MECHANIKA W LOTNICTWIE
ML-XIX 2020
https://doi.org/10.15632/ML2020/75-93

MATERIALOWE TENDENCJE ROZWOJOWE LOPATEK TURBIN
SILNIKOW LOTNICZYCH NA PRZYKEADZIE DTSO RD-33

ApaM KOZAKIEWICZ

Wojskowa Akademia Techniczna, Wydzial Mechatroniki i Lotnictwa, Instytut Techniki Lotniczej, Warszawa

e-mail: adam.kozakiewicz@Quwat.edu.pl

STANISEAW JOZWIAK

Wogskowa Akademia Techniczna, Wydzial Nowych Technologii i Chemii, Instytut Inzynierii Materialowej, Warszawa

PRZEMYSELAW JOZWIAK
Instytut Techniczny Wojsk Lotniczych, Warszawa

STANISEAW KACHEL

Wogskowa Akademia Techniczna, Wydzial Mechatroniki i Lotnictwa, Instytut Techniki Lotniczej, Warszawa

Artykul dotyczy analizy zarowytrzymalych nadstopow przeznaczonych na topatki lotniczych
turbin gazowych. Wieloletni rozwéj tych materialéw ma na celu przede wszystkim wzrost
odpornoéci termicznej umozliwiajacej podnoszenie osiagdéw silnikow dzigki wzrostowi tem-
peratury gazéw spalinowych przed turbina. Mozna zauwazyé¢ mozliwosci materialowe, acz-
kolwiek coraz wyzsze z uptywem czasu, pozostaja jednak wciaz wiele do zyczenia z punktu
widzenia konstruktoréw silnikéw. Gléwnym celem artykulu bylo okreslenie zamiennikéw
materiatowych tworzywa konstrukcyjnego uzytego na topatki turbin silnika RD-33, poprzez
analize komercyjnych i ogélnie dostepnych zarowytrzymatych nadstopéw. Dzigki wezedniej-
szym pracom zespotu okreslono material, z jakiego wykonane zostaly topatki turbiny silnika
RD-33, a dzigki znajomosci jego wlasciwo$ci mechanicznych wyznaczonych w badaniach
materialowych mozliwym byl dobér zamiennikow materialowych o lepszych wladciwosciach
uzytkowych, glownie wytrzymalosciowych. Do tego celu uzyty zostal program CES Edu-
Pack.

Stowa kluczowe: turbinowy silnik odrzutowy, badania materialowe, stopy zarowytrzymale

1. Wstep

Cytujac za prof. A. Maciejnym [1] mozna stwierdzié¢, iz przemysl lotniczy jest nader waz-
nym inkubatorem nowoczesnych stopoéw metalicznych. Przyktadem sg zarowytrzymale nadstopy
przeznaczone do budowy topatek lotniczych turbin gazowych, ktérych sktad chemiczny jest do-
skonalony od szes¢dziesieciu lat. Potwierdzeniem powyzszego stwierdzenia moze by¢ analiza licz-
by publikacji dotyczacych rozwoju tych materialéw sporzadzona na podstawie danych zawartych
w bazie Elsevier (rys. 1).

Latwo mozna zauwazy¢ wyrazny progres w liczbie publikacji, a tym samym wzrost zaintere-
sowan odbiorcéw stymulujacych koniecznosé badan naukowych w zakresie rozwoju materiatéw
stosowanych na lopatki turbin gazowych, w czym niebagatelny, bo okolo 30% udzial posiada-
ja materialy stosowane do budowy ltopatek lotniczych silnikéw odrzutowych. Materialy te, ze
wzgledu na warunki pracy cechowaé sie muszg odpowiednig zaroodpornoscia i zarowytrzymalo-
$cia prowadzacej do uzyskania odpowiedniej wytrzymalodci na pelzanie. Dlatego tez wieloletni

'Rysunki zaczerpniete ze zrédel angielskojezycznych, z podaniem zrédla, pozostawiono z oryginalnymi
opisami. Wedlug autoréw i ogélnie przyjetych zasad materialy Zrodlowe nie powinny by¢ przerabiane bez
zgody ich autordw.
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Rys. 1. Zmiana liczby publikacji dotyczaca materialéw stosowanych do budowy lopatek turbin
gazowych w latach 1996-2019
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Rys. 2. Wzrost pracy jednostkowej turbiny w funkcji temperatury przed turbing [2]*
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rozwéj tych materialéw ma na celu przede wszystkim wzrost odpornosci termicznej, umozli-
wiajacej podnoszenie osiggdéw silnikéw dzieki wzrostowi temperatury gazow spalinowych przed
turbing (rys. 2). Jednakze — jak mozna zauwazy¢ — mozliwosci materialowe, aczkolwiek coraz
wyzsze z upltywem czasu, pozostawiaja wciaz wiele do zyczenia z punktu widzenia konstruktoréw
silnikéw.

