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PREDHOVOR

Publikécia ,,Vypoctové cvicenie z predmetu Tedria leteckych motorov — Priblizny vypocet
tepelného obehu jednoprudového leteckého turbokompresorového motora® je urcena pre Studentov 3.
ro¢nika bakalarskeho Studia Specializacie prevadzka lietadiel Leteckej fakulty Technickej univerzity
v KoSiciach ako ndvod na predpisané vypoctové cvicenie v rdmci predmetu ,, Turbokompresorové
motory II. podla schvaleného ucebného planu predmetu. Moéze byt pouzitd aj pre potreby
odbornikov, ktori pracujii v oblasti vyvoja, vyroby alebo oprav leteckych turbokompresorovych
motorov alebo turbokompresorov.

V publikicii je uvedeny podrobny postup priblizného vypoctu tepelného obehu
jednoprudového leteckého turbokompresorového motora (JpLTKM), ktory je doplneny prislusnymi
schémami, obrazkami a grafmi. Vypoctové cvicenie umoziuje prakticky precvicit’ ziskané teoretické
znalosti z prednasok v ramci predmetov ,,Turbokompresorové motory 1.“ a ,,Turbokompresorové
motory IL.“. St€astou publikéacie s Styri vzorové priklady priblizného vypoctu konkrétnych typov
jednoprudovych leteckych turbokompresorovych motorov (VK-1, J-79, R-29B-300 a Olympus 593
Mk.610). Dosiahnutd presnost’ realizovanych vypoctov zodpovedd potrebam prevadzkovych
pracovnikov tratovej udrzby leteckej techniky v zmysle poziadaviek predpisov Part-66 a Part-147,
ktoré boli vydané Nariadenim Eurdpskej komisie ¢. 2042/2003. Pre detailny vypocet tepelného
obehu jednopradového leteckého turbokompresorového motora je nutné vyuzit' postupy, ktoré su
uvedené v odporucane;j literatiire. V zaverecnej Casti su definované zadania pre precvicenie vypoctu
tepelného obehu konkrétnych typov jednopradovych leteckych turbokompresorovych motorov.

Autor
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Z0OZNAM SYMBOLOYV A SKRATIEK

as rychlost’ plynu v kritickom priereze vystupnej dyzy [1]

As plocha kritického prierezu vystupnej dyzy [m’]

Ag plocha kritického prierezu vystupnej dyzy [m’]

Cm $pecifické spotreba paliva [kg.N".h™']

Cmmax. Specifickd spotreba paliva na maximalnom reZime [kg.N'1 .h'l]
cmps Specifickd spotreba paliva na rezime pridavného spalovania ke N"h']
Cmuyp. VypoCitana Specificka spotreba paliva [kg.N".h']

Cmzd. zadana $pecificka spotreba paliva [kg.N".h"']

cppl.  Specifické teplo plynu pri stalom tlaku [kg.N".h']

cpv.  Specifické teplo plynu pri stalom tlaku [J.K "' kg ']

Co rychlost’ letu [m.s™]

C6 rychlost’ vystupnych plynov [m.s™]

D priemer [m]
Dax. maximalny priemer motora [m]
D, vstupny priemer kompresora [m]

Ds kriticky priemer vystupnej dyzy [m]

D¢ vonkajsi priemer vystupnej dyzy [m]

F., tah motora [N.kg. 'l.s]

Fr max. maximalny t'ah motora [N]

Frps tah motora na rezime pridavného spalovania [N]

Fryyp. vypocitany tah motora [N]

Frz.a. zadany tah motora [N]

Fr t'ah motora [N]

G suchd hmotnost’ motora [kg]

Gmax. maximalna hmotnost’ motora [kg]

H vyhrevnost' paliva [J.kg™]

Hy vyska [m]

1 dizka [m]

lo teoretické mnozstvo vzduchu [1]

L diZka motora [m]

m hmotnost’ [kg]

My  Machovo ¢islo [1]

Po atmosféricky tlak [Pa]

Poc celkovy tlak vzduchu pred vstupnym tstrojenstvom [Pa]

Pic celkovy tlak vzduchu na vstupe do kompresora [Pa]

Picida.  idedlny celkovy tlak vzduchu na vstupe do kompresora [Pa]
P2c celkovy tlak vzduchu za kompresorom [Pa]

pacnk  celkovy tlak vzduchu za nizkotlakovym kompresorom [Pa]
p2cvk celkovy tlak vzduchu za vysokotlakovym kompresorom [Pa]
P3ec celkovy tlak plynu na vystupe z hlavnej spal'ovacej komory [Pa]
Pac celkovy tlak plynu za plynovou turbinou [Pa]

paent celkovy tlak plynu za nizkotlakovou plynovou turbinou [Pa]
pacvr celkovy tlak plynu za vysokotlakovou plynovou turbinou [Pa]
ps staticky tlak plynu v kritickom priereze vystupnej dyzy [Pa]
r plynova konstanta pre vzduch [JK " kg ']

r plynova kongtanta pre plyn [J.K ' kg™]

Qv prietokové mnozstvo vzduchu [kg.s™]

Qp  prietokové mnozstvo plynu [kg.s']



Qodv.
to

t3c,max.

t4c,max.

TOc

T lc
T2c
T2c,ad.
T2c,NK
Tac vk
T3c
T4c
TaeNT
Tacvr
Ts
TS,ad.
Ts
T6,ad.
Olo
Acn
ADs
AFt
ATy
K

Po

pPs

Pe

oD

Orvy
T]Kc
MNKe,NK
MNKec, VK
GHSK
OsKk
Ovs
MNm
Msp
NvD,c
1”ITc
NTe,NT
NTe, VT

HvD
OvDp

odvedené mnozstvo vzduchu z motora [kg.s'l]

atmosféricka teplota [°C]

maximalna teplota plynu pred plynovou turbinou [°C]

maximalna teplota plynu za plynovou turbinou [°C]

celkova teplota vzduchu pred vstupnym ustrojenstvom [K]

celkova teplota vzduchu na vstupe do kompresora [K]

celkova teplota vzduchu za kompresorom [K]

celkova adiabaticka teplota vzduchu za kompresorom [K]

celkova teplota vzduchu za nizkotlakovym kompresorom [K]

celkova teplota vzduchu za vysokotlakovym kompresorom [K]
celkova teplota plynu na vystupe z hlavnej spal’ovacej komory [K]
celkova teplota plynu za plynovou turbinou [K]

celkova teplota plynu za nizkotlakovou plynovou turbinou [K]
celkova teplota plynu za vysokotlakovou plynovou turbinou [K]
teplota plynu na vystupnej dyze [K]

