TECHNICKA UNIVERZITA V KOSICIACH
LETECKA FAKULTA

Katedra leteckého inzinierstva

NADZVUKOVE VSTUPNE SUSTAVY
LETECKYCH TURBOKOMPRESOROVYCH
MOTOROV

Ing. Marian HOCKO, PhD.

KOSICE 2020



Recenzenti: Ing. FrantiSek Bujalko, PhD.
Ing. Ivan Koblen, PhD.

Jazykova korektura: PhDr. Dagmar Hockova

Letecka fakulta Technickej univerzity v KoSiciach
ISBN 978-80-553-3700-5

© Ing. Marian Hocko, PhD.



Predhovor

Predhovor

Odborna monografia ,Nadzvukové vstupné sustavy leteckych turbokompreso-
rovych motorov® je druhou €astou suboru odbornych monografii, ktoré riesia proble-
matiku vybratych Casti su¢asnych leteckych turbokompresorovych motorov (LTKM).
Priamo nadvazuje na uz vydanu odbornu monografiu ,Podzvukové vstupné sustavy
leteckych turbokompresorovych motorov®. Odbornd monografia predstavuje prvé,
ucelené spracovanie problematiky nadzvukovych vstupnych sustav LTKM na uzemi
Slovenskej republiky. Do su€asnej doby bola problematika nadzvukovych vstupnych
sustav rieSena len ako sucast uCebnic alebo skript, ktoré rieSili problematiku tedrie
leteckych motorov (J. Razek, Teorie leteckych motora, Cast Il., VA AZ Brno 1983, A.
Ott, Zaklady teorie a konstrukce leteckych lopatkovych motord, &ast I., VVLS SNP
KosSice 1975, J. Kfiz, Letadlové motory I., VSD Zilina) alebo konstrukcie leteckych
motorov (Z. Linhart, J. Kamenicky, Konstrukce leteckych motord I., VA AZ Brno
1978). V publikacii je prvykrat ucelenym spésobom rieSena problematika nadzvuko-
vych vstupnych sustav DSI (Diverterless Supersonic Inlet), ktoré su pouzité u stiha-
cich lietadiel 5. generacie.

Ciefom publikacie je poskytnut' Citatelovi komplexny prehlad v oblasti teérie a
konstrukcie nadzvukovych vstupnych sustav suc¢asnych LTKM pouzivanych vo vo-
jenskych lietadlach réznych typov.

Odborna monografia je rozdelena do 9 kapitol, v ktorych sa postupne rieSia za-
kladné poziadavky na nadzvukové vstupné sustavy, rozdelenie nadzvukovych vstup-
nych sustav, zakladné parametre nadzvukovych vstupnych sustav, tedria nadzvuko-
vych vstupnych sustav, charakteristiky nadzvukovych vstupnych sustav, nestabilna
praca nadzvukovej vstupnej sustavy a vstupné sustavy pre vysoké nadzvukové rych-
losti letu. V zavereCnych kapitolach je tedria a konstrukcia nadzvukovych vstupnych
sustav aplikovana na nadzvukové vstupné sustavy stihacich lietadiel MiG-21F, MiG-
21MF a MiG-29. Posledna kapitola je venovana novym trendom vo vyvoji nadzvuko-
vych vstupnych sustav. V ramci tejto kapitoly je popisana zakladna tedria, konstruk-
cia a princip €innosti nadzvukovych vstupnych sustav DSI, ktoré su v su€asnej dobe
pouzivané u stihacich lietadiel F-22, F-35, Su-50 a dalSich.

Vzhlfadom na skuto€nost, ze na uzemi Slovenskej republiky nebola problemati-
ka nadzvukovych vstupnych sustav LTKM doteraz samostatne spracovana, su v mo-
nografii pouzité najma zahrani¢né literarne zdroje (americké, anglické, ruské a Ceské)
a informacie z technickych predpisov konkrétnych typov LTKM pouzivanych vo vo-
jenskych lietadlach (MiG-21F, MiG-21MF, MiG-29, F-22, F-35, Su-50 a dalSich), kto-
ré mal autor k dispozicii v priebehu jeho dlhoro€nej vedecko-pedagogickej €innosti na
vojenskych a civilnych leteckych Skolach. Pouzité grafické vystupy su vysledkom
prace autora. Fotografie su Cerpané z bohatého archivu autora, ktory bol vytvoreny
za 40 rokov jeho pdsobenia vo vojenskom a civilnom letectve. Prebraté a neuprave-
né materialy maju uvedeny pouZity zdroj.

Odborna monografia ,Nadzvukové vstupné sustavy leteckych turbokompreso-
rovych motorov® je ur€ena ako Studijny material pre leteckych odbornikov, ktori pra-
cuju v oblasti projektovania, vyroby a prevadzky civilnej aj vojenskej leteckej techni-
ky. MézZe byt vyuZita ako doplnkova Studijna literatura pre vysokoSkolskych Studen-
tov, ktori Studuju Studijny program ,Letecka a kozmicka technika“ v ramci Studijného
odboru ,Letecké a kozmické inZinierstvo®. Aj ked svojim rozsahom odborna monogra-
fia prekraCuje poziadavky na pozZadovany rozsah znalosti pre skiusku z modulu zna-
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losti 15 Turbinovy motor podla predpisu Part 66 (Cast 66), mdéze byt vyuzita ako do-
plnkovy Studijny material pre pripravu na uvedenu skusku.

Autor
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1 Uvod

1 Uvod

1.1 Uéel nadzvukovej vstupnej stustavy

Vznik nadzvukovych vstupnych sustav LTKM bol vyvolany snahou dosiahnut
ucinnejSiu premenu kinetickej energie nadzvukového prudu na tlakovu energiu (vy$s-
Sia hodnota sucinitefa zachovania celkového tlaku ovys, ako v pripade jednej Celnej
razovej viny u podzvukového vstupného ustrojenstva). Experimentalnymi meraniami
bolo potvrdené, Ze pri vytvoreni niekolkych Sikmych razovych vin, ktoré su zakonce-
né kolmou razovou vinou, dochadza k podstatnému zvySeniu sucinitela zachovania
celkového tlaku oys. Za kolmou razovou vinou uz vzduch prudi podzvukovou rychlo-
stou. Voleny pocet Sikmych razovych vin je zavisly od rychlosti letu lietadla. Pri niz-
kych nadzvukovych rychlostiach letu postacCuje len jedna kolma razova vina, ako je
zrejmé z obr. 3.1a.

1.2 Poziadavky kladené na nadzvukové vstupné sustavy
1.2.1 Minimalna strata tlakovej energie

Strata tlakovej energie v nadzvukovej vstupnej sustave sa hodnoti sucinitefom
zachovania celkového tlaku v nadzvukovej vstupnej sustave..

Oys = % [1] (1.1)

Sucinitel zachovania celkového tlaku v nadzvukovej vstupnej sustave oys vyjad-
ruje hydraulické straty v priebehu procesu stlaCovania vzduchu pocas jeho prietoku
cez vstupnu sustavu LTKM. Hodnota sucinitela zachovania celkového tlaku v nad-
zvukovej vstupnej sustave oys zavisi od hodnoty sucinitel zachovania celkového tla-
ku v difuzore nadzvukovej vstupnej sustave ep a od hodnoty sucinitela zachovania
celkového tlaku v razovych vinach v nadzvukovej vstupnej sustave ory.

Oys = Ogy-0p [1] (1.2)
Kde:
oys — suCinitel zachovania celkového tlaku vo vstupnej sustave [1],
op — sucinitel zachovania celkového tlaku v difuzore vstupnej sustavy [1],
orv — sudinitel zachovania celkového tlaku v razovych vinach [1],}
poc — celkovy tlak vzduchu pred nadzvukovou vstupnou sustavou [Pa],
p1c — celkovy tlak vzduchu pred kompresorom [Pa].

1,0
a'RV
0,9 ~1

0,8

0’70 04 08 12 16 20 24 28 M,

Obr. 1.1 Zmena sucinitefa zachovania celkového tlaku v rézovych vinach v zavislosti
od Machového &isla letu?

! Suginitel zachovania celkového tlaku v razovych vinach ogy sa tiez oznaduje o, kde m vyjadruje
pocet razovych vin.

% Ruzek, J.: Teorie leteckych motorti, Cast | (Lopatkové stroje, spalovaci motory, vstupy a vystupy).
VA AZ Brno 1971.



1 Uvod

Sucinitel zachovania celkového tlaku v razovych vinach ory vyjadruje straty,
ktoré vznikaju pri nadzvukovom prudeni vzduchu v razovych vinach nadzvukovej
vstupnej sustavy v reze a — a. Pri podzvukovych rychlostiach je cgry = 1. Pri nadzvu-
kovych rychlostiach prudenia vzduchu sa hodnota sucinitefa zachovania celkového
tlaku v razovych vinach meni v zavislosti od Machového ¢&isla M a dosahuje hodnotu
orv = 0,88 az 0,98 (napr. pri rychlosti M = 2,2 ory = 0,88 az 0,98).

Opy = % (1] (1.3)

Kde:

orv — SUCinitel zachovania celkového tlaku v razovych vinach [1],

pac — celkovy tlak vzduchu v reze a — a nadzvukovej vstupnej sustavy [Pa],
poc — celkovy tlak vzduchu pred nadzvukovou vstupnou sustavou [Pa].

pradnica Ia

|

®
ol NI

Obr. 1.2 Vstup do nadzvukovej vstupnej sustavy

Sucinitel zachovania celkového tlaku vzduchu v difuzore nadzvukovej vstupnej
sustave je definovany vztahom

op = ZL [1] (1.4)

Kde:

op — sucinitel zachovania celkového tlaku vzduchu v difuzore [1],

pic — celkovy tlak vzduchu pred kompresorom [Pa],

pac — celkovy tlak vzduchu v reze a — a nadzvukovej vstupnej sustavy [Pa].

Pri stojacom motore (pri tarte lietadla), kde co = 0 m.s™, Ho = 0 m dosahuje su-
Cinitel zachovania celkového tlaku v difuzore vstupnej sustavy hodnoty v rozsahu: op
= 0,96 az 0,985.

Po dosadeni:

Pac Pic Pic
Oy = —.— =—=0pgy.0p |1 1.5
Vs Poc Pac Poc RV-©9D [ ] ( )

Kde:

oys — suCinitel zachovania celkového tlaku vo vstupnej sustave [1],

op — sucinitel zachovania celkového tlaku v difuzore vstupnej sustavy [1],
orv — sucinitel zachovania celkového tlaku v razovych vinach [1],

poc — celkovy tlak vzduchu pred nadzvukovou vstupnou sustavou [Pa],

pac — celkovy tlak vzduchu v reze a — a nadzvukovej vstupnej sustavy [Pa],
pic — celkovy tlak vzduchu pred kompresorom [Pa].
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1 Uvod

A A
T p
K] [Pa]
Oc
AN R Poc
N 16
™ p1c
T0c = konst.
0 Po
0 sfJk O V [m?]

Obr. 1.3 ,T —S*a ,p — V* diagram zmeny stavu vzduchu pri prietoku vstupnou susta-
vou LTKM pocas letu

V priemere zvySenie sucinitefa zachovania celkového tlaku v nadzvukovej
vstupnej sustave oys 0 1 % ma za nasledok u JpLTKM a DpLTKM zvySenie tahu Fr
01,3 % az 1,5 % a znizZenie Specifickej spotreby paliva ¢y, 0 0,3 % az 0,5 %.

Celkova teplota pred nadzvukovou vstupnou sustavou
Toc = Tic = To.(1+ 2. M3) (1.6)

Celkovy tlak vzduchu pred nadzvukovou vstupnou sustavou

1 o\ed

Kde:

Toc — celkova teplota vzduchu pred vstupnou sustavou [Pa],
To - staticka teplota vzduchu pred vstupnou sustavou [Pa],
T, — celkova teplota vzduchu pred kompresorom [Pa],

poc — celkovy tlak vzduchu pred vstupnou sustavou [Pa],

po — staticky tlak vzduchu pred vstupnou sustavou [Pa],

Mo — Machoveé Cislo letu [1],

k — Poissonova konstanta [1].

1.2.2 Maximalne naporové stlacenie

Zvysenie tlaku vzduchu v nadzvukovej vstupnej sustave LTKM je definované
naporovym stlacenim
Pic
e = PLe 1.7
N Po ( )

Pri podzvukovych rychlostiach letu je naporové stlatenie pomerne malé. So
zvySovanim rychlosti sa hodnota naporového stlaCenia zvySuje a zvySuje sa aj jeho
podiel na celkovom stlaceni v motore.

T= My Mg, = % [1] (1.8)

Kde:
n — stlaCenie v motore [1],

11



1 Uvod

nn — haporoveé stlaCenie vo vstupnej sustave [1],

nkc — celkové stlaCenie v kompresore [1],

p2c — celkovy tlak vzduchu za kompresorom [Pa],

po — staticky tlak vzduchu pred vstupnou sustavou [Pa].

Pri My > 3,0 az 3,5 hodnota naporového stla¢enia 7Ty dosahuje vysSiu hodnotu

ako je optimalne stlaCenie tepelného obehu. To znamena, ze pri vysokych nadzvu-
kovych rychlostiach letu sa méze dosiahnut potrebny stupen stlaCenia vzduchu v
tepelnom obehu na ukor naporového stlatenia bez nutnosti jeho stlaCovania v kom-
presore. Su€asne so zvysovanim Machového Cisla letu My sa zvySuju straty pri stla-
Covani vzduchu a zvySuju naroky na efektivnost pracovného procesu nadzvukovej

vstupnej sustavy.
Oys —;_R—'_'—F—ﬂ
[ 1
0,9/ AN Oys
I i
o \ 2/ /
07 \. \ 7

30 1\1//
2 X/

v
2. N
10 %

1 ' \.
0 05 10 15 20 25 30 M,

Obr. 1.4 Zavislost' sucinitela zachovania celkového tlaku nadzvukovej vstupnej sus-
tavy oys a naporového stladenia nadzvukovej vstupnej ststavy LTKM
1 — adiabaticka zavislost, 2 — v sUstave organizovanych razovych vin, 3 — s kolmou
razovou vinou

Vv

dosahuju pri stlaceni v jednej (kolmej) razovej vine (krivka 3). PouZitim sustavy razo-
vych vin v nadzvukovom prude pri My > 1,5 sa podstatne zvySuje hodnota naporové-
ho stlagenia 7Ty (krivka 2). Idealny priebeh naporového stlaenia (bez strat) predsta-
vuje krivka 1.

1.2.3 Minimalny odpor vstupnej sustavy

Letecky turbokompresorovy motor ma pri urCitych podmienkach letu vonkajsi
odpor, ktory znacne znizuje jeho vytvoreny tah. Odpor vznika pred vstupnou susta-
Vou na:

- motorovych gondolach,

3 Necajev, Ju., N., Fedorov, R., M., Kotovskij, V., N., Polev, A., S.: Teorija aviacionnych dvigatelej,
Cast' 1. VVIA imeni prof. N. E. Zukovskogo 2006. 366 s.
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1 Uvod

- lapa€och vzduchu,
- inych elementoch hnacej jednotky.

Efektivny tah F¢ je sila, ktora sa bezprostredne vyuziva na pohon lietadla po-
Cas letu, predstavuje rozdiel vonkajSieho odporu od vnutorného tahu vyvodeného
motorom.

FT,ef. = Fr— Xyon. [N] (1.9

Kde:

Fr e — efektivny tah LTKM [N],
Fr —tah LTKM [N],

Xvon. — Vonkajsi odpor LTKM [N].

Celkovy vonkajsi odpor

Celkovy vonkajsi odpor Xyon. je mozné rozdelit na jednotlivé odporové sily vzni-
kajuce na pohonnej jednotke.

Xvon. = Xy + ng + X4 [N] (1.10)

Kde:

Xvon. — celkovy vonkajsi odpor vstupu [N],
Xuw. — vinovy odpor vstupu [N],

Xvg — vlnovy odpor gondoly [N],

Xy — treci odpor pri obtekani gondoly [N].

Sucinitel odporu vstupnej sustavy

Xp1+ X,,g

(1.11)

Cxv ”"2—'C‘2’.s

Kde:

Cxv— Sucinitel odporu vstupnej sustavy [N],

Xui. — vinovy odpor vstupu [N],

Xvg — VInovy odpor gondoly [N],

po — Specificka hmotnost [kg.m™],

Co — rychlost letu [m.s™],

S - charakteristicka plocha danej vstupnej sustavy [m?].

Vinovy odpor vstupnej sustavy

Vinovy odpor vstupnej sustavy vznika pri nadzvukovych rychlostiach medzi
rezmi 0 — 0 az a — a, kedy v razovych vinach skokovo rastie tlak. Tlakovy spad p, —
po spOsobuje na ploche S, — Sy silu, ktora pésobi proti smeru tahu motora.

Sa
Xy = fSO (pa - po).dS (1-12)

Kde:

Xy — vinovy odpor vstupu [N],

pa — staticky tlak vzduchu v reze a — a nadzvukovej vstupnej sustavy [Pa],
po — staticky tlak vzduchu pred vstupnou sustavou [Pa],

S, — prierez v reze a — a [m?],

Sp — prierez v reze 0 — 0 [m?].
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1 Uvod

Z vyrazu je zrejmé, Ze vinovy odpor vstupnej sustavy zanikne, ked pri nadzvukove;j
rychlosti letu krajné prudnice, ktoré definuju plochu Sy, dopadaju priamo na hranu
vstupnej sustavy v reze a — a, t.j. ked Sp = S..

0 a 5
[} [} [}
/ p
Peo

A
)| o «—F XX P
e «—

v ef

0 a 5
Obr. 1.5 RozloZenie pdsobiacich sil a ich orientacia vo vstupnej sustave’

Nutnost’ regulacie vstupnej sustavy (pri nadzvukovych rychlostiach letu) vyplyva
z poziadavky odstranovania vinového odporu alebo jeho eliminacie na minimum.

Pri podzvukovej rychlosti su prietokové plochy Sp a S, su rozdielne. KedZe sa
staticky tlak medzi rezmi 0 — 0 aZz a — a meni plynule a sily v krajnych prudniciach su
vyrovnaneé. Medzi rezmi 0 — 0 a a—a pridavna odporova sila nevznika.

Pri zmene podmienok letu, alebo prace motora, sa ¢asto meni plocha, ktorou
preteka vzduch vstupujuci do motora. Pre nadzvukové aj podzvukove vstupné susta-
vy sa definuje sucinitel prietoku ¢

o=

- (1.13)

Kde:

@ - sucinitel prietoku [1],

S, — prierez v reze a — a [m?],
Sp — prierez v reze 0 — 0 [m?].

Vinovy odpor motorovej gondoly

Vinovy odpor motorovej gondoly X,q vznika pri nadzvukovom obtekani motoro-
vej gondoly (krytu), v ktorej je uloZzeny motor. Za razovou vinou vznikajucou na pred-
nej Casti gondoly narasta staticky tlak. Vytvara sa tak odporova sila pésobiaca proti
tahu motora medzi rezmi a—a az 5 - 5 (obr. 1.5). VInovy odpor motorovej gondoly je
vyjadreny vztahom:

Xog = [ (05 — po).dS [N] (1.14)

Kde:
Xv.g — VInovy odpor motorovej gondoly [N],
ps — staticky tlak vzduchu v reze 5 — 5 nadzvukovej vstupnej sustavy [Pa],

* Ruzek, J.: Teorie leteckych motort, Cast Il., VA AZ Brno 1983. 417 stran.
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1 Uvod

po — staticky tlak vzduchu pred vstupnou sustavou v reze 0 - 0 [Pa],
S. — prierez v reze a —a [m7],
Ss — prierez v reze 5 — 5 [m?].

ViInovy odpor motorovej gondoly nie je mozné pri danych podmienkach nadzvukoveé-
ho letu menit’ regulaciou vstupnej sustavy, ak zostane vonkajsi tvar gondoly nemen-

ny.

Treci odpor vstupnej sustavy a motorovej gondoly

Pri obtekani povrchu vonkajSej Casti vstupnej sustavy, ktora je realizovana ako
aerodynamicky profil, vznika, v désledku vytvoreného podtlaku, sila Fy, pésobiaca v
smere letu (obr. 1.6). Odporova sila vznikajuca pri obtekani vstupnej sustavy je vac-
Sia ako aerodynamicka sila Fy.

Obr. 1.6 Pésobenie sil na vonkajsiu ¢ast' vstupnej sustavy

Ak je vonkajSia Cast' vstupnej sustavy realizovana s ostrymi vstupnymi hranami
(obr. 1.7), aké je to pouzité u nadzvukovych vstupnych sustavach, potom aerodyna-
micka sila Fy pri obtekani vstupnej sustavy vbbec nevznika a zostava len treci odpor
vstupnej sustavy a nasledujucej €asti gondoly, vyjadreny silou v ose motora X.

0 a
| |

Obr. 1.7 VonkajSia Cast vstupnej sustavy s ostrymi vstupnymi hranami

15
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1.2.4 Rovhomernost’ tlakového a rychlostného pola na vystupe z nadzvukovej
vstupnej sustavy

Stabilna €innost’' kompresora LTKM si vyZzaduje na vstupe rovnomerné tlakove
a rychlostné pole privadzaného vzduchu. Zmena rezimu letu lietadla, trenie v priesto-
roch vstupnej sustavy, ako aj zmena rezimu €innosti motora meni tlakové a rychlost-
né pole vo vstupnej sustave a pred kompresorom LTKM. Nerovhomernost tlakového
a rychlostného pola pred kompresorom znizuje ucinnost kompresora a zasobu sta-
bilnej prace kompresora, ¢o moze viest k vzniku nestabilnej praci (pumpazi) kompre-
sora LTKM.

Nerovnomernost prudu vzduchu v nadzvukovej vstupnej sustave sa hodnoti
obvodovou nerovnomernostou prudu Ao, a turbulentnostou velkého rozsahu, kto-
ra je hodnotena stredne kvadratickou hodnotou pulzacii celkového tlaku €.

Za celkovy integralny parameter, ktory charakterizuje uroven rozruSenia prudu
vzduchu za nadzvukovou vstupnou sustavou a pred kompresorom motora sa stano-
vuje hodnota

W = (Aoypy. + €) [%] (1.15)
Kde:
W — uroven rozrusenia prudu vzduchu za nadzvukovou vstupnou sustavou,
Ao,p, — obvodova nerovnomernost prudu,
€ — stredne kvadraticka hodnota pulzacii celkového tlaku,

Tento parameter sa stanovuje z podmienky zabezpeCenia plynodynamickej
stability kompresora a pre jeho zniZenie sa prijimaju Specialne opatrenia ako napr.
pouZzitie turbulatorov, ofukovanie medznej vrstvy, Specialne tvarovanie kanalov a dal-
Sie.

1.2.5 Zachovanie stability ¢innosti vstupnej sustavy vo vSetkych rezimoch letu

Meniace sa podmienky letu lietadla a reZzimy Cinnosti LTKM v podstatnej miere
ovplyviuju potrebnu dodavku vzduchu do kompresora LTKM. To ma za nasledok, ze
dochadza k rozdielom medzi potrebnou dodavkou vzduchu do kompresora a skutoc-
nou dodavkou vzduchu cez vstupnu sustavu LTKM. Ak je dodavka vzduchu cez
vstupnu sustavu vacSia ako pozadovana potreba kompresora vznika nestabilna pra-
ca (pumpaz) vstupnej sustavy LTKM. Ak je dodavka vzduchu cez vstupnu sustavu
mensia ako je pozadovana potreba kompresora dochadza k vzniku vibracii. Obidva
uvedené javy su neziaduce a je potrebné ich odstranit’ pouzitim regulacnej sustavy
vstupnej sustavy.®

Zasoba stabilnej prace nadzvukovej vstupnej sustavy AK, vs kvantitativne vy-
jadruje plynodynamicku stabilitu v réznych rezimoch letu, ktora charakterizuje od-
chylku daného rezimu €innosti nadzvukovej vstupnej sustavy od nepripustného rezi-
mu nestabilnej prace (pumpaze) nadzvukovej vstupnej sustavy. Ako parameter stabi-
lity sa obvykle pouZiva koeficient stability Ky vs, ktory vyjadruje pomer prepocitaného
prietoku vzduchu na rezime spoloCnej prace s motorom (v pracovnom bode) a pre-
pocitanej dodavky vzduchu na hranici stability vstupnej sustavy

QV .
Ky’VS = id (1.16)

Qv,pr.,hr.

® Problematika nestabilnej prace vstupnej sustavy je predmetom samostatnej kapitoly tejto publikacie.
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Zasoba stabilnej prace vstupnej sustavy pri zadanej hodnote Machového Cisla

AK, = (K,ys—1).100 % = (% - 1) .100 % (1.17)
Kde:
AK, - zasoba stabilnej prace vstupnej sustavy,
Kyvs — koeficient stability nadzvukovej vstupnej sustavy,
Quv,pr.  — prepocitany prietok vzduchu v pracovnom bode,

Qu,pr.hr. — prepocitany prietok vzduchu na hranici stabilnej prace vstupnej sustavy.

1.2.6 Regulacia prietoku vzduchu v zavislosti od poziadaviek motora

Pre zabezpecenie spolahlivej €innosti LTKM u nadzvukovych lietadiel, ktoré lie-
taju v Sirokom rozsahu rychlosti a vysok letu, je nutné optimalizovat dodavku vzdu-
chu pomocou regulacnej sustavy vstupnej sustavy lietadla. Spravna €innost' regulac-
nej sustavy vstupnej sustavy lietadla (motora) zabranuje vzniku nestabilnej prace
(pumpaze) alebo vibracii nadzvukovej vstupnej sustavy.

1.2.7 Minimalne rozmery, hmotnost’, cena a jednoduchost’ konstrukcie

Standardné letecké poziadavky na minimalne rozmery, minimalnu hmotnost
a minimalnu cenu nie je mozné u modernych regulovatelnych vstupnych sustav do-
siahnut. Cim je regulovatelna nadzvukova sustava dokonalejSia, tym je zlozZitejSia a
drahsSia.

1.2.8 Jednoduchost’ obsluhy

SucCasné regulovatelné nadzvukové vstupné sustavy pracuju automaticky
v zavislosti od meniacich sa podmienok letu. V priebehu letu pilot regulovatelnu
vstupnu sustavu neovlada. V sucasnej dobe celu sustavu ovladania nadzvukovej
vstupnej sustavy riadi palubny pocita¢ prostrednictvom hydraulickej sustavy. Sucas-
ny trend v oblasti vstupnych sustav vojenskych nadzvukovych lietadiel je v pouZiti
neregulovanych nadzvukovych vstupnych sustav (F-22, F-35).

1.2.9 Ochrana pred nasatim cudzich predmetov

Aj nadzvukové vstupné sustavy lietadiel su ohrozené nasatim cudzich predme-
tov, ktoré moézu poskodit kompresory LTKM. U niektorych typov lietadiel sa z tohto
dbévodu pouzivaju aktivne metddy ochrany nadzvukovej vstupnej sustavy pred nasa-
tim cudzich predmetov, ktoré sa nachadzaju na vzletovej a pristavacej drahe. Prikla-
dom mdze byt stihacie-bombardovacie lietadlo Su-7, u ktorého sa privadzal stlaceny
vzduch od kompresora k dyze, ktora usmerfiuje prud vzduchu k vzletovej a pristava-
cej ploche a odfukuje predmety a Castice, ktoré by mohli byt nasaté do nadzvukovej
vstupnej sustavy a kompresora LTKM.

Vzhladom na rezimy Cinnosti lietadiel s nadzvukovymi vstupnymi sustavami sa
nepouziva u nich ochrana pred poskodenim prachom a pieskom.

1.2.10 Ochrana pred vznikom namrazy

Nadzvukové vstupné sustavy lietadiel su navrhované pre poZziadavky nadzvu-
kovych rychlosti letu, pri ktorych v désledku aerodynamického ohrevu dochadza
k zvySeniu teploty Casti nadzvukovej vstupnej sustavy. Tym automaticky odpada
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problém usadzovania namrazy pocas letu. V pripade vzniku namrazy pred letom sa
namraza odstranuje letiskovymi prostriedkami pre odmrazovanie.

1.3 Zvlastnosti nadzvukového prudenia

Zakladny rozdiel medzi podzvukovym a nadzvukovym prudenim vzduchu je
mozné kvalitativne vysvetlit pomocou zvukovych (tlakovych) vin vychadzajucich v
pravidelnych intervaloch z daného bodu zdroja (lietadla, rakety a pod.).

Sposoby $irenia sa tlakovych
(zvukovych) vin

P

Nepohybujtci sa zdroj Pohybuijlci sa zdroj
tlakovych (zvukovych) vin ——— tlakovych (zvukovych) vin
M=0
podzvukovou
rychlostou
M<1
zvukovou
rychlostou
M=1
nadzvukovou
rychlostou

M>1

Obr. 1.8 Spésoby $irenia tlakovych (zvukovych) vin

Ak sa zdroj nepohybuje, zvukové viny sa Siria sféricky (v tvare gule) rychlostou
zvuku rovnako do vSetkych smerov (Obr. 1.9). Postupujuce viny tvaru expandujicich
(zvacsujucich sa) kruznic sa Siria v rovine, rovnako ako viny vznikajuce hodenim ka-
mena do vody.

tlakova vina

M=0
Obr. 1.9 Sirenie tlakovych (zvukovych) vin z nepohybuijiceho sa zdroja
Odlisna situacia bude v pripade pohybujuceho sa zdroja (zfava doprava) rych-
lostou nizSou ako je rychlost zvuku t.j. nizSou ako rychlost’ Sirenia sa tlakovych vin

vychadzajucich z toho zdroja (Obr. ). Pri podzvukovych rychlostiach sa tlakové viny
Siria postupne jedna za druhou (ich frekvencia suvisi s rychlostou).®

® Hocko, M.: Zaklady aplikovanej plynovej dynamiky, 1. €ast. Technicka univerzita v KoSiciach 2017.
150 stran.
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M<1

Obr. 1.10 Sirenie tlakovych (zvukovych) vin zo zdroja pohybujiceho sa podzvukovou
rychlostou

Obr. 1.10 znazorhuje okamzity stav zdroja (pohyb zdroja v danom Casovom
okamihu) stéasne s polohou vin generovanych v &ase, ked bol zdroj v danej pozicii
jeho drahy letu (oznaCenej 1 az 5). Z obrazku jednoznacne vyplyva, Zze zdroj sa po-
hybuje rychlostou nizSou ako je rychlost zvuku, Cize €elna (predna) vina je vzdy pred
zdrojom (vZdy predchadza zdroj). Rozruchom je zasiahnuté celé prostredie.

Oblasti zasiahnuté rozruchom vzniknutym pohybom telesa sa zhoduju s oblas-
tami pocutelnosti zvukového zdroja umiestneného na telese.

Oblasti zasiahnuté rozruchom vzniknutym pohybom telesa sa zhoduju s oblas-
tami pocutelnosti zvukového zdroja umiestneného na telese.

Dosiahnutim kritickej rychlosti zvuku (M = 1) dochadza k zdruZeniu tlakovych vin
(Obr. ). Tieto viny sa zhromazduju na Cele prudenia. Teleso postupuje sucasne s tla-
kovymi vinami, ktoré vytvara. Pri pohybe lietadla rychlostou zvuku rozruchom je za-
siahnuta len polovica prostredia.

M=1

Obr. 1.11 Sirenie tlakovych (zvukovych) vin zo zdroja pohybujiceho sa zvukovou
rychlostou
Dalsim pripadom $irenia tlakovych vin je pohyb zdroja rychlostou vy$$ou ako je
rychlost zvuku (Obr. ). Kazda nasledujuca vina zaostava za zdrojom hluku a neméze
ho predbehnut z dévodu jej nizSej rychlosti.
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obalka kruznic
(Machov kuzel)

M>1

Obr. 1.12 Sirenie tlakovych (zvukovych) vin zo zdroja pohybujiceho sa nadzvukovou
rychlostou

V désledku toho sa lietadlo letiace nadzvukovou rychlostou v kazdej po sebe
iducej pozicii nachadza pred vinou, resp. predchadza vinu, ktoru vytvara (pohybuje
sa rychlejSie, ako nim vybudené zvukové viny).

Zhluk vSetkych tychto vin vytvara kuzelovity obal nazyvany Machov kuzel, ktory
sa pohybuje spolu s lietadlom. Akakolvek vytvorena zvukova vina je obmedzena roz-
sahom tohto kuzela. Na povrchu kuZela, kde na seba dosadaju zvukové viny, je vel-
ky rozdiel tlakov.

Polovica z vrcholového uhla kuzela sa nazyva Machov uhol « .

. rychlost’ zvuku . rychlos’ zvuku
sina = - a = arcsin

- rychlost lietadla rychlos lietadla

Cim leti lietadlo rychlejsie, tym je Machov uhol mensi. Vzduch mimo oblasti
Machového kuzela nie je ovplyviiovany pohybom lietadla.
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2 Rozdelenie nadzvukovych vstupnych sustav LTKM

Nadzvukové vstupné sustavy sa pouzivaju u lietadiel, ktoré dosahuju vysokeé
rychlosti letu (Mmax. > 2). Cim je vy$$ia rychlost lietadla, tym je zloZitej$ia konstrukcia
vstupnej sustavy a su na fiu kladené vacsie poziadavky. Nadzvukoveé vstupné susta-
vy su obvykle sucastou konstrukcie draka lietadla. Maju r6zne konsStrukéné usporia-
danie. Pre zvy$enie tlaku sa pouziva sustava razovych vin.

Rozdelenie nadzvukovych vstupnych sustav LTKM je mozné vykonat podla
réznych kritérii (podla poétu razovych vin, podra polohy razovych vin vzhladom k po-
vrchu vstupnej sustavy, podla tvaru vstupnej sustavy, podla umiestnenia na kon-
Strukcii draka lietadla a pod.).

Existujuce nadzvukové vstupné sustavy su obvykle rieSené s viacerymi razo-
vymi vinami, pretozZe v jednej razovej vine, v désledku narastu jej intenzity a strat pri
vysokych rychlostiach letu, nie je mozné zabezpecit efektivne stlacenie vzduchu. Pre
znizenie intenzity kolmej razovej viny je pred fiou sustava menej intenzivnych Sik-
mych rézovych vin, v ktorych sa vzduch predbeZne zbrzduje. Pre vytvorenie systému
razovych vin sa vyuziva $pecialne upraveny povrch vstupnej sustavy, ktory sa nazy-
va brzdiaci povrch. Brzdiaci povrch tvori sustava zlomov povrchov s réznym uhlom
sklonu. Pri obtekani takého povrchu vznikaju Sikmé razové viny, v ktorych dochadza
k postupnému stlaCovaniu nadzvukového prudu vzduchu pred kolmou razovou vinou.

2.1 Rozdelenie nadzvukovych vstupnych sustav podla spésobu
stlacovania

Nadzvukové vstupné sustavy v zavislosti od toho, v akej zéne, vzhladom ku ro-
vine vstupu vonkajSieho plasta, sa realizuje proces nadzvukového prudenia vo vypo-
¢tovom rezime, je mozné ich rozdelit’ na tri skupiny.

2.1.1 Nadzvukova vstupna sustava s vonkajsSim stlacovanim

Ak proces brzdenia prudu vzduchu bude prebiehat na brzdiacom povrchu pred
vstupnou rovinou vstupnej sustavy, pricom plocha najmensieho prierezu vnutorného
kanala (hrdlo) sa nachadza v bezprostrednej blizkosti pred vstupnou rovinou vstupnej
sustavy. Takato vstupna sustava je vstupnou sustavou s vonkajsim stlacovanim (obr.
2.1).