2. Stopy na osnowie niklu

Datujacy sie od polowy lat czterdziestych XX w. rozwdj materialow zarowytrzymatych na
potrzeby zastosowan lotniczych skupial sie gléwnie na tzw. nadstopach na osnowie niklu lub
kobaltu, jednakze ze wzgledu na wieksze mozliwosci modyfikacji struktury, a tym samym wla-
$ciwosci uzytkowych materialow na bazie Ni, wiekszym zainteresowaniem naukowcéw ciesza sie
stopy na osnowie sieci regularnej centrowanej $ciennie (A1) austenitu niklowego (rys. 3).
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Rys. 3. Poréwnanie liczby publikacji w bazie Elsevier nadstopéw na osnowie niklu i kobaltu

Stopy te w wiekszosci przypadkéw zawieraja 10-20% wag. chromu, do 8% wag. aluminium
z tytanem, 5-15% wag. kobaltu i malg ilo§¢ boru, cyrkonu, magnezu i wegla. Innymi czesto
stosowanymi dodatkami sa: molibden, niob i wolfram, ktére spelniaja podwdjna role, tj. umac-
niaja roztworowo i tworzg wegliki. Chrom i aluminium sa konieczne, gdyz poprawiaja stabilnosé
powierzchni dzigki tworzeniu tlenkéw, odpowiednio CraO3 i AlyOg [3]. Typowy nadstop cha-
rakteryzuje si¢ ztozonym skladem chemicznym, w skitad ktérego moze wchodzi¢ nawet do 15
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réznych pierwiastkéw chemicznych. Liczba skladnikéw wsadowych wplywa na niemal nieogra-
niczone mozliwoéci skltadu chemicznego implikujacego zmiany w budowie fazowej wpltywajacej
z kolei na wlasciwosci uzytkowe. W samych Stanach Zjednoczonych, pomimo bardzo silnej kon-
kurencji, na rynku znajduje si¢ ponad sto gatunkéw nadstopéw niklu [4].

Materialy te przechodzily na przestrzeni lat ewolucje technologiczna, sprowadzajaca sie do
modyfikacji stabilnoéci struktury krystalicznej majacej na celu uzyskiwanie jak najwyzszych
wtasciwosci zarowytrzymalych oraz odpornosci na petzanie przy jednoczesnej wysokiej odpor-
nosci erozyjnej i odpornosci na kruche pekanie. Poczatkowo materialy te wytwarzano za pomoca
obroébki plastycznej, osiagajac dla nadstopéw wytwarzanych ta technologia poziom temperatury
pracy zapewniajacy wytrzymatosé 140 MPa w czasie 100 godzin réwny 900°C (rys. 4.) Dalsze
zwigkszanie parametrow eksploatacyjnych materialéw lopatek mozna bylo uzyskaé, stosujac ka-
naly chlodzace wewnatrz lopatek turbin (rys. 5.), co spowodowalo wzrost temperatury gazéw
przed turbing do poziomu ponad 1100°C. Oczywiscie zastosowanie skomplikowanych geome-
trycznie wewnetrznych kanalow, umozliwiajacych przeptyw czynnika chlodzacego, uniemozliwit
jednoczeénie stosowanie obrobki plastycznej jako metody wytwarzania topatek. Od potowy lat
piec¢dziesiatych XX w. az do chwili obecnej zdecydowana wiekszo$¢ lotniczych topatek turbino-
wych wytwarzana jest za pomoca odlewania (rys. 4).
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Rys. 4. Wzrost temperatury pracy nadstopéw niklowych powiazany z technologia wytwarzania
topatek [4]

