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Abstract

The considerable part of damages of turbine jet engines concerns their "hot part” assemblies (combustion
chamber, turbine, jet nozzle). This is - among other things - the result of work in the temperature exceeding
admissible level for materials, which they are made from. The limiting the temperature of combustion gases is not
always sufficiently effective (especially in dynamic orders: starting or acceleration) with reason of inertia of in the use
systems of temperature measurement. The limiting of temperature of combustion gases using the non-linear observers
of work parameters turbine engine method has been worked up. The algorithm including the models of separate
assemblies of engine enables to estimate transient values of temperature of combustion gases on the base of value of
different parameters of work the engine, which measurement is almost "immediate". The functional model of control
system has been developed and examined with co-operations of gas turbine engine during the tests on the stationary
test bench. The test results were presented and conclusions the relating possibilities of use were formulated the
propose of method of gas temperature-limited as element (path) in full — authority control systems (FADEC).
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METODA ZABEZPIECZENIA ZESPOLOW ,,GORACEJ CZESCI”
SILNIKA TURBINOWEGO PRZED USZKODZENIAMI TERMICZNYMI
WYKORZYSTUJACA NIELINIOWE OBSERWATORY
PARAMETROW PRACY

Streszczenie

Znaczna cze$¢ uszkodzen turbinowych silnikow lotniczych dotyczy zespolow ich , czesci gorqcej” (komora
spalania, turbina, dysza wylotowa). Jest to - miedzy inmymi - skutek pracy w temperaturze przekraczajqcej poziom
dopuszczalny dla materialow z ktorych sq wykonane. Ograniczanie temperatury spalin nie zawsze jest wystarczajqco
skuteczne (szczegolnie w stanach dynamicznych: w czasie rozruchu, czy akceleracji) z powodu bezwladnosci
stosowanych ukiadéw pomiaru temperatury. Opracowano metode ograniczania temperatury spalin wykorzystujqcq
nieliniowe obserwatory parametréw pracy silnika turbinowego. Algorytm zawierajqcy modele poszczegélnych
zespolow silnika pozwala na estymacje wartosci chwilowych temperatury spalin na podstawie wartosci innych
parametréw pracy silnika, ktorych pomiar jest omal , bezzwloczny”. Opracowano model funkcjonalny uktadu
sterowania, ktory poddano préobom laboratoryjnym oraz badaniom we wspdlpracy z silnikiem turbinowym w
hamowni stacjonarnej. Przedstawiono wyniki prob i sformulowano wnioski dotyczqce mozliwosci zastosowania
proponowanego sposobu ograniczania temperatury spalin jako elementu (toru) w pelnozakresowych ukiladach
sterowania (FADEC).

Stowa kluczowe: transport, silniki spalinowe, turbinowe silniki lotnicze; zasilanie i sterowanie
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1. Wprowadzenie

Stopien zuzycia zespotéow silnika zalezy nie tylko od czasu pracy, ale réwniez od wielu
trudnych do oceny czynnikdw takich, jak: warunki meteorologiczne panujace w trakcie
wykonywania zadan przez samolot, rodzaj srodowiska (np. zapylenie, obecnos¢ wody morskiej)
oraz rodzaj zadan lotnych (profil lotu) wykonywanych przez samolot (np. przelot, walka
powietrzna), a takze stopien wyszkolenia i indywidualne cechy psychofizyczne pilota. W locie ,,na
przechwycenie przeciwnika” trwajacym nieco dtuzej niz godzing temperatura spalin zmienia si¢ w
catym prawie zakresie eksploatacyjnym kilkadziesiat razy. Jest to obraz zupenie inny od tego, jaki
rejestruje si¢ np. w trakcie ,,przelotu”, gdy przez znaczna czg$¢ lotu parametry pracy silnika
pozostaja niezmienne [2], [3]. Jednym z gléwnych probleméw sterowania procesami
przejsciowymi lotniczych silnikéw turbinowych jest skuteczne zabezpieczenie ,.elementow
goracych” ich konstrukcji przed zmiennymi obciazeniami cieplnymi, wynikajacymi z duzych
amplitud temperatury spalin. Szczegdlnie niebezpieczne jest przekraczanie maksymalnej
dopuszczalnej wartosci temperatury spalin przed turbing podczas rozruchu i szybkiej akceleracji,
gdyz grozi zniszczeniem silnika.

