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Streszczenie

W pracy przedstawiono wyniki badan modelowych ttokowego silnika lotniczego. Jednym ze
sposoboéw umozliwiajacych analiz¢ pracy silnika jest opracowanie jego modelu i wykonanie obliczen
symulacyjnych. Zerowymiarowy model lotniczego ttokowego silnika ASz-62IR opracowano
w programie AVL BOOST. Parametry modelu spalania uzyskano przy pomocy modutu Burn.
Poréwnano wartosci pewnych parametréw otrzymane droga obliczeniowa i doswiadczalna.
Wykonano szereg symulacji, w wyniku ktorych otrzymano wartos$ci wybranych parametrow pracy
silnika. Wartosci te pordwnano z wynikami uzyskanymi doswiadczalnie w celu weryfikacji
opracowanego modelu. Nastepnie przeprowadzono obliczenia symulacyjne w celu otrzymania
szeregu charakterystyk regulacyjnych kata wyprzedzenia zaptonu, ktore przedstawiajg zaleznos¢
uzyskiwanej mocy dla réznych zakresow wysokosci w funkcji kata wyprzedzenia zaptonu.
Przedstawiono wnioski wynikajace z wykonanych symulacji oraz zwrdécono uwage na inne
mozliwo$ci wykorzystania opracowanego modelu silnika.

Stowa kluczowe: silnik lotniczy, zapton, model zerowymiarowy

1. WPROWADZENIE

Silnik lotniczy jest kluczowym podzespotem statku powietrznego. W samolotach i wiatrakowcach
praca silnika umozliwia generowanie sily ciggu niezbgdnej do wytworzenia sily nosnej.
W $migtowcach silnik napedza wirnik nosny, na ktorym generowana jest sita aerodynamiczna.
Wynika z tego, ze osiagi samolotow i wiroptatow uzaleznione s3 w duzej mierze od mocy silnika.
Moc niezbedna jest do wznoszenia i utrzymywania statej predkosci w locie poziomym.

W lotnictwie transportowym i wojskowym powszechne zastosowanie znajduja silniki turbinowe,
jednakze w matym lotnictwie z powodzeniem wykorzystywane sg silniki ttokowe. Sa one stosowane
w niewielkich kilkumiejscowych samolotach pasazerskich, lekkich $§miglowcach, wiatrakowcach,
ale rowniez w zyskujacych coraz wigksza popularnos¢ bezzatogowych statkach powietrznych (ang.
unmanned aerial vehicle, UAV). Silniki tlokowe cechuja si¢ szeregiem zalet takich jak: zadowalajacy
wspotczynnik mocy do masy, tatwos¢ obstugi i zabudowy, niskie koszty produkcji i eksploatacji,
dobra niezawodno$¢, dostateczny resurs [1], [2].

W ostatnich latach silniki ttokowe znowu zaczgty zyskiwac na znaczeniu z powodu rosnacej
w szybkim tempie popularnosci bezzalogowych statkow powietrznych powszechnie nazywanych
dronami. Konstrukcje te, w gtownej mierze napgdzane wtasnie za pomoca silnikow ttokowych,
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wykorzystywane sg przede wszystkim w celach wojskowych do przeprowadzania obserwacji
obiektow i rozpoznania terenow, ktore ze wzgledow taktycznych nie moga byé obserwowane
z wykorzystaniem konwencjonalnych samolotéw pilotowanych przez cztowieka. Drony moga
réwniez zosta¢ uzbrojone w pociski rakietowe ziemia-powietrze lub powietrze-powietrze i stanowic
element wsparcia na polu walki.

Przyktadem konstrukeji silnika ttokowego stosowanego do dzisiaj w Polsce i na §wiecie jest
badany w niniejszym artykule 9-cylindrowy silnik gwiazdowy ASz-62IR, uzywany w samolotach
PZL-Mielec M-18 Dromader wykorzystywanych w rolnictwie i do gaszenia pozarow czy dawniej
w samolocie Antonov An-2.

Duza popularno$¢ silnikéw tlokowych i ich powszechno$¢ stwarza mozliwosci usprawnienia lub
optymalizacji juz istniejacych konstrukeji. Realizowane jest to poprzez implementacje
zmodyfikowanych uktadow wchodzacych w sktad silnika badz poprzez regulacje parametréw jego
pracy np. kata wyprzedzenia zaptonu. Przyktadem takiego rozwiazania poprawiajacego prace silnika
ttokowego jest uktad opracowany w Politechnice Lubelskiej w Katedrze Termodynamiki, Mechaniki
Plynéw i Napedow Lotniczych — elektroniczny system sekwencyjnego wtrysku benzyny do
9-cylindrowego silnika ASz-62IR.