Technologiami odlewniczymi i pdzniejsza obrébka cieplna, polegajaca na przesycaniu i sta-
rzeniu, uzyskuje sie wielofazowa strukture ztozona z osnowy roztworu stalego na bazie niklu
umocnionego wydzieleniami nadstruktury 4’ oraz weglikami. Dobér parametréw obrébki ciepl-
nej, gtownie temperatury i czasu przesycania i starzenia, pozwala na sterowanie strukturg —
udzialem poszczegélnych faz, a tym samym wplywa na mozliwosci sterowania wlasciwoscia-
mi uzytkowymi materiatu, bedacymi wypadkowa morfologii i liczby poszczegdlnych sktadnikdw
strukturalnych (rys. 6). Ogdlnie procesy metalurgiczne powinno prowadzié¢ sie, aby osiagnaé
w strukturze materiatu lopatki drobnoziarnista strukture ziarnista z poréwnywalnym udzialem
faz v i 4/ wzmocniong dyspersyjnymi wydzieleniami weglikéw rozmieszczonych réwnomiernie
w calej objetosci stopu.

Wielofazowa, polikrystaliczna struktura charakteryzuje sie quasi-izotropowymi wtasciwoscia-
mi materialowymi, niezaleznymi od kierunku przylozonego obciazenia. Jednakze charaktery-
styczna cecha struktury krystalicznej jest silna zalezno$é¢ zdolnosci do przenoszenia naprezen
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Rys. 5. Wplyw sytemu chlodzenia lopatki turbiny na temperature na wejsciu do turbiny [11]

(a) (b)

przesycanie 1200°C/3h powietrze

dendrytyczna struktura osnowy po
odlewaniu ze znaczng iloscig
rozro$nigtych weglikéw M23Ce

starzenie 650°C/30h/powietrze

osnowy z wegl
rozmieszczonymi w objetosci osnowy oraz
granicach ziaren

(© (d)

przesycanie 1200°C/3h powietrze

przesycanie 1200°C/3h powietrze starzenie 1100°C/8hipowietrze

starzenie 850°C/16h/powietrze

jednofazowy charakter osnowy z
weglikami rozmieszczonymi w
granicach ziaren

dwufazowy charakter osnowy z
licznymi, réwnomiernie
rozmieszczonymi weglikami

Rys. 6. Mozliwosci modyfikacji mikrostruktury nadstopu niklu za pomoca parametréw obrobki
cieplnej [3]
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mechanicznych lub odksztalcen w zaleznosci od kierunku dziatania sit wzgledem kierunku krysta-
lograficznego struktury materialu obcigzonego zewnetrznym wymuszeniem masowym. Na pod-
stawie wynikéw badan rosyjskich monokrystalicznych stopéw ZhS32 i ZhS36 zamieszczonych
w pracy [5] mozna zauwazy¢, iz odksztalcenie materiatu probki zorientowanej wzdtuz kierunku
(001) poddanej obciazeniu cyklicznie zmiennemu jest kilkukrotnie mniejsze anizeli odksztalcenie
tego samego materialu poddanego obciazeniu wzdtuz kierunku (011) (rys. 7).
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Rys. 7. Wplyw orientacji krysztalu na zmiany krzywych o-¢ podczas obciazen cyklicznie zmiennych [5]

Ta prosta i od dawna znana wlasciwo$¢ materiatow krystalicznych stata sie podstawa kolejne-
go kroku na drodze rozwoju materiatu topatek turbin silnikéw odrzutowych. W celu zwiekszenia
wytrzymaltosci, szczegdlnie na obciazenia masowe pochodzace od sit odsrodkowych, do produkeji
lopatek za pomoca topienia i odlewania wprowadzono zabiegi pozwalajace na wzrost krysztatéw
kolumnowych o odpowiedniej orientacji krystalograficznej wzdtuz piora topatki czy tez w ostat-
nich latach zabiegi wytwarzania lopatek z monokrysztalow o orientacji krystalograficznej po-
zwalajacej na maksymalne dopuszczalne obciazenia struktury danego materiatu (rys. 8).
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Rys. 8. Lopatki turbin o strukturze (od lewej) monokrystalicznej, krysztaléw kolumnowych
i polikrystalicznej [6] oraz poréwnanie liczby publikacji w bazie Elsevier dotyczacych struktur
krystalicznych materialow topatek

