Letecka fakulta

Technickej univerzity VYPOCTOVE CVIéENIE List¢. 1

v Kosiciach

Priblizny vypocet tepelného obehu jednopriudového, dvojhriadel’ového LTKM
s axialnym kompresorom R -29B -300

Zadanie:
Vypocitajte zakladné parametre tepelného obehu jednoprudového, dvojhriadel'ového LTKM
s axidlnym kompresorom a regulovatelnou vystupnou dyzou R —29B -300. Vypocet bude

realizovany pri maximalnom rezime pred vzletom lietadla.

Zadané parametre

Vyskaletu H=0m

Rychlost letu ¢y = 0 m.s™!

Prietokové mnozstvo vzduchu Q, = 105 kg.s™
Celkovy stupeni stlacenia nxc = 12,5

Uginnost nizkotlakového kompresora ngcen = 0,83
Utinnost’ vysokotlakového kompresora nkcy = 0,833
Stupen stlacenia nizkotlakového kompresora mxcn = 3
Mechanické u¢innost’ n, = 0,985

Uginnost’ vystupnej dyzy nvp = 0,965

Celkova Gcinnost’ plynovej turbiny nrc= 0,89
Utinnost’ vysokotlakovej plynovej turbiny nrc.yr = 0,859
Utinnost’ nizkotlakovej plynovej turbiny nrcxr = 0,88
tsc = 1083 °C

Obr. 1. Letecky motor R- 29B -300.
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Obr. 2. Principialna schéma motora R -29B -300.

Letecky motor R- 29B -300 sa pouZziva ako pohonna jednotka lietadla MiG -23BN, ktoré je
znézornené na naslednych obrazkoch.

Obr. 3. Stihacie-bombardovacie lietadlo MiG-23BN.

Obr. 4. Trojpohl'adovy obrazok lietadla MiG-23BN.
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UvoD

Vznik taktickych jadrovych zbrani v patdesiatych rokoch mal za nasledok radikalne zmeny
vo vojenskych doktrinach Statov na celom svete. V Sovietskom zvize doslo v dosledku tychto
kvalitativnych zmien k reorganizacii bitevného letectva na stihacie-bombardovacie letectvo.
Prvym predstavitel'om tejto kategérie sa stalo lietadlo Su-7 a jeho d’alSie varianty Su-7BM a Su-
7BKL, ktoré boli zaradené do vojenského letectva v Sest'desiatych rokoch. Vzhl'adom na rastice
poziadavky, najmi z pilotdZzno-navigacného hl'adiska, pokracoval vyvoj tejto kategorie letecke;j
techniky d’alej. V konstrukénej kancelarii P. O. SUCHOJA sa riesil tento problém
modernizaciou lietadla Su-7. Takto vzniklo stihacie-bombardovacie lietadlo Su-17, ktoré si
zachovalo podstatné znaky lietadla Su-7, avSak na Grovni poziadaviek sedemdesiatych rokov.

Konstruk¢éna kancelaria A. I. MIKOJANA sa pri vyvoji stihacieho-bombardovacieho lietadla
rozhodla orientovat’ na projekt prave vyvijané¢ho stihacieho lietadla MiG-23S. Vyvoj zacal
v roku 1969. Pri uprave tohto lietadla doslo k podstatnej Giprave prednej Casti trupu, z ktorej bol
odstraneny radiolokator. Pre zlepsenie vyhl'adu pilota z kabiny bola predna Cast’ trupu zna¢ne
splostend. Takto upraveny variant lietadla dostal oznacenie MiG-23B. Pohon lietadla MiG-23B
zabezpecoval jednopradovy letecky turbokompresorovy motor AL-21F-300. Zasadné zmeny boli
realizované v navigacnej ststave a v zbrailovych ststavach. Lietadlo dostalo aktivne a pasivne
prostriedky radioelektronického boja. Prototyp lietadla MiG-23B (v kode NATO ,,FLOGGER —
F”) prvykrat vzlietol 20. augusta 1970. Bol pilotovany skiiSobnym pilotom P. M. OS-
TAPENKOM. Skusky prebiehali na 24 prototypoch az do konca roka 1971.