Z analizy danych statystycznych (uzyskanych z komputerowych baz systeméw informatycznych
i protokotéw Komisji Badania Wypadkéw Lotniczych MON) wynika, ze w latach 1994-97 dla
sredniej liczby 588 turbinowych silnikdw odrzutowych eksploatowanych przez LSZ RP stwierdzono
421 przypadkow usterek, ktore wystapily podczas 36 280 godzin ich pracy (por.tab.1). Znaczny
udziat (31%) stanowia wtasnie uszkodzenia zespotow ,,goracej czgséci” silnikow.

Tab. 1. Udzial uszkodzen poszczegélnych zespolow silnikéw turbinowych stwierdzonych w turbinowych silnikach
odrzutowych eksploatowanych przez LSZ RP w okresie 1994-1997

Tab. 1. Damages founded in assemblies of jet turbine exploited by Air Force of RP in period 1994-1997

Liczba uszkodzen w silnikach typu:
Ogot | Udziat

Zespdl silnika R-11 |R-13 |R-25 [R-27 [R-29 | Al-21F3 |SO-3 »
Zasadniczy uktad paliwowy 33 6 51 1 15 36 20| 162| 38
Komora spalania, turbiny i dysza wylot 28 12 24 2 50 8 7| 131 31
Zespot sprezarki 3 2 9 - 12 14 14 54 13
Uktad rozruchu 6 3 3 1 2 6 7 28 7
Uktad olejenia 3 3 3 - 1 5 1 16 4
Naped agregatow i pozostate uklady 3 1 1 2 13 10 - 30 7

Przeciwdziatanie termicznym uszkodzeniom elementow ,,goracej czesci” silnikow turbinowych
polega m.in. na nastgpujacych dziataniach:

- ograniczanie temperatury spalin poprzez ograniczanie wzbogacenia mieszanki w komorze
spalania szczegdlnie w stanach przejSciowych (rozruch i akceleracja);

- separowanie $cianek rury ogniowej od ptomienia przez odpowiednie rozprowadzenie ,,powietrza
wtornego” (tzn. takie rozmieszczenie otworow w rurze ogniowej, zeby w kazdych warunkach
pracy komory istniata warstewka powietrza oddzielajaca ptomien od $cianek rury ogniowe;j);

- chtodzenie topatek turbin;

- yjednorodnianie pola temperatury spalin za komorg spalania (przed kierownicami turbin);

- pokrywanie elementow komor spalania i topatek turbin emaliami zmniejszajacymi szybkos¢
przeplywu ciepta i przez to ,,gradienty temperatury” w stanach przejsciowych pracy silnika;
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- unikanie (zmniejszanie) liczby gwaltownych zmian temperatury spalin przez odpowiednie
sterowanie silnikiem (unikanie gwattownych ruchéw dzwignia sterowania, wyeliminowanie
,»prob przedstartowych” silnika zastgpowanych analizq parametréw pracy przez system
monitorujaco-diagnostyczny).

Oczywiscie w dazeniach do wydtuzenia trwalosci zespotéw komor spalania i turbin istnieje
mozliwo$¢ wdrazania nowych materiatdw zarowytrzymalych, jednakze w dotychczas
stosowanych parametry wytrzymatosciowe gwattownie spadaja po przekroczeniu temperatury
1500...1550 K, podczas, gdy temperatura spalania nafty lotniczej moze sigga¢ 2300...2500 K,
(jesli mieszanka ma sktad zblizony do stechiometrycznego).