Ewidentnym dowodem wplywu orientacji krystalograficznej struktury ziarnistej na podnie-
sienie wlasciwosci uzytkowych nadstopéw niklu uzywanych do produkceji lopatek turbinowych
silnikéw lotniczych jest poréwnanie wlasciwosci odpowiednika badanego w niniejszej pracy sto-
pu MAR-M 200 po tradycyjnych zabiegach topienia i odlewania oraz obrobki cieplnej tworzacej
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wielofazowa drobnoziarnistg strukture polikrystaliczna, a takze tego samego materiatu po krysta-
lizacji kierunkowej prowadzacej do utworzenia w materiale topatki odpowiednio zorientowanych
krysztaléw kolumnowych (tabela 1).

Tabela 1. Por6éwnanie wybranych wlasciwosci stopu MAR-M 200 o strukturze polikrystalicznej
i krysztaléw kolumnowych (na podstawie bazy CES EDU Pack)

e Struktura Krysztaty
Wiasciwosé stopu polikrystaliczna | kolumnowe
E [GPa] 215-225 125-135
Rys [MPa] 755-925 770-950
R, [MPa] 835-1030 900-1100
R. [MPa| 755-925 770-950
A [%] 5-9 7-13
Hv 300-450 300-450
Z,; (dla 107 liczby cykli) [MPal 330-515 360-550
Ki. [MPay/m] 120-150 120-150
max. temp. pracy [°C] 815-983 807-987

Dalszy rozwéj materiatéw stosowanych na topatki turbin silnikéw lotniczych zmierza w kie-
runku domieszkowania materiatlu topatek metalami przejéciowymi takimi jak hafn, ren czy tan-
tal, ktorych wegliki charakteryzujace sie wysoka temperatura topnienia (TasHfCs; — 4215°C),
umacniajac strukture stopu, podnosza jednocze$nie temperature pracy nawet do poziomu
1343°C dla stopéw utwardzanych dyspersyjnie tlenkami (ODS) [7] wytwarzanych za pomoca
metalurgii proszkéw (rys. 9a). Inna droga prowadzaca do poszukiwan struktur pozwalajacych
na dlugotrwalg prace w wysokich temperaturach jest tworzenia kompozytéw o osnowie nadsto-
péw niklowych zbrojonych wiéknami wolframowi (rys. 9b), jednakze na chwile obecna brak jest
doniesien o aplikacyjnym zastosowaniu tych materiatéw.

L

Rys. 9. Ultradrobnoziarnista struktura nadstopu ODS na bazie niklu otrzymana za pomoca metalurgii
proszkéw (a) oraz widok kompozytu na bazie nadstopu niklu wzmacnianego wiéknem
wolframowym (b) [8]
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3. Okre$lenie zamiennikéw materialowych

W celu okreélenia zamiennikéw materiatowych tworzywa konstrukcyjnego uzytego do budowy
topatek TWC i TNC silnika RD-33 nalezy przeprowadzié¢ analize posrod komercyjnych i ogélnie
dostepnych zarowytrzymaltych nadstopow.

Dzigki wezedniejszemu okresleniu materiatu, z jakiego wykonane zostaty topatki turbiny silni-
ka RD-33 oraz znajomoéci jego wlasciwoséci mechanicznych wyznaczonych w badaniach materia-
towych, mozliwy jest dobér zamiennikéw materiatlowych o lepszych wlasciwosciach uzytkowych,
glownie wytrzymatosciowych. Do tego celu uzyty zostal program CES EduPack. Program ten
jest jedng baza danych materialéw konstrukcyjnych, ktorych dobér mozna rozpatrywacé wielowat-
kowo, poczynajac od ich sktadu chemicznego, przez wlasciwosci wytrzymatosciowe, termiczne,
a nawet ekonomiczne.