Montazou optimalizovaného leteckého turbokompresorového motora R-29B-300 do draka
lietadla MiG-23B vznikol novy variant lietadla, ktory dostal oznacenie MiG-23BN (v kode
NATO ,,FLOGGER - H”). Tento typ leteckého turbokompresorového motora bol upraveny pre
pouzitie v malych vyskach letu pri nadzvukovych rychlostiach letu. Z tohto dévodu boli
v palivoregula¢nej siistave motora realizované obmedzenia, ktoré zohl'adnovali pouzitie motora
R-29B-300 u stihacieho-bombardovacieho lietadla MiG-23BN.

Do ¢eskoslovenského vojenského letectva bolo v obdobi od roka 1979 az do roka 1981
zaradenych 40 stihacich-bombardovacich lietadiel MiG-23BN, ktor¢ boli dislokované na letisku
Caslav.

CHARAKTERISTIKA MOTORA R-29B-300

Letecky turbokompresorovy pridovy motor R-29B-300 je jednoprudovy, dvojhriadelovy
motor s jedendst’stupiovym axiadlnym kompresorom, prstencovou hlavnou spalovacou komorou,
dvojstupiiovou axidlnou chladenou plynovou turbinou reakéného typu, vystupnou sustavou
s komorou pridavného spalovania a plynulo regulovatelnou vystupnou dyzou.

ZAKLADNE TECHNICKE UDAJE MOTORA R-29B-300

Tah motora na MaximAINOM TEZIME. .............oveveeveereererreeereereeeeeseseeseseessenenes Frmax. = 78,48 kN
Tah motora na reZime pridavného spalovania............ccccceeevveeeriieeenieeeeiee e, Frps= 112,81 kN
Otacky nizkotlakového rotora na maximalnom rezime............ccceeveverveennrennnen. Nimax, = 8482 min™!
Otacky vysokotlakového rotora na maximalnom rezime............ccceeeveeeenveennee. Nomax. = 8772 min!
Maximalna teplota plynov pred plynovou turbinou...........ccceveeveiieninncnennennne. t3¢,max. = 1083°C
Maximalna teplota plynov za plynovou turbinou...........cccccveeveiveeriieencieeeeiie e tac max. = 840°C
Specificka spotreba paliva na maximalnom reZime........................ Conmax. = 0,09587 %" kg N !
Specificka spotreba paliva na rezime pridavného spalovania........ Cm,pS = 0,183579%% ko N !

Maximalny stupent stlacenia KOMPIESOTa. ......ouereeruirierieitiiienieiteeiesieesiestesieeneesneseeens ke = 12,5




Dodéavka vzduchu do motora na maximalnom reZime............cccceeevveereeenreenneennnenns Q, = 105 kg.s™

CEIKOVA dIZKA MOTOTA. 1v.eveeeveveeeeeeeeeeeeeeeee et e e ses e seneseseseseas L = 4991*1 0 Mm
Maximalny Priemer MOLOTA..........ccevieruieerrierieeiieerteeseesreereeeseesseeesseenseesseesseennns Dmax. = 908 mm
VStUPNY PIICMET TMOTOTA. ..ueeeeutieiieeitieriieeieeeieeeteestteeteesseeeeeessteeseesabeeseesneeeaseesnseans D; = 846 mm
Suchd hmotNOSt MOLOTA.......cecuiieiieiieeiiecie ettt ettt eeeees G = 1765+2% kg
Celkova NMOtNOSE INOTOTA. .....evvveeeeeeeieeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeaaeeeeaaasaaaesneannnes Gmax, = 1886+2% kg
KONSTRUKCIA MOTORA R-29B-300
Kompresor

Kompresor motora R-29B-300 je jednoprudovy, dvojhriadelovy, axiadlny, jedenast’stupiiovy,
ktory sa sklada z nizkotlakovej a vysokotlakovej Casti.

Nizkotlakova cast’ kompresora je pétstupnova. Rotor nizkotlakového kompresora je
diskobubnovej konstrukcie. Prvy stupen nizkotlakového kompresora je nadzvukovy, konzolovo
upevneny k hriadel'u. Disky druhého az piateho stupnia vytvaraju diskobubnova konstrukciu.
Hriadel' rotora nizkotlakového kompresora je ulozeny na prednom val¢ekovom lozisku a na
zadnom val¢ekovom lozisku.