adiabaticka teplota plynu v kritickom priereze vystupnej dyzy [K]
teplota plynu za motorom [K]

adiabatickd teplota plynu za motorom [K]

sucinitel’ prebytku vzduchu [1]

odchylka vypocitanej a zadanej hodnoty Specifickej spotreby paliva [%]
odchylka vypocitanej a zadanej hodnoty kritického prierezu vystupnej dyzy [%]
odchylka vypocitanej a zadanej hodnoty tahu motora [%]

odchylka vypocitanej a zadanej hodnoty teploty plynu za plynovou turbinou [%]
celkovy stupeii stlacenia [1]

hustota vzduchu [kg.s™]

hustota plynu v kritickom priereze vystupnej dyzy [kg.s™']

hustota plynu vo vonkaj$om priereze vystupnej dyzy [kg.s™]
sucinitel’ zachovania celkového tlaku v difuzore vstupného ustrojenstva [1]
sucinitel’ zachovania celkového tlaku v rdzovych vinach [1]

celkova ucinnost’ kompresora [1]

celkova ucinnost’ nizkotlakového kompresora [1]

celkova ucinnost’ vysokotlakového kompresora [1]

sucinitel’ zachovania celkového tlaku v hlavnej spalovacej komore [1]
sucinitel’ zachovania celkového tlaku v hlavnej spalovacej komore [1]
sucinitel’ zachovania celkového tlaku vo vstupnej sustave [1]
mechanicka ucinnost’ [1]

spalovacia u¢innost’ [1]

celkova ucinnost’ vystupnej dyzy motora [1]

celkova ucinnost’ plynovej turbiny [1]

celkova ucinnost’ nizkotlakovej plynovej turbiny [1]

celkova ucinnost’ vysokotlakovej plynovej turbiny [1]

exponent adiabaty pre vzduch [1]

exponent adiabaty pre plyn [1]

sucinitel’ kontrakcie pradu vo vystupnej dyze [1]

sucinitel straty rychlosti vo vystupnej dyze [1]



VYPOCTOVE CVICENIE
PRIBLIZNY VYPOCET TEPELNEHO OBEHU
JEDNOPRUDOVEHO LETECKEHO
TURBOKOMPRESOROVEHO MOTORA

1. UVOD

Cielom priblizného vypoctu tepelného obehu jednopradového leteckého
turbokompresorového motora je stanovenie zdkladnych parametrov pradu vzduchu a plynu
v jednotlivych typickych rezoch JpLTKM a vypocet jeho hlavnych parametrov, Specifického
tahu F,, tahu Fr aS$pecifickej spotreby paliva c,. Priblizny vypocet tepelného obehu je
realizovany pri ¢innosti J)LTKM s maximalnym rezimom, na zemi, pri nulovej rychlosti M =
0 a nulovej vyske H=0m.

1.1 Zadanie

Vykonajte vypocet tepelného obehu JpLTKM pre nizsie uvedené hodnoty. Pri vypocte
vychadzajte z predpokladu, Ze LTKM pracuje pri maximdlnych otackach.

1.2 Zadané parametre
Vyskaletu H =0m;
Rychlost letu ¢, = 0m.s™';
Celkovy stupeii stlacenia 7, =5;

Celkova uc¢innost’ kompresora 7,, =0,78;

Sucinitel’ zachovania celkového tlaku vzduchu vo vstupnom ustrojenstve o, = 0,99 ;
Teplota pred plynovou turbinou 7;, =1140K ;

Celkova adiabaticka G¢innost’ plynovej turbiny 7, =0,875;

Sucinitel’ zachovania celkového tlaku v hlavnej spal'ovacej komore o, =0,93;
Mechanicka u¢innost’ 77, = 0,98

Utinnost’ vystupnej stistavy motora Mp.. =0,965.

Kde:

Celkovy stupen stlacenia:

Celkova ucinnost’ kompresora:
77 _ T2c,ad. _Tic [1]
e T 2¢ 716
Sucinitel’ zachovania celkového tlaku vzduchu vo vstupnom ustrojenstve:

Op = £ [1]
pOc



Stcinitel’ zachovania celkového tlaku v hlavnej spalovacej komore:

0 ) 1 1 2 3 34 A 4 5 6

Obr. 1 Principialna schéma jednopriadového dvojhriadel'ového leteckého
turbokompresorového motora priebeh zmeny parametrov pradu vzduchu a plynu pri ¢innosti
bez zapnutého rezimu pridavného spalovania

Oznadenie kontrolnych rezov

-1 nadzvukové vstupné ustrojenstvo JpLTKMsPS,

- 17 nizkotlakovy kompresor JpLTKMsPS,

-2 vysokotlakovy kompresor JpLTKMsPS,

-3 hlavna spal'ovacia komora JpLTKMSsPS,

- 3" vysokotlakova plynovéa turbina JpLTKMsPS,

-4 nizkotlakova plynova turbina JpLTKMsPS,

-4’ difazor komory pridavného spalovania JpLTKMsPS,
-4"" komora pridavného spalovania JpLTKMsPS,

" -5 podzvukova Cast’ vystupnej dyzy JpLTKMsPS,

LN A A D W W= =D

-6 nadzvukova Cast’ vystupnej dyzy JpLTKMsPS.
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Obr. 2 Priebeh zmeny parametrov vzduchu a plynu pri prietoku jednopradovym leteckym
turbokompresorovym motorom pri praci na zemi a pocas letu

A

p
[Pa]

pZC

e —

2¢

3c\ [
4c Pac

1c Pic

0 6 Py =P
0 V[ m3kg

Obr. 3 ,,p — V* diagram tepelného obehu JpLTKM

T
[K]

0 s[JK kgl

Obr. 4 ,,T — s* diagram tepelného obehu JpLTKM

10



IL yYPOCET PARAMETROV VZDUCHU VO VSTUPNOM
USTROJENSTVE JpLTKM

2.1 Parametre vzduchu pred JpLTKM

Z tabuliek $tandardnej atmosféry (MSA) je mozné od¢itat’ nasledné hodnoty:
Pre zékladné fyzikéalne podmienky plati:

H=0m
t, =15°C - T, =15+1, [K]
T, =15+273,15 = 288,15 K
p, =1013252 Pa
po =1,22506 kg.m™

1 |1
I 0 [A AR AR
i ‘gf-é‘_ﬁ ~3iin g P
i
1

'hoblasf
nazvukowvych |
rychlosti

| |
! HEE?