]

Obr. 2.1 Schéma nadzvukovej vstupnej stistavy s vonkaj$im stladovanim’

! Vykres autor.
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2.1.2 Nadzvukova vstupna sustava s vnutornym stlaéovanim

Ak sa proces brzdenia prudu vzduchu bude realizovat za vstupnou rovinou
vstupnej sustavy (vSetky Sikmé razové viny sa nachadzaju za vstupnou rovinou
vstupnej sustavy), potom takato vstupna sustava bude vstupnou sustavou s vnutor-
nym stlaCovanim (Obr. 2.2).

Obr. 2.2 Schéma nadzvukovej vstupnej ststavy s vnatornym stla¢ovanim?®
2.1.3 Nadzvukova vstupna sustava so zmieSanym stlacovanim

Ak k brzdeniu prudu vzduchu bude dochadzat' Ciastocne pred vstupnou rovinou
vstupnej sustavy a Ciasto€ne za vstupnou rovinou vstupnej sustavy, potom takato
vstupna sustava bude vstupnou sustavou s kombinovanym (zmieSanym) stlaCovanim
(Obr. 2.3). V tomto pripade ma vnutorny kanal od vstupnej roviny vstupnej sustavy az
po hrdlo znacné zuzenie. Hrdlo s minimalnym prierezom sa nachadza v urcitej vzdia-
lenosti od vstupnej roviny vstupnej sustavy.

Obr. 2.3 Schéma nadzvukovej vstupnej ststavy s kombinovanym stla¢ovanim?®

V sucasnosti sa v letectve najCastejSie pouzivaju nadzvukové vstupné sustavy
s vonkajSim stlacovanim. Nadzvukové vstupné sustavy zmieSaného typu a s vnutor-
nym stlaCovanim mo&zu zabezpedit' pri vysokych rychlostiach letu efektivnejsi proces
stlaCovania nadzvukového prudu, avSak pri ich praktickom vyuZiti existuju urcité
technické probléemy.

2.2 Rozdelenie nadzvukovych vstupnych sustav podla tvaru brzdia-
cej plochy

Nadzvukové vstupné sustavy je mozné rozdelit podla tvaru brzdiacej plochy na:
- Celné kuzelové (MiG-21MF, Convair B-58 Hustler, English Electric Lightning F.6,
Su-22, Jak-28, SR-71 a dalSie),
- bo¢né polkuzelové (Mirage Ill, Mirage IV, Mirage V, Mirage 2000),
- klinové (Phantom F-4, MiG-23),
- panelové (Concorde, Tu-144, MiG-29).

2.2.1 Celné nadzvukové vstupné sustavy s kuzelovou brzdiacou plochou

Nadzvukové vstupné sustavy s kuzefovou brzdiacou plochou su tvorené pohyb-
livym kuzelom, ktory je umiestneny vo vstupnej sustave. Kuzefova brzdiaca plocha

8 Vykres autor.
o Vykres autor.
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ma obvykle niekolko zlomov, ktoré uréuju podet Sikmych razovych vin v nadzvukovej
vstupnej sustave.

Nadzvukové vstupné sustavy s €elnou kuzelovou brzdiacou plochou mézu byt
sucastou konstrukcie trupu lietadla (MiG-21, Su-22, English Electric Lightning F.6)
alebo su sucastou motorovej gondoly, ktora je umiestnena pod kridlom alebo je su-
Castou konstrukcie kridla (Convair B-58 Hustler, Jak-28, SR-71).

Obr. 2.4 Detail nadzvukovej vstupnej sustavy motorovej gondoly motora General
Electric J-79 bombardovacieho lietadla Convair B-58 Hustler™®

2.2.2 Bo¢né nadzvukové vstupné sustavy s polkuzelovou brzdiacou plochou

U bo¢nych nadzvukovych vstupnych sustav niektorych typov lietadiel sa na-
miesto panelovych brzdiacich pléch pouzivaju pohyblivé polkuzeloveé brzdiace plochy
(napr. Mirage lll. Tu-128) alebo pohyblivé Stvrtkuzefové (sektorové) brzdiace plochy
(napr. F-111).

Obr. 2.5 Nadzvukové vstupna sustava s boc":lrlou polkuzelovou plochou lietadla Mira-
ge IV

10 Archiv autora.
M Archiv autora.
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2 Rozdelenie nadzvukovych vstupnych sustav LTKM

Tieto nadzvukové vstupné sustavy sa €asto pouZzivali u vysoko manévrovatel-
nych lietadiel tretej a Stvrtej generacie s cielom zlepSenia charakteristik pohonnych
jednotiek pri velkych uhloch nabehu a skizu, skratenia dizky a hmotnosti kanalov do-
davky vzduchu k motoru a vyuzitia kladnej interferencie nadzvukovej vstupnej susta-
vy a lietadla.

Zakladnym problémom vyberu umiestnenia nadzvukovej vstupnej sustavy v
blizkosti povrchu draka lietadla spoCiva v zabezpe€eni malej zmeny miestnych uhlov
nabehu a sklzu nadzvukovej vstupnej sustavy pri porovnani so zmenou uhlov nabe-
hu a sklzu lietadla.

Upload to

Intake AFWing.com
Development

Obr. 2.6 Nadzvukova vstupna sustava so éltzvrt’kuiel’ovou trecou plochou lietadla F-
111

Nedostatkom bo¢nych nadzvukovych vstupnych sustav (pri porovnani s ¢elnymi
nadzvukovymi vstupnymi sustavami) je skutoCnost, Ze maju vySsi stupen nerovno-
mernosti a nestacionarnosti prudu vzduchu vo vystupnom priereze. To je dané ne-
rovnomernostou prudenia na vstupe, ako aj malou dizkou vzduchovych kanalov pri-
vodu vzduchu k motoru, ktory neumoZznuje vyrovnavat parametre motora.

2.2.3 Boéné nadzvukové vstupné sustavy s klinovou brzdiacou plochou

V sucCasnej dobe sa u vojenskych nadzvukovych lietadiel s motorom umiestne-
nym v trupe pouZzivaju bo¢né vstupné sustavy s klinovou brzdiacou plochou.

Obr. 2.7 Bo¢na nadzvukova vstupna sustava s klinovou brzdiacou plochou (Su-24)*

2 Archiv autora.
13 Archiv autora.
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2 Rozdelenie nadzvukovych vstupnych sustav LTKM

2.2.4 Spodné nadzvukové vstupné sustavy s panelovou brzdiacou plochou

U motorov umiestnenych v gondolach pod trupom alebo pod kridlami sa pouzi-
vaju nadzvukové vstupné sustavy s panelovou brzdiacou plochou. Analogické nad-
zvukové vstupné sustavy boli pouzité na dialkovych nadzvukovych lietadlach (Con-
corde, Tu-144, Tu-160 ainych). Z hfadiska konkrétneho konstrukéného rieSenia sa
odliSuju. M6zu byt rieSené ako podkridlové, podtrupové, nadtrupové a bocné vstupné
sustavy (vo vztahu k trupu lietadla).

IR A om— =
L [3

Obr. 2.8 Spodné nadzvukové vstupné sustavy s panelovou brzdiacou plochou

(Concorde)**

Obr. 2.9 Spodna nadzvukova vstupna sustava stihacieho lietadla Eurofighter Typho-

On15

2.2.5 Priestorové vstupné sustavy

Pre suCasné vojenske lietadla piatej generacie sa konStruuju priestorové vstup-
né sustavy s réznym tvarom vstupného prierezu (napr. T-50, F-22 — paralelogram)
S tzv. priestorovym stlacenim. V tomto pripade na vytvoreni celého komplexu razo-
vych vin sa podielaju nielen brzdiace povrchy, ale aj $pecidlne profilované hrany
plasta.

“Archiv autora.
BArchiv autora.
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2 Rozdelenie nadzvukovych vstupnych sustav LTKM

Obr. 2.10 Stihacie lietadlo F-22 s priestorovymi neregulovatelnymi vstupnymi ustro-
jenstvami’®

2.3 Rozdelenie nadzvukovych vstupnych sustav podla umiestnenia
2.3.1 Celné nadzvukové vstupné ststavy

Celné osovo symetrické nadzvukové vstupné sustavy sa éasto pouzivali u nad-
zvukovych lietadiel druhej generacie (Su-7, Su-22, MiG-21, English Electric Lightning
F.6 a dalSich). Pri ich umiestneni v nosovej ¢asti trupu tieto nadzvukové vstupné sus-
tavy pri malych uhloch nabehu v désledku rovnomernosti nabiehajuceho prudu
a osoveho symetrického prudenia vzduchu zabezpeCuju dobré charakteristiky
z hladiska urovne strat, hmotnosti a Struktury pradu vzduchu na vstupe do motora.
Avsak so zvySovanim uhlov nabehu sa ich charakteristiky prudko zhorSuju, najma pri

nadzvukovych rychlostiach letu.
| 3
-

Obr. 2.11 Celna nadzvukova vstupna sustava lietadla English Electric Lightning F.6"’

¥ Archiv autora.
Y Archiv autora.
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2 Rozdelenie nadzvukovych vstupnych sustav LTKM

Celna nadzvukova vstupna sustava méze byt pouZitd na regulaciu dodavky
vzduchu do motora, ktory je umiestneny v motorovej gondole, ktora je umiestnena v
konStrukcii kridla (SR-71 Blackbird) alebo pod kridlom (B-58 Hustler, Jak-28). U tych-
to lietadiel ma kazda motorova gondola samostatnu a nezavislu regulacnu sustavu.

Obr. 2.12 Motorova gondola motora J-58 s nadzvukovou regulovatelnou vstupnou
sustavou lietadla SR-71 Blacbird*®

Vyhodou celnych vstupnych nadzvukovych sustav je, Ze do nich vstupuje ne-
rozruseny prud vzduchu. U Celnych vstupnych nadzvukovych sustav, ktoré su sucas-
tou trupu lietadla je dizka vzduchového kanala k motoru velka, ¢o méa za nasledok
vznik hydraulickych strat. Hydraulické straty je mozné znizit' skratenim vzduchového
kanala umiestnenim motora do motorovej gondoly. Nevyhodou tohto rieSenia je zvy-
$eny vinovy odpor motorovych gondol pri nadzvukovom lete. Celné vstupné nadzvu-
kové sustavy lietadiel su citlivé na zmenu uhla nabehu prudiaceho vzduchu, o je
jeho dalSia nevyhoda, ktora méze vyvolat vznik nestabilnej prace (pumpaze) vstup-
nej sustavy. Nestabilna praca nadzvukovej vstupnej sustavy méze vyvolat nestabilnu
pracu kompresora, ktora méze mat za nasledok zni€enie motora.

X (i ¥ s '.‘s_\é, 6 -k Y e
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Obr. 2.13 Motorova gondola motora R-11 s nadzvukovou regulovatefnou vstupnou
ststavou lietadla Jak-28*

BArchiv autora.
¥ Archiv autora.

27


https://www.google.sk/url?sa=i&url=https://www.kpopov.ru/military/minsk_borovaya_yak.htm&psig=AOvVaw27PPQytHEHtlKWRBXl4U2l&ust=1604262696824000&source=images&cd=vfe&ved=0CAIQjRxqFwoTCPDRx9fW3-wCFQAAAAAdAAAAABAh

2 Rozdelenie nadzvukovych vstupnych sustav LTKM

2.3.2 Bo¢né nadzvukové vstupné sustavy

U su€asnych nadzvukovych lietadiel sa najCastejSie pouzivaju bocné alebo
spodné nadzvukové vstupné sustavy s vonkajSim stlacenim.

ik A2

Obr. 2.14 Bo&na nadzvukova vstupna sUstava stihacieho lietadla MiG-31BM?°

Okrem toho u takychto vstupnych ustrojenstiev existuje moznost odklonenia
prednej nabehovej hrany, co umoznuje zvacsit geometricku plochu vstupnej sustavy.
Odklon hrany do vnutra zmensuje geometricku plochu vstupnej sustavy a umoznuje
pri miernej nadzvukovej rychlosti udrziavat’ hlavnu vinu v blizkosti prednej hrany, ¢o
zvysuje stabilitu ¢innosti nadzvukovej vstupnej sustavy.

2.4 Rozdelenie nadzvukovych vstupnych sustav podla spésobu re-
gulacie
Z hfadiska regulacie vstupnych sustav je mozné nadzvukové vstupné sustavy
rozdelit podla spésobu regulacie na:
- neregulovane,

- so skokovou regulaciou,
- s plynulou regulaciou.

V sucCasnej dobe je sustava regulacie vstupnej sustavy prepojena s automatic-
kou regulacnou sustavou motora a riadiacou sustavou lietadla, Co umoznuje optima-
lizovat dodavku vzduchu do LTKM vo vSetkych reZimoch letu a vSetkych rezimoch
cinnosti LTKM.

DArchiv autora.
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3 Rezimy ¢€innosti nadzvukovych vstupnych sustav

3.1 Nadzvukové prudenie vo vstupnej sustave leteckych turbokom-
presorovych motorov
Systém razovych vin pri nadzvukovej rychlosti prudu vzduchu méze byt vytva-

rany elementmi konstrukcie nadzvukovej vstupnej sustavy, ktoré su umiestnené pod
ur€itym uhlom B vzhfadom k smeru prudiaceho vzduchu (Obr. 3.1)

M>1

Obr. 3.1 Vznik Sikmych razovych vin vo vstupnej ststave LTKM

Rychlost’ za Sikmou razovou vinou obvykle zostava nadzvukova, a tym vysSia
(pri konstantnej hodnote uhla B), ¢im je vyS$Sia hodnota Machového Cisla letu My. Ak
je rychlost’ prudiaceho vzduchu za prvou Sikmou razovou vinou M; < 1,3 — 1,35, po-
tom k dalSiemu stlaCovaniu vzduchu dochadza v kolmej razovej vine v désledku ma-
lych strat v nej. Ak je rychlost prudiaceho vzduchu za prvou Sikmou razovou vinou My
> 1,35, potom bude potrebna este jedna Sikma razova vina pre dalSie znizenie rych-
losti pridu vzduchu pred kolmou réazovou vinou.?

V obecnom pripade musi vznikat vo vstupnej sustave systém razovych vin, kto-
ry bude pozostavat z niekolkych Sikmych razovych vin a jednej uzatvaracej kolmej
razovej viny. Existuje optimalny systém razovych vin, ktory umozfiuje dosiahnut ma-
ximalnu hodnotu sucinitela zachovania celkového tlaku vo vstupnej sustave oys (pri
nemeniacom sa poéte razovych vin a konstantnej rychlosti prudiaceho vzduchu My =
konst.). Z obecnej tedrie optimalneho systému razovych vin je zname, Ze maximalna
hodnota sucinitela zachovania celkového tlaku vo vstupnej sustave oys sa dosahuje
v pripade, ak intenzita jednotlivych Sikmych razovych vin je rovnaka a intenzita uzat-
varacej kolmej razovej viny je nizsia.

Aby sa dosiahli vysoké hodnoty sucinitela zachovania celkového tlaku vo
vstupnej sustave oys pri stlacovani vzduchu je mozné vykonavat adiabatické brzde-
nie nadzvukového prudu vzduchu. V takomto pripade sa musi tvar brzdiaceho po-
vrchu menit plynule (Obr. 3.1c). Tvar povrchu adiabatického stlacovania sa vypocita-
va v smere opacneého prudenia podla Prandtla-Mayera.

Na Obr. 3.2 je znazornena graficka zavislost zmeny sucinitefa zachovania cel-
kového tlaku v nadzvukovej vstupnej sustave oys od Machového Cisla letu pre rézne
systémy razovych vin. U vSetkych systémov razovych vin so zvySovanim Machového
Cisla letu dochadza k poklesu sucinitela zachovania celkového tlaku v nadzvukovej
vstupnej sustave oys, pricom k najmenej intenzivnemu poklesu dochadza u systému
s tromi Sikmymi razovymi vinami a jednou kolmou razovou vinou.

“8rachtenko, S. M.: Teorija i ras€ot vozduSno-reaktivnych dvigatelej. Moskva, MaSinostrojenije 1987.
568 stran.
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Obr. 3.2 Zavislost sucinitela oys od rychlosti letu My pre rézne systémy razovych vin

1 — Celna razova vina; 2 — jedna Sikma a kolma razova vina; 3 — dve Sikmé a kolma
razova vina 4 — tri Sikmé a kolma razova vina
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Obr. 3.3 Priebeh zmeny parametrov u nadzvukovej vstupnej sustavy s dvomi razo-
vymi vinami

Na Obr. 3.3 je znazornena schéma vstupného difuzora nadzvukovej vstupne;j
sustavy s jednou Sikmou a jednou kolmou razovou vinou. Vzdialenost 0 — a sa voli
na zaklade podmienky styku Cela razovej viny s hranou vstupu do difuzora nadzvu-
kovej vstupnej sustavy LTKM. Plocha vstupného prierezu difuzora sa stanovuje na
zaklade podmienky, aby rychlost prudu v fiom sa rovnala rychlosti za kolmou razo-
vou vinou. V tom pripade sa kolma razova vina nachadza v priereze ¢ — a a nema
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vplyv na vonkajSie obtekanie difuzora. V Sikmej razovej vine sa rychlost znizuje z
rychlosti letu v na urcitu rychlost’ pradu vzduchu c, ktora je vysSia ako miestna rych-
lost’ zvuku a v naslednej kolmej razovej vine a — a sa rychlost' stava podzvukovou.

Na Obr. 3.4 je znazornena schéma vstupného difuzora nadzvukovej vstupnej
sustavy s dvomi Sikmymi a jednou kolmou razovou vinou. V tomto pripade je povrch
kuzela stupnovity, s robznym vrcholovym uhlom. V takomto difuzore v prvych dvoch
Sikmych razovych vinach sa rychlost’ dvakrat znizi, stale vSak zostava nadzvukova.
V poslednej, kolmej razovej vine, sa nadzvukovy prud vzduchu transformuje na pod-
zvukovy prud. V désledku vacsieho poétu Sikmych razovych vin su menej intenzivne
(slabé), na zaklade ¢oho su charakterizované pomerne malymi stratami. Uzatvaracia,
kolma razova vina, ktora vznika pri pomerne malych nadzvukovych rychlostiach pru-
du vzduchu je tieZ slaba.??

Obr. 3.4 Priebeh zmeny parametrov u nadzvuzléovej vstupnej sustavy s tromi razovymi
vinami

Proces stlacovania nadzvukového prudu vzduchu méze prebiehat v systéme
razovych vin, ktoré sa odrazaju od vnatorného povrchu kanala vstupnej sustavy.
V tomto pripade bude stlacovanie vzduchu prebiehat vo vnutri kanala nadzvukovej
vstupnej sustavy (vnutorné stlaCovanie nadzvukového pradu vzduchu).

3.2 Nadzvukové vstupné sustavy s vonkajsim stlaéenim

U sucasnych vojenskych nadzvukovych lietadiel sa pouzivaju vstupné sustavy
s vonkajsim stladenim, ktoré pracuju so sUstavou razovych vin. Takéto vstupné sus-
tavy su navrhované a pocitané na Machovo Cislo letu Mys,,, ktoré je blizke maximal-
nemu Machovému Cislu letu Mpax.. Schéma takejto plochej bo¢nej nadzvukovej
vstupnej sustavy so zakladnymi geometrickymi parametrami je znazornena na obr.
3.5.

“Ako dokazuju vypoclty G. I. Petrova a E. I. Uchova pri hodnotach M < 1,5 poskytuje jednoduchy pod-
zvukovy difuzor, okolo ktorého vznika kolma razova vina, uspokojujice vysledky, t.j. do M = 1,5 ne-
bolo nutné pouzivat konstrukéne zloZité vstupné difuzory LTKM so Sikmymi rdzovymi vinami (MiG-
19, Super Sabre, Dassault Super Mystére apod.). Pri rychlostiach letu M = 2 aZ 3 je pre zniZenie
strat nutné pouzit difizor s tromi razovymi vinami.

23Fotograﬁa autor.
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Obr. 3.5 Schéma plochej bo¢nej nadzvukovej vstupnej sustavy s vyznacenim za-
kladnych geometrickych charakteristik

Kde:

Svs — plocha vstupného prierezu vstupnej ststavy [m?],

Sm — plocha maximalneho vonkajsieho prierezu vstupnej ststavy [m?],

Sn — plocha minimalneho prierezu vnatorného kanala (hrdla) vstupnej sustavy [m?],
Sg — plocha $trbiny odvodu medznej vrstvy [m?],

S: — plocha pred kompresorom motora [m?],

Sa — plocha vstupnej sustavy v reze a —a [m?],

B1, B2, B3z — uhly nastavenia jednotlivych panelov brzdiaceho povrchu [°],
By = X%, Bi — celkovy uhol sklonu panelov brzdiaceho povrchu [°],

Bpivn. — vnutorny uhol plasta vstupnej sustavy [°],

Bpl.von— Vonkajsi uhol plasta vstupnej sustavy [°],

Bk.1 — uhol odklonu klapky odpustania vzduchu zo vstupnej sustavy [°],
Bki.2. — uhol odklonu klapky prisavania vzduchu do vstupnej sustavy [°],

K1, Kz, K3 — kiby nastavenia panelov brzdiaceho povrchu vstupnej sustavy.

Obr. 3.6 Redlna schéma (a) a vypoctova schéma (b) prudenia v nadzvukovej vstup-
nej sustave
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Pri obtekani brzdiaceho povrchu, ktory je tvoreny stupnovitym klinom (kuze-
fom), nadzvukovym pradom, vznika sUstava $ikmych razovych vin, uzatvorena kol-
mou (zavernou) razovou vinou. Pritom sa zabezpecCuje podzvukové prudenie vzdu-
chu do vnutorného kanala. Na vypoctovom rezime dochadza k urCitému rozladeniu
sikmych razovych vin (Obr. 3.6a), aby ich kolma (zaverna) razova vina nerozrusovala
v bezprostrednej blizkosti vstupnej hrany. To vedie k malému znizeniu sucinitela
prietoku ¢ oproti @ = 1 a nepatrnému zvysSeniu cy s, avSak ma za nasledok zvySenie
stability nadzvukovej vstupnej sustavy. Pri vypoctoch sa realna schéma prudenia na-
hradzuje zjednoduSenou schémou, v ktorej sa Sikmé razové viny zbiehaju na vstup-
nej hrane a kolma (zaverna) razova vina sa nachadza bezprostredne na vstupe do
vnutorného kanala (Obr. 3.6b). V tejto schéme vo vypoctovom reZime je sucinitel
prietoku ¢ = 1.

Sucinitel obnovenia celkového tlaku v razovych vinach o, v sustave, tvorene;j
z m Sikmych razovych vin a uzatvaracej kolmej razovej viny, sa stanovuje zo vztahu

O = 0,110, (3.1)
Kde:
o, — sucinitel zachovania celkového tlaku v razovych vinach,
o, — sucinitel zachovania celkoveho tlaku v kolmej razovej vine,
o; — sucinitel zachovania celkového tlaku v i-tej Sikmej razovej vine.

Gm,max '§§ th?az m
0,8 \\ = 30° /
< ’ /
0,6 =0\ \ 20° /,/ S
\| [/

&

<1 )
7
\\

1,0 2, 3,0 My 2,0 3,0 My
a) b)
Obr. 3.7 Zavislost 0mmax. @ Bz,opt. 0d My pri réznych hodnotach m pre ploché prude-
nie

Hodnota sucinitela obnovenia celkového tlaku oy, zavisia od vyberu uhlov B; a
nasledne aj od Bs. Pre stanovené hodnoty My a m je mozné vybrat uhly nastavenia
panelov brzdiaceho povrchu a im odpovedajlce intenzity razovych vin, aby bola do-
siahnuta hodnota 6, = 0, mqax- Takato sustava razovych vin sa teoreticky (z hladi-
ska minimalnych strat v razovych vinach) javi ako optimalna. Plati, Ze maximalna
hodnota @, sa dosahuje pri konstantnej hodnote intenzity vetkych razovych vin. Na
Obr. 3.7a su uvedené zavislosti hodnoty ;;, max 0d My pre kolmua razovu vinu (m = 0)
a sustavu s réznym poétom m Sikmych razovych vin. Je zrejmé, ze &im je vysSia
hodnota My, tym vhodnejsie je pouzitie vaéSieho podtu razovych vin pre dosiahnutie
O mmax- AvSak zvacsenie pocCtu Sikmych razovych vin komplikuje konstrukciu nadzvu-
kovej vstupnej sustavy, zvadsuje jeho dizku a hmotnost. Z tohto dévodu sa prakticky
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pouzivaju pre rychlosti My = 2,0 az 3,0 brzdiace povrchy s dvomi alebo tromi Sikmymi
razovymi vinami.

V realnych podmienkach je nevyhnutné brat do uvahy pritomnost hranicnej
medznej vrstvy, ktora vznika na brzdiacej ploche a na stenach vnutorného kanala a
narasta po dizke panelov a zvaé3uje svoju hribku v miestach vzajomného pdsobenia
s razovymi vinami. Intenzita jej narastania zavisi od tlakového gradienta, ktory je na
brzdiacom povrchu pomerne velky v miestach jeho zlomov a zvySuje sa pri zvySeni
My a uhla Bz. Aby sa zabranilo odtrhnutiu pradu a naruSeniu stability pradenia priji-
maju sa Specialne opatrenia. Jednym z nich je vyber uhla Bs.

Ako ukazuju vypocty, uhly Bz opt., ktoré zabezpec€uju dosiahnutie ommax, su ob-
vykle velké a ako je zrejmé z Obr. 3.7b, sa zvacsuju pri zvySeni My a m. V rozsahu
My = 2,0 az 3,0 pri dvoch alebo troch Sikmych razovych vinach dosahuju hodnotu
Bsopt. = 25° az 35° pre ploché a Bsop. = 30° az 45° pre osovo symetrické vstupné
sustavy. Z tohto dévodu sa v praxi vyberaju uhly Bz menSie ako Bsopt, €O vedie k
zniZeniu intenzity Sikmych razovych vin a zvySeniu intenzity uzatvaracej kolmej razo-
vej viny. To zniZzuje tlakovy gradient pdsobiaci na brzdiaci povrch, ¢im sa dosahuje
zmenSenie narastania medznej vrstvy a zabranuje jej odtrhnutiu. AvSak zvySenie in-
tenzity kolmej razovej viny vedie k znizeniu hodnoty o, pri porovnani s om max.-

U nadzvukovych vstupnych sustav s vonkajSim stlacenim brzdenie nadzvuko-
vého prudu v Sikmych razovych vinach je spojené s jeho jednosmernym odklonom od
osoveho smeru. Vo vnutornom kanale tento prud, ktory je uz podzvukovy, je potreb-
né vratit do povodného smeru nato€enim opaénym smerom o rovnaky uhol. Obvykle
pritom dochadza odtrhavaniu prudu vzduchu na vypuklom povrchu vnutorného kana-
la vstupnej sustavy v blizkosti jej hrdla. Pri€inou vzniku zény odrhnutia (Obr. 3.6a) je
akumulacia stekajucej medznej vrstvy z brzdiaceho povrchu u€inkom pdsobenia od-
stredivych sil, vznikajucich pri nata¢ani prudu vzduchu. ZmenSenie uhla Bx pri porov-
nani s Bz,0pt. Ma za nasledok zmensenie rozmerov zony odtrhavania prudu vzduchu

v oblasti hrdla.
| |
BZ Osovo symetrické §
vzduchové sustavy @@
30° $ §>V
A§ £
N4

4
Ploché vzduchoveé
sustavy

20 4 >

101 2 3 M

Obr. 3.8 Odporuc¢ané hodnoty uhlov Bs pre ploché a osovo symetrické nadzvukoveé
vstupné sustavy

Odporu¢ané hodnoty uhlov Bs pre osovo symetrické a ploché nadzvukové
vstupné sustavy vonkajSieho stlacenia, ktoré boli ziskané v CAGI Statistickym spra-
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covanim parametrov ziskanych pri skuskach su znazornené v grafoch na Obr. 3.8.
Ako je zrejmé z grafu ploché nadzvukové vstupné sustavy vyzaduju nizSie hodnoty
uhlov Bs, ako osovo symetrické nadzvukoveé vstupné sustavy. ZvySenie Machového
Cisla na vstupe do nadzvukovej vstupnej sustavy si vyZzaduje zvacSenie Bz a poctu
razovych vin m.

Uhly podrezania vonkajsieho plasta a dizka nadzvukovej vstupnej sustavy von-
kajSieho stlaenia sa stanovuju z podmienky plynulého vstupu vzduchu do vnutorné-
ho kanala, odkloneného pri brzdeni v razovych vinach a obtekania vonkajSieho po-
vrchu plasta bez odtrhavania prudu vzduchu. U existujucich nadzvukovych vstup-
nych sustav dosahuju uhly By von. = 5° @z 10°.

Pre zmenSenie nerovnomernosti a nestacionarnosti prudu na vystupe z nad-
zvukovej vstupnej sustavy sa tvar vnutorného kanala, plocha hrdla a sustava odvodu
medznej vrstvy tak, aby sa minimalizoval Skodlivy vplyv zény odtrhavania prudu v
oblasti hrdla. Z tohto dévodu sa vnutorny kanal od vstupného prierezu az do prierezu
hrdla konstruuje ako mierne zuzZujuci (aby sa na ukor konfuznosti prudenia zmenSila
hrabka medznej vrstvy a vyrovnala rovnomernost prudu vzduchu) a za hrdlom vznika
usek s konstantnou plochou prierezu, cez ktory prechadza do podzvukového difuzora
s malym uhlom zvacésenia prierezu.

Sucinitel zachovania celkoveého tlaku vstupnej sustavy oys na vypoctovom re-
Zime cinnosti nadzvukovej vstupnej sustavy okrem straty celkového tlaku v sustave
razovych vin, charakterizovanych suéinitelom o, musi zahffiat’ tieZ straty, ktoré su
spbésobené trenim a existenciou oblasti odtrhnutia. Z tohto dévodu sa zavadza empi-
ricky sucinitel oy. V takomto pripade plati

Oys = Oy am[l] (32)
Kde:
oy =0,9az0,95.

Plocha vstupnej sustavy Sys (ak plati podmienka, Ze nedochadza k odpustaniu
vzduchu cez odpustacie dvierka a odvodu medznej vrstvy z brzdiaceho povrchu) sa
stanovuje pomocou rovnice kontinuity pre rezy H—H aa—a (Obr. 3.6 b)

m.;’;_;.q(AH).SH = m;’T_ q(1,). S, (3.3)
Ak plati, Ze na vypoc&tovom rezime (ked plati ¢ = 1) Sy = Sa, The = Tac @ Pac/PHc = Ovs
potom

_ q(Aq)
SVS = O-VS'_q(lH)'Sa (34)
Kde:
Svs - plocha na vstupe do nadzvukovej vstupnej ststavy [m?],
S. - plocha na vstupe do nadzvukovej vstupnej ststavy v reze a - a [m?],

ovys - sucCinitel zachovania celkového tlaku v nadzvukovej vstupnej sustave [1],

q(A4) — pomerna hustota prietoku pred motorom v reze H - H,

d(Aa) — pomerna hustota prietoku v reze a — a na vstupe do nadzvukovej vstupnej
sustavy.

Vypocty ukazuju, Ze potrebna plocha vstupu vstupnej sustavy pri S, = konst. so
zvySenim Mys rastie, kedZe q(An) sa znizuje s My intenzivnejSie, ¢im sa znizuje po-
merna hustota prietoku q(As) na vstupe do motora, urCena charakteristikou kompre-
sora.
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Plocha hrdla S, sa vybera tak, aby rychlost’ prudu vzduchu v hom sa rovnala
rychlosti zvuku. Takato plocha hrdla je optimalna a oznaCuje sa Sy opt.. Ak je plocha
hrdla mensSia ako optimalna, potom nadzvukova vstupna sustava nemdze prepustit
cely prietok vzduchu, ktory prechadza cez sUstavu razovych vin. V tom pripade je
zaverna kolma razova vina odtlatovana od vstupnej roviny nadzvukovej vstupnej
sustavy. Z dévodu silnejSieho zakrivenia prudu vzduchu za kolmou razovou vinou sa
sucinitel prietoku ¢ zniZuje a mierne sa zvySuje odpor. Znizuje sa aj sucinitel o
v désledku éiastoéného narusenia Sikmych razovych vin kolmou razovou vinou.

Ak je plocha hrdla vacsia ako S opt., priebeh prudenia pred rovinou vstupu nad-
zvukovej vstupnej sustavy sa nemeni, avSak vo vnutornom kanale sa zvacsuje ne-
rovnomernost’ prudu z dévodu zvacsenia rozmerov oblasti odtrhnutia pradu. Vysvet-
luje sa to tym, Ze pri priliS velkej ploche hrdla prud vzduchu pri pootocCeni sa pritlaca
k ohnutému povrchu plasta a zapifia len &ast prietokového prierezu v oblasti hrdla.
Ostatnu jeho Cast zabera oblast odtrhnutia, ¢o vedie k znizeniu sucinitela zachova-
nia celkového tlaku v nadzvukovej vstupnej sustave oys a prudkému zvacsSovaniu
nerovnorodosti prudu vzduchu na vystupe. Tym sa zddvodnuje nutnost vofby S, =
Sh,opt.-

K dalSim spésobom zabranenia sSkodliveho vplyvu medznej vrstvy patria:
- odsavanie medznej vrstvy cez otvory v perforovanom brzdiacom povrchu,
- odvedenie medznej vrstvy cez Specialnu medzeru v oblasti hrdla nadzvukovej
vstupnej sustavy,
- umiestnenie turbulizatorov (generatorov virov) v kanale za hrdlom nadzvukove;j
vstupnej sustavy.
Tieto opatrenia maju za nasledok zmenSenie rozmerov oblasti odtrhnutia prudu
vzduchu, zniZuju vnutorné straty v kanale, ako aj rovnorodejSie prudenie vzduchu na
vystupe zo vstupnej sustavy.

Plocha hrdla Sy mdZe byt ur€ena z rovnice kontinuity (3.4) prerezyH-Hah —
h (Obr. 3.6b), z ktorej vyplyva

_ ¢q@g)
Sp= —am.q(zh)'s"s (3.5)
Kde:
Svs — plocha na vstupe do nadzvukovej vstupnej ststavy [m?],
Sh - plocha v hrdle nadzvukovej vstupnej sustavy [m?],
¢  —sucinitel prietoku vzduchu [1],

Om - sucinitel zachovania celkového tlaku v razovych vinach [1],
g(Aq) — pomerna hustota prietoku pred motorom v reze H - H,
d(An) — pomerna hustota prietoku v hrdle nadzvukovej vstupnej sustavy.

Optimalna plocha hrdla Sy, opt. 0dpoveda podmienke A, = 1 a je vyjadrena vzta-
hom

qGp
Shopt. = wzmh -Sys (3.6)

Optimalna plocha hrdla Sy opt. VO vypoCltovom rezime nadzvukovej vstupnej sus-
tavy (prigp = 1)

()
SH,opt. = qa—:-svs (3.7)

Vo vypocCtoch sa obvykle stanovuju plochy prietokovych prierezov vzhlfadom k
ploche Svs. ZvyCajne, Sy = Sn/Svs; Shopt. = Shopt./Svss Sh = Sn/Svs; Svys. =
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Svys./Svs atd. Vypocty ukazuju, Ze zvySenie Machoveého Cisla na vstupe do nadzvu-
kovej vstupnej sustavy vedie k znizeniu S, o, . Fyzikalne sa to vysvetluje intenzivnym
zvySenim hustoty prudu vzduchu v hrdle v désledku naporoveého stlacenia pri zvySo-
vani My.

