosci wspotczynnika strat ciSnienia i zwigkszonych zaburzen
strumienia dla predkosci naddzwickowych oraz duzych katow natarcia, zachowuja one
zadowalajgce parametry umozliwiajace stabilng prace [104]. Rownoczesnie prowadzone sa
takze prace nad ulepszeniem istniejacych wlotow DSI. Przykladem moga by¢ proby
zastosowania wypuktej powierzchni przed wlotem, przy czym w pierwszych pracach
wyeliminowano juz mozliwo$¢ zastosowania ksztaltu epileptycznego [105]. Przyktadowa
symulacje pracy wlotu DSI przedstawiono ponizej (rys. 2.8).

Duzym zainteresowaniem badaczy w konteks$cie wlotow do samolotow bojowych
cieszg si¢ kanaty dolotowe. W typowym mys$liwcu sg one dlugie ze wzgledu na umiejscowienie
silnika w tylnej czgsci kadhuba. Ze wzgledu na konieczno$¢ obnizonej wykrywalnosci przez

radar stosuje si¢ ich wygigcie (w celu ukrycia wentylatora silnika wewnatrz kadtuba).
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Rys. 2.8. Przyktadowe wyniki obliczen rozktadu parametrow wlotu typu DSI: liczby Macha

i wspotczynnika strat ci$nienia [63]

Dodatkowym wyzwaniem w projektowaniu kanatéw dolotowych jest najczesciej konieczno$é
przejécia z przekroju czworoboku do okregu oraz czesto laczenie dwoch kanaldow w jeden
(kanaty typu Y). Aktualnie wiele badah prowadzonych jest nad optymalizacja geometrii
kanatéw pod katem generowania w nich mozliwie niewielkich zaburzen strumienia.

Prowadzone sg zarowno badania numeryczne jak i eksperymentalne (rys. 2.9).

Rys. 2.9. Turbulentnos$¢ strumienia w przyktadowym kanale dolotowym typu S [64]

Generowane zaburzenia sg silnie zalezne od parametrow geometrycznych, w tym glownie
wygiecia 1 dlugosci kanatu dolotowego. Istotny czynnik stanowi rowniez zastosowany przekrdj
wejsciowy kanatu [65]. Wykazano, ze zaburzenia generowane w kanale dolotowym silnika sg
silnie zalezne od jego parametréw geometrycznych, gtownie wygigcia i dtugos$ci. Istotnym

czynnikiem jest takze ksztatt przekroju poprzecznego kanatu.
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Wloty naddzwigkowe 1 okotodzwickowe stosowane w samolotach bojowych, réwniez
sa wrazliwe na zaburzenia strumienia zewngetrznego naplywajacego na wlot, tj. podmuchy
I turbulencje. Analogicznie jak w prostych wlotach stosowanych w samolotach
komunikacyjnych, uktady wlotowe o dlugich kanatach réwniez narazone sa na zjawisko
powstawania wirow wlotowych (rys. 2.10, rys. 2.11). Przyktadowo, w pracach Kozakiewicza
wykonano analizy wplywu wiru wlotowego na powstawanie zaburzen pola ci$nienia dla

réznych konstrukcji samolotow bojowych [59], [60], [66], [67].

Rys. 2.11. Wir wlotowy w uktadzie wlotowym samolotu F-16 [131]

Roéwniez takie zaburzenia powietrza napltywajacego na wlot, jak podmuchy, majg istotny
wplyw na charakterystyke pola ci$nienia w catym kanale i moga powodowac problemy ze

stabilnoscig pracy silnika. Sun S. [68] przebadat problem podmuchu powietrza, dla konstrukcji
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wlotu serpentynowego (rys. 2.12). W obliczeniach CFD zaimplementowano metod¢ Field
Velocity Method, ktora pozwala na wytworzenie nierownomiernego strumienia wptywajacego
do domeny plynowej poprzez ruch siatki. Efektem pracy bylo wykonanie obliczen
numerycznych pola przeptywu i odpowiedzi aerodynamicznych wlotu serpentynowego
wystawionego na niestacjonarne poziome podmuchy sinusoidalne. Wszechstronnie zbadano
pole przeptywu i charakterystyki aerodynamiczne wlotu serpentynowego w warunkach
poziomych sinusoidalnych podmuchéw. Stwierdzono, ze podmuchy nie tylko znaczaco
zmieniajg struktur¢ przeplywu, ale réwniez odgrywaja niekorzystng role w catkowitym
zaburzeniu cisnienia wlotu. Ustalenie to wskazuje na konieczno$¢ uwzglednienia efektow

podmuchéw przy projektowaniu i ocenie 0siggdw silnikéw lotniczych.
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Rys. 2.12. Pole ci$nienia catkowitego dla przekroju AIP [68]

Obszarem zainteresowania badan uktadow wlotowych nadal sg analizy dotyczace pola
cisnienia wyjsciowego z uktadu. Pomiary prowadzi si¢ dla ostatniego przekroju kanalu
wlotowego zwanego AIP (ang. Aerodynamic Interace Plane). Do okreslenia pola cis$nienia
w ostatnim przekroju kanatu wykorzystuje si¢ metody numerycznej mechaniki ptynow lub
badania eksperymentalne. Wraz z rozwojem metod CFD wdraza si¢ nowe modele i algorytmy
obliczeniowe rowniez w tym obszarze. David G. [106] zbadat mozliwosci uzycia
nowoczesnych metod obliczeniowych dla ztozonych przeptywow w kanale wlotowym typu S.
W pracy wyznaczono szereg wspotczynnikow opisujacych nierownomierno$¢ przeptywu
w kanale wlotowym, a dane do ich wyznaczenia pozyskano przy uzyciu dwéch metod
numeryczny. Jako dane referencyjne uzyto powszechnie stosowanej metody RANS

(ang. Reynolds-averaged Navier—Stokes), dla poréwnania rownolegle wykonano obliczenia
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z wykorzystaniem metody DDES (ang. Delayed Detached-Eddy Simulations). Badania
obejmowaty wplyw liczby Macha, liczby Reynoldsa i linii wygigcia srodkowej czg$ci kanatu.
Analiza zastosowanych kryteriow odksztatcenia parametrow uwypuklita wrazliwos¢ kanalow
wlotowych na zastosowany ksztalt, geometri¢ i parametry przeptywu, oraz okreslita zakres
niestacjonarny tych parametrow. Niezwykle istotng kwestia w zagadnieniach samego wlotu
i kanatu dolotowego pozostaje rowniez wspotpraca tych podzespotow z catym kadtubem
samolotu. Wyniki analiz pokazuja istotny wplyw ukladu aerodynamicznego samolotu
1 geometrii ptatowca na prace uktadu wlotowego, ktorego w ostatecznych rozwazaniach nie
mozna zaniedba¢ [69]. Grant McLelland [70] przedstawit wyniki przeprowadzonych
szczegdtowych badan eksperymentalnych w celu okreslenia wptywu profilu warstwy
przysciennej na zaburzenia przeptywu w przekroju AIP dla uktadu wlotowego typu S. Pomiary
predkosci trdjsktadnikowych o wysokiej rozdzielczo$ci przestrzennej i czasowej zostaly
uzyskane przy uzyciu metody PIV (ang. Particle Image Velocimetry). Siatki znicksztalcajace
zostaly zamontowane przed plaszczyzng wlotu celem wygenerowania profili ci$nienia
calkowitego, ktore powinny by¢ reprezentatywne dla mozliwych warstw przys$ciennych
wynikajacych z interakcji platowca z wlotem silnika. Wyniki pokazaty, ze dla badanego uktadu
typu S, wplyw grubo$ci warstwy przys$ciennej wlotu i asymetrii musi by¢ doktadnie rozwazony

jako czgs$¢ testow kompatybilnosci konstrukeji ptatowcea i silnika.

2.2 Badania sprezarek

W ogoélnym ujeciu, badania sprgzarek osiowych od wielu dekad skupiajg si¢ na
poszukiwaniu sposoboOw na lepsza stabilizacje pracy tych podzespotow i zwigkszenie ich
sprawnosci. W najnowszych badaniach stateczno$ci pracy sprezarek osiowych wiele uwagi
poswieca si¢ zagadnieniom luzéw wierzchotkowych topatek 1 powstajacych w nich
przeciekow. Przestrzen miedzy lopatka wienca wirnikowego a korpusem sprezarki ma istotny
wplyw na powstawanie stref oderwan i zaburzen przeptywu, ktére sg zrédtem strat cisnienia
1 maja negatywny wplyw na ogolng stateczno$¢ pracy sprezarki. W przypadku gdy przestrzen
miedzy topatka a korpusem jest niewielka, dominujagcym zjawiskiem zaburzen jest oderwanie
warstwy przysciennej na koncowce topatki i zablokowanie (zdtawienie) przeptywu przez
powstaly w tym obszarze wir. Wraz ze zwigkszaniem luzu wierzchotkowego coraz wigksza
role odgrywa zjawisko przecieku strumienia przez koncowke topatki sprezarki, w trakcie
ktorego nastepuje lokalny wzrost predkosci w tym obszarze (rys. 2.13).
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Rys. 2.13. Zjawiska zaburzen przeplywu na wiencu wirnikowym dla $rednicy zewngetrznej

(95%) 1 luzu wierzchotkowego 1,8% cigciwy [107]

Moze to prowadzi¢ do powstawania zaburzen typu Spike, czyli silnego, podtuznego wiru,
majacego zrodto w miejscu oderwania przeptywu na krawedzi natarcia. W badaniach
wykazano, ze dla kazdego wirnika istnieje pewna optymalna wartos¢ wzglednego luzu
wierzchotkowego zapewniajagca roéwnowage zaburzen, co ostatecznie prowadzi do
stabilniejszej pracy sprezarki. Szacuje si¢, ze optymalny luz wierzchotkowy wynosi ok. 0,5%
cieciwy topatki wirnika [107]. Jedng z metod zmniejszenia strat szczelinowych, i tym samym
poprawy statecznosci pracy spre¢zarki, jest zwigkszenie obcigzenia lopatki w okolicach jej
koncowki. Prowadzi to do lokalnego zwigkszenia natezenia przeplywu, co z kolei ma
pozytywny wplyw na granice¢ statecznej pracy. Inng niezwykle ciekawg propozycja na
minimalizacj¢ strat i przeciekdw szczelinowych jest zastosowanie kanatow recyrkulacyjnych

wbudowanych w korpus sprezarki (rys. 2.14).
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Rys. 2.14. Schemat budowy kanatu recyrkulacyjnego [71]
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Wstepne prace w tym obszarze potwierdzaja, ze zastosowanie takich kanatow zmniejsza straty
w obszarze koncowki topatki i pozytywnie wplywa na stateczno$¢ pracy sprezarki. Dzieje si¢
to glownie poprzez ztagodzenie przeciekow strumienia mi¢dzy wklesla 1 wypukla strong
profilu. Takie zastosowanie kanatow recyrkulacyjnych oraz kilka pokrewnych rozwigzan
zostalo objetych miedzynarodowymi zgloszeniami patentowymi [71]. Analogiczne prace
dotyczace luzow wierzchotkowych prowadzone sg dla wiencow kierownic. Udowodniono ze,
pomimo iz nie s3 to elementy wirujace, to zachodzace zjawiska w obszarze koncowki topatek
kierownic sg tozsame z tymi dla wiencow wirnikowych. Badania eksperymentalne wykazaty,
ze zastosowanie w wiencach kierownic szczelin dolnych mniejszych niz ok. 0,5% cieciwy
topatki nie jest optymalne rowniez z punktu widzenia statecznosci pracy sprezarki [72].
Dhugotrwata eksploatacja zespotdéw napedowych, a w szczegolnosci ich uzytkowanie
w nieprzyjaznym $rodowisku (na przyktad duzym zapyleniu), powoduje degradacje topatek
sprezarki. Zjawisko to zachodzi najintensywniej na koncowkach topatek wirnika (rys. 2.15),
powodujac zmniejszanie ich cigciwy i zwigkszanie szczeliny miedzy lopatka a korpusem.
Zmiana parametrow geometrycznych topatki prowadzi przede wszystkim do spadku
sprawnosci calej sprezarki osiowej, a takze powoduje obnizenie granicy jej pracy

statecznej [73].

Vi oo

Rys. 2.15. Schemat zuzycia topatki wirnika [73]

Cze$¢ prac dotyczacych sprezarek osiowych poswieca si¢ obecnie na eksplorowanie
zagadnien optymalizacyjnych. Opracowywane s3 nowe algorytmy, ktore optymalizuja
geometri¢ topatek sprezarki (np. ich przewezenia, skrgcenia, profilu) najczgsciej w celu

maksymalizacji sprawnosci catego podzespotu. W ostatnich pracach udowodniono, zZe
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wdrozenie takich algorytméw moze zapewni¢ poprawe sprawnosci sprezarki o 0,3 + 1,3%,
oraz wzrost sprezu do ok. 4,0% [108].

Innym istotnym obszarem, wokot ktorego koncentruja si¢ wspotczesne badania jest
poszukiwanie nowych lub ulepszonych metod wczesnego wykrywania niestatecznej pracy
sprezarki. We wspodiczesnych lotniczych silnikach turbinowych systemy zapobiegania
niestatecznej pracy typowo opierajg si¢ na pomiarze ci$nienia na wejsciu i wyjsciu ze sprezarki.
Roéznica migedzy tymi dwoma pomiarami wykorzystywana jest przez systemy sterowania do
ustawiania odpowiednio zaworow upustu i nastawnych wiencéw kierownic. Wada tej metody
jest silny wplyw mozliwych zaburzen powstajacych na wlocie do sprezarki (rys. 2.16) na

dziatanie catego systemu.

04

Rys. 2.16. Dynamika zmian ci$nienia na wej$ciu do silnika turbinowego podczas akceleracji

i deceleracji, gdzie: P1 - zmiany ci$nienia w wielko$ciach bezwymiarowych

W prowadzonych obecnie pracach badawczych proponuje si¢ przede wszystkim wykorzystanie
transformaty Fouriera do pomiaru sygnalu ci$nienia w dziedzinie czgstotliwosci. Ulepszone
metody wykrywania niestatecznej pracy opiera si¢ rowniez na pomiarze cisnienia w obszarze
koncowki topatek wirnika lub miedzy wiencem wirnikowym i wiencem kierownic. Liczne
badania eksperymentalne wykazuja, ze nowe metody wykrywania niestatecznej pracy poprzez
umieszczenie czujnikdw ciSnienia w obszarze wienca wirnikowego dostarczaja wiecej
informacji i pozwalaja bardziej precyzyjnie wykrywa¢ wczesne oznaki niestabilnej pracy
podzespotu [74], [75].
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2.3 Badania ukladéw wlot-sprezarka

Badania uktadéw wlot-sprezarka oparte sa na probach potaczenia dwoch wczesniej
opisanych zagadnien. Poszczegdlne podzespoty silnika turbinowego stanowig cze$¢ jednego
kanalu przeptywowego. Parametry strumienia opuszczajace jeden podzespot majg istotny
wplyw na prace kolejnego, stad tez naturalnym zagadnieniem badawczym jest ich wspotpraca.
W tym obszarze istotnym zagadnieniem jest rowniez interferencja geometrii kadluba z praca
calego zespotu napedowego (ang. intake-engine compatibility). Zjawisko to sprawia, ze osiagi
silnika zainstalowanego w konkretnym ptatowcu, mogg roézni¢ si¢ od tych osigganych na
hamowni. Zagadnienie to zostalo przedstawione m.in., przez Bravo-Mosquera [69]. Zaburzenia
strumienia powstajace na wlocie w ogolnym ujeciu prowadza do pogorszenia pracy sprezarki.
W wigkszo$ci przypadkow konsekwencjami niejednorodnego strumienia wlotowego (rys. 2.17)
jest obnizenie granicy pracy statecznej spr¢zarki, spadek jej sprawnos$ci czy wzrost obcigzen
powstajacych na lopatkach wirnika. Jednakze wyniki odrebnych badan wykazuja, ze nie zawsze
wplyw zaburzenia strumienia ma tak oczywiste konsekwencje na prace sprezarki. Obecnie
prowadzi si¢ wiele prac majacych na celu doglgbne poznanie tego zagadnienia. Zaréwno
w badaniach numerycznych jak i eksperymentalnych wykazano, ze duze znaczenie ma zaro6wno

miejsce powstania zaburzenia, jego wielkos$¢ oraz rodzaj.

Rys. 2.17. Rozktad cisnienia catkowitego w przekroju wlotowym silnika [60]

W przypadku stopni poddzwickowych jak i1 naddzwickowych udowodniono, ze
zaburzenia powstajace od strony zewnetrznej $rednicy kanalu przeptywowego (od strony
korpusu) maja negatywny wplyw na stabilnos$¢ pracy sprezarki. Dla zaburzen wypehiajacych
8,0 ~ 15,0% kanalu odnotowano obnizenie granicy statecznosci 0 5,0%. Zaburzenia
powstajace w ten sposob przyczyniajg si¢ do narastania oderwan strumienia w obszarze
koncowki topatek i w konsekwencji do szybszego wejScia sprezarki w niestateczng prace.
Zupekie przeciwne zjawisko obserwuje si¢ w przypadku zaburzen generowanych od strony

podstawy topatek wirnika. Tak powstata turbulencja powoduje opoéznienie przeciagnigcia
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koncowek topatek wirnika i w efekcie pdzniejsze wejscie sprezarki w niestateczng prace. Dla
zaburzen wypetniajacych 8,0 + 15,0% kanatu, odnotowano wyzsza granicg¢ statecznosci
o nawet 10,0%.

Innym ciekawym (rys. 2.18) zagadnieniem jest wptyw kierunku obrotu powstalego
zaburzenia na pracg¢ topatek sprezarki. Powstajace strefy oderwan moga przemieszczaé si¢ po
obwodzie wirnika, a ich predko$¢ obrotowa najczesciej jest nizsza niz pr¢dkos¢ obrotowa
wirnika, co mozna obserwowa¢ jako pozorny ruch obrotowy w przeciwnym kierunku.
W przypadku gdy jest on zgodny z kierunkiem obrotu wirnika, pozytywnie wptywa to na
stabilno$¢ pracy sprezarki. Natomiast gdy jest on przeciwny do kierunku obrotu wirnika,
powoduje obnizenie granicy statecznej pracy. Przeciwnie wirujgce zaburzenie zwigksza

rowniez liczbe Macha w obszarze koncowki topatek i zwieksza obcigzenie catego stopnia

sprezarki [76], [77], [109].

Co-Swirl Counter-Swirl

o —~
\Compressor Compressor
y Rotation Rotation

Rys. 2.18. Schemat kierunku wirowania zaburzenia [109]

W kontekscie réznorodnosci powyzszych zjawisk i ich wplywu na prace sprezarki,
NASA wraz z MIT bada obecnie koncepcje silnika pracujacego w catosci w strumieniu
zaburzonym (np. oderwanego strumienia sptywajacego ze skrzydet lub kadtuba), ktory moglby
znalez¢ zastosowanie w lotnictwie komunikacyjnym (rys. 2.19). Przestanka do prowadzenia
prac nad tym zagadnieniem sa wstgpnie uzyskane wyniki, ktére wskazuja co prawda
kilkuprocentowy spadek ciggu 1 sprawno$ci takiego silnika ale rdéwnoczes$nie
kilkunastoprocentowy spadek zuzycia paliwa, co w szczegdlnosci predestynowatoby to
rozwigzanie do zastosowan w samolotach cywilnych. Obecnie prowadzone sg prace nie tylko
w konteksécie pracy catego silnika ale przede wszystkim w zakresie pracy jego sprezarki

i wentylatora w warunkach silnie zaburzonego strumienia [78], [110].
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Rys. 2.19. Koncepcja silnikow pracujacych w strumieniu zaburzonym [132]

Zagadnienie silnikow pracujacych w strumieniu zaburzonym, ktorych uktad wlotowy miatby
celowo wprowadza¢ turbulentng warstwe przyscienng do kanatu silnika, czyli tzw. silnikow
z BLI (ang. Boundary Layer Ingestion) stat si¢ niezwykle popularny w ciagu ostatnich kilku
lat. Aktualnie prowadzone sa badania nie tylko nad konstrukcjg sprezarek pracujacych z BLI
ale rowniez uktadéw wlotowych przeznaczonych do takich rozwigzan. Przyktadowy problem
optymalizacji uktadu wlotowego typu S z BLI przedstawiono w pracy Sudasinghe A. [79].
Proces przeprowadzono na zakresie obliczeniowym dla wybranego uktadu wlotowego. Do
optymalizacji wykorzystano strategi¢ Pareto. Celem byta optymalizacja dotyczaca
zmniejszenia strat ciSnienia 0raz jego zaburzen w przekroju wyjsciowym kanatu wlotowego.
Redukcje zaburzen osiagni¢to poprzez przyspieszenie przeptywu i1 przesuni¢cie obszaru
maksymalnej predkosci w kierunku wylotu, zwiekszajac cisnienie catkowite na wlocie kanatu.
Zoptymalizowana geometria kanatu zostata wydtuzona wzglgdem pierwotnej konstrukcji, co
powodowato mniejsze gradienty ci$nienia i podatnos¢ na powstawanie oderwan. Optymalizacja
wykazata rowniez, ze korzystnym jest zmniejszenie wygiecia kanatu w Srodkowej czgsci, co
powoduje przesunigcie obszaru niskiego cisnienia w kierunku $rodka kanahu i zapewnia jego
bardziej rownomierne pole. Udowodniono teoretycznie, ze BLI zmniejsza zuzycie paliwa, lecz

wplywa negatywnie na sprawnos¢ 1 stabilnos$¢ wirnika sprezarki.
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Przeprowadzona analiza literatury dostarczyta kompleksowego przegladu stanu wiedzy
w dziedzinie badania uktadow wlotowych i niestatecznej pracy sprezarek w lotniczych
silnikach turbinowych i umozliwita postawienie celu i tezy niniejszej pracy.

Celem rozprawy jest opracowanie metodyki wykonywania badan statecznosci pracy
uktadu wlot-wentylator dla turbinowego silnika odrzutowego z wykorzystaniem metod
numerycznej mechaniki ptynéw.

Teza badawcza postawiona w niniejszej pracy zaklada, ze jest mozliwe okreslenie
zbioru parametrow i1 ich wartosci, ktore dostarcza informacji o wejsciu zespolu wentylatora
silnika F-100-PW229 w niestateczng prace lub pompaz.

Jako obiekt badan wybrano wielozadaniowy samolot bojowy General Dynamics F-16
Fighting Falcon, z zespolem napgedowym Pratt & Whitney F-100-PW229, ktory jest
eksploatowany w Polskich Sitach Powietrznych. Z analizy literatury wynika, ze brakuje
obecnie badan nad stabilnos$cig zespolu napedowego F100-PW229 i uktadu wlotowego
samolotu F-16, a w szczego6lnosci interferencji na linii wlot-wentylator. W dostepnych Zrédtach
nie zostata wykonana analiza mozliwosci wystgpienia niestatecznej pracy lub pompazu
wentylatora wybranego silnika w nastepstwie zaburzen wystepujacych w uktadzie wlotowym,
Poniewaz analizowany silnik jest konstrukcja, w ktorej zastosowano sprezarke osiowa
W postaci trojstopniowego wentylatora i oSmiostopniowej sprezarki wysokiego ci$nienia to ze
swojej natury konstrukcyjnej ma on mozliwo$¢ wejScia w niestateczng pracg lub pompaz.
Zaklada si¢, ze w pewnym zakresie warunkow przeptywowych, wynikajacych z zaburzen
generowanych w uktadzie wlotowym, wentylator silnika moze wejs¢ w niestateczng prace lub
pompaz. Znane sg rzeczywiste przypadki wystapienia problemdw ze stabilnoscig pracy zespotu
napedowego na tym typie statku powietrznego. Poniewaz samolot F-16 jest konstrukcja
bojowa, przeznaczonga do wykonywania forsownych manewréw oraz o skomplikowanym
uktadzie wlotowym, to mozna domniemywac, ze intensywnos¢ zaburzen strumienia wlotowego
w takich warunkach jest istotnie wysoka, co moze prowadzi¢ do problemoéw ze stabilnoscig

pracy silnika.
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3 Charakterystyka obiektu badawczego

Obiektem badawczym jest uktad wlotowy i wentylator wielozadaniowego samolotu
General Dynamics F-16 Fighting Falcon. Okreslenie wybranych charakterystyk i ograniczen
badanego statku powietrznego pozwoli na zdefiniowanie granicznych wartosci, zatozen
i warunkéw obliczeniowych do wykonanych analiz zaplanowanych w niniejszej pracy.
Mysliwce czwartej generacji, do ktorych zalicza si¢ samolot F-16 to konstrukcje
zaprojektowane w latach 70-tych i1 wykorzystywane do dzisiaj. Cechuje je wysoka
manewrowos¢ (ang. turning performance) oraz obnizona stateczno$¢ statyczna (ang. relaxed
static stability). Mysliwce czwartej generacji sa ulepszane i modernizowane w zakresie ich
konstrukcji, stosowanych materiatow, projektu aerodynamicznego, technologii stealth i przede
systemoéw uzbrojenia i awioniki. Z tego powodu niekiedy w literaturze wyroéznia si¢ generacje
posredniag miedzy czwartg i pigta, nazywang generacja 4,5 lub 4+ [10], [11], [80]. Zgodnie
z zalozeniami projektowymi samolot F-16, miat by¢ szybka, lekka i wysokomanewrowg
platforma zdolng do przenoszenia roznorodnego uzbrojenia. Pomimo uplywu ponad
czterdziestu lat od projektu geometrii ptatowca, dzigki systematycznym modernizacjom,
samolot ten wcigz zachowuje wysokie walory bojowe i jest obecnie najpopularniejszym
mys$liwcem na $wiecie, eksploatowanym przez sity zbrojne 26 krajow. Do dzi$
wyprodukowano ponad 4000 egzemplarzy tego samolotu w réznych wersjach, a sity

powietrzne Standw Zjednoczonych planujg ich dalszg eksploatacje do co najmniej 2030 roku.

3.1 Analiza ukladu wlotowego

Podstawowym zadaniem uktadu wlotowego jest wstepne sprezenie i doprowadzenie
odpowiedniej ilo$ci, stabilnego, jednorodnego strumienia powietrza do sprezarki silnika.
Zadanie to musi by¢ realizowane przez uktad wlotowy w szerokim zakresie predkosci
1 wysokosci lotu, co powoduje, ze problem konstrukcji wlotu staje si¢ niezwykle ztozonym
zagadnieniem. Gloéwny kompromis w projektowaniu uktadow wlotowych zawiera sie
w balansowaniu mi¢dzy parametrami okreslajacymi straty cisnienia, a opor aerodynamiczny
wlotu. Niskie straty ci$nienia wplywaja korzystnie na ciag i osiagi silnika. Uktady wlotowe
wspotczesnych samolotow wysokomanewrowych projektuje si¢ przy Kryterium zapewnienia
optymalnych charakterystyk pracy na duzych katach natarcia i przechyleniach, w trakcie

wykonywania forsownych manewrow. Kosztem rozszerzenia stabilnego zakresu pracy uktadu
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wlotowego sg najczesciej obnizone parametry W warunkach lotu ustalonego. Projekt uktadu
wlotowego, ktory pozornie jest prostym podzespotem, wiaze si¢ z podjeciem wielu decyzji,
ktére wptywaja nie tylko na osiagi zespotu napedowego ale rowniez na ogédlng funkcjonalnos¢
catego samolotu [10]. Uktady wlotowe mysliwcow czwartej (oraz ,,czwartej plus”) generacji sa
bardzo réznorodne. Czegsto stosowanym rozwigzaniem sg uktady wlotowe pracujace
w warunkach prostopadtej fali uderzeniowej (ang. normal shockwave inlets). U podstaw
implementacji tego typu uktadu wlotowego lezy jego efektywno$¢ pracy w duzym zakresie
niskich liczb Macha (0,60 =+ 1,20), co czyni go dobrym wyborem dla lekkiego,
wysokomanewrowego mysliwca. Dodatkowg zaleta uktadu jest jego nieskomplikowana i lekka
budowa. Natomiast wadg tego typu uktadow jest duzy opdr aerodynamiczny oraz wigksze
zaburzenia, generowane przy duzych predkosciach lotu. Przyktadowe samoloty z wlotami

generujgcymi prostopadty falg uderzeniowg przedstawiono na rysunku 3.1.

Rys. 3.1.. Konstrukcje mysliwcow 4-tej generacji z wlotami ,,normal shockwave:

a) Vought F-8 Crusader [133], b) General Dynamics F-16 Fighting Falcon [131])

W samolocie F-16 zastosowano krotki uktad wlotowy generujacy prostopadia fale
uderzeniowg (ang. normal shockwave inlet) w uktadzie podkadtubowym (ang. fuselage-
shielded). Na etapie projektowym rozwazano wykonanie dlugiego kanatu wlotowego, ktory
rozpoczynat si¢ od samego nosa samolotu. Ostatecznie jednak wykazano, ze zastosowanie
krétkiego wlotu w samolocie F-16 powodowalo zmniejszenie masy o 250 funtow, dzigki
czemu poprawiono charakterystyki lotu, m.in. zmniejszono promien zakretu o 7% przy liczbie
Macha 1,20 [81]. Badania przeprowadzone przy projektowaniu samolotu F-16 wykazaty
rowniez, ze wlot umieszczony pod kadlubem (ang. fuselage-shielded) cechuje si¢ najlepsza
stabilnos$cig pracy 1 generuje najmniejsze zaburzenia przy manewrowaniu w bardzo szerokim
zakresie liczb Macha. Powyzej lotow z liczbg Macha 1,60, lepsze parametry w tym zakresie
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posiadajg wloty ostoniete skrzydtami (ang. wing-shielded). Z tych powodow wlot typu ,,normal
shockwave” umieszczony centralnie pod kadlubem byl idealnym wyborem dla
wysokomanewrowego mysliwca wykonujacego loty z liczbg Ma = 0,60 + 1,20. Nie mniej,
wlot umieszczony pod kadlubem to rowniez wigksza wrazliwo$¢ na jakos¢ paséw startowych.
W uktadach tego typu istnieje zwiekszone ryzyko dostania si¢ do silnika ciat obcych (ang. FOD
- foreign object damage) podczas kolowania, ktére mogg uszkodzi¢ elementy wirnikow

i wylaczy¢ samolot z eksploatacji [111].

!
narrowest

Rys. 3.2. Geometria kanalu wlotowego samolotu F-16 [82]

Uktad wlotowy samolotu F-16 ma przekroj elipsy przechodzacy do przekroju kotowego
przed wentylatorem silnika (rys. 3.2). Geometri¢ uktadu wlotowego w samolocie F-16
zaprojektowano tak, ze kanal zwigksza swoj przekroj niemal liniowo, co zapewnia odpowiednie
wyhamowanie strumienia do predkosci podzwickowych, przy czym najwigkszy spadek liczby
Macha nast¢puje w ostatnich przekrojach. Rysunek 3.3 pokazuje wykonane obliczenia dla lotu
z liczba Ma = 1,60. Rozklad cisnienia statycznego wyraznie uwidacznia prace tego typu uktadu
wlotowego. Widoczna jest prostopadta fala uderzeniowa przed krawedzig wlotu, ktora nastepnie
wprowadzona do kanatlu wlotowego odbija si¢ od jego $cian i wyhamowuje do predkosci

poddzwigkowej przed wentylatorem silnika.
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Rys. 3.3. Rozklad ci$nienia statycznego w kanale wlotowym samolotu F-16 dla lotu

z predkoscig naddzwigkowa

Wcigz istotng nowos$cia sa zastosowane w najnowszych mysliwcach piatej generacji
wloty typu DSI (ang. Diverterless Supersonic Inlets). Do czasu opracowania wlotow bez
rozdzielacza, konstruktorzy podazali za trendem odsuwania krawedzi wlotu od kadluba tak,
aby jak najmniejsza czg$¢ warstwy przySciennej byla wprowadzana do kanalu dolotowego
silnika. Oczywiscie taki zabieg zawsze miatl swdj koszt w postaci zwigkszonego oporu
aerodynamicznego, ktory powstawal w wyniku zwigkszenia przekroju poprzecznego sylwetki

samolotu, a takze koncentracji spi¢trzonego strumienia w szczelnie migdzy wlotem a kadlubem.

Rys. 3.4. Samolot F-16 w wersji Block 30 z wlotem typu DSI [134]

Koncepcja wlotow DSI zaktada usuniecie rozdzielacza i zastosowanie w jego miejscu wypuktej
powierzchni. Geometria wlotu DSI jest zintegrowana z kadtlubem samolotu 1 sktada si¢
z wypuktego obszaru przed wlotem 1 skosnej, wysunigtej krawedzi. Potaczenie tych dwoch

ksztattéw przekierowuje warstwe przyScienng strumienia poza kanal dolotowy silnika,
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co poprawia ogolne parametry wlotu, zmniejsza opor aerodynamiczny i zapewnia efektywne
wyhamowanie strumienia z pre¢dkosci naddzwickowej do poddzwickowej przy zachowaniu
niskich strat ci§nienia oraz wysokiej jednorodnosci i stabilno$ci strumienia w szerokim zakresie
warunkow lotu. Poprawa powyzszych parametrow wpltywa rowniez korzystnie na ogoélne
parametry calego zespotu napedowego. Co wigcej, wloty powietrza uksztaltowane w ten sposob
zmniejszaja odbicie radarowe obiektu, a eliminacja rozdzielacza zapewnia oszczedno$¢ masy
uktady do 30%. Wlot DSI zostat po raz pierwszy przetestowany w eksperymentalnej wersji
samolotu F-16 Block 30 (rys. 3.4), a nastepnie po udowodnieniu stusznosci koncepciji,
wdrozony w samolocie Lockheed Martin F-35 Joint Fighter. Patent na to rozwigzanie zostat

przyznany w 1998 roku [83].