Obr. 5 Principialna schéma nadzvukového vstupného ustrojenstva

| L

. |
Pe IIJ

Predpoklad:

Na vstup vzduchu medzi vypoctovymi rezmi 0 — 0 a1 — 1 nie je doddvana vonkajsia
praca, pretoze vymena tepla medzi pretekajucim vzduchom v motore a okolitou atmosférou je

vel'mi mala. Je mozné ju zanedbat’ a teda termodynamické procesy povazovat’ za adiabatické,
pre ktoré plati ¢, = OVEJ kg™ ]

Pozndmka:

Pre predpokladany adiabaticky privod vzduchu vo vstupnom ustrojenstve LTKM plati
k=14.

2.2 Celkovy tlak a celkova teplota pred vstupnym ustrojenstvom JpLTKM

M,

Tyl
20,05./T,

11



0
20,05.4/288,15

0

1 \ea
pOc=p0{1+KT.M§j 1 [Pa]

1,4

1’4_1.02)’“ ~101 3252 Pa

Po. = 101325,2.(1 +

%C=T0{1+’“7‘1.M5J [K]

1,4-1

T, = 288,15.(1 + .on =288,15K

2.3 Celkovy tlak a celkova teplota vzduchu na vstupe do kompresora JpLTKM

Pre pripad idealnej vstupnej sustavy, t. j. pre vstupnu sustavu, kde nevznikaji Ziadne
straty celkového tlaku, bude celkovy tlak v reze ,,1 — 1* rovny celkovému tlaku v reze ,,0 — 0,
teda plati p, ., = py. [Pa]‘

T x-1
plc,idA = pOc'( 716 J [Pa]

0

1,4

288,15 j"“ = 1013252 Pa

. =101325,2,
plc,ld. [28

2

U skuto¢ného motora medzi rezmi ,,0 — 0 a,,1 — 1 vznikaju straty celkového tlaku.
V pripade nadzvukovej rychlosti letu medzi rezmi ,,0 — 0 a,,a — a* v dosledku existencie
razovych vin vznikaju straty celkového tlaku charakterizované suéinitelom zachovania
celkového tlaku vzduchu v razovych vinach.

= Lo ]
plc,id.
Kde:

O

rv

Do [Pa] — celkovy tlak v reze ,,a —a“ vstupného tstrojenstva,

Dic.a. [Pa] — ideélny tlak vo vstupnom ustrojenstve pred kompresorom.

Sucinitel o, je zavisly od rychlosti letu a od usporiadania razovych vin vo vstupne;j
sustave motora.
Poznédmka:

Pri stojacom motore (pri Starte lietadla), kedy ¢, =0m.s™ ,H =0m — o, =1.

V dosledku trenia a existencie zdvernej rdzovej viny, alebo ststavy rdzovych vin vo
vstupnom kanale (difuzore) vstupnej sustavy budu medzi rezmi ,,a — a“a,,1 — 1 vznikat
dal$ie straty celkového tlaku charakterizované sucinitelom zachovania celkového tlaku
vzduchu na vstupnom difuzore o,.

12



Op =L [1]
pll(,’

Poznamka

Pri stojacom motore (pri Starte lietadla), kedy ¢, =0m.s™',H=0m — o, dosahuje
hodnoty v rozsahu: o, =0,96 —0,985.

Pri zvéZeni uvedenych skutoc¢nosti celkovy tlak vzduchu za vstupnou sustavou bude
stanoveny naslednym sposobom.

Pie = Pic,ia.’Ovs = PocOrs [Pa]
0y = 0,05 [1]

Kde:

o, [1] — sucinitel’ zachovania celkového tlaku vzduchu v razovych vinach, ktory je zavisly od

Machovho cisla letu a konstrukéného usporiadania vstupnej ststavy, ktoré urcuje
rozlozenie sustavy razovych vin;

op [1] — suCinitel' zachovania celkového tlaku vzduchu vo vstupnom diftizore, ktory je

zavisly od konStrukéného rieSenia diftizora a reZzimu prace motora pri réznych
rychlostiach letu (na Grovni zavernej razovej viny);
o [1] — stiéinitel’ zachovania celkového tlaku vzduchu vo vstupnej stistave motora.

Pri stojacom motore (pri Starte lietadla), kedy M, =0,H =0m bude volena hodnota:
o,=0985.

plc = plc,id.‘arv'GD = pOc'O-rv'O-D
p,. =101325,2.1.0,985 =99 805,322 Pa

Parametre tlaku vzduchu vo vstupnom ustrojenstve sa budu menit’ s rastiicou rychlostou
letu a vyskou letu lietadla.

2
T,=T,=T, +—2 [K]
2.c

p.v

02
T =288,15+
2.1005

=288,15K

Kde:
c [m.s‘l] - rychlost’ letu lietadla;

¢, [T kg™ K]~ 3pecifické teplo vzduchu za staleho tlaku, ¢, , =1005.J.kg™ K.

Celkova teplota vzduchu pri prietoku letiacim motorom sa zmeni v zavislosti na
rychlosti letu a vyske letu lietadla.

13



A A
T p T0 = 'I'1C = konst.
K] Py [Pa]
1¢
0 Po
Tie=To 5 e T P
0 S S, s[KT] 0 Vo Vi Vm3]

Obr. 1, T —s*a,p— V*diagram zmeny stavu vzduchu pri prietoku vstupnou suistavou
JDLTKM, ak ¢, =0m.s™',H =0m

T A b A
K] [Pa]
Oc
< Poc
N e
& p1c
TOc = konst.
0 Po
0 S[JK™] 0 V [md]

Obr. 7,,T — S“a,,p — V*“ diagram zmeny stavu vzduchu pri prietoku vstupnou sustavou
JpLTKM pocas letu

II. VYPOCET PARAMETROV VZDUCHU V AXIALNOM
KOMPRESORE JpLTKM

3.1 Celkovy tlak vzduchu za kompresorom LTKM

Pre celkovy tlak vzduchu za kompresorom LTKM plati nasledujuci vztah.
Pre = D1 Tk, [Pa]
P, =99805,322.5 =499 026,61 Pa
Kde:

Dse [Pa] — celkovy tlak vzduchu za kompresorom;

Ty [1] — celkovy stupen stlacenia kompresora.