Vypoctova hodnota Sy, .., musi byt trochu vacsia ako Sy, 4, v dosledku existen-
cie medznej vrstvy a neodstranitelnej oblasti odtrhnutia prudu vzduchu. Z tohto doé-
vodu sa hodnota Sy, ,y, upravuje

Sh,v}’/p. = kh- Sh,opt. (38)

Kde:
kn — sudinitel rozSirenia hrdla k, = 1,05 az 1,15.

Uvedené vztahy platia pre nadzvukové vstupné sustavy, ktoré su obtekané ne-
rozrusenym prudom vzduchu. V pripojenych nadzvukovych vstupnych sustavach je
vzduch rozrusSeny v désledku vzajomného pdsobenia prvkov draka lietadla, ktoré sa
nachadzaju v jeho blizkosti. Vhodné rozmiestnenie nadzvukovej vstupnej sustavy
mo&ze mat za nasledok zlepSenie jeho parametrov a aerodynamickych charakteristik
lietadla v dosledku kladnej interferencie s prvkami draka lietadla.

Ako priklad je na Obr. 3.9 znazornena schéma prudenia v podkridlovej nadzvu-
kovej vstupnej sustave. Od prednej hrany kridla prichadza Sikma razova vina, v ktorej
nadzvukovy prud sa otaCa a v désledku toho sa brzdi a M €islo prudu vzduchu za
touto razovou vinou (Myst. na Obr. 3.9) sa znizuje. Plati, Ze S,s. < Sy, t.j. zmensuje
sa potrebna plocha vstupu. Predbezné stlaCenie vzduchu na vstupe do nadzvukovej
vstupnej sustavy vedie k narastu hustoty vzduchu a k zmens&eniu prietokovych prie-
rezov a vSetkych rozmerov vstupnej sustavy a v désledku toho aj jeho hmotnosti. To
je podmienené zvySenim sucinitefa zachovania celkového tlaku vstupnej sustavy ovs
v dosledku pridania dalSej Sikmej razovej viny od kridla k sustave Sikmych razovych
vin, ktoré vznikaju na brzdiacom povrchu. Okrem toho sa zlep$uje &innost takejto
nadzvukovej vstupnej sustavy pri kladnych uhloch nabehu lietadla. Tieto skuto€nosti
su prikladom kladnej interferencie nadzvukovej vstupnej sustavy a lietadla.

Obr. 3.9 Schéma prudenia v podkridlovej nadzvukovej vstupnej sustave s vonkajSim
stlaCenim pri uhle nabehu a
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3.3 Vonkajsi odpor nadzvukovej vstupnej sustavy

Sily, ktoré pbésobia na nadzvukovu vstupnu sustavu od vonkajSieho prudu vzdu-
chu, mézu vytvarat zlozky v smere vSetkych troch osi x, y a z, ktoré su spojené s
lietadlom a vytvorit doplnkové momenty sil, vplyvajuce na dynamiku letu lietadla, je-
ho stabilitu a riaditelnost. PozdiZne sily, pdsobiace v smere osi x (pri uhle nabehu
lietadla a = 0 v smere vektora rychlosti letu), vytvaraju odpor proti pohybu lietadla,
prieCna sila, pdsobiaca v smere osi y, vplyva na jeho vztlakovu silu a momentove
charakteristiky. K pozdiznym silam patria: X, — odpor od tlakovych sil, ktoré pésobia
na plast, X, — odpor trenia, Xqq. — odpor sustavy odpustania vzduchu, X, — odpor
sustavy odrezavania medznej vrstvy a dalSie doplnkové odpory Xqop., ktoré su spoje-
né s odporom nadzvukovej vstupnej sustavy. Potrebné je ratat aj s odporom spoje-
nym s interferenciou Xin., ktora je vyvolana vzajomnym vplyvom nadzvukovej vstup-
nej sustavy a draka lietadla. Kladna interferencia musi sluzit ako prostriedok znizenia
odporu nadzvukovej vstupnej sustavy a na zvySenie aerodynamickej kvality lietadla.

Xvs = Xpl. + Xir. + Xod. + Xy, + Xdop. + Xint. (3.9)

Celkovy sucinitel vonkajSieho odporu vstupnej sustavy sa stanovuje ako sucet
jeho zloziek (Obr. 3.10a)

Cx,vs = Cx,pI. *+ Cxtr. t Cxod. t Cxmv. t Cx,dop. + Cxint. (310)

Kde:

Cxvs — celkovy sucinitel vonkajSieho odporu vstupnej sustavy [1],
Cx,pl. — SUCIinitel odporu vonkajsieho plasta [1],

Cxtr. — SuUCinitel odporu trenia [1],

Cxod. — SUCinitel odporu pri odpustani vzduchu [1],

Cxmv. — SuUCinitel odporu sustavy odvodu medznej vrstvy [1],
Cxint. — SUCinitel interferenéného odporu [1].

hé Cx,kl,odp. Cx od
“ s [ /ﬁvodu medznej vrstvy -

5 s 777
Ty L
»w X X)) S

1 _xder

Cxp
,P Cx,tr, Cx,pr.

Obr. 3.10 Zlozky vonkaj$ieho odporu nadzvukovej vstupnej stistavy®*
3.3.1 Odpor plasta

Odpor plasta X, (prednej Casti gondoly motora od rezu a — a do rezu M — M
(Obr. 3.11) vznika v dosledku scitavania sil pretlaku, pésobiaceho na jeho vonkajsi
povrch.

Pre vypocet je nevyhnutné poznat rozlozenie tlakov na povrchu plasta

24HeqaeB, 0. H., ®epopos, P. M., Kotosckuir, B. H., MNMones, A. C.: Teopusa aBMaLMOHHbIX
asuratenen, Yactb nepsas. BBUA um. npod. H. E. XKykosckoro. Mocksa 2006.
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S
Xpi = J5."(Ppr. — Pu).-dS (3.11)

Kde:

X,i. — odpor plasta [N],

ppi. — tlak pdsobiaci na plast [Pa],
pu — atmosféricky plast [Pal,

S. — plocha v reze a —a [m?],

Sw — plocha v reze M — M [m?].
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Obr. 3.11 Rozlozenie tlakov na motorovej gondole
3.3.2 Odpor sustavy odpust'ania vzduchu a odrezavania medznej vrstvy

Odpor sustavy odpustania vzduchu X4, a8 Xy, je podmieneny znizenim mnoz-
stva odpustaného (odvadzaného) vzduchu pri porovnani s mnozstvom pohybujuceho
sa nerozruSeného vzduchu z dévodu existencie hydraulickych strat v razovych vl-
nach, strat trenia o steny, odporu dvierok (ak su pouzité) a inych pricin.

3.3.3 Dopinkovy odpor

Doplnkovy odpor Xqop. Vznika pri nadzvukovych rychlostiach letu lietadla len pri
tych rezimoch cinnosti nadzvukovej vstupnej sustavy, ked ¢ < 1. Vztahuje sa k odpo-
ru nadzvukovej vstupnej sustavy. Pri ¢ =1 a Sy = S, prud vzduchu na vstupe do mo-
tora ma valcovy tvar a rezim prudenia na vstupe do motora nema priamy vplyv na
vonkajsie obtekanie pohonnej jednotky. Pri My < Mg uhly sklonu Sikmych razovych
vin sa zva&suju. Neuzatvaraju sa na prednej hrane plasta ale rozsiruju sa do vonkaj-
Sieho prudu. Plocha prudu Sy je menSia ako plocha vstupu a sucinitefl prietoku ¢ je
mensi ako 1. V tychto podmienkach vznika doplnkovy odpor. Formalne Xqop. Sa uva-
Zuje ako projekcia na os motora (osa x) sucet sil pretlaku, pésobiacich na prud vzdu-
chu, ktory vstupuje do vstupnej sustavy motora pri ¢ < 1, t,j.

Sa
Xdop. = sz (p — pp)dS (3.12)

PriCiny vzniku a miesta p6sobenia sil pretlaku, vytvarajucich dopinkovy odpor,
sa ponima rézne. Dopliuju skér analyzované tlakové sily, ktoré pésobia na pracovné
povrchy pohonnej jednotky pri jej nadzvukovom obtekani. Miestom ich pdsobenia su
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jednotlivé useky vonkajsSieho a vnutorného povrchu motorovej gondoly, kde sa scita-
vaju so skor analyzovanymi tlakovymi silami (na plasti a centralnom telese nadzvu-
kovej vstupnej sustavy, motorovej gondole a inych povrchoch). AvSak ich urCenie sa
nestanovuje podla miesta posobenia, ale podla Eulerovej rovnice, integraciou sil pre-
tlaku, ktory pésobi na vonkajsi povrch prudu vstupujuceho do vstupnej sustavy moto-
ra, od rezu H—-H po rez a — a, t.j. s vyuzitim vzorca 3.12.

Fyzikalna podstata vzniku Xqop. Na vonkajsi povrch gondoly pohonnej jednotky
(najCastejsi pripad) mbze byt integrovana naslednym spésobom. Pri ¢ < 1 dochadza
k pootoCeniu a k brzdeniu v razovych vinach nielen v tej €asti vzduchu, ktory vstupuje
do motora, ale aj vo vyznamnej Casti vzduchu obtekajucej pohonnu jednotku po ob-
vode (Obr. 5.4) z dévodu strat v razovych vinach spomaluju rychlost’ svojho pohybu
pri porovnani s rychlostou letu. Miestne Machové Cisla prudnic su mensie ako My.
Znizenie mnozstva pohybujucej sa masy vzduchu vytvara dopinkovy odpor pohonnej
jednotky v nadzvukovom prude.
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4 Charakteristiky nadzvukovych vstupnych sustav

Charakteristiky nadzvukovych vstupnych sustav sluzia pre urCenie ich zaklad-
nych parametrov v réznych podmienkach letu a pri réznych rezimoch €innosti motora.
Za zakladné parametre sa opovazuju:

- sucinitel zachovania celkového tlaku v nadzvukovej vstupnej sustave oys,

- sucinitel prietoku ¢,

- sucinitel odporu vstupnej sustavy cxvs.

- iné parametre, ktoré hodnotia efektivnost Cinnosti nadzvukovej vstupnej sustavy.

Podmienky letu su dané:
- Machovym Cislom letu,
- uhlom nabehu a,
- uhlom sklzu lietadla.

Rezim €innosti motora je definovany:
- prepocCitanym hmotnostnym tokom vzduchu Qy .,
- pomernou hustotou prudu vzduchu q(A,) na vstupe do motora (na vystupe z nad-
zvukovej vstupnej sustavy).

Na charakteristiky maju tiez vplyv poloha regulacnych prvkov:
- pomerné vysunutie stupriovitého klina Ly,
- uhol Bsg,
- pomerna plocha hrdla nadzvukovej vstupnej sustavy Sy.

Obecne su charakteristiky nadzvukovej vstupnej sustavy vyjadrené ako zavis-
lost v tvare

Oys;, @, Cx,VS = f(MHI ‘I(Av)' a'ﬂr iKL:EH; ) (41)

Ak bude zanedbany vplyv Reynoldsovho Cisla Re, kedZe prakticky u realnych
nadzvukovych vstupnych sustav Re > R, k. a Poissonova konstanta k a plynova kon-
Stanta R sa nemenia (Co je pripustné), potom charakteristiky typu su kriterialnymi
rovnicami(4.1), kedze vyjadruju zavislosti bezrozmernych parametrov (ovs, Cxvs a @)
od kritérii podobnosti. Kritériami podobnosti su v tomto pripade Machoveé Cisla My
a M, (alebo My a A)).

4.1 Charakteristiky neregulovanych nadzvukovych vstupnych sus-
tav

Charakteristikami neregulovanej nadzvukovej vstupnej sustavy sa nazyvaju za-
vislosti sucinitelov oys, Cxvs a @ od kriterialneho parametra q(A,) pri réznych Macho-
vych Cislach My a konStantnych uhloch a a B pre konkrétnu konfiguraciu lietadla a pri
zadanych hodnotach Lg; a Sy a dalSich regulovanych parametrov.

Ak My = Mys, a =0 a B =0 a bude sa menit q(A,), potom q(A,) sa bude menit' v
zavislosti od rezimu Cinnosti leteckého turbokompresorového motora. Pri skuskach
jednotlivych modelov nadzvukovych vstupnych sustav v aerodynamickych tuneloch

sa imituje zmena q(Ay) priskrcovanim alebo otvaranim Skrtiacej klapky, ktora je
umiestneny na vystupe (ako je to znazornené na Obr. 4.1). Privretie Skrtiacej klapky
znizuje q(A,) a imituje Skrtenie motora pri platnosti podmienky My = konst. Z tohto
dbévodu sa takato charakteristika nazyva Skrtiaca charakteristika. Pri vypo¢tovom re-
zime Cinnosti nadzvukovej vstupnej sustavy q(A,) = q(Av)v (body ,p“ na Obr. 4.1) na
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Obr. 4.1 Rezimy Cinnosti a parametre nadzvukovej vstupnej sustavy pri Skrteni
(M = konét.)®
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asuratenen, Yactb nepsas. BBUA um. npod. H. E. XKykosckoro. Mocksa 2006.

42



4 Charakteristiky nadzvukovych vstupnych sustav

vystupe z nadzvukovej vstupnej sustavy sa zabezpecuje vypoctovy odpor, ktory udr-
Zuje kolmu (zavernu) vinu v bezprostrednej blizkosti vstupu do vnutorného kanala.

Pri otvoreni Skrtiacej klapky jej prepustacia schopnost’ sa zvacsuje a q(A,) ras-
tie, protitlak za nadzvukovou vstupnou sustavou klesa. Ak je na vypocCtovom rezime
(pri Sh) prepocitana rychlost v hrdle A, = 1,0, pokles protitlaku vedie k urychleniu
prudu za hrdlom a k vzniku nadzvukovej oblasti pred rezom h — h. Ak A, < 1,0, potom
vznik nadzvukovej oblasti za hrdlom predchadza urychleniu prudu v hrdle do A, = 1,0
a s tym spojenym priblizenim kolmej razovej viny k ploche vstupu, Comu odpoveda
eSte vacsie priblizenie k ¢ = 1.

RezZim cinnosti nadzvukovej vstupnej sustavy, kedy je rychlost’ vzduchu v hrdle
rovna rychlosti zvuku a za hrdlom este nedoslo k urychleniu prudu, sa nazyva kritic-
ky. Pri dalSom zvySeni q(A,) (pri otvoreni Skrtiacej klapky) pruad vzduchu sa v rozSiru-
jucom kanale za hrdlom zrychluje, tak ako v Lavalovej dyze. K prechodu od nadzvu-
kovych rychlosti na podzvukové rychlosti dochadza v razovej vine. Tato razova vina,
v dosledku vzajomneého pésobenia s medznou vrstvou pri stenach, ma zlozity mosto-
vy tvar, avSak z hladiska velkosti strat je blizka kolmej razovej vine. Je oznaCovana
symbolom y.

Pri otvoreni $krtiacej klapky razova vina y sa premiestfiuje v smere prudu. Dizka
nadzvukovej oblasti a intenzita razovej viny y sa pritom zvysSuje a sucinitel zachova-
nia celkového tlaku oys sa znizuje v dosledku zvySenia strat celkoveho tlaku v razo-
vej vine y. Obraz prudenia po prude od hrdla v sledovanom pripade sa nemeni a na-
sledne sa sucinitel prietoku ¢ a sucinitel odporu vstupnej sustavy cx vs zostavaju ne-
zmenené. Nezmeneny zostava aj prietok vzduchu. Rezimy Cinnosti nadzvukovych
vstupnych sustav, pri ktorych vznikaju za hrdlom nadzvukové oblasti, sa nazyvaju
nadkritické rezimy.

Prietok vzduchu pri prechode z jedného nadkritického rezimu na iny nadkriticky
rezim sa nemeni, v sulade s rovnicou kontinuity q(A,).oys = konst. To znamena, ze
zavislost ovs = f(q(Ap)) v oblasti nadkritickych rezimov je hyperbolicka, ako je to zna-
zornené v Obr. 4.1a (usek k — 2).

V opac¢nom pripade, pri uzatvarani Skrtiacej klapky (znizovanie q(A,)), razova
vina y sa u€inkom zvysSujuceho protitlaku bude presuvat proti prudu. Pri q(Ay) = q(A)kr
mizne razova vina (ak A, =1,0) alebo sa objavuje ako kolma razova vina na vstupe do
vstupnej sustavy bez zmeny . Takyto rezim €innosti, znazorneny na Obr. 4.1 bodmi
»K", sa nazyva kriticky. Pri dalSom zniZeni q(A,), kedZe sa prudenie vo vnutornom
kanale stava podzvukovym, zvySenie protitlaku sa rozSiruje na celu podzvukovu ob-
last’ prudenia, o vedie k premiestneniu kolmej razovej viny proti prudu (Obr. 4.1 bod
3 a 4). Rezimy prudenia pri q(Ay) < q(Av)kr Sa nazyva podkriticky.

Presunutie kolmej razovej viny proti pradu vyvola pretekanie vzduchu pred rovi-
nou vstupnej Casti (v désledku ohnutia prudnic pradu vzduchu v podzvukovom pru-
deni za kolmou razovou vinou). Z tohto dévodu sa zacina zniZzovanie prietoku vzdu-
chu, zniZenie ¢@ a zvySenie cxvs (Obr. 4.1b, c). Sucinitel odporu vstupnej sustavy
Cx.vs V principe rastie z dévodu zvySenia doplnkového odporu.

Na podkritickych rezimoch sucinitel zachovania celkového tlaku vo vstupnej
sustave Oys = On.O¢ pri znizeni q(A,) (favé body ,k“ Obr. 4.1a) na zaciatku trochu
rastie v dosledku poklesu strat o tretinu pri poklese prietoku vzduchu a rychlosti pru-
du vzduchu v kanale. Pri vacsom Skrteni sucinitel o, sa zacina zmensSovat, ked kol-
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Obr. 4.2 Skrtiace charakteristiky nadzvukovej vstupnej sistavy s vonkajsim stlagenim
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tychto faktorov obvykle vedie k takmer horizontalnemu (mierneho) useku na krivke
uvedenej zavislosti oys = f(q(A,)) (medzi bodmi 3 a 4, Obr. 4.1a). Medzitym sa mbze
prejavit vyhoda vplyvu zniZenia suéinitela o, o vedie k zniZeniu stéinitela oys. %°

Pri dalSom znizeni q(A,) obvykle dochadza k vzniku nestabilnej ¢innosti nad-
zvukovej vstupnej sustavy — pumpazi vstupnej sustavy. Pumpazne rezimy ohranicuju
Skrtiace charakteristiky zlava (body ,,h“ na Obr. 4.1). Na vysokych nadzvukovych
rezimoch vznika druha forma nestabilnej prace nadzvukovej vstupnej sustavy, ktory
sa nazyva ,ZUD" (vibracie) (body ,,z“ na Obr. 4.1).

Existuje eSte jeden, v praxi €asto pouzivany, spésob znazornenia Skrtiacich
charakteristik, v ktorych su sucinitele oys a cx vs funkciou sucinitela prietoku ¢ (Obr.
4.2a). Pre zadanu hodnotu My zavislost’ oys = f(¢) pozostava z vertikalneho a mierne
skloneného useku. Vertikalny usek od bodu ,,z“ (,ZUD®) k bodu ,,k* (kriticky rezim)
odpoveda nadkritickym rezimom, na ktorych ¢ = @max = konst. Mierne nakloneny
usek od bodu ,,k“ do bodu ,,h* (hranica pumpaze), na ktorom sa dosahuje Ovs max.,
patria k podkritickym rezimom.

Pri My < Mys, Skrtiace charakteristiky neregulovatelnej nadzvukovej vstupnej
sustavy oys = f(¢) sa posuvaju vlfavo (znizuju sa hodnoty @max) @ hore (zvySuju sa
hodnoty Oysmax). V tomto smere sa premiestriuju zavislosti cxvs = f(¢). Zvacsuju sa
tiez mierne naklonené useky charakteristik.

Pri My < Mys, uhly sklonu $ikmych razovych vin sa zvaésuju a zvadsuje sa aj
plocha Sy, ktora je mensia ako plocha vstupu S, (Obr. 3.10). To znamena, Ze pre-
pUstacia schopnost sustavy Sikmych razovych vin pri znizeni Machového &isla My sa
znizuje a sucinitel prietoku @ sa znizuje. ZniZenie sucinitela prietoku ¢ vedie k zvy-
8eniu Cy dop.. Suinitel Oys max. Pri My < Mysy rastie v doésledku zvySenia sucinitefa o,.
To sa zddvodniuje tym, Ze pri niZSich rychlostiach prudenia vzduchu, ktory obteka
brzdiaci povrch, sa zniZuje intenzita razovych vin a znizuju sa straty v nich. Suginitel
oy sa v tychto podmienkach meni malo, a preto oys = 0.0 Sa zvySuje.

Pri zadanom Machovom Cisle My letu rezim cinnosti nadzvukovej vstupnej sus-
tavy, odpovedajuci podmienkam Ovys max. & Cx,vsmin., ako je zrejmé z Obr. 4.2, si vza-
jomne neodpovedaju. Z hladiska ziskania cxvsmin. je Vhodné pracovat v bode ,,k*,
avsak pritom Oys < Oysmax. V bode 3, kde Oys = Oysmax. (Obr. 4.2a), ma vysSiu hod-
notu cyys a zniZuje sa aj rozsah stabilnej prace. Z tohto dévodu pri vybere vypocto-
vého reZzimu nadzvukovej vstupnej sustavy sa uprednostiuje tzv. uhlovy bod Skrtiacej
charakteristiky, ktory lezi na priamke, ktory prechadza cez zaciatok suradnicovej sus-
tavy a prieseénikom doty&nic Ovs max. @ @max. (Obr.4.2a). Cinnost nadzvukovej vstup-
nej sustavy s vonkajsim stlacenim na podkritickych rezimoch (okrem velmi vysokych
Ovs) ma vyhodu v tom, Ze uroven vibracii prudu vzduchu na vystupe z nadzvukovej
vstupnej sustavy je na tychto reZimoch nizSia, ako na nadkritickych, kde ako dopln-
kovy budi€ pulzacii prudu sluzi vzajomné pdsobenie razovej viny y a medznej vrstvy.

4.2 Rezimy spolo¢nej prace neregulovatel'nej nadzvukovej vstupnej
sustavy a motora

Ak je znama Skrtiaca charakteristika nadzvukovej vstupnej sustavy pri zadanych
podmienkach letu (My, a, B), potom rezim spolo¢nej prace nadzvukovej vstupnej sus-

Hevaes, 0. H., ®epopos, P. M., KotoBckun, B. H., MNMones, A. C.: Teopnsi aBMaLMOHHbIX
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45



4 Charakteristiky nadzvukovych vstupnych sustav

tavy a motora sa na tejto charakteristike urCuje z podmienky rovnosti prietokov vzdu-
chu cez nadzvukovu vstupnu sustavu a motor (prerezH—-Harez 1 -1 (Obr. 3.9)

PHc

Ak plati:
Tic = The;

Pic = Ovs.PHc;
SH = (p.Sa.

Po uprave:
@.q(Ay) = O'VS-Ea- (Aa) (4.3)
alebo
Kde:
_ q(y)
A)-Sq

Rovnica (4.4) v suradniciach oys — ¢ vyjadruje rovnicu priamky, ktora precha-
dza cez zaciatok suradnicovej sustavy a sucinitel k = tga je tangentou sklonu tejto
priamky k ose suradnice (Obr. 4.3a). Spolo¢ny rezim Cinnosti nadzvukovej vstupnej
sustavy a motora odpoveda bodu prieseCnika tejto priamky (nazyvanou prietokovou
charakteristikou motora) a Skrtiacou charakteristikou nadzvukovej vstupnej sustavy.

Oys /o’ Ovys h
¢ /P 3 N\
3 7

/ p
/
/ P
/ M, =M,s ,/ | My =M,s
/ / MH< Mp.VSI
/ pan
/4\ o _|_ / z _IE
a) o \% : b) | !
0 1,0 ¢ 0 10 ¢

Obr. 4.3 Zosuladenie rezimov nadzvukovej vstupnej sustavy a motora

Ak bod ,,p“ odpoveda vypocCtovym podmienkam zosuladenia nadzvukovej
vstupnej sustavy a motora, potom pri Skrteni motora a My = konét. (ako je to znazor-
nené na Obr. 5.7), v dosledku znizenia q(A,) sa zvacsuje sucinitel k ako aj uhol sklo-
nu prietokovej charakteristiky motora od a do a” (Obr. 4.3a) a rezim spolo¢nej prace
motora a neregulovatelnej nadzvukovej vstupnej sustavy sa premiestnuje z bodu ,,p*
do bodu ,,p™, t.j. smerom na zniZenie @ a zniZenia zasoby stabilnej prace. Dochadza
k neziaducemu nesuladu rezimov Cinnosti nadzvukovej vstupnej sustavy a motora.
Cim je vy38ia hodnota My, tym su kratSie mierne naklonené vetvy Skrtiacej charakte-
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ristiky, a tym je pravdepodobnejsi vznik nestabilnej prace nadzvukovej vstupnej sus-
tavy pri zniZzeni otacok motora. Z tohto dévodu je pilotovi zakazané na urcitych nad-
zvukovych rezimoch My > 1,4 az 1,5 znizovat' otacky motora.

Analogicky nesulad vznika (u neregulovatelnej nadzvukovej vstupnej sustavy)
aj pri zmene My. Napr., pri znizeni My pri porovnani s Mys,y, U neregulovatelnej nad-
zvukovej vstupnej sustave sa Skrtiaca charakteristika presuva vliavo hore (Obr. 4.3b).
ReZim spolocnej prace sa stanovuje ako priese¢nik tejto charakteristiky s novou prie-
tokovou charakteristikou motora, ktora je dana rovnicou 4.4. V danom pripade q(Ao)
sa zvySuje. ZvySuje sa, avSak s mensou intenzitou, tiez q(A.). V dosledku toho, ze
prepustacia schopnost’ neregulovatelnej nadzvukovej vstupnej sustavy znizuje inten-
zivnejSie ako u motora je rezim spolo¢nej prace umiestneny v bode ,r'“ zvislej vetvy
Skrtiacej charakteristiky (Obr. 4.3b). Okrem znacného zniZenia oys dochadza k zosil-
novaniu pulzacii prudu, narastaniu parametra nerovnorodosti prudu W aje mozny
vznik vibracii (,ZUD).

U neregulovatelnych nadzvukovych vstupnych sustav pri ich €innosti s motorom
na nevypoctovych rezimoch dochadza k prudkému zhor$eniu parametrov. To je za-
kladnou pri€inou pouzitia regulovatefnych nadzvukovych sustav u su€asnych nad-
zvukovych lietadiel.
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5 Nestabilné rezimy €innosti nadzvukovych vstupnych sustav
leteckych turbokompresorovych motorov

Pumpaz nadzvukovych vstupnych sustav leteckych turbokompresorovych motorov
(LTKM) predstavuje samobudiaci proces kolisania zmien tlaku a prietoku vzduchu vo
vnutornom kanale, ktory je vyvolany periodickou likvidaciou a obnovovanim sustavy
sikmych razovych vin kolmou (hlavnou) razovou vinou. Vznik pumpaZe vstupnej ststavy
LTKM je mozny len pri nadzvukovych rychlostiach letu (pri My > 1,4 az 1,5) a podkritic-
kych rezimoch €innosti nadzvukovych vstupnych sustavach, na ktorych z dévodu nedos-
tatoCnej prepustacej schopnosti motora vznikaju podmienky pre preplnenie vnutorného
kanala stlacenym vzduchom.

2 M
CD> H1E
nj|=-—=—=—==-
I
v

Il
Obr. 5.1 Nadzvukova vstupna sustava pri €innosti na podkritickom rezime

Ak nadzvukové vstupné ustrojenstvo pracuje na podkritickom rezime (s hlavnou
razovou vinou na vstupe), potom pri Skrteni motora sa hlavna razova vina premiestiuje
proti pradu vzduchu a &iastoéne likviduje systém Sikmych razovych vin ako je to znazor-
nené na Obr. 5.1. Prudenie pred rovinou vstupu sa stava podstatne nerovnomernejSie
v dosledku toho, Ze do vnutorného kanala prudy vzduchu s réznymi hodnotami celkove-
ho tlaku. Periférny prad vzduchu ,1* preteka cez jednu kolmu razovu vinu a ma najvacsie
straty celkového tlaku vzduchu. Stredny prud 11 preteka cez Sikmu a kolmu razovu vinu,
takze celkovy tlak vzduchu je v iom omnoho vy$Si. ESte vy$Siu hodnotu celkového tlaku
vzduchu ma prud Il kedze preteka cez dve Sikmé razové viny a jednu kolmu razovu
vinu. Avsak v blizkosti brzdiaceho povrchu sa celkovy tlak vzduchu prudko znizuje z d6-
vodu strat v medznej vrstve (vid rozlozenie tlakov na Obr. 5.1).

Existencia prudov vzduchu s réznou hodnotou celkového tlaku vzduchu ma za na-
sledok, ze pred Celnou plochou vstupného ustrojenstva LTKM vznikaju oslabené zony
prudenia (v ktorych pc < poc). K tymto zénam patria: periférny (vonkajsi) prud vzduchu
.l aprud vzduchu pri stene na povrchu brzdenia v zéne odtrhnutia pohranicnej vrstvy.
Cez jednu z nich pri znaénom Skrteni nadzvukovej vstupnej sustavy méze dochadzat’ k
poruseniu prudenia a vytlaceniu stlateného vzduchu z vnutorného kanala do okolitého
prostredia. Vytlacenie stlateného vzduchu vyvolava rychle (prakticky okamzité) premies-
tnenie kolmej (hlavnej) razovej viny proti prudu, v désledku ¢oho sa rozruSuje sustava
Sikmych razovych vin. V prednej polohe sa kolma razova vina nachadza dovtedy, kym v
désledku vyprazdnenia vnutorného kanala neklesne tlak vzduchu na hodnotu, ktora je
nizSia ako tlak vzduchu pred rovinou vstupu. V tomto okamihu nastava rychle premies-
tnenie kolmej razovej viny v opacnom smere do vnutorného kanala. Zaroven s tym sa
obnovuije sustava Sikmych razovych vin a prechod vstupnej sustavy na nadkriticky rezim
¢innosti. Vnutorny kanal sa zaCina plnit, tlak v nom sa zvySuje a v désledku zvySujuceho
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sa protitlaku sa kolma razova vina znova premiestriuje proti prudu a nadzvukova vstup-
na sustava prechadza na podkriticky rezim Cinnosti. Po preplneni vnutorného kanala
vzduchom a vytlaeni kolmej razovej viny sa pumpovny cyklus znova opakuje.

Kolisanie tlaku a hmotnostného prietoku vzduchu pri pumpazi je nizkofrekvencéné,
pricom frekvencia zavisi od objemu vnutorného kanala. So zvySovanim tohto objemu sa
predlZzuje doba vyprazdnenia kanala a zniZzuje frekvencia pumpovnych kolisani tlaku.
Pre nadzvukové vstupné sustavy nadzvukovych lietadiel dosahuje tato frekvencia 5 Hz
az 15 Hz. Amplituda kolisania tlaku zavisi od vysky letu a hodnoty Machového Cisla letu
My. So zvySovanim My sa amplituda zvySuje a méze dosiahnut hodnotu 30 % az 50 %
jeho strednej hodnoty. Amplitida kolisania tlaku zavisi tiez od dizky kanala, ktorym sa
privadza vzduch do motora. Cim je dlhsi kanal, tym sa silnejSie prejavuje zotrvaénost
stipca vzduchu, ktory vypifia kanal, a tym intenzivnejSie sa prejavuju pumpovné javy
(kolisanie tlaku a hmotnostného prietoku vzduchu).

Pogas letu sa pumpaZz nadzvukovej vstupnej sustavy prejavuje prudkymi pozdiz-
nymi udermi, ktoré su désledkom periodickej zmeny tahu motora pri odpovedajucich
zmenach hmotnostného prietoku vzduchu. Okrem toho je pumpaz vstupnej sustavy
sprevadzana intenzivnymi zvukovymi efektmi a tiez silnymi vibraciami.

Pumpaz nadzvukovej vstupnej sustavy je v prevadzke nepripustna, kedZze ma ne-
bezpeéné désledky. V mnohych pripadoch méze vyvolat nestabilnu pracu kompresora
LTKM, ktora je sprevadzana prekroCenim maximalnej teploty plynu pred plynovou turbi-
nou. Okrem toho, v désledku kolisania hmotnostného prietoku vzduchu pri pumpazi,
dochadza k periodickej zmene palivo-vzduchovej zmesi v spalovacej komore, v dosled-
ku ¢oho méze dojst k zhasnutiu komory pridavného spalovania alebo k vysadeniu moto-
ra (najma pocas letov vo velkych vyskach). V kone€nom désledku, pri intenzivnej pum-
pazi nadzvukovej vstupnej sustavy méze doéjst k deformacii a poSkodeniu potahu vnu-
torného kanala vstupnej sustavy v désledku znacnych tlakovych zatazeni.

Obr. 5.2 Nadzvukové vstupna sustava pri poklese rychlosti letu

Zakladnymi spdsobmi zabranenia vzniku (alebo likvidacie) pumpaze nadzvukovej
vstupnej sustavy su:

- otvorenie klapiek odpustania vzduchu s cielom odpustenia Casti vzduchu cez
klapky a znizenie tlaku vo vnutornom kanale, ¢o zabrariuje (alebo odstrariuje) je-
ho preplnenie vzduchom,

- zmenSenie prepustacej schopnosti sustavy Sikmych razovych vin a hrdla, realizo-
vanym prostrednictvom odpovedajucej regulacie (vysunutim kuzZela alebo pane-
lov klina),
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- rychle znizenie rychlosti letu, napr. v désledku vypnutia pridavného spalovania.

V zavislosti od intenzity znizenia rychlosti letu sa Sikmé razové viny vzdaluju od
hrany plasta v désledku zva¢sovania uhla ich sklonu. Pritom kolma razova vina sa méze
vzdalovat od roviny vstupu bez rozrudenia sustavy razovych vin (Obr. 5.2). Tym sa zdé-
vodnuje preco nedochadza k pumpazi pri My < 1,4 az 1,5 ani v pripade zna¢ného Skrte-
nia nadzvukovej vstupnej sustavy.

Svistanie (vibracie, ,ZUD") sa prejavuje ako vysokofrekvencné kmitanie hodnoty
tlaku s pomerne malou amplitudou. Frekvencia kolisania tlaku obvykle dosahuje hodno-
tu 100 Hz az 250 Hz a pomerna amplituda kolisania tlaku neprekracuje 5 % az 15 %
jeho strednej hodnoty. Vznik sviStania je mozny len pri nadkritickych rezimoch, kedy do
nadzvukového vstupného ustrojenstva vstupuje mensie mnozstvo vzduchu, ako potre-
buje motor pri normalnych podmienkach €innosti a protitlak za nadzvukovou vstupnou
sustavou klesa.

2
\' I
rel L-:.k.z

'_"EF X |
ey RN -‘(,J ) D 2 !

Obr. 5.3 Nadzvukové vstupna sustava pri rezime svistania (,ZUD")

Pricinou vzniku sviStania je nestacionarne prudenie v zénach odtrhnutia, ku ktoré-
mu dochadza pri vzajomnom pésobeni medznych vrstiev vo vnutornom kanale s razo-
vou vinou y (Obr. 5.3). Cim dalej po pride sa razova vina nachadza, tym vyssia je jej
intenzita a vacsia je hrubka medznych vrstiev pred fiou, a tym su aj vacsie rozmery zén
odrhnutia a stupen nerovnomernosti prudu vzduchu na vystupe. Prudenie vzduchu v
z6nach odtrhnutia ma pulzaény charakter, pri ktorom sa tlak vzduchu periodicky meni s
vysokou frekvenciou. Pulzéacie tlaku v zonach odtrhnutia su sprevadzané vysokofrek-
vencnym kmitanim razovej viny y vzhlfadom k urcitej strednej polohe (Obr. 5.3) a vyvola-
vaju vibracie Casti konstrukcie vstupnej sustavy, ktoré su vnimané ako sviStanie.