3.2 Analiza ukladu silnika F100

Opracowanie konstrukcji silnika F100 byto skokiem technologicznym, w obszarze
zespolow napedowych do samolotéw bojowych. Najogoélniejszym parametrem opisujacym
przydatnos¢ silnika do zastosowania w samolotach mys$liwskich jest stosunek wytwarzanego
ciggu do masy wlasnej (ang. thrust-to-weight ratio). W latach 50-tych i 60-tych, osiggany
parametr T/W oscylowal w granicach 4,0 + 6,0. W owym czasie wickszo$¢ konstrukcji
silnikow byla w uktadzie jednoprzeplywowym z dopalaczem. Rozwoj technologii silnikéw
dwuprzeptywowych o niskim podziale masowego natezenia przeptywu pozwolit w latach
70-tych i 80-tych zblizy¢ sie¢ do wartosci T/W = 8,0 + 10,0 (rys. 3.5).
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Pierwsze wersje silnika F100-PW-100 sprawialy spore problemy operacyjne zwigzane
z niestateczng praca, nieprawidlowym dzialaniem dopalacza oraz szybkim zuzyciem
komponentow 1 krotkimi resursami. W kolejnych wersjach F100-PW-200/220/220E
rozwigzano te problemy. W ostatniej wersja silnika F100-PW-229/229EEP znaczaco
poprawiono trwato$¢ 1 niezawodno$¢ podzespotdw, zwickszono temperaturg przed turbing
1 zmniejszono podzial masowego nat¢zenia przeplywu. Zastosowanie nowych materialow
I ulepszonej technologii chtodzenia pozwolito na zwickszenie liczby cykli miedzy remontami
silnika. Poprawiono réwniez aerodynamike sprezarki i unowoczesniono uklad sterowania.
Silniki w tej wersji sg obecnie zabudowywane na nowo dostarczanych samolotach F-15 i F-16
[12]. Lacznie wyprodukowano ponad 7000 silnikow F100.

Silnik F100 to dwuprzeptywowa konstrukcja o niskim podziale masowego natgzenia
przeptywu (rys. 3.6). Wirnik niskiego ci$nienia sktada si¢ z trdjstopniowego wentylatora,
napedzanego przez dwustopniowa turbing. Wirnik wysokiego ci$nienia to dziesigciostopniowa
sprezarka osiowa, napedzana dwustopniowa turbing wysokiego ci$nienia. Pierwsza wersja
silnika F100-PW-100 osiggata na hamowni maksymalny cigg przy pracujacym dopalaczu
rowny 23 930 Ibf (106,4 kN) przy masie wiasnej silnika 3 000 Ibf (1 360 kg). W ostatniej
wersji silnika F100-PW-229 wartosci te rozwinigto do ciggu 29 160 Ibf (129,7 kN) przy
masie wlasnej 3826 lbf (1735kg) w najcigzszej konfiguracji. Silnik F100-PW-229
wyposazony jest w petni automatyczny system sterowania, w tym rowniez we wlotowe
nastawne wience kierownic CIVV (ang. Compressor Inlet Variable Vane), oraz mechanizacje
dyszy wylotowej, ktorych sterowanie odbywa si¢ za pomocg sygnatu z gldwnego komputera
silnika. Sama dziesi¢ciostopniowa sprezarka wyposazona jest w trzy stopnie nastawnych
wiencow kierownic RCVV (ang. Rear Compressor Variable Vanes), ktorych sterowanie
réwniez pochodzi z jednostki centralnej, jednak za posrednictwem hydromechanicznego
kontrolera, a ich pozycja jest gldwnie funkcja ustawienia przepustnicy. Dla obu systemow
sterowania kierownicami instalacjg wykonawczg jest uktad paliwowy, gdzie cisnienie pochodzi

z gldwnej pompy paliwa.
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Rys. 3.6. Przekroj silnika F100-PW-229 [134]

Poniewaz silnik jest konstrukcja wojskowa to istnieje trudnos¢ w jednoznacznym okresleniu

jego parametréw i osiggow. O ile podstawowe parametry tj. cigg, czy masowe natezenie

przeptywu sa udostgpniane przez producenta, to nie jest jasne dla jakich parametréw pracy

zostaty one zmierzone. W literaturze pojawia si¢ wiele niespdjnych informacji na temat

poszczegolnych parametréw silnika i jego komponentow [13], [14], [15], [16], [84], [112],

[113]. Zestawienie zakresu parametrow silnika dostepnych w literaturze przedstawiono

w tabeli 3.1. Pomimo wyst¢pujacych rozbiezno$ci w wartoSciach parametréw miedzy

poszczegblnymi zrédtami, mozna, wykonujac pewne doprecyzowujace obliczenia, okresli¢

dos$¢ precyzyjnie parametry osiggane przez silnik.

Tab. 3.1. Parametry silnika F100-PW-229

Masowe natgzenie przeptywu

1 95,0 - 125,0 [4]
Podzial masowego natezenia przeptywu m 0,36 — 0,40 [—]
Sprez catkowity
- w locie T* 32,0 — 32,4 [-]
- na ziemi 23,0 [-]
Sprez wentylatora Ty 3,0 — 4,05 [—]
Ciag catkowity
- ciag bez dopalacza (ang. dry thrust) K 79,18 — 79,37 [kN]
- cigg z dopalaczem (ang. wet thrust) 129,45 — 129,60 [kN]
Calkowite zuzycie paliwa
- ciag bez dopalacza (ang. dry thrust) c 1,663 — 1,702 [kg s71]
- ciag z dopalaczem (ang. wet thrust) 54,96 — 59,05 [kg s 1]
Jednostkowe zuzycie paliwa
- przy ciggu maksymalnym ciagtym G 0,69 — 0,74 [kg/daN]
- przy ciagu startowym 2,05 —2,29 [kg/daN]
Temperatura przed turbing T;" 1623 — 1755 [K]
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Predkos$¢ obr. wirnika niskiego ci$nienia
- przy ciagu maksymalnym cigglym N, 9810 [obr/min]
- przy ciagu startowym 10160 [obr /min]

Predkos¢ obr. wirnika wysokiego cis$nienia
- przy ciagu maksymalnym cigglym N, 12560[obr/min]
- przy ciagu startowym 13020 [obr /min]

Sprawnos¢ wentylatora Nw 0,79 — 0,86

Sprawno$¢ sprezarki wysokiego ci$nienia Nsw 0,84 — 0,88

Sprawnos¢ komory spalania Ixs 0,94 — 0,99

Sprawno$¢ turbiny niskiego ci$nienia Nty 0,83 — 0,87

Sprawno$¢ turbiny wysokiego ci$nienia Nrw 0,84 — 0,88

Sprawnos¢ dopalacza Mp 0,91 - 0,96

Temperatura gazéw w dopalaczu T," 1670 — 2200 [K]

3.3 Woyznacznie punktu pracy silnika

Przed przystapieniem do dalszych analiz w niniejszej pracy okreslono podstawowe
parametry badanego silnika, ktére sg niezbednymi danymi wejSciowymi do dalszych prac.
Znajac certyfikowany ciag badanego zespotu napedowego oraz po przeanalizowaniu zakresu
parametrOw poszczegdlnych podzespotow (tab. 3.1) przygotowano podstawowy model
termodynamiczny wykorzystujac oprogramowanie GasTurb. Rysunek 3.7 przedstawia

przyktadowy wydruk wynikow obliczen programu.
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5L static, ISA
W T P WRstd Reheat on
Station kg/s 4 kPa kg/s FN 120,49 kN
amb 288,15 101, 325
1 105,600 288,15 101, 325 TSFC = 65,1520 g/ (kN*s)
2 105,600 288,15 89,166 120,000 WF Burner= 1,99788 kg/s
13 27,953 402,35 249,665 13,405 s NOX = 0,5728
21 77,647 393,00 231,832 39,633 BER = 0, 3600
25 77,647 393,00 231,832 39,633 Core Eff = 0,3965
3 77,647 735,41 1761,920 7,134 Prop Eff = 0,0000
31 75,647 735,41 1761,920 P3/B2 = 19,760
4 77,645 1623,15 1673,824 11,155
41 77,645 1623,15 1673,824 11,155 P16/P6 = 0,65858
43 77,645 1340,861 600,859 AB3 = 0,19089 m?
44 77,645 1340,861 600, 859 Al63 = 0,70764 m?
45 77,645 1340,861 600,859 28,242 Ab4 = 0,89853 m?
439 77,645 1221,97 371,513 XM63 = 0,81945
5 77,645 1221,97 371,513 43,609 XM163 = 0,04651
6 77,645 1221,97 371,513 XM64 = 0,20000
16 27,953 402,35 244,672 PG63/P6 = 1,00000
64 105,598 1023,32 283,382 P163/Pl6 = 1,00000
7 111,450 2300,00 271, 342 WF total = 7,84997 kg/s
8 111,450 2300,00 271,342 117,578 AB = 0,50770 m?
Bleed 2,000 735,41 1761,908 CcD8 = 1,00000
———————————————————————— Ang8 = 0,00 °
Efficiencies: isentr polytr RNI P/P PB/Pamb = 2,67793
Outer LPC 0,8600 0,8785 0,880 2,800 WLkBy/W25= 0,00000
Inner LPC 00,8600 0,8773 0,880 2,800 WCHN/W25 = 0,00000
HP Compressor 00,8600 0,8%22 1,581 7,600 WCHR/W25 = 0,00000
Burner 1,0000 0,950 Loading = 100,00 #
HP Turbine 0,8400 10,8235 2,193 2,786 WCLN/W25 = 0,00000
LP Turbine 0,8400 0,8323 0,981 1,617 WCLR/W25 = 0,00000
Mixer 1,0000 WBHD/W21 = 0,00000
Reheat 0,9000 0,858 WE Reheat= 5,85210 kg/s
XM7 = 0,35773
———————————————————————— far’7 = Q0,07577
HP Spocl mech Eff 1,0000 Nom Spd 12560 rpm WBLD/W25 = 0,02576
LP Spocl mech Eff 1,0000 Nom Spd 9810 rpm PWX = 0,0 kW
———————————————————————— F16/P13 = 0,9800
P2/P1= 0,8800 P25/P21=1,0000 P45/P4 P6/P5 = 1,0000
hum [%] warl FHV
0,0 0,00000 43,124

Rys. 3.7. Wyniki obliczefi modelu termodynamicznego silnika

Rysunek 3.8 przedstawia cykl termodynamiczny analizowanego silnika pracujgcego na
ziemi w ukladzie entalpia-entropia. W tym ujeciu uwzgledniono réwniez prace dopalacza

silnika, ktora zawarta jest migdzy punktami 64 1 7-8.
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Rys. 3.8. Cykl termodynamiczny silnika w uktadzie H-S
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Do wyznaczenia optymalnego punktu pracy silnika, wyznaczono charakterystyke
sprawnos$ci ogolnej, ciagu jednostkowego oraz jednostkowego zuzycia paliwa w funkcji sprezu
(rys. 3.9). Dla warunkéw pracy na ziemi, literatura podaje, ze spre¢z silnika wynosi
n* = 23,0. Na rysunku taka warto$¢ odpowiada punktowi maksymalnego ciggu jednostkowego
silnika. Od tego punktu ciagg jednostkowy przestaje rosna¢, a rosnie jedynie jego jednostkowe
zuzycie paliwa. W tym ujeciu jest to punkt optymalny pod katem maksymalizacji
generowanego ciaggu z jednego kilograma przeptywajacego powietrza. Optymalny punkt pod
katem minimalnego zuzycia paliwa znajduje si¢ przy wartosci m* = 18,0. Mozna wigc zatozy¢,
ze warto$¢ sprezu calkowitego silnika pracujacego na ziemi wynosi n* = 23,0, gdyz przy

kryterium zastosowania bojowego silnika, efektywno$¢ paliwowa ma mniejsze znaczenie.
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Rys. 3.9. Zalezno$¢ ogdlnych parametrow silnika od sprezu catkowitego

W kolejnym etapie przeanalizowano sprawno$¢ ogoélng silnika, cigg jednostkowy oraz
jednostkowe zuzycie paliwa w funkcji sprezu wentylatora (rys. 3.10). W danych literaturowych
sprez wentylatora podawany jest najczesciej o wartosci my,” = 3,0. Z opracowanego modelu
wynika, ze maksymalny ciag jednostkowy zostanie osiggniety dla wartosci z przedziatu
my " = 2,8 + 3,2. Mozna wigc zatozy¢, ze warto$¢ sprezu catkowitego silnika pracujacego na

ziemi miesci si¢ w przyjetym zakresie.
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Rys. 3.10. Zalezno$¢ ogodlnych parametrow silnika od sprezu wentylatora

Wyznaczono przebieg parametrow cisnienia catkowitego, temperatury catkowitej oraz
predkosci bezwzglednej w charakterystycznych przekrojach silnika dla pracy w warunkach
statycznych, bez uzycia dopalacza (rys. 3.11). Otrzymane warto$ci wynikajg bezposrednio
z zamodelowanego cyklu termodynamicznego silnika i sg zbiezne ze zgromadzonymi danymi

literaturowymi.
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Rys. 3.11. Przebieg zmian parametrow p, ¢, T W charakterystycznych przekrojach silnika
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Wykonanie podstawowego modelu termodynamicznego badanego silnika pozwolito
uwiarygodni¢ gtowne parametry silnika, ktére sg niezbednymi danymi wejsciowymi do
dalszych obliczen. Dane te sa konieczne do wykonania szczegétowych obliczen wentylatora,
ktore sg baza do okreslenia geometrii kanalu przeptywowego i jego topatek, co umozliwi
nastepnie zbudowanie modelu na potrzeby obliczen numerycznych. Do szczegdétowych
obliczen wentylatora przyjeto jego sprawnos$¢ wynoszaca 1y, = 0,86, sprez my, ™ = 2,90 oraz
predkos¢ obrotowa wirnika N; = 9810 [obr/ min]. Najpewniejsza wartoscig jest predkosée
obrotowa wirnika, gdyz pochodzi ona bezposrednio z dokumentacji technicznej silnika
i dotyczy predkosci wirnika dla maksymalnego ciaglego ustawienia mocy bez dopalacza. Dla
sprawnosci zdecydowano si¢ na wybdr wyzszej wartoSci z uwagi na ogolny stopien
zaawansowania technologicznego silnika. Dla spr¢zu wybrano warto$¢ nieco nizsza niz
literaturowa z uwagi na wyniki otrzymane w modelu termodynamicznym. Masowe natezenie
przeptywu na potrzeby wyznaczenia punktu pracy silnika przyjeto  wstepnie
o warto$ci m = 120,0 [kg/s], jednak ostatecznie begdzie ono wartoscia wynikowa obliczen

szczegotowych przeprowadzonych w kolejnych rozdziatach.
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4  Badanie ukladu wlotowego

Celem badania uktadu wlotowego samolotu F-16 jest okreslenie zakresu wartosci i pola
cisnienia na jego wyjsciu, w przekroju przed wentylatorem silnika. Okreslenie stopnia
zaburzenia strumienia wlotowego i zakres wartosci ci$nienia jakie mogg by¢ osiggane w danych
warunkach lotu pozwoli na wykorzystanie tych informacji w dalszych badaniach pracy
wentylatora. Zagadnienie kompatybilnosci i wptywu uktadu wlotowego na prace silnika
koncentruje si¢ wokot parametryzacji i oceny jakos$ciowej strumienia powietrza dostarczanego
do silnika. Niniejszy obszar badawczy jest szczegdlnie istotny ze wzgledu na to, Zze parametry
pracy silnika takie jak cigg, masowe natezenie przepltywu, zuzycie paliwa itp. sg mierzone dla
danej konstrukcji na hamowni, kiedy silnik jest niezamontowany. Uniwersalno$¢ silnikéw
lotniczych i aplikacja tego samego silnika do r6znych konstrukcji samolotéw powoduje zmiane
jego parametroOw z uwagi na interakcj¢ z geometrig platowca. W niektorych samolotach,
historycznie wystgpowaty problemy z integralnos$cig uktadu wlotowego 1 silnika, z uwagi na
generowane zaburzenia strumienia lub zassania gazow prochowych podczas uzycia uzbrojenia.
Dopiero w latach 60-tych zaczgto rozwija¢ metody badania i oceny wptywu instalacji silnika
przy danym uktadzie wlotowym na jego parametry. Od lat 80-tych rozwijano metody oceny
pracy uktadow wlotowych we wszystkich fazach lotu samolotu i punktach obwiedni, a takze
brano pod uwage takie aspekty jak pole temperatury, wirowo$¢ oraz wprowadzano metody
statystyczne [18].

Badania dla samolotu F-16 w tym obszarze zostaty przeprowadzone przez Ibrahima
i Wonga [85] dla wysokosci lotu na poziomie morza oraz 10 000 [m] i liczby Macha 0,60.
Jednak domena obliczeniowa obejmowata tylko niewielki obszar ptynu przed wlotem i nie
uwzgledniata wptywu potozenia wlotu w catej konfiguracji aerodynamicznej (tj. nos samolotu,
kadtub, rozdzielacz). Inne, podobne badania zostaty opracowane przez Triantafyllou [86], [87]
dla samolotu F-16. Autorzy przeprowadzili analiz¢ CFD wlaczajac caly ptatowiec
w domene plynu. Obliczenia przeprowadzono dla roznych wartosci katow natarcia i katow
§lizgu dla trzech liczb Macha (0,35,0,60 i 0,85). Uzyskane wyniki zaburzen strumienia
wlotowego okreslono jedynie iloSciowo dla jednej plaszczyzny odniesienia tuz przed
wentylatorem silnika. Odnotowano istotny wptyw kata §lizgu na jednorodno$¢ pola ci$nienia

w plaszczyznie odniesienia, a takze r6zng dynamike zmian tego pola dla roznych liczb Macha.
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4.1 Metody oceny pracy ukladow wlotowych

Gléwnymi przyczynami powstawania zaburzen wlotowych jest interakcja fal
uderzeniowych z elementami uktadu wlotowego oraz zassanie warstwy przysciennej lub
turbulentnego strumienia z kadtuba samolotu, jednak petna lista zrodet zaburzenia jest szersza
I obejmuje rézne aspekty zjawisk przeptywowych. Zaburzenie strumienia moze mie¢ rowniez
przyczyny w czynnikach zewnetrznych np. powstanie wiru wlotowego czy zassanie gazow
prochowych. Dla wlotow do samolotéw bojowych o znacznym wygi¢ciu wystepuje rowniez

oderwanie strumienia zwigzane z krzywizng kanatu wlotowego.

Rys. 4.1. Oderwanie strumienia na krzywiznie kanatu wlotowego

Oderwanie strumienia z krawedzi wlotu powoduje glownie przestrzenne zaburzenie
pola cisnienia catkowitego na wyjsciu z uktadu wlotowego ale zawirowania przeptywu moga
by¢ indukowane rowniez z powodu zakrzywienia kanatu (rys. 4.1). Zawirowanie strumienia
powstaje w wyniku przeptywu wtérnego w zakrzywionym kanale i jest wynikiem braku
réwnowagi mi¢dzy momentem strumienia w obszarze zaburzenia pola ci$nienia catkowitego
(obszar od krawedzi do zagiecia kanatu), a promieniowym gradientem ci$nienia statycznego
w obszarze wygiecia kanatu. Dla uktadéw wlotowych ksztaltowanych w litere Y, wystepuje
podwdjne zawirowania za rozwidleniem kanatu [6].

Badanie uktadu wlotowego ma na celu okreslenie jego charakterystyki, ktora opisuje si¢
kilkoma kluczowymi parametrami. Wizualizacje zaburzenia strumienia wlotowego najlepiej
przedstawia si¢ za pomocg izobar ci$nienia lub w przypadku obliczen numerycznych, poprzez
wykresy rastrowe cisnienia catkowitego w ostatnim przekroju kanalu wlotowego, w uktadzie
biegunowym. Istotnym aspektem jest rozpoznanie wzorca zaburzenia. Dla wlotow typu
S 0 znacznym wygigciu, wlotow w uktadzie Y i1 innych bardziej skomplikowanych geometrii
mamy do czynienia z kilkoma wyraznymi obszarami spadku ci$nienia (ang. multi-lobed lub
multi-per-rev). Natomiast uktady wlotowe proste (ang. pitot-type) lub o niewielkim wygigciu
beda cechowaty sie pojedynczym obszarem zaburzenia (ang. single-lobed lub single-per-rev)
(rys. 4.2).

64



270° 90° 270° 90°

180° 180°

Rys. 4.2. Przykladowe wzorce zaburzenia (rozktad ci$nienia catkowitego)
a) wzorzec z kilkoma strefami zaburzenia

b) wzorzec z jedng strefa zaburzenia

Wizualizacje opisuje si¢ dodatkowo poprzez wyznaczenie szeregu wspolczynnikdéw, majacych
na celu liczbowe powiazanie obserwowanego zaburzenia z jego wplywem na parametry pracy
silnika. Podstawowym parametrem okreslajacym mozliwosci wlotu jest wspotczynnik strat
ci$nienia oy,,;* (ang. total pressure recovery). Definicja opisuje go jako stosunek ci$nienia na
koncu p;* 1 na poczatku py* kanalu wlotowego lub jako iloczyn wspdtczynnikéw strat

falowych o;" i tarcia o, "

oWl = = 05" 0y (4.2)

Tarcie strumienia powietrza o $cianki kanatu wlotowego reprezentowane jest przez wspotczynnik
o:", a straty zwigzane z powstawaniem fal uderzeniowych przez wspotczynnik o™, przy czym
os" maleje dla okotodzwigkowych i naddzwigkowych predkosci lotu. Wspoétczynnik strat
ci$nienia odnosi si¢ do wewnetrznej sprawnosci kanatu wlotowego i istotnie wptywa na ciag
silnika poprzez masowe natezenie przeptywu. Szacuje si¢, ze na kazdy 1% zwigkszenia strat
ci$nienia, cigg zespolu napedowego maleje o te samg lub wieksza wartos¢. Zjawisko nasila si¢
1 ma nieliniowy charakter, szczeg6lnie dla duzych liczb Macha, gdzie np. dla liczby Ma = 2,0
przy stracie ci$nienia na poziomie 8%, cigg zespotu napedowego spada o 13% przy
jednoczesnym wzroscie zuzycia paliwa o 5% [10]. Triantafyllou rowniez wykazat wplyw

zaburzen generowanych w ukladzie wlotowym na spadek ciggu na przyktadzie samolotu

bojowego [19].
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Wspotczynnik strat ci$nienia jest relatywnie prostym parametrem, bazujagcym na
srednich warto$ciach ci$nienia w wybranym przekroju uktadu i nie uwzglednia on pola tego
parametru. Z tego powodu drugim kluczowym zagadnieniem, ktdére charakteryzuje prace
uktadu wlotowego sg generowane w nim zaburzenia przeplywu. W literaturze opisano wiele
metod ilosciowej oceny zaburzen strumienia wlotowego opierajacych si¢ na wyznaczeniu
zbiorczych wspotczynnikow bazujacych o lokalne odchylenia warto$ci pola ci$nienia od
sredniego cisnienia w calym przekroju. Z punktu widzenia stabilno$ci pracy silnika
najistotniejszym w pracy uktadu wlotowego jest jednorodno$¢ pola cisnienia w przekroju
wyjsciowym AIP (ang. Aerodynamic Interface Plane), przed wentylatorem silnika. Najbardziej
znang metod¢ oceny zaburzen strumienia przedstawit Goldsmith i Seddon [6], ale istnieja
réwniez zmodyfikowane metody oparte o te same zasady, lecz upraszczajgce nieco sposob
wyznaczania wspotczynnikow jak na przyktad Zachos i Frascella [88]. Dla przekroju AIP
wyznacza si¢ rozktad punktow pomiarowych wzdluz promienia i po obwodzie ptaszczyzny
przekroju. Nastepnie zaburzenie ocenia si¢ za pomocg kilku podstawowych parametrow:

e wspotczynnika zaburzenia obwodowego CDI,

e wspoétczynnika zaburzenia promieniowego RDI,

e wspoélczynnika turbulencji T,

e wspotczynnika MPR,

e wspotczynnika DPC.

Wspoétczynnik zaburzenia obwodowego CDI (ang. circumferential distortion index) obrazuje

wzgledng réznice ci$nienia na danym okregu:

_ piér B pimin

cpI (4.2)

lsr
gdzie:
Di,,- Srednie cisnienie dla i-tego okrggu

p;_. - minimalne $rednie ci$nienie dla i-tego okrggu
min

Wspoétczynnik zaburzenia promieniowego RDI (ang. radial distortion index) obrazuje

wzgledng roznice ci$nienia wzgledem calego przekroju:
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RDI — pos’r _pi§T (43)
pos’r

gdzie:
Di., - Srednie cisnienie dla i-tego okregu

Do~ Srednie ci$nienie dla catego przekroju

Wspotczynnik turbulencji T (ang. turbulence index) obrazuje réznice miedzy maksymalnym
1 minimalnym ci$nieniem catkowitym przekroju w odniesieniu do ci$nienia §redniego:

Apo _ pomax B pomin

T =
pOs’r poér

(4.4)

gdzie:
Do,,,, — Maksymalne ci$nienie dla catego przekroju
Po,,;, — Minimalne cisnienie dla catego przekroju

Do~ Srednie ciSnienie dla catego przekroju

Jako uzupehienie powyzszego, wspoOlczynnik turbulencji mozna réwniez wyznaczy¢ za
pomoca metody sSredniokwadratowej, uwzgledniajac odchylenia warto$ci  ci$nienia

catkowitego od $redniej, dla poszczegodlnych punktow obliczeniowych:

poér

1 2
<Ap0> JﬁZ?:l(pl - pOgr) (45)
Trus = =
Osr/ RMs
gdzie:

p;- wartos¢ ci$nienia w punkcie obliczeniowym
Do~ Srednie ci$nienie dla catego przekroju

Wspoétczynnik MPR (ang. multiple per revolution) obrazuje stosunek sumy wspotczynnikow
CDI do maksymalnej warto$ci wspotczynnika CDI, gdzie obie wartos$ci sg znormalizowane
przez warto$¢ katowa jaka obejmuje strefa niskiego ci$nienia na danym okrggu. Wspdiczynnik
MPR jest parametrem pozwalajagcym na ocen¢ zaburzen o skomplikowanych wzorcach,

w ktorych wystepuje wigcej niz jeden obszar oderwania:
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_ 2=1(CDIy.07 )
MAX (CDI,.0- )

MPR (4.6)

gdzie:
0~ - rozpictos¢ obwodowa (ang. circumferential extent) obrazujaca obszar katowy okregu

objety wysokim lub niskim ci$nieniem.

Wyznaczone wspolczynniki okreslajace intensywno$¢ zaburzenia mogg zosta¢ zagregowane
poprzez superpozycje w celu wyznaczenia jednej wartosci dla zlozonego wzorca
nieréwnomiernosci pola. Wartos¢ takiego wspdlczynnika moze by¢ interpretowana jako
calkowita utrata zapasu stateczno$ci przez sprezarke w zwigzku z dzialaniem poszczego6lnych
czynnikow definiujacych nierownomierno$¢ pola ci$nienia na wyjsciu z uktadu wlotowego.
W ogolnej postaci wspotczynnik zaburzenia cisnienia DPC (ang. distortion pressure
coefficient) mozna opisa¢ funkcja:
a

J
1 1
DPC = ]—,; l(1 _ RDI,) f(67) (m) CDI] (4.7)

gdzie:
J — liczba okregow
a — stata eksperymentalna

f(67) - funkcja zalezna od rozpigtosci obwodowej pola niskiego ci$nienia 6~

Poniewaz funkcja f(67) oraz stala a zaleza od dynamicznej odpowiedzi spr¢zarki na
zaburzenie obwodowe, to dla parametrow w stanie ustalonym oraz w przypadku prostych
modeli zaburzen (np. single-lobed patterns) wspotczynnik MPR moze zosta¢ pominigty
w rownaniu (MPR = 1). Podobnie kiedy wartosci wspotczynnika RDI sa niewielkie, rowniez
mozna je wylaczy¢ z rownania. Gdy MPR — 1, a RDI — 0, wtedy rownanie przybiera postac¢
[6]:
" J
DPC = ]—_Z[ f(67)CDI] (4.8)

i=1

Jesli rozpietos¢ obwodowa obszaru niskiego cisnienia podlega niewielkim zmianom migdzy

poszczegolnymi okregami pomiarowymi to rOwnanie mozna dalej uprosci¢ do postaci:
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j
R
DPC = f(67) ]_; CDI (4.9)

Do wyznaczenia powyzszych wspotczynnikow przyjmuje si¢ parametry z przekroju
wyjsciowego uktadu wlotowego AIP. Przekroj dzieli si¢ na okregi, na ktorych umieszcza si¢
punkty pomiarowe (w przypadku obliczen numerycznych) lub czujniki ci$nienia (przy
badaniach eksperymentalnych). Dos§wiadczenia z badan ukladow wlotowych pokazuja, ze
sugerowana liczba punktéw pomiarowych powinna wynosi¢ ok. 40 =+ 48, co przektada si¢ na
5 lub 6 okregdw, z punktami roztozonymi co 45°. Przyktadowy rozktad punktéw pomiarowych
przedstawiono na rysunku 4.3. Wyznaczenie powyzszych wspotczynnikéw pozwala na opis

ilosciowy jednorodno$ci pola ci$nienia na wyjsciu uktadu wlotowego.

Rys. 4.3. Przyktadowy rozktad punktow pomiarowych w przekroju AIP [88]

Przyktadowo uzyskane wyniki dla tej metody analizy rozktadu cis$nienia dla przyktadowego
okregu pokazano na rysunku 4.4. Do wyznaczenia wspolczynnikow, dla kazdego z okregow
nalezy okresli¢ jego warto$¢ $rednig cisnienia catkowitego p;,, warto$¢ cisnienia Srednig
minimalng p; .~ oraz rozpigtos¢ obwodowa obszaru niskiego i wysokiego ci$nienia.
Najdogodniej jest przeprowadzi¢ analiz¢ transformujac uklad katowy na uktad kartezjanski.
Umozliwia to dokonanie interpolacji liniowej lub wyznaczenie wielomianu interpolacyjnego
(np. metoda Newtona) miedzy poszczegdlnymi punktami. W kolejnym kroku nalezy
wyznaczy¢ punkty przeciecia z linig ci$nienia $redniego dla danego okregu, co pozwoli
otrzyma¢ pelny zestaw danych do wyznaczenia wspolczynnikow opisujacych zaburzenie

w uktadzie wlotowym.
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Rys. 4.4. Przyktadowe wyniki rozktadu ci$nienia catkowitego dla jednego okregu
w przekroju AIP

Oceng pracy ukladu wlotowego przeprowadza si¢ dla calego zakresu obwiedni operacyjnej
samolotu, w funkcji kluczowych parametréw lotu, tj. liczba Macha, kat natarcia lub pochylenia,
czy kat §lizgu lub przechylenia. Okreslenie niniejszych parametrow pozwala na stworzenie
obwiedni kompatybilno$ci manewrowej (ang. inlet/engine compatibility manoeuvre envelope)
danego uktadu wlot-silnik, ktéra obrazuje ewentualne ograniczenia wynikajace z zagadnienia

wspoOtpracy tych podzespotow.

4.2  Model numeryczny

Do badan numerycznych kanatu wlotowego silnika odrzutowego odwzorowano
geometri¢ ukladu wlotowego samolotu F-16. Model brytowy samolotu zostat zbudowany
w programie Siemens NX z wykorzystaniem modelu powierzchniowego utworzonego na
podstawie chmury punktéw uzyskanych w wyniku skanowania optycznego. Na podstawie
uzyskanych punktéw pomiarowych zbudowano krzywe, na ktérych rozciaggnieto powierzchnie
reprezentujace zewnetrzng powierzchni¢ samolotu. W ten sposob otrzymano model
powierzchniowy sktadajacy sie z kilku mniejszych powierzchni, na polaczeniu ktérych, tam
gdzie bylo to wymagane, zapewniono warunek cigglosci typu G1 (cigglo$¢ pierwszych
pochodnych). Dotyczyto to glownie poszczegdlnych cech geometrycznych skrzydet, ogona

1 kadluba. Nastepnie polaczono ("zszyto") powierzchnie swobodne modelu samolotu i zabieg
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ten pozwolil na uzyskanie modelu brylowego niezbednego do dalszych prac majacych na celu

przygotowanie modelu do analizy numerycznej przepltywu (rys. 4.5).