Doborowi materialu towarzyszy proce projektowania na wszystkich mozliwych etapach.
Ogromna réznorodno$¢ dostepnych materialéw sprawia jednak, iz wybodr jednego, konkretne-
go materiatu jest czesto procesem bardzo zlozonym. Rozwijajaca sie standaryzacja umozliwia
wprawdzie jego skracanie, ale z drugiej strony nieustannie pojawiaja sie materialy nowe lepsze
stopy, coraz wytrzymalsze polimery i ceramiki, coraz bardziej ztozone kompozyty. Projektant po-
trzebuje wiec dodatkowych wskazéwek pomagajacych mu poruszac sie po tym labiryncie roznych
mozliwoéci. Wskazéwkami tymi sa ograniczenia, jakie w kazdym ze stadiéw procesu projektowe-
go stawia sie przy wyborze materiatu i jakie powstaja jako rezultat optymalizacji wlasciwosci
uzytkowych i kosztéw wyrobu. Pierwsze ograniczenia, takie jak: temperatura pracy, srodowisko
itp., narzuca sie juz w projekcie wstepnym. Mieszczaca sie¢ w nich grupa materialéw kandyduje
sie do nastepnego stadium. Zawezanie tej listy materialéw wymaga teraz zastosowania jakich$
technik optymalizacji. Problem nie polega juz na tym, ktéry material spelnia wymagania, ale
ktory spelni je lepiej. Pojawia sie koniecznosé iteracji; rzadko kiedy material o najlepiej pasu-
jacych witadciwosciach bedzie materiatem, ktory najtaniej mozna uformowaé, taczy¢ i obrobié
wykanczajaco. Potrzebna jest optymalizacja innego rodzaju — znalezienie kompromisu miedzy
wladciwosciami i kosztami calkowitymi. Tworzenie projektu szczegdétowego mozliwe jest dopiero
wtedy, gdy lista mozliwych materiatéw dla kazdej czesci jest zredukowana do jednego lub do bar-
dzo niewielu tworzyw. Dane materialowe sa potrzebne na kazdym etapie procesu projektowego.
Tworzac projekt koncepcyjny, projektant potrzebuje przyblizonych danych dla mozliwie naj-
wiekszej liczby materiatow. Wszystkie mozliwosci sa jeszcze otwarte: dla jednej opcji najlepszy
moze by¢ material polimerowy, a dla innej metaliczny, pomimo ze chodzi o te sama funkcje. Na
tym etapie problemem nie jest doktadno$é¢ danych, lecz tylko ich przedziat i dostepnosé. Z drugiej
strony istnieje potrzeba, by zakres danych byl na tyle szeroki, aby pozostawié¢ projektantowi jak
najwieksza swobode w rozpatrywaniu alternatywnych rozwigzan. Przy opracowywaniu projektu
ogolnego sa potrzebne dane o wickszym stopniu szczegdlowosci i doktadnosci, lecz dla znacz-
nie wezszego podzbioru wstepnie wybranych materialéw, ktére mozna znalezé w podrecznikach,
poradnikach lub komputerowych bazach danych. W etapie koncowym, tzn. projekcie szczegoto-
wym, wymagana jest jeszcze wieksza dokladnosé i szczegdtowosé, lecz juz tylko dla jednego badz
nielicznych materiatéw. Takich danych najlepiej szuka¢ w publikacjach wydawanych przez pro-
ducenta konkretnego materiatu. Wtasciwosci takiego materialu moga réznié¢ sie nieco od siebie
w zaleznoéci, od jakiego sa producenta. W fazie projektowania szczegdtowego nalezy zidentyfi-
kowaé producenta materiatu i dane materialowe pochodzace wlasnie od niego oraz uzywaé jego
danych do ewentualnych obliczen. Niekiedy jednak to nie wystarczy i jezeli cze$é jest wyjatkowo
odpowiedzialna (tzn. jej uszkodzenie w takim czy innym sensie mogloby by¢ katastrofalne), pod
rozwage nalezy wzia¢ mozliwos¢ wykonania wtasnego pomiaru krytycznej wlasciwosci na probcee
materiatu od wybranego producenta. Problem materiatowy nie konczy sie z chwila rozpoczecia
produkcji. Wyroby ulegaja uszkodzeniom w czasie eksploatacji. Takie uszkodzenia niosa w so-
bie cenne informacje. Producent, ktéry nie interesuje sie zbieraniem danych o wadach wtasnego
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produktu, jest nieodpowiedzialny. Prawie zawsze dane takie wskazuja na jakis blad zwiazany
z zastosowanym materiatem. Pewna zmiana w konstrukeji badZ zmiana materialu moze te wade
wyeliminowac.
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Rys. 10. Grupy materialéw kostrukeyjnych w bazie CES EduPack dostepych do analizy zamiennikow
stopu ZS6-K (MAR-M 200), z ktérego wykonane sa topatki turbiny silnika RD-3322

