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Streszczenie

W artykule zaprezentowano obszerne badania zastosowania wirujacej detonacji w silniku
turbinowym. Stanowisko badawcze umozliwiato dostarczenie powietrza o wydatku 2,5 kg/s
i ci$nieniu 2,5 bara z mozliwos$cig jego podgrzewania do ponad 100°C. Wykonano uktad zasilania
stanowiska paliwem podgrzewanym do 170°C oraz dodatkowo gazowym wodorem. Stanowisko
badawcze wyposazone byto w uktady pomiarowe i sterowania: wydatkiem powietrza i paliwa oraz
w system akwizycji danych w tym szybkozmiennych przebiegow cisnien w komorze spalania.
Szeroko zakrojone badania wirujacej detonacji realizowane byly na otwartych i zdtawionych
komorach spalania oraz po dotgczeniu ich do turbowatowego silnika GTD-350. Przedstawiono
warunki uzyskania stabilnej detonacji. Stwierdzono, ze w przypadku wirujacej detonacji w silniku
zasilanym gazowym wodorem sprawnos$¢ cieplna moze by¢ podwyzszona o 5-7 % w poréwnaniu do
sprawnosci silnika z deflagracyjng komora spalania.

Stowa kluczowe: spalanie detonacyjne, wirujaca detonacja, silnik turbinowy.

1. WPROWADZENIE

W odréznieniu od spalania deflagracyjnego, w ktorym mamy do czynienia ze spadkiem ci$nienia
spalanie detonacyjne skutkuje jego znacznym podwyzszeniem. Zastosowanie detonacji w silniku
moze powodowac zwigkszenie jego sprawnosci. Idea ta zostata po raz pierwszy zaproponowana
przez Zeldovicza [1] ale pierwsze proby pulsacyjnego silnika detonacyjnego zostaty przeprowadzone
na University of Michigan, przez Nichollsa i wspotpracownikow [2]. Efekt spalania detonacyjnego
moze by¢ realizowany w systemach napedowych na wiele r6znych sposobdéw (pulsacyjne, rotacyjne,
i ze stacjonarng falag detonacyjna). Spalanie detonacyjne moze wigc mie¢ charakter ciagly lub
pulsacyjny. Zastosowanie spalania detonacyjnego podwyzsza nie tylko jego sprawnosc¢
termodynamiczna, ale takze szybkos¢ wywiazywania energii, co skutkuje zwarta konstrukcja komory
spalania. Silniki takie moga by¢ stosowane do napedu samolotéw pod i naddzwigkowych oraz do
samolotow kosmicznych lub rakiet. Szczegotowy opis mozliwosci zastosowania detonacji do napedu
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mozna znalez¢ w [3,4]. Podczas ostatniej dekady wiele badan nad napedem detonacyjnym byto
skupione nad wykorzystaniem do napgdu quasi-stacjonarnej detonacji (detonacji stacjonarnej
w odniesieniu do wirujacego ukladu odniesienia). Silniki wykorzystujace efekt wirujacej detonacji
okreslane sg jako Rotating Detonation Engine (RDE) lub Continuous Wave Detonation Engine
(CWDE).