Rys. 4.5. Proces generowania bryly samolotu: a) Chmura punktéw definiujacych

zewnetrzny kontur samolotu F-16 uzyskana w wyniku skanowania optycznego; b) Model

powierzchniowy samolotu F-16 [60]

Cze$¢ kadluba wraz z calym kanatem dolotowym zostata wydzielona i przeniesiona do
oprogramowania Spaceclaim (rys. 4.6), gdzie przygotowano prostopadtoscienng domeng
obliczeniowa plynu. Po opracowaniu obszaru obliczeniowego okre§lono warunki brzegowe.
Dla powierzchni zewngtrznych zastosowano warunek pressure farfield, ktory odpowiada
strumieniowi niezaburzonemu w warunkach lotu. Ptaszczyznie na koncu kanatu wlotowego, za
ktora znajduje si¢ wentylator silnika, przypisano warunek pressure outlet, ktory umozliwia
zmiang podcis$nienia na wylocie z domeny ptynu, co odpowiada naturalnym warunkom pracy

uktadu wlotowego.

Rys. 4.6. Wydzielona czg$¢ kadtuba samolotu F-16 z kanatem dolotowym

W  metodzie objetosci skonczonych, wykorzystywanej we wspolczesnych

oprogramowaniach do obliczen przeptywowych, w wariancie centralnym, parametry
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przeptywu, tj. predkos$¢, cisnienie, temperatura sg wyznaczane dla centrum kazdej z komorek
siatki. Pomigdzy $rodkami komorek warto$ci parametréw podlegaja interpolacji liniowe;,
dlatego niezwykle istotna jest gestos¢ 1 jako$¢ zastosowanej siatki obliczenioweyj.
W szczegolnosci ma to znaczenie w obszarach, gdzie wystepujg znaczne gradienty parametrow,
np. obszary wystepowania fal uderzeniowych lub w bliskosci $cianek domeny. Z tego powodu
w obszarach warstwy przyS$ciennej stosuje si¢ siatki strukturalne, ktérych warstwy uktada sig¢
w specyficzny sposob [20].

Do dyskretyzacji modelu uzyto siatki hybrydowej, ktora jest potgczeniem elementow
strukturalnych 1 niestrukturalnych. Zasadniczo domena plynu sktada si¢ z komorek
tetrahedralnych. W przypadku siatki strukturalnej na kadlubie i w kanale wlotowym
zastosowano pi¢¢ warstw siatki pryzmatycznej w celu zwigkszenia doktadnosci wynikow
w obszarze warstwy przysSciennej. Ostateczne wymiary domeny obliczeniowej wynosity

40,0 [m] x 22,0 [m] x 22,0 [m] (rys. 4.7).

a)
Rys. 4.7. Domena ptynu wraz z kadlubem samolotu F-16:

a) obszar domeny plynu, b) obszar z wygenerowang siatka zgrubng

W pierwszym podejsciu wygenerowang siatke zgrubng (rys. 4.7). W celu poprawy wynikow
obliczen dodano obszar zageszczenia siatki wokot obiektu (ang. Body of Influence).
Zastosowanie takiego podejscia pozwala na utrzymanie wysokiej dokladnosci wynikow
w obszarze gdzie spodziewane zmiany parametrow pltynu beda duze, przy jednoczesnie
mniejszej catkowitej liczbie elementow siatki (rys. 4.8). Wymiary obszaru zageszczenia
wynosity 7,16 [m] x 4,00 [m] x 3,75 [m]. Zblizenie siatki w plaszczyznie symetrii kanatu
wlotowego przedstawiono na rysunku 4.9. Catkowita liczba elementéw siatki doktadne;j i jej

parametry jakoSciowe przedstawiono w tabeli 4.1.
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Tab. 4.1. Parametry jakoSciowe wygenerowanej siatki
Srednia sko$nos¢ | 0,22649
Srednia ortogonalnos¢ | 0,77254

Liczba elementow | 8 329 345

Rys. 4.9. ZbliZenie na siatk¢ w plaszczyznie symetrii kanatu wlotowego

Rys. 4.10. Lokalizacja elementdw siatki o najnizszych parametrach jakosciowych
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Najnizszag jako$¢ siatki zaobserwowano na ostrej gornej krawedzi wlotu, gdzie
oprogramowanie napotkato problemy z wygenerowaniem siatki strukturalnej na tym elemencie
(rys. 4.10). Ostra krawedz powoduje znaczne rozciggniecie trojkatnej siatki powierzchniowej
tworzac elementy o duzej skosnosci (wd. stosunku wymiaréw poszczegolnych bokow

komorki). Mimo to ogdlna jako$¢ siatki miescita si¢ w akceptowalnych limitach.

4.3 Analiza pracy ukladu wlotowego

Obliczenia numeryczne w niniejszej pracy wykonano w srodowisku Ansys Fluent.
Oprogramowanie oparte jest na metodzie objgtosci skonczonych i zawiera zaimplementowane
metody numerycznej mechaniki ptyndw. Metoda objetosci skonczonych, na ktdrej opiera si¢
oprogramowanie Ansys Fluent, polega na bezposredniej dyskretyzacji i rozwigzywaniu rownan
wyrazajacych prawa mechaniki ptynéw w dziedzinie fizycznej [21]. Dlatego podstawowe
réwnania mechaniki ptynow dla metody objetosci skonczonych wymagaja notacji w postaci
catkowej.

Roéwnanie zachowania masy (ciaglo$ci):

0
—fff pdV + j]div(pﬁ) ds =0 (4.10)
at JJJy s

Rownanie zachowania pedu:

()= ffpier

Roéwnanie zachowania energii:

%Uﬂvp<cvr+v;>dvl =prn?ds+ﬂprFdev+fLénds+ﬂqu;npdv

(4.12)

Powyzsze rownania usredniono zgodnie z zasadami przedstawionymi w pracach [21], [22], [89]
otrzymujac réwnania znane jako rownania RANS (Raynolds Averaged Navier Stokes).
W oparciu o rownania RANS przeprowadzono symulacje numeryczne. Nalezy zauwazy¢, ze

operacja usredniania roéwnan prowadzi do powstania tzw. tensora naprezen turbulentnych

74



(napr¢zen Reynoldsa) [21]. Otrzymany uktad rownan, wraz z tensorem napre¢zen turbulentnych,
nie jest uktadem zamknietym. Aby go zamkna¢, konieczne jest wprowadzenie szesciu rOwnan
okreslajacych sktadowe wspomnianego tensora. W przypadku komputerowej dynamiki
ptynéw, rownania te wynikaja z zastosowanego modelu turbulencji. Kwestia uzupeinienia
uktadu rownan RANS dla przypadku ruchu turbulentnego sprowadza si¢ do skonstruowania
tzw. hipotez zamykajacych, czyli matematycznych modeli turbulencji. W niniejszej analizie
zastosowano model turbulencji znany jako k — w SST.

Warunki analizy pracy uktadu wlotowego zostaly ustalone w oparciu o wybrane
charakterystyki z Instrukcji Uzytkowania w Locie (ang. Aircraft Flight Manual - AFM)
samolotu F-16 C/D zamieszczone w literaturze [23]. Analiz¢ wykonano dla wysokosci lotu
bedacej w polowie obwiedni predkosciowo-wysokosciowej samolotu, czyli 8 000 [m]
(26 000 [ft]). Parametry atmosfery na analizowanej wysokos$ci przyjeto zgodnie z modelem
ISA (ang. International Standard Atmosphere). Dla tej wysokosci wykonano obliczenia
w funkcji liczby Macha i kata natarcia. Zakres liczby Macha zdefiniowano jako Ma = 0,30 +
0,95, z krokiem, co 0,025. Taki zakres parametru pozwala obja¢ wigkszos$¢ interesujacych
punktow z obwiedni samolotu. Zakres dopuszczonych przez instrukcj¢ katow natarcia dla
samolotu z przecigzeniem 1g wynosi (=5 + 25°). Poniewaz samolot rzadko osiaga
maksymalne katy natarcia, z uwagi na ograniczenie zwigzane z przecigzeniem (system
sterowania ogranicza kat pochylenia samolotu w funkcji przecigzenia) oraz z uwagi na pewne
problemy obliczen numerycznych zwigzanych z ich zbiezno$cia, ktore wynikaja z duzych
oderwan 1 turbulencji dla duzych katow przy wysokich liczbach Macha, w pewnym zakresie
analizy ograniczono katy natarcia do zakresu (—4 <+ 14°). Warunki analizy zostaly ustalone dla
podstawowej konfiguracji gladkiej samolotu (bez dodatkowych zbiornikow paliwa czy
uzbrojenia), czyli masie startowej 12 700 [kg]. Zakres przeanalizowanych przypadkow
zamieszczono w tabeli 4.2. Kluczowe punkty obwiedni pod katem wykonywania przez
samolotow manewrow to:

e Najszybszy zakret (ang. quickest turn) — najwigksza mozliwa warto$¢ katowa (ang.

turn rate) wynosi 15,50 [°/s] i jest osiagany dla Ma = 0,95 z przecigzeniem 8,5g.

e Najszybszy zakret bez utraty wysokosci — osiggana warto$¢ katowa 6,5 [°/s] dla

Ma = 0,85 z przecigzeniem 1,8g.
e Najciasniejszy zakret (ang. tightest turn) — najmniejszy promien zakretu wynoszacy

953 [m], z wartoscia katowa 11,0 [°/s] dla Ma = 0,60, z przeciazeniem 4g.
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e Lot ze stalg wysoko$cig — dla optymalnej liczby Macha na zakresie przelotowym
Ma = 0,80 i1 katem natarcia 2°.
e Wznoszenie ze staltg predkoscig — optymalne wznoszenie z liczbg Ma = 0,84 i katem

natarcia 12°.

Tab.4.2. Zakres parametréw lotu wykorzystanych do analizy uktadu wlotowego

Kat natarcia () | @ = —5° —4°; —2° 0° 2°; 4°; 5° 6° 8°;,10°; 12°; 14°; 15°; 20°
dla Ma = 0,80
a = —4° —2° 0°2°4° 6° 8° 10°; 12°; 14°
dla Ma = 0,30 + 0,925
a = —4°,—=2°% 0° 2% 4°6°
dla Ma = 0,95
Wysokos¢ lotu (H) | H = 8000 [m]

Cisnienie (py) | py = 35570 [Pa] (zgodnie z ISA)

Gestos¢ (pu) | py = 0,525 [15] (zgodnie 7 ISA)
Temperatura (Ty) | Ty = 236,0 [K] (zgodnie z ISA)
Liczba Macha | Ma = 0,30 + 0,95, z AMa = 0,025

Jako parametr walidacyjny modelu przyjeto warto§¢ masowego natezenia przeptywu przez
wlot, ktora dla maksymalnej predkosci obrotowej silnika pracujacego na ziemi, powinna
wynosi¢ m = 120[kg/s]. W przeprowadzonych obliczeniach osiggni¢to warto$¢ ponad
m = 110[kg/s]. Korzystajac z zaleznosci analitycznych dotyczacych sprezu uktadu
wlotowego, mozna wyznaczy¢ prognozowane cisnienie na wyjsciu z ukladu (4.13),
wykorzystujac wspotczynnik strat cisnienia. Na tym etapie przyjeto warto$¢ statystyczng dla

uktadow wlotowych oy, = 0,98.

p> = f (py, oy, May, k) (4.13)

Zgodnie z obliczeniami analitycznymi (rys. 4.11) $rednie ci$nienie catkowite na wyjsciu uktadu
wlotowego dla liczby Macha Ma = 0,80 powinno wynosi¢ 54,22 [kPa] w przekroju
wejsciowym, oraz 53,14 [kPa] w przekroju wyjsciowym. Dla wykonanych symulacji

numerycznych $rednie cis$nienie dla tej liczby Macha w pierwszym przekroju kanatu wynosito
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54,07 [kPa], a ostatnim przekroju 49,15 [kPa]. Roznica ta jest zwigzana z rzeczywistg
wartoscig wspotczynnika strat. W przypadku masowego natezenia przeptywu, jego spadek
wraz z wysokoscig lotu jest naturalnym zjawiskiem, wzgledem parametrow zmierzonych
w warunkach statycznych Oba parametry potwierdzajg zachowanie fizyczno$ci zjawisk,
co pozwala uznaé, ze opracowany model numeryczny wiernie oddaje zachowanie obiektu

rzeczywistego.
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Rys. 4.11 Szacowana warto$¢ ci$nienia na wyjsciu uktadu wlotowego

dla H = 8000 [m]

Do oceny ogolnego charakteru przepltywu strumienia przez kanat wlotowy wykonano
obliczenia wzdtuz jego przekroju podtuznego dla wybranych katow natarcia i liczb Macha.
Geometria kanalu wlotowego powoduje charakterystyczny wzor zaburzenia z jedng strefa
oderwania w gornej czeSci przekroju wyjsciowego (rys. 4.12). Oderwanie pojawia si¢
w wyniku przeptywu przez zakrzywiony kanat, a swoj poczatek ma na krawedzi rozdzielacza
(ang. diverter). Dla wigkszych liczb Macha w tym miejscu roOwniez powstaje punkt zaczepienia

prostopadtej fali uderzeniowe;.
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0,102

Rys. 4.12. Rozktad liczby Macha wzdtuz przekroju podtuznego kanatu wlotowego

Wyniki przedstawiajace lot z liczbg Ma = 0,80 + 0,85 (rys. 4.12) obrazuja wejscie fali
uderzeniowej do kanalu wlotowego z charakterystycznymi odbiciami od $cianek kanalu
i wyhamowaniem strumienia do prgdkosci poddzwiekowej. Dla ujemnych katow natarcia
widoczne  jest rowniez oderwanie na dolnej czeSci  kadluba, odchodzace
z krawedzi wlotu. Dodatnie katy natarcia powoduja analogiczne oderwanie strumienia, ktore
w tej sytuacji z uwagi na potozenie samolotu pojawia si¢ wewnatrz kanatu wlotowego. Zestaw
wynikow (rys. 4.13) uszczegodtawia ci$nienie catkowite w przekroju podtuznym kanatu dla lotu
z liczbg Ma = 0,80 i katow natarcia w zakresie « = —5° =+ 20°. Analiza ci$nienia catkowitego
pozwala lepiej zaobserwowal zachowanie warstwy przyS$ciennej na S$ciankach kanatlu

78



wlotowego. Dla ujemnych katow natarcia obszar oderwania w przekroju wyjsciowym obejmuje
widocznie wigkszy obszar. Dla katow dodatnich, a w szczegdlnosci a = 20°, znacznie
wyrazniej w koncowym obszarze kanatu, objawia si¢ oderwanie pochodzace z dolnej krawedzi

wlotu.

6,23 * 10*

a=+10°

a = +15°

7,73 * 103 a=+20°

Rys. 4.13. Cisnienie catkowite w przekroju podtuznym kanatu wlotowego dla Ma = 0,80

Do analizy pola parametréw w przekroju poprzecznym kanatu przyjeto przekroje
zgodnie z rysunkiem 4.14. Pierwszy przekrdj znajduje si¢ na krawedzi wlotu, w odlegtosci
4,25 [m] od nosa samolotu. Kolejne przekroje rozmieszczono w odlegtosciach odpowiednio
5,0 [m],6,0 [m],7,0 [m], 7,8 [m], 8,8 [m] mierzac od nosa samolotu. Z praktycznego punktu

widzenia, najbardziej interesujgcym jest przekroj wyjsciowy wlotu (AIP).
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Rys. 4.14. Przyjety uktad badawczy przekrojow poprzecznych kanatu wlotowego

Przy analizie przekrojow poprzecznych kanalu mozna uszczegoétowi¢ wyniki przekroju
wzdtuznego. Rysunek 4.15 obrazuje pola ciSnienia w poszczegélnych przekrojach
poprzecznych kanatu. Dla pokazanych przekrojéw poprzecznych réwniez widoczne jest
znaczne oderwanie strumienia, pochodzace z krawedzi wlotu, ktore propagujac w glab kanatu,
objawia si¢ jako obszar spadku cis$nienia w $rodkowej czgsci przekroju. Rozktad ci$nienia
calkowitego pozwala réwniez zaobserwowa¢ zachowanie warstwy przysciennej na $ciankach
kanatu dolotowego oraz straty ciSnienia wytwarzane w tym obszarze w rezultacie tarcia. Wzrost
kata natarcia powoduje przesunigcie obszaru oderwania w kierunku $rodka przekroju, a dla
duzych katow natarcia pojawia si¢ rowniez oderwanie z dolnej krawedzi wlotu. Dla ujemnych
katéw natarcia samolotu, obszar spadku ci$nienia koncentruje si¢ w gornej czesci przekroju,
a sam spadek ciénienia w obszarze zaburzonym jest wigkszy wartosciowo. Srednie ci$nienie
catkowite w gornej czgsci wlotu dla kata natarcia @ = +20° wynosi 45,5 [kPa], podczas gdy
dla kata natarcia @ = —5° warto$¢ da wynosi 43,4 [kPa].

Kolejne wyniki (rys. 4.16) pokazuja rozktad pola cisnienia catkowitego, temperatury
catkowitej oraz liczby Macha, dla lotu z katem natarcia @ = 0° dla ostatniego przekroju kanatu
wlotowego (AIP) w zalezno$ci od liczby Macha lotu. Dla nizszych liczb Macha z zakresu
May = 0,30 = 0,50, zaburzenie jest niewielkie, co do warto$ci, jednak ksztalt obszaru spadku
ci$nienia jest bardziej nieregularny. Mozna wnioskowa¢, ze dla tych przypadkow istotny jest
wplyw warstwy przysciennej na $ciance kanalu wlotowego. Dla wyzszych liczb Macha
(May = 0,65), oderwanie z krawedzi wlotu jest intensywniejsze i wypelnia znaczng czgs$¢
przekroju wyjsciowego kanatu. Obszar oderwania jest tym wigkszy, im wigksza liczba Macha
samolotu, przy czym powyzsze zmiany widoczne sg zarowno w obszarze ci$nien, temperatur

1 predkosci.
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6,23 *10*

Rys. 4.15. Rozktad ci$nienia catkowitego w przekrojach poprzecznych kanatu wlotowego
dla Ma = 0,80
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Rys. 4.16. Wartosci ci$nienia 1 temperatury catkowitej oraz liczby Macha w przekroju AIP

w funkcji liczby Macha lotu (Ma,,)

W celu przeprowadzenia dalszej analizy i wyznaczenia wspotczynnikow wprowadzono
rozktad punktow pomiarowych (rys. 4.17). Oprogramowanie Ansys Fluent pozwala na
zdefiniowanie statych punktow lub linii (funkcja Rake/Line), ktore moga stuzy¢ do odczytania
wartosci parametrow lub wizualizacji. Funkcja pozwala na rozmieszczenie okreslonej liczby
punktow w statych odstepach wzgledem zdefiniowanych parametrow geometrycznych. Dzigki
temu otrzymano rownomierny rozktad punktow, niezaleznie od zmieniajacego si¢ ksztattu

kanatu (przejscie z przekroju elipsy do przekroju kolowego).
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Rys. 4.17. Przyjety rozktad punktéw pomiarowych w kanale wlotowym

Na rysunku 4.18 przedstawiono rozktad punktow pomiarowych na ostatnim przekroju
(AIP) kanatu wlotowego. Punkty rozmieszczono na pigciu okrggach, co 45°, stosujac
niewielkie zageszczenie w kierunku $cianki kanatu wlotowego. Wyznaczenie wspotczynnikdéw
W oparciu o wybrane punkty, pozwala na opis iloSciowy jednorodnosci pola ci$nienia na
wyjsciu uktadu wlotowego. Wspodtczynniki opisujgce pole cisnienia catkowitego wyznaczono
korzystajac z zaleznosci (4.2), (4.3), (4.4) i (4.5). Z wyznaczonych punktow pobrano wartosci
ci$nienia catkowitego oraz wyznaczono Srednie ci$nienie przekroju wazone powierzchniowo
(ang. area-weighted avarage total pressure). W rezultacie otrzymano 40 pomiardéw cisnienia
catkowitego dla kazdego z dziesigciu przypadkow kata natarcia. f.acznie analiza obejmowata
370 przypadkow (kombinacje kata natarcia i liczby Macha), co dla przyjetej liczby punktow

pomiarowych dato sumarycznie 10 800 odczytanych wartosci ci$nienia catkowitego.

Okrag 5
Okrag 4
Okrag 3
Okrag 2
Okrag1l

Rys. 4.18. Przyjety rozktad punktéw pomiarowych na przekroju AIP
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W pierwszej kolejnosci warto zwroci¢ uwage na dwa podstawowe parametry uktadow
wlotowych, jakim jest wspotczynnik strat ci$nienia (4.1), oraz sprez wlotu. Sprez wlotu opisuje
przyrost cisnienia generowanego przez ukltad wlotowy w wyniku sprezania adiabatycznego
zwigzanego z ruchem samolotu. Definiowany jest jako stosunek cis$nienia catkowitego
wyj$ciowego z uktadu do ci$nienia strumienia swobodnego dookota obiektu. Do wyznaczenia
tych dwodch wspotczynnikow wykorzystano otrzymane w obliczeniach usrednione
powierzchniowo cis$nienia catkowite w pierwszym i w ostatnim przekroju, oraz ci$nienie
zewnetrzne, ktore dla przyjetej wysokosci lotu wynosito py = 35570 [Pa]. Rysunek 4.19
pokazuje sprez i wspdtczynnik strat cisnienia dla badanego wlotu dla roznych katow natarcia
w funkcji liczby Macha. Zestaw wynikow dla kazdego kata natarcia poddano aproksymacji
wielomianem trzeciego stopnia. Mozna zaobserwowac, ze spr¢z wlotu nie wykazuje zalezno$ci
od kata natarcia (w badanym zakresie katow), natomiast gtowny udziat w jego wartosci ma
sprezanie powietrza zwigzane liczbg Macha obiektu. Predkos$¢ samolotu ma istotny wplyw na
warto$¢ sprezu, szczegdlnie dla duzych liczb Macha, gdzie warto$¢ ta wyniosta niemal 1,50.
Podobng charakterystyke wykazuje wspotczynnik strat wlotu. Dla badanego uktadu
wlotowego, wynosit on ay,;, = 0,96 =+ 0,93, dla niskich liczb Macha z zakresu Ma = 0,30 +
0,50. Dla lotow z wigkszymi predkosciami straty ci$nienia rosng zdecydowanie szybciej,
co jest zwigzane z powstajacymi zjawiskami falowymi. Mimo to dla najwigkszej badanej liczby

Macha Ma = 0,95, wspotczynnik wynosit ay,;, = 0,84.
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Rys. 4.19. Parametry uktadu wlotowego dla réznych katdw natarcia w funkcji liczby Macha
lotu

Wyniki pozwalaja rowniez na poroéwnanie warto$ci wstepnych wedtug ktorych ustalano

warunki brzegowe modelu (rys. 4.20). Wartosci ci$nienia calkowitego na wyjsciu z uktadu
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wlotowego niemal calkowicie pokrywaja si¢ z otrzymanymi wynikami numerycznymi.
Dla warto$ci ci$nienia statycznego, wraz z rosngca liczbg Macha ro$nie roznica miedzy
wynikami analitycznymi, a numerycznymi. Jest to zwigzane z faktem, iz w obliczeniach
wstepnych nie znano wartosci wspotczynnika strat wlotu (w tym w szczegolnosci udziatu strat
falowych), dla badanego obiektu, i przyjeto t¢ warto$¢ jako stata ay,;, = 0,98. Poniewaz straty
rosng wraz z liczbg Macha to w jej funkcji, ro$nie rowniez rdznica migdzy wynikami
analitycznymi, a numerycznymi.
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Rys. 4.20. Przebieg zmian cisnienia catkowitego (a) i statycznego (b) przed wentylatorem
w funkcji liczby Macha lotu

Obrazujac wyniki dla kazdego z przypadkow na wykresie radarowym mozemy
zaobserwowaé pojawiajace si¢ zaburzenia w przekroju AIP. Wyniki przedstawione na rysunku
4.21 pokazujg cisnienie catkowite dla poszczegélnych okregdéw (1-5) dla katow a = 0°,
a = 8° i a = 14° dla kilku wybranych liczb Macha. Z tatwo$cig zauwazalnym jest, ze dla
wszystkich zestawionych przypadkow najwieksze spadki cisnienia wraz ze wzrostem kata
natarcia zachodza na okrggach zewnetrznych 3, 4 1 5, przy czym najintensywniejsze zmiany
zachodza dla wartosci katowej 180°, a takze czesciowo 135° i 225°. Spadki cisnienia dla
warto$ci katowej 180° sg szczegoélnie istotne dla stabilnosci pracy pozostatych podzespolow
silnika, w tym np. sprezarki czy komory spalania. W pozostatych obszarach, oraz okreggach
wewnetrznych 1 1 2, warto$ci ci$nienia catkowitego cechuja sie stabilnos$cig. Mozna rowniez
zaobserwowac znaczny wzrost zaburzen dla wyzszych liczb Macha. Przy liczbie Ma = 0,30,
mimo istniejacej niejednorodnosci pola, pod wzgledem wartosciowym odchylenia sg
niewielkie, co mozna zaobserwowac po skali wykresu, i wynoszg maksymalnie 4 [kPa]. Przy

lotach ze znacznie wigksza liczbg Macha (Ma = 0,80 <+ 0,90), roznice bezwzgledne
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w cisnieniu catkowitym miedzy wewng¢trznymi okrggami, a zewnetrznymi rosng do okoto

40 [kPa].

Ma=0,50

o
Y
=
Il
©
=

Rys. 4.21. Zmiany rozktadu cisnienia catkowitego na poszczegdlnych okregach w przekroju

AIP w funkgcji liczby Macha lotu i kata natarcia. Ci$nienie wyrazone jest w [kPa]
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Rys. 4.22. Rozktad ci$nienia catkowitego na poszczegdlnych okregach dla Ma = 0,80,
w funkcji kata natarcia « 1 kata rozpigtosci 0

Uzyskany rozktad ci$nienia calkowitego na poszczegoélnych okrggach dla réznych
katow natarcia dla liczby Macha Ma = 0,80 przedstawiono na rysunku 4.22. Na jego podstawie
mozna okres$li¢ rozpigtos¢ obwodowa zaburzenia reprezentowang przez warto$¢ katowa objeta

przez obszar ci$nienia nizszego, niz ci$nienie srednie dla danego okregu. W tym ujeciu rowniez
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najwieksze spadki ci$nienia sg wyraznie obserwowane dla okrggdéw 3, 4 1 5 na kacie 180°, przy
zwigkszaniu kata natarcia dla stalej liczby Macha. Otrzymane w ten sposdb wartoSci
przeniesiono na charakterystyke przedstawiajaca zmian¢ udzialdow poszczegdlnych grup
cisnienia (wysokiego i niskiego) dla danej rozpigtosci, ktora zostala przedstawiona na
rysunku 4.23. Najwieksze zmiany obserwuje si¢ dla zewnetrznych okrggow, gdzie zmniejsza
si¢ udziat stref wysokiego ci$nienia. Wraz ze wzrostem kata natarcia, w wyniku spadkow
ci$nienia na poszczegdlnych okregach nastepuje zmiana w proporcjach miedzy obszarami
niskiego 1 wysokiego ci$nienia. Szczegdlnie widoczna zmiana obejmuje okregi 4 i 5, gdzie
spadki ci$nienia sg najwigksze. Okrag 3 (czyli cze$¢ srodkowa) jest najmniej wrazliwa na

zmiany kata «a.

Okrag ————p»

Okrag4 ——————p

Okrag3 —————»

Okrag2 —— 71— »

Okragl ——+——+—@
o =—5° a=0° o =+5°
a=+10° a=+15° a=+20°

Obszar niskiego ci$nienia

- Obszar wysokiego ciSnienia

Rys. 4.23. Udziat obszaréw niskiego i wysokiego ci$nienia na poszczegdlnych okregach

dla Ma = 0,80

Zwigkszony kat natarcia nie dla kazdego przypadku powoduje zwigkszenie zaburzenia pola
ci$nienia calkowitego na przekroju AIP. Dla niektorych kombinacji predkosci lotu i1 kata
natarcia, bedzie powodowal przesunigcie obszaru obniZzonego ci$nienia w kierunku $rodka
przekroju kanatu. Rysunek 4.24 pokazuje wspotczynniki CDI, RDI, DPC oraz Ty dla catosci

zebranych danych. Wyznaczone wartosci dla konkretnych liczb Macha i katow natarcia
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przedstawiono jako punkty, dla ktorych nastepnie wyznaczono krzywe aproksymacyjne dla
kazdego kata natarcia przy pomocy wielomianu trzeciego stopnia. Krzywa zaznaczona kolorem
czerwonym jest wedlug wartosci $rednich z calego przedzialu katdw natarcia. Mozna
zauwazyC, ze dla niskich liczb Macha, z przedzialu Ma = 0,30 = 0,65 wystepuja silne
zaleznosci obserwowanego zaburzenia w funkcji kata natarcia. Rozrzut wartosci
wspolczynnikow jest w tym zakresie znaczny. Wyzsze predkosci lotu powoduja wigksza
stabilno$¢ zaburzenia na zmiany kata natarcia, mimo, ze samo zaburzenie generalnie ro$nie
wraz z liczbg Macha. Wzglednie niewielkim rozrzutem w catym badanym zakresie liczb Macha
cechuje si¢  wspdlczynnik turbulencji. Wspolczynnik ten wyznaczono metodg
sredniokwadratowg (4.5). Przebieg krzywych i rozrzut danych dla wspotczynnika turbulencji
wyznaczonego wprost (4.4) jest tozsamy z metoda Sredniokwadratowa. W literaturze uznaje
sie, ze wartosci wspotczynnika Trys < 0,5% oznaczajg niewielkg turbulencje przeptywu,

natomiast wartos$ci powyzej 4,0% sa juz znaczne [6].
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Rys. 4.24. Wyznaczone wspotczynniki zaburzenia w uktadzie wlotowym w funkcji

liczby Macha
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Obserwowane zaburzenie w badanym uktadzie wlotowym ma ewidentny wzorzec z jednym
obszarem spadku cis$nienia (ang. single-lobe pattern). Wartosci wspotczynnika RDI sa o rzad
wielkosci mniejsze niz CDI. Z tego powodu wartosci wspotczynnika DPC (rys. 4.24)
wyznaczono z uproszczone wzoru (4.9). Na wykresie radarowym (rys. 4.25) przedstawiono
poroéwnanie wartosci otrzymanych wspotczynnikow RDI i CDI dla poszczegodlnych okregow
dla liczby Ma = 0,80. Intensywno$¢ zaburzen generowanych na kierunku obwodowym jest

kilkukrotnie wigksza niz przez element promieniowy dla wszystkich badanych katow natarcia.

20
——TRing 1

Ring 2
Ring 3
e Ring 4

———TRing 5

10 10

Rys. 4.25. Poréwnanie wartosci wspotczynnikow CDI 1 RDI dla Ma = 0,80

Na rysunku 4.26 przedstawiono zbiorczo warto$ci wspotczynnika CDI w funkcji liczby
Macha oraz kata natarcia a. W zakresie generowanych przez uktad wlotowy zaburzen
obwodowych istnieje silna zalezno$¢ wzgledem predkosci lotu, a tym samym liczby Macha.
W tym kontek$cie jest to najistotniejszy parametr wplywajacy na zaburzenie,
w przeciwienstwie do kata natarcia, ktory nie wptywa w tak znacznym zakresie na otrzymane
wartosci parametru CDI. Nie mniej, wartosci zaburzenia dla ujemnych katow natarcia sg
wyraznie wyzsze niz dla dodatnich. Przyczyna tego zjawiska jest gléwnie charakter fali
uderzeniowej wchodzacej do uktadu wlotowego, ktora naturalnie wraz z rosnacg predkoscia

lotu przybiera na intensywnosci.