Prowadzenie dalszych badan nad silnikami ttokowymi ma réwniez na celu poprawe 0siaggow juz
istniejacych konstrukeji (np. zwickszenie mocy, zmniejszenie jednostkowego zuzycia paliwa) oraz
poprawe elastycznosci silnika, czyli jego zdolno$ci do przystosowywania si¢ do zmiany obcigzenia.

Wielkoscia charakterystyczng dla silnikow ZI jest kat wyprzedzenia zaptonu. Méwi ona z jakim
wyprzedzeniem wyrazonym w stopniach obrotu watu korbowego wystepuje zapton mieszanki
paliwowo-powietrznej. Wyprzedzenie jest mierzone od momentu pojawienia si¢ iskry na $wiecy do
chwili, gdy ttok znajdzie si¢ w gornym martwym punkcie (GMP). Wartos¢ tego kata ma istotny
wplyw na proces spalania. Gdy kat jest zbyt duzy, zapton wystepuje zbyt wczesnie. Skutkuje to
gwaltownym wzrostem ci$nienia w chwili, gdy ttok znajduje si¢ jeszcze w duzej odlegtosci od GMP.
W efekcie wzrastajg obciazenia uktadu korbowego, a praca uzyskiwana z obiegu jest mniejsza. Zbyt
po6zny zapton powoduje, ze gwattowny przyrost cisnienia na skutek spalania powstaje juz w trakcie
suwu rozpre¢zania, przez co spada sprawno$¢ ogolna silnika oraz powstaje zagrozenie przegrzania si¢
cylindra, tloka i zaworu wylotowego.

W artykule przedstawiony zostal model lotniczego silnika gwiazdowego ASz-62IR
wyposazonego w elektroniczny uktad wytryskowy opracowany z wykorzystaniem programu AVL
BOOST, ktory przeznaczony jest do prowadzenia kompleksowych symulacji pracy ttokowych
silnikéw spalinowych. Modelowanie jest szeroko stosowane do rozwoju konstrukcji silnikéw
spalinowych [3], [4]. W pracy [5] zawarto wyniki badan potwierdzajace zasadno$¢ stosowania
modelowania 1D badan procesu wymiany tadunku i spalania w silnikach.

Celem niniejszej pracy byto okreslenie, za pomoca modelowania, osiagéw silnika dla réznych
katéw wyprzedzenia zaptonu. Dokonano réwniez weryfikacji modelu silnika, ktora polegata na
poréwnaniu podstawowych parametréw pracy silnika (m.in. mocy, jednostkowego zuzycia paliwa)
otrzymanych w wyniku symulacji z warto$ciami uzyskanymi eksperymentalnie na hamowni
silnikowej w PZL Kalisz w wybranych warunkach pracy. Na koniec wykonano badania symulacyjne
dla réznych katoéw wyprzedzenia zaptonu oraz sporzadzono charakterystyki regulacyjne kata
wyprzedzenia zaptonu.

2. OBIEKT BADAN

Silnik ASz-62IR (Rys. 1) to 9-cylindrowy, czterosuwowy silnik ttokowy w uktadzie gwiazdy.
Silnik chlodzony jest powietrzem, posiada jednobiegowa sprezarke odsrodkowa, podwojny uktad
zaplonu, rozrusznik bezwtadnos$ciowy i gaznik opadowy. Dzieki sprezarce silnik uzyskuje wzrost
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Rys. 1. Silnik ASz-62IR (widok z przodu)
[opracowanie wlasne]

ci$nienia tadowania, ktére zapewnia utrzymanie
mocy nominalnej do wysokosci 1500 m.
Planetarny reduktor pozwala na zmniejszenie
predkosci obrotowej $migla wzgledem predkosci
watu korbowego. Konstrukcja silnika umozliwia
napedzanie roznego rodzaju  agregatow
i narzedzi, dzigki czemu doskonale nadaje si¢ on
do zabudowy w samolotach wykorzystywanych
w rolnictwie. ASz-62IR moze by¢ zamontowany
w samolotach: Antonov An-2, PZL MI8
Dromader czy DHC-3 Otter. Silnik spenit
warunki certyfikacji w Polsce, Kanadzie,
Brazylii, Chinach, Argentynie i USA. Istnieje
kilka wariantéw tego silnika rézniacych sig
konstrukcyjnie, przeznaczonych do zabudowy
w réznych samolotach. Podstawowa wersja
silnika oznaczona jest jako ASz-62IR-16, za$
wersje zmodyfikowane to K9-AA, K9-BA
i K9-BB. Najnowsza odmiang silnika jest