Vysokotlakova cast kompresora je Sest’stupfiovd. Rotor vysokotlakového kompresora je
diskobubnovej konstrukcie. Hriadel’ rotora vysokotlakového kompresora je ulozeny na prednom
hlavnom zdvojenom gulickovom loZisku a na valcekovom lozisku hriadela vysokotlakovej
plynovej turbiny. Z hriadel'a vysokotlakového kompresora sa pomocou kuzelového centralneho
pohonu kratiaci moment odvadza do skrine pomocnych pohonov.

Stator kompresora motora sa sklada ztelesa prvého stupna, telesa druhého stupna, telesa
treticho a Stvrtého stupna, telesa piateho stupiia, telesa Siesteho az desiateho stupiia a telesa
jedenésteho stupna. K telesu prvého stupiia kompresora je upevnené teleso virivého prstenca,
ktory sluazi na zvySenie zasoby stabilnej prace kompresora spolu s dvojhriadel'ovym
usporiadanim kompresora motora.

Hlavna spalovacia komora

Hlavna spalovacia komora motora R-29B-300 je prstencového typu. Pozostdva z telesa,
plamenca, palivovych ramp privodu paliva do palivovych dyz, 18 palivovych dyz, odpadového
ventilu, plasta difuzora a dvoch zapalovacov. V prednej Casti plamenca je vytvorenych 18
hlavic, v ktorych st vyrobené lopatkové viride s otvormi pre kizne uloZenie palivovych dyz.
Palivové dyzy su duplexného typu.

Plynova turbina

Plynova turbina motora R-29B-300 je axidlna, dvojhriadelovd, dvojstupniovd, chladena,
reakéného typu.

Vysokotlakova plynova turbina je jednostupiiova, jednohriadelovd, reakéného typu s
chladenymi usmeriiovacimi lopatkami a rotorovymi lopatkami. Chladenie usmernovacich
lopatiek a rotorovych lopatiek vysokotlakovej plynovej turbiny zabezpecuje chladiaci vzduch,
privadzany zo sekunddrneho prudu vzduchu v hlavnej; spalovacej komore. MnoZstvo
chladiaceho vzduchu reguluje mechanizmus ststavy dodavky chladiaceho vzduchu v zavislosti
na teplote plynu za plynovou turbinou “ts.”.

Rotor vysokotlakovej plynovej turbiny je diskovej konstrukcie. Pomocou spojky je hriadel
vysokotlakovej plynovej turbiny spojeny s hriadelom vysokotlakového kompresora. Rotor
vysokotlakovej plynovej turbiny je ulozeny na hlavnom dvojradovom gulickovom lozisku a na
valcekovom lozisku.

Nizkotlakovd plynové turbina motora je jednostupiiovd, jednohriadelovd, reakéného typu




s chladenymi usmeriiovacimi lopatkami a nechladenymi rotorovymi lopatkami. Chladenie
usmeriiovacich lopatiek nizkotlakovej plynovej turbiny zabezpecuje chladiaci vzduch zo
sekundarneho pradu vzduchu v hlavnej spal'ovacej komore.

Hriadel' rotora nizkotlakovej plynovej turbiny je pomocou spojky spojeny s hriadelom
nizkotlakového kompresora. Je uloZzeny na medzihriadelovom gulickovom lozisku a na zadnom
val¢ekovom lozZisku. Chladenie loZisk plynovej turbiny zabezpecuje cirkulujici olej a chladiaci
vzduch, odoberany od 5. stupna kompresora, ktory zaroven pretlakuje olejové tesnenia.

Vystupna sustava

Vystupni ststavu motora R-29B-300 tvori diftizor komory pridavného spalovania,
predlzovacia rara a regulovatelné vystupnd dyza.

Difazor komory pridavného spalovania sa sklada z vonkajSieho a vnutorného plasta, ktoré su
medzi sebou spojené trindstimi rebrami, troma kruhovymi stabilizatormi plamena, tromi
kruhovymi palivovymi rampami a dvoma zapal’ovacmi.

PredlZovacia rura je teleskopicky spojend s difizorom komory pridavného spal'ovania. Pri
zapnutych rezimoch pridavného spalovania v predlzovacej rire prebieha proces horenia zmesi
paliva a plynu. Na druhom konci predlZzovacej rary je upevnena regulovatelna vystupna dyza
motora.