90



0,20 CDI[-]
0,18
0,16
0,14
0,12
0,10
0,08
0,06
0,04
0,02
0,00

0,35 14
0,30

Rys. 4.26. Rozktad wspotczynnika CDI w zalezno$ci od liczby Macha 1 kata natarcia

Rysunek 4.27 przedstawia analogiczne dane dla warto$ci wspotczynnika RDI w funkcji

liczby Macha oraz kata natarcia a. Zaburzenie promieniowe wykazuja najnizsze wartosci dla
wszystkich katow natarcia w zakresie liczb Ma = 0,55 + 0,60. Dla niskich liczb Macha,
Ma < 0,50, wystepujace zaburzenia promieniowe sg kilkukrotnie wyzsze dla dodatnich katow
natarcia, niz dla ujemnych, przy czym catkowicie odwrotna zalezno$¢ wystepuje dla wysokich
liczb Macha, Ma > 0,65. Nie mniej, roOwniez w tym przypadku gldownym czynnikiem, od
ktérego zaleza wartosci wspotczynnika RDI jest liczba Macha. Dla badanego uktadu
wlotowego intensywno$¢ zaburzen zardwno promieniowych jak i obwodowych bedzie zalezata
glownie od zjawisk falowych pojawiajacych si¢ w kanale wlotowym. Dla duzych predkosci
lotu, a wigc 1 duzych liczb Macha, nierdwnomiernos$¢ pola ci$nienia bedzie znaczna, z powodu

wystepujacej strefy oderwania w gornej czesci 1 w centrum przekroju wlotowego wentylatora.
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Rys. 4.27. Rozklad wspolczynnika RDI w zaleznosci od liczby Macha 1 kata natarcia

Warto$ci  wspotczynnika DPC w funkcji liczby Macha oraz kata natarcia

a przedstawiono na rysunku 4.28. Poniewaz sktadowymi tego wspotczynnika sg wspotczynniki
CDI i RDI, przy czym intensywno$¢ zaburzen generowanych na kierunku obwodowym jest

kilkukrotnie wigksza niz przez element promieniowy, to przebieg wspotczynnika DPC jest

bardzo zblizony do wspotczynnika CDI. Dla niskich liczb Macha obserwujemy wyraznie

wigksze zaburzenia generowane przez ujemne katy natarcia niz przez dodatnie. Dla wysokich

liczb Macha zalezno$¢ ta jest w miar¢ stala. Mimo to nadal kluczowym czynnikiem
wplywajacym na intensywno$¢ zaburzenia jest liczba Macha. Mozna zaobserwowaé rowniez
wyrazny skokowy wzrost wspotczynnika DPC dla najwyzszych liczb Macha (Ma = 0,95). Dla

takiej predkosci lotu odnotowano najwyzszag warto$¢ wspotczynnika dla kata natarcia a = 0°,

ktéry wynosit 23,05.
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Rys. 4.28. Rozklad wspotczynnika DPC w zaleznosci od liczby Macha i kata natarcia

Podobny charakter ale z wigksza regularno$cig, obserwuje si¢ w warto$ciach
wspotczynnika Trys (rys. 4.29), przy czym nie wystepuje dla niego zaleznos¢ wzgledem kata
natarcia, gdyz nie uwzglednia on potozenia zaburzenia w przekroju, a jedynie jego wartosé.
Wspotczynnik Tgpys rosnie niemal liniowo w funkcji liczby Macha od wartosci 0,02 do niemal

0,16 dla najwyzszych predkosci lotu.
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Rys. 4.29. Rozktad wspotczynnika T, w zaleznos$ci od liczby Macha i kata natarcia

Znajac kluczowe charakterystyki manewrowe samolotu F-16, podjeto probe
przyporzadkowania uzyskanych parametrow do wykonania przez niego konkretnych
manewrow, przy czym taka interpretacja jest przyblizeniem i moze by¢ elementem dalszych
prac. Kluczowe punkty dotyczace obwiedni samolotu sg nast¢pujace:

1) lot ze stala wysokos$cig z optymalng liczbag Macha i stalym katem pochylenia — zakres
przelotowy samolotu ukierunkowany na najbardziej optymalne zuzycie paliwa,

2) wznoszenie ze statg predkoscig i statym katem pochylenia — ukierunkowane na
najszybsze osiagnigcie wysokosci docelowej po starcie,

3) najszybszy zakret (ang. quickest turn) — osiagniecie maksymalnej wartosci katowe;j,
pozwalajace na wykonanie pelnego zakre¢tu w jak najkrotszym czasie,

4) najszybszy zakret bez utraty wysoko$ci - osiggniecie maksymalnej wartosci katowej,
pozwalajace na wykonanie petnego zakre¢tu w jak najkrotszym czasie ale bez zmiany
wysokosci lotu

5) najciasniejszy zakret (ang. tightest turn) — osiggniecie takiej wartosci katowej, ktora

pozwala na wykonanie pelnego zakretu z jak najmniejszym promieniem.
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W tabeli 4.3 przyporzadkowano otrzymane wyniki obliczen do poszczegdlnych punktow
obwiedni. W niniejszej analizie nie badano wptywu przypadkéw dotyczacych wystgpowania
kata slizgu [ dlatego, w tabeli jego warto$¢ zaznaczono znakami (+) tam gdzie jego

spodziewana wartos¢ jest istotna.

Tab.4.3. Wyznaczone wspotczynniki w charakterystycznych punktach obwiedni

Przypadek | Ma[-] | «a[] Bl lcoi[-] [ RDI[-][DcP[-]] T[]
1 0,80 2,0 0,0 01294 | 0,0452 | 13,64 |0,0927
2 0,84 12,0 0,0 0,389 | 0,1196 | 13,80 |0,1215
3 0,95 0,0 +++ | 0,938 | 0,1029 | 23,05 |0,1490
4 0,85 2,0 0,0 01448 | 0,1259 | 1501 |0,1260
5 0,60 4,0 T+ 0,1185 | 0,0378 | 11,25 |0,0854

W przypadku 1 lot odbywa si¢ ze stalg wysokoscig i optymalng liczbg Macha oraz niewielkim
katem natarcia, ktory pozwala na wytworzenie sily no$nej zapewniajacej stabilng rownowage
samolotu. Dla takiego przypadku zaburzenia w uktadzie wlotowym beda niewielkie w zakresie
wszystkich parametrow. W przypadku 2 lot odbywa si¢ réwniez w warunkach ustalonych,
liczba Macha jest nieco wigksza, a kat pochylenia samolotu jest znaczny, ale efektywny kat
natarcia mozna oszacowaé¢ na wartos¢ 12°. Manewr wznoszenia jest ukierunkowany na
osiggnigcie maksymalnego gradientu wznoszenia poprzez maksymalizacje sity nosnej
wytwarzanej przez samolot. Z tego powodu, w celu osiagni¢cia najwyzszych przyrostow
wysokosci (ang. Rate of Climb) kat pochylenia samolotu jest mniejszy niz maksymalnie
dopuszczalny. W takich warunkach lotu zaburzenia w ukladzie wlotowym sg niewielkie,
a wzgledem lotu poziomego rosnie jedynie wspotczynnik zaburzenia promieniowego.
W przypadku 3 wykonanie najszybszego zakretu osiggane jest poprzez maksymalne
przechylenie samolotu na skrzydto z duza predkoscia lotu. W takim przypadku z uwagi na
predkos¢ zaburzenia w uktadzie wlotowym beda najwieksze. Kat natarcia przy wykonaniu
takiego manewru bedzie niewielki, natomiast istotnie wysoki bedzie kat slizgu. Dla tego
przypadku lotu zaburzenie w ukladzie wlotowym jest najwieksze, gdyz wspotczynnik DPC
przybiera warto$¢ 23,05. Mozna spodziewaé si¢, ze znaczny kat S$lizgu ktéry nie byt
przedmiotem niniejszej analizy dodatkowo negatywnie wptynie na generowane zaburzenie,
co potwierdzono w badaniach Triantafyllou [86], [87]. W przypadku 4 i 5 zakr¢t wykonywany

jest przy znacznie mniejszych predkosciach, lecz z dodatnimi katami natarcia, ktore pozwalajg
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na utrzymanie wysokosci lotu. W obu przypadkach zaburzenie w uktadzie wlotowym bedzie

wigksze niz w przypadkach 1 oraz 2 jednak mniejsze niz w trakcie najbardziej forsownego

manewru z przypadku 3.

Podsumowujac przeprowadzong analize¢ uktadu wlotowego nalezy stwierdzic:

geometria kanatu wlotowego powoduje charakterystyczny wzor zaburzenia z jedng
strefg oderwania (ang. single lobe pattern) w goérnej czesci przekroju wyjsciowego,
oderwanie pojawia si¢ w wyniku zakrzywienia kanatu, a swdj poczatek ma na
krawedzi rozdzielacza (ang. diverter),

wzrost kata natarcia samolotu dla danej liczby Macha powoduje powigkszenie si¢
strefy oderwan obserwowanej na ostatnim przekroju kanatu wlotowego,

wzrost liczby Macha réwniez powoduje zwigkszenie intensywnos$ci zaburzen
generowanych w uktadzie wlotowym, przy czym wzrosty te sa znacznie wigksze niz
w przypadku kata natarcia,

najintensywniejsze zaburzenia pojawia si¢ dla lotow 1 manewréw wykonywanych
z liczbg Ma = 0,95,

dla lotu z liczbg Ma = 0,95 i wysokosci lotu H = 8 [km] $rednio w obszarze
niskiego ci$nienia otrzymano warto$¢ cisnienia catkowitego roéwna 40 106 [Pa],
a w obszarze wysokiego ci$nienia 58 702 [Pa]. Wartosci te postuza w kolejnej
czgsci pracy do zamodelowania warunkéw maksymalnego spodziewanego

zaburzenia na wlocie wentylatora silnika.
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5 Badanie wentylatora

Celem badania wentylatora byto okreslenie jego odpowiedzi na zaburzenie strumienia
powietrza wywotane w ukladzie wlotowym, przy czym wartosci i charakter zaburzen
zdefiniowano na podstawie wiedzy uzyskanej w analizie badanego uktadu wlotowego samolotu
F-16. Analize stabilnosci pracy wentylatora lub sprezarki wykonuje si¢ poprzez wyznaczenie
jej charakterystyki. W praktyce wyznaczenie charakterystyki sprezarki lub wentylatora jest
wykonywane eksperymentalnie, poprzez pomiar masowego nat¢zenia przeptywu i sprezu na
stanowisku badawczym. Metody analityczne pozwalajg na okreslenie wstepnej charakterystyki.
Znane sg jedynie metody wyznaczenia charakterystyki, w duzej mierze oparte na statystyce
i podobienstwie konstrukcyjnym badanego obiektu. W niniejszej pracy wykonanie
eksperymentu zastgpiono zastosowaniem metod komputerowej mechaniki ptynow. Wymagato
to najpierw zbudowania dokladnego modelu geometrycznego obiektu i1 jego walidacji,
a nastgpnie wykonania szeregu obliczen przeptywowych.

W zakresie badan wentylator6w 1 sprezarek pojawito si¢ bardzo wiele prac
analizujacych podobne zagadnienia z uzyciem podobnym metod. B. Mohankumar [90]
wykonat analize wplywu oderwan przeplywu dla wentylatora, pracujacego na duzych katach
natarcia. Analiza dotyczyla silnika do samolotu komunikacyjnego, a wigc obejmowata
geometri¢ wentylatora jednostopniowego o znacznej $rednicy, a uktad wlotowy byt krotki
i typowy dla rozwigzania typu pitot-type. Analiz¢ wykonano podobnie jak w niniejszej pracy,
najpierw dla uktadu wlotowego, a nastepnie dla samego wentylatora. Do jej wykonania uzyto
jednak innego oprogramowania (Turbostream CFD), a sama analiza wykonana byla jako
zmienna w czasie. Prace kontynuowano rowniez, testujgc w takich warunkach rdzne geometrie
topat wentylatora, np. stosujagc skos topat [91]. Innym przyktadem moze by¢ praca M. Righi
[92], w ktorej badano charakterystyke 8-stopniowej sprezarki $redniego ci$nienia
dwuprzeptywowego silnika turbinowego. Do analizy wykorzystano kod obliczeniowy AU3D.
Analizowany przypadek charakteryzowat si¢ niezwykle duzg siatkg obliczeniowg, a sama praca
polegala na okresleniu charakterystyki sprezarki, w tym w szczegdlnosci wyznaczenia jej
granicy pracy statecznej. Podobne, co do zastosowanych metod badania wykonat réwniez
J. Ji [93] wyznaczajac réwnolegle charakterystyki dla jednostopniowego wentylatora w stanie
ustalonym oraz w stanie niestatecznej pracy, a takze badajac jego zachowanie po ustgpieniu

zaburzenia.
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5.1 Obliczenia analityczne wentylatora

Projektowanie wentylatora polega na wyznaczeniu geometrii katu przeptywowego
1 topatek oraz parametrow jego pracy tak aby zapewnial on wymagang warto$¢ sprezu.
W trakcie obliczen wyznaczana jest rOwniez wymagana liczba stopni wentylatora, obcigzenie
poszczegolnych wiencoOw wirnika, czy gesto$¢ ich palisady. W przypadku gdy konieczne jest
wykonanie analizy istniejacej konstrukcji wentylatora do zagadnienia nalezy podej$¢ w nieco
inny sposob. W tej sytuacji znana jest cze$¢ parametrow takich jak, predko$¢ obrotowa wirnika,
sprez, srednica kanatu przeptywowego, liczba stopni, a takze liczba topatek na poszczegdlnych
wiencach. Punktem wyjscia sg obliczenia wykonywane dla warunkow statycznych pracy
silnika. Kazdy z parametrow wyznacza si¢ dla minimum trzech $rednic topatek, wewnetrznej
(Dy), $redniej (Dg,.) 1 zewngetrznej (D). Jednak aby uzyska¢ wigkszg doktadno$¢ geometrii przy
modelowaniu lopatek, zalecane jest wykonanie obliczen dla wigkszej liczby promieni.
W niniejszym przypadku kanat przeptywowy podzielono na dziewi¢¢ promieni dla ktérych
przyjeto oznaczenia indeksow od D; do Dy, gdzie 1 oznacza S$rednice Wewngtrzna,
a 9 zewnetrzng. Niniejsza logika indeksowania dotyczy wszystkich wyznaczanych wartosci,
ktore zostajg odniesione do konkretnego wymiaru geometrycznego. W niektorych przypadkach
wygodnym jest wprowadzenie réwniez parametru $rednicy wzglednej (5.1) lub promienia
wzglednego (5.2), opisanego jako stosunek $rednicy lub promienia biezacego do srednicy lub

promienia zewnetrznego.

D = (5.1)

(5.2)

Klasyczne profilowanie topatek sprezarek obejmuje profilowanie wedtug prawa statej
cyrkulacji lub stalej reakcyjnosci. Stala cyrkulacja oznacza przyjecie zatozenia, ze wartos¢
sktadowa bezwzglednej predkosci C;, jest stata w funkcji promienia topatki. Wspoétczesnie
wickszo$¢ topatek sprezarek 1 wentylatorow projektowana jest wedlug tej zasady, gdyz pozwala
ona na osiggnigcie mniejszych strat przeptywu, a co za tym idzie wyzszych sprawnosci.
W szczegdlnosci jest ona stosowana dla topatek krotkich (D > 0,65). Profilowanie wedtug
statej cyrkulacji stwarza niekiedy problemy w przypadku topatek diugich, w osiagnigciu

pewnych wartos$ci parametrow, czy zatozen projektowych gdyz wystepuje silne skrgcenie
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topatek po wysokosci. Z tego powodu alternatywnie mozna zastosowaé zasade stalej
reakcyjnosci, ktdra oznacza przyjecie statego wspodtczynnika reakcyjnosci wzdhuz promienia
topatki, ktory okresla podziat w wytwarzaniu wzrostu ci$nienia mi¢dzy wienicem wirnikowym
a kierowniczym danego stopnia. Przy czym wspotczynnik reakcyjnosci rowny 1, oznacza, ze
caly wzrost ci$nienia jest wytwarzany na wiencu wirnikowym, a wieniec kierownic zmienia
jedynie kierunek przeptywu. W pracy prawo profilowania dla wszystkich topatek wentylatora
przyjeto jako stala cyrkulacje.

Obliczenia analityczne dla badanej konstrukcji wentylatora lub sprezarki polegaja na
odnalezieniu warto$ci wspotczynnikéw, ktore pozwalajg na osiggnigcie wymaganego sprezu
przy danej predkosci obrotowej i geometrii kanatu przeptywowego, a nast¢pnie wyznaczenie
tzw. trojkatow predkosci (ang. velocity triangle) okreslajacych poszczegdlne wektory ruchu
strumienia powietrza przeptywajacego przez kolejne palisady wiencéw wirnikowych
1 kierowniczych. Trojkaty predkosci sg nastepnie podstawg do okreslenia geometrii topatek, ich
katéw skrecenia, wygiecia profili czy katow ustawienia w palisadzie. Obliczenia prowadzi si¢
iteracyjnie, co pozwala na uzyskanie doktadniejszego odwzorowania rzeczywistej konstrukcji.
W niniejszym rozdziale obliczenia wykonano na podstawie [24], [25], [26], [27], [28], [29],
[30], [31], [32], [33], [37].

Badany wentylator silnika F-100-PW-229 sktada si¢ z wlotowego wienca kierownic i
trzech stopni. Podstawowe parametry wentylatora na zakresie maksymalnym (obliczeniowym)
tj. sprez, predkos¢ obrotowa, masowe natgzenie przeplywu zostaty okreslono na podstawie
wykonanego modelu termodynamicznego silnika oraz wartosci literaturowych (tab. 5.1).
Predko$¢ wirnika przyjeto dla maksymalnych obrotow ciaglych silnika (ang. maximum

continuous).

Tab. 5.1. Podstawowe parametry wentylatora silnika F-100-PW229

Parametr Symbol Wartos¢ Jednostka
Predkos¢ obrotowa wirnika N, 9810 [obr./min]
Sprez wentylatora T 2,90 -
Masowe natg¢zenie przeptywu m 120 [kg/s]

Ksztalt geometryczny kanatu réwniez jest znany i opisano go zgodnie z rysunkiem 5.1.

Na rysunku zaznaczono sposob indeksowania $rednic topatek.
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Rys. 5.1. Schemat wymiaréw kanatu przeptywowego wentylatora
gdzie: WK — wlotowy wieniec kierownic, W1, W2, W3 — wience wirnikowe, K1, K2, K3-

wience kierownic

Do opisu zjawisk przeptywowych zachodzacych w palisadach wentylatorow
koniecznym jest wyznaczenie trojkatow predkosci, czyli poszczegdlnych wektorow
sktadowych opisujacych ruch strumienia powietrza przez kanal wentylatora. W pierwszej
kolejnosci nalezy okresli¢ sktadowg osiowg predkosci bezwzglednej C; . Jej dokladniejsze
wyznaczenie jest mozliwe dopiero po kilku iteracjach obliczen, gdyz zalezy ona od innych
parametréw wentylatora. Na potrzeby obliczen wstepnych mozna przyjaé wartos¢ w zakresie
C1, = 180 + 220 [m/s] i zatozy¢ jej spadek o 5 + 10 [m/s] na kazdym stopniu. Ostatecznie
obliczenia nalezy prowadzi¢ tak aby uzyska¢ zgodno$¢ bezwzglednej predkosci osiowej ze
znanym polem przekroju kanalu 4 i masowym natgzeniem przeptywu m.

W obliczeniach nalezy okresli¢ sprawnos$¢ i sprez poszezegdlnych stopni wentylatora.
W przypadku projektowania nowej konstrukcji, warto$¢ sprezu jest poczatkowym zalozeniem
projektowym. Réwniez przy analizowaniu istniejgcego wentylatora warto$¢ ta moze by¢ znana
lub jest zaktadana. W przypadku catosciowego sprezu wentylatora nalezy jedynie dokonaé jego
podzialu na poszczegdlne stopnie. W kolejnych iteracjach obliczen wartosci te nalezy
zweryfikowac, patrzac na otrzymane wartosci cisnienia w poszczeg6lnych przekrojach. Dla
poczatkowych  obliczeh mozna przyja¢ wartosci  mg = 1,10 +~ 1,30 dla stopni
poddzwigkowych oraz my = 1,50 < 1,70 dla stopni naddzwigkowych, przy czym nizsze
warto$ci nalezy przyjmowac dla dalszych stopni. Dla dobranych wartosci sprawno$¢ mozna

odczytac z danych statystycznych (rys. 5.2). Doktadny podziat spr¢zu miedzy poszczegdlnymi
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stopniami mozna okre§li¢ na pdzniejszym etapie, na podstawie stosunkOw cisnien w

poszczegblnych przekrojach.

1.0 11 1.2 1.3 1.4 1.5 1.6 1.7 1.8 1.9 2.0
Sprez stopnia [-]

Rys. 5.2. Zaleznos$¢ sprawnosci stopnia od sprezu (linia kreskowana odnosi si¢ do najbardziej

zaawansowanych technologii) [94]

Okreslajac sprawno$¢ dla kazdego stopnia sprezarki lub wentylatora mozna wyznaczy¢

sprawnos¢ catkowita podzespotu zgodnie ze wzorem (5.3):

k-1
et = (H?=1 ”;t_i) k-1
s - k-1 k-1
= . ket 5.3
n i=1 [ Tst_j k 1 Tt i ko —1 ( )
= | 5| — 7+ 1 7
nst_j 7751:_i

gdzie: g, ; - sprez i-tego stopnia, 1, ; - sprawnos¢ i-tego stopnia, g, ;- sprez j-tego stopnia,

Nse j - SPrawno$¢ j-tego stopnia

Istotnym parametrem wienca jest gestos¢ palisady % Okresla ona stosunek cigciwy
topatki do podzialki, czyli odlegtosci migdzy sgsiadujacymi topatkami. Dla nowych konstrukcji
gestos¢ palisady dobiera si¢ wedtug charakterystyk, gdzie danymi wejsciowymi s3 wymagane
katy 1 1 B, (rys. 1.5). Na gestos¢ palisady wptywa zarowno dobrana cigciwa topatek, jak i ich
liczba na danym wiencu. Warto$¢ % nie powinna przekracza¢ wartosci 2,0, gdyz zbyt duza

gestos¢ negatywnie wplywa na sprawno$¢ stopnia oraz sprawia trudnosci konstrukcyjne.
Z kolei zbyt mata gesto$¢ bedzie powoduje niedocigzenie palisady i nie zapewni osiggnigcia
odpowiednich parametréw, W tym wzrostu ci$nienia na wiencu. Wspolczesnie lopaty

wentylatoréw konstruuje si¢ w ten sposob, ze zwigksza si¢ cigciwe lopatki wraz z promieniem,
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co pozwala uzyskac wyzsza gestos¢ palisady ? na zewngtrznych promieniach. Koniecznym jest

wyznaczenie liczby Macha na wejSciu i wyjsciu ze stopnia, zeby okresli¢ charakter przeptywu
wzdhuz topatki. Wyznaczenie doktadnej liczby Macha jest mozliwe dopiero po okres§leniu
temperatur statycznych w danych przekrojach i ustaleniu pozostalych parametrow na
pozniejszym etapie obliczen. W celu uszczegotowienia obliczen nalezy wyznaczy¢ wartosci
temperatury i1 ciSnienia w poszczeg6Olnych przekrojach wentylatora. W pierwszej kolejnosci
mozna wyznaczy¢ wzrost temperatury statycznej (5.4) na stopniu, wynikajacy bezposrednio

z doprowadzonej do niego pracy.

lStiz
Ao = —— — (5.4)
E—1 Rng:

Na rysunku 5.3 przedstawiono parametry ci$nienia i temperatury w poszczegolnych
przekrojach wentylatora, otrzymane w obliczeniach analitycznych, ktore bedg parametrami
wyjscia do analiz numerycznych. Na kierownicach wlotowych nastgpuje niewielkie
rozprezenie strumienia i wzrost jego predkosci, a takze spadek temperatury. Nastepnie
powietrze kierowane jest na stopien wirnikowy gdzie w wyniku doprowadzenia do strumienia
energii nast¢puje wzrost ci$nienia i temperatury (catkowitego oraz statycznego) i wzrost jego
predkosci. Przeptywajace przez stopien powietrze trafia nastepnie na wieniec kierownic.
Poniewaz topatki kierownicze projektuje si¢ tak aby tworzyly one kanaty dyfuzorowe, to
w przeplywajacym strumieniu powietrza nastgpuje wzrost cisnienia statycznego i temperatury,
kosztem predkos$ci. Taka zamiana energii jest mozliwa dzigki zbiezno$ci kanalu wentylatora,
ktory zapobiega rozpr¢zeniu powietrza w danym przekroju. Na wiencu kierowniczym zaktada
sie, ze nie nastgpuje zmiana cisnienia 1 temperatury spigtrzenia, gdyz stanowi on nieruchoma
palisade topatek, a wigc nie doprowadzana jest praca z zewnatrz, ktéra moglaby zmieni¢
catkowita energi¢ przeptywajacego gazu. Strumien powietrza opuszczajac wieniec kierowniczy
jest kierowany na kolejny stopien wirnikowy, gdzie nast¢puje analogiczna zmiana jego

parametrow.
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Rys. 5.3. Przebieg zmian ci$nienia i temperatury powietrza w charakterystycznych

przekrojach wentylatora

Do wykonania modeli palisad wentylatora koniecznym jest wyznaczenie wszystkich
wektoréw w trojkatach predkosci. Przed dobraniem profilu aerodynamicznego topatek nalezy
wyznaczy¢ odpowiednie wygigcie linii szkieletowych oraz ich skrecenie wzdtuz promienia
1 kat ustawienia w palisadzie. Okreslenie tych parametréw pozwoli zachowaé zadang
kinematyke przeptywu strumienia powietrza zgodng z wyznaczonymi trdjkatami predkosci
poszczegbdlnych stopni. W pierwszej kolejnosci okresla si¢ kat naplywu strumienia powietrza
i (rys. 5.4) na palisade. Dobor optymalnego kata naptywu jest zawsze wynikiem poglebionej
analizy. Kryterium doboru jego wartosci oparte jest o minimalne straty ci$nienia na stopniu.
Dla obliczen wstepnych warto$¢ kata naptywu, mozna przyja¢ w granicach i = (0° = 2°).
Optymalng warto$¢ kata naptywu strumienia mozna wyznaczy¢ eksperymentalnie dla
konkretnego profilu pracujagcego w okreslonych warunkach przeptywowych, jednak zawsze

jest to warto$¢ z przedzialu maksymalnie i = (—5° <+ 5°).
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Rys. 5.4. Definicja katéw konstrukcyjnych palisady profili
gdzie: W;, W, - predkosci wzgledne wejscia i wyjscia, By, B2 - katy wektorow predkosci
wzglednej, B1,, B2, — katy konstrukeyjne profilu, i - kat naptywu strumienia wlotowego,
6 - kat odchylenia strumienia, 6 - kat wygiecia profilu, t - podziatka palisady, b — cigciwa

profilu, y - kat ustawienia profilu w palisadzie

Warto zwroci¢ uwage na umiejscowienie 1 przyjety sposob pomiaru katow, w tym
przypadku wzgledem osi poprzecznej palisady. W literaturze zachodniej, typowo katy
odmierza si¢ wzgledem osi podtuznej palisady (wtedy kat 0° oznacza przeptyw rownolegly do
osi silnika). Przejscie z jednego ukladu do drugiego wymaga zastosowania funkcji
trygonometrycznych we wzorach wyznaczajacych poszczegdlne wartosci parametrow. W tym
kontekscie istotnym jest rdwniez interpretacja kata naptywu strumienia i. Dodatnie katy
naptywu beda powodowaty, ze f; < f,, co oznacza, ze profil bedzie ustawiony na mniejszym
kacie natarcia wzglgdem jego cigciwy. Analogicznie ujemny katy naptywu, gdzie 1 > B4,
beda skutkowaly dodatnimi katami natarcia. Warto rowniez zauwazy¢, ze sam kat naptywu
i nie wptywa na wygigcie profilu, a jedynie na jego ustawienie w palisadzie wzgledem
przeplywajacego powietrza. Mozna si¢ spodziewac, ze profile o wigkszych wygieciach beda
lepiej pracowaty na dodatnich katach natarcia, a zatem w przyjetym ukladzie, kat naptywu dla
nich bedzie ujemny.

W oparciu o prace [24], [25], [26], [27], [28], [29], [30], [31], [32], [33] opracowano
algorytm 1 zbudowano program do wyznaczania predkosci w przekrojach palisad oraz
wyznaczania linii szkieletowych lopatek w oparciu o kinematyke przeptywu stopnia.
Przyktadowe wyniki dotyczace trojkatéw predkosci dla trzech stopni wentylatora na promieniu
Srednim zaprezentowano na rysunku 5.5.
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Rys. 5.5. Trojkaty predkosci na promieniu §rednim dla trzech stopni wentylatora. Wartos$ci
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Zgodnie z literaturg dla profilowania topatek wedtug zasady statej cyrkulacji przyjeto rownosé

Cy, = Cy,, ktora powoduje charakterystyczny ksztalt trojkata predkosci. Skutkuje ona rowniez

znacznym skrgceniem topatek po promieniu, z uwagi na istotny wplyw na wartosc¢ kata f3;, oraz
duzym katem 6 (wygigcia linii szkieletowej) profilu u podstawy topatki. Przyktadowo dla
modelowanego wirnika pierwszego stopnia kat 1, = 27,73°, a kat ,,, = 47,68°, natomiast
u podstawy topatki A = 37,86°.
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Rys. 5.6. Rozktad predkosci bezwzglednej i jej sktadowych wzdtuz wysokosci topatki

Na rysunku 5.6 przedstawiono rozktad predkosci bezwzglgdnych i ich sktadowych

wzdhuz wysokosci topatki (promienia wzglednego). Dla topatek profilowanych wedtug zasady
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statej cyrkulacji sktadowe predkosci C,, = C;, sa stale, natomiast C;,, rosnie w niewielkim
stopniu (dla 1-go i 2-go stopnia), a C,, maleje wzdluz promienia. Fakt ten jest przyczyna
gléwnej wady profilowania topatek wedtug statej cyrkulacji jakim jest ich silne skrecenie

wzdhiz promienia.
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Rys. 5.7. Rozktad predkosci wzglednych oraz liczb Macha wzdluz wysokosci topatki

Rozktad predkosci wzglednej W; i1 W, oraz liczb Macha wejscia i wyjscia ze stopnia
zawarty jest na rysunku 5.7. Wynikiem wysokiej predkosci obrotowej wirnika wentylatora,

wynoszacej 9810 [obr./min], sa uzyskane wysokie liczby Macha. Dla pierwszego stopnia

107



wienca wirnikowego przeplyw w wigkszosci przekrojéw bedzie naddzwickowy wzgledem
wymiarujacej predkosci W;. Na drugim stopniu topatek wirnika z przekroczenia predkosci
dzwieku mozna spodziewaé si¢ mniej wiecej od polowy wysokosci topatki, natomiast dla
trzeciego stopnia przekroczenie bedzie mialo miejsce w okolicach jej koncowki. Optywanie
palisad spr¢zarek strumieniem naddzwickowym jest zwigzane z zjawiskami falowymi. Stopnie
naddzwickowe pozwalaja na zwigkszenie efektywnej pracy stopnia i dzigki temu uzyskanie
wigkszej warto$ci sprezu. Dla wartosci Ma = 1,2 + 1,3 sprezanie strumienia prostopadia falg
uderzeniowa jest nadal wysokosprawne i zastosowanie zwyktych profili spr¢zarkowych
z zaostrzonymi krawedziami natarcia (matym promieniem zaokraglenia krawedzi natarcia)
1 przesuni¢tym polozeniem maksymalnej grubosci profilu zapewniajgcym zadowalajgce
parametry stopnia. Dla wyzszych liczb Macha konieczne jest zastosowanie profili
naddzwickowych aby utrzymac¢ wysoka sprawnos$¢ stopnia.