ASz-621R-E. Konstrukcja, wyposazona w elektronicznie sterowany uktad wtrysku paliwa, powstata
w ramach projektu realizowanego przez Politechnik¢ Lubelskg oraz WSK PZL Kalisz. Dzigki
elektronicznemu sterowaniu dawka paliwa, moc silnika wzrosta, a zuzycie paliwa zmniejszylo si¢
okoto 20%. Moc startowa wynosi 1000 KM, za$ przelotowa 920 KM [6], [7].

Tab. 1. Podstawowe dane techniczne silnika ASz-62IR serii 16 [Wytwodrnia Sprzetu Komunikacyjnego
PZL Kalisz, 1976, ,,0pis techniczny silnika lotniczego ASz-621R serii 167, Warszawa)]

Umowne oznaczenie silnika ASz-62IR-16
System chlodzenia powietrzny
Liczba cylindrow 9

Uktad cylindrow

pojedyncza gwiazda

Kolejnos$¢ numeracji cylindrow

zgodnie z kierunkiem obrotéw wskazowek
zegara patrzac od tyhu silnika, przyjmujac gorny
cylinder jako pierwszy

Srednica cylindra 155,5 mm
Skok ttoka
- cylinder 1 z korbowodem glownym 174,5 mm
-219 174,5 mm
-3i8 174,8 mm
-417 175,3 mm
-5i6 174,7 mm
Objetos¢ skokowa silnika 29,87 dm’
Stopien sprezania 6,4+0,1
Kierunek obrotow prawy
- watu korbowego prawy
- watu $migla
Reduktor planetarny z sze§cioma walcowymi satelitami
Przetozenie reduktora 0,687
Sprezarka jednobiegowa, odsrodkowa
Przetozenie 7
Srednica silnika 1375+ 5 mm
Dlugos¢ silnika (bez rozrusznika i pradnicy) 1328 mm
Masa suchego silnika 579kg+ 2%

Masa jednostkowa

0,938 kg/kW
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Najwazniejsze parametry techniczne i osiagi przedstawione zostaly w tabeli 1 oraz tabeli 2.

Tab. 2. Zakresy mocy silnika ASz-62IR serii 16 [ Wytwornia Sprzg¢tu Komunikacyjnego PZL Kalisz, 1976,
,-Opis techniczny silnika lotniczego ASz-62IR serii 16”, Warszawa]

Moc Predkos¢ obrotowa Je.dn(.)stkowe Wysokos¢
Zakres mocy (kW) bt tim) zuzycie paliwa )
(g/kWh)
Startowa 735,5-2% 1050 + 25 min. 408 0
Nominalna 603 - 2% 900 £ 10 381 - 408
Nominalna (na wys. 618 -2% 900 + 10 381 - 408
nominalnej)
0,9 nominalnej 543 830+ 15 353,5-381 1500
0,75 nominalnej 452 745+ 15 326 - 347
0,6 nominalnej 362 665+ 15 292 - 320
0,5 nominalnej 302 615+ 15 292 -313
3. MODEL SILNIKA

Opracowany w programie model komory spalania silnika jest zerowymiarowy. Stuzy on do
analizy termodynamicznej czynnika, ktory bierze udziat w jednym cyklu pracy, przy czym nie
uwzglednia sposobu propagacji plomienia w cylindrze, lecz opiera si¢ na pierwszej zasadzie
termodynamiki i bilansie energetycznym z niej wynikajacym. Zmienng niezalezng jest czas,
a masowa szybko$¢ spalania, ktora wptywa na przyrost ciepta w uktadzie, jest zatozona lub
otrzymywana do$wiadczalnie [9].

W modelowaniu przeptywu powietrza i paliwa przez przewody do cylindrow silnika
uwzgledniane sa tylko $rednice i dtugosci przewodow taczacych poszczegolne elementy silnika.