Osobne zagadnienie stanowi ,,jakos¢” sygnatu pomiarowego, na podstawie, ktorego realizowane

jest ograniczanie temperatury spalin. Jest to parametr bardzo trudny do mierzenia z tego powodu,

ze jego warto$¢ przekracza zwykle 1100 K, a we wspodtczesnych silnikach nawet 1800 K. Do
pomiaru temperatury spalin stosuje si¢ powszechnie termopary. Przy tak wysokiej temperaturze

agresywnego chemicznie osrodka trwato$¢ spoiny termopary jest bardzo niska idlatego w

praktyce eksploatacyjnej nie ma mozliwosci ciagltego pomiaru temperatury spalin przed turbing

przy uzyciu termopar. Powszechnie poprzestaje si¢ na pomiarze temperatury spalin za turbina,
gdyz jest ona tam nizsza o 200 - 300 K. Mankamentem bezposredniego pomiaru temperatury
spalin w silniku turbinowym sa znaczne i bardzo trudne do skompensowania dynamiczne btedy
wskazan warto§ci mierzonej w stanach nieustalonych wynikajace z inercyjnosci czujnika (por.

rys. 1).

Nieuwzglednienie tego zjawiska znieksztalca poznanie przebiegu rzeczywistych wymuszen
cieplnych, jakim poddawane sa elementy silnika w stanach nieustalonych (rozruch, akceleracja
i deceleracja) - gdy szybko$ci zmian temperatury sa zwykle najwigksze, dlatego ze tor pomiarowy
zawierajacy elementy inercyjne wygtadza gwattowne skoki mierzonego parametru.
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Z doswiadczenia uzyskanego w trakcie realizacji projektow konstrukcji i rozwoju silnikow
turbinowych wynika, ze:
1) Wyposazenie termopary w metalowa obudowe (ostong — p. rys. 2) chronigca ja przed
uszkodzeniami mechanicznymi, a jednoczesnie ,spigtrzajacg” strumien spalin w celu
umozliwienia pomiaru temperatury calkowitej znacznie zwigksza inercj¢ tak zbudowanego
czujnika temperatury;
W efekcie stale czasowe termopar oslonigtych wyznaczane na podstawie zapiséw uzyskanych
w trakcie prob silnikdw w locie sa znacznie wigksze nizby to wynikato z danych literaturowych
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i osiagaja wartosci kilkunastu sekund np. w warunkach rozruchu silnika na wysoko$ci 7 000 m.
Wydaje sie, ze dla trwalo$ci zespolow silnika istotnym jest okreslenie dynamiki zmian
temperatury spalin. Mozna to osiagnac¢ stosujac termopary o odstonigtej spoinie i krotkich statych
czasowych.
2) Wykorzystywanie sygnalu temperatury spalin mierzonej termoparami, do sterowania rozruchem
silnika (prowadzenie rozruchu po ,.granicy dopuszczalnej temperatury spalin”) jest praktycznie
nieprzydatne. Podczas badan w Instytucie Lotnictwa prototypdéw silnikow K-15 (potowa lat
80-tych) uktad automatycznej regulacji dziatajacy w ten sposdb (ze sprzezeniem zwrotnym od
sygnatu T4) wprowadzat silnik — wskutek znacznych opdznien wskazan temperatury
— w niegasnace oscylacje i powodowat ,,zawisnigcie obrotow” na zakresie ok. 25% (w ,,potowie
rozru~h""
Rys. 2. Termopara typu TML-1,2 uzywana do pomiaru
temperatury spalin za turbing silnikow:
1 - spoina (chromel-alumel); 2 - ostona
blaszana;
3 - otwory przelotowe, przez ktére
przeplywajq spaliny (Srednica d=3 mm); 4 -
izolator ceramiczny,
5 - plaszczyzna oporowa (mocowania
termopary);
6 - koncowki odprowadzajqce sygnal
napieciowy;
m — kierunek naplywu strumienia spalin

Fig. 2.The TML -1,2 type thermocouple used to gases
temperature measurement over the turbine:
1 — junction of a thermocouple; 2- tin casing;
3- port hole (diameter 3mm); 4- ceramic
insulator; 5- schoulder plane; 6- terminal
voltage;
m - direction of inflow of gases stream