2. CIAGLA WIRUJACA DETONACJA (CRD)

Na poczatku lat 60 ubiegtego wieku w Nowosybirskim Instytucie Hydromechaniki Voitsekhovski
i wspolnicy jako pierwsi, uzyskali doswiadczalnie stabilng wirujacg detonacje [5,6]. Pierwsze proby
praktycznych zastosowan stabilnej wirujacej detonacji przeprowadzano na University of Michigan.
Prace te nie przyniosty oczekiwanych rezultatow, ale autorzy raportu stwierdzili ,,Nie stwierdzono
niczego, co czynilo by t¢ koncepcje niemozliwg (do realizacji) ale wazne zagadnienia ...powinny
zosta¢ rozwigzane. Uwaza sig, ze wiele mozna osiggna¢ podczas dalszych badan wirujacej detonacji
realizowanej w cylindrycznej komorze spalania. Cho¢ nie osiagni¢to zatozonych celéw nic
fundamentalnego nie stoi na przeszkodzie ich realizacji” [7]. Badania nad zastosowaniem ciaglej
detonacji do uktadu napgdowego zostaty przerwane na wiele lat, ale powrdcono do nich w szeregu
laboratoriach [8-14] na poczatku XXI stulecia. Ostatnio eksperymentalne badania i numeryczne
analizy CRD sg realizowane w Rosji, Polsce, Francji, USA, Japonii, Chinach, Korei i Singapurze [4].
Wirujaca detonacja to podstawowy proces spalania dla wszystkich silnikow RDE. Jest to proces
najczesciej realizowany w cylindrycznych (pierscieniowych) komorach. Typowa konfiguracja
cylindrycznej komory detonacyjnej zostata pokazana na rysunku 1 a zapis stabilnego przebiegu
ci$nienia w komorze na rysunku 2 [15].
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Rys. 1. Schemat detonacyjnej pierscieniowej komory spalania z elementami
struktury przeptywu CRD [P. Kalina, 2016]
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Rys. 2. Przebieg ci$nienia w detonacyjnej komorze spalania przy spalaniu wodoru [13]
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Pierwsze obliczenia struktury wirujacej detonacji zostaly przeprowadzone przez Adamsona
1 wspolnikéw [16, 17]. Przebadali oni mozliwo$¢ zastosowania CRD w silniku rakietowym. Mimo
uzycia komputeréw o matych mocach obliczeniowych zdotali rozpoznaé podstawowe struktury
detonacji. Pierwsze szczegotowe obliczenia 2-D struktury detonacji w stosunkowo duzych komorach
przeprowadzit Hishida i wspdlnicy [18]. Bylo to mozliwe dla przypadku, gdy stosunek wysokosci
kanahu cylindrycznej komory do promienia komory jest maty. Na rysunku 3 przedstawiono strukture
przeptywu CRD w laboratoryjnym uktadzie wspolrzednych. Bardzo waznym wnioskiem z tych
obliczen moze by¢ fakt, ze mimo wirowania fali detonacyjnej wzdhuz obwodu komory spalania,
przeptyw produktéow spalania w komorze jest zasadniczo osiowy, wiec w RDE beda bardzo mate
straty energii dla elementéw wirujacego przeptywu z powodu istnienia sktadowych rotacyjnych
przeptywu. Szczegdtowy opis struktury 2-D CRD mozna znalez¢ w [18]. Gdy wysoko$¢ komory
jest wicksza, konieczne jest przeprowadzenie obliczen 3-D, gdyz struktura fal i przeplywu jest
bardziej ztozona niz w uktadzie ptaskim (2-D). Szczegétowe obliczenia 3-D struktury CRD
realizowane sa w wielu osrodkach badawczych w Polsce, Francji, USA, Rosji, Japonii, Korei,
Singapurze i w innych krajach [4, 8].

Combustible
gas layer

Detonation By T .
front - ‘)C;o‘r;tgc_t)é

- -surface>-

e Rrh b
gl
_Buint gas
b N e -
s

-S> P
« ~dctonation front-

Rys. 3. Wyniki symulacji komputerowej 2-D, struktura detonacji i wektory predkosci
w uktadzie wspotrzgdnych laboratoryjnych [18]

3. OBIEKT BADAN

Badania zastosowania wirujacej detonacji w silniku turbinowym prowadzono w Instytucie
Lotnictwa w ramach Programu Operacyjnego Innowacyjna Gospodarka. Do badan wytypowano
turbowatowy silnik GTD-350 wykorzystywany do napedu $migtowca Mi-2. Powodem takiego
wyboru byta lokalizacja komory spalania, ktora potozona jest na zewnatrz uktadu sprezarka-turbina,
co umozliwiato stosunkowo tatwe modyfikacje komory.