Dla wyzszych liczb Macha konieczne jest zastosowanie profili naddzwigkowych aby
utrzymac wysoka sprawno$¢ stopnia. Profile naddzwigkowe charakteryzuja si¢ matg gruboscia
wzgledng (w zakresie g = 0,03 + 0,05), a ich maksymalna grubo$¢ przesunieta jest znacznie
w kierunku tyhlu profilu i przypada na 60 < 70% cigciwy. Najwyzsze sprawnos$ci 0siagaja
stopnie naddzwigkowe, w ktorych predkosci bezwzgledne (Cy, C,) majg mniejszg warto$¢ niz
predkos¢ dzwieku a przekroczenie liczby Ma = 1,0 zwigzane jest jedynie z predkos$ciami
wzglednymi. Dla zmniejszenia strat zwigzanych z powstawaniem fal uderzeniowych stopnie

naddzwickowe cechuje stosowanie wigkszych gestosci palisad (§= 1,8 = 2,0). Wirniki

wentylatoréw z reguty cechuja si¢ skomplikowang geometrig lopatek. Dla analizowanego
wentylatora konieczne jest zastosowanie profili naddzwigkowych na lopatkach pierwszego
stopnia wirnika na promieniu od $redniego do zewnetrznego, natomiast ponizej promienia
sredniego zostanie zastosowany profil poddzwigkowy. Profil naddzwigkowy nalezy

zastosowa¢ rowniez na koncoéwece topatki wirnika drugiego stopnia z uwagi na wysoka liczbe

Macha.
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Rys.5.8. Rozktad temperatury i ci$nienia spietrzenia na wyjsciu ze stopnia oraz kata wygiecia

profilu i kata ustawienia w palisadzie po wysokos$ci topatki wentylatora

Rysunek 5.8 pokazuje rozktad cisnien i temperatury spigtrzenia na wyjsciu ze stopnia
wentylatora oraz katow wygiecia profili 1 katéw ustawienia w palisadzie. Otrzymane ci$nienia
wyjsciowe obrazujg wysokie spreze otrzymywane na stopniach naddzwigkowych wentylatora.
Najwigksze wygigcie profili ma miejsce u podstawy lopatek, podczas gdy ich koncoéwki sa
niemal proste (wartos¢ 8 < 10°). Natomiast wykres kata ustawienia w palisadzie obrazuje silne
skrecenie topatek. U podstawy kat ustawienia wynosi y = 30° =+ 40°, podczas gdy na
koncowcee zwigksza si¢ dwukrotnie y = 60° < 70°. Wszystkie otrzymane parametry sg zgodne
z przewidywaniami 1 przekladaja si¢ na geometri¢ lopatek wentylatora zgodna

z rzeczywistymi konstrukcjami (rys. 5.9).
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Rys. 5.9. Widok topatki wentylatora silnika turbinowego do
samolotu wielozadaniowego [134]

Przeprowadzone obliczenia daly mozliwo$¢ wyznaczenia linii szkieletowej profilu
topatki na danym promieniu, co umozliwia dobranie profilu aerodynamicznego. W
nowoczesnym podejsciu do projektowania profili lopatek stosuje si¢ metode PVD (ang.
prescribed velocity distribution), w ktorej konstruktor definiuje docelowy rozktad predkosci na
powierzchni topatki 1 z wykorzystaniem algorytméw metod numerycznych, okre§lane sa
wszystkie parametry profilu, tak aby osiaggna¢ pozadang aerodynamike. Wspodtczesnie trwaja
roOwniez prace nad zastosowaniem sztucznych sieci neuronowych do projektowania
i optymalizacji profili stosowanych w maszynach wirnikowych [95], [115]. Pomimo to, wiele
topatek wirnikowych nadal wykorzystuje okreslone, specjalne profile sprezarkowe, ktorych
geometria bazuje na profilach skrzydtowych. Przyktadowymi profilami znajdujacymi
zastosowanie jest seria NACA 65, seria C, czy grupy profili DCA/MCA [96]. Dla profili
topatek  wirnikowych typowo zwigksza si¢ cigciwge po  wysokosci  topatek,
w celu utrzymania ich wyzszej sprawnos$ci, oraz zmniejsza si¢ grubos¢ profilu. Parametry
profilu topatki wirnika przedstawiono na rysunku 5.10, a warto$ci parametréw dobrane dla

modelu wentylatora zawarto w tabeli 5.2.
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Rys. 5.10. Parametry profilu topatki

Tab. 5.2. Parametry profili topatek wirnika wentylatora

Stopien Promien a [mm] b [mm] g [mm] f [mm]
zewnetrzny 72,0 115,0 3,30 1,90
W1 $redni 56,0 105,0 5,00 3,60
wewnetrzny 490 88,0 6,40 12,85
zewnetrzny 50,0 77,0 2,70 1,57
W2 sredni 41,0 73,50 3,70 2,74
wewnetrzny 36,0 70,0 4.80 7,62
zewnetrzny 40,0 75,0 2,70 0,32
W3 Sredni 36,0 66,50 3,80 2,37
wewnetrzny 27,0 58,0 5,50 5,00

W oparciu 0 wyznaczone liczby Macha przeptywu, dla pierwszych dwoch stopni
wirnika, na koncéwce topatki zastosowano profile naddzwigkowe. Uzyto profili o maksymalne]
grubosci 50%, 60% i 70% cieciwy, oraz strzatce ugigcia f malejacej wraz z promieniem. Do
zamodelowania topatek kierowniczych uzyto 6% profilu serii NACA 16. Lopatki kierownicze
konstruuje si¢ o statej cieciwie wzdluz wysokosci. Rowniez ich wygigcie 1 skrecenie jest
niewielkie z uwagi na to, ze nie sg to elementy wirnikowe, co wynika bezposrednio
z wyznaczonych trojkatéw predkosci.

Znajac konkretny profil aerodynamiczny zastosowany w palisadzie o znanych
parametrach mozna przeprowadzi¢ optymalizacj¢ kata naptywu strumienia. Polega ona na
wyznaczeniu kata napltywu dla danych warunkéw przeptywowych, ktéory powoduje
najmniejsze straty ci$nienia na palisadzie. W praktyce palisadg profili bada si¢ w zakresie katow

i = (—5° + 5°). Analitycznie zalezno$¢ strat cisnienia mozna przedstawi¢ zgodnie ze wzorem
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wedlug G.L. Mellor’a dla dwuwymiarowego przypadku jako catka rdznicy ci$nien

w poszczegdlnych przekrojach palisady:

fs Po1 — Doz pc,dy
5= (Po1s— P1 ) ¢ (5.5)
Jy pcdy

gdzie:

Po1 — Cisnienie catkowite w przekroju wejSciowym palisady
Do2 — Cis$nienie catkowite w przekroju wyjsciowym palisady
p1 — cis$nienie statyczne w przekroju wejsciowym palisady
p — gestos¢ powietrza

¢, — predkos¢ osiowa powietrza

Ide¢ doboru optymalnego kata naptywu przedstawiono na rysunku 5.11
przedstawiajacym straty ci$nienia dla stalej liczby Macha. Nalezy zauwazy¢, ze utrzymanie
kata naptywu strumienia w obliczeniowym zakresie pracy (ang. operational range) warunkuje
stateczng prace palisady. Wzrost liczby Macha powoduje stopniowe zawezanie zakresu
obliczeniowego pracy stopnia. W tym dla przeptywow naddzwickowych dopuszczalny zakres
kata naptywu zapewniajacy stateczng prac¢ moze zmniejszy¢ si¢ nawet do (£2° + 3°).
Przyktadowo dla liczby Ma = 0,43 zakres katow zapewniajacych stateczng prace moze mieé
warto$¢ rzedu (—112 + +3°), podczas gdy dla liczby Ma = 0,78 juz tylko (—32 + +2,5°).
Z tego powodu stopnie naddzwickowe sprezarek charakteryzuja si¢ malym zapasem
statecznos$ci. Nalezy nadmienié, ze w innych pracach naukowych np. S. Lieblein’a 1 A. R.

Howell’a granica statecznej pracy stopnia (ang. stall boundary) jest definiowana jako 2 [34].

Cascade loss bucket for a
constant inlet Mach number M,

IRV

Negative stall
boundary T

Positive stall
boundary

1.5 @min 1.5 @, (as defined by Mellor

as the stall boundary)

> ——

wmin

Positive stall incidence

Negative stall incidence
angle

|
|
|
|
|
¥ : » Incidence angle i
|
|
angle l

Operational
range

Rys. 5.11. Optymalny kat naptywu strumienia na palisad¢ [34]
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W praktyce doboru optymalnego kata naptywu na palisade mozna dokona¢ w oparciu o
kilka parametrow. Pierwszym z nich jest wspotczynnik dyfuzyjnosci (ang. diffusion factor),
ktoéry wedhug Lieblein’a definiuje si¢ zgodnie ze wzorami ponizej i stosuje si¢ go do oceny
obcigzenia palisady [97]. Kat odchylenia strumienia (AS) jest parametrem istotnie
wplywajagcym na prac¢ palisady. Duze zmiany kata beda oznaczaly wysoki wspotczynnik
dyfuzyjnosci, ktéry moze prowadzi¢ do problemu ze stabilno$cig pracy stopnia. Badania
eksperymentalne nad palisadami profili wskazuja, ze wysokie wartosci dyfuzyjnosci predkosci
na powierzchniach topatek powoduja tendencje do tworzenia warstw przysciennych o znacznej
grubosci 1 ostatecznie prowadzg do oderwania strumienia. Wspotczynnik dyfuzyjnosci pozwala
oceni¢ stopien deceleracji strumienia po wypuktej stronie topatki palisady. Moze on by¢
wyrazony lokalnie w oparciu o predkosci zmierzone bezposrednio na powierzchni profilu (rys.

5.12), wtedy wyraza si¢ go zalezno$cia:

p =-max -2 (5.6)

Pressure surface

Blade surface velocity

0 100
Percent chord

Rys. 5.12. Definicja wspotczynnika dyfuzyjnosci [33]

Poniewaz powyzsze warto$ci moga by¢ trudne do zmierzenia, w praktyce czesciej
korzysta si¢ z zalezno$ci opartej o teoretyczny rozktad predkosci opracowany na podstawie
pomiaréw profili serii NACA 65 1 C4. Do wyznaczenia tak okre§lonego wspotczynnika
dyfuzyjnosci potrzeba jedynie predkosci wejsciowej C;, wyjsciowej z topatki C, 1 sktadowych
obwodowych. oraz gestosci palisady g. Dla takiego przypadku wspolczynnik opisuje si¢

wzorem:
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CZ ClU - C2U b
o=(-)- (5! .
( AT ®.7)

Pierwszy czton rownania okresla Srednig deceleracj¢ przeptywu, natomiast drugi przedstawia
zmian¢ kierunku przeptywu, z uwzglgdnieniem wplywu gestosci palisady. Niskie warto$ci
drugiego czlonu réwnania, oznaczajg nizsze gradienty ci$nienia, w kanale mi¢dzy topatkowym,
a zatem mniejszg dyfuzyjnos¢. Lieblein udowodnil, ze straty w palisadzie gwattownie rosna,
z powodu oderwania przeptywu, kiedy wspdlczynnik dyfuzyjnosci przekracza wartos¢
D > 0,6. Wigkszos¢ palisad sprezarek projektuje si¢ na operowanie w zakresie D = 0,45 +
0,50. Inng, jeszcze prostsza metoda oceny dyfuzyjnosci w kanale migdzylopatkowym jest
liczba De Hallera, okres$lajaca stosunek predkosci wyjscia do predkosci wejscia na topatke.

Zasada De Hallera zaleca aby stosunek predkosci odpowiadat [33]:

C
20,72 (5.8)
Cy

Kolejne dwa parametry opisujace prac¢ aerodynamiczng palisady profili to
wspotczynnik strat ci$nienia catkowitego w (ang. total pressure loss coefficient), obrazujacy
utrate ci$nienia catkowitego przy przeptywie przez palisade w odniesieniu do referencyjnej
wartos$ci ci$nienia dynamicznego. Straty ciSnienia w przeptywie przez kanal miedzylopatkowy
moga wynikac z tarcia ptynu o powierzchnig¢ profili, a takze z powstajacych oderwan przeptywu
czy zjawisk falowych. Wspotczynnik opisany rownaniem (5.5) w formie catkowej, w praktyce

mozna zastosowac¢ w postaci [98]:

w="1"F (5.9)
1 — D1

Drugim parametrem jest wspotczynnik przyrostu ci$nienia (ang. pressure rise coefficient)
definiowany jako:

P2 —P1

C, =—
P1— D1

p

(5.10)

W celu doboru odpowiedniego kata ustawienia topatek przeprowadzono obliczenia

numeryczne dla ptaskich palisad dla wybranych profili 1 gestosci palisad. Poniewaz
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poszukiwany kat naptywu dotyczy catej topatki, to obliczenia wygodnie jest przeprowadzi¢ dla
profilu na promieniu §rednim, gdzie przeptyw jest w najwigkszym stopniu ustalony oraz w tym
obszarze wystepuja najmniejsze straty (rys. 5.13). Do wyznaczenia powyzszych
wspotczynnikow strat palisady przedmiotem zainteresowania jest gtownie lokalne pole
przepltywu wokot profilu. Z tego powodu nie ma potrzeby modelowania ruchu topatki w wyniku
predkosci obrotowej wirnika. Do wykonania obliczen mozna postuzy¢ si¢ okre§long
w obliczeniach analitycznych predkoscia W; oraz jej katem naplywu [;, a takze ci$nieniem

wyjsciowym z danego stopnia wirnika.

Przeplywy wtorne

- D 6

A

Straty szczelinowe

Straty pierscieniowe

Wirnik
Kierownica

)
SR

Oderwania przeplywu

Rys. 5.13. Obszary wystepowania zwigkszonych strat przeptywu w sprezarce osiowej [5]

Wykonujac obliczenia numeryczne nalezy najpierw okresli¢ warunki przeplywowe
jakie maja miejsce w danym przypadku, zeby poprawnie dobra¢ model do charakterystyki
danego przeplywu. Poniewaz z wykonanych obliczen analitycznych, wynika, ze przeptyw
przez palisad¢ odbywa si¢ z znaczng liczbg Macha 1 duza liczbg Reynoldsa, stad mozna si¢
spodziewac oderwan i zjawisk falowych. W obliczeniach przeptywowych z duzymi liczbami
Reynoldsa, gdzie mamy do czynienia z istotng dominacja sit bezwladnos$ci nad sitami lepkosci,
mozna niekiedy na potrzeby wstepnych analiz wykorzysta¢ model przeptywu nielepkiego (ang.
inviscid). Model ten mozna stosowac na potrzeby poszukiwania rozwigzania wstepnego dla
problemow obejmujacy skomplikowang fizyke przeptywu lub geometri¢. Model ten catkowicie
ignoruje zagadnienie warstwy przysciennej, uznajac, ze predko$¢ przeplywu w blisko$ci
Scianek obiektu jest rowna predkosci przeptywu strumienia swobodnego. Nalezy jednak
pamigtac, ze w kazdym przypadku sity lepko$ci petnig istotng rolg. Dla obliczen palisady
ptaskiej waznym jest zachowanie odpowiedniej doktadno$ci w obszarze warstwy przys$cienne;j,
poniewaz pola parametrow w bliskosci $cianki beda miaty istotny wptyw na wyniki analiz.
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Przygotowang siatk¢ modelu obliczeniowego palisady ptaskiej na przyktadzie topatki
wirnika pierwszego stopnia przedstawiono na rysunku 5.14. Z uwagi na dos¢ ztozong geometrig
profilu do dyskretyzacji domeny obliczeniowej wykorzystano siatke o duzej gestosci,
ztozong z elementéw trojkatnych. Siatka sktadata si¢ z 473 tys. elementoéw i miata nastgpujace
parametry jakosciowe, $rednia skos$nos¢: 0,0558, maksymalna sko$nos¢: 0,6876, srednia
ortogonalno$¢: 0,9658, minimalna ortogonalnos¢: 0,5434. Do dyskretyzacji warstwy
przysciennej w modelu wykorzystano elementy strukturalne, z ktérych utozono siedem warstw
siatki, z wspolczynnikiem G = 1,15. Na catej Sciance profilu zastosowano zageszczenie siatki,
z gbry definiujgc na ile elementow ma zosta¢ podzielona gorna i dolna krawedz profilu. Do
zaokraglen krawedzi natarcia i krawedzi sptywu, réwniez zastosowano stosowne zageszczenia

aby wiernie odwzorowa¢ krzywizng profilu w tym obszarze.

Rys. 5.14. Siatka palisady ptaskiej wirnika pierwszego stopnia

W oparciu o schemat (rys. 5.15) przygotowano model do obliczen numerycznych
palisady ptaskiej. Jako warunek brzegowy dla wlotu do domeny obliczeniowej wykorzystano
warunek przeptywu swobodnego (ang. pressure farfield), podajac wartosci liczby Macha,
ciSnienia statycznego, temperatury statycznej 1 kata naplywu. Warunek na wylocie
zdefiniowano jako pressure outlet podajac warto$¢ ci$nienia i temperatury statycznej. Na
pozostatych granicach domeny przyjeto warunki periodycznosci, aby odzwierciedli¢ wplyw
sasiadujacych topatek w palisadzie. Zgodnie z rysunkiem wykorzystano funkcje mozliwosci
stworzenia linii, ktore postuza do odczytania usrednionych wartos$ci parametrow na wejsciu
1 wyjsciu palisady. Odlegtos¢ linii pomiarowych od krawedzi topatki przyjeto jako 50%
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cieciwy topatki [35]. Nalezy pamietaé, aby przy doborze warunkéw brzegowych nie przecigzy¢
algorytmow obliczeniowych zbyt duza iloscig danych wejsciowych, gdyz moze to prowadzi¢
do zbytniego ,,usztywnienia” poszukiwanego rozwigzania i tym samym probleméw z jego
zbieznos$cig. Jako model turbulencji przyjeto k — w SST. Obliczenia wykonano tez dla kilku
przypadkow z wykorzystaniem innych popularnych modeli jak k —¢ oraz Spalart —

Allmaras, jednak roznica w otrzymywanych wynikach nie przekraczata 1,0%.
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Rys.5.15. Przyjete warunki brzegowe w obliczeniach palisady ptaskiej

Obliczenia wykonano dla topatek wirnikowych wentylatora na promieniu $rednim. Dla
kazdego przypadku odczytano usrednione powierzchniowo wartosci ci$nien i predkosci z linii
pomiarowych. Osiggnigto dobra zbiezno$¢ rozwigzan. Przykladowa warto$¢ rezydudw po
tysigcu iteracji dla profilu wirnika pierwszego stopnia przedstawiono na rysunku 5.16. Parametr
y* dla przeprowadzonych obliczen wynosit y* = 6 + 18. Dla przypadkow, w ktorych liczba
Macha naplywu na topatke jest wysoka, a zatem wysoka réwniez jest liczba Reynoldsa,
wystepuje trudno$¢ w osiggnigciu niskiej wartosci y*. W szczegolnoscei dla profilu pierwszego
stopnia, osiggni¢cie y* < 1 oznaczaloby, ze wysoko$¢ pierwszej warstwy siatki musiataby
wynosi¢ okoto y; = 0,0006 um, co jest niepraktycznie duzym zaggszczeniem. Z tego powodu
przyjeto wyzsze wartosci y* jako dopuszczalne, w szczegdlno$ci majac na uwadze, ze przy

przeptywach o tak duzej predkosci wystepuje znaczna dominacja sit bezwtadnosci ptynu.
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Rys. 5.16. Warto$¢ rezyduow dla profilu wirnika pierwszego stopnia

Wyniki obliczeh wspdiczynnika strat ci$nienia w oraz wspolczynnika dyfuzyjnosci
D przedstawiono na rysunku 5.17. Dla profilu topatki pierwszego stopnia najmniejsze straty
ci$nienia sg osiggane przy kacie naptywu i = 1° (w = 0,0994) . Przy tym kacie, rowniez
dyfuzyjno$¢ przyjmuje niskie wartosci (D = 0,3684), dlatego zdecydowano, ze dla tego
stopnia kat i = 1° bedzie najbardziej optymalnym. Dla profilu drugiego stopnia topatki
najmniejszy wspotczynnik strat ci$nienia w jest osiggany dla kata i = 0° i wynosi w = 0,0296.
Dla tego stopnia topatki, jednak bardziej optymalnym bedzie wybor kata naptywu i = 1°, dla
ktorego w = 0,0302, z uwagi na mniejszg dyfuzyjnos¢. Dla kata i = 0°, dyfuzyjno$¢ wynosi
D = 0,396, natomiast dla i = 1°, D = 0,378. Z tego powodu rowniez dla profilu drugiego
stopnia zdecydowano, ze optymalny kat naptywu bedzie wynosit i = 1°. Dla profilu trzeciego
stopnia najmniejszy wspolczynnik strat w jest osiggany dla kata naptywu i = —1°. Roéwniez
dyfuzyjnos¢ dla tego kata osiaga swoje minimum. Przeptyw powietrza w trzecim stopniu
wentylatora ma nieco inny charakter, a zastosowany profil ma maksymalng grubos¢
w okolicach 50% cieciwy. Zatem dla tego stopnia topatki, optymalnym bedzie wybor kata
naptywu i = —1°, dla ktérego w = 0,0102,a D = 0,1433.
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Rys. 5.17. Wspoélczynniki strat ci$nienia i dyfuzyjnosci dla poszczegdlnych profili, gdzie: W1
— charakterystyka pierwszego stopnia wirnikowego, W2 — charakterystyka drugiego stopnia

wirnikowego, W3 — charakterystyka trzeciego stopnia wirnikowego

Zgodnie z algorytmem wykorzystanym w niniejszym rozdziale, przyjety kat naptywu
i nie wptywa na poprzedzajace wyniki obliczen dotyczace np. wygigcia linii szkieletowej
profilu, a jedynie zmienia kat ustawienia topatki w palisadzie y, co jest istotne
w dalszym modelowaniu wentylatora. Dobor optymalnego kata naptywu poprawi prace
palisady wentylatora poprzez zmniejszenie strat przeptywowych i poprawe wspotczynnika

wzrostu ci$nienia.

5.2 Model numeryczny

Do analiz przeplywowych maszyn wirnikowych wykorzystuje si¢ dwa glowne
podejscia w obliczeniach numerycznych. Pierwszym z nich jest zastosowanie ruchomego
uktadu odniesienia (ang. rotating referance frame). Tworzac model do obliczen
przeptywowych, domys$lnie jest on umieszczany w globalnym (inercyjnym) uktadzie
odniesienia. Z uwagi na wystepujacy w wirnikach ruch obrotowy, przepltyw ptynu wzgledem
uktadu inercyjnego jest nieustalony. Wprowadzenie ruchomego uktadu odniesienia, ktory
obraca si¢ ze statg predkosciag obrotowa wraz z wirnikiem, sprawia, ze przeplyw staje si¢
zjawiskiem ustalonym wzgledem tego uktadu. W przypadku ruchomego uktadu odniesienia,

mozliwe jest przeksztatcenie rownan ruchu ptynu, w taki sposéb, aby mozliwe bylo przejscie
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z jednego uktadu do drugiego. Zjawiska ustalone w czasie s3 znacznie tatwiejsze do

wyznaczenia oraz wymagajg istotnie mniejszych mocy obliczeniowych.

y
A moving
stationary coordinate
coordinate system system CFD domain

x axis of
rotation

Rys. 5.18. Schemat ruchomego uktadu wspotrzednych [120]

Schemat ruchomego uktadu wspoirzednych, ktory porusza sie z predkos$cig liniowg v,

i obraca z predkosciag katowa @ wzgledem inercjalnego ukladu odniesienia pokazano na

rysunku 5.18, gdzie o$ obrotu jest zdefiniowana jako jednostkowy wektor kierunkowy 4.

Domena obliczeniowa jest zdefiniowana wzglgdem nieinercjalnego uktadu odniesienia, w taki

sposob, ze dowolny jej punkt jest opisany poprzez wektor potozenia 7. W takim przypadku

predkosci ptynu mozna przeksztalci¢ z inercjalnego uktadu odniesienia do nieinercjalnego

wedlug nastepujacych zalezno$ci:

T =0 —u, (5.11)
U =v,+wr (5.12)

gdzie,

vy, — predkos$¢ wzgledna (w ruchomym ukfadzie odniesienia)

U — predko$¢ bezwzgledna (w inercjalnym uktadzie odniesienia)

u, — predkos$¢ ruchomego uktadu odniesienia wzgledem inercjalnego
v; — predkos¢ liniowa ruchomego uktadu odniesienia

@ — predkos¢ katowa ruchomego uktadu odniesienia
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Rozwigzywanie rownan ruchu ptynu w ruchomym uktadzie odniesienia, wymaga
wprowadzenia dodatkowych czlonéw w réwnaniach pedu. Problem ten mozna sformutowac
wyrazajac rownania pedu za pomocg predkosci wzglgdnych jako zmiennych zaleznych lub za
pomoca predkosci bezwzglednych jako zmiennych zaleznych. Pierwsza metoda jest zalecana
w przypadkach gdy wigkszos¢ domeny ptynu bedzie ruchoma. W takim wariancie podstawowe
réwnania mechaniki ptynéw dla metody obj¢tosci skonczonych w formie rdzniczkowej mozna

zapisa¢ nastepujaco.

Roéwnanie zachowania masy (cigglosci):

dp —
E +V PV, = 0 (513)

Roéwnanie zachowania pedu:
d —> —_— —> —_ — —_ — > > o - = =
a(pvr)+V(pvrvr)+p(2wvr+cua)r+ar+a) =-Vp+Vi,.+F

gdzie: T, — tensor napr¢zen lepkich, F- sity zewnetrzne

(5.14)
dw
T =— 5.15
@=— (5.15)
d v
i=— 5.16
i=— (5.16)
Roéwnanie zachowania energii:
d —_— = —>
dt (PEr) + V(pv, H,) = V(k VT + T, 7)) + Sy (5.17)
p 1
Er = h_E-I_E(er —urz) (518)
14
H, = E; + ; (5.19)

gdzie: E, — energia bezwladnosci, H, — entalpia catkowita, T — temperatura, S; - entropia
catkowita
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Roéwnanie zachowania pedu zawiera w sobie cztery dodatkowe cztony przyspieszenia ptynu,
gdzie 2w v, jest przys$pieszeniem Coriolisa, @ @ 7 przys$pieszeniem dosrodkowym, a cztony
ar oraz a odpowiadajg za przy$pieszenia liniowe i kgtowe nieinercjalnego uktadu odniesienia
(dla statej predkosci uktadu nieinercjalnego beda rowne zeru). Druga metoda polegajaca na
wyrazenil pedu za pomocg predkosci bezwzglednych jako zmiennych zaleznych, jest zalecana
w przypadkach gdy ruchoma czg$¢ domeny ptynu jest niewielka w stosunku do catosci. W tym

przypadku réwnania przybiorg nastepujaca postac.

Roéwnanie zachowania masy (ciaglosci):

dp —
% +Vpr, =0 (5.20)
Roéwnanie zachowania pgdu:
d - - —> — > —> = =]
apv+V(pvvr) +plw(W—-v)]=—-Vp+VT+F (5.21)
Roéwnanie zachowania energii:
d . — =
—pE +V(pvr, H+pu,) =VkVT+1TV)+ S, (5.22)

dt

W tym przypadku przy$pieszenie dosrodkowe, oraz przyspieszenie Coriolisa przyjmuja

uproszczong posta¢ wyrazenia [0 (¥ — ;) ].

Modelowanie przy wuzyciu ruchomych ukladéow odniesienia wykorzystuje sie
w obliczeniach numerycznych w wielu dziedzinach inZzynierskich. Do modelu mozna
wprowadzi¢ wigcej niz jeden ruchomy uktad odniesienia, co oznacza przejscie z modelu SRF
(ang. Single Reference Frame), do modelu MRF (ang. Multiple Reference Frame). Nalezy
jednak pamigtaé, ze sam model jest znacznym uproszczeniem zjawiska. Przyjecie takiego
uktadu odniesienia oznacza, ze obiekt, ktory w rzeczywisto$ci obraca si¢, w modelu pozostaje
stacjonarny, a wokot niego obraca si¢ jedynie zdefiniowany fragment domeny ptynowej. Takie
podejécie ma oczywiste ograniczenia w obliczeniach numerycznych. Przede wszystkim wlot
1 wylot ptynu z domeny musi by¢ rownolegly do osi obrotu. Dodatkowo predkosci liniowe

1 katowe domeny ruchomej musza by¢ niezmienne w czasie. Model zaklada rowniez, Ze
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przepltyw na styku domeny ruchomej i stacjonarnej jest ,,wymieszany”, co oznacza, ze jego
parametry sg jednorodne na granicy dwoch czgsci domen. W przypadku gdy taka sytuacja nie
wystepuje, sposobem rozwigzania tego problemu jest wprowadzenie dodatkowo modelu MPM
(ang. Mixing Plane Model), w ktorym kazdy ze zdefiniowanych obszaréw domeny jest
rozwigzywany jako problem w stanie ustalonym, z ktorego nastepnie wyniki przekazywane sa
do sasiednich stref jako warunki brzegowe (rys. 5.19). Istotnym jest jednak, ze dane na granicy
domen sa przestrzennie usredniane powierzchniowo lub masowo. Takie usrednienie usuwa
z przeptywu wychodzacego z domeny wszelkie niestabilnos$ci. Z tego powodu zjawiska
przeplywowe tj. wiry, oderwania, fale uderzeniowe nie bedg transferowane pomig¢dzy
poszczegolnymi czgsciami domeny. W wyniku tego zabiegu dla pewnej klasy przypadkow,
gdzie istnieje istotny udzial powyzszych zjawisk, rozwigzanie numeryczne bedzie niefizyczne.
Pomimo powyzszych ograniczen i uproszczen modele z ruchomym ukladem odniesienia moga

zapewni¢ rozsadne przyblizenia usrednionego w czasie pola przeptywu [120].
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Rys. 5.19. Koncepcja modelu MPM na przyktadzie wirnika sprezarki odsrodkowej [120]

Drugim podej$ciem stosowanym do analiz przeptywowych maszyn wirnikowych jest
zastosowanie siatek dynamicznych (ang. dynamic mesh). Przyjgcia takiego modelu oznacza, ze
mozliwym jest przesuwanie granicy siatki obszaru domeny obliczeniowej wzgledem innych
obszarow wraz z odpowiednim dostosowaniem tych siatek. W wyniku tego zabiegu wezty
siatki muszg by¢ aktualizowane w funkcji czasu, a zatem rozwigzanie bedzie co do zasady
przeznaczone do analiz nieustalonych. Przy modyfikacjach siatki w trakcie wykonywania
obliczen, oczywistym jest rowniez istotnie wieksze zapotrzebowanie na moc obliczeniowg niz

w poprzednio omoéwionym podejsciu. Szczegdlnym przypadkiem zastosowania siatek
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dynamicznych jest model stosowany w obliczeniach maszyn wirnikowych SMM (ang. Sliding
Mesh Model). Model opisuje sytuacje, w ktorej siatki dwoch obszarow obliczeniowych
»Slizgajq” si¢ po sobie (rys. 5.20). Oznacza to, ze siatka danego obszaru porusza si¢ razem
z obiektem, wzgledem statych, globalnych wspéirzednych ale jej wezly nie ulegajg deformac;i.
Poniewaz siatki dwoch obszaréw domeny poruszaja si¢ jedynie po wspolnej granicy styku, to
mozliwe jest dynamiczne aktualizowanie parametrow plynu transferowanego migdzy
domenami. Wzgledny ruch dwéch domen ptynowych powoduje powstawanie przejsciowych
interakcji na ich styku. W maszynach wirnikowych rozwigzanie czgsto jest okresowo
powtarzalne, co oznacza, Ze rozwigzanie nieustalone, powtarza si¢ wraz z okresem
wynikajacym z ich predkosci obrotowych. Podejscie SMM jest bardziej wydajne niz stricte

model siatki dynamicznej, ktéra w trakcie obliczen podlega deformacjom.

rotor blades stator blades

%, =T

7+ # |
Y w =37500 rpm  rotor/stator interface

Rys. 5.20. Koncepcja modelu SMM na przyktadzie stopnia sprezarki osiowej [121]

W odniesieniu do siatek dynamicznych, posta¢ catkowa rownania zachowania masy
(rownania ciggltosci) dla ogoélnego skalara ¢, na dowolnej objetosci kontrolnej V, przyjmuje

postac:

d - —_ - -
— I, ppdV + [, pp(ii —%g) dA = [, TV b dA+ [, SpdV

d (e = (pp)"IV
EJV podv = At
av
vl =yn 4 —At
dt
gdzie: (5.23)

U — wektor predkosci przeptywu
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fg’ — wektor predkosci przeptywu siatki poruszajacej si¢

[' — wspotczynnik dyfuzyjnosci

Zastosowanie modelu SMM jest wolne od ograniczen zwigzanych z poprzednio
omawianymi metodami SRF i MRF oraz pozwala modelowa¢ ztozone przeplywy z silng
interferencja miedzy poszczegdlnymi czesciami domeny. Poniewaz parametry przeptywowe sg
przenoszone miedzy poszczegdlnymi komorkami obszaréw, to takie podejscie pozwala
uchwyci¢ zjawiska tj. wiry, oderwania czy fale uderzeniowe. Model SMM nie wymaga rowniez
réwnoleglosci przeplywu wzglgdem osi obrotu maszyny, co pozwala modelowaé roznorodne
obiekty np. pionowe turbiny wiatrowe. Gléwng wadg podejscia SMM sg wysokie wymagania
dotyczace mocy obliczeniowej do rozwigzania nawet prostych problemow.

Budowe¢ modelu numerycznego rozpoczgto od wykonania pojedynczej topatki kazdego
stopnia wentylatora. W tym celu zbudowano profile acrodynamiczne dla kazdego z przekrojow
topatki. Wigkszo$¢ programow do modelowania CAD posiada mozliwo$¢ zaimportowania
tablicy punktow, ktére nastepnie mozna potaczy¢ krzywa i stworzy¢ z niej powierzchnig.
W niniejszej pracy do modelowania geometrii wykorzystano oprogramowanie Ansys
Spaceclaim. Wyrysowane profile nalezalo ustawi¢ odpowiednio wzgledem siebie
uwzgledniajac ich umiejscowienie wzgledem wysokosci topatki oraz jej skrecenie (kat
ustawienia w palisadzie). Dla topatek wirnikowych 0§ obrotu topatki, przy modelowaniu jej
skrecenia mozna ustawic blizej krawedzi sptywu profili (rys. 5.21). Lopatki kierownicze mozna

skreca¢ wzgledem $rodka ich cigciwy.