Vystupnd dyza motora sa skladd z 36 segmentov, ktoré sa prestavuju pomocou silového
prstenca, ovladaného Siestimi hydraulickymi pracovnymi valcami. Do hydraulickych pracovnych
valcov sa privadza tlakové palivo, ktoré je dodavané z regulacnej sustavy ovladdania vystupnej
dyzy. Synchroniziciu ¢innosti hydraulickych pracovnych valcov zabezpecuje pruzny hriader,
umiestneny priamo v palivovom potrubi privodu tlakového paliva k pracovnym valcom.

Kriticky priemer vystupnej dyzy motora sa meni v rozsahu od Dsy, = 630 mm do Dsy, = 910
mm.

Skrina pohonov

Skrina pohonov motora R-29B-300 zabezpecuje prenos kratiaceho momentu od rotora
vysokého tlaku a rotora nizkeho tlaku na jednotlivé agregaty motora a draka lietadla, ktoré su
upevnené na telese skrine pohonov.

Od hriadel'a kompresora nizkeho tlaku sa krutiaci moment prendSa na odsavacie olejové
Cerpadlo prednej opory a na vysiela¢ otaCok rotora nizkeho tlaku DTE-1. Zaroven sa kruatiaci
moment prenasa na pohon regulatora otacok rotora nizkeho tlaku “n;” automatu dodavky paliva
ADT-55B-2.

Od hriadel'a kompresora vysokého tlaku sa kratiaci moment prenaSa do skrine pohonov,
z ktorej sa dostdva na palivové Cerpadlo-vysielac ND-55B, palivové odstredivé cerpadlo CN-
55A, palivové odstredivé doddvacie cerpadlo DCN-64A, dve hydraulické Cerpadla NP-70A-3,
dynamo GSR-ST-18/70KIS, vysiela¢c otacok vysokotlakového rotora DTE-1, pohon
hydraulického regulatora otdcok PGL-30M s generatorom striedavého prudu SGK-30/1,5,
odlucovac oleja, odstredivy odvzdusnovac a olejovy agregat. Turbinovy spustac TS-21, ktory je
upevneny na skrini pohonov, je v c¢innosti len pri spustani motora. V ostatnych rezimoch
¢innosti motora je turbinovy spustac¢ odpojeny od prevodového mechanizmu skrine pohonov
pomocou Specialnej odstredivej spojky.




SUSTAVY MOTORA R-29B-300

Olejova sustava

Olejova sustava motora R-29B-300 je tlakova, cirkula¢nd, uzatvorend s priamym od-

vzdu$nenim do vySky letu H = 11 az 12 km a pretlakovanim vzduchom vo vyskach nad H > 11
az 12 km.

Olejova stustava motora sa sklada z hlavnej a pomocnej vetvy. Hlavna vetva olejovej sustavy
zabezpecCuje mazanie a chladenie lozisk, ozubenych prevodov motora. Tato vetva olejovej
sustavy je v ¢innosti pri vSetkych rezimoch ¢innosti motora. Pomocné vetva olejovej sustavy
zabezpecuje mazanie a chladenie lozisk a ozubenych prevodov turbinového spustaca TS-21.
Tato vetva olejovej stustavy pracuje len pri spustani motora.

Hlavna vetva olejovej sustavy motora sa sklada z palivo-olejového radiatora, olejovej nadrze,
olejového agregatu, odluCovaca oleja, odstredivého odvzdusnovaca, odsavacieho olejového
Cerpadla prednej opory a olejovych dyz.

Pracovny tlak oleja je p, = 0,35+0,05 MPa. Pouzivany olej VNII-NP-50-1-4F alebo MK-8P.

Pomocnu vetvu olejovej ststavy tvori olejova nadrz, tlakové olejové Cerpadlo s redukénym
ventilom, uzatvaraci elektromagneticky ventil, odsavacie olejové Cerpadlo turbinového spustaca
a pomocné olejové ¢erpadlo. Olejové Cerpadla st pohanané elektromotorom.

Pracovny tlak v pomocnej olejovej sustave je p, = 0,15 az 0,25 MPa. Pouzivany olej VNII-
NP-50-1-4F alebo MK-8P.

Palivova sustava

Palivova stustava motora R-29B-300 zabezpecuje regulovani dodavku paliva do motora v
zavislosti na zvolenom rezime a podmienkach letu lietadla.