Rysunek 2 przedstawia model silnika ASz-62IR opracowany w programie AVL BOOST.

Rys. 2. Model silnika ASz-621R wykonany w programie AVL BOOST [opracowanie wlasne]

W tabeli 3 przedstawiono objasnienie elementéw wchodzacych w sktad modelu.
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Tab. 3. Elementy sktadowe modelu silnika ASz-62IR [opracowanie wtasne]

Element Nazwa angielska Symbol Nazwa polska
Warunki brzegowe
I_ System Boundary SB na wlocie/wylocie silnika
—— Pipe oznaczenie cyfrowe Przewdd faczacy
\ Throttle TH Przepustnica
Junction J Wezet
Plenum PL Objetosc
Turbo Compressor TCP Sprezarka dotadowujaca
‘ Engine E Silnik
PO
* Measuring Point MP Punkt pomiarowy
— Injector I Witryskiwacz
Cylinder C Cylinder
+ Restriction R Ograniczenie

Opracowany model uwzglgdnia przeptyw powietrza przez przewody wlotowe, zespdt przepustnic,
a nastepnie przez sprezarke dotadowujaca. Sprezarka napedzana jest poprzez przektadni¢ od watu
silnika, stad na schemacie wystgpuje potaczenie mechaniczne MC1 z blokiem silnika. Duze objetosci
w trakcie dolotowym o niewielkiej dtugosci zastapione zostaty elementami typu Plenum. Uktad
wtryskowy stanowi zespdt 9 wtryskiwaczy umiejscowionych w przewodach dolotowych kazdego
cylindra. Ich wydatek zmienia si¢ w zalezno$ci od masowego przeptywu powietrza i jest
dostosowywany do zatozonego sktadu mieszanki paliwowo-powietrznej. W cylindrach zachodzi
spalanie mieszanki, a powstajagce w jego wyniku produkty przedostajg si¢ do atmosfery przez
przewody wylotowe. W rdéznych miejscach na przewodach taczacych zastosowano punkty
pomiarowe rejestrujgce parametry czynnika (Measuring Point) oraz ograniczenia przeptywu
(Restriction).

Przyjeto, ze stosowanym paliwem jest benzyna o wartosci opatowej wynoszacej 43,5 Ml/kg,
teoretyczne zapotrzebowanie powietrza 14,5 kg powietrza/kg paliwa (A = 0,65), temperatura
powietrza 24,85°C, ci$nienie powietrza 1 bar. Ilo$¢ cykli pracy silnika przypadajaca na symulacje
wyrazona w stopniach obrotu watu korbowego wynosita 7200 stopni (10 cykli). Jako model
transportu zwigzkow wchodzacych w sktad czynnika roboczego przyjeto Classic Species Transport.
Charakterystyka potozenia przepustnicy (element Throttle na schemacie) zostata okreslona w oparciu
o rzeczywiste dane pochodzace od producenta. W elemencie Engine E1 okreslona zostata kolejnos¢
pracy cylindrow, a takze charakterystyka oporow wynikajacych z tarcia. W przypadku sprezarki
przyjeto pelny model obliczeniowy w oparciu o mapg pochodzacg od producenta zawierajaca
predkos¢ obrotowsa, przeptyw masowy, ci$nienie sprezania oraz sprawnos¢. Predkos$¢ poczatkows
sprezarki ustalono na poziomie 8000 obr/min. W przypadku wtryskiwaczy ustalono, ze kazdy z nich
dozuje paliwo w ilosci odpowiadajacej 11,1% catkowitego przeptywu masowego powietrza, co
odpowiada wspodtczynnikowi nadmiaru powietrza A = 0,65. Przyjeto zatozenie, ze spalone
i niespalone produkty majg identyczne cisnienie i temperature, lecz roézny sktad. Wymiana ciepta
powstajacego na skutek spalania z elementami cylindra zostala uwzglgdniona w procesie
obliczeniowym poprzez tzw. wspotczynnik wymiany ciepta. Wielko$¢ ta zdefiniowana za pomoca
wzoru matematycznego przez E. G. Woschniego w 1978 roku jest ztozong funkcjg wielu parametrow,
m.in. objetosci cylindra, temperatury i ci$nienia w cylindrze po zamknigciu zaworu dolotowego.
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Wymiana ciepta zachodzi rowniez w okolicy zaworéw wlotowych i wlotowych, stad tez program
AVL BOOST wykorzystuje zmodyfikowany model Zapf uwzgledniajacy wspotczynniki wymiany
ciepta i temperatury. W praktyce zagadnienie to sprowadza si¢ do wybrania w programie modelu
wymiany ciepla, podania powierzchni ttoka i glowicy, a takze okresleniu ich temperatur. Ustawienia
faz rozrzadu dokonano na podstawie danych fabrycznych z uwzglednieniem oryginalnej
charakterystyki wznios6w zaworowych. Do programu wprowadzono rowniez dane dotyczace oporow