Vznik svistania je sprevadzané s niektorymi negativnymi doésledkami, z ktorych
najnepriaznivejSim je zniZenie zasoby stabilnej prace kompresora z dévodu zvySenia
stupna nerovnomernosti a nestacionarnosti pridu vzduchu na jeho vstupe. Okrem toho,
vibracie vznikajuce pri svistani maju neprijemné fyziologické dosledky na pilota a taktiez
mo&Zzu narusat normalnu Cinnost' vybavenia lietadla, ktoré je umiestnené v blizkosti nad-
zvukoveého vstupného ustrojenstva.

Efektivnym prostriedkom pre oslabenie efektu svistania je odvedenie medznej
vrstvy z brzdiaceho povrchu cez perforaciu a Strbinu v oblasti hrdla do vonkajSieho pru-
du vzduchu (Obr. 5.4), ktoré ma za nasledok zmensSenie rozmerov zén odtrhnutia prudu
vo vnutornom kanale. Svistanie méze byt odstranené Skrtenim motora alebo regulaciou
nadzvukovej vstupnej sustavy (zasunutim vstupného kuzela alebo panelov klina), t. j.
prostriedkami, ktoré umozfuju naplnit kanal vzduchom.
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Obr. 5.4 Odvod medznej vrstvy z nadzvukovej vstupnej sustavy

My — Machovo Cislo prudu vzduchu v danej vyske, My — Machovo Cislo prudu vzduchu
pred motorom, Sys — plocha prierezu vstupnej sustavy, Sy — €inna plocha na vstupe, Sy
— vstupna plocha do motora, py — atmosféricky tlak, p; — tlak za 1. Sikmou razovou vl-
nou, p, — tlak za 2. Sikmou razovou vinou, psz — tlak za 3. Sikmou razovou vinou, py — tlak
posobiaci na plast, pw — tlak pésobiaci na klapku

Zasoba stabilnej prace nadzvukovej vstupnej sustavy AKy vy vyjadruje vzdialenost
pracovného bodu od hranice nestabilnej prace (pumpéaze). Hodnota AKy vy pre kazdu
hodnotu Machového Cisla letu sa stanovuje podla vztahu 5.1

AK g = (Ky,,,(J —1).100 % = Qupr./ Quor hr-100 % (5.1)
Kde:
B Ty, 101300
Qv,pr. - Qv 288. Doc
p
Qv =m o Q(Av)-sv

q(Ay).Sy = oyy.q(4,). Sy, pri My = const,,

101300 9 P _ £
Qupr. = m. ———- 'q(lH)'SVU'am = 241. q(A,,).SI,U.aVU = const. - (5.2)

Z tohto dévodu pri vyuZiti charkteristik nadzvukovej vstupnej sustavy je vhodnejSie
pouzit’ vztah

_ (aVﬂ/(p)hr

- - 0
MKy = | /w)pr.l .100% (5.3)

Kde indexy pr. a hr. sa vztahuju k hodnotam parametrov v pracovnom bode a na hranici
nestabilnej prace (pumpaze).
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Rovnica (5.3) je analogicka rovnici pre stanovenie zasoby stabilnej prace
kompresora AK, a vyjadruje zasobu stabilnej prace vzhladom k uhlovej vzdialenosti
pracovného bodu od hranice nestabilnej prace funkcie o, = f(¢).

Pri Cinnosti nadzvukovej vstupnej sustavy v uhlovych bodoch Skrtiacich charakte-
ristik hodnota AKy vy zavisi od Machoveho Cisla My. Pri znizeni My mierne zvazujuce sa
vetvy Skrtiacich charakteristik sa predizuju a AKy vy sa zvySuje, Co je zdévodnené zvy-
Senim uhlov sklonu Sikmych razovych vin a zniZzenim stupfia ich vzajomného pdsobenia
so slabnucou hlavnou razovou vinou. Pri My < 1,4 az 1,5 nestabilna praca vstupnej sus-
tavy (pumpaz) nevznika, kedze sa Sikmé razové viny znacne vzdaluju od roviny vstupu
a moznost' ich stretu s hlavnou razovou vinou sa vylucuje.

5.1 Sposoby regulacie nadzvukovych vstupnych sustav

Uloha regulacie nadzvukovej vstupnej ststavy pozostava v optimalnom zosuladeni
rezimov nadzvukovej vstupnej sustavy s rezimami Cinnosti motora. Zakladnym cielom
zosuladenia je ziskanie najvyhodnejSich charakteristik motora z hladiska tahu a ekono-
micnosti na vSetkych reZzimoch letu.

Pritom sa suasne musi zabezpedit'

- potrebné zasoby stability nadzvukovej vstupnej sustavy AKy vu,
- pripustna uroven nerovnomernosti a nestacionarnosti prudu vzduchu na vstupe
do kompresora (parameter W).

Tieto poziadavky su protikladné. Z tohto dévodu, v rade pripadov, je nutné pripustit
zhorSenie charakteristik pohonnej jednotky, aby sa zabezpecila stabilna praca nadzvu-
kovej vstupnej sustavy alebo prijatelné hodnoty parametra W.

Riesenie tejto ulohy sa dosahuje na ukor vhodného zosuladenia uc€innosti motora a
nadzvukovej vstupnej sustavy pri kazdej hodnote Machového Cisla letu. U motora sa
stanovuje na zaklade ucinnosti kompresora, ktora je charakterizovana prepocitanym
hmotnostnym prietokom Qy . alebo q(Ay) = konst.Q, pr. @ u nadzvukovej vstupnej sus-
tavou prepustacou schopnostou hrdla a sustavou razovych vin.

Kedze hodnota q(A,) je v kazdom rezime Cinnosti motora znama, uréenie progra-
mu regulacie nadzvukovej vstupnej sustavy spociva v stanoveni potrebnych hodnét Sy, .
la a q)

Potrebna plocha hrdla u regulovatelnej nadzvukovej vstupnej sustavy vo vSetkych
rezimoch letu musi byt optimalna alebo blizka k nej, a preto Ay musi byt blizke 1. Prvou

podmienkou zhody je
qp) ~ 1 (5.4)

Hodnota potrebnej plochy hrdla Sy por. Sa stanovuje z podmienky rovnosti hmot-
nostného prietoku vzduchu cez hrdlo ,H - H* a cez vstupny prierez ,v - v*. Pre tento pri-
pad plati rovnica

Phc- QO\h)-Sh = Pvc- qo\v)-Sv

a ak plati g(A;,) = 1, potom .
Sh,potr. =0p.S,. q()tv) (5.5)
Kde:
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0p = Pve/Pne — SUCInitel strat v podzvukovom kanale vstupného ustrojenstva (od rezu H-
H po rez v - v), ktory sa pri Cinnosti nadzvukovej vstupnej sustavy pri
podkritickych rezimoch €innosti meni malo, a preto plati

Shpotr. = konst. q(ay) (5.6)

Z toho vyplyva, Ze plocha hrdla nadzvukovej vstupnej sustavy v priebehu jej regu-
lacie musi sledovat zmenu prepocitaného hmotnostného prietoku vzduchu cez motor,
kedZe plati q(A,) = konSt. Qy .

Sucinitel potrebného hmotnostného prietoku vzduchu cez nadzvukovu vstupnu
sustavu @porr. Mmusi dosahovat taku hodnotu, aby zabezpecil pre motor nevyhnutny
hmotnostny prietok vzduchu so zachovanim optimalnej $truktiry sustavy razovych vin
na vstupe do nadzvukovej vstupnej sustavy. Hodnota sucinitela @por. Sa Stanovuje z
podmienky rovnosti hmotnostnych prietokov vzduchu pre rezy ,N - N“ a ,v - v*, ktora
v danom pripade vyjadruje
oy q(dy) _v

q(in)

Ppotr. =

(5.7)

Potrebna hodnota ¢, sa zabezpecuje regulaciou uhlov nastavenia panelov klina

(nastavenim uhlov sklonu Sikmych razovych vin), tak aby sa dosiahla ginnost nadzvuko-
vej vstupnej sustavy v uhlovom bode Skrtiacej charakteristiky.

Splnenie podmienok rovnic (5.6) a (5.7) v obecnom pripade méze byt realizované
na zaklade nezavislej regulacie plochy hrdla a uhlov nastavenia panelov klina. V takom-
to pripade sa sustava regulacie stava dvojparametrovym, pri€om zmenou By sa zabez-
pecuje @, @ regulaciou plochy hrdla fpotr.

Pri takomto dvojparametrovom systéme regulacie sa plocha §; musi menit' v sula-
de s rovnicou (5.6) a uhol By vychadza z rovnice (5.7). Takato regulacia, je z konstruk¢-
ného hfadiska, velmi zlozita.

LL Ll Ll Ll LLLL L L L8 L Ll

Sy

|
|
: |

Obr. 5.5 Plocha nadzvukova vstupna sustava
1 — panel, 2 — pohyblivy panel, 3 — pohyblivy panel

U existujucich nadzvukovych vstupnych sustav sa pouzivaju jednoparametrovée
sustavy regulacie. Ako zaklad sa u nich pouZziva regulacia plochy hrdla v zavislosti od
prepocCitaného hmotnostného prietoku vzduchu v sulade s rovnicou (5.6). Preto sa pou-
Ziva jeden regulacny parameter. U plochych nadzvukovych vstupnych sustav je nim pa-
rameter Ly (alebo Ly, = Ly;/Ly ), ktory charakterizuje absolutne (alebo pomerné) vysu-
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nutie panelov stupnovitého klina (Obr. 5.5), kedZe tvar povrchu klina je kinematicky
zviazany s hodnotou plochy hrdla. Z tohto dévodu kazdej hodnote Ly jednoznaéne od-
povedaju hodnoty S;, a Bs. U osovo symetrickych nadzvukovych vstupnych Ustrojenstiev
sa z tohto dévodu realizuje osové premiestnenie stupriovitého kuzela.

Konstruktivne schémy plochého a osovo symetrickej nadzvukovej vstupnej sustavy
s jednoparametrovou regulaciou (pri m = 2 s dvomi razovymi vinami) su znazornené na
Obr. 5.5 a Obr. 5.6. V plochej nadzvukovej vstupnej sustave, ako je zrejmé v kibe K, je
umiestneny v bode zlomu brzdiaceho povrchu, ktory je tvoreny panelmi 1 a 2. Pri vysu-
nuti panela 2 sa plocha S, zmensSuje. V takomto pripade, ak plati My = konst., ako je
zrejmé z Obr. 5.5, uhol sklonu prvej Sikmej razovej viny sa nemeni a u druhej Sikmej
razovej viny sa uhol zmensuje. Tym sa zabezpecCuje zmenSenie plochy hrdla S, a suci-
nitela hmotnostného prietoku vzduchu ¢ pri zachovani polohy hlavnej razovej viny v
blizkosti roviny nadzvukovej vstupnej sustavy. Panel 3 je kinematicky prepojeny
s panelom 2, pricom vysunutie obidvoch panelov pri zmenseni S, vedie k suasnému
zvacseniu plochy (Sirky) strbiny pre odvod medznej vrstvy, ktorej hodnota sa zvacsuje
so zvysSovanim My a Bs. KedZe podmienka (5.7) je v tomto pripade splnena priblizne,
dochadza k urcitému zhorSeniu parametrov nadzvukovych vstupnych sustav na nevypo-
Ctovych rezimoch. Ak, napr., pri optimalnej ploche prierezu hrdla pre dany rezim bude
potrebny sucinitel prietoku nizsi ako optimalny, potom dosiahnutie poZadovaného suci-
nitela prietoku sa dosiahne malym presunutim kolmej razovej viny proti prudu. To vyvola
urcité odklonenie uhlového bodu v charakteristike nadzvukovej vstupnej sustavy na
stranu zvySenia sucinitefa odporu vstupnej sustavy cx vs a znizenia zasoby stabilnej pra-
ce vstupnej sustavy AKy vs.

Obr. 5.6 Osovo symetricka nadzvukova vstupna sustava

4 — vysuvny kuzefl, 5 — klapky odpustania vzduchu

V osovo symetrickych nadzvukovych sustavach (Obr. 5.6) sa regulacia realizuje
osovym prestavovanim stupriovitého vysuvného kuzela 4. Pri vysunuti kuzela sa Sikmé
razové viny (pri My = konst.) vzdialuju od prierezu vstupnej sustavy bez zmeny uhlov
sklonu a vzajomného rozlozenia. Pritom sa sucinitel prietoku ¢ znizuje, kedZe sa zmen-
Suje plocha vstupujuceho prudu vzduchu Sy (na Obr. 5.6 Srafovana plocha). Sucasne
so zmenou sucinitela prietoku v désledku sklonu plasta sa zmenSuje plocha hrdla, pri-
com prierez hrdla sa priblizuje k vstupného prierezu vstupnej sustavy. U osovo symet-
rickej nadzvukovej vstupnej sustavy je rozsah moznej zmeny plochy hrdla a sucinitel
prietoku podstatne mensi, ako u plochej nadzvukovej sustavy, takze zabezpeclenie op-
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timalnych podmienok je mozné len v obmedzenom rozsahu zmien My. Obvykle, vysunu-
tie kuzela v zavislosti od zvySenia rychlosti. V takomto pripade sa ako doplnkovy regu-
lacny prvok vyuzivaju klapky odpustania vzduchu 5. Otvorenie klapiek odpusStania
vzduchu pri vysokych hodnotach My, ked je kuzel uplne vysunuty, umoznuje zabranit
preplneniu vzduchu nadzvukovej vstupnej sustavy a neziaducemu odsunutiu kolmej ra-
zovej viny od plochy nadzvukovej vstupnej sustavy, €o ma za nasledok znizenie odporu
a zvySenie zasoby stabilnej prace. KedZe je rozsah moznej zmeny ¢ a Sy v plochej
vstupnej sustave podstatne SirSie, ako v osovo symetrickej nadzvukovej sustave, sa
klapky odpustania vzduchu nepouZzivaju.

U plochych nadzvukovych vstupnych sustavach existuju doplnkové moznosti regu-
lovania plochy vstupu oto&enim plasta 6 vzhfadom ku kibu K3 (Obr. 5.5). Odklon plasta
v podmienkach vzletu zabezpecuje plynule obtekanie vzduchu do vnutorného kanala a
zmenS$uje straty, ktoré su spojené s odtrhavanim pradu vzduchu na ostrych prednych
hranach. Pri nadzvukovych rychlostiach letu nezavisla regulacia plasta umoznuje udr-
Ziavat polohu kolmej razovej viny v blizkosti prednej hrany plasta.

5.2 Charakteristiky regulovatelnych nadzvukovych vstupnych sustav

Vstupnymi udajmi pre vytvaranie programov regulacie nadzvukovej vstupnej sus-
tavy su vysledky skusok ich modelov (v komplexe a prvkami lietadla) v aerodynamickych
tuneloch. Charakteristiky modelov nadzvukovych vstupnych sustav sa stanovuju pre
rézne hodnoty Machového Cisla My, uhly a a B, pri rdznych polohach regulovatelnych
prvkov. Ako priklad je na Obr. 5.7 znazornena charakteristika plochej nadzvukovej
vstupnej sustavy s regulovatelnym posuvnym klinom pre jedno Machové Cislo letu pri a
= B = 0. Charakteristika bola vytvorena pre r6zne hodnoty pomerného vysunutia stuprio-
vitého klina Ly; = Ly /Ly (Obr. 5.7) a zahffia cely sibor moZnych reZzimov &innosti
nadzvukovej vstupnej sustavy v zavislosti od vysunutia stupnovitého klina Ly a s nim
zviazana hodnota uhla Bs pri zadanej hodnote My. Ako je zrejmé z Obr. 5.7, vysunutie
stupriovitého klina posuva Skrtiacu charakteristiku viavo hore. To je spdsobené tym, ze
sa zvadsuju uhly sklonu Sikmych razovych vin na tych paneloch, na ktorych sa zvadsuiju
uhly ich nastavenia. To spdsobuje znizenie hodnoty sucinitela prietoku. Vzdialenie Sik-
mych rézovych vin od vstupného rezu nadzvukovej vstupnej sustavy vedie k prediZzeniu
horizontalnych vetiev Skrtiacich charakteristik. ZvySenie hodnoty sucinitela zachovania
celkového tlaku vstupnej sustavy oys sa zdévodnuje zvySenim uhla Bs (Obr. 3.7).

Priamka OA na Obr. 5.7 je prietokova charakteristika motora, ktora bola vytvorena
na zaklade rovnice oys = k.@, kde uhol jej sklonu je uréeny podla hodnoty q(A,) pre kon-
krétne My a zadany rezim motora (v danom pripade pri nyrg,- = 0,85). Kazdej hodno-
te pomerného vysunutia stupriovitého klina L,; odpovedaju vlastné body prieseénikov
Skrtiacich charakteristik nadzvukovych vstupnych sustav a prietokovej charakteristiky
motora. Ako je zrejmé z Obr. 5.7, ak je stupriovity klin silne vysunuty prepustacia
schopnost nadzvukovej vstupnej sustavy je niZSia ako je potrebna pre motor a k zosula-
deniu rezimov dochadza v bode 1 v oblasti nadkritickych reZimov — pri nizkych hodno-
tach oys a @. Pri priliSnom zasunuti klina prepustacia schopnost nadzvukovej vstupne;j
sustavy je vacsia ako je potrebna pre motor a zosuladenie rezimov sa v bode 2 v bliz-
kosti hranice stabilnej prace. NajvyhodnejSie zosuladenie reZzimov sa zabezpecuje v
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blizkosti uhlového bodu ,r“ Skrtiacej charakteristiky pri ur€itej optimalnej hodnote
Lyi = Lyyope. pre dané podmienky (na obr. 5.7 pri Ly; = 80 %).

Fyne= 0,75 0,80 0,85
e

Ly=T70%

90%
=)
80% P

¢

Obr. 5.7 Skrtiaca charakteristika regulovatelnej vstupnej sustavy pri My = konét. a roz-
nych hodnotach Ly,

Pri Skrteni motora a v désledku toho pri znizeni pomernych prepocitanych otacok
nizkotlakového kompresora nyrx .. (v danom pripade od 0,85 do 0,8) sa uhlovy sucini-
tel k v rovnici oys = k.9 zvySuje, uhol sklonu prietokovej charakteristiky sa zvacsuje
(priamka O°A’) a bod zosuladenia pri nezmenenej polohe klina sa premiestriuje ku hra-
nici stabilnych reZimov (bod 3 na Obr. 5.7). Zosuladenie nadzvukovej vstupnej sustavy
a motora v tychto podmienkach si vyZaduje vysunutie klina (na Obr. 5.7 od Ly; = 80 %
do L, = 90 %). V tom pripade bude rezim nadzvukovej vstupnej sustavy odpovedat’ bo-
du ,p™.

Uvedenym spésobom pri kazdej zadanej hodnote My a jej odpovedajucemu rezimu
¢innosti motora sa stanovuju optimalne hodnoty L,;. Sti¢asne sa podla charakteristiky
nadzvukovej vstupnej sustavy stanovuju zasoby stabilnej prace pri roznych hodnotach
Mp.

U regulovatefnych nadzvukovych vstupnych sustav, okrem AKy s, ktory je stano-
vovany podla vztahu 5.3, je potrebné rozliSovat zasobu stability po premiestneniu regu-

lovatelného prvku. Zasoba stability po premiestneniu klina sa stanovuje podla vzorca:
AL, = F-2H 100% (5.8)

ALkl.pr.

Kde:

ALy, . — pracovna poloha regulovatelného klina,

ALy = Lyipr. - Lnr, — maximalny odklon klina od pracovnej polohy do polohy Ly, ., pri
ktorej sa eSte zabezpecuje stabilna praca nadzvukovej vstupnej
sustavy pri danej hodnote M.

KedZe u jedno parametrickej sustavy regulacie nadzvukovej vstupnej sustavy su
vSetky jeho geometrické parametre jednoznacne medzi sebou zviazané, zmena regulo-
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vanych parametrov méze byt vyjadrena namiesto L,; ako funkcia, napr. uhla Bz. Na Obr.
5.8 je znazornena zmena uhlov B, a B3, plochy hrdla Sh a plochy Strbiny pre odvod
medznej vrstvy S$§ pre nadzvukovu vstupnu sustavu, ktorej schéma je znazornena na
(Obr. 3.10). Tu sa uhol B1 nemeni a uhol B, sa zvacsuje s uhlom Bs. Plocha hrdla Sy, so
zvacsSovanim Bs sa zmenSuje a plocha Sg sa zvacsuje.

Sk
Sy
B,
Bs
Px
Obr. 5.8 Zmena regulovanych parametrov nadzvukovej vstupnej sustavy v zavislosti od

Bs

U su€asnych nadzvukovych lietadlach sa pouzivaju programové sustavy regulacie
nadzvukovych vstupnych sustav. V takych sustavach riadenie regulaénych prvkov sa
realizuje podla skér uvedeného programu, ktory musi podfa moznosti brat do uvahy
vplyv zakladnych vonkajsSich faktorov (Machové Cislo letu My, otacky motora, napr. nyrk,
teploty okolitej atmosféry Ty) na Cinnost nadzvukovej vstupnej sustavy. Takyto typovy
program jednoparametrovej regulacie nadzvukovej vstupnej sustavy je znazorneny na
Obr. 5.9. V flom je znazornena zavislost pomerného vysunutia stupriovitého klina L, od
celkového stupria stlaCenia kompresora ak.. V inom programe regulacie moéze byt po-
merné vysunutie stupriovitého klina L;; nahradené uhlom Bz a celkovy stuperi stladenia
k. hahradeny hodnotou pomernych otaCok nizkotlakového rotora kompresora nyrg,
kedZe medzi uvedenymi veli€Cinami je jednoznacna zavislost. Schéma programove;j re-
gulacie sa obvykle zapina pri My > 1,3 az 1,35. Pritom Klin, ktory sa pri niz§ich hodno-
tach My nachadza v plne zasunutej polohe (L,; = 0), zaujima polohu, odpovedajtice
hodnote celkového stupria stlaCenia kompresora nk. (alebo nyrx) motora na tomto re-
zime. Dalej hodnoty pomerného vysunutia stupfiovitého klina Ly, sleduji zmenu hodnoty
celkového stupna stlacenia kompresora nk.. K zniZzovaniu ax. dochadza pri zvySovani
My, znizovani nytk a zvySeni Ty. Vo vSetkych uvedenych pripadoch klin sa vysuva
v stllade so zavislostou, ktora je znazornena na Obr. 5.9. Hodnota L,; = 100 % odpove-
da maximalne vysunutému klinu.

Program regulacie sa musi vyberat s takym cielom, aby v celom prevadzkovom
rozsahu zmien nk. (alebo nyrk) boli zabezpecené nevyhnutné zasoby stability nadzvu-
kovej vstupnej sustavy pred vznikom pumpaze, pri dostatoChom vzdialeni rezimov €in-
nosti od oblasti intenzivneho svistania (rezimu ,ZUD®). Na Obr. 5.9 su znazornené hra-
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nice pumpaze a svistania (,ZUD®) nadzvukovej vstupnej sustavy. Hranice pumpaze su
uréené pre tri hodnoty Machového cisla My = 1,8, 2,0, 2,3. Hranica svistania (rezimu
,ZUD®) nie je zavisly od Machového €isla My. Hodnota —ALy vyjadruje zasobu stabilnej
prace vzhfadom k pumpazi. Hodnota +ALy, vyjadruje zasobu stabilnej prace vzhladom
k svistaniu (rezim ,ZUD"). Ako je zrejme z grafu na Obr. 5.9 v oblasti intenzivneho svis-
tania vznikaju straty plynodynamickej stability motora.

100_% 7
aly,

(B=)

Pumpaz motora

50 % T

0 % =

ke ( n NTK,pr. )

Obr. 5.9 Typovy program jednoparametrovej regulacie nadzvukovej vstupnej sustavy
(NVS)

V podmienkach letu programova sa hodnota regulacéného parametra (v danom
pripade pomerné vysunutie stupriovitého klina L) dodrzuje nepresne. Mozné odchylky
su spésobené chybami sustavy regulacie (tato oblast’ je na grafe Obr. 5.9 vySrafovana).
Na zaklade skusenosti z prevadzky tieto chyby su ovplyvnené vyrobnymi odchylkami a
nepresnostami sustav merania, predstavuju + 2 % z celkového rozsahu chodu regulac-
neho prvku.

Vytvaranie jednoparametrického programu regulacie nadzvukovej vstupnej sustavy
sa realizuje so sucasnym ur€enim zavislosti oys = f(My), ¢ = f(My), Cxvs = f(Mn), AKyvs =
f(My), W = f(My) ainych. Pre tento ucel sa vyuzZivaju charakteristiky nadzvukovych
vstupnych sustav, ktoré su ziskané pre rézne hodnoty Machovych Cisiel My letu (Obr.
5.7). Na uvod pre kazdu hodnotu Machového €isla My sa urCuje rezim ¢innosti motora,
ktory je definovany hodnotou 7iyrk -, @ na pracovnej Ciare charakteristiky kompresora
sa stanovuju hodnoty Tiyrg,- @ q(4). Nasledne sa na zaklade stanovenej hodnoty
Miyrk pr. UrCuje prietokova charakteristika (OA na Obr. 5.7) a urCuju hodnoty Ly, Ovs, @
a dalSie parametre. Na zaklade ziskanych hodnét Ly, pri roznych hodnotach my. vytvara-
ju stredne $tatistick zavislost Ly, = f(mg.), kedZe kazdej hodnote Tiyrk,, ako aj Ly
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odpoveda rad hodnét My. Ak pri urCitych rezimoch letu reZim zosuladenia sa znacne
odklana od uhlového bodu Skrtiacej charakteristiky, méze byt zavedena korekcia na za-
vislost' L; = f(mg.). ModZe byt nutna korekcia na také neuvazované faktory programom,
ako su zmena uhla nabehu, vplyv prechodovych rezimov Cinnosti LTKM a dalSie.

Priklad charakteristik regulovatelnej nadzvukovej vstupnej sustavy pri jeho Cinnosti
v sustave pohonnej jednotky je znazorneny na Obr. 5.10. Vypoctovy rezim, kedy je ¢ =
1, tu odpoveda M, ys = 2,5. Pri znizeni My sucinitel prietoku sa zniZzuje a cy ys rastie a
dosahuje maximalnu hodnotu pri My = 1,2. Sucinitel zachovania celkového tlaku oys pri
znizeni My sa zvySuje v danom pripade od hodnoty oys = 0,8 pri My = 2,5 po hodnotu
ovs = 0,95 pri My = 1,5. Na Obr. 5.10 je tiez znazorneny charakter zmeny AK, vs = f(My),
W = f(My). Takéto zavislosti sa pouzivaju pri vypocte charakteristik motora a pohonnej
jednotky.

AKyvs % W, %
201 16
0 0
(p Cyyvs
08t 104
0,610,8~g—— Cuvs 702
)
/
7

1.0 15 20 M

Obr. 5.10 Charakteristika nadzvukovej vstupnej sustavy v zavislosti od Machového Cisla
letu

V uzatvorenych sustavach regulacie nadzvukovych vstupnych sustav, ktoré sa v
sucasnej dobe rozpracovavaju, sa ovladanie regulacnych prvkov realizuje podla princi-
pu udrZania stalej hodnoty jedného z parametrov, ktory bezprostredne urcuje stav prudu
v hadzvukovej vstupnej sustave pri optimalnych rezimoch jej €innosti. Ako takyto para-
meter mdzu byt vyuzité napr. rychlost pradu vzduchu v hrdle, poloha kolmej razovej viny
vzhfadom k Celnej ploche vstupnej sustavy, pomer celkového tlaku vzduchu v hrdle k
celkovému tlaku vzduchu pred motorom a iné.

Vyhodou uzatvorenych sustav regulacie nadzvukovych vstupnych sustav pred
programovymi sustavami regulacie je v moznosti presnejSieho udrziavania optimalnych
rezimov Cinnosti nadzvukovej vstupnej sustavy pri minimalnych hodnotach nevyhnutnej
zasoby stabilnej prace AKyys. AvS8ak ich prakticka realizacia sa komplikuje nutnostou
rozmiestnenia velkého mnozstva rychlo reagujucich snimacov pre ziskanie hodnover-
nych opracovanych parametrov pri existencii zna¢nej nerovnomernosti pradu vzduchu.
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Startova mechanizacia nadzvukovej vstupnej sustavy sa pouziva pre zabranenie
odtrhnutia pradu vzduchu z ostrych prednych hran vonkajSieho plasta a zvy$enia sucini-
tefa zachovania celkového tlaku vo vstupnej sustave oys a prietoku vzduchu cez motor
poCas vzletu a pri nizkych podzvukovych rychlostiach letu. Z tohto dévodu musi regu-
latna sustava zabezpecit maximalne mozné otvorenie hrdla prostrednictvom pohybli-
vych panelov nadzvukovej vstupnej sustavy do uplne zasunutej polohy. Doplnkovym
prostriedkom, ktory umoznuje znizit' straty celkového tlaku a zvacsit prietok vzduchu
poCas vzletu je pouzitie klapiek prisavania vzduchu. Klapky prisavania vzduchu (Obr.
3.5) umiestnené za hrdlom nadzvukovej vstupnej sustavy sa otvaraju do vnutra vzdu-
chového kanala ucinkom podtlaku vo vzduchovom kanale, ku ktorému dochadza pri
Starte lietadla a pri letoch s nizkymi rychlostami. Pouzitie klapiek prisavania vzduchu
znizuje straty tahu pocCas vzletu a zaroven zvySuje zasobu stability prace kompresora
z dévodu znizenia odtrhnutia pradu vzduchu z vstupnych hran vzduchovej sustavy.

Pri rozbehu, pocCas vzletu a poCas pristatia lietadla do motora cez vzduchovu sus-
tavu moZu byt nasaté cudzie predmety. Z tohto dévodu pre zabranenie nasatia cudzieho
predmetu sa pouzivaju ochranné sietky, ktoré znizuju straty, €o vedie k zniZeniu sucini-
tela zachovania celkového tlaku oys ¢o ma za nasledok znizenie prietoku vzduchu a
tahu motora. Znizenie sudinitela zachovania celkového tlaku oys sa da eliminovat' kla-
piek alebo Zaluzii prisavania vzduchu, ktoré su v hornej Casti vstupnej sustavy.

5.3 Vplyv umiestnenia nadzvukovej vstupnej sustavy na lietadle a uhla
nabehu a skizu na jej charakteristiky

Miesto umiestnenia nadzvukovej vstupnej sustavy na lietadle ovplyviiuje pofa rych-
losti a tlaku na vstupe do vstupnej sustavy, a tym aj vonkajSie obtekanie, vnutorné pru-
denie vzduchu a interferenciu medzi prvkami vstupnej sustavy a draka lietadla. Nadzvu-
kova vstupna sustava musi zabezpecovat odrezavanie a odvod medznej vrstvy, ktora
sa vznika na povrchu draka lietadla, mimo vstupnu sustavu. Nadzvukova vstupna susta-
va sa umiestnuje do priestoru nadzvukového prudu vzduchu, mimo oblasti kde je vzduch
zabrzdeny Castami draka lietadla (kridlom alebo trupom). Je nevyhnutné zabranit' vnika-
niu razovych vin a virov od &asti draka a jeho prvkov do nadzvukovej vstupnej sustavy
na zakladnych rezimoch letu lietadla.

Vhodnym vyberom umiestnenia vstupnej sustavy v blizkosti povrchu lietadla je
mozné podstatne zlepSit jeho Cinnost v podmienkach letu s velkymi uhlami nabehu
a sklzu, ¢o velmi dolezité pri manévrovani lietadla. Intenzita vplyvu zmeny uhlov a a 8
na charakteristiky vstupnej sustavy od uhlov a a B na charakteristiky vstupnych sustav
zavisi od jej schémy, Machového Cisla letu M a umiestnenia na lietadle.

Celné osovo symetrické nadzvukové vstupné sustavy pouzivané na reaktivnych
lietadlach druhej generacie su citlivé na kladné a zaporné uhly nabehu a uhly skizu. Tato
ich citlivost’ sa vysvetfuje naruSenim symetrie obtekania stupnovitého kuzela, ktory ve-
die k zmene charakteru prudenia vzduchu vo vnutornom kanale. Z naveternej strany
uhly @i sa zvadsuju, a preto narasta intenzita Sikmych razovych vin a stupen zvySenia
tlaku vzduchu v nich. Na odvratenej strane vznika obrateny obraz (Obr. 5.11). Rozli¢ny
stupen zvysenia tlaku vzduchu na naveternej a odvratenej strane plochy brzdenia vyvo-
lava kolmé pretekanie prudu, ktoré vedie k pretekaniu medznej vrstvy do priestoru niz-
Sieho tlaku a k jeho odtrhnutiu, ako je to znazornené na Obr. 5.11. To vytvara podstatnu
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nestacionarnost a obvodovu nerovnomernost prudu a spdsobuje zniZenie sucinitefa
zachovania celkového tlaku vo vstupnej sustave oys, sucinitela prietoku ¢, a zasoby
stabilnej prace nadzvukovej vstupnej sustavy AK, vs a zvacsenie W.

Obr. 5.11 Vplyv uhla nabehu na prudenie vzduchu v osovo symetrickej nadzvukovej
vstupnej sustave

Ploché nadzvukové vstupné sustavy su obvykle obtekané prudom vzduchu, ktory
je rozruSeny lietadlom. NajtypickejSim su tri kompozicie nadzvukovej vstupnej sustavy:
pod trupom (napr. Eurofighter Typhoon) alebo pod kridlom (napr. Concorde, MiG-29,
Tu-160 atd.), po bokoch trupu (napr. F-14, F-15, MiG-31, Tu-22M atd.) a nad trupom (F-
107A). Pritom brzdiaci povrch moze byt umiestnena horizontalne alebo vertikalne. Na
Obr. 5.14 su znazornené najtypickejSie usporiadania nadzvukovych vstupnych sustav.
Kompozicie a) a d) su horizontalne, kompozicie b) a ¢) su vertikalne.

Kompozicia nadzvukovej vstupnej sustavy vplyva na parametre prudu vzduchu
pred vstupom do vstupnej sustavy. Pri bonom umiestneni nadzvukovej vstupnej
sustavy (Obr. 5.14 b, d) v désledku skosenia prudu vzduchu pred rovinou vstupu z
dévodu prie€neho pretekania vzduchu na bo¢ny povrch trupu miestne uhly nabehu ay
su 1,3 az 1,5 krat vacsie ako uhly nabehu nosovej Casti trupu lietadla. Vplyv zmeny uhla
nabehu a na charakteristiky nadzvukovej vstupnej sustavy v tomto pripade podstatne
zavisi od umiestnenia stupriovitého klina.