2Wiyniki dotyczace poréwnania wlasnoéci materialéw oparte sg o oryginalne angielskojezyczne bazy
i dlatego posiadaja opis w jezyku angielskim.
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Biorac pod uwage powyzsze wytyczne, analizie ewentualnych zamiennikéw stopu ZS-6U
(MAR-M 200), z ktérego wykonane sa topatki TWC i TNC silnika RD-33, poddano wszystkie
materialty konstrukcyjne dostepne w bazie CES EduPack, przyjmujac jako wstepne kryterium
podstawowy wskaznik wytrzymaloéciowy, jakim jest modut Younga oraz cene materialu, od-
niesione do ich gestosci jako parametru priorytetowego w konstrukcjach lotniczych, gdzie dazy
sie do maksymalnego obnizenia masy wtasnej poszczegdlnych elementéw statku powietrznego
(rys. 10).

Tak szeroka grupa tworzyw konstrukcyjnych — poczawszy od pian, poprzez materiaty natural-
ne, szkla, ceramiki, kompozyty, tworzywa sztuczne (polimery), a skonczywszy na metalach i ich
stopach — dostepna w bazie CES EduPack (okolo 30 tysiecy réznych wspolczesnych materialéw
uzytkowanych w réznych dziedzinach techniki) wymusza zawezenie poszukiwan ewentualnych
zamiennikéw stopu ZS-6U (MAR-M 200) do materialéw o okreslonych wiagciwoéciach uzytko-
wych, a w analizowanym przypadku wyznaczonych na podstawie badan wytrzymalo$ciowych
(tabela 2).

Tabela 2. Wlasciwosci wytrzymalodciowe materiatu topatki turbiny silnika RD-33

‘ Parametr ‘ Minimum | Maksimum ‘ Jednostka ‘

p - 8500 kg/m?

E 213 220 GPa
Roo 643 743 MPa
Ry, 851 899 MPa

A 5) 10,38 %
HV 337 367 HV

Wprowadzajac powyzsze dane (oprécz gestoéci) do bazy CES EduPack, otrzymano trzy
grupy materialéw spelniajace warunki wytrzymaltosciowe okreslone w tabeli 2 (rys. 11).
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Rys. 11. Tworzywa konstrukcyjne spelniajace wymagania wytrzymalosciowe okreslone w tabeli 2

Biorac pod uwage wymoég minimalnej masy konstrukcji, determinowanej przez gestosé mate-
riatu, dalszej analizie poddano stopy niklu, ktére posiadaja zauwazalnie mniejsza gestosé anizeli
stopy wolframu przedstawione na rys. 12.

We wspolezesnym projektowaniu konstrukcyjnym istotnym czynnikiem jest takze cena wy-
tworzenia danego materiatu, co przedstawiono na rys. 13.
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Rys. 12. Nadstopy niklu spelniajace wymagania wytrzymalosciowe okreélone w tabeli 2
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Rys. 13. Cena nadstopéw niklu spelniajacych wymagania wytrzymalosciowe okreslone w tabeli 2

Dalsza analiza ewentualnych zamiennikéw stopu ZS-6U (MAR-M 200), uwzgledniajaca
przede wszystkim parametry wytrzymalo$ciowe, ze szczegbdlnym uwzglednieniem wlasciwosci
zmeczeniowych oraz odpornosci na kruche pekanie i maksymalnej temperatury pracy, czyli nie-
zwykle istotnych, a moze i najwazniejszych parametréw materialéw stosowanych na wirujace
lopatki sprezarek, wykazalta, iz zdecydowanie najlepszymi odpowiednikiem badanego materiatu
sa stopy MAR-M 432 lub MAR-M 421 (rys. 14-22). Stopy te opatentowane przez producenta
(Lockheed Martin Corporation) w roku 1995 zostaly zaprojektowane specjalnie do produkcji
elementéw silnikéw odrzutowych za pomoca odlewania: MAR-M 421 przeznaczony do odlewa-
nia tarcz turbin, natomiast stop MAR-M 432 jest dedykowany do wykonywania chtodzonych
lopatek turbin metoda odlewania.