przeptywu oraz wewnetrzng Srednice gniazda kazdego zaworu.

Do analizy procesu spalania wykorzystano funkcje Vibe, ktéra pozwala na okreslenie szybkos$ci

wydzielania si¢ ciepta (ang. rate of heat release, ROHR) w procesie spalania [10].
Funkcja ta ma nastgpujaca postac:

dx a il
—=——(m+1)-y" e (1)
da Ao, ( )y
dx:d—Q )

0

_a-a, 3
7 Aa
gdzie:

O — catkowite ciepto doprowadzone,

o — kat obrotu watu,

oo — poczatek spalania wyrazony w katach obrotu watu,

Aa,. — czas trwania spalania wyrazony w katach obrotu watu,
m — parametr ksztattu,

a — parametr Vibe, dla catkowitego spalania wynosi 6,9.

Po scatkowaniu funkcji Vibe otrzymuje si¢ cz¢$¢ tadunku, ktora ulegta spaleniu od poczatku

trwania procesu:
dx _ymtl

x:I—dazl—e“y 4)
da

gdzie:

x — spalona cze$¢ tadunku (ang. mass fraction burned, MFB).

Zatem na przebieg procesu spalania wptyw maja:

- wspolczynnik ksztattu m,

- wspolczynnik Vibe,

- poczatek spalania,
- czas trwania spalania. [11]
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Pierwsza czg¢$¢ badan polegala na wykonaniu kalibracji modelu spalania. Do tego celu
zastosowano modul Burn wchodzacy w sktad programu AVL BOOST. Umozliwia on
przeprowadzenie obliczen odwrotnych do procesu spalania zachodzacego w cylindrze. Do programu
wprowadzony zostal rzeczywisty przebieg ci$nienia indykowanego. Na jego podstawie wyznaczono
wspolczynnik uwalniania ciepta ROHR (ang. rate of heat release), ktory moze zosta¢ zastosowany
do okre$lenia charakterystyki spalania w modelu jedno lub dwustrefowym [11], [12]. Ci$nienie
w cylindrze uzyskano za pomoca optoelektronicznego czujnika firmy OPTRAND typu M3.5x0.6.
Badania hamownianie silnika wykonano na stanowisku, ktore znajduje sic w Wytworni Sprzetu
Komunikacyjnego ,,PZL-KALISZ” S.A. Czujnik byl umieszczony w adapterach, zamontowanych
w centralnej czesci glowicy. Rejestracj¢ sygnalow z przetwornikow pomiarowych realizowano za
pomoca uktadu sktadajacego si¢ z podstawy montazowej National Instruments Compact DAQ 9172
wraz z kartami pomiarowymi NI 9215 i komputerem przeno$nym z oprogramowaniem opracowanym
w programie LabView. Pojedynczy kanat pozwalal na jednoczesny pomiar z maksymalng
czestotliwoscig probkowania 100 kS/s.

W opracowanym modelu zatozono 4-suwowy cykl pracy z dwustrefowym modelem spalania.
Wybrano klasyczny model transportu zwigzkdw, dane geometryczne cylindrow zostaty skopiowane
z cylindrow wystepujacych w modelu. Jako model transferu ciepta przyjeto model Woschniego. Na
podstawie danych eksperymentalnych stworzono punkt pomiarowy dla predkosci 2200 obr/min.
Parametry w nim przyjete przedstawia rysunek 3.