3) Maksymalny zakres pracy silnika odrzutowego podczas szybkiego ,,wchodzenia na putap” jest
zwykle limitowany dopuszczalng predkoscig obrotowa wirnika, a pdzniej - powyzej wysokosci
lotu 6000...7000 m - dopuszczalng temperaturg spalin. Rosnace op6znienie wskazan temperatury
spalin (wskutek zmniejszania masowego natgzenia przeptywu spalin przez turbing — ze wzrostem
wysokosci lotu maleje gesto$¢ powietrza) moze byé powodem nieodpowiedniego dziatania
automatycznego ogranicznika temperatury przejawiajacego si¢ sktonno$cia do opdznionej reakcji
na przekroczenia wartosci dopuszczalnej (tzw. ,,zarzut” temperatury).

Obserwacje te byly bezposrednia przyczyna podjecia tematyki majacej na celu opracowanie
ogranicznika temperatury spalin pozbawionego przedstawionych powyzej mankamentow.

2. Ogranicznik temperatury spalin zawierajacy obserwator parametrow pracy silnika
turbinowego.

Trudnos$ci zwiazane z bezposrednim pomiarem temperatury moga by¢ pokonane w wyniku
zastosowania metody pomiaru posredniego, z wykorzystaniem algorytmu obliczeniowego
- obserwatora. Rzecz sprowadza si¢ do bezposredniego mierzenia chwilowych wartosci tzw. tatwo
mierzalnych parametréow pracy silnika, a nastgpnie obliczania na ich podstawie chwilowych
wartosci temperatury spalin przed turbing z zaleznosci tworzacych model symulacyjny silnika.

Stosowane powszechnie we wspolczesnych silnikach turbinowych petnozakresowe
mikroprocesorowe uktady sterowania (FADEC) daja — niedostepne do niedawna — mozliwosci
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realizacji algorytmdéw sterowania wymagajacych coraz wigkszej mocy obliczeniowej. Nalezy
podkresli¢, ze zastosowanie projektowanego algorytmu nie wymaga zadnej rozbudowy systemu
pomiarowego, w ktéry wyposazony jest kazdy wspdtczesny silnik turbinowy sterowany uktadem
elektronicznym. Potrzebne sygnaty pomiarowe pochodza z czujnikdw tego uktadu sterowania.

Na podstawie pomiaru tzw. latwo mierzalnych parametréw pracy silnika: predkosci
obrotowej wirnika 1 natgzenia przeptywu paliwa do komory spalania oraz warunkdéw otoczenia
(temperatury i ci$nienia powietrza oraz ew. predkosci lotu) obliczana jest temperatura spalin przed
turbina. Obliczenia opieraja si¢ na zalezno$ciach opisujacych obieg cieplny jednoprzeplywowego
silnika turbinowego. W pracy wykorzystano elementy modelu symulacyjnego silnika K-15
opracowanego wczesniej [2]. Do realizacji obliczen wykorzystano oprogramowanie dziatajace
w §rodowisku MATLAB-Simulink. Schemat ,,obserwatora nieliniowego” przedstawiono na rys. 3.
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Rys. 3. Schemat zastosowanego “nieliniowego obserwatora” turbinowego silnika odrzutowego
Fig. 3. Schematic diagram applied "non-linear observer ” jet turbine engine

Algorytm ten wchodzi w sktad oprogramowania mikroprocesorowego uktadu sterowania
silnikiem. Na podstawie obliczonej temperatury spalin uktad generuje elektryczny sygnat sterujacy
(Ister), ktory powoduje odmierzanie odpowiedniego natgzenia przeptywu paliwa (Qpal)
podawanego do komory spalania silnika przez hydromechaniczny zespot wykonawczy (por. rys.
4).

Oprocz tego w ukladzie sterowania wystepuja takze inne tory sterowania, niezbedne do
utrzymywania parametrow pracy silnika w zakresach dopuszczalnych, np. regulator predkosci
obrotowej wirnika, regulator sktadu mieszanki w komorze spalania, ograniczniki: maksymalnej
predkosci obrotowej wirnika, maksymalnego przeplywu paliwa do komory spalania, tor
sterowania zaworami upustu powietrza ze sprezarki itd.