Obr. 5.12 Vplyv uhla nabehu na prudenie vzduchu v plochej nadzvukovej vstupnej sus-
tave s horizontalnym umiestnenim klina
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Obr. 5.13 Vplyv uhla nabehu na prudenie vzduchu v plochej nadzvukovej vstupnej sus-
tave s vertikalnym umiestnenim klina

Obr. 5.14 Charakteristické kompozicie nadzvukovych vstupnych sustav na lietadlach

Pri hornom horizontalnom umiestneni klina plochej nadzvukovej vstupnej sustavy
(Obr. 5.14c) na podzvukovych rychlostiach letu sa dosahuju lepSie charakteristiky v
zavislosti od uhla ndbehu a, ako u osovo symetrickych nadzvukovych vstupnych sustav.
Pri nadzvukovych rychlostiach letu v ur€itom rozsahu zvacSenia uhla nabehu sa ich
charakteristiky zlepSuju (zvySuje sucinitel zachovania celkového tlaku vo vstupnej
sustave oys a sucinitel prietoku ¢ v zavislosti od uhla nabehu a). ZvySovanie sucinitela
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ovs je zdévodnena zvySenim intenzity Sikmych razovych vin spolu so zvy$enim uhlov
naklonu panelov klina vo vztahu k smeru nabiehajuceho prudu vzduchu a priblizenim Bs
k Bopt. Sucinitel prietoku ¢ sa zvySuje v désledku zvacsenia plochy kolmého prierezu
zachyteného prudu vzduchu Sy pre nezmenenej plochy vstupu vstupnej sustavy Sys.

Na Obr. 5.15 az Obr. 5.17 su znazornené schémy prudenia na vstupe do plochej

nadzvukovej vstupnej sustavy s hornym horizontalnym umiestnenim klina pri r6znych
uhloch nabehu a.

Obr. 5.15 Schéma prudenia vzduchu na vstupe do plochej nadzvukovej vstupne;j
sustavy s horizontalnym umietnenim klina pri kladnych uhloch nabehu «a

Pri zvySovani kladnej hodnoty uhla nabehu a (Obr. 5.15) sa plocha Sy zvacSuje a
moZe byt vacsia ako Sys.
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Obr. 5.16 Schéma prudenia vzduchu na vstupe do plochej nadzvukovej vstupne;j
sustavy s horizontalnym umietnenim klina pri velkych kladnych uhloch nabehu a

Pri velmi velkych uhloch nabehu a (Obr. 5.16) dosahuje uhol Bs hodnotu vySSiu
ako je uhol Bopt. A sucinitel zachovania celkového tlaku vo vstupnej sustave oys sa
zacCina znizovat. Dochadza tiez k znizovaniu sucinitela prietoku ¢ (plocha hrdla je
nedostato¢na pre prepustanie vietkého vzduchu, ktory prechadza cez sustavu razovych
vin).

Pri zapornych uhloch nabehu (Obr. 5.17) uhly naklonu a intenzita Sikmych
razovych vin sa znizuje a Machove &islo pred kolmou rézovou vinou a straty v nej
prudko narastaju, ¢o spdsobuje zniZenie sucinitela zachovania celkového tlaku vo
vstupnej sustave ovys. Znizenie plochy prudu vzduchu Sy vedie k znizeniu sucinitela
prietoku ¢. Ciasto&né rozruSenie sustavy Sikmych razovych vin kolmou razovou vinou
pri velkych kladnych a zapornych uhloch nabehu a ma za nasledok znizenie zasoby
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stabilnej prace nadzvukovej vstupnej sustavy. To je zrejmé z Obr. 5.18, kde na Skrtiace
chrakteristiky nadzvukovej vstupnej sustavy pri roznych uhloch nabehu a je vynesena
prietokova charakteristika motora. Pri velkych kladnych a najma pri zapornych uhloch
nabehu a dochadza k zniZeniu sucinitefa zachovania celkového tlaku v nadzvukovej
vstupnej sustave oys a k znizeniu zasoby stabilnej prace nadzvukovej vstupnej sustavy
AK, vs.

Obr. 5.17 Schéma prudenia vzduchu na vstupe do plochej nadzvukovej vstupnej
sustavy s horizontalnym umietnenim klina pri zapornych uhloch nabehu a

Na Obr. 5.18 je znazornena Skrtiaca charakteristika v zavislosti od uhla nabehu a.

o-VS
o=+5°
a=+10°
a=0°
a=-5°
1,0 0

Obr. 5.18 Skrtiace charakteristikyplochej nadzvukovej vstupnej ststavy s horizontalnym
umiestnenim klina pri My = konst. a réznych uhloch nabehu

Analyzované nadzvukové vstupné sustavy su pouzité na lietadlach MiG-25 a MiG-
31, ako aj u lietadiel F-14 a F-15. Pri rychlostiach My > 2 je u takychto vstupnych sustav
pri velkych uhloch nabehu mozné odtrhnutie pradu vzduchu z bo¢ného a spodného po-
vrchu trupu, ktoré ma za nasledok zhorSenie charakteristik vstupnej sustavy v rustine
nazyvané ,neneHbl“. V takomto pripade prudko klesa sucinitel zachovania celkového
tlaku vo vstupnej sustave oys a narastd nerovhomernost prudu vzduchu pred motorom.
PriCinou tohto stavu je zvySenie intenzity kolmej (hlavnej) razovej viny pred rovinou
vstupu, ktora pésobiac na medznu vrstvu trupu lietadla spésobuje jej odtrhnutie. Cim je
vySSia rychlost My, tym pri mensich uhloch nabehu a méze vznikat tento jav.

Pri vertikalnom umiestneni klina (Obr. 5.14b) miestne uhly skosenia prudu vzduchu
na brzdiacom povrchu su vacsie, ako uhly nabehu lietadla. Tym sa zintenzivhuje ne-
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priaznivy vplyv zmeny uhla nabehu a na charakteristiky vstupnej sustavy. Pri Sikkmom
ofukovani je obtekanie stupriovitého klina priestorové (Obr. 5.12), priCom na naveterne;j
strane vznikaju razové viny a je mozné aj odtrhnutie prudu na prednej hrane a boc¢nej
stene a na zaveternej strane viny podtlaku. To vedie k zniZeniu sucinitela prietoku ¢ a
sucinitefa zachovania celkového tlaku vo vstupnej sustave a k nerovnhomernosti rych-
lostnych poli a tlakovych poli v kanale nadzvukovej vstupnej sustavy a na vstupe do mo-
tora. Pre vyrovnavanie prudu vzduchu sa vo vstupnej €asti vnutorného kanala umiestnu-
ju Specialne horizontalne priehrady. Nadzvukové vstupné sustavy takého usporiadania
sa pouzivaju na lietadlach MiG-23 a F-4 Phantom.

Podkridlové nadzvukové vstupné sustavy (Obr. 5.14d) maju najvhodnejSie charak-
teristiky pri velkych kladnych uhloch nabehu. Pod nabehovou hranou kridla je rychlostné
pole v smere prudenia je omnoho stabilnejSie, ako u bo¢ného povrchu trupu. U lietadiel
Su-27 sa zabezpecuje pripustna uroven nerovnomernosti pradu vzduchu v rozsahu uh-
lov nabehu od 0° do 360°. Pri nadzvukovych rychlostiach letu sa kridlo vyuziva ako prvy
stupenl brzdenia prudu vzduchu. Ako je to znazornené na Obr. 5.4, od prednej hrany
kridla pri nadzvukovych rychlostiach letu prichadza Sikma razova vina, v ktorej dochadza
k natoCeniu a brzdeniu nadzvukového prudu, pricom miestne Machovo Cislo je niZSie
ako My a miestny uhol nabehu sa prakticky nemeni, kedZze smer rychlosti na vstupe do
nadzvukovej vstupnej sustavy zachovava paralelné so spodnym povrchom kridla. To
ZlepSuje charakteristiky vstupnych sustav v zavislosti od uhla nabehu a. Sucinitel za-
chovania celkového tlaku vo vstupnej oys u tychto nadzvukovych vstupnych sustav sa
zvysuje alebo prakticky nezniZuje do uhlov nabehu a = 15°az 20°.

U podkridlovej kompozicii najvacsie problémy vznikaju pri nadzvukovych rychlo-
stiach letu a zapornych uhloch nabehu. Pri a < 0° sa na prednych hran kridla zbiehaju
viry, ktoré s vplyvom uhlov sklzu, zaberaju oblast’ polovice rozpatia kridla. Viry, ktoré
vstupuju do vstupnej sustavy, spésobuju k intenzivhemu zhorSeniu jeho charakteristik.
Pri podzvukovych rychlostiach letu zhorSenie charakteristik pri a < 0° je menej vyz-
namné a umoznuje zabezpeclit prevadzkyschopnost pohonnej jednotky pri kruhovom
obtekani (a < 0° az 360°). Takéto nadzvukové vstupné sustavy sa pouzivaju u stihacich
lietadiel Stvrtej generacie Su-27 a MiG-29. Urcité zlepSenie charakteristik podkridlovych
vstupnych sustav pri zapornych uhloch nabehu méze byt dosiahnuté pri kompozicii ver-
tikalneho rozmiestnenia klina (Concorde, Tu-160, B-1).

Horné rozloZenie vstupnej sustavy (Obr. 5.14c) umozfiuje zniZzenie radiolokaéného
odrazu (viditelnosti), avSak vzdy prinasa zhorSenie jeho parametrov. Pri velkych uhloch
nabehu miestne Machovo Cislo M pred vstupnou sustavou je vacsie ako My a hoci stabi-
lizaCny vplyv povrchu trupu a kridla pri zmene uhla nabehu sa zachovava, na tomto po-
vrchu sa zvacSuje hrubka medznej vrstvy a objavuju sa zény odtrhnutia prudu vzduchu,
¢o v kone¢nom désledku zosilfuje nerovnomernost a nestacionarnost prudu na vstupe
do motora.

Pre zlepSenie podmienok cinnosti vstupnej sustavy na kladnych uhloch nabehu sa
ich geometricka osa nastavuje pod urcitym uhlom a (uhol zaklinenia) vzhfadom ku kon-
Struk€nej horizontalnej osi lietadla. Uhol ,zaklinenia“ sa voli v rozsahu od -2° do 4°, ¢o
umoznuje znizit negativny vplyv letu s velkymi kladnymi uhlami nabehu na parametre
vstupnej sustavy.
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6 Vstupné sustavy pre vysoké nadzvukové a hyperzvukové
rychlosti letu

6.1 Nadzvukové vstupné sustavy s vonkajsSim stlacenim

U nadzvukovych lietadiel, ktoré lietaju rychlostami My max = 3,0 az 3,5 sa pouzi-
vaju nadzvukové vstupné sustavy s vonkajSim stlacenim. Pri velmi vysokych rychlo-
stiach letu sa charakteristiky takychto nadzvukovych vstupnych sustav podstatne
zhorSuju. Dochadza k narastu ich vonkajSieho odporu a intenzivne sa zniZuje sucini-
tel zachovania celkového tlaku vo vstupnej sustave oys. Tato skutoCnost je dana
tym, Ze so zvySovanim Machového Cisla My je potrebné zvySovat pocet Sikmych ra-
zovych vin a stéasne aj uhol Bs, aby boli zabezpeéené nizke straty celkového tlaku v
uzatvaracej kolmej razovej vine (hlavnej razovej vine). AvSak zvacsenie uhla Bz vedie
k zvy$eniu gradientu tlaku na brzdiacom povrchu a vzajomné pdsobenie razovych vin
a medznej vrstvy v miestach jeho zlomu sa zosilfiuje (Obr. 6.1). Sikmé razové viny,
ktoré vznikaju pri natoCeni nadzvukoveého prudu nedosahuju brzdiaci povrch, pretoze
v jeho blizkosti je rychlost prudu vzduchu podzvukova. Objavuje sa zhrubnutie
medznej vrstvy pred razovymi vinami a jej vzdutie, ¢o vedie k vytvoreniu rozvetveniu
razovych vin v tvare pismena A.
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Obr. 6.1 Vzajomné pdsobenie i-tej Sikmej razovej viny a medznej vrstvy. Zavislost
Bizap 0d M;

Pri zvySeni intenzity i-tej Sikmej razovej viny AB (Obr. 6.1), kedy je Bi > Bizsp do-
chadza k nabobtnaniu medznej vrstvy a jej odtrhnutiu. Aby sa zabranilo odtrhnutiu
prudu vzduchu je potrebné obmedzovat hodnotu pripustnych uhlov Bs, o nevyhnut-
ne vedie k zvySeniu intenzity uzatvaracej kolmej razovej viny. V désledku toho sa
prudko znizuje sucinitel zachovania celkového tlaku vo vstupnej sustave oys v nad-
zvukovej vstupnej sustave s vonkajsim stlaCenim pri zvySovani Machového Cisla M.
Okrem toho, u nadzvukovej vstupnej sustavy s vonkajSim stlacovanim v sulade so
zvySovanim uhla Bs je potrebné zvagsit uhol vonkajsieho plasta Bpivon a dizku sklo-
neného useku, €o vyvolava zvacsenie vonkajSieho odporu. Z tohto dévodu pre lietad-
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la, ktoré lietaju rychlostou vySSou ako My > 3,0 az 3,5, sa ukazuje nutnost prechodu
k pouzitiu nadzvukovej vstupnej sustavy so zmieSanym stlacovanim.

6.2 Nadzvukové vstupné sustavy so zmieSanym stlacovanim

Nadzvukové vstupné sustavy so zmieSanym stlaCovanim su typické tym, ze v
sustave vonkajsich ikmych razovych vin sa realizuje len &iastoéné brzdenie nadzvu-
kového prudu vzduchu, ¢o si vyZzaduje je mensi odklon od osového smeru. Pri tejto
podmienke sa umoznuje nadzvukové prudenie vzduchu do vnutorného kanala s
menSimi uhlami vonkajsieho plasta Bypi,von. K dalSiemu brzdeniu nadzvukového prudu
dochadza v sérii Sikmych razovych vin, ktoré su rozlozené vo vnutornom kanale.
V désledku zvysenia celkového poétu Sikmych razovych vin a malého odklonu pradu
vzduchu od osového smeru je mozné znizit Machovo Cislo pred zavernou razovou
vinou, znizit' straty celkového tlaku na tejto razovej vine a zvysit' sucinitel zachovania
celkového tlaku oys. To si vyZaduje Specialne profilovanie vnutorného kanala. Kanal
musi mat dostatoénu dizku, zuzujuci prierez (v sulade so stupfiom brzdenia nadzvu-
kového prudu) a sustavu ovladania medznej vrstvy.

VypocCtova schéma prudenia v nadzvukovej vstupnej sustave so zmieSanym
stlacovanim pre lietadlo s My max = 3 je znazornena na Obr. 6.2. V tomto pripade do
roviny vstupu je odklonenie prudu vzduchu v dvoch vonkajSich Sikmych razovych
vinach len 12°, o umoznuje pouzit maly uhol Byivon. Maximalny odklon priudu vzdu-
chu od osi za tretou Sikmou razovou vinou je 16° a v naslednych Sikmych razovych
vinach prebieha opacné otacanie prudu vzduchu smerom k osi nadzvukovej vstupnej
sustavy. Pred uzatvaracou kolmou razovou vinou sa prud vzduchu zbrzduje na M =
1,25 a ma prakticky osovy smer.
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Obr. 6.2 Vypoctova schéma prudenia v nadzvukovej vstupnej sustave zmieSaného
typu

Uhol vonkajSieho plasta Bpivon U Nadzvukovej vstupnej sustavy so zmieSanym
stlaCenim sa stanovuje tak, aby sa obtekanie jej prednej hrany realizovalo bez vzniku
kolmej razovej vine na vstupe. Malé hodnoty uhlov Bpivon @ nepritomnost kolmej ra-
zovej viny pred vonkajSim plastom ale pomerne slabej Sikmej razovej viny je pricinou
zniZenia vonkajsieho odporu nadzvukovej vstupnej sustavy so zmieSanym stlaCova-
nim.

Vo vnutornom kanale v désledku vzajomného pdsobenia razovych vin a medz-
nej vrstvy vznika pridenie so zloZitou sustavou A a y razovych vin a oblasti odtrhnu-
tia. Namiesto jednej uzatvaracej kolmej razovej viny v oblasti hrdla vznika séria razo-
vych vin, ktoré dostali oznagenie pseudo-razova vina. Pseudo-razovovou vinou sa
nazyva oblast’ prudenia plynu vo vnutornom kanale nadzvukovej vstupnej sustavy,
kde uc€inkom protitlaku na vystupe prebieha prechod nadzvukového prudenia na
podzvukové prudenie. Jeho odliSnost od kolmej razovej viny je zviazané s vplyvom
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medznej vrstvy. Variant Struktury pradu vzduchu v oblasti pseudo-razovej viny je
znazorneny na Obr. 6.3.

Zvyseny protitlak sa prenasa cez podzvukovu medznu vrstvu hore po prude
a vyvola jej odtrhnutie (zéna A na Obr. 6.3). V dosledku obtekania tejto zony nadzvu-
kovym prudom vzduchu (pri B > Bodi) Sa objavuje v danom pripade razova vina mos-
tového tvaru (kolma razova vina a — a s A tvarovym rozvetvenim a — o aa — ¢ (Obr.
6.3). Pri prechode cez neho vznika zmieSané prudenie: podzvukové — v jadre prudu
1 a nadzvukové — v periférnej Casti 2. Potom obidva prudy sa zrychfuju — vnutorny
podzvukovy na M = 1 v reze ,h — h* s naslednym prechodom do nadzvukového pru-
denia (ako v Lavalovej dyze) a vonkajSi — v expanznych vinach, ktoré vychadzaju z
bodov c. Dalej sa vytvara druha zéna odtrhnutia B (Obr. 6.3), pri obtekani ktorej
nadzvukovym prudom znova vznika razova vina mostoveého tvaru, avsak uz so zni-
Zenou intenzitou.
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Obr. 6.3 Schéma prudenia v oblasti pseudo-razovej viny (bez odsavania medznej
vrstvy)

Pseudo-razova vina je generatorom turbulentnych pulzacii, o mébze viest k
strate stability pridenia. Pre skratenie jej dizky, zniZenia strat v kanale a fixacie ob-
lasti odtrhnutia v oblasti hrdla sa vyZaduje realizovat odsavanie medznej vrstvy a
geometricka plocha hrdla musi byt vacSia ako predpokladana plocha stanovena za
predpokladu, Ze nevznika medzna vrstva, aby sa zabezpecil priestor pre umiestnenie
zostavajucej Casti medznej vrstvy a uzatvorenej (neodstranitefnej) oblasti odtrhnutia.
Pri odsavani medznej vrstvy cez perforovany povrch vzduchového kanala v oblasti
hrdla dizka pseudo-razovej viny sa zmen$uje a na hranici sa transformuje na razovu
vinu mostového tvaru.

Spustanie nadzvukovej vstupnej sustavy zmieSaného typu je jeho typickou
zvlastnostou. Vnutorny kanal tychto vstupnych sustav, ktory ma zuzujuco-rozSirujuci
tvar, predstavuje obratenu Lavalovu dyzu. Zuzenie kanala sa urCuje stupfiom brzde-
nia nadzvukového prudu vzduchu (od Mg do My, = 1). Av8ak v procese zvySovania
rychlosti letu lietadla nadzvukova vstupna sustava prechadza rezimami, pri ktorych
Myst. eSte nedosahuje vypoctovu hodnotu. Na tychto rezimoch z dévodu znizenej
hustoty vzduchu v hrdle mézZe nadzvukova vstupna sustava prepustit’ vSetok vzduch,
ktory prechadza cez sustavu vonkajsich razovych vin. Z tohto dévodu na vstupe do
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vnutorného kanala nadzvukovej vstupnej sustavy sa objavuje kolma razova vina. Pri
dosiahnuti vypoc¢tového rezimu letu hustota vzduchu v hrdle nedosahuje vypoctovu
hodnotu (pn < pnyv) @ kolma razova vina nemizne.

Pre dosiahnutie vypocCtoveho rezimu prudenia (zabezpecenie nadzvukovej rych-
losti prudu vzduchu vstupujuceho do vnutorného kanala), je potrebné na zaciatku
zvacsit plochu hrdla do takej miery, aby sa kolma razova vina presunula k vstupneé-
mu otvoru vnutorného kanala a dotkla sa jeho prednych hran. V tom okamihu, ktory
sa nazyva ,spustanie®, kolma razova vina sa ,prehltava®“. Odpovedajuca veliina po-
mernej plochy hrdla spustania Sy,

Shep. = 222 [1] (6.1)

Svst.

Kde:

Sh.sp. — Pomerna plocha hrdla [1],

Sh.sp. — Plocha hrdla v rezime spustania [m?],

Syst. — plocha vstupného prierezu nadzvukovej vstupnej ststavy [m?].

Pritom vo vnutornom kanale vznika nadkriticky rezim prudenia (A, > 1) a pseu-
do-razova vina sa vytvara v kanale za hrdlom. Pre dosiahnutie vypoctového rezimu je
nevyhnutné zmensit plochu hrdla na vypoctovu hodnotu, a tym priblizit pseudo-
razovu vinu k rovine hrdla, ¢im sa znizuju straty (v désledku odsavania medznej vrst-

vy).

Experimentalne bolo zistené, Ze aj vo vypoctovych podmienkach ¢innosti nad-
zvukovej vstupnej sustavy zmieSaného stlaCovania v oblasti hrdla vzdy existuje uza-
tvorena oblast odrhnutia pridu vzduchu. Zakladna uloha regulacie plochy hrdla a
ovladania medznej vrstvy spoc€iva v stabilizacii tejto oblasti a pseudo-razovej viny za
hrdlom.

Nevyhnutnost’ regulacie plochy hrdla nadzvukovej vstupnej sustavy zmieSaného
stlaCenia pre realizaciu jeho spustenia si vyZzaduje rychlo reagujucu sustavu zvacse-
nia alebo zmensenia plochy hrdla, aby v pripade odrhnutia pradenia a vzniku vybitej
kolmej razovej viny sa zabranilo dlhodobejSiemu prudkému poklesu tahu pohonnej
jednotky. Odtrhnutie prudenia v prevadzkovych podmienkach je mozné pri poryvoch
vetra alebo pri zvySeni protitlaku zo strany motora.

Skrtiace charakteristiky nadzvukovych vstupnych sustav zmie$aného stlacova-
nia v suradniciach o = f(@) pri My = konst. nemaju mierne Useky. Podla povodného
nazoru tieto nadzvukové vstupné sustavy pracuju len na nadkritickych rezimoch.
Uzatvaracia razova vina (pseudo-razova vina) vo vypoctovom rezime sa nachadza
v urcitej polohe za hrdlom v sulade s potrebnou zasobou stability z hfadiska odtrhnu-
tia prudu vzduchu. Pri Skrteni takejto nadzvukovej vstupnej sustavy od bodu r (Obr.
6.4) uzatvaracia kolma razova vina sa premiestiiuje k hrdlu, jej intenzita a straty v nej
sa znizuju a sucinitel zachovania celkového tlaku vo vstupnej sustave oys sa zvySuje
pri @ = kon&t. Na kritickom reZime (bod k) dochadza k odtrhnutiu prddenia vo vnutor-
nom kanale s vybijanim kolmej razovej viny. Pri odrhnuti pradu sucinitel zachovania
celkového tlaku vo vstupnej sustave oys a sucinitel prietoku ¢ sa skokovo znizuju
a nadzvukova vstupna sustava prechadza na podkriticky rezim €innosti s kolmou ra-
zovou vinou na vstupe (bod ¢ na Obr. 6.4). V okoli bodu ¢ vznika mierne sa zvazuju-
ca vetva typicka pre nadzvukové vstupné sustavy s vonkajSim stlatenim a jeho pa-
rametre dosahuju neprijatelne nizke hodnoty z dévodu velkych strat celkového tlaku
v kolmej razovej vine, zniZenia prietoku vzduchu a zvySenia vonkajSieho odporu, ¢o
ma za nasledok prudky pokles tahu pohonnej jednotky. Pri znizeni Skrtenia docha-
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dza k miernemu zvySeniu sucinitela prietoku ¢ do okamihu dosiahnutia A, = 1 (bod k”
na Obr. 6.4). Spustacie otvorenie hrdla nastavuje vypoctovu hodnotu sucinitela prie-
toku ¢, avSak prestavuje nadzvukovu vstupnu sustavu na hlboky nadkriticky rezim
(bod d na Obr. 6.4) a nasledné privretie hrdla v plnej miere obnovuje vypoctovy rezim
prudenia (bod r na Obr. 6.4).

3
Ovs /‘5‘(
/ b I
i
/
/
// //d
/ r
o 1
c k /
2
(X

Obr. 6.4 Skrtiaca charakteristika nadzvukovej vstupnej sustavy so zmie$anym stla-
¢enim, 1 — pri spustenej vstupnej sustave, 2 — pri nespustenej vstupnej sustave, 3 —
rezim odtrhnutia

PozZzadovana zasoba stabilnej prace sa zabezpecuje na ukor znizenia vypocto-
vej hodnoty sucinitela zachovania celkového tlaku vo vstupnej sustave Oysyyp. pri
porovnani s Ovsmax. Na vertikalnej vetve Skrtiacej charakteristiky, pricom K, ;s =
Oysmax./ Ovspyp.- Pri zmene Machoveého Cisla letu My je nutna taka regulacia panelov
brzdiaceho povrchu a stuprfia zuzenia vnutorného kanala a plochy hrdla, aby sa za-
bezpedil nadzvukovy rezim prudenia v kanale so zadanou hodnotou zasoby stabilnej
prace vstupnej sustavy.
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Obr. 6.5 Charakteristiky nadzvukovej vstupnej sustavy vonkajSieho stlacenia (- - -)
a zmieSaného stlacenia (——) priM = 6,8
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Na Obr. 6.5 je znazornené porovnanie charakteristik regulovatelnych nadzvu-
kovych vstupnych sustav s vonkaj§im a zmieSanym stlaenim. Nadzvukové vstupné
sustavy so zmieSanym stlaenim dosahuju okrem vySSej hodnoty sucinitela zacho-
vania celkového tlaku vo vstupnej sustave oys, na ukor vyssSich hodnét maximalneho
sucinitela prietoku ¢, nizSie hodnoty sucinitela odporu vstupnej sustavy cy ys.
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Obr. 6.6 Standardné zavislosti oys a A@oegs. 0d My
1 — nadzvukova vstupna sustava s vonkajSim stlaCenim, 2 — nadzvukova vstupna
sustava so zmieSanym stlacenim
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Na Obr. 6.6 su uvedené typové Standardné zavislosti oys = f(My) pre nadzvu-
kové vstupné sustavy vonkajSieho a zmieSaného stlaCovania a tiez hodnoty potreb-
ného zvysenia sucinitelfov prietoku v désledku odsavania medznej vrstvy AQoqgs. pre
dosiahnutie uvedenych hodnét sucinitelov zachovania celkového tlaku vo vstupnej
sustave oys. Z grafu na Obr. 6.6 je zrejmé, Zze vyhody nadzvukovej vstupnej sustavy
zmieSaného stlaCovania z hladiska sucinitefa zachovania celkového tlaku vo vstup-
nej sustave oys so zvySovanim My. Napr. pri My = 6,8, ako je zrejmé z Obr. 6.5 roz-
diel pre oys dosahuje priblizne 25 %.

6.3 Nadzvukova vstupna sustava hyperzvukového lietadla

Na Obr. 6.7 az Obr. 6.10 je zndzornena schéma nadzvukovej vstupnej sustavy
pohonnej jednotky Zenger, ktora je prepocitana na ¢innost do My = 3,5 s dvojprudo-
vym leteckym turbokompresorovym motorom s pridavnym spalovanim a od My = 3,5
do 6,8 s hyperzvukovym naporovym motorom. Tato nadzvukova vstupna sustava ma
pat regulovatelnych panelov, ktoré su vzajomne nezavisle ovladané pomocou hyd-
raulickych pracovnych valcov. Regulaciou zmeny uhlov naklonu panelov je mozné
zabezpe&it zmenu smeru Sikmych razovych vin, zmenu tvaru vnatorného kanéla
a zmenu velkosti plochy hrdla. Predny panel pri rezime €innosti dvojprudového tur-
bokompresorového motora je Uplne zasunuty, a tym sa zabezpecuje otvorenie kana-
la pre priamy prietok vzduchu do vystupnej dyzy (Obr. 6.9 a Obr. 6.10). Tym sa za-
bezpecluje odvod medznej vrstvy, ktora vznikd na spodnom povrchu trupu pred nad-
zvukovou vstupnou sustavou a zaroven sa zabezpecuje lepSi sulad €innosti nadzvu-
kovej vstupnej sustavy a motora z hladiska dodavky vzduchu pri tranzvukovych rych-
lostiach letu.
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V zavislosti od zvySovania Machového Cisla letu My sa uhly naklonu druhého
a tretieho panelu zvacsuju a plocha hrdla sa zmensuje, ¢im sa zabezpecuju optimal-
ne podmienky Cinnosti nadzvukovej vstupnej sustavy pri naporovom stlaceni. Pri My
= 3,5 sa realizuje prechod na rezim naporového motora a nadzvukova vstupna sus-
tava prechadza na rezim zmieSaného stlaCovania. Z tohto dévodu prvy panel sa vy-
stva a zakryva prepustaci kanal a zvySuje podet Sikmych razovych vin vonkajsieho
stladenia. Stvrty a piaty panel, okrem regulacie plochy hrdla, zabezpeduje tvarovanie
razovych vin vo vnitornom kanale (Obr. 6.7 a Obr. 6.8).

Obr. 6.7 Schéma regulovatelnej nadzvukovej vstupnej sustavy hyperzvukového lie-
tadla v reZzime naporového motora pri rychlosti My = 6,8
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Obr. 6.8 Schéma regulovatelnej nadzvukovej vstupnej sustavy hyperzvukového lie-
tadla v reZzime naporového motora pri rychlosti My = 3,5
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Obr. 6.9 Schéma regulovatelnej nadzvukovej vstupnej sustavy hyperzvukoveého lie-
tadla v rezime dvojprudového leteckého turbokompresorového motora s pridavnym
spalovanim pri rychlosti My = 3,5

Obr. 6.10 Schéma regulovatelnej nadzvukovej vstupnej sustavy hyperzvukového
lietadla v rezime dvojprudového leteckého turbokompresorového motora s pridavnym
spalovanim pri rychlosti My < 1,0
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Vo vstupnych sustavach hyperzvukovych naporovych motoroch brzdenie nad-
zvukového prudu vzduchu prebieha neuplne, aby sa zabezpecila potrebna nadzvu-
kova rychlost’ na vstupe do spalovacej komory. Na Obr. 6.11 su znazornené priblizné
hodnoty Machovych Cisiel pradu vzduchu na vstupe do spalovacej komory Msk hy-
perzvukového naporového motora v zavislosti od Machového Cisle letu My. Ako je
zrejmé z grafu na Obr. 6.11 so zvySovanim Machového Cisla My sa potrebné hodno-
ty Machovych Cisiel prudu vzduchu na vstupe do spalovacej komory Msk hyperzvu-
kového naporového motora zvysuju. Na zaklade toho, sustava Sikmych razovych vin
pre vonkajSie a vnutorné stlaCovanie by mala, pre dosiahnutie poZzadovanej hodnoty
Msk, obsahovat mensi poget razovych vin. KedZe optimalna hodnota Msk je pomer-
ne vysoké (napr. pri My = 10 je Msk = 3,5), potrebné Ciasto¢né brzdenie nadzvuko-
vého prudu modze byt zabezpeCené dvomi Sikmymi razovymi vinami vonkajSieho
stlaCenia a jednou alebo dvomi vnutornymi razovymi vinami (Obr. 6.12). Pritom v do6-
sledku malych uhlov Bz,vonk. je uhol plasta By, = 0, €im sa odstranuje jeho vinovy od-
por.

MSK

S

1

3 7 11 15 19 23 M,

Obr. 6.11 Zavislost Machového Cisla vzduchu pred spalovacou komorou Mgk hyper-
zvukového naporového motora od Machoveého Cisla letu My

V suvislosti s €iasto€nym brzdenim nadzvukového prudu vzduchu v rozsahu re-
Zimov Cinnosti hyperzvukovych naporovych motoroch ich nadzvukové vstupné susta-
vy realizované ako neregulované alebo regulovatelné jednoduchymi prostriedkami,
napr. pozdiznym premiestnenim plasta (Obr. 6.12). Takéto vstupné sustavy sa kon-
Struuju ako integralna sucast lietadla a byvaju umiestnené pod kridlom alebo pod
trupom lietadla v oblasti uz predbezne zabrzdeného nadzvukového prudu. So zvySe-
nim My plast sa presuva tak, aby prva razova vina, ktora sa odraza od vnutorného
povrchu plasta dopadla na zlom vonkajSieho brzdiaceho povrchu.

N

:
K

Obr. 6.12 Regulacia nadzvukovej vstupnej sustavy hyperzvukového naporového mo-
tora premiestriovanim klapiek plasta

V dosledku neupiného brzdenia nadzvukového prudu v nadzvukovych vstup-
nych sustavach hyperzvukovych naporovych motorov sa v nich dosahuje nizsi static-
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6 Vstupné sustavy pre vysoké nadzvukové a hyperzvukové rychlosti letu

ky tlak, teplota a teplotné prudy v stenach vzduchového kanala pri porovnani s upl-
nym brzdenim vzduchu na podzvukovu rychlost M < 1 u naporovych motoroch. Su-
¢asne sa zvy3uju hodnoty Sg¢x pri porovnani s nadzvukovou vstupnou sustavou von-
kajSieho a zmieSaného stlaCovania.

Vyskumy, ktoré boli realizované v poslednych rokoch CAGI, umoznuju stanovit
zakladné principy projektovania nadzvukovej vstupnej sustavy hyperzvukového na-
porového motora pre rozsah rychlosti My = 5 az 15 s uvazenim medznej vrstvy, za-
oblenych vstupnych hran, realnych vilastnosti vzduchu a nutnosti ochladenia brzdia-
cich povrchov. Bolo potvrdené, Ze u Siroko rezimovych vstupnych sustav hyperzvu-
kovych naporovych motorov je vhodné Mys < Mymax (radovo 5 az 6) a ¢, = 0,7 az 0,8.
Uhly nastavenia klinov Bz vonk. by nemali prevySovat hodnotu 10° az 13°, a pripustny
pomerny polomer zaoblenia vstupnych hran (rzaoni./hn) by nemal byt vacsi ako 0,005.
Pri My > Mys je nevyhnutné zabezpedit rozptylenie Sikmych razovych vin aby sa za-
branilo ich prekriZzeniu a vzniku intenzivnych vyslednych razovych vin. Tym sa dosa-
huje zniZzenie maximalnych vyslednych tepelnych prudov do stien vstupnych sustav
na rezimoch letu, ked My > Mys. Znizenie tepelnych prudov v hyperzvukovych napo-
rovych motoroch je jednym z najzlozitejSich problémov pri ich projektovani. Je nevy-
hnutné brat do uvahy aj zmenu termodynamickych vlastnosti vzduchu v désledku
jeho ohrevu pri brzdeni, o znacne vplyva na charakteristiky hyperzvukovej vstupnej
sustavy pri vysokych Machovych &islach letu.?’

*'Hevaes, 10. H., ®egopos, P. M., KotoBckun, B. H., Nones, A. C.: Teopusa aBuaumMOHHbIX
asuratenen, Yactb nepsas. BBUA um. npod. H. E. XKykosckoro. Mocksa 2006.
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7 Nadzvukova vstupna sustava lietadla MiG-21
7.1 Nadzvukova vstupna sustava lietadla MiG-21F

o ~G

= £

ey SR N T
Obr. 7.1 Vstupny

Vstupna sustava stihacieho lietadla MiG-21F je regulovatelna so skokovo pre-
stavitelnym osovo symetrickym kuzefom, dvomi prisavacimi klapkami a dvomi proti-
pumpaznymi klapkami. Vstupna sustava lietadla MiG-21F je optimalizovana na rych-
lost M = 1,9.%° Na vstupnom kuZeli vznikaju dve $ikmé a jedna kolma razova vina.*°

kuzel, protipumpazne klapky a prisavacie klapky lietadla MiG-21F?®

7.1.1 Konstrukcia vstupného kuzela vstupnej sustavy lietadla MiG-21F

Vstup vzduchu do motora R-11F-300 stihacieho lietadla MiG-21F je zabezpe-
covany vstupnym hrdlom v prednej Casti trupu, v ktorom sa nachadza trojpolohovo
nastavitelny kuzZel pre regulaciu prietokového mnozZstva vzduchu pri nadzvukovych
rychlostiach letu. Vstupné hrdlo je tvorené prednou Skrupinou s ostrou nabehovou
hranou, vysustruzenou v tvare prstenca z tvrdenej lahkej zliatiny a prinitovanou k
potahu prednej Casti trupu.