=7 avLBum - > (=] B jien)

. |

» Cancel
Load Data | Save Data | _Calculate | Copy data from ‘Globals' and [Cylinder 1 =] _copy | 4|
Results | Messages | Summary | Help |

%5 Burn : :
B Globals Operating Point |
B General Species Setup Engine Speed 200 pm BMEP|15 bar
- @ Cylinder
& Piston Motion Start of High Pressure F20 deg
B8 In Cylinder Evaporation 1" End of High Pressure FO deg
- @ Heat Transfer _
& Piston Calibration Fac Alr Massflow 695 kg/s
B8 Head Calibration Fact Trapping Efficiency Air |1 [ |
B Liner Calibration Fact
5@ Operation Point Fuel Massflow |5-0949 kals
- @ OP[1]: Speed: 2200 -BV  Trapping Efficiency Fuel |1 [
B8 Liner Layer Wall Tem| :
& Pressure Trace Residual Gas Content la [
@ Fitting Piston Wall Temperature |§20 degC |
-8 Results
20
" & OP Results[1]: br_ OP_O, Head Wall Temperature |§ degC
B ROHR Liner Temperature (Piston at TOC) [140  degC 1
@ Mass Fraction Bumed Liner Temperature (Piston at BDC) |§2 degC

B8 Calculated Pressure t

4 o Apply Accept | Revert | Help |

Rys. 3. Widok okna ustawien punktu pomiarowego dla predkosci 2200 obr/min utworzony w module Burn
[opracowanie wlasne]
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Wartosci ci$nienia indykowanego dla predkosci 2200 obr/min uzyskane w wyniku doswiadczen
zostaty wezytane do modutu Burn w zaktadce Pressure Trace. Jego przebieg przedstawia rysunek 4.

8

v (2] ~N
1 1 1

Ci$nienie indykowane (MPa)
w b

0 B T T T T T T

-360 -260 -160 -60 40 140 240 340
Kat obrotu watu (°)

Rys. 4. Wezytany do modutu Burn przebieg ci$nienia indykowanego dla predkosci 2200 obr/min
[opracowanie wlasne]

W module Burn wyznaczone zostaly nastgpujace parametry:
- poczatek spalania SoC = -4,74°,
- czas trwania spalania CD = 28 4,
- parametr ksztaltu m 1,32.
Na ich podstawie program wyznaczyt przebieg wspotczynnika uwalniania ciepta ROHR w funkcji
kata obrotu watu (rys. 4).

Tab. 4. Parametry, dla ktorych przeprowadzono obliczenia [opracowanie wiasne]

Roznica
Kat Kat i Kat wzgledem
wyprzedzenia wyprzedzenia Sredln kat poczatku Sredniego Wysokosé (m)
zaplonu zaplonu © spalania (°) kata
1 sSwiecy (°) 2 swiecy (°) nominalnego
)
685 690 687,5 -19,74° -15
690 695 692,5 -14,74° -10
695 700 697.5 9,74° 3 0 ‘;‘150]? «© 300
700 705 702,5 4,74 0 e
705 710 707,5 0,26° 5 on]:iarowe o
710 715 712,5 5.26° 10 P &
715 720 717,5 10,26° 15

Druga cz¢$¢ badan symulacyjnych polegata na zweryfikowaniu modelu silnika poprzez
poréwnanie wartos$ci: mocy, cisnienia za spr¢zarka, ci$nienia za przepustnicami, godzinowego
i jednostkowego zuzycia paliwa oraz momentu obrotowego otrzymanych w wyniku symulacji
z wartosciami eksperymentalnymi uzyskanymi dla predkosci obrotowej wynoszacej 2200 obr/min,
wspolczynnika nadmiaru powietrza A = 0,65 i wysokosci H =0 m.

Ostatnia czgs¢ badan polegata na opracowaniu charakterystyk wysokosciowych dla stalej
predkosci obrotowej wynoszacej 2200 obr/min. W tabeli 4 przedstawiono punkty pomiarowe, dla
ktorych wykonano obliczenia.
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W rezultacie przeprowadzono seri¢ symulacji dla kazdej kombinacji sredniego kata wyprzedzenia
zaplonu i wysokosci lotu. Przy czym program zamiast kata wyprzedzenia zaptonu wymaga podania
kata poczatku spalania (ang. start of combustion, SoC). Ze wzgledu na réznice wystepujaca pomiedzy
srednim katem wyprzedzenia zaptonu a katem poczatku spalania, nalezato odpowiednio skorygowac
warto$¢ parametru SoC. Nominalne wartosci katow wyprzedzenia zaptonu dla obu $wiec to 700°
oraz 705°, gdzie dla kata 720° wystgpowato GMP. Dla tych wartosci parametr SoC wyznaczony
zostat w pierwszej czgséci badan symulacyjnych dotyczacej walidacji modelu spalania. Kolejne punkty
pomiarowe rdznig si¢ o stata warto§¢ wynoszaca 5°, stad tez warto$¢ t¢ dodawano lub odejmowano
od nominalnego kata poczatku spalania.