3.1. RD-350 Turbinowy Silnik z detonacyjna komora spalania

Bazowy silnik GTD-350 sktada si¢ z siedmiostopniowej sprezarki osiowej z dodatkowym
stopniem sprezarki od$rodkowej. Maksymalny stopien sprezania wynosi od 4,5 do 6 (zaleznie od
wersji) a maksymalne natgzenie przeptywu powietrza okoto 2 kg/s. Silnik posiada pojedyncza komore
spalania o przeptywie wstecznym i dwie turbiny: jednostopniowa turbine sprezarki i dwustopniowsa
turbing napedowa. Schemat silnika zostal przedstawiony na rysunku 4.
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Rys. 4. Schemat silnika GTD-350 [W. Balicki, 2015]

3.2. Detonacyjne komory spalania

Pierwsze badania dotyczyly okreslenia warunkoéw brzegowych, ktore umozliwialty uzyskanie
cigglej wirujacej detonacji dla komor spalania o wymiarach pozwalajacych na integracje z silnikiem.
Przebadano szereg konstrukcji komor spalania dla uzyskania optymalnej konfiguracji. Stwierdzono,
ze przy zasilaniu czystym paliwem Jet-A trudno uzyskac¢ stabilng wirujaca detonacje w komorze
spalania. Oprocz komor spalania zasilanych czystym paliwem Jet-A badano komory zasilane czystym
gazowym wodorem jak i komory zasilane jednoczesnie oboma tymi paliwami. W tym przypadku
ilo$¢ wodoru byta zwykle mniejsza niz 25% ale testowano tez przypadki z ponad 50% oraz z 100%
masowym udziatem wodoru w ogdlnym bilansie paliw. Schematyczny diagram tych komor spalania
przedstawiono na rysunku 5. We wszystkich przypadkach komory byty zasilane przez podgrzane
powietrze pod wysokim ci$nieniem. Powietrze byto dostarczane do komory spalania pod ci$nieniem
od 1 do 2,5 bara i temperaturze od 80 do 130°C a jego wydatek zmieniano w zakresie od 0,4 do
2,5 kg/s. W przypadku badan realizowanych z udzialem paliwa Jet-A testowano proces spalania dla
paliwa w temperaturze pokojowe;j jak i podgrzanego do 170°C. Uklad zasilania przedstawia rysunek
6. Ostateczne badania przeprowadzono na stanowisku badawczym, w ktérym komora detonacyjna
byta bezposrednio podtaczona do turbowatowego silnika GTD-350. Schemat stanowiska przedstawia
rysunek 7. W tym przypadku silnik pracuje w cyklu (trybie) otwartym tj. turbina i spr¢zarka silnika
nie sg sprzezone gazodynamicznie — odpowiednio przydtawiona sprezarka tloczy powietrze na
zewnatrz silnika (a nie do komory spalania), natomiast detonacyjna komora spalania zasilana jest
sprezonym powietrzem z zewnetrznej instalacji. Goragca mieszanina powietrza i spalin opuszczajaca
komore spalania trafia do turbiny sprezarkowej (napedzajacej sprezarke), a nastepnie do turbiny
wolnej, obcigzonej hamulcem. Moc turbiny wolnej jest mierzona bezposrednio, natomiast moc
zespolu wytwornicy, czyli moc przekazywana z turbiny sprezarkowej na sprezarke jest wyliczana na
podstawie pomierzonych parametrow gazu przed i za sprezarka, predkosci obrotowej sprezarki oraz
charakterystyki sprawno$ciowej sprezarki.
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Regulacja nat¢zenia przeptywu obu paliw (wodor i Jet-A) jest realizowana przez komputer.
System akwizycji danych rejestrowal parametry pracy silnika.

i czuinik cisnienia
a) Powietrze

czujnik temperatury

czujniki cisnienia

inicjator
detonacyjna komora spalania

Przepustnica przeptywu

L O T .

|

' Powietrze

L

|

oz

c) Powietrze gierownica turbiny
‘ chtodzace

G

= I b
Powietrze ! ‘Wodér
=5

==

Rys. 5. Rézne konfiguracje testowanych komor spalania: a) przekroj detonacyjnej komory ze wskazanymi pkt.
pomiarowymi, b) schemat komory z dwoma uktadami zasilania paliwami, ¢) schemat komory z zasilaniem