Velkost stlacenia vzduchu v kompresore je zavisla na druhu kompresora a pocte
stupniov kompresora.
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s[JK]

p
[Pa]

C

»

0

vim3]

Obr. 8 ,,p — V*a, T — S* diagram stlac¢ovania vzduchu v kompresore JpLTKM

3.2 Celkova teplota vzduchu v axialnom kompresore JpLTKM

xK—1

]-'25':]-{0' 1+@ [K]
Mk

T, =28815]1+

Kde:

M. [1] — celkova ucinnost’ kompresora, ktord je dana vztahom 7, =

M. =0,78.

-1

=503,8264 K

“20ad.  le [1]

IV. VYPOCET PARAMETROV PLYNU V HLAVNEJ SPAOVACEJ

KOMORE JpLTKM

4.1 Celkovy tlak plynu za spalovacou komorou JpLTKM

V hlavnej spalovacej komore JpLTKM prebieha premena chemickej energie paliva na
energiu tepeln. V idealnej HSK by horenie paliva malo prebiehat’ za staleho tlaku. U
realnych HSK vznikaju straty celkového tlaku v dosledku trenia (hydraulické straty) a straty
v dosledku privodu tepla. Tieto druhy strat charakterizuje sucinitel’ zachovania celkového

tlaku v HSK o, .
D5,

O = 3 [1]
p20

Kde:

o« 1] - suginitel zachovania celkového tlaku;
5. [Pa] - celkovy tlak plynu za HSK;
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DPse [Pa] — celkovy tlak vzduchu za kompresorom.

Hodnota o zavisi na konStrukénom rieSeni hlavnych spalovacich komor a na stupni

zvySenia celkovej teploty v nich. Sucinitel zachovania celkového tlaku v HSK sa u
stuCasnych JpLTKM pohybuje v rozmedzi o, =0,93-0,97.

V HSK vznikaji d’alSie straty nedokonalostou premeny chemickej energie dodanej vo
forme paliva na energiu tepelni. Dokonalost’ spalovania v HSK charakterizuje spal’ovacia
ucinnost'n,, ktord je definovand pomerom skuto¢ne uvolneného tepla v HSK k teplu
teoreticky uvolnitelnému, t. j. k teplu obsiahnutému v dodanom palive. Spal’ovacia ti¢innost’
u modernych HSK je relativne vysoka a pohybuje sa v rozmedzi 7, = 0,96 —0,985.

Kde:
15 [1] — spalovacia uginnost.
A
- A [Pp]
a
2c
p20
4 ‘\L
p3c
p3c
e 7 TZC
0 s[JK 0 Vm3]

Obr. 9, T —s“a,p— V* diagram horenia v hlavnej spal'ovacej komore JpLTKM
p3c = O-SK 'pZC [Pa]

5. =0,93.499026,6100 = 464 094,7473 Pa
Kde:

Gy =093

Pri nadvrhu JpLTKM je nutné zvolit’ celkovu teplotu plynu pred plynovou turbinou, t. j.
celkovu teplotu plynu za HSK 7;,. Volba teploty 7. je obmedzena dovolenou teplotou
lopatiek prvého stupiia plynovej turbiny. Této teplota je zavisla na druhu pouzitého materialu
a na dokonalosti chladenia lopatiek prvého stupna plynovej turbiny. U plynovych turbin s
chladenymi lopatkami je dovolena vyssia teplota plynov pred plynovou turbinou 7;, 0 150 az

300 K ako u nechladenych plynovych turbin z rovnakého materialu.

T, =t, +273,15 [K]
t, =T, —273,15 [°C]
t,, =1140-273,15 = 866,85 °C
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V. VYPOCET PARAMETROV PLYNU V PLYNOVEJ TURBINE
JpLTKM

Plynova turbina JpLTKM sluZzi na pohon kompresora a motorovych agregatov. Pre
plynovu turbinu tak musi platit’ rovnost’ vykonu plynovej turbiny a vykonu kompresora.

5.1 Rovnovaha vvkonu plynovej turbiny a kompresora JpLTKM
O Wy =1,.0, W

Kde:

0,=0,%+0,, O [kg-s_l]

0, [kg.s‘l] — mnozstvo vzduchu na vstupe do kompresora;

W.. [J kg™ ] — celkova odvedena praca na vzduch kompresorom;
n, [1] — mechanicka ucinnost LTKM;
[kg S '] — mnozstvo plynu pretekajiceho cez plynovu turbinu;
w,. [J kg™'| — celkova praca ziskana na plynovej turbine;

O, [kg s 1] — hmotnostny prietok paliva doddvaného do motora;
]

0. [kg s~ | —hmotnostny prietok vzduchu odvedeného z kompresora alebo za kompresorom

pre potreby motora a lietadla.
U malych JpLTKM jednomotorovych lietadiel je hmotnostny prietok vzduchu

odoberaného pre potreby motora a lietadla va¢si ako hmotnostny tok paliva vstrekovaného do
HSK O, >0,,- Umotorov s velkymi hodnotami tahov to plati opa¢ne Q,, <0,,. Pri

presnom vypocte je nevyhnutné poznat’ tento rozdiel. V mnohych pripadoch pri predbeznych
a kontrolnych vypoctoch vykonavanych v leteckej prevadzke je mozné predpokladat

sz =Qv'

Poznamka:

Tento predpoklad nie je mozné zaviest' v pripade, Zze sa vzduch z priestoru za
kompresorom odvadza na riadenie aerodynamiky kridla (ofukovanie medznej vrstvy na kridle
lietadla MiG-21 MF vzduchom odoberanym z kompresora motora R-13F-300).

Mechanicka G¢innost’ 77, zahffia straty trenim v loZiskach, vykon potrebny k pohonu

Cerpadiel, rdznych motorovych agregatov a pod. Hodnota mechanickej ti¢innosti je zavisla aj
na velkosti motora. U malych motorov s malymi tahmi je mechanickd U€innost’” mensia,
pretoze vykon k pohonu agregatov k vykonu plynovej turbiny je relativne vyssi ako u vel’kych
motorov. U motorov suCasnych vojenskych lietadiel, za predpokladu, ze plati O, =0,,

mechanickd G€innost’ dosahuje hodnotu 7,, =0,96 —0,98.
WKC = 77171 'WTc [Jkg_l ]

Cp,v'(TZc‘, - T;c) = 77m 'Cp,pl‘(];c - T;tc)

T4c :]-'30_ '(TZC_];C) [K]

p.pl=lm
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Kde:
¢, [J kg K ’1] — $pecifické teplo za staleho tlaku vzduchu, ¢, ,=1005J kg™ K™';

Cpo [J kg ' K *1] — $pecifické teplo za staleho tlaku plynu, ¢, , =1158.Jkg™ K ™';
1, [1] — mechanicka ucinnost’;

T.. [K ] — celkova teplota plynu pred plynovou turbinou;

T, [K ] — celkova teplota plynu za plynovou turbinou.

Za Specifické teplo plynov v plynovej turbine ¢, , je nevyhnutné dosadit’ strednu

hodnotu medzi celkovymi teplotami 7;, a 7, . Tato hodnota musi byt urend pre dané
zloZenie plynov, ktoré v rozhodujicej miere zavisi na velkosti st¢initel'a prebytku vzduchu
a v hlavnej spal’ovacej komore JpLTKM.