3. Badania ukladu automatycznego sterowania silnika turbinowego

W celu weryfikacji dziatania opracowanych toréw uktadu sterowania przeprowadzono
laboratoryjne badania testujace poszczegdlne moduty oprogramowania (por.rys.5). Konieczne do
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dziatania uktadu sygnaly z systemu pomiarowego symulowano przy uzyciu odpowiednich
zadajnikéw. Dzialanie ogranicznika temperatury spalin sprawdzono wykonujac proby dynamiki
silnika, tzn. akceleracje od zakresu biegu jalowego na ziemi i od zakresu biegu jatowego w locie
do petnego ciagu. Zmiang temperatury czynnika w badanym silniku w trakcie jednej z takich prob
przedstawiono na rys. 6.
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Rys. 4. Schemat przeplywu sygnaléw w ukiladzie sterowania silnikiem turbinowym badanym w hamowni stacjonarnej
Fig. 4. Schematic diagram of flow of signals in turbinr engine control system research in stationary test bench

Rys.5. Stanowisko laboratoryjne do testowania poszczegolnych torow ukladu sterowania: 1 — komputer sterujqcy
Pentium 600 MHz z kartq Keithley DAS-1601; 2 — zadajniki sygnalow pomiarowych (symulacja
poszczegolnych wielkosci wejsciowych); 3 — zespdl przekaznikéw dwustanowych; 4 — skrzynka polqczeniowa;
5 — monitor z wizualizacjq wybranych przebiegow

Fig.5. Laboratory stand to testing of separate tracks of control system: 1 - master computer Pentium 600 MHz
including Keithley DAS-1601 card; 2 - the measuring signals producer; 3 - unit of two-stage transmitters;
4 — link-box; 5 - monitor used to select processes visualization
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Rys. 6. Zmiana temperatury czynnika (powietrza i spalin) w czasie proby dynamiki silnika:Tc2 —
temperatura powietrza za sprezarkq; Tc3 — temperatura spalin za komorq spalania
(obliczana przy uzyciu obserwatora);Tc4 — temperatura spalin za turbing mierzona
klasycznym ukiadem termopar

Fig.6. Change of medium temperature (air and gases) in time of engine dynamics test:Tc2 — over
compressor air temperature;Tc3 — over combustion chamber gases temperature (estimated
by observer using)Tc4 — over turbine gases temperature measured by use classic system of
thermocouples

4. Podsumowanie

Konieczno$¢ ograniczania temperatury spalin wynika z doswiadczen uzytkownikéw
turbinowych silnikéw lotniczych; przekroczenia temperatury dopuszczalnej sa przyczyna
ok. 1/3 awarii zespotow napgdowych. Potwierdzaja to badania prowadzone w Instytucie
Lotnictwa na prototypie silnika K-16 [17]. Podwyzszenie startowego ciagu silnika K-15
0 100 daN poprzez zwigkszenie $redniej temperatury spalin za turbing o 40 K i wystgpujaca
przy tym zmiana profilu temperatury na topatkach wirnikowych turbiny (przesunigcie
maksimum blizej zamka topatki) spowodowato ok. 70-krotne obnizenie trwatosci topatki
wynikajace z gwattownego pogarszania si¢ wlasnosci stosowanych stopdw zarowytrzymatych
po przekroczeniu dopuszczalnej temperatury pracy.

Zasadniczo nalezy ogranicza¢ temperatur¢ krytycznie obciazonych elementéw
konstrukcyjnych silnika, a nie temperatur¢ spalin. Pociagatoby to jednak koniecznos¢
bezposredniego pomiaru bardzo wysokiej temperatury czesci metalowych. Pomyst
zastosowania w takim przypadku nieliniowego obserwatora wykorzystujacego modele ,,MES-
owskie” wydaje si¢ jeszcze zbyt skomplikowany i trudny do realizacji.