Palivova ststava motora sa rozdel'uje na palivovu ststavu nizkeho tlaku, palivovl sustavu
vysokého tlaku, palivovu ststavu regulovanej dodavky paliva do hlavnej spalovacej komory,
palivova ststavu regulovanej dodavky paliva do komory pridavného spalovania, palivovi
sustavu regulécie kritického priemeru vystupnej dyzy, sustavu merania a regulacie teploty plynu
za plynovou turbinou “t4.”” a odpadovu palivovu ststavu.

Palivova sustava nizkeho tlaku paliva zabezpecuje dodavku paliva, ktoré je dodéavané
z palivovych nadrzi lietadla MiG-23BN k jednotlivym agregatom palivovej ststavy motora.
Palivovu sustavu nizkeho tlaku paliva tvori dodavacie palivové cerpadlo DCN - 64A, centralny
palivovy ¢isti€ a cirkulacny ventil.

Palivova sustava vysokého tlaku paliva sliazi na dodavku vysokotlakového paliva do
agregatov palivovej sustavy dodavky paliva do hlavnej spalovacej komory, do agregitov
palivovej sustavy dodavky paliva do komory pridavného spalovania a do palivovej sustavy
ovladdania vystupnej dyzy. Palivovu ststavu vysokého tlaku paliva tvori odstredivé palivové
Cerpadlo DCN-55A a piestikové vysokotlakové palivové Cerpadlo ND-55B. Tieto palivové
Cerpadla pracuju sti€asne a vzdjomne sa zalohuju.

Palivova sutstava regulovanej dodavky paliva do hlavnej spalovacej komory zabezpecuje
regulovant dodavku paliva do hlavnej spalovacej komory motora na ustalenych a prechodovych
rezimoch c¢innosti motora podla regulacného zdkona Qpusk = fl(opom). Palivovi sustavu
regulovanej dodavky paliva do hlavnej spalovacej komory tvori automat davkovania paliva
ADT-55B-2 a rozdelovac paliva do hlavnej spalovacej komory RTO-55.

Palivova sustava regulovanej doddvky paliva do komory pridavného spalovania motora




zabezpecuje zapnutie a vypnutie pridavného spalovania a regulaciu dodavky paliva do komory
pridavného spal’ovania v zavislosti na polohe péky ovladania motora a hodnote celkového tlaku
vzduchu za kompresorom motora Qpkps = f(apom, pac). Palivovi stistavu regulovanej dodavky
paliva do komory pridavného spalovania tvori regulator pridavného spal'ovania RF-55A, palivo-
olejovy radiator, rozdelovac paliva do komory pridavného spalovania RTF-55.

Palivova sustava regulacie vystupnej dyzy motora zabezpecuje prestavovanie segmentov
vystupnej dyzy podla programu nr = p,/ps = konst. na vSetkych rezimoch ¢innosti motora alebo
v zavislosti na teplote vystupnych plynov za plynovou turbinou “ts.” pri uvedeni regulatora
teploty t4. do ¢innosti. Palivovu sustavu regulacie vystupnej dyzy tvori reguldtor vystupnej dyzy
“RS-55B”, vzduchovy reduktor nastavenia stupia expanzie “ny”, elektromagnetické odptstacie
ventily vzduchu “p,” a Sest’ hydraulickych pracovnych valcov ovladania vystupnej dyzy so
silovym prstencom.

Ststava merania a regulacie teploty plynu za plynovou turbinou ts. zabezpecuje meranie
strednej hodnoty teploty vystupnych plynov za plynovou turbinou t4 a automatické udrziavanie
tejto teploty na stanovenej hodnote zmenou prietokového prierezu vystupnej dyzy. Sustava
vydava signal , BBICOKAS TEMIIEPATYPA” (VYSOKA TEPLOTA) pri prekrodeni
nastavenej maximalnej teploty plynu za plynovou turbinou “tsc max.”” 0 hodnotu Aty = 70£15°C a
diskrétny signal pri teplote vzduchu na vstupe do motora t;. = 40°C. Sustavu merania a regulacie
teploty plynu za plynovou turbinou ts tvori snimac¢ teploty vzduchu t;. P-69-2M, vysiela¢ teploty
tsc RT-12-11V, vykonny mechanizmus reguléatora teploty IM-21, vzduchovy regulator nastavenia
stupiia expanzie 7r, regulator vystupnej dyzy RF-55, signalizator polohy vystupnej dyzy a
signalizator AC.