Rys. 5.21. Profile topatki wirnika pierwszego stopnia w rzucie z gory

Profile ustawione odpowiednio wzgledem siebie potagczono tworzac migdzy nimi

ptynne przejscie przy pomocy funkcji blend. Pozwala ona na rozciagnigcie powierzchni migdzy
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dwoma krzywymi, a jesli powierzchnie te tworza obszar zamknigty, to obiekt zostanie
zamodelowany jako obszar ciata statego (ang. body). Kolejne kroki powstawania topatki
wirnika zobrazowano na rysunku 5.22. W obszarach o bardziej skomplikowanej geometrii,
gdzie oprogramowanie miato problem z wygenerowaniem jednej powierzchni tgczacej profile,
wprowadzono dodatkowe przekroje pomocnicze. W przypadku topatki pierwszego stopnia, taki
zabieg zastosowano dla jej podstawy, ktéra jest ustawiona pod katem, z uwagi na zbieznos¢
kanatu silnika w tym obszarze. Na koncu zewngtrznego profilu réwniez dodano niewielki
fragment topatki, $cigty w kierunku krawedzi sptywu, tak aby wypeliata ona kanat
przeptywowy, zachowujac szczeling miedzy topatkowg w granicach 0,5% cieciwy [99].
U podstawy dodano rowniez element imitujagcy zamek topatki, ktory utatwia jej pozniejsze,

odpowiednie umiejscowienie w modelu zlozeniowym wirnika.

a) - b)) C)

Rys. 5.22. Etapy modelowania topatki wirnikowej, gdzie: a) rozmieszczenie profili topatki
w przestrzeni, b) potaczenie powierzchni z uzyciem funkcji blend c) stworzenie obiektu

powierzchniowego d) scalenie obiektu do modelu ciata stalego

W kolejnym kroku nalezato umiesci¢ topatke na odpowiednim promieniu. Zaleca si¢
konstruowanie modelu od poczatku, w taki sposob aby 0$ obrotu wirnika byta umiejscowiona
na osi 0Z. Do wykonania modelu wirnika korzysta si¢ z opcji wykonania szyku kotowego
(ang. circular pattern), ktory okresowo powiela dany element wzgledem wybranej osi obrotu.
Model catego wirnika pierwszego stopnia zaprezentowano na rysunku 5.23. Wykonane modele
topatek wienca wirnikowego i wienica kierownic zaprezentowano w dwoch rzutach na kolejnym

rysunku 5.24.
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Rys. 5.23. Wirnik pierwszego stopnia wentylatora
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Rys. 5.24. Wykonane topatki wiencéw wirnikowych i kierowniczych

W Kkolejnych krokach zorientowano wience wirnikowe i kierownicze odpowiednio
wzgledem siebie. Odlegto$¢ miedzy poszczegdlnymi wiencami powinna wynosi¢ ok. 20%
cieciwy topatki poprzedzajacej na $rednim promieniu, co zapewnia mniejsze straty przeptywu
[100]. Do umiejscowienia wiencow w ztozeniu catego modelu nalezy réwniez odwzorowaé
geometri¢ kanatu przeplywowego i na niej umiesci¢ kompletne wirniki (rys. 5.25). Rysunek

5.26 przedstawia osobno, wience wirnikowe 1 kierownicze w zloZeniu.
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Rys. 5.26. Geometria wiencow kierowniczych a) i wiencéw wirnikowych b) w ztozeniu

Na rysunkach 5.27 pokazano finalny model ztozeniowy wentylatora w dwoch rzutach,
a na rysunku 5.28 model w wizualizacji realistycznej, z natozonymi teksturami duraluminium

i tytanu.

Rys. 5.27. Kompletny model ztozeniowy wentylatora
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Rys. 5.28. Model wentylatora w wizualizacji realistycznej

Nalezy wspomnie¢, ze model zostal zbudowany w oparciu o wyniki obliczen
analitycznych, ktore wykonane byty w wielu iteracjach. Aby zobrazowaé proces rozwoju
modelu wentylatora na rysunku 5.29 pokazano wirnik pierwszego stopnia wykonany wedtug

pierwszych wynikow obliczen analitycznych w poréwnaniu z jego ostateczng geometria.

Rys. 5.29. Model wirnika pierwszego stopnia wedlug pierwszych wynikéw obliczen i model

finalny

Poniewaz zjawiska przeptywowe zachodzace w maszynach wirnikowych sa okresowo
powtarzalne to ich modele obliczeniowe buduje si¢ w oparciu o periodyczne warunki brzegowe.
W przypadku maszyny wirnikowej jaka jest sprezarka czy wentylator zastosowanie
periodycznos$ci polega na zamodelowaniu skonczonej objetosci ptynu wokot jednej topatki
wirnika. Nastgpnie w algorytmach obliczeniowych stosuje si¢ ustawienia powodujace, ze plyn
opuszczajacy domeng obliczeniowg jest natychmiast przenoszony do elementu sgsiadujacego

z zachowaniem swoich parametrow fizycznych. Zastosowanie periodycznych warunkoéw
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brzegowych pozwala na skrocenie czasu generacji siatki jak 1 samych obliczen bez utraty
fizycznos$ci zachodzacych zjawisk przeptywowych.

Aby przygotowa¢ model do obliczen numerycznych w pierwszej kolejnosci
wyodrebniono z calej palisady obj¢tos¢ ptynu wokot topatki. Wykonano to wprowadzajac
plaszczyzng¢ przechodzaca przez cigciwe topatki, nastepnie odsunigto ja zgodnie z wewnetrzng
podziatka palisady, tak aby podzieli¢ cata domene ptynu wirnika na jednakowe objetosci wokot
kazdej z topatek. Rysunek 5.30 przedstawia calg objetos¢ pltynowa w przyktadowym wirniku,
oraz sposob jej podziat na jednakowe objetosci wokot kazdej z topatek. Z uwagi na zjawiska

przeptywowe zaleca si¢ wykonanie podziatu zgodnie z linia cigciwy lopatki.

Rys. 5.31. Objetos¢ ptynu wyodrebniona wokot jednej topatki wirnika

Rysunek 5.31 przedstawia wyodrebniong objetos¢ pltynu wokoét jednej topatki wienca
wirnikowego. W kolejnym kroku od wyznaczonej objetosci plynu odj¢to geometri¢ topatki,
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uzywajac funkcji substract. Dzieki takiemu zabiegowi w objetosci ptynu zostat wyciety ksztalt
topatki, ktory stanowil jego wewngtrzne granice.

Dla kazdego z wiencow wirnikowych i kierowniczych powtorzono opisany schemat
postepowania. Z punktu widzenia dalszej dyskretyzacji modelu, istotnym jest, aby
poszczegdlne objetosci ptynu nie wspotdzielity ze sobg topologii. W przeciwnym przypadku,
na etapie generacji siatki, program bedzie traktowal wszystkie wirniki jako cze$ci jednego
elementu, dazac do zgodnosci weztow siatki miedzy poszczegdlnymi stykajacymi sig¢
powierzchniami domen, co moze rodzi¢ problemy z generacjg siatki obliczeniowej oraz
pOzniejszymi ustawieniami programu do wykonania obliczen. Geometri¢ modelu wentylatora
przygotowanego do obliczen numerycznych zawarto jak na rysunku 5.32. Dla topatek
kierownic przyjeto brak szczeliny miedzy topatkowej. W rzeczywistych konstrukcjach
wystepuje taka od strony piasty wirnika, jednakze dazy si¢ do jej catkowitej minimalizacji, co
poprawia sprawnos¢ maszyny wirnikowej. Rysunek 5.33 przedstawia pogladowo model

obliczeniowy naniesiony na geometri¢ wirnikow.

Rys. 5.32. Geometria modelu do obliczen numerycznych
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Rys. 5.33. Model obliczeniowy wentylatora naniesiony na geometri¢ wirnikow

Rozwoj algorytméw wykorzystywanych do generacji siatek doprowadzit w ostatnich
latach do powstania nowych metod dyskretyzacji modeli numerycznych. Podstawag
w dyskretyzacji modeli numerycznych sg siatki strukturalne (heksahedralne) oraz siatki
niestrukturalne (tetrahedralne). Do tworzenia ptynnych przej$¢ miedzy siatkami strukturalnymi
i niestrukturalnymi wykorzystuje si¢ siatki hybrydowe (np. pryzmatyczne lub piramidalne).
Szereg nowych mozliwosci w tym zakresie odkrylo wprowadzenie elementéw siatek
hybrydowych w postaci komoérek wielosciennych (polihedralnych), ktore zyskaly na
popularnosci jako alternatywa do istniejacych juz rodzajow. Siatki polihedralne w istocie sa
polaczeniem wielu elementow strukturalnych i niestrukturalnych, ktére zostaly scalone

w regularng komorke wieloscienng (rys. 5.34).

tetrahedron hexahedron prism/wedge pyramid polyhedral

A

Rys. 5.34. Typy siatek w dyskretyzacji modeli numerycznych [136]

Najistotniejszg zaletg siatek polihedralnych jest skrocony czas obliczen z uwagi na znacznie
mniejsza liczbe zastosowanych elementow, poniewaz komorki wielo$cienne sg tworzone
poprzez potaczenie komoérek czworosciennych. W tym zakresie powstaty rowniez algorytmy
pozwalajace na przeksztatcenie juz istniejgcej siatki tetrahedralnej w siatk¢ polihedralng. Ideg
takiej transformacji, polegajacej na potaczeniu komorek pokazano na przyktadzie trojkatnej

siatki powierzchniowej na rysunku 5.35.
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Rys. 5.35. Idea generacji powierzchniowej siatki polihedralnej [36]

Siatki polihedralne, z uwagi na wieksza liczbe $cian, sasiaduja z wigkszg liczbg komoérek niz
siatki klasyczne, co rowniez jest ich znaczacg zalets, gdyz skutkuje to wiekszg rozdzielczo$cia
aproksymacji gradientowej oraz krotszym czasem osiggania zbieznosci i wigkszg doktadnos$cia
rozwigzania. Znacznie tatwiejszym jest takze wygenerowanie siatki o wysokiej jakosci, z uwagi
na to, ze komorki wielo$cienne sg mniej podatne na rozciaganie. Dla prostych obiektow, tym
aspekcie dordwnuja one regularnym siatkom heksahedralnym, jednak ich zalety uwydatniaja
si¢ wraz z rosngcg ztozonoscig modeli i skomplikowanych ksztaltéw geometrycznych
badanych obiektow. Przyktadowe liczby elementow siatki wraz z liczbg iteracji wymaganych

do osiagnigcia takiej samej zbieznos$ci dla prostego obiektu przedstawiono na rysunku 5.36.

Tetrahedra Hexahedra Polihedra
6168 elementow 1331 elementow 1336 elementow
229 iteracji 24 iteracje 28 iteracji

Rys. 5.36. Liczba iteracji potrzebna do osiggniecia jednakowej zbieznosci [36]

Wprowadzenie elementdw polihedralnych pozwolitlo réwniez na mozliwo$¢ generowania
siatek mozaikowych (ang. poly-hexcore), ktore polegaja na zastosowaniu siatki

polipryzmatycznej, sktadajacej si¢ z elementu wielo§ciennego u podstawy 1 §cian prostokatnych
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W obszarze warstwy przysciennej, a nastgpnie kilku warstw siatki polihedralnej, ktéra ptynnie

przechodzi w siatke strukturalng w obszarze oddalonym od $cianki obiektu (rys. 5.37).

Rys. 5.37. Przyktad zastosowania siatki mozaikowej [116]

Zalety siatek polihedralnych pokazano w wielu artykutach i publikacjach. Jednym
z przyktadow moga by¢ obliczenia wykonane przez H. Mendis [137], wykonane na przyktadzie
fragmentu spoilera samochodu dla czterech réznych typow zastosowanej siatki. Przy
zblizonych doktadno$ciach wynikow oporu aerodynamicznego, siatka polihedralna sktadata si¢
z kilkukrotnie mniejszej liczby elementdéw, co skutkowato ponad dwukrotnie krétszym czasem
obliczen 1 dwukrotnie mniejszym zapotrzebowaniem na moc obliczeniowa. Nalezy réwniez
zauwazy¢, ze siatka tetrahedralna okazala si¢ najbardziej ekonomiczna pod wzgledem zuzycia
pamieci podrgcznej w przeliczeniu na 1 min elementéw siatki. Dla siatek polihedralnych
parametr ten jest najwiekszy z uwagi na zlozono$¢ algorytméw aproksymacyjnych,
wynikajacych z wielokrotnie wigkszej liczby elementow sasiadujacych. Nie mniej jednak przy
catkowitym rozmiarze rownowaznej siatki, czas potrzebny na uzyskanie rozwigzania dla siatek
polihedralnych jest znaczaco mniejszy (tab. 5.3).

Podobne wnioski przestawit M. Spiegel, T. Redel i Y. J. Zhang w pracy pokazujacej
obliczenia numerycznej mechaniki ptynéw dla dwoch roznych geometrii tgtniaka mozgu, gdzie
zastosowanie siatki polihedralnej kilkukrotnie skrocito czas potrzebnych obliczen [117]. Innym
przyktadem moze by¢ praca K. Zore, B. Sasanapuri i G. Parkhi, gdzie poréwnano zastosowanie
siatki hexcore i polyhexcore w obliczeniach aerodynamiki samolotu komunikacyjnego
I pokazano (rys. 5.38), ze zastosowanie technologii mozaikowej pozwolito na zmniejszenie

catkowitej liczby elementdw siatki o 48%, co skutkowato skroceniem czasu obliczen o 41%,
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przy jednoczesnym zachowaniu zgodno$ci wynikéw z eksperymentalnymi badaniami w tunelu

aerodynamicznym [116].

Tab. 5.3. Porownanie wynikow obliczen dla roznych typow siatek [137]

Liczba Dokladnosé Zuzycie Czas Cras RAM /1
Zas
Typ siatki elementow wyniku pamieci obliczen . min
. Iteracje [s]

[mIn] [%0] RAM [GB] [min] elementow
Poly-Hexcore 1,380 0,00 9 31,3 9,4 6,3
Hexcore 2,468 -0,30 11 37,5 11,2 4,3
Polyhedral 1,439 1,00 13 41,2 12,4 8,9
Tetrahedral 7,083 1,40 26 98,2 29,5 3,6

Rys. 5.38. Wspotczynnik lepkosci wirowej (ang. Eddy Viscosity Ratio) dla siatki:
a) polihedralnej b) tetrahedralnej [116]

Do dyskretyzacji modelu wentylatora wykorzystano siatke polihedralng. Przyktad
dyskretyzacji siatki powierzchniowej na topatce wirnika pokazano na rysunku 5.39.
W wygenerowanej siatce zastosowano w obszarze warstwy przysciennej pie¢ warstw siatki
hybrydowej (o podstawie wielo$ciennej, a bokach prostokata), a obszary krawedzi topatki
zamodelowano tak aby ich krzywizna zostata odzwierciedlona przez minimum pi¢¢ elementow
siatki. Przekrdj domeny ptynu topatki wirnika pierwszego stopnia przedstawiono na
rysunku 5.40. Przy generowaniu siatek obliczeniowych, kazda z topatek potraktowano jako
osobny element, aby nastepnie wszystkie siatki scali¢ docelowo w module Ansys Fluent. Takie
podejscie przyspiesza czas generowania siatek, gdyz dyskretyzacja domeny pojedynczej
topatki trwa krocej oraz zapewnia lepsza kontrole nad procesami wykonywanymi przez
program. Dodatkowo eliminuje to potencjalne problemy z interpretacja wspoéldzielenia

topologii siatki na elementach stykajacych si¢ Scianek poszczegodlnych elementow. Jedynym
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mankamentem jest koniecznos$¢ zadbania o bardzo doktadne umiejscowienie poszczegolnych
domen w uktadzie odniesienia. Przy obliczeniach modelu maszyny wirnikowej konieczne jest
zastosowanie periodycznych warunkow brzegowych, ktore w praktyce oznaczaja, ze plyn
opuszczajacy domene obliczeniowg z jednej strony objetosci wydzielonej dookota topatki
zostanie natychmiast przeniesiony do sasiadujacego elementu, z drugiej strony domeny
z zachowaniem swoich parametréw przeptywowych. Takie podejscie symuluje okresowa
powtarzalno$¢ zjawiska, oraz to, ze ptyn optywajacy jedna topatke oddziatuje z topatkami
sgsiadujagcymi. Aby poprawnie zastosowaé periodyczne warunki brzegowe konieczne jest
odpowiednie przygotowanie siatki w tym zakresie. Przy dyskretyzacji modelu nalezy zadbac
o0 zgodno$¢ weztéw po obu stronach domeny w uktadzie cylindrycznym. Taki zabieg pozwala
réwniez na pozniejsze osiowe zduplikowanie elementow w celu wizualizacji przeptywu przez

caly wentylator.

Rys. 5.39. Siatka powierzchniowa topatki wirnika
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Rys. 5.40. Przekroj siatki topatki wirnika pierwszego stopnia

Zastosowanie do modelu wentylatora siatki polihedralnej pozwolitlo na wielokrotne
zmniejszenie catkowitej liczby elementdéw modelu, wzgledem rownowaznej siatki
tetrahedralnej. Dzigki temu osiggni¢to znacznie krotszy czas obliczen, co bylo niezwykle
istotne przy ograniczonych zasobach mocy obliczeniowej, w szczegdlnosci analizujgc
przypadki w stanie nieustalonym. Dla przygotowanej poczatkowo roéwnowaznej siatki
tetrahedralnej policzenie jednej iteracji dla przeptywu zmiennego w czasie trwato kilkanascie
godzin, podczas gdy zastosowanie siatki polihedralnej skrocito ten czas do okoto godziny, przy
tych samych zasobach sprzg¢towych. Siatka polihedralna pozwolita réwniez na dokladne
odwzorowanie ztozonej geometrii topatek wirnikow i kierownic. Przy generowaniu siatki
tetrahedralnej dla tych elementdw wystepowalo wiele probleméw z jej dopasowaniem.
Poniewaz komorki trojkatne sg dos¢ wrazliwe na rozcigganie, to szczeg6lne trudnosci sprawiato
dopasowanie tych elementow do bardzo cienkich krawedzi natarcia i krawedzi sptywu topatek.
Dla siatek polihedralnych algorytmy generujace bardzo dobrze radzity sobie z szybkim
dopasowaniem elementdw do matych powierzchni, rownoczesnie stosujagc w tych miejscach

odpowiednie zageszczenia dla zachowania zadowalajacych parametrow jakosciowych.

5.3 Analiza pracy wentylatora

Model wentylatora zbudowano w $rodowisku Ansys Fluent. Przy wykonywaniu analiz

w duzej mierze korzystano z modulu programu przeznaczonego do obliczen maszyn
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wirnikowych Turbo Workflow. Analize wykonano w trzech etapach. W pierwszej kolejnosci
wykonano obliczenia przeptywowe kazdego ze stopni jako pracujacego osobno, w celu
poroOwnania parametrOw jego pracy z zatozeniami i wynikami obliczen analitycznych.
Nastepnie wykonano obliczenia wentylatora przy pracy w stanie ustalonym dla réznych
predkosci obrotowych wirnika. W ostatniej cze$ci wykonano obliczenia pracy wentylatora
w warunkach symulowanego zaburzenia przeptywu strumienia wlotowego. Przy wykonywaniu
obliczen stosowano dwie metody. Oparta o obrotowy uklad odniesienia MRF
(ang. Multiple Reference Frame), oraz oparta o siatki dynamiczne Sliding Mesh. Jako warunek
brzegowy na wlocie wentylatora zastosowano pressure inlet, ktory definiuje warto$¢ ciSnienia
catkowitego i temperatury, a pole predkosci i ci§nienia statycznego jest wyznaczane. Natomiast
na wyjsciu z wentylatora zastosowano warunek pressure outlet, ktory okresla warto$¢ cisnienia

statycznego.

5.3.1 Analiza pracy stopni wentylatora

W pierwszej kolejnosci wykonano analize pracy poszczegolnych stopni, ktéra miata na
celu zweryfikowanie czy osiggnig¢to parametry zbiezne z otrzymanymi w wyniku obliczen
analitycznych. W przeprowadzonej analizie wykorzystano uproszong metode MREF,
a obliczenia przeprowadzono w warunkach statycznych, tj. dla ci$nienia wejsciowego
p1" = 101325 [Pa]. Rysunek 5.41 przedstawia rozktad ci$nienia statycznego na topatkach
wentylatora, a kolejny (rys. 5.42) rozktad ci$nienia catkowitego i liczby Macha na $rednim
promieniu topatki. W obu przypadkach zobrazowano parametry dla pracy wentylatora
w warunkach statycznych i predkosci obrotowej N; = 9810 [obr./min]. Przedstawione ujgcia
pokazuja poprawnos¢ uzyskanych wynikdéw dotyczacych pracy kazdego ze stopni wentylatora.
Cisnienie catkowite wzrasta na topatkach wirnika i1 nastgpnie jest state w przekroju topatek
kierownic, ci$nienie statyczne natomiast jest znacznie nizsze na wirniku, a nastgpnie wzrasta
na kierownicach. W zakresie liczby Macha obserwuje si¢ powstawanie fali uderzeniowe;j,
w szczegolnosci na pierwszym stopniu wirnika, gdzie jest ona zauwazalna powyzej 50%
cigciwy topatki. Dla pozostatych dwdch stopni rdwniez jest to obserwowalne jednak dla tej

predkosci obrotowej nie jest tak wyrazne.

138



St.1

Rys. 5.41. Rozktad ci$nienia statycznego na topatkach wentylatora dla predkosci
N; = 9810 [obr./min]

5,56 x 10° a)

2,49 x 10* 0,004

Rys. 5.42. Rozktad ci$nienia catkowitego a) oraz liczby Macha b) na promieniu

srednim topatki dla predkosci obrotowej N; = 9810 [obr./min]

Rozktad parametrow calkowitych i statycznych dla ci$nienia i temperatury wzdtuz
kanatu dla poszczegolnych stopni przy pracy w warunkach statycznych dla réznych predkosci
obrotowych, zawarto na rysunkach 5.43 i 5.44. Wyniki obliczen przedstawiajg gtdéwnie prace
wirnika na danym stopniu. Praca kierownicy bedzie niewidoczna z uwagi na zastosowany
warunek brzegowy pressure outlet blisko jej topatki, ktory ma warto$¢ cisnienia otoczenia
(p, = 101325 [Pa]). Powoduje to, ze program bedzie dopasowywat parametry przeptywu tak,
aby rozprezy¢ go catkowicie przed dotarciem do $ciany opisanej warunkiem brzegowym.

W rzeczywiste] maszynie przeplywowej, kanat w glab wentylatora zawgza sie, a ci$nienie
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rosnie z kazdym stopniem. Jednakze taki zabieg numeryczny pozwala na doktadne
przesledzenie pracy samego wienca wirnikowego, gdyz w zaden sposdb przeptywowo nie
ogranicza si¢ jego parametrOw pracy. Liczba ograniczen natozonych w programie jest
minimalna, co daje duza swobod¢ dla kodu obliczeniowego do poszukiwania mozliwych
rozwigzan i prowadzi do szybkiego osiggnigcia zbiezno$ci rozwigzania. Zapobiega si¢ w ten
sposob nadmiernemu ograniczeniu (ang. over-constrained) algorytmow obliczeniowych,
co moze prowadzi¢ do problemoéw ze zbiezno$cig rozwigzania lub nawet otrzymania nie

fizycznego wyniku.

Stopien 1 Stopien 2 Stopien 3
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Rys. 5.43. Rozklad temperatury statycznej i catkowitej wzdhuz kanatu dla poszczegolnych

stopni z uwzglednieniem zmian predkosci obrotowych
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Rys. 5.44. Rozktad cis$nienia statycznego i catkowitego wzdhuz kanatu dla poszczegdlnych

stopni z uwzglednieniem zmian predkosci obrotowej

Tabela 5.4 przedstawia roznice procentowa dla kluczowych parametrow pracy
pojedynczych stopni wentylatora wzgledem obliczen analitycznych. Szczegdlnie istotnym jest
warto$¢ sprezu 7" i predkosci osiowej C;,. W zakresie sprezu osiggni¢to wysokg zbiezno$¢
z obliczeniami analitycznymi. Dla pierwszego stopnia spr¢z w obliczeniach numerycznych dla
obliczeniowej predkosci obrotowej silnika N; = 9810 [obr./min] wyniost n; = 1,52,
podczas gdy w obliczeniach analitycznych m; = 1,57. Dla drugiego stopnia warto$¢ ta
wyniosta mj; = 1,59, wzgledem m;; = 1,58 w obliczeniach analitycznych, a dla trzeciego
stopnia mj;; = 1,39, wzgledem m;;; = 1,42. W przypadku predkosci osiowej Cy,, rOwniez
uzyskano wysoka zgodnos¢. Dla pierwszego stopnia w obliczeniach analitycznych przyjeto
Cy, = 227,4[m/s], a w obliczeniach numerycznych osiggnigto wartos¢ C;, = 223,6 [m/s].
Dla drugiego stopnia warto$¢ wyniosta C;, = 215,0 [m/s], wzgledem obliczen analitycznych
Ci, = 210,2 [m/s], natomiast dla trzeciego stopnia wartosci te wyniosty odpowiednio
w wynikach numerycznych C; = 211,1[m/s], a w analitycznych C; = 198,8 [m/s].
W wigkszosci roznica miedzy obliczeniami analitycznymi 1 numerycznymi miesci si¢
w granicach +5,0%, co jest satysfakcjonujacym wynikiem. Najwicksze rozbieznoS$ci
odnotowano w warto$ciach temperatury powietrza na poszczegolnych stopniach, co wynika

z uproszczonego modelu do wyznaczania tego parametru na etapie obliczen analitycznych.
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Tab. 5.4. Poréwnanie kluczowych parametrow wynikéw numerycznych wzgledem obliczen

analitycznych

* Cy, ¢ AT* AT
Stopien 1 2,98% 1,68% -5,01% 1,18% 7,13%
Stopien 2 -0,54% -2,30% -8,91% -5,16% -1,49%
Stopien 3 2,14% -6,19% 2,42% 9,89% -14,21%

Kolejne wyniki (rys. 5.45, rys. 5.46, rys. 5.47) przedstawiaja rozktad parametrow
tj. ci$nienia 1 predkosci wzdluz promienia topatki wirnika, dla predkosci obrotowej
N; = 9810 [obr./min], w funkcji wysoko$ci wzglednej topatki 7. Dla kazdego z parametrow
istotnie widoczne sa odchylenia wystgpujace w obszarze u podstawy topatki oraz na jej
koncéwcee, co jest naturalnym zjawiskiem dla rzeczywistych konstrukcji wentylatorow.
U podstawy lopatki powstaje obszar zwigkszonych strat wynikajacy z kontaktu ptynu ze
Scianka kanatu, tworzonej przez zamek topatki. Z kolei na koncowce topatki obszar strat
zwigzany jest z przeciekami szczelinowymi. W przypadku rozktadu cis$nienia statycznego
istotnie najwyzsze ci$nienie wystepuje wiasnie przy podstawie lopatki z uwagi na mniejsza
predkos¢ przeptywu w tym obszarze. W pozostalych obszarach dla kazdego ze stopni wystepuje
w miar¢ jednorodny rozklad ci$nienia statycznego i catkowitego wzdtuz promienia topatki.
Analizujac rozklad predkosci bezwzglednych, liczby Macha oraz predkosci osiowych
1 promieniowych wzdhuz promienia topatki (rys. 5.46) dla poszczegdlnych stopni mozna
zauwazy¢ analogiczne zalezno$ci. U podstawy topatki oraz przy jej koncéwce wystepuja
obszary zwigkszonych strat, co przeklada si¢ na spadek niniejszych predkosci.
W rzeczywistych konstrukcjach sprezarek 1 wentylatorow przeptyw jest silnie tréjwymiarowy
i ro6zni si¢ od zatozen przyjetych we wstepnych obliczeniach analitycznych. Mimo to, przebieg
parametrow w srodkowej czesci topatki jest zgodny z oczekiwaniami, co do modelowania
topatki wedlug zasady statej cyrkulacji (rys. 5.6). Wektor predkosci Cy, a takze jego sktadowe

Ci, 1 Cyy (rys. 5.47) sa wzglednie state wzdluz promienia fopatki, przy czym wejsciowe

a
sktadowe promieniowe maja niewielkie warto$ci. Natomiast warto$¢ wektora predkosci C,,

zwigksza si¢ w kierunku podstawy fopatki, za sprawa wzrostu sktadowej promieniowej C;,, na
topatkach wirnika, przy wzglednie stalej sktadowej osiowej C, . Nalezy zauwazy¢, ze mimo
znacznie zwigkszonej ztozonos$ci przeplywu w obliczeniach numerycznych, co do zasady
istnieje zgodnos$¢ co do charakteru 1 rozktadu parametréw, w opracowanych stopniach , co jest
przestankg do zgodnos$ci opracowanego modelu wentylatora.
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Rys. 5.45. Rozktad ci$nienia statycznego (pq, p,) i catkowitego (p3) wzdtuz promienia topatki

wirnika poszczegolnych stopni wentylatora
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Rys. 5.47 Rozktad sktadowych predkosci bezwzglednej (Cy,, Gz, Cryyy Czyy) Wzdhuz

promienia opatki wirnika poszczegolnych stopni wentylatora

Opracowane charakterystyki poszczegdlnych stopni wentylatora pracujacych
indywidualnie w ukltadzie wspolczynnika wzrostu ci$nienia statycznego w funkcji
wspolczynnika natezenia przeptywu oraz sprezu w funkcji masowego natezenia przeptywu
przedstawiono na rysunku 5.48 i 5.49. Dla spr¢zu, kazdy ze stopni wykazuje przebieg zgodny
z literaturg. W przypadku sprezarek i1 wentylatorow sprez zawsze jest funkcja kwadratowa
predkosci obrotowej wirnika. Nalezy jednak zwrdci¢ uwage na charakterystyke stopni
w ukladzie Y = f(¢). Stopien 1 oraz stopien 2 wykazuja niemal identyczny przebieg
charakterystyki i mozliwos¢ pracy stopnia przy wiekszych wartosciach y i ¢p. Charakterystyka
ostatniego stopnia wentylatora jest ukierunkowana na pracg w do$¢ szerokim zakresie i1 dla

nizszych warto§ci wspdlczynnika przeptywu, niz pozostale stopnie ze szczegdlnym
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uwzglednieniem pracy przy mniejszych wartosciach ¥ i ¢. Mozna na tej podstawie
wnioskowac, ze przy niskich predkosciach obrotowych, a wigc i przy nizszych natezeniach
przeptywu, ostatni stopien bedzie petnil funkcje stabilizacji przeptywu, utrzymujac catg
maszyne przeptywowa w zakresie stabilnej pracy. Mozna réwniez zauwazyc¢, ze dla wszystkich
stopni maksymalne wzrosty ci$nienia statycznego nie sg generowane na maksymalnej
predkosci obrotowej wirnika, lecz dla 90% maksymalnego masowego natezenia przeptywu, c0O
odpowiada 88% predkosci obrotowej wirnika. W wykonanej analizie pracy poszczegdlnych
stopni warto$¢ sprezu catkowitego w funkcji predkosci obrotowej dla stopnia pierwszego
wynosita ; = 1,21 + 1,58, dla stopnia drugiego m;; = 1,26 <~ 1,71 i dla stopnia trzeciego
= 1,22 + 1,44.
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Rys. 5.48. Charakterystyka poszczegdlnych stopni wentylatora w uktadzie ¢ = f(¢)
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Rys. 5.49. Charakterystyka poszczegdlnych stopni wentylatora w uktadzie =* = f(m)
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5.3.2 Analiza pracy wentylatora w stanie ustalonym

W kolejnym kroku wykonano analiz¢ pracy wentylatora w stanie ustalonym, ktéra ma
na celu ocen¢ poprawnosci pracy catego modelu i stopnia jego zgodnosci z obiektem
rzeczywistym. Analize wykonano dla warunkow statycznych, tj. dla ci$nienia wejSciowego
p1" = 101325 [Pa]. W obliczeniach wykorzystano metode¢ opartg o siatki dynamiczne sliding
mesh. Poprzednio stosowana metoda MRF, ktora wykorzystano w analizie pojedynczych stopni
jest zbyt mato doktadna w ztozonych zagadnieniach przeptywowych, poniewaz jest ona oparta
o zatozenie jednorodnych parametrow na granicy dwoch domen ptynu. W metodzie MRF na
granicy domen (ang. interface) parametry przeptywu sg usredniane i przekazywane do kolejnej
domeny jako warunek brzegowy. Takie usrednienic usuwa z przeplywu wychodzacego
z domeny wszelkie niestabilno$ci. Z tego powodu zjawiska przeplywowe tj. wiry, oderwania,
fale uderzeniowe nie bedg transferowane pomiedzy poszczegolnymi czgsciami domeny. Co do
zasady, metoda MRF gwarantuje szybszy czas wykonywania obliczen jednak przy
wielostopniowych maszynach wirnikowych ro$nie rowniez liczba interfejséw miedzy
domenami, a wigc ro$nie tez zapotrzebowanie na moc obliczeniowg do wykonywania wielu
operacji u$rednien, przez co niniejsze korzysci sa mniej wyrazne. Dodatkowo, przy duzej
liczbie interfejsow, generowane przez usrednienia bledy sumujg si¢, co powoduje mniejsza
doktadno$¢ otrzymanego wyniku. Przyktadowo dla analizowanego przypadku sprez catkowity
wentylatora dla predkosci obrotowej n; = 90% w metodzie MRF wynosil 7* = 1,8 + 2,0,
podczas gdy w tych samych warunkach dla siatki dynamicznej uzyskiwano wartosci
n* = 2,0 + 2,2, przy nieznacznie dtuzszym czasie obliczen. Obliczenia metodg Sliding Mesh
sa doktadniejsze 1 pozwalajg na przenoszenie zjawisk przeptywowych miedzy stopniami,
co pozwala lepiej modelowa¢ ich interferencj¢. Jednak mankamentem tej metody poza
wydhuzonym czasem obliczen jest rowniez konieczno$¢ usrednienia wynikow koncowych.
Poniewaz w maszynach wirnikowych wystepuje naturalna pulsacja parametrow wynikajaca
z ruchu obrotowego topatek, to otrzymane wyniki cisnien, predkosci 1 temperatur nie sg stalymi

warto$ciami w czasie (rys. 5.50).
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Rys. 5.50. Przyktadowy przebieg parametrow wyjsciowych

Rysunek 5.51 przedstawia rozklad cisnienia catkowitego na promieniu $rednim
wentylatora pracujacego w stanie ustalonym z predko$cig obrotowa n; = 90%. Obraz
uwidacznia przeptyw przez kolejne stopnie wentylatora oraz generowany wzrost ci$nienia na

kazdym kolejnym stopniu wirnika.