Wtasciwosci wytrzymalosciowe, a w szczegdlnosci zarowytrzymalosé tych materialéw, pozwa-
lajaca na prace w maksymalnej temperaturze rownej 1100°C, mozna podnie$é¢ przez stosowanie
powlok barierowych chronigcych materiat topatki przed cieplnym i erozyjnym oddzialywaniem
strumienia gazéw spalinowych. Przykladowo, badania przeprowadzone na stopie ZS-6U pokry-
tym réznymi warstwami i bez warstw [10] wykazaly, iz w kazdym przypadku, niezaleznie od
rodzaju zastosowanej powloki, zwigkszaja sie naprezenia potrzebne do inicjacji rozwoju kruche-
go pekania w materiale topatki. Jak mozna zaobserwowaé na rys. 23, dla materiatu bez pokry-
cia proces pekania rozpoczyna sie przy naprezeniach rzedu 300 MPa, podczas gdy aluminiowo-
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Rys. 14. Maksymalna temperatura pracy nadstopow niklu spelniajacych wymagania wytrzymatosciowe
okreslone w tabeli 2
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Rys. 15. Wspotcezynnik rozszerzalnosci cieplnej nadstopéw niklu spetniajacych wymagania
wytrzymalto$ciowe okreslone w tabeli 2
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Rys. 16. Wytrzymalo$é¢ zmeczeniowa nadstopéw niklu spelniajacych wymagania wytrzymatosciowe
okreslone w tabeli 2
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Rys. 17. Wspélczynnik intensywnosci naprezen nadstopéw niklu spelniajacych wymagania
wytrzymaltosciowe okreslone w tabeli 2
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Rys. 18. Wytrzymaloéé na zginanie nadstopéw niklu spelniajacych wymagania wytrzymalosciowe
okreslone w tabeli 2
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Rys. 19. Twardo$é nadstopéw niklu spelniajacych wymagania wytrzymalosciowe okreélone w tabeli 2
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Rys. 21. Wytrzymalo$é na rozciaganie nadstopow niklu spelniajacych wymagania wytrzymalosciowe
okreslone w tabeli 2
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Rys. 22. Wydluzenie nadstopow niklu spelniajacych wymagania wytrzymalosciowe okreslone w tabeli 2
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Rys. 23. Naprezenia powodujace kruche pekanie stopu ZS-6U pokrytego powlokami barierowymi
(prébki 2,3,4,5) oraz niepokrytego powloka ochronna (prébka 1) [10]
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Rok publikaciji

Rys. 24. Poréwnanie liczby publikacji w bazie Elsevier dotyczacych powlok barierowych stosowanych na
topatkach turbin silnikéw odrzutowych
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krzemowa warstwa podnosi naprezenia do poziomu nawet 350 MPa. Dlatego tez konieczno$é
stosowania powlok barierowych stanowi obecnie konieczny wrecz wymoég zabezpieczania mate-
rialu topatek przed oddzialtywaniem srodowiskowym.

Analizujac liczbe publikacji w bazie Elsevier dotyczaca powlok barierowych stosowanych na
topatki turbin silnikéw lotniczych, mozna zauwazy¢, iz najwiecej prac poswieca sie powtokom
opartym na tlenkach aluminium lub itru (rys. 24).

Przeprowadzajac jednak analize statystyczna tych publikacji, mozna zauwazy¢, iz w stosun-
ku do catkowitej liczby analizowanych doniesien literaturowych w ostatnich latach linia trendu
posiada najbardziej dynamiczny wzrost nie tylko w przypadku klasycznych, ale ciagle rozwija-
nych powtok aluminidkowych, ale takze dla powlok opartych na tlenku cyrkonu lub dla powtok
wielowarstwowych (rys. 25).
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Rys. 25. Statystyczna liczba trendu dotyczaca progresu w udziale publikacji dotyczacych ochronnych
powtok barierowych

