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Streszczenie. Silniki lotnicze ze wzgledu na bezpieczenstwo lotu sa jednym z
najwazniejszych komponentow wchodzacych w sklad statku powietrznego. W trakcie ich
projektowania i certyfikacji sprawdzeniu podlegaja wszystkie wspolpracujace czgsci.
Ponizsza praca przedstawia analiz¢ pelzania wysokotemperaturowego w turbinie lotniczej
niskiego ci$nienia. Analize petzania przeprowadzono na modelu 2D osiowosymetrycznym
z wykorzystaniem srodowiska ANSYS. Opracowano rowniez metode multiplikacji czasu
trwania podpunktow pracy turbiny celem redukcji czasu analizy numerycznej. Wyniki
uzyskane ta metoda, pozwalaja na weryfikacje luzow poszczegdlnych komponentow
turbiny w trakcie zycia silnika lotniczego.

1. WSTEP

Wysrubowane normy bezpieczenstwa stawiane przez agencje lotnicze (np. FAA czy EASA)
spowodowaly ze transport lotniczy uznawany jest za najbezpieczniejszy z srodkow transportu.
7 kazdym rokiem, z ustug linii lotniczych na caltym $wiecie korzysta coraz wicksza liczba
pasazerow. Codziennie nad Atlantykiem przelatuje od 300-500 samolotow. 7Z danych za
2014r., z ushug lotniczych skorzystalo ponad 2mld oséb. Rok 2014 jest rowniez jednym z
najbezpieczniejszych od 1927r. pod wzgledem ilosci wypadkéw wg. Biura Archiwa
Wypadkéw Lotniczych z siedzibg w Genewie [1].

Bezpieczenstwo pasazerdéw jest najwazniejszym czynnikiem podczas projektowania jak i
eksploatacji samolotow i napedzajacych je silnikow. Kazdy komponent silnika jest doglebnie
analizowany, weryfikowany i testowany w procesie jego certyfikacji jak i p6zniejszego uzytku.
W niniejszym opracowaniu skupiono si¢ na numerycznej analizie pelzania
wysokotemperaturowego w obudowach lotniczych turbin niskiego cis$nienia, ktére ma
znaczacy wplyw na prace silnika jak i bezpieczenstwo lotu.

2. LOTNICZE TURBINY NISKIEGO CISNIENIA
2.1. Lotnicze silniki turbowentylatorowego - historia i budowa

W latach 20 i 30 XIXw konstruktorzy zaprojektowali i rozwineli silniki ttokowe z
dotadowaniem, ktére sprezaly powietrze, umozliwiajac maszynom lot na wigkszych
wysokosciach z maksymalna moca. Jednakze nawet dotadowanie nie zapobiegto spadkowi
wydajnosci silnika na wysokosci 12000 m npm. Pierwsze silniki odrzutowe zostaty
zaprezentowane przez niemieckie samoloty Heinkel (He178) oraz Messerschmitt (Me262) pod
koniec II wojny $wiatowej. Wkrotce cywilne linie lotnicze zainteresowaly si¢ nowym
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silnikiem. W Maju 1952r. BOAC rozpoczat regularne potaczenia Comet’ami (Mkl)
napedzanymi silnikami odrzutowymi na trasie Londyn — Johannesburg, osiagajac predkosé
przelotowa rzedu 725km/h i skracajac czas przelotu o polowe. Wraz z nowymi samolotami o
lepszych parametrach, pojawito si¢ zapotrzebowanie na bardziej wydajne silniki. Podczas gdy
silnik turboodrzutowy ma dobre osiagi przy duzych predkosciach, a silnik turbosmigtowy przy
niskich, to silnik turbowentylatory wypetnia luke posrodku. Silnik turbowentylatorowy (TBW)
jest typowym rozwinigciem silnika turboodrzutowego (TBO). Silnik TBW dziata podobnie do
silnika TBO: rdzen stanowi silnik odrzutowy, z przodu znajduje si¢ wentylator o duzej
Srednicy, a z tylu turbina (Rys. 1). Cze$¢ zasysanego powietrza kierowana jest do silnika
wlasciwego, jak ma to miejsce w zwyklym silniku turboodrzutowym, a cze$¢ do kanatu
zewnetrznego. Predko$¢é nadawana jest przez silnik wlasciwy (odrzutowego) oraz wentylator.
Dysponujac dwoma rodzajami ciggu przy dostepnosci tej samej ilosci paliwa samolot z
silnikiem TBW wydajniej niz TBO spala paliwo oraz pozwala osiggac predkosci przelotowe od
400 — 1045 km/h [2].