3,04 x 10°

[Pa)

1,23 x 10*

Rys. 5.51. Pole ci$nienia catkowitego w przeptywie ustalonym

Przebieg parametrow dla pracy wentylatora w warunkach ustalonych dla wybranych
predkosci obrotowych przedstawiony jest na rysunkach 5.52 i 5.53. Dla niskich predkosci

obrotowych (n; = 75 +80%) kazdy z kolejnych stopni w zakresie ci$nienia powoduje
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poréwnywalny wzrost cisnienia catkowitego 1 statycznego. Obserwowany jest rowniez istotny
wzrost energii przeplywu na wienicu kierownic wlotowych, ktory objawia si¢ poprzez wzrost
predkosci, temperatury i ci$nienia catkowitego, a jest zwigzany z efektem zasysania powietrza
przez wentylator. Wzrost temperatury jest szczegolnie wysoki na pierwszym stopniu
wentylatora, a nastepnie jej warto$§¢ utrzymywana jest na wzglednie stalym poziomie
T* = 400 + 450 [K]. Dla wysokich predkosci obrotowych (n; = 90 <+ 95%) najwickszy
wzrost ci$nienia catkowitego i statycznego wystepuje na pierwszych dwoch stopniach
wentylatora i w bardzo niewielkim zakresie na ostatnim stopniu. Przebieg temperatury jest
zblizony do nizszych predkosci, gdzie wysoki wzrost wyst¢puje na pierwSzym stopniu,
a nastepnie jej warto$¢ utrzymywana jest na wzglednie statym poziomie T* = 500 + 550 [K].
Istotng obserwacja jest charakter przebiegu parametru predkosci, ktéra utrzymywana na
wzglednym poziomie C, = 200 [m/s] dla nizszych predkosci obrotowych oraz C, = 250 +
300 [m/s] dla predkosci blizszych predkosci maksymalnej wirnika.
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Rysunek 5.54 obrazuje przebieg cis$nienia statycznego i calkowitego wzdluz kanatu
wentylatora w zaleznosci od predkosci obrotowej wirnika. Rdwniez w tym ujeciu obserwuje
si¢ znaczny wzrost sprezu catkowitego generowanego przez dwa pierwsze stopnie wentylatora
wraz z rosnacg predkoscia obrotowa, podczas gdy wzrost ci$nienia na ostatnim stopniu jest

wzglednie staty w tym zakresie.
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Rys. 5.54 Przebieg cisnienia catkowitego 1 statycznego w kanale wentylatora dla r6znych

predkosci obrotowych
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Przebieg sprezu calkowitego w funkcji predkosci obrotowej zawarty jest na
rysunku 5.55. Zgodnie z oczekiwaniami warto$¢ sprezu jest funkcja kwadratowa predkosci
obrotowej wirnika wentylatora i ro$nie on od warto$ci t* = 1,64 dlan, = 75%,do " = 2,39
dla n; = 95%. Przygladajac si¢ dalej pracy poszczegdlnych stopni i ich udzialowi
w generowaniu sprezu catkowitego, obserwuje si¢, iz wzrost ci$nienia jest w gtownej mierze
wytwarzany przez pierwsze dwa stopnie wentylatora. W przypadku maszyn wirnikowych,
potaczenie szeregowe ich poszczegolnych czesci zawsze daje odmienne efekty aerodynamiczne
zwigzane z ich interferencja, niz ich praca jako osobne uktady. Wptyw na to ma réwniez praca
tych stopni w otoczeniu powietrza o innych parametrach. W wykonanej analizie pracy
poszczegbdlnych stopni warto$¢ sprezu catkowitego w funkcji predkosci obrotowej dla stopnia
pierwszego wynosita 7; = 1,21 + 1,58, dla stopnia drugiego n;; = 1,26 + 1,71 i dla stopnia
trzeciego rrj;; = 1,22 + 1,44. W catym zakresie predkosci obrotowych wirnika sprez catkowity
trzeciego stopnia jest niemal staty i przybiera warto$ci w zakresie mj;; = 1,05 <+ 1,08. Podobne
zalezno$ci zaobserwowano na charakterystyce pracy stopnia w funkcji y = f(¢), gdzie osiagat
on najwigksze wzrosty ci$nienia przy nizszych predkosciach obrotowych niz pozostalte stopnie,
podczas gdy wraz ze wzrostem obrotow wirnika, sprez malal, kosztem wzrostu wspétczynnika
przeptywu, czyli rowniez predkosci osiowej. Zatem dla zbadanego wentylatora wystgpuje
odwrotna zalezno$¢ wzgledem dwoch pierwszych stopni. Dla nizszych predkosci obrotowych
sprez ostatniego stopnia jest wigkszy. Taki uklad potaczenia trzech stopni o réznych

charakterystykach bedzie korzystnie wptywat na stabilno$¢ pracy calej maszyny wirnikowe;.

75% 80% 85% 90% 95%
n

Rys. 5.55. Sprez poszczegdlnych stopni w zaleznosci od predkosci obrotowej wirnika, gdzie:
ST1 — sprez pierwszego stopnia, ST2 — sprez drugiego stopnia, ST3 — sprez trzeciego stopnia,
ST123 — sprgz catego wentylatora
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Na rysunku 5.56 przedstawiono wartosci ci$nienia statycznego i catkowitego na wejsciu
i wyj$ciu z poszczegdlnego stopnia w funkcji predkosci obrotowej. Dla stopnia drugiego
charakterystyka ci§nienia wejSciowego jest tozsama z parametrami wyjscia stopnia pierwszego,
przy czym wystepuje na nim réwniez istotny wzrost sprezu, ktory rosnie wraz ze wzrostem
predkosci obrotowej. Praca stopnia trzeciego charakteryzuje si¢ niewielkim i statym sprezem
dla catego zakresu predkosci obrotowych wirnika oraz statym wzrostem ci$nienia statycznego
wynikajacego z pracy ostatnich kierownic wentylatora. Po analizie przedstawionych
charakterystyk 1 przebiegu parametrow mozna wnioskowac, ze stopien trzeci wentylatora petni
funkcj¢ ustateczniajgcg 1 ma mniejszy udzial w generowaniu wzrostu cisnienia catkowitego.
Jego zadaniem jest stabilizacja i ustatecznianie pracy catego wentylatora oraz stabilizowanie
predkosci wyjsciowej strumienia powietrza, co jest istotne w konteks$cie udziatu wentylatora
w generowaniu ciggu w kanale zewnetrznym. Dla stopnia pierwszego cis$nienie catkowite na
wejsciu jest stale, a ci$nienie statyczne spada w wyniku efektu intensywnego zasysania
powietrza przez wentylator. Z tego powodu pierwszy stopien charakteryzuje si¢ najwigkszym

wzrostem sprezu wraz z predkoscig obrotowa wirnika.
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Rys. 5.56. Przebieg ci$nienia catkowitego i statycznego na poszczegolnych stopniach
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Do dalszych badan wentylatora silnika F100-PW229 wykorzystano jego
charakterystyke opublikowang przez B. L. Koff’a [84]. Nanoszac na nig otrzymane wartosci
sprezu oraz masowego natezenia przeplywu otrzymujemy przebieg linii wspotpracy (ang.
operating line) (rys. 5.57), po ktorej punkt pracy wentylatora przemieszcza si¢ w warunkach
niezaburzonych przy akceleracji i deceleracji wirnika. Obserwowany przebieg linii wspotpracy
jest typowy dla osiowych maszyn wirnikowych, ktére najlepsze parametry osiagaja dla
predkosci obrotowych w zakresie bliskim predko$ciom maksymalnym. Charakterystycznym
jest rowniez zblizanie si¢ linii wspdlpracy do granicy pracy statecznej na niskich predkosciach
obrotowych, gdzie w przypadku wentylatorow 1 sprezarek osiowych czesto zachodzi

konieczno$¢ ich ustateczniania.

* 351 Isenvopic Eficiency Contours

2.57

Rys. 5.57. Przebieg linii wspotpracy na charakterystyce sprezarki [84]

Poniewaz zaréwno linia wspotpracy jak 1 linia granicy statecznej jest zaleznosScig
kwadratowa predkosci obrotowej, to na podstawie otrzymanych punktéw mozna dokonac
aproksymacji i wyznaczy¢ rownania funkcji opisujacych te dwa przebiegi, aby nastgpnie
korzystajace ze wzoru (1.5) okresli¢ zapas statecznos$ci wentylatora w funkcji jego predkosci
obrotowej (rys. 5.58). Dla niskich predkosci obrotowych zapas stateczno$ci bedzie malat i dla
wzglednej warto$ci masowego natgzenia przeptywu m = 55%, wyniesie Ks = 6,27%. Dla
nizszych predkosci obrotowych linia wspotpracy dazy do przekroczenia linii granicy pracy
statecznej, co jest typowa cecha osiowych wentylatorow 1 sprezarek. Najwiekszy zapas
statecznos$ci osiggany jest dla m = 83%, co odpowiada predkosci wirnika n; = 90% 1 wynosi
Ks = 25,05%. Nastepnie linia wspolpracy zbliza si¢ ponownie do granicy pracy statecznej aby
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dla maksymalnych predkosci obrotowych wirnika osiggnagé warto$¢ zapasu statecznos$ci
K = 20,81%. Zapas statecznej pracy sprezarki interpretujemy jako odleglos¢ punktu
wspoOtpracy od granicy pracy statecznej. Okresla on maksymalng zmiang warunkéw pracy
sprezarki, przy stalej predkosci obrotowej, w ktorych zostanie utrzymana jej stateczna praca.
Dla konstrukeji sprezarek osiowych zapas statecznosci zwykle utrzymywany jest w granicach

8 + 25% [37].
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Rys. 5.58. Przebieg zapasu stateczno$ci w funkcji predkosci obrotowej

Podsumowujac przeprowadzong analiz¢ pracy wentylatora w stanie ustalonym, mozna
stwierdzi¢, 1z opracowany model zadowalajaco odwzorowuje obiekt rzeczywisty.
W obliczeniach numerycznych osiagnigto zblizone wartosci kluczowych parametrow do
znanych parametrow tego silnika. Parametry sprezu, zardwno poszczegdlnych stopni, jak
i catlego wentylatora s3g zblizone do warto$ci rzeczywistych 1 prawidtowo odwzorowuja
charakterystyki pracy rzeczywistego obiektu. Osiggnigto rowniez zadowalajace wartosci
masowego natezenia przeptywu, ktore wynosito m = 90 [kg/s], co rdwniez jest wartoscig
zgodng z wynikami osiggnigtymi w analizie uktadu wlotowego. Otrzymano takze realistyczng
warto$¢ zapasu statecznos$ci oraz prawdopodobny przebieg linii wspolpracy. Wszystkie
powyzsze czynniki pozwalaja stwierdzi¢ zadowalajaca zgodno$¢ modelu z obiektem

badawczym.
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5.3.3 Analiza pracy wentylatora w stanie nieustalonym

W kolejnym etapie badan wykonano analiz¢ pracy wentylatora w stanie nieustalonym,
ktora ma na celu ocene zjawisk niestatecznej pracy wentylatora w warunkach zaburzenia
zewnetrznego, ktorego zrodtem ma by¢ uktad wlotowy. W obliczeniach wykorzystano
ponownie metode siatek dynamicznych (ang. sliding mesh). Analize wykonano w oparciu
o wyniki otrzymane w analizie ukladu wlotowego. Rysunek 5.59 przedstawia sposob
zamodelowania zaburzenia strumienia wlotowego dla wentylatora. Poniewaz model
wentylatora obejmuje jedng topatke, a charakterystyka pola cisnienia w najwiekszym
zaburzeniu otrzymanym w analizie uktadu wlotowego obejmowata obszar niskiego ci$nienia
w gornej czesci 1 obszar wysokiego cisnienia w dolnej czegsci przekroju, to do zamodelowania
zaburzenia zdecydowano si¢ wykorzysta¢ funkcje sinusoidalng. W modelu numerycznym
obejmujacym jedng topatke, w trakcie jej ruchu przechodzi ona ptynnie z obszaru o niskim
ci$nieniu do obszaru o wyzszym cisnieniu. Z tej perspektywy warunek brzegowy na wlocie
bedzie podlegat okresowym zmianom od warto$ci maksymalnych do minimalnych. Do
odzwierciedlenia takiego podejScia w oprogramowaniu, wykorzystano opcje wyrazen (ang.
expressions) oraz funkcji uzytkownika (ang. user defined functions), ktére zastosowano do
ustawienia okresowo zmiennego warunku brzegowego na wlocie. Parametry funkcji
sinusoidalnej dobrano tak, aby jej okres odwzorowywatl czestotliwos¢ wirnika, czyli
odpowiadal on jednemu pelnemu obrotowi topatki. ROwnoczesnie amplitude funkcji dobrano
tak, aby maksymalne i minimalne warto$ci funkcji odpowiadaly zaburzeniom otrzymanym

w wyniku analizy uktadu wlotowego.
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Rys. 5.59. Zatozenia obliczen wentylatora w stanie nieustalonym
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Wykonujac obliczenia w pierwszej kolejnosci zastosowano jako warunek brzegowy
stale cisnienie wejsciowe wynoszace p;* = 49150 [Pa], zgodnie z wynikami analizy uktadu
wlotowego dla zatozonej wysokosci lotu. W ten sposob obliczono cztery pelne obroty wirnika,
aby ustabilizowa¢ rozwigzanie oraz warunki poczatkowe dla wygenerowanego zaburzenia.
Nastepnie przeanalizowano trzy przypadki zamodelowanego zaburzenia strumienia
wlotowego. Pierwsze dwa w postaci sinusoidalnego cisnienia calkowitego na wejsciu do
wentylatora, z czego pierwszy co do wartosci jest rOwnowazny wynikom analizy ukladu
wlotowego, a drugi wzmocniony, o wartosci wigkszej niz otrzymane wyniki. Oba przypadki
zamodelowano tak aby odzwierciedlaly one stopien i charakter zaburzenia wyst¢pujacego
w ukladzie wlotowym w przypadku poddzwigkowego lotu ustalonego z dopuszczalnymi
katami natarcia. Dla trzeciego przypadku zastosowano stale ci$nienie catkowite na wlocie,
ktorego wartos¢ spadata skokowo, do minimalnej wartosci cisnienia otrzymanego W badanych
w analizie uktadu wlotowego przypadkach. Skokowy spadek ci$nienia w catym przekroju
wlotu miatby miejsce przy doswiadczeniu naglego zaburzenia lub oderwania strumienia. Dla
kazdego z badanych przypadkéw wykonano obliczenia dla czterech petnych obrotéw wirnika,
w celu uzyskania stabilnego rozwigzania. Co wiecej, w przypadku zaburzen strumienia
wlotowego trwajacych krocej niz jeden peten obrot wirnika, ich wptyw na prace sprezarki
uznaje si¢ za marginalny [4]. Przebieg zastosowanych warunkéw brzegowych cisnienia

wlotowego w czasie pokazano na rysunku 5.60.
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Rys. 5.60. Zastosowane warunki brzegowe na wejsciu wentylatora

Uzyskany rozktad ci$nienia catkowitego na promieniu $rednim wentylatora pracujgcego

w stanie nieustalonym z predkoscig obrotowg n; = 90% dla zaburzenia sinusoidalnego
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przedstawiono na rysunku 5.61. Obraz wygenerowano dla zaznaczonych punktéw na przebiegu
wartosci sprezu wentylatora, bedacych jego minimalng 1 maksymalng warto$cig. Dla
zobrazowanego pola ci$nienia catkowitego obserwuje si¢ wyrazny spadek jego wartosci
w catym przekroju kanatu przeptywowego, w tym wyraznie wigksze wahania obejmujg stopien

drugi oraz trzeci.
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Rys. 5.61. Pole ci$nienia catkowitego w trakcie zaburzenia

Kolejne wyniki przedstawiono na rysunku 5.62. Zawieraja one przebieg sprezu
wentylatora oraz masowego nate¢zenia przeptywu w czasie dla przypadku pierwszego, czyli
sinusoidalnego ci$nienia na wlocie, przy predkosci obrotowej wirnika n; = 90%. W tym
przypadku odpowiedz uktadu jest niemal natychmiastowa. Gdy ci$nienie wlotowe rosnie
w trakcie pierwszego obrotu, spr¢z wentylatora spada i nastepnie wchodzi w oscylacje od
warto$ci minimalnej ©* = 1,64 do maksymalnej ©* =2,76. W ujeciu procentowym,
wzgledem spr¢zu w stanie ustalonym dla tej predkosci obrotowej wynoszacym * = 2,07, jego
oscylacje nie sg symetryczne. Wzrost maksymalny wynosi 33%, natomiast maksymalny
spadek 21%. Po ustaniu zaburzenia, wentylator wraca do stanu rownowagi w ciggu jednego
obrotu wirnika. Podobne zachowanie wykazuje masowe natezenie przeptywu. Jedynie wejscie
tego parametru w oscylacje nastepuje z pewnym, niewielkim op6znieniem, wynoszacym okoto

pot obrotu wirnika.
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Rys. 5.62. Przebieg sprezu i masowego natgzenia przeptywu w czasie dla przypadku

pierwszego

Rysunek 5.63 przedstawia wyniki przebiegu spr¢zu wentylatora oraz masowego
natezenia przeptywu w czasie dla przypadku drugiego, czyli wzmocnionego sinusoidalnego
cisnienia na wlocie, przy predkosci obrotowej wirnika n; = 90%. W tym przypadku
odpowiedz uktadu rowniez jest niemal natychmiastowa, a spr¢z wentylatora takze wchodzi
w oscylacje juz po pierwszym obrocie wirnika. Warto§¢ minimalna spr¢zu dla tego przypadku
to " = 1,49, a maksymalna ©* = 3,23. W ujeciu procentowym, wzglgdem sprezu w stanie
ustalonym dla tej predkosci obrotowej wynoszacym n* = 2,07, jego oscylacje nie s3
symetryczne. Wzrost maksymalny wynosi +55%, natomiast maksymalny spadek —28%. Po
ustaniu zaburzenia, wentylator dtuzej wraca do stanu réwnowagi i zajmuje to okoto dwoch
pelnych obrotéw wirnika. Zmiana masowego nat¢zenia przeplywu, réwniez nastgpuje

z niewielkim opdznieniem, wynoszacym okoto pot obrotu wirnika.

T 3.5 m 110%
__________________________ m=1014%
100%
90% ”
80%
70%
60% U U
i ¥ N _m=542%
1.0 50%
0,00 0,01 0.02 0,03 0,04 0.05 0,06 0,00 0.01 0.02 0.03 0.04 0,05 0.06
t[s] t[s]

Rys. 5.63. Przebieg sprezu i masowego natezenia przeptywu w czasie dla przypadku drugiego
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Analizujgc przebieg cisnienia catkowitego w czasie dla poszczegolnych przekrojow
wentylatora (rys. 5.64) obserwuje si¢ widocznie mniejsze oscylacje na wejsciu wirnika
pierwszego stopnia. Dla przypadku pierwszego $rednie wartosci ci$nienia catkowitego w tym
przekroju wynosza od 47,7 [kPa] do 59,0 [kPa], przy czym ten przekroj jest wyraznie bardziej
wrazliwy na wzrosty ci$nienia niz na spadki. Dla przypadku drugiego wartosci te nieznacznie
si¢ ro6znig i wynosza od 46,6 [kPa] do 61,6 [kPa]. W kolejnych przekrojach ci$nienie
catkowite w trakcie trwania zaburzenia podlega juz znacznym oscylacjom, gdzie na wyjsciu
z pierwszego stopnia dla przypadku pierwszego przyjmuje ono wartosci od 65,6 +~ 94,1 [kPa],
a dla przypadku drugiego od 59,6 < 98,9 [kPa]. Na wyjsciu z drugiego stopnia ci$nienie
calkowite dla pierwszego przypadku wynosi od 81,0 [kPa] do 116,7 [kPa], a dla drugiego
przypadku od 74,2 [kPa] do 127,6 [kPa]. Natomiast warto$ci tego parametru na wyjsciu
z trzeciego stopnia wynoszg dla pierwszego przypadku od 85,0 [kPa] do 115,8 [kPa], a dla
drugiego 78,8 [kPa] do 122,6 [kPa]. Wejscie cisnienia catkowitego w oscylacje w kazdym
przekroju réwniez nastgpuje z pewnym, niewielkim opdznieniem, wynoszacym okoto pot
obrotu wirnika, jak i rowniez ich przebiegi sa przesuni¢te miedzy poszczegdlnymi stopniami.
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Rys. 5.64. Przebieg cisnienia catkowitego w czasie dla przypadku pierwszego a) i drugiego b)

Przebieg parametrow temperatury catkowitej, statycznej oraz predkosci osiowej
i promieniowej przedstawiono na rysunkach 5.65 i 5.66. Oscylacje temperatury,
w wyniku zaburzenia strumienia wlotowego wykazuja podobng dynamike na kazdym ze stopni
wentylatora. W zakresie predkosci osiowej rowniez odpowiedz uktadu jest podobna do
poprzednich przebiegow. Jedynie w przekroju wejsciowym wirnika trzeciego stopnia

(R3 wilot), predkos¢ osiowa jest wzglednie stala, mimo wystepujacego zaburzenia. Istotnym
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spostrzezeniem jest wystepowanie relatywnej stabilnosci parametru predkosci promieniowej
przeptywu. W trakcie wystepowania zaburzenia oscylacje predkosci promieniowej wystepuja
na wejsciu wirnika pierwszego stopnia, jednak nastepnie sg thumione i podlegaja niewielkim
wahaniom w kolejnych przekrojach wentylatora. Charakter przebiegu parametrow predkosci
(oscylacje predkosci osiowej, przy stabilnosci predkosci promieniowej) sugeruje, ze zjawisko

ma charakter pompazu.
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Rys. 5.65. Przebieg predkosci i temperatur dla przypadku pierwszego

160



450.0 500,0

—_ 4500
i 400.0 s3wylo =
g 3
g 5 4000
o335 2
§ 3500 =
L] LS
[~ = 3500
2 2
g 300,0 R1wlot g
% W % 300.0
25 Varunek brzegowy
2500 H brzegow, 2500
200,0 200,0
0,00 0,01 0,02 0,03 004 0,05 0,06 0,00 0,01 0,02 0,03 004 0,05 0,06
t[s] t[s]
300,0 50.0
40,0
25 —_
_ o0 < 300
) )
g g 200
£ 2000 g
g A NA 100
o J o -
g / AA A 3
S 1500 \,/—-\ s 00
3 =1
£ g -10.0
% 1000 2
& 3 20.0
&
50,0 -30.0
-40.0
0.0 -50,0
0,00 0,01 0,02 0,03 004 0,05 0,06 0,00 0,01 0,02 0,03 004 0,05 0,06
t[s] t[s]

Rys. 5.66. Przebieg predkosci i temperatur dla przypadku drugiego

Przebieg sprezu dla poszczegdlnych stopni w czasie dla przypadku pierwszego oraz
drugiego zaburzenia sinusoidalnego przedstawia rysunek 5.67. Najwig¢ksze oscylacje parametru
sprezu w obu przypadkach wystepuja na stopniu pierwszym, gdzie dla przypadku pierwszego
przyjmujg one wartosci od m; = 1,41 do n; = 1,80, a dla drugiego od n;;, = 1,37 do «j; =
1,98. Na stopniu drugim oscylacje zostaja nieco sttumione, podczas gdy dla stopnia trzeciego
wartosci sprezu podlegaja niewielkim wahaniom, a ich maksymalne wartosci czgsto wystepuja
z pewnym przesuni¢ciem wzgledem pozostatych stopni. Wynika to z opisanej wcze$niej nieco
innej charakterystyki ostatniego stopnia wentylatora. Mozna zaobserwowac, ze kiedy na dwoch
pierwszych stopniach spr¢z spada do wartosci minimalnych, to na stopniu trzecim ro$nie on do
warto$ci maksymalnej wynoszacej okoto m;;; = 1,10. Mimo to, znaczne oscylacje sprezu
pierwszych dwoch stopni sa przyczyng intensywnych zmian catego spr¢zu maszyny

przeptywowej wystepujacych w wyniku dziatania zaburzenia zewngtrznego.
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Rys. 5.67. Przebieg spr¢zu poszczegdlnych stopni wentylatora dla przypadku pierwszego a)
i drugiego b)

Na rysunku 5.68 przedstawiono przebieg parametru zapasu stateczno$ci w czasie,
w trakcie wystepowania zaburzenia. Najwickszy zapas statecznos$ci w ustalonym stanie pracy
wentylator osiaggat dla n; = 90% i wynosit on K = 25,05%. Przy sinusoidalnym zaburzeniu
wlotowym parametr ten rowniez podlega oscylacjom. Dla przypadku pierwszego jego
minimalne warto$ci wynosza Ks < 10,0%, co $wiadczy o bliskosci punktu pracy w danej
chwili czasu do granicy statecznos$ci. Dla przypadku drugiego momentami zapas stateczno$ci
przyjmuje wartosci ujemne, co $wiadczy o przekroczeniu granicy statecznej pracy na
charakterystyce wentylatora. Nalezy rowniez zwrdci¢ uwage, ze parametr ten stabilizuje si¢ na
nieco innej warto$ci po ustgpieniu zaburzenia, niz przed jego wystapieniem. Warto rowniez
nadmieni¢, ze wyznaczony w poprzednim etapie pracy wspotczynnik zaburzenia wlotu DPC
uznawany jest w literaturze [6] jako réwny co do warto$ci zmniejszeniu zapasu statecznosci
sprezarki lub wentylatora silnika w wyniku zaburzenia zewngtrznego. Dla warunkow
z przypadku pierwszego wspotczynnik ten wynosit DPC = 13,64, co oznaczaloby, ze jesli
potraktowaé¢ go jako rdwnoznaczno$¢ utraty stateczno$ci wentylatora, to jego zapas
statecznosci w trakcie trwania tego zaburzenia wynidstby Ks = 11,41%. Porownujac te
warto$¢ z rysunkiem 5.68 obserwuje si¢ wartosci z zakres K¢ = 10,72 + 12,70%. Z tego
powodu mozna uzna¢, ze potwierdzono dla badanego przypadku, ze wartos¢ wspotczynnika
DPC, okres$lajacego stopien zaburzenia strumienia wlotowego jest rowniez bliskg estymacja

utraty statecznoS$ci sprezarki silnika.
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Rys. 5.68. Przebieg zapasu statecznosci dla przypadku pierwszego i drugiego

Maksymalne 1 minimalne wartosci ci$nienia catkowitego 1 statycznego wzdtuz kanatu
przeptywowego oraz jego zmiang procentowa wzgledem wartosci w warunkach ustalonej pracy
wentylatora w danym przekroju zawarte sg na rysunku 5.69. Najwigksze zmiany cis$nienia
zachodzg na pierwszych dwoch stopniach wentylatora. Dla przypadku pierwszego, pierwszy
stopien wentylatora wykazuje niewielkie zmiany wzgledem jego pracy w stanie ustalonym,
natomiast dla stopnia drugiego osiggaja one juz rdznice rzedu (—10% =+ +15%). Dla
przypadku drugiego zmiany wzgledem stanu ustalonego sa juz znacznie wigksze i dla
pierwszego stopnia wynosza (—15% + +20%), a dla stopnia drugiego prawie
(—20% =+ +25%). W stanie zaburzenia obserwuje si¢ rowniez dodatkowo pojawiajace si¢
straty ci$nienia pomi¢dzy poszczeg6lnymi stopniami, w tym gldwnie na stopniach kierownic,
ktore zwigzane sg z nieoptymalnymi katami naptywu na nieruchome wience topatek. Nalezy
zwroci¢ uwage na wzgledng stabilizacj¢ parametrow przeplywu na trzecim stopniu wentylatora,

gdzie nie nastgpuje wzrost zmian procentowych wzgledem jego pracy w stanie ustalonym.
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Rys. 5.69. Maksymalne i minimalne wartos$ci ci$nienia catkowitego i statycznego wzdtuz

kanatu przeptywowego dla przypadku pierwszego i drugiego

Nakladajac przebieg punktu pracy wentylatora w czasie na jego charakterystyke
otrzymano zobrazowanie pracy wentylatora na zakresach przejsciowych (rys. 5.70). Dla
przypadku pierwszego, w trakcie pierwszego obrotu po wystapieniu zaburzenia (w punkcie P)
nastgpuje skokowy wzrost sprezu (A), a nastgpnie jego spadek (B). Pozniej punkt pracy
przesuwa si¢ w kierunku granicy pracy statecznej (C) 1 wchodzi w oscylacje. Po ustaniu
zaburzenia wentylator wraca do stanu stabilnej pracy w ciagu jednego obrotu wirnika. Kierunek
przebiegu zmiany parametréw wskazuje strzatka. Od momentu ustania zaburzenia obserwuje
si¢ skokowa zmiang masowego nat¢zenia przeptywu (D), po ktorej nastepuje stabilizacja w
nowym punkcie pracy (E). Wszystkie zmiany parametrow, mimo przebiegu

charakterystycznego dla pompazu, utrzymuja si¢ ponizej granicy pracy stateczne;.
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Rys. 5.70. Przebieg punktu pracy na charakterystyce dla przypadku pierwszego zaburzenia

gdzie: P — poczatkowy punkt pracy

Dla przypadku drugiego (rys. 5.71), przebieg punktu pracy jest podobny, jednak zmiany
parametrow sg znacznie wigksze wartoSciowo i petla ulegla przesunieciu. W trakcie pierwszego
obrotu rowniez wystepuje nagly skok sprezu (A), a nastepnie punkt pracy porusza si¢ chwilowo
w dot (B), a nastepnie w kierunku granicy pracy statecznej (C), po czym wchodzi w oscylacje.
Po ustaniu zaburzenia wentylator wraca do stanu stabilnej pracy nieco wolniej niz w przypadku
pierwszym, czyli w czasie niecalych dwoch pelnym obrotow wirnika. Od momentu ustania
zaburzenia obserwuje si¢ skokowa zmiang masowego nat¢zenie przeptywu (D), a nastgpnie

jego powrot w kierunku nizszych wartosci i ustalenie nowego punktu pracy (E). Zmiany
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parametrow w trakcie trwania zaburzenia dla warto$ci skrajnych wykraczajg poza granice¢ pracy

statecznej, co moze by¢ przestanka do wystgpienia pompazu.

3.0

110%
m

3.0

40% 50% 60% 70% 80% 90% 100% 110%
i

Rys. 5.71. Przebieg punktu pracy na charakterystyce dla przypadku drugiego zaburzenia
gdzie: P — poczatkowy punkt pracy

W obu przypadkach zaburzenia sinusoidalnego wystepuje pewna histereza punktu pracy
wzgledem jego pozycji z przed wystgpieniem zaburzenia, co pokazano na rysunku 5.72. Jej
wielko$¢ mozna okresli¢ zmiang zapasu statecznosci, czyli odlegtosci punktu pracy od granicy
pracy statecznej. W tym ujeciu dla przypadku pierwszego zapas stateczno$ci wzrdst o 6,76%,

a dla przypadku drugiego spadt o —2,10%.
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Rys. 5.72. Histereza punktu pracy po wystapieniu zaburzenia

W trzecim przypadku zaburzenia zastosowano warunek brzegowy na wejsciu w postaci
skokowego spadku ci$nienia (rys. 5.73). Takie warunki odwzorowuja w rzeczywisto$ci nagly
spadek cisnienia w catym przekroju kanalu wlotowego, ktory mogtby by¢ wywotany
np. poprzez gwattowng zmian¢ kata natarcia w trakcie wykonywania manewru. Catkowite
cisnienie poczatkowe na wejSciu wynosi p;* = 49150 [Pa], a nastepnie jego warto$¢ zostaje
zmieniona skokowo na p,;* = 40000 [Pa]. Rysunek 5.73 przedstawia przebieg sprezu
wentylatora oraz masowego natgzenia przeplywu w czasie, w trakcie wystgpienia zaburzenia
strumienia wlotowego. W warunkach ustalonych spr¢z wentylatora wynosi m* = 2,12.