1, =1140- &.(503,8264 —288,15) =948,9997 K
1158.0,98

5.2 Celkovy tlak plynov za plvnovou turbinou JpLTKM

Celkovy tlak plynov za plynovou turbinou p,_ sa urci z predpokladu adiabaticke;j

expanzie.
Tious |
=p, | —= Pa
p4c p3£‘( T;c j [ ]
Kde:

K [1] — exponent adiabaty plynov v rozmedzi celkovych teplot 7, a 7, pri danom prebytku
vzduchu.

5.3 Celkova adiabaticka teplota plynov za plynovou turbinou JpLTKM

Celkova adiabaticka teplota plynov za plynovou turbinou JpLTKM 7, je idedlna

teplota plynu za plynovou turbinou, na ktort by plyn expandoval, ak by na plynovej turbine
nevznikali straty.

7—llc,ad. = ]—;C _M [K]
77Tc

Kde:

1, =0,875.

Celkova adiabatickd uc¢innost’ plynovej turbiny 77, zavisi hlavne na pocte stupiiov

plynovej turbiny, na jej velkosti, ako aj na tom, ¢i sa jednad o chladenu alebo nechladent
plynovt turbinu. Cim vig&si je pocet turbinovych stuptiov pri danom tepelnom spade, tym
vicsia je ucinnost plynovej turbiny. Chladenie v désledku odvodu tepla pocas expanzie
zvySuje ucinnost’ plynovej turbiny. Chladené lopatky plynovej turbiny nie su
z aerodynamického hladiska dokonalé, ¢o znizuje G€innost’ plynovej turbiny. Je teda mozné
skonStatovat,, ze ucinnost’ chladenej ¢i nechladenej plynovej turbiny pri rovnakych tepelnych
spadoch plynu je rovnaka.
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1140 -948,9997
0,875

Ty 0 =1140— =921,7139 K

5.4 Celkovy idealny tlak plynu za plynovou turbinou LTKM

T Yea
Pacia. = p3c{ 4cyad'j [Pa]

T,

Kde:
k'=133.

1,33

ij =197 049,1482 Pa

. =464094,7473.
p4c,1d4 ( 1 140

5.5 Skutoény celkovy tlak plyvnu za plynovou turbinou JpLTKM

A

TA p

0 s [JK™] 8

Obr. 10,,T —s*“ a,,p — V* diagram expanzie plynu na plynovej turbine J)LTKM

r.) 1 [
P = p3c'|:1 - (1 - f} _} [Pa]
3¢ 77Tc

Dae = 464094,7473.{1 - (1 -

1,33

1331
} =197 049,1851 Pa

9489997 1
1140 /0,875

VI. VYPOCET PARAMETROV PLYNU VO VYSTUPNEJ SUSTAVE
JpLTKM

Z plynovej turbiny vystupuje plyn do vystupnej sustavy, ktora je tvorend predlZovacou
rarou a vystupnou (vytokovou) dyzou. Vo vystupnej dyze meni plyn svoju tlakovu a tepelnu
energiu na energiu kineticku.

U zuzujucej sa vystupnej dyzy moézu nastat’ dva pripady. Expanzia plynu bude ukoncena
vo vystupnej dyze, t. j. rychlost’ plynov v najuz§om mieste dyzy bude menSia alebo rovna
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miestnej rychlosti zvuku. V tomto pripade bude pradenie plynov vystupnou dyzou podkritické
alebo kritické.

RN IH

PredlZzovacia
dyza

Vytokova dyza

Obr. 11 Principidlna schéma podzvukovej vystupnej sustavy JpLTKM

Rychlost’ plynov v najuz§om mieste pri podkritickom alebo kritickom prudeni ur¢ime
nasledovne.

Cs=Cq = \/2.cp’p,.(T4£ -T) [m.s_l]

alebo:

k'—1

Cs = 2'cp,p1'T4c' 1_[;;5(1} ) [m.s_l]

Rychlost’ plynov na vystupe z vystupnej dyzy je mozné vypocitat’ z nasledovného
vztahu:

_ -1
Cs = QypCs 4. [m.S ]

k'—1

CS,id. = 2'cp,pl']:10' 1_(&J [m.S_l]
p4c

Kde:

O [1] — rychlostny stuéinitel’ vystupnej dyzy, ktory sa pohybuje v rozmedzi
®,p =0,96-0,98.

6.1 U&innost vystupnej sistavy JpLTKM

_ I, T ]

Mo =
T:lc _7—'5,4111.

6.2 Staticka teplota plynov na vvstupnej dvze JpLTKM

K'—1

I=T,41- 1_(&j Tvp [K]
p4c

Mvp = (D;D .
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6.3 Expanzia plynu pre pripad kritického alebo podkritického priadenia JpLTKM

Pri podkritickom pradeni plynu je rychlost’ plynu vo vystupnom reze vystupnej sustavy
JpLTKM podzvukova.
Pri kritickom prudeni plynu sa dosahuje vo vystupnom reze vystupnej sustavy JpLTKM

zvukova rychlost M =1.

6.4 Zmena stavu plynu pri priadeni zuZujicou sa vytokovou dvzou pri nadkritickom
tlakovom spade plynov JpLTKM

V tomto pripade v najuzSom mieste vystupnej dyzy bude rychlost’ vystupujliceho
plynu rovna rychlosti zvuku a d’alSia expanzia plynov bude pokracovat’ vo vol'nej atmosfére
za vytokovou dyzou.

6.4.1 Rychlost’ vystupujucich plynov v najuz§om mieste vystupnej dvzy JpLTKM
cs =as =K1 T [m.s’l]

6.4.2 Teplota vystupujucich plynov v najuz§om mieste vystupnej dvzy JpLTKM

2
I.=—1I1, |K
5 Kr+1 4c [ ]

6.4.3 Tlak vystupujucich plynov v najuzSom mieste vystupnej dyzy JoLTKM

T e
Ps =p4c-(5’—”d') [Pa]

T,

6.4.4 Adiabaticka teplota plynov v najuz§om mieste vystupnej dvzy JpLTKM
Re /P

A 5c A
T p
(K] [Pa]
4c Tye = Tse Pyc
p5c
T4 = konst.
5=6
5ad Pe = Ps
> |
0 spky O V[m]

Obr. 12 ,,T —s* a,,p — V* diagram podkritickej expanzie plynu vo vystupnej dyze JpLTKM

TS,ad. = T4c _u [K]
Tvp
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A A
T p T,
K] [Pal >
4c
50 p4C
p5 p5C
Pe = Po
5ad 5 s
Ps = Po

0 s[k o V[md]

Obr. 13 ,,T —s*“ a,,p — V* diagram nadkritickej expanzie plynu vo vystupnej dyze JpLTKM

Pri nadkritickom tlakovom spade musi byt’ splnena nasledna podmienka: p, > p, [Pa].