Dlatego tez wysitki naukowcow, w tym takze Polskich, koncentrujg sie na wytworzeniu wie-
lowarstwowych powlok barierowych o wielofunkcyjnych wtasciwosciach poszczegdlnych warstw.
Przyktadem moga by¢ wyniki badan uzyskane w ramach projektu ,,Nowoczesne technologie ma-
terialowe stosowane w przemysle lotniczym, segment nr 10 — Nowoczesne pokrycia barierowe na
krytyczne elementy silnika lotniczego” prowadzonego w ramach projektu Innowacyjna Gospodar-
ka przez Konsorcjum Politechniki Rzeszowskiej, Politechniki Sl@skiej, Politechniki Warszawskiej
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i Politechniki Lubelskiej. Pokrycia takie pozwalaja na podniesienie temperatury gazoéow przed
turbina nawet do 1500°C, podnoszac tym samym potencjalne parametry silnika.
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Rys. 26. Schemat i funkcje poszczegdlnych warstw (a) oraz widok powloki barierowej (b) wytworzonej
na nadstopie niklu [12]

4. Whnioski

W wyniku przeprowadzonych badan okreslono, iz topatki, zaréwno turbiny niskiego jak i wy-
sokiego ci$nienia, zostaly wykonane z rosyjskiego nadstopu niklu ZS6U. Jego odpowiednikiem
zachodnim jest stopom MAR-M 200.

Dobér zamiennikow materiatlowych dla tego stopu przeprowadzono w oparciu o baze da-
nych programu CES EduPack. Po okresleniu odpowiednich kryteriéw uzyskano liste mozliwych
zamiennikéw materialowych, ktére zostaly podzielone na dwie grupy:

e stopy niklu,
e stopy wolframu.

Jednak po uwzglednieniu najwazniejszego parametru w lotnictwie, czyli gestosci, ktéra odpo-
wiada za wage elementéw, zakres ten ograniczyl sie jedynie do grupy, w ktérej znajdowaly sie
nadstopy niklu. Po przeprowadzeniu dalszej analizy okazalo sie, iz stopami, ktére w najwiekszym
stopniu sprostaja stawianym im wymaganiom, sg dwa stopy opatentowane przez firme Lockheed
Martin Corporation:

e MAR-M 421,

e MAR-M 432.



92

A. Kozakiewicz i inni

Pierwszy z nich zostal opracowany specjalnie jako stop do odlewania tarcz turbin, natomiast
drugi MAR-M 432 przeznaczony jest do wytwarzania topatek turbin metoda odlewania.

Tabela 3. Poréwnanie wlasciwoséci stopéw ZS6-U oraz stopu MAR-M 432

e Stop
Wiasciwoséé stopu 760 ‘ MARM 132
Twardogé [HV] 300-450 | 410-500
Plastycznosé [%] 5-9 3-9
Granica plastycznosci [MPa)] 755-925 960-1180
Wytrzymalo$é na rozciaganie [GPa] 835-1030 | 1120-1370
Maksymalna temperatura stosowania [°C] | 815-983 797-1100

W pracy réowniez zostata przeprowadzona analiza pokry¢ stosowanych na lopatki, ktore
w sposéb dosé znaczacy zwickszaja zarowytrzymaltosé topatek turbin. Jak wynika z analizy,
najszybciej oraz najchetniej rozwijajace sie w obecnych czasach sa badnia dotyczace powlok
opartych na tlenku cyrkonu oraz powlok wielowarstwowych, gdyz zastosowanie ich w silniku
pozwala na zwiekszenie temperatury przed turbing nawet do 1500°C, a tym samym wzrostu
sprawnosci silnika.
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12.
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Trends in material development of turbine blades in jet engines in turbofan
jet engine RD-33

This paper analyzes high-temperature super alloys used in production of aircraft gas turbines. Many
years of development of these materials aimed at achieving an increase in heat resistance that would allow
a boost of the performance of jet engines by increasing the temperature in exhaust gases approaching
the turbine. There are some material possibilities (that improve over time) but it is still not enough from
the point of view of engine designers. The main goal of this paper is to single out material replacements
for construction materials used to build blades of the RD-33 engine. To achieve this, we analyzed many
commercial and widely available high-temperature super alloys. Thanks to the previous work of the team,
the actual material components of the RD-33 jet engine were established. Armed with knowledge of its
mechanical properties discovered in material tests, it is possible to select material replacements with
better utility properties, focusing on heat resistance. CES EduPack program was used to achieve this
goal.