powietrzem chtodzacym [W. Balicki, 2015]
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Rys. 6. Schemat detonacyjnej komory spalania z podwojnym uktadem zasilania
paliwami. 1 — przeptyw powietrza, 2 — uktad zasilania wodorem, 3 — komora spalania,
4 —uklad zasilania paliwem Jet-A [W. Balicki, 2015]
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Rys. 7. System sterowania silnikiem z detonacyjna komora spalania: 1 — sprezone powietrze, 2 — czujnik
nat¢zenia przeptywu powietrza, 3 —regulator przeptywu powietrza, 4 — zwe¢zka pomiarowa natezenia przepltywu
powietrza, 5 — detonacyjna komora spalania, 6 — turbowatowy silnika GTD, 7 — hamulec, 8 — sterownik hamulca,
9 —uktad wtrysku paliwa Jet-A, 10 —miernik przeptywu paliwa Jet-A, 11 — electro hydrauliczny sterownik paliwa,
12 — komputer sterujacy, 13 —roéznicowy czujnik ci$nienia, 14 —uktad zasilania wodorem, 15 —réznicowy czujnik
cisnienia, 16 — wylot powietrza z zaworami dtawigcymi [W. Balicki, 2015]
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3.3 Silnik GTD-350 z detonacyjna komora spalania

Na rysunku 7 przedstawiono schemat budowy silnika GTD-350 z detonacyjna komora spalania
wraz z uktadami: zasilania spr¢zonym powietrzem, zasilania paliwem Jet-A, zasilania gazowym
wodorem, uktadem odbioru mocy i uktadem sterowania.

4. BADANIA

Szeroko zakrojone prace nad wirujacg detonacja prowadzono w Instytucie Lotnictwa przez prawie
5 lat. Powstate stanowiska badawcze stuzyly do badan rozpylenia paliwa, sktadu mieszanki palne;j,
wyboru systemu inicjacji detonacji, uktadow rejestracji mierzonych parametréow. Na rysunku 8 widaé
struge wtryskiwanego paliwa z powigkszeniem wybranego obszaru. Rysunek 9 przedstawia rozktad
wielkosci kropel paliwa Jet-A.

Rys. 8. Zdjecia strugi wtryskiwanego Jet-A a) peten widok, b) powigkszenie wybranego obszaru
[W. Perkowski, 2012]
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Rys. 9. Rozktad wielkosci kropel Jet-A podczas wtrysku do badawczej komory
(wysoko$¢ komory 20mm, Srednica otw. wtryskiwacza 0,25 mm V,,,, =100 m/s,

Pwi—=30 bar, dla obszaru 6x6 mm na brzegu strugi paliwa [W. Perkowski, 2012]

Przetestowano kilkanascie wersji komor spalania. Poczatkowo byty to komory z otwartym
wylotem a nastgpnie z ukladem dlawienia wylotu w celu symulacji parametréw przeptywu na wejsciu
do turbiny silnika. Testy na otwartych komorach pozwalaty okresli¢ najkorzystniejsze warunki dla
uzyskania ciaglej i stabilnej wirujacej detonacji. Poza pomiarem ci$nienia w komorze spalania
przeprowadzano wizualng obserwacje ptomienia na wyjsciu z komory spalania oraz pomiary poziomu
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i czgstotliwosci hatasu. Spalaniu detonacyjnemu towarzyszyt bardzo krotki ptomien oraz hatas
o wysokiej czestotliwosci ponad 1,3 kHz. Przy spalaniu deflagracyjnym obserwowano dtugi ptomien
oraz hatas o wyraznie nizszej czestotliwo$ci (ponizej 700 Hz). Typowe zdjecia ptomienia przy braku
detonacji (deflagracja) i w przypadku detonacji pokazano na rysunku 10.

a)

[

Rys. 10. Bezpos$redni obraz ptomienia wychodzacego z komory spalania dla a) spalania deflagracyjnego,
b) spalania detonacyjnego [M. Kawalec, 2013]

Nawet dla otwartych komor spalania detonacja byta duzo tatwiejsza do zainicjowania, jezeli
paliwo Jet-A bylo podgrzane do okoto 170°C (lepsza atomizacja i formowanie mieszaniny).