6.4.5 Kriticky prierez vystupnej dvzy JpLTKM

Kriticky prierez vystupnej dyzy LTKM sa urcuje z rovnice kontinuity.
AS — Qv [ mZ]

PsCs-Hyp
Kde:
ps =L |kgm™]

’T,

Hyp [1] — sucinitel’ kontrakcie pradu vo vystupnej dyze, ktory sa pohybuje v tomto rozmedzi:
Uy, =0,99-0,995.

6.5 Zmena parametrov plynu pri prietoku konvergentne divergentnou vystupnou dvzou
JpLTKM

| 4 [5 |8
PredlZovacia rura Nadzvukova
/ vystupna dyza
L

A

1
| 4 2t

Obr. 14 Principidlna schéma konvergentne divergentnou vystupnou dyzou JpLTKM
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Kde:
S [mz] — kriticky prierez vystupnej dyzy;
S, [mz] — vystupny prierez vystupnej dyzy.

Konvergentne divergentnd vystupna dyza sa navrhuje tak, aby cely nadkriticky tlakovy
spad plynov bol spracovany vo vnutri vystupnej dyzy.

6.5.1 Rychlost’ vystupujucich plynov vo vystupnom priereze nadzvukovej vystupnej dyzy

JpLTKM
K1
Co = Pyp- |2:C,) 1T 1—(&J [m.s_l]
p4c

6.5.2 Adiabaticka teplota vystupujucich plynov vo vystupnom priereze nadzvukovej
vystupnej dyzy JpLTKM

k-1

Tv6,adA = ]140[&} : [K]

p4c

6.5.3 Skutocna teplota vystupujicich plynov vo vystupnom priereze nadzvukovej vystupnej
dyzy JpLTKM

T,=T, —(T,. — Ty o) [K]

6.5.4 Vystupnv prierez konvergentne-divergentnej vystupnej dvzy JopLTKM

S() = Qpl [m2 ]
’f?;; Co-Hyp

6.5.5 Kriticky tlakovy spad vo vystupnej dvze JpLTKM

11 T
[&j _ {1 _ K_ILZ} 1]
p4c KRIT. K +1 ¢VD

Kde:
Pyp = 0,98
o, = 0,965
k=133
133
— 1,33-1
[ﬁj - {1 il } = 0,5274
Pac )i, 1L,33+1 0,965
Vypocet tlakového pomeru (&j a porovnanie s kritickym tlakovym spadom.
Pac ) k.
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py _ 1013252

= O2% 05142
P, 1970491851

0,5274>0,5142 = (ﬁ] > Lo, nadkriticky tlakovy spad
p4c KRIT. p4c

6.5.6 Vystupna rychlost’ plynu z vystupnej dvzy JpLTKM

ﬁ.rp,.ﬂc [m.s_l]

¢ = \/ 12';’331 287,4.948,9997 = 558,0065 m.s™
, 0+

6.5.7 Teplota plynu na vystupe z vystupnej dvzy JpLTKM
Predpoklad:
qvon. = O [Jkg_l ]

T, =T, =948,9997K

c

T,=T,-——— [K]

5¢

2
T, =948,9997 _358,0065 _ 814,5562 K
2.1158

6.5.8 Tlak plynu na vystupe z vystupnej dvzy pri nadkritickom tlakovom spade JpLTKM

Poznamka:

Pri podkritickom tlakovom spade je tlak ps = p, .

Ds = Dac (&j [Pa]
KRIT.

4c

ps =197049,1851.0,5274 =103 923,7402 Pa

VIL. VYPOCET SPECIFICKEHO TAHU JpLTKM

Specificky tah motora F, pre zodpovedajuci tlakovy spad sa uréi nasledovne:

m

7.1 Podkriticky tlakovv spad JpLTKM
F =c,—c, [N.kg’l.s’l]

7.2 NadKkriticky tlakovy spad JpLTKM

F =c—c, BT P [N.kg‘l.s_l]
PsCs-Hyp

Kde:

Hyp =0,99-0,995.
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pi=-" - lkg.m]

o, = 103923,7402 0,4439 kg.m
287,4.814,5562
103923,7402 -101325,2

0,4439.558,0065.0,99

F, =558,0065—-0+ =568,6032 N.s.kg"

Pozndmka:

Pri podkritickom pradeni alebo pri pouziti konvergentne divergentnej vystupnej dyzy
F =cs—c, [N.S.kg_l].

VIIL. VYPOCET SPECIFICKEJ SPOTREBY PALIVA JpLTKM

8.1 Speciﬁckz’t spotreba paliva JpLTKM

3600.
¢, = 20008 [y 1
FT
¢ = 3600 :3600' 1 [kg.N‘l.h‘l]
al, . F,F, al,
Kde:
! =0,0178
al,
Hodnoty podielu Ll sa urcuju zgrafu vykreslenom v prilohe pre stanovené
al,
podmienky:

- zastupenie uhlika v 1 kg paliva ¢ =0,85;

- zastupenie vodika v 1 kg paliva A =0,15;

- spalovacia u¢innost’ hlavnej spalovacej komory 7, =0,98;

- teoretické mnoZstvo vzduchu potrebné na spalenie 1 kg [, =14,942kg.kg™";
- dolné vyhrevnost paliva H, =4,2704.10" J kg™ ;

- sucinitel’ prebytku vzduchu v hlavnej spal'ovacej komore o .

3600

¢, =————.0,0178 =0,1127 kg.N"".h"
568,6032

IX. ZAVER

Vypoctom tepelného obehu jednoprudového JpLTKM, ak ¢, =0m.s™',H =0m boli

urcené tieto zdkladné parametre uvedené v naslednej tabul’ke vysledkov. Pri vypocte tepelné-
ho obehu konkrétneho typu JpLTKM je nutné na zaver vypoctu zhodnotit' percentudlnu od-
chylku vypocitanej hodnoty tahu £, a Specifickej spotreby paliva c, a tieZ zadanej hodnoty

tahu F, a Specifickej spotreby paliva ¢, vyrobcom JpLTKM na danom reZime.
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TABULKA VYSLEDKOV