W pierwszym momencie po wystgpieniu zaburzenia nastgpuje gwattowny skok sprezu, z uwagi
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na powstatg réznice cis$nien, a nastepnie, po trzech petnych obrotach wirnika, parametr
stabilizuje si¢ na wartosci sprezu m* = 2,28. Po ustgpieniu zaburzenia, sprez spada do wartosci
n* = 1,86, a po jednym obrocie wirnika stabilizuje si¢ na wartos$ci m* = 2,05, czyli nizszej niz
przed wystapieniem zaburzenia. W przypadku masowego nat¢zenia przeptywu, w warunkach
poczatkowych ustalonych parametr ten wynosi m = 81,75%, a jego spadek nastepuje
z pewnym opoznieniem wzgledem zaburzenia wlotowego. Po czterech obrotach wirnika,
masowe nat¢zenie przeplywu spada do wartosci zaledwie m = 50,45%. Po ustgpieniu
zaburzenia, parametr ten wraca do warto$ci blizszych wartosciom poczatkowym, jednak

ostatecznie stabilizuje, na warto$ci nizszej, ktéra wynosi m = 74,96%.
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Rys. 5.73. Przebieg spre¢zu, zmiany ci$nienia i masowego natgzenia przeptywu w czasie dla

przypadku trzeciego zaburzenia

Przebieg cisnienia catkowitego w czasie, w poszczeg6dlnych, charakterystycznych
przekrojach wentylatora przedstawia rysunek 5.74. Po spadku cisnienia wlotowego,
z niewielkim opo6znieniem nastgpuje nagly spadek ci$nienia we wszystkich przekrojach
wentylatora. Dla stopnia pierwszego oraz ostatniego spadek ten wynosi ok. 10 [kPa], gdy na
pozostatych warto$¢ ta wynosi ok. 20 [kPa], a na wej$ciu wirnika trzeciego stopnia nawet
przekracza t¢ warto$¢. CisSnienie catkowite nastgpnie w trakcie trzech obrotow wirnika
stabilizuje si¢ na nieco wyzszej wartosci. Najwieksza stabilno$¢ parametru zostata odnotowana
na wyjsciu ze stopnia trzeciego, gdzie obserwuje si¢ zardéwno relatywnie mniejszy spadek
1 ogolne wahania ci$nienia catkowitego. Po ustgpieniu zaburzenia, stopien pierwszy i drugi
powraca do wartosci poczatkowych, natomiast warto§¢ wejSciowa i wyjéciowa trzeciego
stopnia pozostaje na poziomie 98 [kPa] w stosunku do warto$ci przed zaburzeniem, ktora
wynosita 101 [kPa].
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Rys. 5.74. Przebieg cis$nienia calkowitego w czasie dla przypadku trzeciego zaburzenia

Charakter przebiegu zmian uzyskano dla temperatury catkowitej i statycznej (rys. 5.75),
gdzie w wyniku spadku natgzenia przeptywu przez wentylator jej wartosci w poszczegdlnych
przekrojach rosng o ok. 100 [K]. Odwrotny charakter do zmian ci$nienia wykazuje
w poczatkowym okresie przebieg predkosci osiowej, gdzie po spadku ci$nienia wejsciowego,
nastgpuje jej szybka stabilizacja na nizszych wartosciach parametru. W przypadku predkosci
promieniowej nastepuja natomiast znacznie bardziej interesujace zmiany. Na wejsciu stopnia
pierwszego oraz drugiego zaburzenie predkosci promieniowej nie jest znaczace. Wystepujace
zaburzenie ma widoczny wptyw na przebieg parametru w czasie, jednak zmiany jego wartosci
nie przekraczaja 3,0 [m/s]. Nastepnie na wejsciu stopnia trzeciego nastgpuja nieregularne
wahania predkosci promieniowej o wartosciach przekraczajacych 10,0 [m/s]. Natomiast na
wyjsciu z ostatniego stopnia kierownic wentylatora obserwuje si¢ wzrost predkosci
promieniowej o 15,0 [m/s] i jej znaczne zaburzenia. Charakter przebiegu parametrow
predkosci, gdzie wystepuje stabilno$¢ predkosci osiowej, przy oscylacjach predkosci
promieniowej, wskazuje na charakter zjawiska niestatecznej pracy lub naglej niestatecznej

pracy (ang. abrupt stall) [4].
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Rys. 5.75. Przebieg predkosci i temperatur dla przypadku trzeciego zaburzenia

Przebieg sprezu poszczegoOlnych stopni w czasie, w trakcie trwania zaburzenia dla
przypadku trzeciego przedstawia rysunek 5.76. Sprez pierwszego stopnia podlega niewielkim
zmianom i utrzymuje si¢ na warto$ci 7; = 1,55 + 1,60. Jedynie w momencie skokowej zmiany
ci$nienia wystepuje istotna, lecz chwilowa zmiana warto$ci. Zupehie inaczej zachowuje si¢
sprez stopnia drugiego i trzeciego. Kiedy podczas wystapienia zaburzenia sprez drugiego
stopnia gwaltownie spada z wartosci m;; = 1,30 do wartosci m;; = 1,15, trzeci stopien
natychmiast kompensuje ten spadek. Jego sprez rosnie z wartosci ustalonej wynoszacej
;= 1,07 do wartosci m;;; = 1,20, a nastgpnie spada po ustaniu zaburzenia. Przebieg ten
potwierdza zaobserwowang we wczesniejszych analizach rdznice w charakterystyce miedzy
pierwszymi dwoma stopniami, a stopniem trzecim. W literaturze [4] stopnie takie okresla si¢
jako stopnie stabilizujace, ktore celowo projektuje si¢ tak aby ich charakterystyka pracy
odrézniata si¢ od pozostalych. Ich gléwng funkcja jest utrzymywanie stabilno$ci pracy catej
maszyny przeplywowej w zakresach poza obliczeniowych. W warunkach niezaburzonych

pracuja one z mniejszg sprawnoscig niz pozostale stopnie, jednak przesunigcie ich
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charakterystyki pozwala na utrzymanie cze$ciowej stabilno$ci maszyny w zakresach poza

obliczeniowych.
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Rys. 5.76. Przebieg sprezu poszczegdlnych stopni wentylatora dla przypadku trzeciego

zaburzenia

Przebieg zapasu statecznosci w czasie dla przypadku trzeciego zaburzenia przedstawia
rysunek 5.77. W przypadku skokowego spadku ci$nienia wlotowego, zapas statecznosci
w ciggu jednego obrotu przyjmuje ujemne wartosci, a wigc przekracza granice pracy statecznej,
po czym stabilizuje si¢ na nowym punkcie pracy. W niniejszym przypadku przekroczenie

granicy statecznej pracy nastepuje natychmiastowo wraz ze spadkiem ci$nienia wlotowego.
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Rys. 5.77. Przebieg zmiany ci$nienia wlotowego i zapasu statecznosci dla przypadku

trzeciego rodzaju zaburzenia
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Rysunek 5.78 przedstawia maksymalne i minimalne warto$ci ci$nienia catkowitego
1 statycznego wzdtuz kanatlu przeplywowego oraz jego zmiang procentowa wzgledem wartosci
w warunkach ustalonej pracy wentylatora w danym przekroju. Zmiany ci$nienia
w poszczegdlnych przekrojach sag rownomierne wzdtuz calego kanatu 1 wartosciowo sg bliskie
warto$ci utraty zapasu stateczno$ci wentylatora. Jedynie z uwagi na rosngcy W trakcie

zaburzenia spr¢z trzeciego stopnia, spadki ci$nienia sg o potowe mniejsze niz w pozostatych

przekrojach.
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Rys. 5.78. Maksymalne i minimalne wartos$ci ci$nienia catkowitego i statycznego wzdhuz

kanatu przeptywowego dla przypadku trzeciego

Przebieg punktu pracy wentylatora na charakterystyce dla przypadku trzeciego
zaburzenia, czyli skokowego spadku ci$nienia na wlocie, zawarto na rysunku 5.79.
Po wystapieniu zaburzenia punkt pracy natychmiastowo porusza si¢ w gore, na wyzsze warto$ci
sprezu, a nastgpnie w ciaggu jednego obrotu wirnika przechodzi na nizsze warto$ci masowego
natezenie przeptywu. Po jednym obrocie wirnika warto$¢ punktu pracy stabilizuje si¢ na
zakresie m =50+ 60%. Charakter przebiegu punktu pracy odpowiada zjawisku
sklasyfikowanym w literaturze jako wejScie w naglg niestateczng prace (ang. abrupt stall)
(rys. 1.4). Nastgpnie po powrocie ci$nienia wlotowego do pierwotnej wartosci, punkt pracy
natychmiast przechodzi na warto$ci nizszego spr¢zu, a pézniej masowe natgzenie przeplywu
ulega stopniowemu zwigkszeniu. W tym przypadku rowniez nastepuje histereza punktu pracy
po wystapieniu zaburzenia strumienia wlotowego. Dla tego przypadku zapas statecznosci

w wyniku histerezy spadt o (—9,72%).
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Rys. 5.79. Przebieg punktu pracy na charakterystyce dla przypadku trzeciego

Podsumowujac przeprowadzong analiz¢ pracy wentylatora mozna stwierdzi¢:
e przygotowany model numeryczny wentylatora wykazat zadowalajaca zgodnosé
z obiektem rzeczywistym, w zakresie otrzymanego sprezu, masowego natgzenia
przeplywu, zapasu statecznosci, przebiegu linii wspolpracy, geometrii kanalu oraz
topatek,
e analiza pracy poszczegolnych stopni oraz calego wentylatora w stanie ustalonym
wykazata odmienng charakterystyke i zachowanie trzeciego stopnia wentylatora,

ktory jest stopniem ustateczniajacym,
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wykazano, ze zaburzenie wygenerowane w uktadzie wlotowym dla przelotowych
warunkow  lotu  (H = 8000 [m],Ma = 0,30 + 0,95, = —5° + 25°) moze
wprowadzi¢ wentylator w niestateczng prace, jednak bez utraty stabilno$ci pracy
catego podzespotu. Zaobserwowane oscylacje parametrow dla tego przypadku nie
wychodza poza granice pracy statecznej na charakterystyce wentylatora,
wykazano, ze aby wprowadzi¢ wentylator w glteboki pompaz, czyli wyjscie punktu
pracy poza granic¢ pracy statecznej na charakterystyce wentylatora, konieczne jest
wygenerowanie zaburzenia w uktadzie wlotowym, silniejszego o co najmniej o 50%
lub o powierzchni bliskiej calego przekroju AIP. W takich warunkach punkt pracy
wentylatora przekracza granice¢ pracy statecznej. Nalezy zauwazy¢, ze zakres
analizowanych katow natarcia samolotu miescit si¢ w zakresie dopuszczalnym,
zgodnie z Instrukcjag Uzytkowania w Locie, gdy jednocze$nie dokument ten
wskazuje, ze w przypadku wykonywania manewréw bojowych, relatywny kat
natarcia moze chwilo przekracza¢ 60°. Bedzie to celem przyszlych badan
dotyczacych zakresow pozaobliczeniowych,

opracowana w ramach rozprawy metodyka moze stanowi¢ narz¢dzie do wstgpnego
badania wentylatorow 1 sprezarek silnikéw turbinowych w  zakresach
pozaobliczeniowych 1 nieustalonych, ktérej zaleta jest brak koniecznosci
wykonywania kosztownych i ryzykownych testéw na rzeczywistych modutach

silnika.
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Zakonczenie

W pracy dokonano analizy wplywu zaburzen strumienia wlotowego na niestateczng
pracg wentylatora lotniczego silnika turbinowego do samolotu bojowego. W pierwszym etapie
badan wykonano model numeryczny uktadu wlotowego samolotu F-16 i przeanalizowano jego
prace dla warunkow lotu na statej wysokos$ci 1 réznych liczb Macha oraz katéw natarcia.
Wyznaczono petng charakterystyke pracy uktadu wlotowego oraz szereg wspolczynnikow
opisujacych stopien zaburzenia strumienia. W wyniku przeprowadzonych analiz, wykazano, ze
badany uktad wlotowy charakteryzuje si¢ wzorcem zaburzenia z jedng, wyrazng strefg
oderwania (ang. single-lobe pattern). Oderwanie pojawia si¢ w wyniku zakrzywienia kanatu,
a swoj poczatek ma na krawedzi rozdzielacza. Wyznaczajac wspolczynniki opisujace stopien
zaburzenia, zauwazono, ze znacznie wickszy wptyw na wzrost zaburzenia w kanale wlotowym
ma liczba Macha niz kat natarcia. Wraz ze wzrostem predkosci lotu, z uwagi na krzywizng
kanalu wlotowego, wspoiczynniki zaburzenia rosng znacznie szybciej, niz w wyniku zmiany
samego kata natarcia. Nalezy jednak zauwazy¢, ze wykonana analiza dotyczyta jedynie katow
natarcia dopuszczalnych przez Instrukcje Uzytkowania w Locie samolotu (¢ = —5° + +25°).
W dalszej czgsci pracy wykonano obliczenia analityczne, ktore doprowadzity do zbudowania
modelu numerycznego wentylatora. Obliczenia wykonano, tak aby jak najblizej odwzorowac
parametry rzeczywistego obiektu. Nastgpnie model zostal zwalidowany i poddany analizie.
Wykorzystano znane metody stosowane w obliczeniach numerycznych maszyn
przeptywowych, ktorych celem byta analiza odpowiedzi uktadu na pojawiajace si¢ zaburzenie
ci$nienia z uktadu wlotowego. Calos¢ wykonanych i opisanych prac badawczych w niniejszej
rozprawie tworzy spojng metodyke badan statecznosci uktadu wlot-wentylator, a wiec
obejmuje zbior technik, metod i narzedzi potaczonych ze sobg logicznymi zaleznos$ciami
1 okres$long kolejnoscig prowadzonych prac. Nalezy zatem stwierdzié, ze cel pracy, ktorym byto
opracowanie metodyki wykonywania badan statecznosci pracy uktadu wlot-wentylator dla
turbinowego silnika odrzutowego z wykorzystaniem metod numerycznej mechaniki ptynow,
zostal spetniony. Zbudowany w niniejszej pracy algorytm postgpowania pozwala na badanie
silnikow turbinowych w ich warunkach poza obliczeniowych. Wykonanie takich analiz na
obiekcie rzeczywistym jest skomplikowane, czasochtonne i kosztowne oraz przede wszystkim
wymaga dostepu do rzeczywistego samolotu. Co wigcej, poniewaz czeSciowo zakresy takich
badan moga wychodzi¢ poza dopuszczalne parametry, w zakresie predkosci, katow czy

wykonywanych manewroéw, przez co istniatoby ryzyko uszkodzenia rzeczywistego samolotu.
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Przy wykorzystaniu przedstawionego algorytmu mozna uzyska¢ zadowalajgce rezultaty
ograniczajac takie ryzyko. Potwierdzono réwniez postawiong tez¢ badawcza, ktora zaktadala,
ze jest mozliwe okreslenie zbioru parametrow i ich warto$ci, ktore dostarcza informacji
o wejsciu badanego wentylatora w niestateczng prace lub pompaz. Wykonane analizy
potwierdzity, ze Kluczowymi parametrami okreslajagcymi wejécie maszyny przeptywowej
w niestateczng prace jest zbior nastgpujacych parametrow, sprez oraz wzgledne masowe
natezenie przeptywu, a takze wspolczynnik nat¢zenia przeptywu i wspoétczynnik wzrostu
cisnienia. Ciekawym wnioskiem jest rowniez potwierdzona korelacja zagregowanego
wspotczynnika opisujacego intensywnos¢ zaburzenia w ukladzie wlotowym DPC
(ang. distortion pressure coefficient). W literaturze warto$¢ tego wspotczynnika jest uznawana
za bliskg réwnowartosci utraty zapasu statecznosci przez sprezarke silnika, co wykazano
w badaniach eksperymentalnych [6]. Rysunek 6.1 pokazuje korelacja wynikéw utraty zapasu
stateczno$ci z warto$cig wspotczynnika DPC dla rzeczywistych konstrukcji sprezarek réznych
producentéw. W niniejszej pracy rowniez potwierdzono taka korelacje. Mozna zatem uznac,
Ze zZnajac zapas statecznos$ci danej sprezarki i chcae oceni¢ ogdlnie jej prace przy wystepujacym
zaburzeniu wlotowym, wystarczajagcym jest przeanalizowanie pracy uktadu wlotowego

1 wyznaczenie wspotczynnika DPC.
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Rys. 6.1. Korelacja utraty zapasu statecznosci z wspotczynnikiem DPC dla rzeczywistych
konstrukcji [6]

Wyniki analiz pokazaty, ze dla badanej konstrukcji przy zaburzeniach strumienia
wlotowego wystepujacych w trakcie warunkow przelotowych nie dochodzi do niestabilnosci
pracy zespotu napedowego. W tym przypadku wystepuja oscylacje parametréw wentylatora, tj.
sprezu czy masowego natg¢zenia przeplywu, ktore maja charakter wezesnego pompazu, jednak
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ich intensywno$¢ jest niska i nie doprowadza do zaburzenia pracy catej maszyny przeptywowe;.
W rzeczywistej konstrukcji taka utrata zapasu stateczno$ci moze si¢ objawia¢ np. w postaci
zwigkszonego hatasu. Wykazano, ze aby wprowadzi¢ wentylator w pompaz, wystepujace
zaburzenia z uktadu wlotowego musiatyby mie¢ co najmniej 50% wigksza intensywnos¢ niz te
wystepujace dla warunkéw przelotowych. Warunki takie moga wystgpi¢ w trakcie
wykonywania manewroéw bojowych, gdzie charakter zaburzenia bedzie cechowat si¢ spadkiem
ci$nienia w cze¢$ci lub catosci kanalu wlotowego.

Nalezy jednak zauwazy¢, ze w niniejszej pracy przeanalizowano jedynie warunki lotu,
ktore sg relatywnie stabilne, a wiec i zaburzenia w ukladzie wlotowym nie sg skrajnie
intensywne. Majac na uwadze, ze samolot F-16 jest konstrukcja bojowa, to wykonujac roznego
rodzaju manewry zwigzane z walka powietrzng dopuszczalne katy natarcia moga zostac
chwilowo przekroczone. Taki zapis znajduje si¢ rowniez w instrukcji uzytkowania samolotu,
gdzie producent podaje, ze np. w trakcie startu, relatywny kat natarcia samolotu moze chwilowo
wynosi¢ nawet 60°. W momencie startu samolotu moze nastgpi¢ nagty wzrost relatywnego kata
natarcia, co obrazuje mozliwy zakres katow osiaganych przez samolot przy wykonywaniu
manewrow na pulapie. W niniejszej pracy przeanalizowano w jednym z przypadkow, sytuacje
nagtego spadku ci$nienia w catym przekroju wentylatora, co odpowiadaloby warunkom lotu z
chwilowym bardzo wysokim katem natarcia. W analizie tego przypadku uprawdopodobniono,
ze tak znaczne oderwanie strumienia wlotowego moze prowadzi¢ do natychmiastowej utraty
stateczno$ci wentylatora. Nalezy roéwniez zauwazy¢, ze wspomniany w rozdziale pierwszym
jedyny oficjalnie znany przypadek wystgpienia pompazu silnika na samolocie F-16, wydarzyt
si¢ wlasnie w takich warunkach, kiedy wykonywano manewr bojowy w postaci ciasnego
zakretu na malej wysokosci. W tym zdarzeniu silnik wszedl w pompaz wtasnie w momencie
nagtej zmiany kata natarcia, tj. w momencie inicjacji zakretu. Steenken i Williams [118]
wykazali w badaniach eksperymentalnych samolotu bojowego F/A-18A jaki zakres katow
natarcia i zaburzen w uktadzie wlotowym jest osiggany przy wykonywaniu startu. Badanie
obejmowato facznie dwanascie bojowych manewrow startu wykonanych przez dwoch pilotow,
ze stalym ustawieniem mocy (DSS) silnika na zakresie MIL (ang. military power), czyli
maksymalnym ustawieniem mocy silnika bez uzycia dopalacza. Rysunek 6.2 pokazuje wyniki
pomiardw kata natarcia oraz kata slizgu. Juz po 3 sekundach od momentu zapoczatkowania
zmian kata natarcia samolotu, kat ten przekraczat 50°, a jego maksymalna warto§¢ w momencie
wejscia w zakret po starcie wynosita blisko 90°. Uwzgledniajac czas trwania catego manewru,

ktory wynosit 15 sekund, oznaczatoby to, ze wirnik silnika w tym czasie wykonat ponad 2500
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obrotow w warunkach bardzo silnego zaburzenia strumienia wlotowego. W publikacji
zmierzono rowniez warto$ci wspodtczynnika strat ci$nienia, wspolczynnika obwodowego
i wspotczynnika promieniowego (rys. 6.3). Liczba Macha w trakcie wykonywania manewru
wynosita Ma = 0,30, i dla tak znacznych katow natarcia otrzymano warto$ci maksymalne CDI
i RDI wynoszace ok. 0,20. Zatem, porownujgc te wyniki z otrzymanymi w niniejszej pracy,
gdzie dla tej samej liczby Macha otrzymano wartosci CDI = 0,061 RDI = 0,05, mozna
stwierdzi¢, ze dla manewrow z duzymi katami natarcia, zaburzenia wygenerowane przez uktad
wlotowy moga by¢ wielokrotnie wigksze. W trakcie badania wystgpito rowniez zjawisko

niestatecznej pracy, ktore zostalo zaznaczone na przebiegu (Stall 1 i Stall 2).
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Rys. 6.2. Wyniki pomiarow kata natarcia i kata §lizgu w trakcie startu samolotu [118]
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Zatem chcagc rozwing¢ niniejsze badania, nalezatoby rozszerzy¢ zakres analiz
0 przypadki obejmujace lot ze znacznym katem natarcia. Przy czym metody numeryczne moga
nie by¢ tutaj wystarczajace. Znany jest problem wystepujacy w numerycznej mechanice ptyndéw
zwigzany badaniem obiektow na duzych katach natarcia, gdzie wystepujace rozlegle oderwania
z powierzchni ptatowca powoduja znaczne problemy z uzyskaniem zbiezno$ci rozwigzania.
Badanie takich przypadkéw wymaga réwniez stosowania bardzo gestych siatek 1 posiadania
znacznych mocy obliczeniowych. Kolejnym zakresem, ktory nie zostal uwzgledniony
W niniejszej pracy jest intensywno$¢ zaburzen w ukladzie wlotowym w lotach
naddzwickowych. Zauwazono, ze wzrost liczby Macha stanowi glowng przyczyne
intensywnego wzrostu wspotczynnikow zaburzenia strumienia wlotowego. To zagadnienie
bedzie stanowito jeden z celdéw kontynuacji niniejszych badan w przysztosci. Potwierdzeniem
tego, ze sg to przypadki rOwnie interesujgce moze byé chociazby wzmianka w Instrukcji
Uzytkowania w Locie samolotu F-16, ktora mowi o wystepowaniu zjawiska ,,grzmotu”
wlotowego (ang. inlet thump). Zjawisko opisane jest jako wystepujace styszalne i odczuwalne
w kokpicie impulsowe uderzenic w konstrukcj¢ samolotu spowodowane zjawiskami
przeptywowymi we wlocie silnika 1 wystepujace podczas $ciagniecia przepustnicy
na wysoko$ci ponizej wysokosci 25 000 stop oraz dla lotéw z predkosciami ponizej 500
weztow. Instrukcja zakazuje rowniez pilotowi Sciggania przepustnicy ponizej zakresu MIL przy
przechodzeniu z predkosci naddzwigkowych do predkosci poddzwigkowych co sugeruje
zabezpieczenie silnika przed wystgpieniem pompazu. Jednak w przypadku badania
przeptywéw naddzwickowych metody numeryczne rowniez napotykaja problemy, o ktorych
wspomniano powyzej.

Niniejsza praca dostarczyta rowniez wiedzy dla autora w zakresie ogdlnego stosowania
metod numerycznych. Dotyczyto to migdzy innymi budowy modelu wentylatora, gdzie jako
warunek brzegowy na wlocie zastosowano pressure inlet, ktory definiuje warto$¢ cisnienia
catkowitego 1 temperatury, a pole predkosci 1 ci$nienia statycznego jest wyznaczane przez
algorytmy programu. Natomiast na wyjSciu z wentylatora zastosowano warunek pressure
outlet, ktory okresla warto§¢ cisnienia statycznego. W przypadku analizy maszyn
przeplywowych, przy zastosowaniu tego typu warunku brzegowego na wyjsciu nalezy zadbac
o odpowiednio duza domeng ptynu za badanym obiektem aby przeptyw rzeczywiscie mogt ulec
pelnemu rozprezeniu. Jest to nieco inne podej$cie niz w przypadku analiz aerodynamiki
zewnetrznej, gdzie na drodze przeptywu nie wystepuja zroédta zwigkszajace jego catkowita
energi¢. Poniewaz w sprezarce lub wentylatorze przeptyw nie jest energetycznie odosobniony,

to catkowita energia ptynu na wyjsciu bedzie wigksza niz na wejsciu do domeny. W przypadku
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bliskosci warunku brzegowego wzgledem wyjscia z maszyny przeptywowej moze wystepowac
zaburzenie wynikéw obliczen na ostatnich stopniach. Zbyt bliski warunek brzegowy bedzie
zmuszat algorytmy do szybkiego wyrdwnania parametrow wyjsciowych z warunkiem
brzegowym co moze prowadzi¢ do niefizyczno$ci wynikow. Alternatywnie nalezy ustawic
odpowiednig warto$¢ cisnienia statycznego na wyjsciu, tak aby model mogl zachowac
stabilno$¢ 1 fizyczno$¢ rozwigzania. W pracy przetestowano rowniez rozne podej$cia
I algorytmy obliczen stosowane w analizach maszyn przeptywowych. Zastosowany model
MRF (ang. Multiple Reference Frame) okazatl si¢ dobrze dopasowany do wykonywania
obliczen na prostych modelach. Jego zaleta jest mozliwos$¢ tatwej konfiguracji ustawien
programu, niskie zapotrzebowanie na moc obliczeniowa i szybkie osigganie zbieznosci
rozwigzania. W pewnych warunkach zaleta modelu jest rowniez to, ze otrzymane rozwigzanie
jest ustalone w czasie za pomoca zastosowanych algorytmow usredniania. Jednak przy
wykorzystaniu modelu do ztozonych, wielostopniowych maszyn przeptywowych doktadnosé
osigganego rozwigzania spada, oraz pojawia si¢ wiele niescistosci w wynikach otrzymanych na
styku domen ptynowych. Poniewaz model ten zawiera algorytmy usredniajace przepltyw
w interfejsach migdzy poszczegolnymi stopniami maszyny, to w przypadku wielostopniowych
sprezarek btedy z takiego usredniania kumulujg si¢ i otrzymany wynik jest niedokladny.
Przyktadowo dla badanego wentylatora na predkosci obrotowej n = 80%, rdznica
w osigganym spr¢zu miedzy podejsciem MRF, SMM wynosita 0,4. Zastosowanie modelu nie
pozwala rowniez na uwzglednienie interferencji przeptywu migdzy stopniami, gdyz tego typu
zjawiska zostaja ,,zgubione” przy usrednianiu wyniku na powierzchni interfejsow. Z drugiej
strony zastosowanie modelu SMM (ang. Sliding Mesh Model) pozwala na otrzymanie znacznie
doktadniejszych wynikéw 1 obserwacji interferencji przeplywu migdzy poszczegdlnymi
topatkami, jednak rowniez nie jest pozbawione wad. Wyniki otrzymane w obliczeniach tym
modelem sg znacznie trudniejsze do analizy, poniewaz co do zasady wykonuje on obliczenia
nieustalone w czasie. Zatem nawet analizujgc pracge maszyny ze statg predkoscig obrotowa
wirnika, obserwowana jest naturalna pulsacja parametrow w calym kanale przeptywowym.
Sprawia to konieczno$¢ samodzielnego usredniania wynikow otrzymanych z programu. Model
wymaga réwniez uzycia wielokrotnie wigkszej mocy obliczeniowej niz alternatywny MRF.
Problemem w tym zakresie jest nie tylko moc potrzebna na wykonanie samych obliczen ale

rowniez wygenerowania wynikow w postaci wielu klatek obrazu.
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Podsumowujac, niniejsza praca spehita postawiony cel, ktérym bylo opracowanie
metodyki wykonywania badan statecznosci pracy uktadu wlot-wentylator dla turbinowego
silnika odrzutowego z wykorzystaniem metod numerycznej mechaniki pltynéw oraz
potwierdzita teze badawczg, ktora zakladala, ze jest mozliwe okreslenie zbioru parametrow
i ich wartosci, ktore dostarczg informacji o wejéciu zespotu wentylatora silnika F-100-PW229
w niestateczng prace lub pompaz. Praca dostarczyta rowniez wielu cennych wnioskow i nowe;j
wiedzy w zakresie charakterystyk i pracy wybranego uktadu wlotowego i silnika. Nalezy
zwroci¢ uwage, ze zjawisko niestatecznej pracy i pompazu silnikow turbinowych jest
niezwykle istotne w kontekscie eksploatacji i wykonywania operacji lotniczych. Istotnym
zatem jest dbanie o odpowiedni poziom wyszkolenia zatog i ich §wiadomosci w tym zakresie,
a takze znajomosci procedur i postgpowania w przypadku zaistnienia zjawiska w rzeczywistym
locie. W pracy wykazano, ze analizowany zespdt napedowy, jako cato$§¢ moze wejsé
W niestateczng prace lub pompaz przy wykonywaniu manewréw przekraczajacych
dopuszczalny zakres katow natarcia. Okre§lono réwniez szacunkowo dla jakiej intensywnosci
zaburzen wygenerowanych przez uklad wlotowy takie zjawisko ma szans¢ wystapi¢, a takze
pozyskano nowa wiedz¢ w zakresie pracy silnika i jego podzespotow. Moze to miec
zastosowanie W obszarze podnoszenia bezpieczenstwa eksploatacji  samolotow

wielozadaniowych F-16 w Sitach Powietrznych RP.
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Streszczenie

mgr inz. Macie] ADAMCZYK

Analiza wplywu ukladu wlotowego na niestateczno$¢ pracy sprezarki osiowej silnika

turbinowego

Stowa kluczowe: inZynieria mechaniczna, lotnicze silniki turbinowe, pompaz, sprezarki, uktady

wlotowe, niestateczna praca sprezarki

Problem niestatecznej pracy sprezarek w silnikach turbinowych jest przedmiotem
intensywnych badan i stanowi istotne zagrozenie dla bezpieczenstwa wykonywania operacji
lotniczych. Przedmiotem niniejszej pracy jest przeanalizowanie wplywu zaburzen strumienia
powietrza generowanych przez uklad wlotowy na mozliwo$¢ wywotania niestatecznej pracy
wentylatora silnika. W pracy przedstawiono podstawy teoretyczne wystgpowania zjawiska
niestatecznej pracy i pompazu w lotniczych silnikach turbinowych oraz przeanalizowano
rzeczywiste przypadki jej wystgpienia i wplyw na wykonywanie operacji lotniczych.
Wykonano analiz¢ ukladu wlotowego, ktoérej celem bylo okreslenie stopnia zaburzenia
strumienia wlotowego i jego wartosci dla wybranych warunkow lotu. Wyznaczono réwniez
pelng charakterystyke uktadu wlotowego. Przeanalizowany prace wentylatora silnika
i wyznaczono jego charakterystyki w stanie ustalony oraz wykonano obliczenia numeryczne
i przeanalizowano charakter pracy wentylatora w warunkach zaburzenia wygenerowanego
przez uktad wlotowy. Do wykonania wszystkich obliczeh wykorzystano szeroko metody
numerycznej mechaniki ptynow. W pracy wykazano, ze analizowany zespot napedowy, jako
calo$¢ moze wejS¢ w niestateczng prace lub pompaz przy wykonywaniu manewrdéw
przekraczajacych dopuszczalny zakres katow natarcia. Okre§lono rowniez szacunkowo dla
jakiej intensywnosci zaburzen wygenerowanych przez uktad wlotowy takie zjawisko ma szanse

wystapic, a takze pozyskano nowa wiedze w zakresie pracy silnika i jego podzespotow.
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mgr inz. Maciej ADAMCZYK

Analysis of the impact of the intake system on the stall and surge of the axial compressor

of a turbine engine

Keywords: mechanical engineering, turbine aircraft engines, surge, compressors, intake
systems, compressor stall

The problem of compressor stall in turbine engines is the subject of intensive research
and poses a significant threat to the safety of flight operations. The subject of this paper is to
analyze the impact of airflow disturbances generated by the intake system on the possibility of
causing unsteady operation of the engine's fan. The paper presents the theoretical basis for the
occurrence of the phenomenon of compressor stall and surge in aircraft turbine engines, and
analyzes actual cases of its occurrence and the impact on the performance of flight operations.
An analysis of the intake system was carried out, the purpose of which was to determine the
degree of intake disturbance and its values for selected flight conditions. The full characteristics
of the intake system were also determined. The operation of the engine fan was analyzed and
its steady-state characteristics were determined. Numerical calculations were made and the fan's
operating characteristics were analyzed under the disturbance generated by the intake system.
Computational fluid mechanics methods were used extensively to perform all calculations. The
paper shows that the analyzed propulsion system, as a whole, can suffer compressor stall or
surge when performing maneuvers exceeding the certified range of angles of attack. An
estimate was also determined for what intensity of disturbance generated by the intake system
such a phenomenon is likely to occur. New knowledge was gained regarding the operation of

the engine and its components.
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