Kompresor Turbina wysokiego
Wentylator wysokiego cisnienia ci¢nienia
Wat wysokiego
ci$nienia

Wat niskiego
ci$nienia
Kompresor Komora Turbina niskiego ~ DYsza
niskiego cisnienia spalania ci$nienia

Rys. 1.Schemat silniki turbowentylatorowego [§]
2.2. Turbina niskiego ciSnienia

Glownym zadaniem turbiny (Rys. 2) jest dostarczenie mocy napedowej do wentylatora
gléwnego (badz Smigla w przypadku silnika turbo$miglowego), kompresora oraz
zewnetrznych odbiornikéw mocy - skrzyni biegdéw, alternatora. Turbina odbiera energie z
gwaltownie rozprezajacych si¢ goracych gazéw pochodzacych z komory spalania i zamienia na
energi¢ kinetyczng. Ciagly przeptyw gazdéw na ktdéry turbina jest narazona, powoduje ze
temperatura na jej wejsciu czesto osigga wartosci od 850-1700°C a predkos¢ wirujacej
koncoéwki topatki ~750m/s [3].
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Rys. 2. Obudowa turbiny niskiego ci$nienia — widok og6lny [7]

Ze wzgledu na temperature i panujace cisnienie turbiny mozemy podzieli¢ na [3]:
- wysokiego cis$nienia (ang. High Pressure Turbine — HPT),

- $redniego cis$nienia (ang. Intermediate Pressure Turbine — IPT),

- niskiego cisnienia (ang. Low Pressure Turbine — LPT).

Podstawowymi podzespotami wchodzacymi w sktad turbiny (Rys. 3) to:
- dyski wraz z topatkami (ang. disks & blades),
- kierownice goracych gazow (ang. vanes),
- opaski uszczelniajace-ostaniajace (ang. shrouds)
- obudowa zewnegtrzna (ang. casing).

Opaski
uszczelniajgce

Kierownice

Dyski z topatkami

Rys. 3. Przekroj poprzeczny — turbina niskiego cisnienia [10]
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3. PELZANIE WYSOKOTEMPERATUROWE MATERIALOW METALOWYCH
3.1. Mechanizm pelzania wysokotemperaturowego

Zjawisko pelzania ze wzgledu na temperaturg w jakiej zachodzi mozna podzieli¢ na:
- niskotemperaturowe,
- wysokotemperaturowe.
Petzanie wysokotemperaturowego jest dynamicznym procesem dyfuzyjnym, bazujacym na
ruchach dyslokacji, zachodzacym w podwyzszonych temperaturach juz pod wplywem
niewielkich naprezen. Temperatura w ktorej materiat zaczyna pelzaé (ptynaé) zalezy od jego
temperatury topnienia (Ty). W przypadku materialéw metalowych pelzanie rozpoczyna sie
pomiedzy 0.3 — 0.4 T, [K]. Przebieg krzywej pelzania dla materialbw metalowych
przedstawiono na rys. 4. Efektem pelzania jest geometryczna, stala zmiana ksztaltu
komponentu [4,5,6].
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Rys. 4. Wykres pelzania materialéw metalowych w podwyzszonych temperaturach [4]
3.2. Pelzanie wysokotemperaturowe w turbinach lotniczych

Podzespoty turbin w trakcie pracy moga nagrzewaé sie do temperatur rzedu 550-1100°C,
dlatego materialy stosowane na ich czgsci powinny cechowaé sie zaroodpornoscia i
zarowytrzymalo$cia, w tym odpornoscig na petzanie oraz zmeczenie nisko- i wysokocyklowe.
Najczgsciej stosowanymi materialami na czesci turbin to lotnicze stopy na bazie niklu [3,5,6].