VELICINA HODNOTA JEDNOTKA
Poc = Pic,id. 101325,2 Pa
Pic 99805,3220 Pa
Pac 499026,6100 Pa
P3c 464094,7473 Pa
Pac, id. 197049,1482 Pa
Pac 197049,1851 Pa
Ps 103923,7402 Pa
To. = Tie 288,15 K
Tse 503,8264 K
t3c 866,85 oC
Ty = Ts, 948,9997 K
Tyc, aa. 921,7139 K
Ts 814,5562 K
Po/ Pac 0,5142 1
(Ps / Pac)krair. 0,5274 1
Cs 558,0065 m.s™
Ps 0,4439 kg.m™
Fin 568,6032 N.s.kg'
Cm 0,1127 kg.N"'.h!
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PRIKLAD & 1

Zadanie

Vypocitajte zdkladné parametre tepelného obehu jednopridového leteckého
turbokompresorového motora VK-1 pri jeho ¢innosti na zemi pri maximalnom rezime, ak su
dané nésledné vstupné hodnoty parametrov:

Hy=0m;

co=0 m.s'l;

M() = 0;
po=101325,2 Pa;
Q,=482kgs™;
t3c = 875°C;

ke = 4,42;
op=1;

Oow=1;

NKe = 0976;

ousk = 0,93;
Nm = 0,96;

Nvp,e = 0,97;

NTe = 0,874

OpT — 0,935,
k=14

k' =1,33;

Cpv = 1005 J.kg'l.K'l;
cppr = 1158 T kg K';
r=287,4Jkg' K.

Kontrolné udaje motora

Tah Motora Na StArtOVACOIM TEZIME. ......oveeveeeeeeeeeeeeeeeeeeeeese s e eee e e s es e e s e ees e eresens Fr=26,47 kN
Specificka spotreba paliva na Startovacom rezime..............ccceeeveereeennnennne. cm=10,1091 kgN".h"!
Maximalna teplota plynov za plynovou turbinou na Startovacom rezime................. tye= 710°C
Poznamka

V uvodnej Casti vypoctového cvicenia spracujte historické suvislosti vzniku motora a
strucny technicky popis daného motora, ktory dopliite ilustrativnymi schémami, grafmi a
fotografiami.

V zévere zhodnot'te stlad vysledkov priblizného vypoctu so skutocnymi hodnotami
parametrov, ktoré su uvadzané v technickej dokumentécii, a vycislite v percentich chybu
vypoctu tahu Fr a Specifickej spotreby paliva cy,.
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1. UVOD

Po tspeSnom zavedeni stihacieho lietadla MiG-15 v sovietskom vojenskom letectve a
vo vojenskych letectvach niektorych krajin pokracoval jeho dalsi vyvoj a modernizicia.
Motory Rolls-Royce NENE 1, 2, pouzité u prototypov boli nahradené sovietskou kopiou tohto
motora, ktora dostala oznaCenie RD-45. Vyvoj motora pokracoval d’alej v konstrukcénej
kancelérii Vladimira Jakovlevica KLIMOVA (11.7.1882 - 9.9.1962). Vysledkom tejto
modernizacie motora RD-45 bol variant motora oznaceny RD-45F, ktory sa vyznacoval
vac§im tahom a zvySenou spolahlivostou ¢innosti.

V novembri 1948 bol vyskasany zadsadne modernizovany variant motora RD-45, ktory
dostal oznac¢enie VK-1. Tento novy motor mal zna¢ne zvySeny tah oproti motoru RD-45F, ¢o
si vyziadalo aj dodatocnu rekonstrukciu draka lietadla MiG-15. Lietadlo MiG-15 s moderni-
zovanym motorom VK-1 dostalo oznacenie MiG-15 BIS.

Obr. 15 Pohl'ad na lietadlo MiG-15BIS

Prvé licenéne vyrabané stihacie lietadlda MiG-15 v Ceskoslovensku v roku 1951 mali
pouzité motory RD-45, dodavané zo Sovietskeho zvdzu. Licen¢né motory RD-45F, vyrabané
vn. p. ZAVODY JANA SVERMY (MOTORLET) v Prahe pod &eskoslovenskym
oznacenim M-05, boli montované do licencnych lietadiel uz v roku 1952. Sacasne s
prechodom na licenént vyrobu stihacich lietadiel MiG-15BIS zagala v n. p. ZAVODY JANA
SVERMY od roku 1954 aj licenéna vyroba motora VK-1 pod &eskoslovenskym oznatenim
M-06. V priebehu desiatich rokov sa v Ceskoslovensku vyrobilo 6122 pridovych motorov
obidvoch typov. Z uvedeného poctu vyrobenych motorov bolo 1028 motorov typu VK-1.

Motory VK-1 boli vyrabané aj v Pol'sku v zavode WSK (WYTWORNIA SPRZETU
KOMUNIKACIJNEGO) Rzeszov pod ozna¢enim LIS-2 (Licenyjny silnik). Tento pradovy
motor sa v Pol'sku vyrabal od jari roku 1954. Masova vyroba lietadla MiG-15BIS s motorom
VK-1 prebiehala v pitdesiatych rokoch aj v Cinskej l'udovej republike.
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Letecké turbokompresorové prudové motory M-05 a M-06, ktoré sa vyrabali v n. p.
ZAVODY JANA SVERMY, priniesli zasadnii zmenu technoldgie vyroby leteckych motorov.
Podstatne sa zmenili naroky na presnost’ vyroby jednotlivych ¢asti motora a ich spol'ahlivost.
Zaviedla sa vyroba novych ziaruvzdornych a Ziarupevnych ocelovych zliatin a dalSich
novych materidlov. Tieto skutoCnosti mali za nasledok rychle zvladnutie naro¢nych
vyvojovych tloh pri zavddzani novych typov leteckych pridovych motorov a pri vzniku
prvych Ceskoslovenskych leteckych turbokompresorovych pradovych motorov.

II. CHARAKTERISTIKA MOTORA VK-1

Motor VK-1 je jednoprudovy, jednohriadelovy letecky turbokompresorovy motor s
jednostupiiovym radidlnym kompresorom s obojstrannym vstupom, priamopradovou
spalovacou komorou s deviatimi samostatnymi rurkovymi spalovacimi komorami, jed-
nostupnovou axidlnou plynovou turbinou a pevnou vystupnou dyzou.

Jednoprudovy turbokompresorovy motor VK-1 bol pouzity ako hnacia jednotka u stiha-
cieho lietadla MiG-15BIS (v kéde NATO ,,FAGOT B”). Variant motora oznaceny VK-1A
bol pouzivany u stredného bombardovacieho lietadla IL-28 (v kode NATO ,,BEAGLE*) au
prototypu stihacieho lietadla MiG-17 (v kode NATO ,,FRESCO A“).