Odpadova sustava

Odpadova sustava motora R-29B-300 zabezpecuje odvod paliva, oleja a d’alSich odpadovych
kvapalin, ktoré prenikaju cez tesnenia agregatov a zbytkov paliva z palivovej ststavy motora po
zastaveni motora mimo motor.

Odpadova sustava motora sa skladd z predného spolo¢ného zberaca, odpadovej nadrze,
zberaca paliva z difizora komory pridavného spalovania, zberaca vystupnej dyzy, zberaca z
turbinového spustaca TS-21 a zo zberaca paliva z plynovej turbiny.

Odvod kvapaliny z odpadovej nadrze motora je zabezpeCeny potrubim do priestoru za
vystupnu dyzu motora do pradu plynov.

Odmrazovacia sustava

Odmrazovacia ststava motora R-29B-300 zabezpecuje ochranu aerodynamického krytu
vstupného ustrojenstva a nabehovych hran usmernovacich lopatiek prvého stupiia kompresora
pred vznikom ndmrazy. V odmrazovacej sustave motora sa pouziva horaci vzduch, odoberany za
jedenastym stupiiom kompresora.

Sustava odberu vzduchu

Ststava odberu vzduchu motora R-29B-300 zabezpecuje odber horticeho vzduchu z telesa
hlavnej spalovacej komory pre ohrev vstupného ustrojenstva motora, pre klimatizaciu kabiny
lietadla, pretlakovanie olejovych tesneni, chladenie plynovej turbiny, k ihle vzduchového
reduktora ststavy riadenia klinov vstupného ustrojenstva lietadla.

V ststave pretlakovania olejovych tesneni je pouzity prepinaci ventil, ktory v zdvislosti na
tlaku vzduchu prepina privod tlaku vzduchu od piateho alebo od jedenésteho stupiia kompresora.




Spustacia sustava

Spustacia sustava motora R-29B-300 zabezpecuje roztocenie rotora vysokého tlaku motora,
zapalenie zmesi paliva a vzduchu v hlavnej spalovacej komore, regulaciu dodavky paliva do
hlavnej spalovacej komory pri spiStani motora a prechod na vol'nobezny rezim motora.

Spustanie motora moze byt vykonavané pomocou vonkajsieho zdroja elektrického pradu
alebo z palubnych akumulatorov.

Spustaciu sustavu motora tvori turbinovy spusta¢ TS-21, spustacia palivova ststava,
kyslikova ststava motora a stistava regulovanej dodavky paliva do hlavnej spalovacej komory.

Pri spuastani motora na zemi roztaca turbinovy spustac “TS-21" cez skrifiu pohonov rotor
vysokého tlaku.

Turbinovy spusta¢ TS-21 sa automaticky vypina pri dosiahnuti otacok n, > 40 % alebo na
zéklade ¢asového signalu po 40 sekundach od zaciatku procesu spustania.

Pri spuStani motora pocas letu sa turbinovy spusta¢ TS-21 nepouziva. Rotory
turbokompresora sa rozta¢aja naporom vzduchu.

Maximalna doba sptistania motora na zemi je 50 sekund, pocas letu 30 sekind.

Spustacia stistava motora zabezpecuje okrem spust'ania motora na zemi a pocas letu aj
studené pretoCenie motora, konzervéciu a odkonzervovanie motora.

Kyslikova sustava motora zabezpecCuje privod kyslika do zapalovaCov v hlavnej spalovace;]
komore. Privod kyslika do zapal'ovacov sa zapina len pri spustani motora pocas letu, pri vzniku
nestabilnej prace motora a pri pouziti raketovej vyzbroje.

Kontrolné a signalizacné pristroje

Kontrola ¢innosti motora R-29B-300 v kabine lietadla MiG-23BN sa zabezpecuje pomocou
dvojrucickového ukazovatel'a otacok ITE-2, ukazovatel’a teploty ITG-1 a ukazovatela tlaku oleja
UI1-8.

Jednotlivé rezimy cCinnosti motora R-29B-300 st signalizované signalnymi tablami
»IIEPEI'PEB JIBUI'.” cervenej farby, ,,MACJIO” Cervenej farby, ,,MACJIO” Cervenej farby,
»~MAKCUMAIJI” zelenej farby, ,,OOPCAX” zelenej farby, ,,3AXUI. BBIKJIKOY.” cervenej
farby, ,,PEEPB. CUCT. JIBUI'".” Zltej farby a ,,COPL]” Cervenej farby.