Efektem pelzania jest permanentna zmiana ksztaltu. W zwiazku z tym, polozenie
poszczegolnych czesci turbiny ulega zmianie. Z tego wzgledu konieczna jest weryfikacja
tolerancji i spasowan pomiegdzy sasiadujacymi czesciami statycznymi (kierownice goracych
gazow) 1 rotacyjnymi (wirujace topatki) w trakcie zycia produktu. Pominigcie tego czynnika
doprowadzi¢ moze to uszkodzenia turbiny/silnika, a w konsekwencji katastrofy lotnicze;j.
Plasuje to mechanizm pelzania wysokotemperaturowego na jednym z czolowych miejsc
podczas doboru materialbw na poszczegdlne podzespoly turbiny. W celu sprawdzenia
poprawnosci doboru materiatu dedykowane analizy strukturalne, z wykorzystaniem symulacji
numerycznych - MES, sg wymagane.
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4. ANALIZA PELZANIA WYSOKOTEMPERATUROWEGO OBUDOWY TURBINY
NISKIEGO CISNIENIA - ANSYS

4.1. Matematyczne modele pelzania - ANSYS

Mechanizm pelzania jest zjawiskiem zaleznym od czasu (ang. time dependent). Srodowisko
ANSYS umozliwia symulacje zjawiska pelzania dla petzania wstepnego (ang. primary) i
ustalonego (ang. secondary). Petzanie przyspieszone (ang. tertiary) ze wzgledu na dynamike
odksztalcen i szybkie zrywanie testowanych probek, nie zostato ujete w dostepnych modelach
matematycznych [9].

4.2. Analiza pelzania obudowy turbiny niskiego ciSnienia

Turbina niskiego cisnienia w silniku TBW jest konstrukcja osiowosymetryczng, z symetrig
w osi silnika. W celu jej zamodelowanie przy pomocy MES uzyto elementéw plaskich 2D
(PLANE 42 — obecnie PLANE 182), ktore znaczaco redukuja czas analiz w poréwnaniu do
modelowania 3D. Na rys. 5 zamieszczono model 2D obudowy turbiny uzyty do analizy
pelzania wraz z obcigzeniami mechanicznym i termicznymi dla jednego z podpunktéw
czasowych.

T I
2 a) Min Temperatura Max b)

Rys. 5. Schemat obcigzenia modelu 2D: sity mechaniczne —a), temperatura —b)

W symulacji mechanizmu petzania skorzystano z dostepnych rownan [8]: Modified Time
Hardening (MTH) oraz Norton, ktdrej najlepiej opisaty przebieg efektu pelzania dla danych
eksperymentalnych materiatu zdefiniowanego dla obudowy turbiny. Dane materiatowe
pelzania pokrywaja w pelnym zakresie temperatury pracy turbiny. Przyktadowa krzywa
petzania dla jednej z temperatur zostala przedstawiona na rys. 6. W celu dokladnego
odwzorowania przebiegu krzywej pelzania, w trakcie analizy, nastepuje zmiana réwnan
petzania jak i ich statych.
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Rys. 6. Krzywa pelzania dla materialu obudowy turbiny w temperaturze