4. WYNIKI BADAN
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Rys. 5. Przebieg wspotczynnika uwalniania ciepta ROHR w funkcji kata obrotu watu [opracowanie wlasne]

Pierwsza seria danych z rysunku 5 (,,Pomiar”) przedstawia przebieg wspolczynnika uwalniania
ciepta obliczony na podstawie wczytanego ci$nienia indykowanego. Druga seria danych (,,Vibe™)
przedstawia przebieg obliczony w oparciu o wyznaczone wspotczynniki modelu Vibe. Stanowi on
przyblizenie rzeczywistej charakterystyki ROHR w funkcji kata obrotu watu korbowego. Mimo
roéznicy wystepujacej w ksztalcie obu krzywych, ilo§¢ wydzielonego ciepta w trakcie jednego cyklu
jest taka sama.
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Rys. 6. Spalona czgs¢ tadunku MFB w funkcji kata obrotu walu [opracowanie wlasne]
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Rysunek 6 przedstawia analogiczne dwie serie danych dla czesci spalonego tadunku MFB (ang.
mass fraction burned). Teoretyczny przebieg wyznaczony w oparciu o model Vibe odbiega od
rzeczywistego od kata obrotu watu wynoszacego 12°, co oznacza, ze teoretyczny proces spalenia

catego tadunku przebiega szybcie;j.

(o]

N w » v o)) ~N
1 I | i i i

Obliczony przebieg ci$nienia (MPa)
-
1

o

N
S

-10 0

10

20
Kat obrotu watu (°)

30 40 50 60

Rys. 7. Obliczony przebieg cisnienia w cylindrze w funkcji kata obrotu watu [opracowanie wiasne]

Tab. 5. Warto$ci wybranych parametréw pracy silnika uzyskane doswiadczalnie [opracowanie wlasne]

Parametr Wartosé
Predko$¢ obrotowa » 2200 obr/min
Moc N 769,3 kW
Cisnienie za sprezarka py 139321 Pa
Cisnienie za przepustnicami p, 94659 Pa
Godzinowe zuzycie paliwa G, 314 kg/h
Jednostkowe zuzycie paliwa g, 408,1 g/kWh
Dawka paliwa na cykl pracy 4AF 0,5286 g/cykl
Moment obrotowy M 3339,6 Nm

Tabela 6 przedstawia wybrane parametry silnika uzyskane w wyniku symulacji dla 10 cykli pracy.
Obliczenia przeprowadzone zostaly w oparciu o parametry modelu spalania uzyskane w module
Burn. Poprawna warto$¢ kazdego z parametrow ustalala si¢ przy 5 cyklu.

Tab. 6. Wartosci wybranych parametréw pracy silnika uzyskane do§wiadczalnie [opracowanie wiasne]

Parametr Wartos¢
Predko$¢ obrotowa » 2200 obr/min

Moc N 759,5 kW

Cisnienie za sprezarka py 140686 Pa
Cisnienie za przepustnicami p, 93179 Pa
Godzinowe zuzycie paliwa G, 319 kg/h

Jednostkowe zuzycie paliwa g, 420 g/kWh
Dawka paliwa na cykl pracy 4AF 538 g/cykl
Moment obrotowy M 3297 Nm

5. ANALIZA T WNIOSKI

Wzgledna réznica pomigdzy wartosciami uzyskanymi w wyniku symulacji a warto$ciami
doswiadczalnymi wahata si¢ od -1,6% dla cisnienia za przepustnicami do 2,9% dla jednostkowego
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zuzycie paliwa (rys. 8). Niewielkie réznice §wiadczg o poprawnym doborze parametréw wszystkich
elementow sktadowych modelu silnika.