Zaznamové zariadenie SARPP-12GM lietadla MiG-23BN zaznamenava pocas letu priebeh
zmeny otacok rotora nizkotlakového rotora n;, okamzik zapnutia rezimu ,, MAKCUMAIJI”,
okamih zapnutia rezimu ,,®OPCAX” a signal ,,BT”.

Doba c¢innosti motora R-29B-300 na jednotlivych reZimoch sa zaznamenava pomocou
pocitadla doby Ccinnosti motora na rezimoch ,MAKCHUMAIJI” az ,IIOJIHASA ®OPCAX”
a pocitaca doby ¢innosti motora na reZzime ,, MAKCUMAJIbBHASI ®OPCAX” ESU-3.

Poznémka:
V prilohe je uvedena tabul’ka rezimov motora R-29B-300
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Postup vypoétu

1. Parametre vzduchu pre H=0m, M = 0:
po=10,13.10* Pa
To=288 K

2. Parametre vzduchu pred vstupnym ustrojenstvom motora

-1 o
Poc = po'(l"'KT'ng I[Pa]
1,4

Pye = 101300{1+#.02jl’4‘1
poc = 101300 Pa
Kk—1
T, =T0.[1+T.Mg][|<]

Ty = 288{1+&2‘1.02j
Toe =288 K

3. Parametre vzduchu pred axidlnym kompresorom motora

plC = O-V' pOC [Pa]

Tlc :TOC [K]
Pi. =0,98.101300
pPic =99 274 Pa

4. Parametre vzduchu za nizkotlakovym kompresorom

Pacnk = Trenk - Pic [Pa]
Pocnk =3.99274
P2eNK = 297822 Pa

!

Tzc,NK :TIC‘ 1+M [K]

ke Nk

1,4-1

34 ]

Thenc =288 1+

b

T2C,NK = 415,948 K




5. Parametre vzduchu za nizkotlakovym kompresorom

TTxcvk = i [1]
KC,NK

12,5

T _—
KC VK
3

ek =4,167

Pacvk = ke -Pac nk [Pa]
Paocvk =4,167.297822

Pacwk =1240925Pa

K-1

T2C,VK =Tpe. 1+M [K]

ke vk

1,4-1

4,167 " —1

Tcuc =415.948 | 1+

To vk =667,345 K

6. Parametre plynu za hlavnou spal’ovacou komorou

Dse = PO [PA] T, =t,, +273,15[K]
P, =1240925.0,94 T, =1083+273,15
p,. =1166469,5Pa T,. =1356,15K

7. Parametre plynu za vysokotlakovou plynovou turbinou

c Q
Tc =Tc_ . 'Tc_Tc V[K]
4cNT 3 Cp,pl 7, ( 2 2¢,NK )Qpl
Ty =135615——99 (567345 415948)1
’ 1158.0,985

Tyour =1134,646K

T K-l
Pyvr = Pse- 1- (1 - ﬁ} 1 [Pa]
Ty ) e T
1,33

1134,646) 1 [
1356,15 /0,859

Pavr =1 166469,5.|:1 - (1 =

P.yr = 498575,488Pa
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8. Parametre plynu za nizkotlakovou plynovou turbinou
C,, Q,
Ty = T4c,VT - > -(Tzc,NK —Ti ) [K]
c p.pl '77m Q pl
T,. =1134,646 - ﬂ.(415,948 ~288).1
1158.0,985

T,. =1,021,912K

T. | 1 |
Pac = Pucyr- 1_[1_ : j [Pa]
T4c,VT e Nt
1,33

1021,912) 1 }13“

P, =498575,488)1—|1— '
1134,646 ) 0,88
P, =307634,800Pa
9. Kriticky pomer tlakov na vystupnej dyze motora:

Poe _ 10,13.10*
P, 3076348

=0,329287

10. Kriticky pomer tlakov na vystupnej dyze motora:

K

P pear
(&) fen
p4c KRIT L K-’+1 ¢\ID

] e
(& 1331 1 TH

‘ 2

Pac fur | 133417098
[ﬁ = 0,525699
Pac Jxrir

11. Stanovenie charakteru prudenia vo vystupnej dyze motora:
0,329287 < 0,525699

e
p4C p4c

Nadkriticky tlakovy spad
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12. Stanovenie prudu plynu pri nadkritickom tlakovom spade na vystupnej dyze motora