Typowa analiza strukturalna w przypadku turbin gazowych, pokrywa od kilkudziesieciu do
kilkuset podpunktow czasowych w trakcie pracy turbiny, od rozruchu az po jej wygaszenie, w
zaleznosci od skomplikowania warunkow pracy. To szczegdétowe podejscie pozwala na
doktadng weryfikacje naprezen w kazdym podpunkcie czasowym. Na rys. 7 przedstawiono
wykres zmiany dwoch gtownych parametréw pracy turbiny lotniczej w funkcji czasu. W
opisywanym przypadku analizy pelzania, liczba podpunktéw czasowych zostata zredukowana
do 50, tak aby jak najefektywniej pokry¢ krytyczne punkty przy jednoczesnym zredukowaniu
czasu obliczen. W tym celu skorzystano z dostepnych wczesniej wynikdéw klasycznej analizy
strukturalnej i na jej podstawie dokonano re-selekcji analizowanych podpunktow. W
przypadku prezentowanej analizy pelzania, catkowita liczba powtorzen ktorym turbina bedzie
poddana to 60k cykli (catkowity czas zycie produktu). Dodatkowo, stale odksztalcenie
obudowy turbiny wynikajace z pelzania bedzie werytikowane co 10k cykli.
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Rys. 7. Typowy przebieg parametrow pracy turbiny lotniczej w funkcji czasu

W celu zredukowanie czasu obliczen numerycznych potrzebnych do osiggnigcia
zdefiniowanego zycia produktu, opracowana metode multiplikacji poszczegdlnych
podpunktow pracy turbiny przez stalg (rys. 8). Omawiana stata jest aplikowana w drugiej fazie
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pelzania (tzw. petzanie ustalone), w ktorej to efekt przerostu odksztatcenia jest liniowy dla
statego poziomu naprezenia — rGwnanie Norton’a.
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Rys. 8. Schemat analizy pelzania z przyspieszeniem czasowym — 60k cykli

Wplyw przyspieszania obliczen pelzania zostal zweryfikowany z klasycznym przebiegiem
tej samej analizy. Klasyczna analiza petzania, wykorzystana do weryfikacji uproszczone;j
metody, przebiegala jako restarty poszczegdlnych podpunktéw czasowych jeden po drugim, az
do osiagniecia 800 cykli. Sprawdzenie wykonane na porownaniu odksztalcenia zaczepu
obudowy turbiny z kierownica gazéw potwierdzilo, ze multiplikacja czasu trwania
poszczegblnego podpunktu nie wptywa znaczaco na wyniki otrzymane z analizy klasyczne;j
(btad nie przekroczyt 1%). Poréwnanie wynikow analizy klasycznej i1 uproszczonej
przedstawiono na rys. 9.
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Rys. 9. Wykres porownania odksztalcenia dla klasycznej analizy petzania i metody
multiplikacji czasu trwania podpuntku

Koncowym wynikiem analizy pelzania jest sprawdzenia luzéw pomigdzy wspotpracujacymi
czesciami. W opisywanym przypadku, weryfikacji poddano osiowy luz pomiedzy kierownica
goracych gazoéw a wirujaca topatka turbiny. W obliczeniach uwzgledniono efekt odksztatcenia
kierownicy na skutek pelzania — osobna dedykowana analiza. Pod uwage wzieto réwniez
geometryczny czynnik obudowa — kierownica.

Rys.10. Weryfikacja minimalnego luzu pomig¢dzy sgsiadujgcymi komponentami
5. PODSUMOWANIE

Uproszczona metoda analizy petzania, poprzez multiplikacje czasu trwania poszczegdlnego
podpunktu czasowego, pozwala znaczaco zredukowaé czas analizy numerycznej.
Przedstawione wyniki potwierdzaja, ze btad wynikajacy z uproszczenia jest pomijalnie maty i
nie wptywa na koncowe odksztalcenia jak i zmiang geometryczng obudowy turbiny.

Prezentowana metoda pozwala zastosowaé ja takze w obudowach turbin wysokiego i
sredniego cisnienia, jak rowniez w przypadku obudowy turbin wykorzystywanych w
przemysle ciezkim czy w generatorach elektrowni gazowych.
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