120

13 +1,0 16 +1,6 +2,9 +1,7 13
100 A - - -
80
R 60 A
40 ~
20
0 T T T
N pk pg Ge ge AF M

M Pomiar ® Symulacja

Rys. 8. Wzgledne poréwnanie wartosci uzyskanych eksperymentalnie oraz w wyniku symulacji,
za punkt odniesienia (100%) przyjeto wartosci pochodzace z rzeczywistych pomiarow
[opracowanie wlasne]

Obliczona charakterystyka wysoko$ciowa (rys. 9) pokrywa si¢ z charakterystyka katalogowa
w zakresie 0-2500 m. Od 2500 do 4500 m moc uzyskana w wyniku symulacji jest wicksza od mocy
katalogowej. Dla wysokosci 4,5 km rdznica wynosi ok. 6,2%. Rozbiezno$¢ ta wynikaé moze ze
zmiany uktadu zasilajacego - silnik ASz-621R serii 16 w wersji fabrycznej wyposazony jest w gaznik,
za$ opracowany model posiada zespot wtryskiwaczy. Wigksza moc w rozpatrywanym przedziale
wysokosci uzyskiwana jest dla silnika zamodelowanego w programie. Swiadczy¢ to moze o wickszej
efektywnosci uktadu wtryskowego od uktadu gaznikowego.

800

400 T T T T T T T 1
0 500 1000 1500 2000 2500 3000 3500 4000 4500
Wysokos¢ (m)

—8—obliczcona —#—katalogowa

Rys. 9. Porownanie obliczonej charakterystyki wysokos$ciowej oraz charakterystyki katalogowej
podawanej przez producenta silnika dla sredniego nominalnego kata wyprzedzenia zaptonu 702,5°
[opracowanie wlasne]
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Na rysunku 10 przedstawiony zostat szereg charakterystyk regulacyjnych dla $rednich katow
wyprzedzenia zaptonu z tabeli 4. Dla kazdej wysokos$ci wraz ze zmiang kata wyprzedzenia zaptonu
maleje uzyskiwana moc. W catym zakresie wysokosci dla katoéw wyprzedzenia zaptonu 695° i 700°
($redni kat 697,5°) moc przyjmuje nieznacznie wigksze warto$ci od mocy dla nominalnych katow
wyprzedzenia zaptonu, tj. 700° 1 705° (§redni kat 702,5°). Dalsze przyspieszanie zaptonu ($redni kat
692,5° oraz 687,5°) powoduje spadek mocy w calym zakresie wysokosci. W przypadku opdznienia
zaplonu réwniez wystepuje spadek mocy w calym zakresie wysokosci, przy czym jest on wigkszy
w poréwnaniu do tego samego kata w przypadku przyspieszania zaptonu. Na przyktad dla wysokosci
500 m i $redniego kata 687,5° moc wynosi 696,3 kW, za$ dla kata 717,5° moc przyjmuje warto$¢
662,5 kW.
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Rys. 10. Charakterystyki regulacyjne kata wyprzedzenia zaptonu dla réznych wysokosci [opracowanie wlasne]
6. PODSUMOWANIE

Dzigki obliczeniom wykonanym w pracy mozliwy jest wlasciwy dobdr kata wyprzedzenia
zaptonu oraz analiza jego wptywu na moc silnika w zaleznosci od wysokosci lotu. Opracowany
model umozliwia wykonanie kolejnych badan symulacyjnych pozwalajacych na zdefiniowanie
optymalnych wartosci katow wyprzedzenia zaptonu w roznych warunkach pracy. Pozwala rowniez
na porownywanie parametréw pracy uzyskanych w wyniku obliczen dla modelu silnika z uktadem
wtryskowym ze zmierzonymi parametrami dla silnika z uktadem gaznikowym. Bazujac na wynikach
takiego porownania mozliwe jest przeprowadzenie optymalizacji modelu w celu poprawy
uzyskiwanych osiagow.
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SIMULATION STUDIES OF AIRCRAFT ENGINE
ASZ-62IR IN STEADY-STATE CONDITIONS

Abstract

The paper presents the results of research aircraft piston engine model. One of the methods used
to analyze engine work is creating the model and performing simulation. Zero-dimensional model of
aircraft piston engine ASz-62IR was created in the AVL BOOST program. Combustion parameters
were obtained with help of the Burn module. A series of simulations were performed, which resulted
in the values of selected parameters of the engine. These values were compared with the results
obtained experimentally to verify the created model. Then, simulations were performed to obtain
regulatory characteristics of the ignition timing. At the end of the paper, conclusions conclusions
drawn from the performed simulations and other ways of using the created model engine were
presented.

Keywords: aircraft engine, ignition, zero-dimensional model.