Technika mikroprocesorowa powszechnie stosowana w uktadach sterowania (typu FADEC)
i diagnozowania silnikdw turbinowych otwiera mozliwosci zastosowania nieliniowych
obserwatoro6w parametrow pracy

Doktadno$¢ estymacji temperatury przy zastosowaniu opisanego obserwatora zalezy od
doktadnosci opisu procesé6w zachodzacych w zespotach silnika, a gltéwnie od zgodnosci
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z rzeczywisto$cig charakterystyk sprezarki, turbiny i komory spalania (wspdtczynnikow strat
decydujacych o sprawnosci procesow)

Przyspieszenie dziatania algorytmu mozna osiagna¢ wyznaczajac pewnego rodzaju ,,mape
silnika” tzn. temperatur¢ spalin jako stablicowang funkcj¢ wielu zmiennych (podobng do
-mapy katéw wyprzedzenia zaptonu” samochodowego silnika ttokowego o ZI znajdujaca si¢
w pamigci komputera sterujacego). Unika si¢ wtedy obliczen w petlach iteracyjnych, a
zamiast tego potrzebne dane ,,odczytywane sa z pamigci komputera”. Dodatkowa korzyscia
jest rowniez uniknigcie ewentualnych niestabilnos$ci (oscylacji) sygnatu sterujacego. Wskutek
zuzycia eksploatacyjnego dane zawarte w ,,mapie” moga si¢ dezaktualizowaé. Obserwacja
tendencji zmian tych danych (mapy) moze byé pomocna w diagnozowaniu stanu zespolow
silnika.

Z tych wzgledow optymalnym wydaje si¢ by¢ system sterowania ,,scalony” z systemem
monitorujaco-diagnostycznym. Dla zmniejszenia bledéw estymacji obserwowanego
parametru - jezeli rozrzuty produkcyjno-montazowe sa znaczne - ,,mapy”’ powinny by¢
indywidualne dla kazdego egzemplarza silnika.

Proponowany tor ograniczania temperatury wlaczony do uktadu sterowania silnika powinien
by¢ wykonywany zgodnie z wymaganiami dotyczacymi niezawodnos$ci uktadéw sterowania
(dublowanie, przetaczanie w przypadku degradacji systemu itp.)

Istotng jest rowniez procedura okreslania warto$ci dopuszczalnej temperatury spalin (przez
konstruktora silnika). Dotychczas jest ona okreSlana poprzez wzorowanie si¢ na innych
konstrukcjach, uwzgledniajac dane wytrzymatosciowe uzytych materiatdéw. Pomocnym by
byto rozwiazanie nastg¢pujacych zagadnien:

- okreslenia szybkosci zmian temperatury spalin za komorg spalania po skokowym wzroscie
natgzenia przeptywu paliwa — w zalezno$ci od zakresu pracy silnika (predkos¢ obrotowa)
1 warunkow otoczenia (zaleznych od predkosci i wysokosci lotu);
- jakie sa w tych przypadkach wskazania ,klasycznych” uktadéw pomiaru temperatury;
- jaki jest wplyw na przejmowanie ciepla pokrycia lopatek turbin emaliami, chtodzenia
powietrzem (chodzi tu o szybkos¢ ,,wnikania” ciepta w giab materialu);

Rozwigzanie tych zagadnien pozwoli okresli¢ optymalne wymagania dotyczace jakosci pracy
ogranicznika temperatury w procesach przejsciowych: warto$¢ dopuszczalnego ,,zarzutu”
(przekroczenia jej warto$ci dopuszczalnej) i maksymalny czas trwania takiego przekroczenia,

Ograniczanie temperatury spalin proponowang metoda moze spowodowal pogorszenie
niektérych osiagéw silnika (np. moze wydtuzy¢ czas akceleracji z zakresu biegu jalowego na
ziemi), ale jest to ,.cena” za zwigkszenie trwalosci elementéw silnika i uniknigcie awarii
dzigki zapobiegnigciu niekontrolowanym przekroczeniom temperatury. Wspomniane
wydluzenie czasu akceleracji jest niewielkie w eksploatacyjnym zakresie pracy silnika.
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