Typowy przebieg ci$nienia dla spalania paliwa Jet-A z powietrzem zostat przedstawiony na
rysunku 11. Jednak stabilno$¢ i powtarzalno$¢ detonacji dla tej konfiguracji byta niezadawalajaca.
Jest to dobrze widoczne na rysunku 12, ktory stanowi zbidr wynikow badan realizowanych przy
réznych natezeniach przeptywu powietrza i sktadu mieszanki paliwowej. Dla matych wartosci
natezenia przeptywu (mniejsze predkosci powietrza na wlocie do komory, lepsze przygotowanie
mieszanki paliwowo-powietrznej) uzyskano efekt stabilnej detonacji (ciagly proces detonacyjnego
spalania, powtarzalnos¢ inicjacji detonacji). Dla wyzszych warto$ci natgzenia przeptywu stabilnos¢
detonacji nie byta pewna i miata charakter raczej stochastyczny. Aby poprawic¢ stabilno$¢ detonacji,
komory spalania zostaly przystosowane do jednoczesnego zasilania wodorem i paliwem Jet-A.
Gazowy wodor byt stosowany jako dodatek utatwiajacy inicjowanie detonacji dla paliwa lotniczego.
Zabieg ten znacznie poprawit stabilno$¢ zainicjowanej detonacji w komorze spalania. Przebiegi
ci$nien przy podwdjnym zasilaniu paliwami przedstawiono na rysunku 13. Wida¢, ze dodanie wodoru
do mieszaniny poprawito stabilno$¢ i intensywnos$¢ procesu detonacji. Jest rowniez wyraznie
widoczne, ze gdy odcigto zasilanie paliwem Jet-A a wodoér jest nadal podawany, detonacja jest
kontynuowana, ale intensywno$¢ procesu jest znacznie stabsza. Korzystniejsze rezultaty badan
uzyskano dla mieszaniny wodoru i powietrza. Jak wida¢ na rysunku 14 piki ci$nienia sg wyrOwnane
i stabilne.
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Rys. 11. Typowy przebieg ci$nienia wirujacej detonacji w cylindrycznej komorze dla Jet-A,
Natezenie przeptywu: powietrza 0,7kg/s, Jet-A-0,032 kg/s (170°C) a) pelny zapis b) powigkszenie

losowo wybranego obszaru [B. Lukasik 2014]
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Rys. 12.Wyniki stabilnej detonacji i braku detonacji dla mieszaniny Jet-A-+powietrze.
Paliwo podgrzane do 170°C, powietrze do 130°C. [W. Balicki, 2015]
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Rys. 13. Typowy przebieg ci$nienia przy zasilaniu dwoma paliwami (wodor i Jet-A) nat¢zenie przeptywu
powietrza 2 kg/s, H2-0,022 kg/s, Jet-A-0,021 kg/s. a) pelen zapis testu, b) powigkszenie losowo wybranego
obszaru [B. Lukasik, 2014]
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Rys. 14. Typowy przebieg cisnienia przy zasilaniu mieszanka wodor+powietrze, powigkszenie losowo
wybranego obszaru, nat¢zenie przeptywu powietrza 1 kg/s, H2-0,017 kg/s [B. Lukasik 2014]
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W celu uzyskania bardziej szczegétowych informacji o strukturze i stabilnosci detonacji
przeprowadzono szereg obliczen numerycznych 3-D. Warstwice ci$nien, temperatury i udzialu
masowego wodoru przedstawiono na rysunku 15. Obliczenia te byty bardzo pomocne w zrozumieniu
szczegdtow pola przeptywu w komorze spalania dla danych warunkéw pracy jak i uzyskanych
wynikow eksperymentéw oraz pomagaly w modyfikacji geometrii komér. W analizowanych
komorach detonacja mieszaniny wodoru i powietrza byta zwykle stabilna w poréwnaniu z mieszaning
obu paliw i powietrza. Jest to bardzo dobrze widoczne na rysunku 16, gdzie zmiany predkosci
wirowania detonacji dla mieszaniny obu paliw i powietrza s3 wyraznie widoczne, podczas gdy dla
mieszaniny wodoru i powietrza sa nieznaczne.