C; =@, =+/k rT, =4/1,33.287,1.877,178 =578, 744m ™"

T, = ,2 T = 2 1021912 =877,178K
K +1 1,33+1

T,.-T 1021,912 -877,178

Ty =T, ———2>=1021912 - =871,21K
™o 0,9604
o 133
K -1 1,33-1
Ps = Py Tsaa =307634.8. 87121 =161723,509Pa
T, 1021912
13. Vystupny prierez vystupnej dyzy motora
A = QW _ 105 =0,285m’
PsCs.thyy  0,642.578,744.0,99
.= ps _ 161723509 _ 0.642kg.m"
rT, 287,1.877,178
4. :
d, :\/ A \/4 0285 _ 0,6024m
V2 V4
14. Merny t’ah a ah motora na maximalnom rezime
1 -
Fo=0Cs—C,+ -(ps - po)[N Sk 1]
S'CS
F,=578744- 04— (161723,509-10,13.10)
0,642.578,744
F,=741,368N.skg™
I:T = Qpl 'Fm [N]
F; =105.741,368
F; =77843,631N

15. Specificka potreba paliva na maximalnom reZime
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¢, =00 L fgntn]
F, al,
~ 3600
" 741,368

¢, =0,0947kg.N".h™

Zaver:

Pribliznym vypoctom bol stanoveny tah Frn.x. = 77843,63 N, Specifickd spotreba paliva
Cmmax. = 0,0947 kg N"".h™" a d’alsie parametre tepelného obehu jednopradového dvojhriadelového
LTKM s axidlnym kompresorom R-29B-300 na maximalnom rezime.

Vypocitané hodnoty sa od parametrov udavanych v technickej dokumentacii motora odliSuju
u tahu (Fr.mex. = 78 480N) 0 -0,805% a u $pecifickej spotreby paliva (cmmax. = 0,0958 % kg N”
1p-1
h)o-1.15%.

Pouzita literatura

Hocko, M.: Vypoctové cvicenia z tedérie LTKM II., LF TUKE, Kosice 2006

Hocko, M.: Letecké turbokompresorové motory pouzivané v ¢eskoslovenskom letectve, prva

Cast’, letecké turbokompresorové motory pouzivané vo vojenskych lietadlach, PreSov
2000.

Motor 55B, Popis, Kniha 1, Praha, 1971
Motor 55B, Album schém motora, Praha 1971
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TABUIUKA REZIMOV MOTORA R-29B-300

v

PARAMETER| TAH |SPECIFICKA OTACKY TEPLOTA TLAK OLEJA POVOLENA
Fr SPOTREBA RNT PLYNOV Po DOBA CINNOSTI
[kp] Cm ny [min.”'| tac [°C] [kp.cm™] T
[kg.kp™.h|
REZIM na zemi |pocas letu |na zemi |pocas letu |na zemi |pocas letu |na zemi |pocas letu
Vonlgggg\{ql(\lng,,) <300 | ~1000kgh' [39az47 - rﬁg’(;' - <2 - 10’ -
LETOYYH‘;,?FI;};I OBEH i i 57+1,5 | 56 a2 98 652 a7 718 2 a4 2 neobmedzend
(bez SESTOY f(YKP,,) 5300£0,5%|  0,82°°%  [57a295| 574298 652 a2 718 207 4 2 neobmedzend
NOMINAL (,HP”) | 6100£2% 0,830 93+0,5 | 93 az 100 652 a7 718 2az4 |viacako2| - neo:gedz
MAXIMAL (,M”) | 8300-2% 0,95 [ 1000,5 | 100""_45 718 az 850 3,5+0,5 | viac ako 3| 17 neo:gedz
MIN,IMALN,E viac ako neobmedz
PRIDAVNE 9300 viac ako 1,5 100+0,5 100“-0,5 718 az 850 3,5+0,5 |viac ako 3| 30" end
SPALOVANIE (,M®”)
PLNE PRIDAVNE o “ . . ., |neobmedz
SPALOVANIE (LII®") 12500-3% 2,0+0,06  199,5+0,5| 99,55 718 az 850 3,5+0,5 |viac ako 3| 30 ond
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