Na priehrade €. 2 je upevnena vodiaca rurka pohyblivého kuzZela. Hydraulicky
pracovny valec ovladania pohyblivého kuzela je upevneny ku priehrade €. 3. Potah
pohyblivého kuzela je vyrobeny zo sklolaminatu. Vo vnutri kuzela je umiestneny ra-
diovy dialkomer SRD-5MK. Povrch kuzela je stupriovity, ktory vytvara tri sustavy ra-
zovych vin. Prestavovanie kuZela zabezpeduje hydraulicky pracovny valec napajany
tlakovou hydraulickou kvapalinou z hlavnej hydraulickej sustavy v zavislosti od signa-
lov, ktoré dodava elektro-hydraulicka sustava pri zmene Machového Cisla letu.
Vstupny kuzel méze dosiahnut tri zakladné polohy:

1. Zadna poloha pri rychlostiach M < 1,5, kuzel je v polohe 321 mm pred rovinou
vstupu do vstupnej sustavy;

BArchiv autora.
2Motor R11F-300, Provoz, Praha MNO, 1975.
®Malek, F.: Aerodynamika letounu MiG-21, VLU Presov 1977.
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7 Nadzvukova vstupna sustava lietadla MiG-21

2. Stredna poloha pri rychlostiach M = 1,5 az 1,9, kuzel je v polohe 451 mm pred
rovinou vstupu do vstupnej sustavy;

3. Predna poloha pri rychlosti M > 1,9, kuzel je v polohe 491 mm pred rovinou
vstupu do vstupnej sustavy.

Obr. 7.2 Konstrukcia vstupného kuzefla stihacieho lietadla MiG-21F

1 — predna Skrupina, 2 — pohyblivy kuzel, 3 — vodiaca rurka kuzela, 4 - trojpoloho-
vy hydraulicky pracovny valec, 5 — konzola hydraulického pracovného valca, 6 —
nosna rurka Pitotovej trubice

7.1.2 Rezimy €innosti vstupnej sustavy lietadla MiG-21F
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Obr. 7.3 Program skokovej regulacie vstupného kuZela lietadla MiG-21F**

% Malek, F.: Aerodynamika letounu MiG-21, VLU Presov 1977.
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7 Nadzvukova vstupna sustava lietadla MiG-21

7.1.2.1 Vypoctovy rezim vstupnej sustavy lietadla MiG-21F pri Miety = Myyp.

Smin.

Vve=2a a ]
5 V6> [ v, <a

Vy — —=
V, . \
v>a / \ . ltl

Obr. 7.4 Vypoé&tovy rezim &innosti vstupnej sustavy MiG-21F Miey, = Myyp >

Pri vypocCtovom rezime vznikaju dve Sikmé a jedna kolma razova vina. Rychlost
prudu vzduchu sa prietokom cez Sikmé razové viny znizuje na vy, vz a za kolmou
razovou vinou je dosiahnuta podzvukova rychlost v,.

Pre dosiahnutie konstantného tlaku vzduchu, ktory je privadzany do kompreso-
ra ma kanal tvar Lavalovej dyzy, takze sa vzduch po prietoku cez minimalny prierez
Snin. urychli na malu nadzvukovu rychlost' ve, ktora po vyCerpani kinetickej energie
klesne na podzvukovu rychlost’ v; za kolmou uzatvaracou razovou vinou (Obr. 7.4).

Pri zmene rychlosti letu sa meni intenzita a poloha kolmej (uzatvaracej) razove;j
viny, ¢im sa zabezpecuje konstantny tlak vzduchu, ktory je privadzany do kompreso-
ra.

7.1.2.2 Nevypoctovy rezim vstupnej sustavy lietadla MiG-21F pri Miewy < Myyp.

v,>a

Pri nizSich rychlostiach letu su razoveé viny kolmejSie a rychlosti za nimi su niz-
Sie ako pri Mieww = Myyp. Vzhlfadom na tieto niZSie rychlosti, méze déjst’ uz za druhou
razovou vinou k zbrzdeniu prudu vzduchu na podzvukovu rychlost’ v a nedochadza
k zrychleniu prudu vzduchu v kanale na nadzvukovu rychlost, a teda nedochadza k
vzniku kolmej (uzatvaracej) razovej viny. Tym nie je zabezpeCeny konstantny tlak
vzduchu, ktory vstupuje do kompresora.

Okrem toho nizSie rychlosti za razovymi vinami maju vacsi sklon k vzniku turbu-
lencii. Rozvireny vzduch rozkmita kuzel, €o ma za nasledok vznik zvukového efektu,
ktory sa nazyva svistanie (,ZUD").

2Malek, F.: Aerodynamika letounu MiG-21, VLU Presov 1977.
*Malek, F.: Aerodynamika letounu MiG-21, VLU Presov 1977.
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Pri tomto reZime kompresor motora nedostava dostatok vzduchu a v kanale
vznikne podtlak, v désledku ¢oho sa otvoria prisavacie klapky, cez ktoré prudi chyba-
juce mnozstvo vzduchu do motora.

Zasunutim vstupného kuzefa sa zvacsi prietokovy prierez, ¢im sa zva¢si mnoz-
stvo vzduchu privadzané do kompresora motora. V dbsledku toho sa upravi poloha
razovych vin a svistanie (,ZUD®) zanikne.

7.1.2.3 Nevypoctovy rezim vstupnej sustavy lietadla MiG-21F pri Miewy > Myyp.

Pri Mgy > Myyp. SU razove viny SikmejSie a vstupuju do vzduchového kanalu. Na
vstupnom prstenci vznikne razova vina rovnako intenzivna ako prva Sikma razova
vina. Razové viny sa pretinaju a dochadza k turbulencii vo vzduchovom kanale. Ne-
vznika uzatvaracia razova vina. Poziadavka konstantného tlaku vzduchu pred kom-
presorom nie je splnena. Vzduch vo vzduchovom kanale sa rozkmitd a dochadza k
nestabilnej Cinnosti vstupnej sustavy (pumpazi), ktora méze ohrozit ¢innost motora
prenesenim tejto nestabilnej prace do kompresora motora. Pri vzniku nestabilnej pra-
ce kompresora dochadza k tepelnému poskodeniu plynovej turbiny, poskodzovaniu
lopatiek kompresora a naslednému vysadeniu motora. Kompresor motora dostava
vacSie mnozstvo vzduchu ako mdze spracovat, v dosledku ¢oho dbjde k vytvoreniu
pretlaku vo vzduchovom kanale. ZvysSujuci tlak vzduchu po dosiahnuti urcitej hodnoty
vytla€a vzduch cez vstupné ustrojenstvo a deformuje razové viny. Po takomto pokle-
se tlaku vzduchu dochadza opat k narastaniu tlaku vzduchu a tento cyklus sa opaku-
je.

S min.
.( —

e

Obr. 7.6 Nevypoctovy rezim ¢innosti vstupnej sustavy lietadla MiG-21F pri
I\/lletu > nyp.

V,>a

v,>a

Pre obnovenie stabilnych podmienok vo vstupnej sustave sa otvaraju protipum-
povné klapky, ktoré umoznia odpustit' prebytoéné mnozstvo vzduchu, v désledku ¢o-
ho sa turbulencie pradu vzduchu znizuju.

Vysunutim kuzZela sa Sikmé razoveé viny nastavia do pozadovanej polohy, prie-
tokovy prierez sa zmenSi a nestabilna praca vstupného ustrojenstva zanikne.

Regulacia polohy kuzela vstupnej sustavy umozniuje regulaciu polohy razovych
vin a regulaciu hmotnostného prietoku vzduchu do kompresora motora. Vzhladom na
obmedzenost moznosti prestavenia kuzela nie je mozné dosiahnut idealny stav,
a preto su pouzité protipumpazné a prisavacie klapky, ktoré pomahaju regulovat’ po-
trebné hmotnostné prietokové mnozstvo vzduchu do kompresora motora.

Polohy protipumpaznych klapiek motora R11F-300:
Pri M > 1,55 bez zapnutého pridavného spalovania su stale otvorené.
Pri M > 1,55 so zapnutym pridavnym spalfovanim su zatvorené.
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7.1.3 Elektricko-hydraulicka sustava ovladania vstupnej sustavy lietadla MiG-
21F

Regulaciu vstupného kuzela a protipumpaznych klapiek lietadla MiG-21F za-
bezpecluje elektro-hydraulicka sustava lietadla v zavislosti od dosiahnutého Macho-
vého Cisla letu.

1 1
4 24 27 =

Obr. 7.7 Elektrohydraulicka sustava ovladania kuzela a protipumpaznych klapiek lie-
tadla MiG-21F**

Vstupny kuzel sa skokovo prestavuje v zavislosti od dosiahnutého Machového
Cisla letu. Zo zasunutej polohy sa vstupny kuzel presuva pri dosiahnuti rychlosti M =
1,5. Pri dosiahnuti rychlosti M = 1,9 sa kuzZel maximalne vysunie o0 200 mm zo za-
kladnej polohy.

7.1.3.1 Hydraulicka sustava ovladania vstupného kuzela vstupnej sustavy
lietadla MiG-21F

Ovladanie kuzela vstupnej sustavy lietadla MiG-21F zabezpecuje hlavna hyd-
raulicka sustava lietadla.

Casti (Obr. 7.8):

- spatny ventil (1),

- dvojpolohovy elektrohydraulicky rozdelova¢ GA-185U (2),
- dvojpolohovy elektrohydraulicky rozdelova¢ GA-185U (3),
- hydraulicky zamok (4),

- Skrti€ d = 1 mm (5),

- Skrtic d = 1 mm (6),

34Technicky popis, Letoun Z-159, Kniha lll., dil 1., Konstrukce letounu.
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- hydraulicky pracovny valec ovladania chladenia radiovej stanice RSIU-5 (7),
- trojpolohovy hydraulicky pracovny valec ovladania vysuvného kuzela (8).

SPATMA VETVA
TLAKOVA VETVA ]

_ | Jﬂ

o0 |-

4
54
ke

Obr. 7.8 Schéma hydraulickej sustavy ovladania vstupného kuzela lietadla MiG-21F*°

Cinnost
Ovladanie vysuvného kuzelfa méze byt realizované automaticky v zavislosti od

rychlosti letu, alebo ru€ne pomocou prepinaca, ktory je umiestneny v kabine lietadla.
Vysuvny kuzel ma tri polohy:
- zasunuta poloha, ktora odpoveda rychlosti letu do M = 1,5,
- prva vysunuta poloha, ktora zodpoveda rychlosti letu od M =1,5do M = 1,9,
- druha vysunuta poloha, ktora zodpoveda rychlosti letu nad M = 1,9.

Dvojpolohové elektrohydraulické rozdelovace GA-185U (2, 3) su zapojené do
hlavnej hydraulickej sustavy lietadla a elektrickej sustavy ovladania vstupného kuzela
tak, aby sa pri nastaveni prepinaca do polohy AUTOMAT (,AsTomaTuka“) a pri tlaku
v hydraulickej sustave vysuvny kuzel nachadzal v zasunutej polohe. Hydraulické
zamky (4) su otvorené tlakom hydraulickej kvapaliny, ktora sa odobera z hlavnej hyd-
raulickej sustavy pred spatnym ventilom (Obr. 7.8).

Po dosiahnuti rychlosti letu, ktora odpoveda prvej vysunutej polohe vstupného
kuzZela zabezpedi vysielaC prvej vysunutej polohy zapnutie ovladacieho relé MR-1,5,
ktoré privedie elektricky signal do elektrohydraulického rozdelovata GA-185U (2)
prvej vysunutej polohy a jeho rozdelovaci posuvac sa presunie. Tlakova hydraulicka
kvapalina postupuje z hlavnej hydraulickej sustavy cez spatny ventil (1), elektrohyd-
raulicky rozdelova¢ GA-185U (2) a hydraulicky zamok (4) do favého priestoru hyd-

*Hocko, M.: Mig-21UM, Rozdiely medzi vyrobkom 21 a vyrobkom 29, Vojenské letecké uciliste, Pre-
Sov 1985.
36Novélk, M.: Konstrukce a provoz letounu MiG-21F. VA AZ Brno 1977.
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raulického pracovného valca (8) na vysunutie vstupného kuzela do prvej vysunutej
polohy. V tejto polohe je kuzel drzany tlakom hydraulickej kvapaliny.

Ak dosiahne lietadlo rychlost, ktora odpoveda druhej vysunutej polohe, zapne
sa relé MR-1,9. Elektrohydraulicky rozdelova¢ GA-185U (3) druhej vysunutej polohy
dostane elektricky signal a jeho posuvac sa prestavi. Tlakova hydraulicka kvapaliny
postupuje do druhého priestoru trojpolohového hydraulického pracovného valca. Vy-
suvny kuzel sa vysuva do druhej vysunutej polohy. V tomto pripade sa obidva elek-
trohydraulické rozdelovace GA-185U nachadzaju pod elektrickym napatim a vysuvny
kuZel je vysunuty na piny zdvih 170 mm.

Pri znizeni rychlosti letu pod hodnotu M = 1,9 prerusi vysiela¢ MR-1,9 druhej
vysunutej polohy vstupného kuzela privod elektrického pradu ku GA-185U (3) a ten
sa prestavi do druhej polohy a prepoji tlakovu hydraulicku kvapalinu na zasuvanie
vstupného kuzela do prvej vysunutej polohy na hodnotu 130 mm.

Pri zniZeni rychlosti letu pod hodnotu M = 1,5 prerusi vysielaC prvej vysunutej
MR-1,5 privod elektrického prudu k elektrohydraulickému rozdefovacu GA-185U (2)
prvej vysunutej polohy, jeho posuva¢ sa presunie a tlakova hydraulicka kvapalina
vstupny kuzel Uplne zasunie.

Vo vysunutej a zasunutej polohe je pri spravhom tlaku v hlavnej hydraulickej
sustavy piestnica s piestom hydraulického pracovného valca ovladania kuzefa drza-
na tlakom hydraulickej kvapaliny. Aby sa zamedzilo pripadnému posunutiu vstupne-
ho kuzZela uc¢inkom aerodynamickych sil pri poklese tlaku v hlavnej hydraulickej sus-
tave je v privodnom potrubi k elektrohydraulickému rozdelovacu GA-185U (2, 3)
umiestneny spatny ventil (1).

Z ddévodu zabranenia vzniku nestabilnych rezimov C&innosti vstupnej sustavy
motora je ovladanie motora blokované v zavislosti od vysunutia kuzela tak, aby pri
vysSich rychlostiach letu ako je M = 1,5 a vysunutom kuZeli nebolo mozné presunut
paku ovladania motora za polohu MAXIMAL (,Makcuman®).

Vysunutie vysuvného kuzefa zo zasunutej polohy je signalizované v kabine
rozsvietenim signalizacného tabla KUZEL VYSUNUTY (,KoHyc BbinyweH®), ktoré sa
nachadza na table T-4U2 v kabine.

Ruéné ovladanie vstupného kuzela sa zabezpecuje prepnutim prepinac¢a do po-
lohy RUCNE (,Py4Hoe*). Nastavenie vysuvného kuzela do ktorejkolvek polohy sa
potom realizuje prepinacom ru¢ného ovladania do jednej z poldh:

- ZASUNUTIE (,Y6opka“),
- 1,5,
- 19

Vo vsetkych tychto polohach je vstupny kuzel drzany pri normalnom tlaku hyd-
raulickej kvapaliny hlavnej hydraulickej sustavy tlakom hydraulickej kvapaliny a spat-
nym ventilom (1). Pri poklese tlaku hydraulickej kvapaliny v hlavnej hydraulickej sus-
tave je poloha vstupného kuzela zaistovana hydraulickymi zamkami (4).

Skokova zmena polohy vysuvného kuzela, realizovana pri Machovych Cislach
letu Moz, Moz, Mos, naznacena na Obr. 7.9 (plna Ciara), ukazuje Ze len v niektorych
bodoch je mozné dosiahnut minimalne straty vo vstupnej sustave a teda aj maximal-
ny efektivny tah pohonnej jednotky. Regulacia je v tomto pripade jednoducha, ale
motor sa Uplne nevyuziva. Casto sa preto pouZiva plynuld regulécia vstupnej susta-
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vy, pri ktorej sa dosahuje vysoky efektivny tah vo vSetkych rezimoch letu (Obr. 7.9 —
Ciarkovana ciara).

Ako je s Obr. 7.9 zrejmé, Ciara vyznacujuca minimalne straty vo vstupnej susta-
ve prebieha v urcitej vzdialenosti od hranice vibracii a pumpaze. Pre jednotlivé M, tak
mozno ocenit’ zalohu stabilnej prace vstupnej sustavy sucinitefom AKs ys, ktory byva
pri Mo = 2,0 az 2,5 rovny 10 % az 15 %, pri nizSich My = 1,6 az 1,7 je AKsys = 40 %
az 50 %. Vo vacsine pripadov letu pre My < 1,6 k pumpovaniu nedochadza.

1 n = konét. Oys E;

» 7
e
. I Y
: < I
1 - 7 |hranica

,/ |pumpaze
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|
|
I I
| 1
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Obr. 7.9 Porovnanie skokovej a plynulej zmeny polohy vstupného kuzela vstupnej
sustavy lietadla MiG-21F

7.1.3.2 Hydraulicka sustava ovladania protipumpaznych klapiek vstupnej sus-
tavy lietadla MiG-21F

Hydraulicka sustava ovladania protipumpaznych klapiek zabezpecuje otvaranie
a zatvaranie protipumpaznych klapiek vstupnej sustavy lietadla MiG-21F. Otvaranie
a uzatvaranie protipumpaznych klapiek prebieha automaticky podla pokynov elektro-
hydraulickej sustavy ovladania vstupného kuzela a protipumpaznych klapiek vstupnej
sustavy.

TLAKOVA VETVA SPATNA VETVA

1

X2
P

4 -1 4
4

Obr. 7.10 Schéma hydraulickej sustavy ovladania vstupného kuZela lietadla MiG-21F*

1 — dvojpolohovy elektrohydraulicky rozdelovaci ventil GA-184U, 2 — diferencialny 3krti¢, 3 —
Skrti€, 4 — hydraulicky pracovny valec

*"Hocko, M.: Mig-21UM, Rozdiely medzi vyrobkom 21 a vyrobkom 29, Vojenské letecké uciliste, Pre-
Sov 1985.
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7 Nadzvukova vstupna sustava lietadla MiG-21

Na Obr. 7.10 je znazornena schéma hydraulickej sustavy ovladania protipum-
paznych klapiek vstupnej sustavy stihacieho lietadla MiG-21F, v ktorej je prietok hyd-
raulickej kvapaliny regulovany dvojpolohovym elektrohydraulickym rozdelfovacom (1).
V zavislosti od polohy elektrohydraulického rozdelovaca maju hydraulické pracovné
valce (4) vysunuté alebo zasunuté piestnice. Rozdielna rychlost vysuvania a zasuva-
nia piestnic sa zabezpecuje diferencialnym skrtiCom (2) a Skrti¢om (3).

Dvojpolohovy elektrohydraulicky rozdelfovaé GA-184U

Elektromagnet vypnuty ‘r*“%o Elektromagnet zapnuty
] ®©
2 i ’ : E
I (i sl sl e
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Do pracovného valca Z pracovnénu vaise Z pracovného valca Do pracovného valca

Vysoky tlak Tlak spatnej vetvy

Obr. 7.11 Dvojpolohovy elektrohydraulicky rozdelovas GA-184U®
1 —teleso, 2 — piest, 3 — posuvag, 4 — gulécka, 5 — tyCka, 6 — teleso elektromagnetu,
7 — jadro, 8 — pruzina, 9 — piest

NN

.4'////////] 7

Dvojpolohovy elektrohydraulicky rozdelovac€ je nepriamo ovladany rozdelfovac s
jednym elektromagnetom, ktory slizi na rozdelenie hydraulickej kvapaliny do hydrau-
lickych pracovnych valcov.*

Pri vypnutom elektromagnetickom ventile odtla¢i tlak hydraulickej kvapaliny
gufkovy ventil (4) vpravo, ¢im sa otvori pristup tlakovej hydraulickej kvapaliny na pra-
vu stranu piesta (9). Plocha piesta (9), na ktoru pésobi tlakova hydraulicka kvapalina
je vacsia ako plocha rozdelovacieho posuvaca (3), v dosledku ¢oho sa rozdielom
posobiacich sil posuvac presunie do lavej krajnej polohy a prepoji tlakovu hydraulic-
ku kvapalinu s jednou stranou hydraulického pracovného valca a spatnu hydraulicku
kvapalinu prepoji so spatnou vetvou hlavnej hydraulickej sustavy.

Po zapnuti elektromagnetického ventilu sa jeho jadro (7) posunie a gufkovy
ventil (4) dosadne do sedla. Tym sa prerusSi dodavka tlakovej hydraulickej kvapaliny
k pravému piestu (9) a jeho priestor sa prepoji so spatnou vetvou. Tlakova hydraulic-
ka kvapalina sa dostava cez prievrt v rozdefovacom posuvaci (3) k lavému piestu (2)
a proti sile pruziny (8) presunie rozdelovaci posuvac (3) do pravej krajnej polohy.
Tym sa tlakova hydraulicka kvapalina dostava na druhu stranu hydraulického pra-
covného valca. Spatna hydraulicka kvapalina z hydraulického pracovného valca je
druhou vetvou v elektrohydraulickom rozdelovacom ventile odvedena do spatnej vet-
vy hlavnej hydraulickej sustavy.

*®Hocko, M.: Lietadlo 21, II. ¢ast, Systémy lietadla. Vojenské letecké uciliste PreSov 1983.
39Dvojpolohovy elektrohydraulicky rozdelova& GA-184U je pouzivany v hlavnej hydraulickej sustave
lietadla MiG-21F na ovladanie brzdiacich &titov a protipumpaznych klapiek.
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7 Nadzvukova vstupna sustava lietadla MiG-21

7.2 Nadzvukova vstupna sustava lietadla MiG-21MF

Obr. 7.12 Kuzelova vstupna sustava, protipumpazne klapky a samoprisavacie klapky
stihacieho lietadla MiG-21MF*°

Lietadla pouzivané pre vysoké nadzvukove rychlosti letu maju vstupnu sustavu
konStruovanu tak, aby s dostatoCne vysokou ucinnostou transformovala nadzvukovy
vstupujuci prud vzduchu na podzvukovy. Pokles rychlosti a teda narast statického
tlaku v nadzvukovej vstupnej sUstave sa realizuje cez sustavu razovych vin, ktoré sa
vytvaraju v Specialne tvarovanych kanaloch.

Za kolmou razovou vinou uz vzduch prudi podzvukovou rychlostou.

Regulacia nadzvukovej vstupnej sustavy lietadla MiG-21MF sa vykonava plynu-
lym prestavovanim centralneho kuzelového telesa, €o je sprevadzané zmenou plo-
chy v kritickom reze. Pri poklese rychlosti My sa centralne teleso zasuva, ¢o umoziu-
je zvacsit prietokovu plochu v kritickom priereze.

Osovo symetrické vstupné sustavy, regulované plynulym prestavovanim cen-
tralneho kuzeloveho telesa, su konstrukéne jednoduché, maju malu hmotnost a pra-
cuju spolahlivo. S dobrou u€innostou v8ak pracuju len do Machovych Eisiel letu Mg =
2 az 2,3. Pri vySSich rychlostiach je rozsah regulacie prietokovej plochy v kritickom
reze nedostatoCny, a preto pre My > 2,3 sa Casto pouzivaju ploché bo¢né regulova-
telné vstupné sustavy (napr. MiG-23).

Pri zmene rezimu letu (zmena rychlosti letu a vysky letu) alebo zmene rezimu
ginnosti motora (zmena ota&ok) sa sustava razovych vin zmeni, a preto je potrebné
zabezpecit' plynulu dodavku vzduchu do kompresora motora R-13-300, k Comu v
tomto pripade sluzi plynule vysuvatelny vstupny kuzel vstupnej sustavy.

40 ,
Archiv autora.
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7 Nadzvukova vstupna sustava lietadla MiG-21

Tabulka 7.1 Vplyv rezimu letu na €innost’ vstupnej sustavy lietadla

Rezim | Zmena od vypo- | Cinnost vstupné- | Plocha vstupné-
Parameter ¢tového rezimu ho kuzela ho hrdla
L x Pokles Vysunut Zmensit
Otacky motora Narast Zasunat Zvacsit
Rvchlost letu Pokles Zasunut Zvacsit
y Narast Vysunut Zmensit
- Pokles Vysunut Zvacsit
Vyska letu Narast Zasunut ZmensSit’

Cinnost takéhoto plynule vysuvatelného kuzela lietadla MiG-21MF pri réznych
zmenach rezimu letu a rezimu ¢innosti motora R-13-300 je znazornena v tabulke 7.1.

Podobne ako pri kompresoroch, méze aj u vstupnych sustavach lietadiel vznik-
nut stav nestabilnej prace (pumpaz, vibracie). Stav nestabilnej prace vstupnej susta-
vy lietadiel vznika z dévodu prebytku, resp. nedostatku vstupujuceho vzduchu. Tieto
stavy su znazornené v grafe na Obr. 7.13.

6, {=—gtr— H=konst.
e M=konst.
xpum;éi

Xa = Xpumpaz

So

% =('Pmm=svs

Obr. 7.13 Charakteristika vstupnej sustavy lietadla MiG-21MF
Bod a:

Z dévodu prebytku vzduchu pred kompresorom motora je kolma razova vina vy-
tla¢ana zo vstupnej sustavy lietadla, a tym dochadza k naslednej pumpazi vstupnej
sustavy.

Bod b:

Je to stav, ktory sa dosahuje pri spravnej prevadzke lietadla. Je to stav najblizsi
stavu idealnemu, pri ktorom sa dosahuje najvySSia hodnota sucinitela zachovania
celkového tlaku vo vstupnej sustave oys.
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7 Nadzvukova vstupna sustava lietadla MiG-21

Bod c:

Je to idealny stav, ktory je v prevadzke lietadiel prakticky nemozné dosiahnut z
dbévodu neustalej zmeny letovych podmienok (vyska letu, rychlost letu, uhol nabehu,
zmena otacok motora, a pod.).

Bod d:

Je to stav, pri ktorom dochadza k vzniku podtlaku vo vstupnej sustave, a tym aj
k nasatiu kolmej razovej viny. Vznika jav, ktory sa nazyva vibracia vstupného ustro-
jenstva, vznikajuci z dévodu nedostatku vzduchu pre kompresor.

7.2.1 Elektro-hydraulicka sustava UVD-2M automatickej regulacie vstupnej sus-
tavy lietadla MiG-21MF*

Elektro-hydraulicka sustava UVD-2M zabezpeluje automatickiu regulaciu
vstupného kuzefa a protipumpazdnych klapiek vstupnej sustavy lietadla MiG-21MF v
zavislosti od celkového stupna stlacenia kompresora mx. motora R-13-300.

7.2.1.1 Casti elektro-hydraulickej sustavy UVD-2M (Obr. 7.13)

. vysuvny kuzel,

. vysiela€ spatnej vazby DK-3,

. ukazovatel (voli¢) polohy vysuvného kuzela UPES-3,
. hydraulicky zamok vysuvného kuzela,

. spatny ventil,
. Cisti¢ 11GF-4BN-1,
. dvojpolohovy elektrohydraulicky rozdelova¢ GA-184U kuzela,
. zosiliovaci a komutacny blok BUK-2A,
10. tlagidlo 204K imitacie &innosti vysielata M-SCM-1,7,
11. vysielag gisla M-SCM-1,7,
12. signalna Ziarovka ,KONUS VYPUSCEN* (kuzel vysunuty),
13. koncovy vypina¢ D-303,
14. blok vystupnych signalov IDO-BSV-1,
15. automaticky isti¢ AZS-10,
16. vypinac systému ovladania kuzela,
17. prepinac systému ovladania kuzefa,
18. prepinac ovladania protipumpaznych klapiek,
19. relé pripravenosti automatiky protipumpaznych klapiek,
20. signalna Ziarovka ,FORSAZ",
21. blokovacie relé forsaze,
22. dvojpolohovy elektrohydraulicky rozdelova¢ GA-184U protipumpaznych klapiek,
23. koncovy vypina¢ D-703 blokovania protipumpaznych klapiek,
24. koncovy vypina¢ D-303 ¢.1,
25. koncovy vypinac¢ D-303 €.2,
26. snimac tlaku za kompresorom IDO-D2,
27. snimac tlaku pred kompresorom IDO-D1,
28. hydraulicky pracovny valec ovladania vysuvného kuzela,
29. pilotazno-pristavaci signalizator PPS-2MK,
30. koncovy vypinac zasunutej polohy pravej podvozkovej nohy,
31. hydraulicky pracovny valec ovladania protipumpaznych klapiek,

1
2
3
4
5. ovladaci agregat riadenia AU-35-1,
6
7
8
9

*"Hocko M.: MiG-21MF, Vojenské letecké uéiliste, Presov 1983.
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hla vychylenia plavajuceho stabilizatora DSU-2,

imac u
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33. protipumpazne klapky,
35. snimac vysky VS-16 500.

32. Skrtic,

34.sn
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7 Nadzvukova vstupna sustava lietadla MiG-21

7.2.1.2 Cinnost’ elektro-hydraulickej sistavy UVD-2M v automatickom rezime

Sustava UVD-2M pre automatické ovladanie vysuvného kuzela sa zapina pre-
pnutim prepinaca Ovladanie kuzefa (,YIPABJIEME KOHYCOM®) (16) do polohy au-
tomat (,LABTOMAT").

Tlak vzduchu pred p; a za p, kompresorom sa snima indukénymi snimacmi tla-
ku IDO-D1 (27) a IDO-D2 (26). Hodnoty tlaku vzduchu sa prevadzaju na elektrické
signaly, ktorych velkost je umerna hodnotam tlakov pi a p». Elektrické signaly su
vedené do bloku vystupnych signalov IDO-BSV-1 (14), kde su porovnané a zosilnené
a ako elektricky signal, umerny pomeru stupra stlaCenia kompresora motora, sa ve-
du do zosilfovacieho a komutaéného bloku BUK-2A (9). Zosilneny elektricky signal
je vedeny do ovladacieho agregatu riadenia AU-35-1 (5) vysuvného kuzela. Priva-
dzany elektricky signal posobi prostrednictvom relé REP-12 agregatu riadenia AU-
35-1 na klapku. V zavislosti od velkosti a polarity elektrického signalu dochadza v
ovladacom agregate riadenia AU-35-1 k poruseniu rovnovahy na rozvadzacom po-
suvaci a k presunutiu piestnice hydraulického pracovného valca vysuvného kuzefa
umerne velkosti a polarite privadzaného elektrického signalu. Pohyb piestnice hyd-
raulického pracovného valca sa pomocou lanka a zvlastneho pohonu P-1 prenasa do
vysielaCa spatnej vazby DK-3 (2) a z neho postupuje signal do sustavy signalizacie
a do ukazovatela polohy vysuvného kuzela UPES-3 (3). V kazdej polohe bezZca po-
tenciometra indikacie spatnej vazby sa zobrazuje na ukazovateli UPES-3 prislusna
poloha vysuvného kuzefa. Potenciometer spatnej vazby snimaca (2) zmensuje nesu-
lad medzi skuto€nou polohou vysuvného kuzela a polohou, ktorU ma zaujat podla
ziskaného signalu z indukénych snimacov tlaku. Ak velkost signalu nesuladu pokles-
ne pod hodnotu citlivosti systému, posuv kuzZela sa prerusi a kuzel zaujme prislusnu
polohu.

Pocas letu po zakrivenej drahe, kedy naporovy tlak vzduchu vstupuje do vstup-
nej sustavy pod urcitym uhlom, zabezpecluje sustava UVD-2M korekciu t.j. posun
programu Cinnosti vysuvného kuzela. Zmena uhla vstupujuceho prudu vzduchu je
snimana pomocou snimaca uhla nabehu plavajuceho stabilizatora DSU-2 (34), v kto-
rom sa k tomuto u€elu nachadzaju dva mikrovypinace D-303 (24,25) zaradené do
sustavy ovladania vstupného kuzela a jeden mikrovypina¢ D-703 (23) zaradeny do
sustavy ovladania protipumpaznych klapiek.

Pri vychyleni plavajuceho stabilizatora v rozsahu uhlov +1° az 13° a -10°t£30" az
-28° sa zapne mikrovypina¢ D-303 (24) a vstupny kuzel sa skokovo vysunie o 10
mm. DalSie zasuvanie a vysuvanie vstupného kuzZela prebieha podla nového prog-
ramu.

Pri vychyleni plavajuceho stabilizatora v rozsahu uhlov -1°+30" az +13° a -14°
az -28° sa zapne mikrovypina¢ D-303 (25) a vstupny kuzel sa skokovo vysunie o 15
mm a riadi sa jeho dalSie vysuvanie a zasuvanie podfa nového programu.

Pri zapnutych obidvoch mikrovypina€ov v rozsahu uhlov +1° az +13° a -14° az -
28° sa vstupny kuZel skokovo vysunie o 25 mm a riadi sa podfa nového programu.

Pre zabezpecCenie spolahlivej €innosti vstupnej sustavy a kompresora motora
poCas letu vo velkych vySkach sa uskutoCriuje automatické pridavné vysunutie
vstupného kuzela o 10 mm vo vyskach vacsich ako 16 500 m. Skokové vysunutie
vstupného kuzefa a posunutie programu regulacie vstupného kuzefa sa prevadza
automaticky signalom, ktory do systému UVD-2M postupuje od signalizatora vysky /
VS-16 500 (35).
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7.2.1.3 Cinnost’ UVD-2M pri ruénom ovladani vstupného kuzela

Rucné ovladanie vstupného kuzela sa pouziva pri poruche automatického ovla-
dania v nudzovych situaciach alebo pri kontrole Cinnosti vstupného kuzefa na zemi.
Pri ruénom ovladani vstupného kuzefa je nutné zosuladit hrubu a tenku rucicku uka-
zovatefa UPES-3 a prepnut prepinac ovladania vstupného kuzela z polohy Automat
(L ABTOMAT®) do polohy Ruéné ovladanie (,PYYHOE"). Potrebné prestavenie vysuv-
ného kuzefa sa potom dosiahne natacanim ovladaca na ukazovateli UPES-3.

Signal rozdielu medzi skuto€nou polohou vstupného kuzefa a zadanou hodno-
tou je privadzany do bloku BUK-2A (9) a z neho dalej na agregat riadenia AU-35-1
(5). Vstupny kuzel sa bude posuvat do zadanej polohy a zastavi sa v okamihu, ked
hodnota signalu nesuladu klesne pod prah citlivosti sustavy.

Pri ruénom ovladani vstupného kuzefa nie je v €innosti korekcia pridavného vy-
sunutia vstupného kuZela v zavislosti na uhloch vychylenia plavajuceho stabilizatora.