Warstwice udzialu masowego H2 dla

Warstwice cisnienia dla p=5 bar
p=5 bar
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Rys. 15. Obliczenia numeryczne struktury wirujgcej detonacji w ztozonej 3-D geometrii
dla mieszanki wodorowo-powietrznej [20] dla cisnienia na wlocie do komory rownego 5 bar.
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Rys. 16. Analiza stabilnosci dla wybranego typowego obszaru pomiarowego w procesie wirujacej detonacji
dla: a) mieszanka wodor+Jet-A+powietrze, b) mieszanka wodor+powietrze, [M. Kawalec, 2015]

Koncowe badania realizowano na silniku GTD-350 z zainstalowang detonacyjna komora spalania.
Podczas tych badan monitorowano stabilno$¢ wirujacej detonacji jak i parametry pracy silnika
(predkosc¢ obrotowa sprezarki i turbiny, moment obrotowy, temperatury spalin). Stwierdzono, ze przy
zasilaniu silnika paliwem Jet-A silnik moze pracowac, ale sprawnosc¢ takiego silnika jest duzo nizsza
niz silnika z klasyczng komorg spalania. Najwyzsza sprawno$¢ silnika uzyskano dla mieszaniny
wodorowo-powietrznej. W takim przypadku silnik dziatat stabilnie i wykazywal sprawnos$¢ wyzsza
0 5-7% od bazowego silnika GTD-350. Nieco nizsza sprawnos¢ od silnika bazowego uzyskano przy
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zasilaniu dwoma paliwami (gazowym wodorem i ciektym podgrzanym paliwem Jet-A). Wyniki tych
eksperymentoéw przedstawiono na rysunku 17.
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Rys. 17. Moc na wale silnika w funkcji zuzycia paliwa (dla H2-Jet-A skorygowane do ciepta
catkowitego) [W. Balicki, 2015]

5. PODSUMOWANIE I WNIOSKI

W Instytucie Lotnictwa w Warszawie od szeregu lat prowadzone sg prace z zakresu badan
silnikow turbinowych i rakietowych [26-31]. W latach 2010-2015 przeprowadzono kompleksowe
badania zastosowania wirujacej detonacji w turbinowym silniku. Zbudowano specjalne laboratorium
wyposazone w uklady zasilania powietrzem, paliwami oraz w uktady kontrolno-pomiarowe.
Poczatkowo badania koncentrowaly si¢ na problemach tworzenia mieszanin paliwowo-powietrznych
oraz sposobach inicjacji detonacji w komorze spalania. Przeprowadzone badania wskazuja, ze dla
lepszego tworzenia mieszanki podgrzewanie paliwa jest bardzo pomocne, ale nie gwarantuje udanych
inicjacji detonacji a takze stabilno$ci samego procesu detonacji. Znacznie lepsze wyniki uzyskano
przy zasilaniu komory spalania dwoma paliwami. Dodanie gazowego wodoru do cieklego paliwa
poprawito proces inicjacji i stabilno$¢ wirujacej detonacji. Najlepsze rezultaty otrzymano jednak dla
mieszaniny powietrza z gazowym wodorem.
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GROWTH OPPORTUNITIES FOR TURBINE ENGINE
WITH DETONATION COMBUSTION CHAMBER

Abstract

Extensive and complex studies of the application of continuously rotating detonation (CRD) to
gas turbine are presented. Special installation of high pressure preheated air supply system was
constructed which allows to supply air at rate of a few kg/s, preheated to more than 100°C and at initial
pressure up to 2,5 bar. Supply system for Jet-A fuel which could be preheated to 170°C was also
constructed. Additionally gaseous hydrogen supply system was added to the installation. Also
measuring system for controlling air flow and measurements of detonation parameters was installed
and data acquisition and control system implemented. Extensive research of conditions in which
CRD could be established and supported in open flow detonation chambers, throttled chambers and
finally in detonation chambers attached to the GTD-350 gas turbine engine where conducted.
Condition for which stable detonation was achieved are presented. It was found that for conditions
when the GTD-350 engine was supplied by gaseous hydrogen, thermal efficiency of the engine could
be improved even by 5-7% as compare to the efficiency of the base engine.

Keywords: detonative combustion, rotating detonation, turbine engine.