7.2.2 Pumpaz vstupnej sustavy lietadla MiG-21MF

Pri posudzovani kazdého pripadu je nutné vychadzat zo zaverov teorie vstup-
nych sustav a axialnych kompresorov LTKM, zo suvislosti spoluprace medzi vstup-
nou sustavou a kompresorom motora, z urcitych praktickych skusenosti a z presného
vyhodnotenia vSetkych dostupnych informacii o rieSenom pripade. Pre vymedzenie
rozsahu celého dalSieho vySetrovania je nutné si uvedomit nasledné skuto¢nosti:

- pumpaz vstupnej sustavy méze vzniknut vyhradne pri letoch nadzvukovou rychlo-
stou (dostupné udaje vacsinou uvadzaju rychlosti M = 1,6),

- pumpaz kompresora motora mdze vzniknut pri vSetkych reZzimoch letu ako aj na
zemi;

- naruSenie zakladného alebo doplnkového programu regulacie vstupnej sustavy
alebo ina porucha vstupnej sustavy méze byt za urc€itych podmienok pri¢inou pum-
paze kompresora motora ako aj pumpaze vstupnej sustavy,

- v oblasti nadzvukovych rychlosti méze byt Cinnost motora (napr. rychla zmena
odoberaného hmotnostného prietoku vzduchu kompresorom motora) pri¢inou vzni-
ku pumpaze vstupnej sustavy.

V dal$ej Casti je vykonana analyza vzniku pumpaze u lietadla MiG-21MF s pre-
stavitelnym kuzelom (Obr. 7.12), ktory pracuje podla programu lx = f(1¢). Praktické
skusenosti ukazuju, Ze medzi najCastejSie pri€iny vzniku pumpaze vstupného ustro-
jenstva patri:

1. Narusenie zakladného programu regulacie vstupného ustrojenstva Iy = f(1rx.).
2. Nespravna funkcia doplnkového programu regulacie vstupného ustrojenstva.
3. Rychle zniZzenie ota€ok motora.

4. Let s velkym uhlom nabehu alebo sklzu.

7.2.2.1 Narusenie zakladného programu regulacie vstupnej sustavy |, = f(1rk)

Program regulacie vstupnej sustavy zabezpecluje, Ze pre kazdé M Cislo letu je
kuzel vysunuty na konkrétnu hodnotu, kedZe stuperi stlacenia kompresora ¢ = f(M)
(so zvySujucou sa rychlostou sa zvySuje hodnota celkového tlaku vzduchu pred
kompresorom p;. a v dbsledku toho klesa celkovy stupen stlaCenia ke = pac/pic)-
V zavislosti od vysunutia kuZela sa zmensSuje prietokovy prierez, cez ktory vstupuje
vzduchu do kompresora motora (Obr. 7.15).
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Obr. 7.15 Program regulacie vysunutia kuzefa Il = f(11¢) v zavislosti od Machového
Cisla
Kde:
Tk — Stupen stlaCenia kompresora [1],
Ik — vysunutie kuzela [%],
S - prietokova plocha vstupného ustrojenstva [%],
M — Machové Cislo letu.
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Obr. 7.16 Oblasti stabilnej prace vstupnej sustavy v zavislosti od Machového cisla

Pri naruseni stanoveného programu regulacie vstupného ustrojenstva sa znizu-
je zaloha stabilnej prace vstupnej sustavy a vstupna sustava méze prejst do rezimu
nestabilnej prace — pumpaze alebo svistania (ZUD). Na Obr. 7.16 je uvedeny charak-
teristicky priebeh hranice pumpaZze vstupnej sustavy a hranice svistania (ZUD) v za-
vislosti od M €isla. So zvySujucou sa rychlostou (M &islo letu rastie) sa oblast stabil-
nej prace vstupnej sustavy zmensuje. Aby sa zabranilo prechodu do oblasti pumpa-
Ze, je u realnych konstrukcii lietadiel program regulacie upraveny tak, Ze sa priebeh
charakteristiky Il = f(17¢) odklana od hranice pumpaze aj za cenu toho, Ze sa pri urci-
tych M Cisel dostane do oblasti svistania (ZUD).

Z grafu (Obr. 7.16) jednoznacne vyplyvaju nasledné zavery:

- pri mensom vysunuti kuzela, ako je to poZzadované podla programu — prechadza
vstupna sustava do rezimu pumpaze (napr. ak sa pri rozhone (prudké zvySovanie
rychlosti) nevysuva kuZzel),

- ak je kuzel vysunuty na vacsiu hodnotu, ako je to pozadované podla programu -
prechadza vstupna sustava do rezimu sviStania (ZUD). Takyto pripad moze nastat
ak zostane kuzel vysunuty pri zniZzovani rychlosti po ukonéeni rozhonu.

92
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7.2.2.2 Nespravna funkcia doplnkového programu regulacie vstupnej sustavy

Doplnkovy program regulacie vstupnej sustavy je uréeny na kompenzaciu (as-
pon Ciasto¢ne) nepriaznivych dbsledkov, ktoré vznikaju pocas letu s velkymi uhlami
nabehu, pri zmene rezimu prace motora. Tento program zahfna:

- dodatoCné vysunutie kuzela pri vychylkach plavajuceho stabilizatora @siap. Nad urci-
tu hodnotu Ik = f(Pstap.),

- zmenu velkosti dodatocného vysunutia Al vo velkych vySkach (H = 16 500 m),

- automatické otvorenie protipumpaznych klapiek pri vacsich vychylkach plavajuceho
stabilizatora na neforsaznych rezimoch motora (je v €innosti pri M = 1,7).

7.2.2.3 Rychle znizenie otaéok motora

NajCastejSie sa jedna o Casovy Usek vypnutia forsaze po ukon&eni rozhonu.
Nahle znizenie hmotnostného prietoku vzduchu, ktory preteka cez motor, podstatne
zhorSuje podmienky prace vstupného ustrojenstva. Pre vyluCenie nepriaznivych dé6-
sledkov tohto javu prebieha:

- automatické otvorenie protipumpaznych klapiek pri vypnuti forsaze,
- vo vySkach nad H = 6 000 m presunut paku ovladania motora na zarazku rezimu
,Maximal“ na dobu minimalne 3 sekundy*?.

7.2.2.4 Let s velkym uhlom nabehu alebo sklzu

Sy

Obr. 7.17 Obtekanie vstupného ustrojenstva pri velkych uhloch nabehu

Zvacsenie uhla nabehu alebo sklzu nepriaznivo pésobi na zalohu stability
vstupnej sustavy.*® Pri tychto podmienkach letu dochadza k $ikmému obtekaniu
vstupnej sustavy. Sikmé razové viny na hornej a dolnej asti kuzefa majua odlidny
sklon, v désledku ¢oho dochadza tlakovému rozdielu medzi spodnou a hornou ¢as-
tou kuzela, ktory je spojeny s pretekanim prudu z oblasti vy$Sieho tlaku do oblasti
nizSieho tlaku (Obr. 7.17). Pri eSte vy8Sich uhloch nabehu (sklzu) méze dochadzat
k odtrhnutiu pradu v hornej &asti vstupného Ustrojenstva. Sikmé obtekanie vstupnej
sustavy moze mat za nasledok:

- nerovhomernost’ prudu vzduchu za vstupnou sustavou, ¢o ma za nasledok znize-
nie zalohy stability kompresora,

- zniZzenie hmotnostného prietoku vzduchu prechadzajuceho cez vstupnu sustavu a
nasledné znizenie tahu motora,

- pri mimoriadne vysokych uhloch nabehu (nad 20°) sa hranica nestabilnej prace
vstupnej sustavy priblizuje k hranici nestabilnej prace kompresora (Obr. 7.18).

42Predpisy Let 3-27 a Let 3-33 Prevadzkové obmedzenia postupu vypinania forsaze.
*3zaloha stability vyjadruje zaloha hodnoty chodu kuZela Al, do hranice nestabilnej prace.
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7 Nadzvukova vstupna sustava lietadla MiG-21

Je potrebné zdbraznit, Ze uvedeny nedostatok vstupnej sustavy sa tyka najma
letov s nadzvukovymi rychlostami vo velkych (dostupovych) vySkach, kedy sa zniZuje
zaloha stabilnej prace vstupnej sustavy a zaloha stabilnej prace kompresora. Pri ma-
névrovani a pilotazi v malych a strednych vySkach je zabezpecCena dostatoCna spo-
lahlivost’ prace vstupnej sustavy a kompresora na ustalenych aj prechodovych rezi-
moch, so zapnutou forsazou, aj bez nej, v celom rozsahu prevadzkovych rychlosti
a uhlov nabehu.** V tychto podmienkach, pri podzvukovej rychlosti letu, vznik nesta-

bilnej prace vstupnej ststavy nehrozi.*®

ale [mm] | |
444 QTRAMCA ZUD
40 iy HRANICA PUMPAZE ——
L7 %KOMPRESORA

20 % '

‘T“m
0 OBLAST STABILNEJ PRACE

pEi

-20

40 W

HRANICA PUMPAZE VSTUPNEHO USTROJENSTVA

5

Obr. 7.18 Hranice nestabilnej prace vstupnej sustavy a nestabilnej prace kompresora

10 1

° &

7.2.2.5 Pumpaz kompresora vyvolana pumpazou vstupnej sustavy

Aj napriek pomerne malému poctu pripadov pumpaze je mozné najst’ niektoré

spolo¢né pri€iny a znaky:
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Obr. 7.19 Zaznam priebehu pumpaze po vypnuti forsazného reZzimu v zapise regis-

tracného zariadenia SARPP-12

44Predpis Let 3-49

**Prehlad pripadov, ktoré sa vyskytli v &eskoslovenskom vojenskom letectve, je spracovany
v pomécke T 1001 ,Pfehled LN a zavaznych PLN a preventivnich zkuSenosti*.
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7 Nadzvukova vstupna sustava lietadla MiG-21

A — zacCiatok pumpaze — udery v prednej Casti,

A — B — udery, kolisanie otaCok, narast teploty plynov,

B — pilot vypina motor a otvara protipumpazne klapky, po otvoreni protipumpaznych
klapiek udery prestavaju

7.2.2.6 Pumpaz vstupnej sustavy alebo kompresora motora pri nadzvukovych
rychlostiach vo vel'kych vySkach pri ¢innosti motora na rezime ¢€iastoc¢-
nej (alebo minimalnej) forsaze alebo bezprostredne po vypnuti forsaze

Niekolko pripadov, ku ktorym do$lo je mozné prezentovat’ zapisom z registrac-
ného zariadenia SARPP-12 (Obr. 7.19).

7.2.2.7 Pumpaz vstupnej sustavy vyvolana nespravnou ¢innost'ou sustavy au-
tomatického ovladania kuzela

V zahrani¢nej odbornej literature bol popisany pripad pumpaze vstupnej susta-
vy, ku ktorej doslo pri rozhone na M = 1,8. Pri kontrole sustavy automatického ovla-
dania kuzela na zemi sa nepodarilo zistit' Ziadnu poruchu. Pri vykonanom kontrolnom
lete sa pumpaz vyskytla znova. Nasledné vySetrovanie zistilo pri€inu poruchy, ktoru
spbsobila nespravna ¢innost snimaca tlaku IDO-D1 (27) (Obr. 7.19). Zaroven sa po-
darilo aj objasnit preCo sa nepodarilo poruchu sustavy automatickej regulacie kuzefa
zistit na zemi. Pri kontrole snimaca tlaku IDO-D1 sa kontrola vykonava tak, Zze do
snimaca IDO-D1 sa privadza atmosfeéricky tlak vzduchu. V pozemnych podmienkach
pri danom tlaku vzduchu snimac tlaku pracoval v rozsahu pripustnych tolerancii.
Rozhon sa vSak vykonava vo velkych vySkach kde je atmosféricka teplota Ty a at-
mosféricky tlak py podstatne nizsi. V tychto podmienkach snimac tlaku IDO-D1 pra-
coval nepresne, v dosledku ¢oho doslo k mensiemu vysunutiu kuzela ako to stanovu-
je program regulacie a nasledne k pumpazi vstupnej sustavy. Nepresnost snimaca
tIaku4I([)Z)O-D1 sa podarilo zistit' az pri jeho previerke na Specialnom testovacom zaria-
deni.

7.2.2.8 Pumpaz kompresora motora, ktora je vyvolana €innost'ou vstupnej sus-
tavy vo velkych vyskach

Pumpaz kompresora motora vo velkych vySkach vznika pri vefkych uhloch na-
behu alebo pri skize (zataCke) kedy vstupna sustava pri Sikkmom obtekani Skrti prie-
tok vzduchu do kompresora motora. Typickym javom pre tento typ pumpaze je, ze pri
previerke motora na zemi nie su zistené odchylky od technickych podmienok a pri
kontrolnom lete a poCas dal$ej prevadzky pracuje motor spolahlivo.

46Najc“:astejéou pri¢inou nespravnej €innosti snimaca tlaku IDO-D1 je netesnost tlakomernej krabice
snimaca, ktora vznika postupne.
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8 Vstupné sustavy stihacieho lietadla MiG-29

8 Vstupné sustavy stihacieho lietadla MiG-29
8.1 Uvod

Obr. 8.2 Otvorené horné vstupné Ustrojenstva lietadla MiG-29 pri pojazde na zemi*®

*’Let-3-83/3 Prakticka aerodynamika letounu MiG-29. Federalni ministerstvo ndrodni obrany. Praha
1990.

48http://xn--80aafy5bs.xn--plai/aviamuseum/aviatsiya/sssr/istrebiteIi-2/istrebite|i-1960-g-1991-
gl/istrebiteli-okb-mikoyana-i-gurevicha/istrebitel-mig-29/frontovoj-istrebitel-mig-29-9-12/
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8 Vstupné sustavy stihacieho lietadla MiG-29

Privod vzduchu do motorov RD-33 u lietadla MiG-29 zabezpecuju dve ploché
regulovatelné nadzvukové vstupné ustrojenstva s vonkajSim stlaCenim, ktoré su
umiestnené po obidvoch stranach trupu pod nosom kridla. Obidva vstupné sustavy
lietadla MiG-29 a ich systémy automatickej regulacie ARV — 29D su rovnaké a pracu-
ju nezavisle na sebe. Vzduch do kazdého motora RD-33 sa privadza prislusnymi
vstupnymi hrdlami s oddelenymi kanalmi. Prierez kanala sa postupne meni od vstup-
ného Stvorcového az po vystupny kruhovy.

Schéma vstupného ustrojenstva motora RD-33 je znazornena na Obr. 8.3 v
troch polohach: pocas letu, pri vzlete, pristati a pri stati na stanovisti lietadiel.

T SN TN NN _

i - ) R & \\Qb ~ Qb /

Zaluzie horného hrdla N N ™M

Horné hrdlo I
1

Klapka predného panelu

Obr. 8.3 Schéma vstupnej sustavy lietadla MiG-29
pocas letuy = == = = privzlete a pristati = =+ = na stanovisti

pri maximalnom priereze hrdla

pri minimalnom priereze hrdla
pri rozbehu a dojazde

Obr. 8.4 Zakladné polohy vstupnej ststavy lietadla MiG-29*

Brzdiaca plocha vstupného ustrojenstva lietadla MiG-29 ma tvar vodorovného
Stvorstupriového klina, ktora zabezpec€uje pocas letu nadzvukovou rychlostou uc€inné
zbrzdenie vzduchu v systéme Styroch Sikmych a jednej kolmej razovej viny. Prvy stu-
peri klina je spojeny kibom s druhym stupfiom. Druhy, treti a $tvrty stuperi su tvorené
regulovatelnou klapkou predného panelu, ktorej poloha je urena pomernym vysunu-
tim piestnice ovladacieho hydraulického pracovného valca klina Ly .

*Let-3-83/1 Letoun MiG-29. Struény popis. Federalni ministerstvo narodni obrany. Praha 1990.
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e L
LKL = L KL (81)
KL,vys.
Kde:
Lg.  — pomerné vysunutie piestnice hydraulického pracovného valca klina [1],
LxL — vysunutie piestnice hydraulického pracovného valca klina [m],

Lki,vys. — maximalne vysunutie piestnice hydraulického pracovného valca vysunutia
klina vstupného ustrojenstva [m].

Zadny panel klina je oto¢ne upevneny vo vnutornom kanale za vstupnym hrd-
lom. V priebehu regulacie vstupnej sustavy sa meni uhol sklonu Stvrtého stupfia klinu
od 12° 13" (Lg, = 0 %) do 33° 25" (Lk. = 100 %). Uhol sklonu prvého nepohyblivého
stupna je 6°, uhol zovretia 2. a 3. stupna je 7° a uhol zovretia 3. a 4. stupna je 6°.

Aby sa obmedzilo odtekanie stlaceného vzduchu z brzdiacej plochy do bokov,
su vstupné ustrojenstva zabezpecené bocnymi stenami.

Umiestnenie vstupnych ustrojenstiev pod nosom kridla umoZznuje stabilizaciu
nabiehajuceho prudu vzduchu pri kladnych uhloch nabehu lietadla. Vodorovna plo-
cha klina zabezpecuje priaznivé charakteristiky vstupného ustrojenstva pri kladnych
uhloch nabehu.

Povrch stvrtého stupna klina je dierovany (obsahuje 27 radov po 48 otvorov s
priemerom 5,2 mm a celkovou plochou 275 cm?). Medzi prednym a zadnym panelom
vstupného Ustrojenstva je vytvorena $trbina s plochou 250 cm?. Dierovanym po-
vrchom stupna klina a Strbinou medzi panelmi je odsavany vzduch z medznej vrstvy
na brzdiacej ploche, ¢im sa zlepSuje Struktura vystupujuceho prudu vzduchu a dy-
namicka stabilita vstupného ustrojenstva. Odsavany vzduch sa odvadza na horny
povrch trupu lietadla.

Aby sa do vstupnych ustrojenstiev nedostala medzna vrstva, ktora sa vytvara
pod nosom kridla, je medzi prvym stupfiom klinu a spodnym potahom nosa kridla
vytvorena medzera vysoka 70 mm, v ktorej je umiestneny profilovy klin, ktory zabez-
pecuje odtok odvedenej medznej vrstvy na horny povrch.

Kazdé vstupné ustrojenstvo motorov ma okrem obvyklého Celného vstupného
hrdla eSte horné vstupné hrdlo (zaluzie), ktorym sa privadza vzduch do motora zhora.

Aby sa zabranilo nasatiu cudzich predmetov je horné vstupné hrdlo otvorené pri
¢innosti motora na zemi, pocas rozjazdu a dojazdu lietadla. Pritom je Celné hrdlo
uzavreté, takZze do motora nemézu vnikat cudzie predmety.

Pocas cinnosti motora na zemi je predny panel sklopeny dole a Uplne zakryva
Celné hrdlo. Zadny panel je vychyleny hore a odpruzené Zaluzie horného vstupného
hrdla su otvorené uc€inkom podtlaku, ktory vznika vo vstupnych ustrojenstvach pocas
¢innosti motora pri vzlete a pristati.

PocCas letu je predny panel pritiahnuty k telesu vstupného ustrojenstva, Zaluzie
su u€inkom pruzin uzavreté a vzduch sa k motorom privadza iba ¢elnym vstupnym
hrdlom.

Ak nie je motor na zemi v €innosti, su Zaluzie horného hrdla zaistené v uzavre-
tej polohe, panely klina su zasunuté nahor, takze je mozné fahko kontrolovat' kanaly
vstupného Ustrojenstva a lopatky prvych stupriov dichadla motora.*

%L et-3-83/3 Prakticka aerodynamika letounu MiG-29. Federalni ministerstvo narodni obrany. Praha
1990.
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8.2 Cinnost’ vstupnej sustavy lietadla MiG-29 pri vzlete a pristati

Rozbeh a vzlet. Po spusteni motorov RD-33, pri dostatoénom tlaku v hlavhom
hydraulickom systéme, sa po prestaveni paky ovladania motorov, odistia Zaluzie
oboch hornych vstupnych hrdiel. Signal o odisteni zaluzii sa privadza do systému
automatickej regulacie vstupnych ustrojenstiev ARV — 29D, ktoré prestavia klapku
predného panelu vstupného ustrojenstva spustaného motora RD-33 do uplne vysu-
nutej polohy (VP), a tym sa uzavrie Celné vstupné hrdlo a otvori sa horné hrdlo
vstupného ustrojenstva.

Pred vzletom je nutné skontrolovat’ ¢innost’ systému ARV - 29D. Pri kontrole sa
na dobu 1 az 2 sekundy zvySia otacky motorov RD-33 na 80 % az 90 %, na pravej
strane sa v kabine musi rozsvietit navestidlo ,KOHTPOI1 BXO[. JIEB. NMPAB.“ (Kon-
trola vstupu lavy, pravy). Ak sa niektoré navestidlo nerozsvieti, alebo po vrateni POM
na volnobezny rezim nezhasne, je prislusny systém ARV — 29D chybny, a preto je
vzlet zakazany.

V priebehu rozjazdu, skér nez lietadlo dosiahne pristrojovu rychlost 200 £ 10
km.h™, sa vzduch privadza k motorom hornymi hrdlami, potom sa klapky prednych
panelov zasunu, a tym sa otvoria Celné vstupné hrdla. Prechod vstupnych ustrojen-
stiev na Cinnost' s otvorenymi ¢elnymi hrdlami trva asi 1,5 az 2 sekundy a prebehne
este pred odputanim lietadla od VPD (vzletova rychlost je vy$$ia nez 200 km.h™). Ak
by prechod na €innost’ s otvorenymi ¢elnymi hrdlami prebehol az po odputani lietadla
od zeme, zmenila by sa pri otvorenych ¢elnych hrdlach rovnovaha lietadla, a tym by
sa stazilo pilotovanie lietadla. Keby sa Celné vstupy otvorili skér, t. j. pri rychlosti niz-
$ej ako 200 km.h™*, mohli by sa do motorov nasat’ cudzie predmety.

Po vzlete a zasunuti podvozka sa privedu do systému ARV-29D signaly z kon-
covych vypinacov klapiek predného panela a koncového vypinaca lavej podvozkovej
nohy a systém ARV — 29D prestavi panely klinov vstupnych ustrojenstiev do rezimu
automatického riadenia poCas letu. Ak je niektory zo systémov ARV — 29D chybny
(Celné hrdlo a neotvorilo), rozsvieti sa v kabine na navestidle systému ,O9KPAH" (EK-
RAN) napis ,BEPXHWW BXO[* (Vrchny vstup) a v sltichadlach pilota sa ozve reova
informacia a pokyn: ,Horné vstupné hrdlo otvorené. Nezrychlovat nad M 0,8".

Pred pristatim, po vysunuti podvozka, prestavi systém ARV — 29D kliny vstup-
nych ustrojenstiev do zasunutej polohy ,[MY* (PU), t. j. hore, v priebehu pristatia a
zbrzdovania na rychlost pod 200 km.h™* s klapky predného panelu sklopené dole
a celkom zakryvaju Celné hrdla (poloha VP), zadny panel je sklopeny hore, atym
umoznuje priechod vzduchu hornym hrdlom. Indikator polohy klina ,AMNK* (IPK) indi-
kuje polohu VP. Ak sa niektoré Celné hrdlo nezatvorilo (indikator neudava polohu
VP), je treba pred pojazdom po dosadnuti lietadla vypnut prislusny motor. V pripade,
Ze sa nezavrelo ani jedno Celné hrdlo, je pojazd po letisku zakazany.

Po vypnuti motorov, sa po prestaveni POM do polohy STOP, prestavia klapky
prednych panelov do zasunutej polohy (PU) a Zaluzie hornych hrdiel sa zaistia v uza-
tvorenej polohe.>

>! Let-3-83/3 Prakticka aerodynamika letounu MiG-29. Federalni ministerstvo narodni obrany. Praha 1990.
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REZIM ROZBEHU A DOJAZDU

AR
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Obr. 8.5 Ovladaci mechanizmus panelov vstupnej sustavy lietadla MiG-29 pri pojaz-
de na zemi

1 — klapka predného panela, 2 — ram predného panela, 3 — zadny panel klina, 4 —
hydraulicky pracovny valec klina, 5 — hydraulicky pracovny valec klapky, 6 — Zaluzie
horného hrdla vstupného ustrojenstva, 7 — ventil predného panela, 8 — hydraulicky
pracovny valec ventila, 9 — tesniaca clona, 10 — zavesny uzol zadného panela klina,
11 — prispésobovaci ventil zasunutej polohy panela klina, 12 — prispésobovaci ventil
zasunutej polohy klapky

Obr. 8.6 Vstupné stistavy lietadla MiG-29 poéas letu®?

52https://WWW.googIe.sk/search?biw:1920&bih:902&tbm:isch&sa:1&ei:YJYXW5KDJ4WrsQH4W6WI
AQ&g=%D0%9CiG-29&09=%D0%9CiG-
29&gs_l=img.3...862484.863806.0.867799.2.2.0.0.0.0.82.162.2.2.0.0.1¢.1.64.img.0.0.0.0.FUn8L-
nW{PE#imgrc=P8tFAIPjul5CdM:&spf=1528273348349
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LETOVY REZIM

vzduchu

Obr. 8.7 Ovladaci mechanizmus panelov \gtupnej sustavy lietadla MiG-29 pocas le-
tu

8.3 Programy regulacie vstupnych sustav a ¢innost’ sustavy ARV —
29D pocas letu

Systém automatickej regulacie vstupnych ustrojenstiev ARD-29D lietadla MiG-
29 reguluje polohu prednych a zadnych panelov klinov v zavislosti od prepocitanych
otacok duchadla, pre ktory plati vztah

288

Mp, pr. = M- |7 1r02.m2) (8.2)
Kde:
Np, or. — prepocitané otacky duchadla motora RD-33,
no  — otacky dichadla motora RD-33 [min.™],
Th — atmosféricka teplota v danej vyske [K],
M — Machoveé Cislo letu [1].

Prepocitané otacky duchadla motora npp,. Sa v systéme vyuzivaju ako pozado-
vana regulacna veli€ina, ktoré priamo charakterizuju potrebné mnozstvo vzduchu pre
motor pri stanovenych ota¢kach duchadla np, rychlosti letu M a teplote okolitej atmo-

sféry Ty. Program reguldcie je stanoveny linearnou funkciou Ly, = f(np, pr.)-
Pre ¢o najpresnejSie zahrnutie vplyvu podmienok letu a rezimov €innosti moto-
rov RD-33 na dodavku vzduchu, sa v systéme ARV — 29D pouzivaju tri programy

regulacie Obr. 8.8, ktoré su definované obecnou funkciou troch premennych Ly =
f(nD, pr.s M, H)

%3 Let-3-83/3 Prakticka aerodynamika letounu MiG-29. Federalni ministerstvo narodni obrany. Praha
1990.
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Obr. 8.8 Programy regulacie vstupnych sustav lietadla MiG-29
1. program - M = 1,5 v fubovolnej vySke H,
2. program-1,15<M < 1,5, H=3 000 m,
3. program - M < 1,5v H <3000 m, M < 1,15 v lubovolnej vySke

Podla 3. programu regulacie pracuje systém v rozsahu rychlosti M < 1,15 vo
vSetkych vyskach letu, v rozsahu rychlosti M < 1,5 vo vySkach do 3 000 m.

V rozsahu rychlosti 1,15 < M < 1,5 a vo vySkach nad 3 000 m pracuje systém
podfa 2. programu s obmedzenou polohou klina. Pomerné vysunutie piestnice hyd-

raulického valca je Lgpmax. = (60 % 2,5) %.

Pri M = 1,5 v lubovolnej vyske letu je vyuzity 1. program regulacie, pricom klin
moze byt prestaveny v celom rozsahu jeho zdvihu, t. . od 0 % az do 100 %. Doba
prestavenia (vysunutia) klina z polohy 0 % do polohy 100 % zdvihu trva 1 az 2 se-
kundy, doba zasunutia trva 1,5 az 2 sekundy.

Pre zabezpecenie zvySenia dynamickej stability motorov RD-33 pri strelbe z
kanonov a raketami sa v systéme ARV — 29D vyuzZiva korekcia programov regulacie
vstupného ustrojenstva, ked sa uvedie do €innosti systém ochrany proti pumpazi
(AP2Z), kliny sa vysunu az o (10 = 1,5) %, ale vysunutie nepresiahne medzny zdvih
prislusného programu regulacie, t. j. 35 %, 60 % a 100 %.
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8 Vstupné sustavy stihacieho lietadla MiG-29

Ak sa pri znizovani rychlosti lietadla nezatiahnu kliny automaticky, je potrebné
ich zasunut ru¢ne (nudzovo). Ruéne sa daju kliny zasunut’ z kabiny, aj ked nie je tlak
v hydraulickej Casti systému ARV-29D.

Ak by sa pri ¢innosti podfa 3. programu kliny samovolne vysunuli az na 55 %,
potom sa automaticky v tejto polohe zaistia a na navestidle systému ,OKPAH“ (EK-
RAN) sa rozsvieti napis ,BO3[. JIEB. NMPAB.“ (Porucha lavého/pravého vstupného
ustrojenstva), v sluchadlach sa ozve hovorena informacia ,Porucha lavého/pravého
vstupného ustrojenstva®“.

Cinnost systému ARV — 29D sa podas letu kontroluje podla indikatora polohy
klina ,UIMK* (IPK). Pritom je treba brat do uvahy, Ze ak nebudu ota¢ky duchadiel la-
vého a pravého motora RD-33 rovnaké, budu rozdielne aj udaje indikatorov polohy
klinov.

8.4 Prevadzkové charakteristiky a nestabilné rezimy vstupnych
sustav MiG-29

Prevadzkové charakteristiky sa meraju pri ofukovani modelu vstupnych ustro-
jenstiev v aerodynamickych tuneloch a pri skuskach pocas letu. Zakladnymi charak-
teristikami su zavislosti vybratych parametrov od podmienok letu a od rezimov ¢&in-
nosti motorov, ktoré vyjadruju:

- efektivnost pracovného procesu vstupnych ustrojenstiev,
- nerovnomernost' vystupného pradu vzduchu,
- dynamicku stabilitu vstupného ustrojenstva.

Efektivnost’ €innosti vstupnych ustrojenstiev sa hodnoti sucinitefom zachovania
celkového tlaku

Oys = % (8.3)
oc
Kde:
oys — sucinitel zachovania celkového tlaku vo vstupnej sustave,
pic — celkovy tlak vzduchu na vystupe zo vstupného ustrojenstva (pred duchad-
lom),
poc — celkovy tlak vzduchu na vstupe (v nerozrusenom prude).

Mnozstvo vzduchu, ktoré preteCie motorom a celkovy tlak vzduchu pred vystup-
nou dyzou, su priamo umerné sucinitelu zachovania celkového tlaku. Preto aj tah
motora znacne zavisi od jeho hodnoty. Ak sa znizi sucinitel zachovania celkového
tlaku Aoys 0 1 %, klesne tah motora o AFy = 1,5 %.

Nerovnomernost prudu na vystupe zo vstupného ustrojenstva sa hodnoti para-
metrom nerovnomernosti pradu vzduchu W, ktory je definovany vztahom

W = e+ Aag, (8.4)
Kde:
W — nerovnomernost’ prudu vzduchu na vystupe zo vstupného ustrojenstva [%],
E - pomerna amplituda pulzacie tlaku [%],
Ao, —pomerna hodnota obvodovej nerovnosti celkoveého tlaku [%].

Cim vy$8ia je hodnota pulzacii a obvodovej nerovnomernosti celkového tlaku
na vystupe vstupného ustrojenstva, tym ma motor menSiu zalohu stabilnej prace.
Parameter W, teda aj pomerné hodnoty € a Ag, sa zvacsuju priamoumerne s otac-
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kami motorov, pri Sikmom obtekani hrdla (poCas letu z va¢simi uhlami nabehu alebo
s uhlom vybocenia) a tiez pri viac vysunutom kline (pri vysokych nadzvukovych rych-
lostiach letu).

Plynovo-dynamicka stabilita nadzvukového vstupného ustrojenstva je charakte-
rizovana zalohou proti nestabilnej praci (pumpazi), t. j. vefkostou posunutia klina z
polohy, ktora pri stanovenych prepocitanych otackach duchadla motora npp,. 0dpo-
veda nominalnemu programu regulacie, do polohy, pri ktorej zaCina proces nestabil-
nej prace (pumpovania) vo vstupnom ustrojenstve. Pumpovanie vstupného ustrojen-
stva (nizko frekven€na autooscilacia tlaku v kanale), méze vznikat' pri nepriaznivej
kombinacii podmienok letu a rezimov €innosti motorov. Jedna sa o jav, ktory je v pre-
vadzke nepripustny.

Zakladné charakteristiky vstupnych ustrojenstiev lietadla MiG — 29 su znazor-
nené na Obr. 8.9 az Obr. 8.10.
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Obr. 8.9 Charakteristika vstupnych sustav pri vzlete a pristati
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Obr. 8.10 Charakteristiky vstupnych sustav pocas letu

Na Obr. 8.10 su znazornené zavislosti sucinitela zachovania celkového tlaku
Ovs, pomernej amplitudy pulzujuceho tlaku, pomernej obvodovej nerovnosti celkové-
ho tlaku a parametra nerovnomernosti prudu od prepocitanych otacok duchadla pri
vzlete a pristati (H = 0, M = 0, privod vzduchu hornym vstupnym hrdlom). Je zrejmé,
Ze so zvySujucimi sa otaCkami sa charakteristiky vstupnych ustrojenstiev zhorsuju.
Zvysenim otacok duchadla motora z 50 % na 100 % sa sucinitel zachovania celko-
vého tlaku oyy znizi z hodnoty 0,98 na 0,85 a parameter nerovnomernosti prudu W
sa zvySi z1 % na 7,5 %. ZhorSenie charakteristik je v danom pripade spbésobené
vacsou rychlostou prudenia v kanaloch vstupného ustrojenstva, hlavne v okoli otvo-
renych zaluzii horného hrdla, kde dochadza k miestnemu odtrhavaniu pruadnic.
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Obr. 8.11 Zasoba stabilnej prace vstupnej sustavy

Na Obr. 8.11 su znazornené zavislosti uvedenych parametrov od Machového
Cisla letu s uhlom nabehu 2°, pri teplote vzduchu Ty = 216,7 K a pri nominalnych
programoch regulacie motorov a vstupnych ustrojenstiev pocas zrychlovania lietadla.

Do hodnoty rychlosti M = 0,16 (odpovedajuca pristrojovej rychlosti vy, = 200
km.h™) sa vzduch privadza hornymi vstupnymi hrdlami s nizkou a takmer konstantou
hodnotou zachovania celkového tlaku a pomerne velkou nerovhomernostou prudu
(7,5 %). Po prestaveni panelu vstupnych ustrojenstiev sa prudko zvysi hodnota o, a
znizi sa nerovnomernost prudu W, pretoZze prudenie v kanaloch bude plynulejSie
(bez odtrhnutia). Dalej sa suginitel ovg zvySuje az na hodnotu M = 0,95, potom sa
vplyvom intenzity razovych vin v nadzvukovom prude opét znizuje. Parameter nerov-
nomernosti je v rozsahu rychlosti 0,8 < M < 1,5 prakticky konstantny (4 %). Pri dal-
Som zvySovani rychlosti, kde sa kliny viac zasuvaju, hodnota parametra W sa zvySuje
takZze pri M = 2 je priblizne 7 %.

Na Obr. 8.11 je znazornena priblizna poloha hranice nestabilnej prace (pumpa-
ze) vstupného ustrojenstva vzhfadom k nominalnemu programu regulacie pri zrych-
lovani lietadla vo vyske nad H > 11 km. Udaje boli ziskané pri letovych skuskach
a posuny klina do polohy, pri ktorej sa prejavila pumpaz s kmito¢tom priblizne 5 Hz,
sa vykonavali rucne. Pri rychlosti M = 1,8 az 2 bola zaloha proti pumpazi asi 14 %,
pritom je dolezité dodat, Ze pri pumpazi vstupnych ustrojenstiev motory pracovali
stabilne.

8.5 Hydraulicka sustava ovladania vstupnych sustav lietadla MiG-29
Hydraulicka sustava ovladania regulovatelnych vstupnych sustav zabezpecuje
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spofahlivu €innost’ motorov vo vSetkych rezimoch letu pri minimalnych stratach tlaku
vzduchu na vstupe do motora.>*

Spéatna vetva
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Tlakova vetva

%
ﬁl 1 5
4 5 __EéLi_%l
F a.-.'EE_ZEIz o — 9
17 i

L
T B !
| 11
| . |
1 to+ L e e - - -
12

14 =13

Obr. 8.12 Hydraulicka sustava ovladania vstupnej sustavy lietadla MiG-29

1, 5 — synchronizacné ventily; 2 — oto¢ny spoj; 3, 9 — elektrohydraulické rozdelovace

773200; 4 — Skrti€e; 6 — synchronizator; 7 — riadiaci agregat AU-46-03; 8 — hydraulic-

ky ventil zaistenia zaluzii horného hrdla; 10 — elektromagneticky ventil MKT-175; 11 -

hydraulicky pracovny valec klina; 12 - hydraulicky pracovny valec ventila; 13 - oto¢ny
spoj; 14 - hydraulicky pracovny valec predného panelu

Vychodiskova poloha vstupného ustrojenstva v pozemnych podmienkach pri
nepracujucich motoroch prebieha naslednym sp6sobom. POM sa nachadza v polohe
»o 1 0P, Celny osovy vstup vzduchu je otvoreny, Zaluzie horného hrdla su uzatvorené
a udrzuju sa v tejto polohe kinematickymi zamkami, ktoré su v tejto polohe zaistené
hydraulickym pracovnym valcom zaistenia Zaluzii horného hrdla.

Pri spustani motorov sa POM premiestriuje do polohy ,MG* (Volnobeh), pritom
je elektricky signal (POM = Volnobeh) sa privadza na elektrohydraulicky rozdelova¢
(9) systému horného hrdla. Posuvac rozdelovaca sa prestavuje do polohy, v ktorej sa
priestor vysunutia piestnic (8) (pravého a favého) zaistenia hornych Zaluzii prepojuje
so spatnou vetvou. Pri vytvoreni tlaku v hlavhom hydraulickom systéme sa privadza
tlakova hydraulicka kvapalina do priestoru pre zasunutie piestnice pracovného valca
zaistenia hornych zaluzii. Piestnica sa zasuva a odistuje kinematické zamky, ¢o
umoznuje volné natacanie Zaluzii horného vstupu vzduchu okolo svojej osi. Tym sa
zabezpecuje otvorenie horného vstupu vstupného ustrojenstva pri vzniku podtlaku
vzduchu v kanale privodu vzduchu k pracujucemu motoru.

Pri odisteni zaluzii horného vstupu vzduchu koncovy vypinac vysle signal do
bloku automatiky, ktory (pri existencii skér privedeného signalu Vofnobeh od POM)
vySle elektricky signal do elektrohydraulického rozdefova¢a 773200 (3). Posuval
rozdefovaca sa premiestiiuje do polohy, v ktorej sa tlak hydraulickej kvapaliny priva-
dza k synchronizacnému ventilu (5). Poloha synchronizacného ventila je zviazana s

54,£|,y6MHCKV|l7|, B. N.: TMnaHep 1 B3NETHO-NOCAYHbIE YCTPONCTBA CamMonéra-uctpedburensi.
MNapaTenbctBo MAU, 1995.
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polohou piestnice hydraulického pracovného valca klina (11). Pri zasunutej polohe
piestnice hydraulického pracovného valca klina synchronizacny ventil bude otvoreny
a tlakova hydraulicka kvapalina sa privadza do priestoru vysuvania piestnice hydrau-
lického pracovného valca ventila (12). Priestory zasuvania piestnic tychto hydraulic-
kych pracovnych valcov sa prepojuje so spatnou vetvou cez elektrohydraulicky roz-
defovac€ (3). Piestnica hydraulického pracovného valca (14) sa vysuva a klapka
predného panelu uzatvara osovy vstup vstupného ustrojenstva a piestnica hydraulic-
kého pracovného valca (12) otvara ventil pre privod vzduchu z horného vstupu.

Pocas vzletu, v okamihu dosiahnutia rychlosti v, 2 200 km.h™, sa na elektro-
magneticky rozdefovac (3) privadza elektricky signal, na zaklade ¢oho posuvac roz-
defovaCa meni svoju polohu. V novej polohe posuvaca sa tlak hydraulickej kvapaliny
privadza do priestoru zasunutia piestnice hydraulického pracovného valca (14) pred-
nej klapky a k synchronizacnému ventilu (1). Priestory vysuvania piestnic hydraulic-
kych pracovnych valcov prednych panelov a hydraulického pracovného valca (12) sa
spojuju so spatnou vetvou cez elektrohydraulicky rozdefovac (3). Piestnica hydraulic-
kého pracovného valca (14) sa zasuva a otvara osovy vstup. V koncovej etape po-
hybu piestnice dochadza k stlaCeniu piestnice synchronizacného ventila (1) a ventil
sa otvara, priCom prepusta tlakovu hydraulicku kvapalinu do priestoru zasunutia pies-
tnice hydraulického pracovného valca (12) ventila. V dosledku toho sa ventil predné-
ho panelu uzatvara s oneskorenim vzhfadom k otvoreniu predného panela. Od syn-
chronizacného ventila (1) sa tlakova hydraulicka kvapalina privadza k synchronizac-
nému agregatu (6) a priestor vysuvania piestnice hydraulického pracovného valca
(11) Kklina sa odpaja od spatnej vetvy a pripaja sa k elektrohydraulickému riadiacemu
agregatu AU-46-06 (7).

Pri poklese tlaku hydraulickej kvapaliny v zakladnom hydraulickom systéme
alebo poruche elektrohydraulického agregatu AU-46-06 elektromagneticky ventil
(10), na zaklade signalu z kabiny, prepojuje priestory hydraulického pracovného val-
ca klina (11) medzi sebou. Pritom prebieha nudzové zasunutie klina v désledku na-
poroveho stlacenia. Piestnice hydraulickych pracovnych valcov (11, 12) panel klina
prekryva osovy vstup a ventil predného panelu klina sa nataca rebrom k pradu vzdu-
chu cez otvoreny horny vstup (rezim rozbehu a dobehu lietadla).

Pri nastaveni POM do polohy ,STOP* elektrohydraulicky rozdelovac (3) sa uva-
dza do Cinnosti a osovy vstup sa otvara. Zaroven sa uvedenie do €innosti elektrohyd-
raulicky rozdelova€ (9), ktory zabezpecluje zatvorenie a zaistenie Zaluzii horného
vstupu vzduchu.

Prechod systému na rezim automatického riadenia vstupného ustrojenstva ag-
regatom riadenia AU-46-06 sa vykonava na zaklade signalu od signalizatora SCM1-
0,85, ktory sa zapina pri zasunuti lavej podvozkovej nohy (od koncového vypinaca
vysunutej polohy). V pripade, ak po zasunuti podvozku bude osovy vstup vzduchu
cez vstupné ustrojenstvo uzatvorené, potom sa v kabine lietadla v systéme ,EKRAN*
rozsvieti upozornenie ,BEPXHWW BXOM", ktoré je zdvojené recovou informéciou.
Premiesthovanie piestnice hydraulického pracovného valca v zavislosti od programu
sa realizuje riadiacim agregatom v zavislosti od signalov automatiky. Kontrola polohy
klina sa vykonava na zaklade udajov ukazovatela IPK-2-03 na pristrojovej doske
a kontrolnych signalnych tabiel vstupného ustrojenstva.

Pri posobeni tlaku hydraulickej kvapaliny v hydraulickom systéme a ak nie je
pritomné napatie na vinuti elektrohydraulického ventila, tlakova hydraulicka kvapalina
vstupuje cez vstupny natrubok ,[TOJAYA" a vstupny Cisti€ (1) k elektrohydraulickému
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Obr. 8.13 Principialna schéma riadiaceho agregatu vstupnej sustavy AU-46-06

1 — vstupny Cisti¢, 2 — spatny ventil, 3 — elektrohydraulicky ventil, 4 — hydraulicky
zamok, 5 — posuvacoveé rozdelovacie ustrojenstvo, 6 — dyzové ustrojenstvo, 7 —
elektrohydraulicky zosilfiovaég, 8 — poistny ventil

ventilu (3) a hydraulickému zamku (4). Pri zapnuti elektromagnetického ventila (3)
hydraulicka kvapalina prechadza cez ventil a prichadza k hrane hydraulického zamku
(4) a premiestiuje jeho posuvac vpravo, pricom dochadza k stlaovaniu pruziny po-
suvaca a k otvoreniu kanala privodu tlakovej hydraulickej kvapaliny k posuvaovému
rozdelovaciemu ustrojenstvu (5) a cez doplnkovy Cisti€ k dyze (6). Ak nepdsobi elek-
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tricky prud na vinutie elektrohydraulického zosilhovaca (7) osa dyzy je v sulade s
osou prijimaca. Prud kvapaliny, ktora vyteka z dyzy sa deli v otvoroch prijimaca rov-
nomerne, t. j. na rovnaké Casti. To zabezpecuje rovnost' tlakov na plochach rozdelo-
vacieho ustrojenstva (5), takze sa posuvac¢ nachadza v neutralnej polohe, pri ktorej je
prietok tlakovej hydraulickej kvapaliny k hydraulickému zamku a dalej k priestorom
hydraulického pracovného valca v zatvorenej polohe. Taka je vychodiskova poloha
agregatu ovladania vstupného ustrojenstva.

Po privedeni riadiaceho elektrického prudu na vinutie elektrohydraulického zo-
silfovaca (7) sa dyza (6) v dosledku ucCinku elektromagnetickych sil, prekonavajuc
silu pruziny a prudu hydraulickej kvapaliny presunie na prislusnu stranu. V désledku
toho vznika rozdiel tlakov na plochach posuvaca rozdelovacieho ustrojenstva (5).
Posuvac sa premiestriuje z neutralnej polohy a prepusta tlakovu hydraulicku kvapali-
nu cez otvarajuci sa kanal ventila a hydraulicky zamok (4) do odpovedajuceho prie-
storu hydraulického pracovného valca ovladania klinu vstupného ustrojenstva. Druhy
priestor hydraulického pracovného valca je prepojena cez hydraulicky zamok a otvo-
reny kanal posuvaca rozdelovacieho ustrojenstva (5) so spatnou vetvou.

PreruSenie dodavky riadiaceho elektrického prudu na vinutie elektrohydraulic-
kého zosilfiovaca (7) sposobi zruSenie pésobenia elektromagnetickych sil a pésobe-
nim sil pruziny a pradu hydraulickej kvapaliny sa dyza (6) a posuvac¢ rozdefovacieho
ustrojenstva (5) vracia spat’ do neutralnej polohy. Dodavka tlakovej hydraulickej kva-
paliny do priestoru hydraulického pracovného valca ovladania klinu sa prerusuje.

Privod elektrického prudu do druhej cievky elektrohydraulického zosilfiovaca
premiesthuje posuvac rozdelovacieho ustrojenstva do druhej strany. V désledku toho
piestnica hydraulického pracovného valca ovladania klinu sa presuva v opacnom
smere. V pripade zvySenia tlaku v uzatvorenych priestoroch hydraulického pracov-
ného valca ovladania klina sa Cast hydraulickej kvapaliny prepusta cez poistny ventil
(8) do spatnej vetvy.

111



8 Vstupné sustavy stihacieho lietadla MiG-29

112



9 Nové trendy vo vyvoji nadzvukovych vstupnych sustav

9 Nové trendy vo vyvoji nadzvukovych vstupnych sustav
9.1 Uvod

Pre suCasné stihacie lietadla je obvykle rychlost pre ich praktické pouzitie ohra-
ni€ena Machovym Cislom letu M = 2 (alebo mens§im). To sa vztahuje aj na nedavno
zavedené lietadla piatej generacie, ktoré sa uz nachadzaju v praktickej prevadzke (F-
22, F-35). U tychto lietadiel sa zacali pouzivat neregulovatelné vstupné ustrojenstva.

Zakladny problém spocCiva v tom, Ze regulovatelné vstupné sustavy zvySuju
zlozitost’ konstrukcie, v dosledku toho zniZuju spolahlivost’ a zvySuju hmotnost. ZlozZi-
té priestorové vstupné sustavy novych lietadiel €asto maju za nasledok komplikované
efektivne regulovanie povrchov zlozZitej konfiguracie.

Pomerne vysoké poziadavky na takéto vstupné sustavy vychadzaju z vysokych
zadanych charakteristik na novo vyvijanu techniku, najma stihacich lietadiel piatej
generacie, ktoré nutia hfadat spdésoby ich zdokonalovania a zlepSenia parametrov
lietadiel vytvorenych v predchadzajucich rokoch.

Také parametre, ako je maly radioloka¢ny odraz a cestovny reZim pri nadzvu-
kovej rychlosti (alebo aj vy$Sej) — su normalne poziadavky na lietadlo piatej genera-
cie. To znamena, Ze vSetky zvlastnosti konstrukcie, ktoré zvacsuju radiolokacny od-
raz musia byt podla moznosti odstranene. Straty celkového tlaku vo vstupnej sustave
musia byt taktiez znizené.

9.2 Vstupna sustava DSI

Vyznamnym krokom na tejto ceste bola pomerne nova konStrukcia vstupnej
sustavy, tzv. vstupna sustava DSI (Diverterless Supersonic Inlet — vstupna sustava,
ktora nema oddelovaC medznej vrstvy a vnutorné pohyblivé regulaéné prvky). V nom
sa najCastejSie pouzili dve zakladné idei, ktoré umoznili zdokonalit’ vstupnu sustavu
cestou zniZenia strat celkového tlaku vzduchu.

Prva idea spociva vo zvy$eni mnozstva razovych vin. Cim je va&si podet razo-
vych vin, tym su straty celkového tlaku menSie. Teoretické zvySenie poctu razovych
vin na nekonecny pocet vedie hodnotu straty celkového tlaku k nule.

Druha idea je zaloZena na skuto€nosti, ze razoveé viny, vygenerované kuzefom
maju mensi uhol sklonu, ako razové viny, ktoré boli vygenerované klinom (uhly pri
vrchole kuZela a klinu su rovnakeé). Z hladiska strat celkového tlaku pri brzdeni vzdu-
chu vo vstupnej sustave sa za najvyhodnejSiu vstupnu sustavu povazuje €elna osovo
symetricka vstupna sustava. Avsak tento typ vstupnej sustavy nie je mozné zakom-
ponovat’ do konstrukcie lietadla.

Kompromisom sa v tomto zmysle stali tzv. sektorové vstupné ustrojenstva (skér
uvadzané u lietadiel Mirage, F-111, MiG-23PD, Tu-128), u ktorych je centralnym te-
lesom vo vstupnom ustrojenstve Cast (sektor) kuzela. Efektivnost takychto vstupnych
ustrojenstiev moéze byt vysSia, ako u Standardnych plochych boénych vstupnych us-
trojenstiev.

Vo vstupnej sustave DSI je novym prvkom tzv. rampa, ktora predstavuje brzdia-
ci povrch (stlaenia) na vstupe do vstupného ustrojenstva s tvarom analogickym tva-

ru Casti povrchu kuzela. Teda prietok prudu vzduchu je tu tiez kuzelovy (optimalne
pre vstupné ustrojenstvo).
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Obr. 9.1 Lietadlo F-111 so sektorovou vstupnou sUstavou®®

Vo vstupnej sustave DSI je novym prvkom tzv. rampa, ktora predstavuje brzdia-
ci povrch (stlaenia) na vstupe do vstupného ustrojenstva s tvarom analogickym tva-
ru Casti povrchu kuzZela. Teda prietok prudu vzduchu je tu tiez kuzelovy (optimalne
pre vstupné ustrojenstvo).

linia maximalneho
/ odklonu pridu vzduchu
nabiehajuci tlakow
z vy
prad povrch

Obr. 9.2 Kuzefovy brzdiaci povrch vstupnej sustavy DSI

Okrem toho Sipové (Sikmé) hrany plasta takého vstupného ustrojenstva taktiez
vytvara podetné tlakové viny (vejar tlakovych vin (alebo nadzvukovych razovych vin).
V désledku toho, okrem tzv. priestorového stlacenia, tieto viny v sucinnosti s kuzelo-
vym prudenim na rampe, pri danych podmienkach, prejavuju rozvijajucu €innost' v
prieCcnom smere na liniu prudu, t.j. na medznu vrstvu, vytvaranej na Castiach trupu
lietadla, rozmiestnenych pred vstupnou sustavou. Dochadza k jeho odplaveniu za

*SArchiv autora.
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hranice vstupnej sustavy, €o zniZuje straty celkového tlaku a zvySuje stabilitu ¢innos-
ti.

(a) Mach 0.6 (b) Mach 0.8

(c) Mach 0.95 (d) Mach 1.2

- iy

(e) Mach 1.3 (f) Mach 1.6

Obr.9.3 Obraz linii pridu medznej vrstvy v DSI vstupnej sustave>®

**Svenson, M.: ACFD Investigation of a Generic Bump and its Application to a Diverterless Supersonic
Inlet. Master Thesis. Linkdpings universitet Tekniska Hégskolan.
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Pri dostatoCnej nadzvukovej rychlosti, t.j. na vypoctovom rezime, v zavislosti od
tvaru hrany vstupnej sustavy, méze byt G&inkom tlakovych vin od nej velky objem
medznej vrstvy odplaveny za hranice vstupnej sustavy. U Sikmej hrany pri M = 1,25 —
do 90 %, pre Sipovu hranu v tvare zuba — pri M = 1,4 — do 85 %.

Cinnost pri odplavovani medznej vrstvy ma svoj odraz aj v samotnej skratke
nazvu takéhoto typu vstupnej sustavy — DSI (Diverterless Supersonic Inlet - vstupné
ustrojenstvo, ktoré nema oddefova¢ medznej vrstvy). V doslovnom preklade tato
skratka oznacuje vstupnu sustavu bez odrezavania medznej vrstvy. Slovo odrezavac
medznej vrstvy tu oznacuje tradicny kanal pre odrezavanie medznej vrstvy, ktory
existuje u bo¢nych vstupnych sustav.

Takyto kanal je dostatoCne Siroky a viditelne zvacsuju radiolokacny odraz lie-
tadla. Z tohto dévodu vstupné sustavy typu DSI poskytuju vyhodu, kedZe u nich nee-
xistuje Specialny kanal pre odrezavanie medznej vrstvy, €o zniZuje aerodynamicky
odpor. Okrem toho vystupok rampy podstatne prekryva otvor vstupnej sustavy, ¢im
znizuje priamu viditelnost lopatiek prvého stupria osového kompresora motora, ¢o je
tak isto velmi ddlezité z hfadiska znizenia radiolokacného odrazu.

Obr. 9.4 Experimentalne lietadlo XF-35 s viditelnou rampou a hranou vstupnej susta-

«57

vy typu ,zub

Prikladom takéhoto typu vstupnej sustavy mdze byt vstupna sustava lietadiel F-
35, XF-35. XF-35 ma hranu vstupnej sustavy typu ,zub“. Je potrebné zddéraznit, Ze

>"Archiv autora.
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vypocCet a konstrukcia novych priestorovych neregulovatelnych vstupnych sustav a
vzduchovodov je zalezitost velmi zlozita a draha. Prikladom méze byt vstupna sus-
tava lietadla F-22, u ktorého su eSte pouzité vzduchové kanaly v tvare pismena S od
vstupnej sustavy do motorov.

Na nevypoctovom rezime Cinnost takychto vstupnych sustav, aj napriek ich do-
konalosti, je sprevadzana stratami, a v désledku toho nizSou efektivhostou pohonnej
jednotky. Takych rezimov je cely rad.

Obr. 9.5 Stihacie lietadlo F-35 so vstupnymi sustavami DSI s dobre viditelnym kuze-
fovym brzdiacim povrchom — rampou®®

Regulovatelné vstupné sustavy takéto straty nemaju. V tomto pripade je Cin-
nost’ systému vstupna sustava — motor optimalizovana na vSetkych reZzimoch, dosta-
toCne prognézovana, kontrolovana a ma vysoké parametre efektivnosti. Z tohto do-
vodu vyber typu vstupnej sustavy — je to svojho druhu kompromis, ktory zahffia mno-
hé, Casto protichodné faktory. Napr. stihacie lietadlo T-50 ma regulovatelné vstupnu
sustavu priestorového stlaCenia. Lietadlo F-22 ma priestorovu neregulovatefnu
vstupnu sustavu.

Pritom ruské stihacie lietadlo je déstojnym konkurentom americkému (prekona-
vajuc ho v mnohom) nehladiac na mensi stendovy tah motorov, s podstatne nizSimi
stratami. Je velfmi pravdepodobné, Ze efektivhost pohonnej jednotky F-22 na nevy-
poctovych rezimoch (najma pri prudkom manévrovani) nie je taka vysoka, ako sa
o tom piSe v dostupnych zdrojoch.

*BArchiv autora.
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Obr. 9.6 Stl'hacie lietadlo F-22 s priestorovymi neregulovatefnymi vstupnymi susta-
59
vami

Obr. 9.7 Regulovatelna nadzvukova vstupna sustava s priestorovym stlacenim lie-
tadla T-50%°

*9Archiv autora.
®Archiv autora.
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Nadzvukové vstupné sustavy tvoria jednu z hlavnych Casti jednoprudovych a
dvojprudovych leteckych turbokompresorovych motorov stihacich a bombardovacich
nadzvukovych lietadiel. Ich spofahliva Cinnost vo velkej miere ovplyvnuje stabilitu
¢innosti celého motora, najma pri nadzvukovych rychlostiach letu. Vhodne navrhnuta
konstrukcia nadzvukovej vstupnej sustavy umoznuje chranit kompresor LTKM pred
nestabilnou pracou, a tym aj motor pred poskodenim kompresora alebo plynovej tur-
biny.

Nadzvukové lietadla druhej, tretej a Stvrtej generacie pre zabezpecenie stabilnej
¢innosti motora pri nadzvukovych rychlostiach vyuzivali zlozité regulovatelné nad-
zvukové vstupné sustavy, ktoré pre ovladanie polohy razovych vin vyuZivali pohybli-
vé brzdiace plochy ovladané elektro-hydraulickymi sustavami. Takéto nadzvukové
vstupné sustavy boli schopné spolahlivo pinit svoje funkcie, avSak za cenu zvySenia
hmotnosti, rozmerov, zlozitosti a ceny. Z tychto dévodov sa uz u lietadiel Stvrtej gene-
racie zacali hfadat mozZnosti nahradenia zlozitych regulovatelnych nadzvukovych
vstupnych sustav vhodne tvarovanymi kanalmi vo vstupnych sustavach, ktoré by
umoznili vdanom rozsahu nadzvukovych rychlosti letu zabezpecit' stabilny privod
vzduchu do motora. S vyuzitim matematického modelovania prudenia vzduchu v ta-
kychto kanaloch sa podarilo vytvorit’ také vzduchové kanaly, v ktorych sa vytvara roz-
loZzenie razovych vin zabezpedujuce stabilni &innost vstupnej sustavy a kompresora
motora v celom rozsahu rychlosti a vySok letu, bez nutnosti zmeny geometrie vstup-
nej sustavy. Prikladom takejto nadzvukovej vstupnej sustavy je tzv. vstupna sustava
DSI (Diverterless Supersonic Inlet — vstupna sustava, ktora nema oddelova¢ medz-
nej vrstvy avnutorné pohyblivé regulacné prvky), ktora je uspeSne pouzita
u stihacich lietadiel piatej generacie F-22, F-35 a T-50. Tento trend je zrejmy aj
u vyvijanych prototypov nadzvukovych stihacich lietadiel Siestej generacie
v Spojenych $tatoch, Rusku a v Cine.

Pri vyvoji nadzvukovych stihacich a bombardovacich lietadiel Siestej generacie
je snaha konstruktérov nadzvukovych vstupnych sustav vytvorit taku nadzvukovu
vstupnu sustavu, ktord okrem zabezpecenia stabilnej ¢innosti motora v celom rozsa-
hu reZimov letu, umozni maximalne znizit straty celkového tlaku oys, zabezpedit po-
Zadované naporové stlacenie my a ochranit kompresor motora pred poskodenim na-
satymi cudzimi predmetmi. K tymto poziadavkam, u vojenskych lietadiel kategorie
,steal”, pristupuje aj poZiadavka na znizenie radiolokacného odrazu celého lietadla
v dosledku zniZenia priamej viditelnosti lopatiek prvého stupfia kompresora.

Uginnym prostriedkom, ktory v budicnosti umozni optimalizovat kon$trukciu
nadzvukovych sustav jednotlivych druhov LTKM budu zdokonalené softwarové pro-
striedky vyuZzité na modelovanie charakteru prudenia na jednotlivych rezZimoch Cin-
nosti nadzvukovej vstupnej sustavy motora uz v priebehu ich navrhu.
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Zoznam pouzitych symbolov a ozna€eni

Co  —rychlost letu [m.s™]

Cxvs — sucinitel odporu vstupnej sustavy [1]

Cxdop. — SUCinitel doplnkovej odporovej sily vstupnej sustavy [1]
Cxod. — SUCinitel odporu odpustania vzduchu [1]

Cxin. — sucinitel odporu spojenych s interferenciou [1]

Cxmv. — SuCinitel odporu sustavy odrezavania medznej vrstvy [1]
Cxpl. — sucinitel tlakovych sil [1]

Cxw. — sucinitefl trecich sil [1]

Cxvs — sucinitel vonkajSieho odporu vstupnej sustavy [1]
Dvs — vstupny priemer vstupnej sustavy [m]

F — vysledna sila [N]

Fo — vysledna sila od tlakového rozdielu [N]

Fr —tah [N]

Frer — efektivny tah [N]

Ky — sucinitel rozSirenie hrdla

Ky — kib nastavenia panelov brzdiaceho povrchu vstupnej sustavy
K2 — kib nastavenia panelov brzdiaceho povrchu vstupnej sustavy
Ks — kib nastavenia panelov brzdiaceho povrchu vstupnej sustavy
Kyvs — zasoba stabilnej prace vstupnej sustavy [%]

L — dizka vstupnej sustavy [m]

Lg. — pomerné vysunutie stupiiovitého klina pomerné vysunutie stupriovitého klina
Ik — vysunutie kuzela [%]

M — Machové dislo [1]

My — Machové Cislo letu vo vysSke H [1]

Mieww — Machové Cislo letu [1]
Mmax. — maximalne Machové Cislo letu [1]
Mvyp. — vypoctové Machove Cislo letu [1]

np  — otadky duchadla motora RD-33 [min.™]

Np, pr. — prepocitané otacky duchadla motora RD-33

Po — atmosféricky tlak vzduchu pred motorom [Pa]

poc  — celkovy tlak vzduchu pred vstupnou sustavou motora [Pa]

p1 — tlak vzduchu za prvou razovou vinou [Pa]

pic - celkovy tlak vzduchu pred kompresorom [Pa]

pPac  — celkovy tlak vzduchu v reze a — a vstupnej sustavy [Pa]

p2 — tlak vzduchu za druhou razovou vinou [Pa]

p3 — tlak vzduchu za tretou razovou vinou [Pa]

Ps — staticky tlak vzduchu v reze 5 — 5 nadzvukovej vstupnej sustavy [Pa]
pwn. — tlak vzduchu pdsobiaci vo vnutri vstupnej sustavy [Pa]

pvon. — tlak vzduchu pdsobiaci na vonkajsi povrch vstupnej sustavy [Pa]
Ppi — tlak pbésobiaci na plast

Pk — tlak pbésobiaci na klapku

d(Ao) — pomerna hustota prietoku pred motorom v reze 0 — 0

q(Aa) — pomerna hustota prietoku v reze a — a

g(Aw) — pomerna hustota prietoku pred motorom v reze H - H

q(A\v) — pomerna hustota priadu vzduchu

Qu,pr. — prepocitany hmotnostny tok vzduchu

Qu.pr..hr. — prepocitany prietok vzduchu na hranici stabilnej prace vstupnej sustavy
Re — Reynoldsove Cislo
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Re,kr.
S

Sa
Sh

Zoznam pouzitych symbolov a oznaceni

— kritické Reynoldsove Cislo

— charakteristicka plocha danej vstupnej sustavy [m?]

— plocha na vstupe do nadzvukovej vstupnej ststavy v reze a - a [m?]
— plocha hrdla vstupnej sustavy [m?]

Sh.opt. — Optimalna plocha hrdla [m?]

Xdop.
>(int-
Xmv
>(od.
xpI.
X,
le.
Xvon.
Xvs
a

B

— pomerna plocha hrdla nadzvukovej vstupnej sustavy

— plocha maximalneho vonkajsieho prierezu vstupnej ststavy [m?]

— plocha $trbiny odvodu medznej vrstvy [m?]

— ¢elna plocha vstupnej ststavy [m?]

— prietokova plocha vzduchu v reze 0 — 0 pred vstupnou ststavou LTKM [m?]
— plocha pred kompresorom motora [m?]

— celkova teplota vzduchu pred motorom vo vyske H [K]

— celkova teplota vzduchu pred kompresorom [K]

— celkova teplota plynu pred plynovou turbinou [K]

— uroven rozruSenia vzduchu, ktora je vytvarana vstupnou sustavou [%]
— doplnkové odpory [N]

— odpor spojeny s interferenciou [N]

— odpor sustavy odrezavania medznej vrstvy a dalSie doplnkové odpory [N]
— odpor sustavy odpustania vzduchu [N]

— odpor od tlakovych sil, ktoré pésobia na plast [N]

— treci odpor pri obtekani gondoly [N]

— vinovy odpor vstupnej sustavy [N]

— vonkajSi odpor vstupnej sustavy [N]

— odpor vstupnej sustavy [N]

— uhol sklonu Sikmej razovej viny [°]

— uhol sklonu plochy brzdiaceho povrchu [°]

Bplvn. — vnutorny uhol plasta vstupnej sustavy [°]

Bplvon. — vonkajsi uhol plasta vstupnej sustavy [°]

Bki.od.o — uhol odklonu klapky odpustania vzduchu zo vstupnej sustavy [°]
Bk.od.p — uhol odklonu klapky prisavania vzduchu zo vstupnej sustavy [°]

B1
B2
B3
Bs

— uhol nastavenia prvého panelu brzdiaceho povrchu [°]
— uhol nastavenia druhého panelu brzdiaceho povrchu [°]
— uhol nastavenia tretieho panelu brzdiaceho povrchu [°]
— celkovy uhol sklonu panelov brzdiaceho povrchu [°]

Bs.opt. — optimalny celkovy uhol sklonu panelov brzdiaceho povrchu [°]
AK, vs — zasoba stabilnej prace nadzvukovej vstupnej sustavy [%]

Ao, — Obvodova nerovnomernost prudu vzduchu [%]

TTkom.

TTke
€
TN
Po
Op
Oi
Om

— celkové stlacenie vzduchu v LTKM [1]

— celkové stlacenie vzduchu v kompresore [1]

— stredna kvadraticka hodnota celkového tlaku [%]

— naporove stlacenie vzduchu vo vstupnej sustave [1]

— $pecificka hmotnost vzduchu [kg.m™]

— sucinitel zachovania celkového tlaku v difuzore vstupnej sustavy [1]
— sucinitel zachovania celkového tlaku v i-tej Sikmej razovej vine [1]
— sucinitel zachovania celkového tlaku v razovych vinach [1]

Ommax. — Maximalna hodnota sucinitela zachovania celkového tlaku v razovych

Oy

Ovs
¢

vinach [1]
— empiricky sucinitel [1]
— sucinitel zachovania celkového tlaku vo vstupnej sustave [1]
— sucinitel prietokového mnozstva vzduchu cez vstupnu sustavu LTKM [1]
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Zoznam pouzitych indexov

Zoznam pouzitych indexov

0 — rez nerozru$eného prudu pred motorom
1 —rez pred kompresorom

Oc — celkovy parameter pred motorom
1c — celkovy parameter pred kompresorom
2 — rez za kompresorom

2C — celkovy parameter za kompresorom
a —rez na hrane vstupnej sustavy
ac — celkovy parameter v reze a - a
C — celkovy

D — difuzor

D — duchadlo

dop. - doplnkovy

ef - efektivny

g — gondola

H — vySka

h — hrdlo

hr — hrani¢ny

i —i-ty

int  —interferencia

k — kuzel

K — kompresor

Kc  — kompresora celkovy

KL —klina

ki — klapka

m  — pocet razovych vin

max — maximalny

mv  — medzna vrstva

M — Machovo cislo

max. — maximalny

N — naporovy

NTK — nizkotlakovy kompresor

vst. —vstupny

VS  —vstupna sustava

od — odporovy

od — odpustanie

obv. — obvodovy

opt — optimalny

odt — odtrhnutie

p — tlakovy

pl — plasta

potr — potrebny

pr — prepocitany

RV  —razova vina

sp — spustanie

§ — Strbina

T — tahovy

tl. — tlakovy

tr. — treci
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v — vinovy

% — vzduch

v — vinovy

vn.  —vnutorny
von. —vonkajsi
VS  —vstupna sustava
vyp — vypoctovy
X — odporovy
X — 0sa

X — odpor

y — vztlakovy
y — 0sa

z — 0sa

Zoznam pouzitych indexov
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Zoznam pouzitych skratiek

Zoznam pouzitych skratiek

Al - Alexander Iv€enko

AL - Archip Michaijlovi€ Ljulka

An - Oleg Kontantinovi¢ Antonov

ATR - Aerei di Transporto Regionale

AU - automat riadenia

B - bombarder

D - motor

DSl - Diverterless Supersonic Inlet (vstupna sustava, ktora nema oddelovaé
medznej vrstvy)

DC - McDonnell Douglas

DCV - snimac otacok

DpLTKM - dvojprudovy letecky turbokompresorovy motor

F - fighter (stihacg)

GA - hydraulicky agregat

GE - General Electric

I - Sergej Vladimirovi€ Iljusin

ISBN - International Standard Book Number

ISSN - International Standard Serial Number

Jak - Alexander Sergejevi¢ Jakovlev

JPLTKM — jednoprudové letecké turbokompresorové motory

L - lietadlo

LTKM - letecky turbokompresorovy motor

M - Machoveé Cislo letu

M - motor

Mi - Michail Leontievi¢ Mil

MiG - Mikojan a Gurievi¢

NATO - North Atlantic Treaty Organization

NK - Nikolaj Dmitrijevi¢ Kuznecov

POM - paka ovladania motora

PS - Pavel Alexandrovi¢ Soloviev

PW - Pratt & Whitney

R - reaktivny

RD - reaktivny motor

RR - Rolls-Royce

S - plocha

Su - Suchoj

STN - slovenska technicka norma

Su - Pavol Osipovi¢ Suchoj

ThLTKM - turbohriadelovy letecky turbokompresorovy motor
TS - turbinovy spustac

Tu - Andrej Nikolajevi€ Tupolev

TUKE - Technicka univerzita v KoSiciach

TVLTKM - turbovrtufovy letecky turbokompresorovy motor

UH - Utility military helicopter
USAF - United States Air Force (letecka zlozka Ozbrojenych sil Spojenych
Statov)

VA AZ - Vojenska akadémia Antonina Zapotockého
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Zoznam pouzitych skratiek

VK - Vladimir Jakovlevi¢ Klimov

VLA M. R. S - Vojenska letecka akadémia Milana Rastislava Stefanika
VPD - vzletova a pristavacia draha

VSD - Vysoka $kola dopravna

VVLS SNP - Vojenska vysoka letecka $kola Slovenského narodného povstania
X - experimental
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