Obr. 16 Réntgenovy pohl'ad na motor VK-1

III.ZAKLADNE TECHNICKE UDAJE MOTORA VK-1

Tah Motora Na StArtOVACOM TEZIME. ......cveeveveeereeeeeeeeeeeseeeeeeeses e ees e ees oo sesesesesees s Fr=26487 N
Maximalne obratky na Startovacom reZime............ccoceeveeenieenieeniiesiieenee e n=11 560 min™
Maximalna teplota plynov pred plynovou turbinou na Startovacom rezime.............. t3c = 875°C
Maximalna teplota plynov za plynovou turbinou na Startovacom rezime................. tae= 710°C
Specificka spotreba paliva na $tartovacom reZime.................cocovveeunenss cm=0,1091 kg N".h!
Maximalny stupen stladenia KOmpresora..........ceecveeeeiieeriieeriee e ke = 4,42
Dodavka vzduchu do motora na $tartovacom reZIMme. .........covveuuueeeeeeeeeeeeneeaennnns Q,=48,2 kg.s'1
Celkova dizka motora s VyStUPNOU dYZOU............cvveveeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeee e, L=2651 mm
Dizka motora bez predlzovacej rary a vystupnej dyzy.........cococveevveerrerrrseernnen. L'=1614 mm
PrICMET INOTOTA. ... oieeeieeeiieee ettt ettt e e e e e e e et e e e e e e e s e eeseaaaeeeeeeeseesanns D=1 258,8 mm
Maximalna VYSKa MOTOTa.....cc.eeviriiriiiiiriieieeieeeee e V=1273,4 mm
Suchd hmotNOSE MOLOTA.......ccviiriiiiiieiieeie ettt seee e ees G =814+2,5% kg
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IV. TABULKA REZIMOV MOTORA VK-1

TAH OTACKY SPOTREBA PALIVA POVOLENA
PARAMETER | vioTORA | MOTORA Q, _ DOBA
Fr n Cm ch [kg.s'l] CINNOSTI

REZIM [N] [min.”] [kg.N"h"] [kg.h] [min.]
VZLETOVY 26487 11560™,, 0,1091%0%1 2890 51 *
BOJOVY 26487 11560™,, 0,1091"0%! 2890 51 5
NOMINALNY 23544 11200 0,1081 2550 49,5 60"
CESTOVNY 21189,6 10870 0,1070 2270 48 -
VOLENOBEZNY 735,8 - 0,4761 350 - -

* 5 minat vo vyske nizsej (alebo rovnej) 1000 m (v horizontdlnom lete), 10 min. vo vyske
vicse] ako 10000 m (v horizontdlnom lete), 10 min. pri zvySovani vysky vo vSetkych
vyskach letu.

L

Obr. 17 Rez motora VK-1

Obr. 18 Pohl'ad na motor VK-1 sprava
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V. KONSTRUKCIA MOTORA VK-1

Kompresor

Kompresor motora VK-1 je radidlny, jednohriadel'ovy, jednostupiiovy s obojstrannym
vstupom vzduchu. Rotor kompresora tvori lopatkové obezné koleso, ku ktorému sa skrutkami
upevituje predny Cap a zadny hriadel. Od predného Capu sa prendsa krutiaci moment do
skrine pohonov. Obojstranné usmeriiovacie zariadenia, ktoré¢ maji po 29 lopatiek, usmernuji
privod vzduchu k obeznému kolesu. Usmeriiovacie lopatky vstupného zariadenia a
rozdelovacie kuzele rozdeluju vzduch, ktory z dvoch stran vstupuje do obezného kolesa.
Stlaceny vzduch z obezného kolesa vystupuje do difizora, z ktorého sa deviatimi vystupnymi
kolenami dostdva do deviatich  samostatnych rarkovych spalovacich komdr. Rotor
kompresora motora je uloZzeny na prednom val¢ekovom lozisku a strednom gulickovom
lozisku. Na hriadeli kompresora je upevneny ventilator, ktory zabezpecuje dodavku vzduchu
na chladenie motora. Ochranné sito na vstupoch do kompresora zabranuje vnikaniu cudzich
predmetov do obezného kolesa kompresora.

Obr. 19 Odstredivy kompresor s obojstrannym vstupom motora VK-1

Spalovacia komora

Spalovacia komora motora VK-1 ma devdt samostatnych rarkovych spalovacich
komor, ktoré su vzijomne prepojené preslahovymi rirkami. Kazda rarkova spalovacia
komora pozostdva zo vstupného hrdla, vonkajSieho plasta a plamenca. Predna priruba
spalovacej komory je pripevnena k vystupnému kolenu difuzora kompresora skrukami. Zadna
Cast’ jednotlivych spalovacich komdr sa opiera o ocelové puzdro telesa zberaca plynu. Na
tretej a 6smej rurkovej spalovacej komore su pre potreby zapalenia zmesi paliva a vzduchu
umiestnené spustacie palivové dyzy so zapalovacimi svieCkami. Z jednotlivych rarkovych
spalovacich komor prudia plyny vystupnymi kolenami a prstencovou dutinou zberaca plynu
na usmernovacie lopatky plynovej turbiny.

31



Obr. 20 Rurkova spal’ovacia komora motora VK-1

Plynova turbina

Plynova turbina motora VK-1 je axialna, jednostupiiova, reakéného typu. Usmeriiovacie
ustrojenstvo tvori 54 nechladenych usmeriiovacich lopatiek. Rotor plynovej turbiny je
zlozeny z hriadela, disku plynovej turbiny a 62 nechladenych obeznych lopatiek, ktoré st k
disku upevnené pomocou stroméekovych zamkov a plechovych poistiek. Kratiaci moment sa
z hriadel’a plynovej turbiny prendsa na hriadel’ kompresora cez zubovl spojku a drazkované
puzdro. Rotor turbokompresora je uloZzeny na prednom val¢ekovom lozisku kompresora,
strednom guli¢kovom lozisku kompresora a zadnom val¢ekovom lozisku plynovej turbiny.

Obr. 21 Plynova turbina motora VK-1

Vystupna sustava

Vystupnd ststava motora VK-1 pozostava z vystupnej rury a vytokovej dyzy s
kons§tantnym priemerom. V prednej Casti vystupnej sustavy je ohrievacie zariadenie vzduchu s
hrdlom pre odvod vzduchu. VonkajSia cCast' vystupnej sustavy ma tepelnti izolaciu z
hlinikovych segmentov. V priestore vonkajSicho kuzel'a difizora st umiestnené termoclanky,
ktoré meraju teplotu vystupnych plynov t4.. Vnutorny kuzel difizora sa k vonkajSiemu plastu
upeviiuje pomocou aerodynamickych rebier. Vystupnd dyza sa skrutkami upeviiuje k
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predlZzovacej rure. Kriticky priemer vystupnej dyzy je mozné menit’ vymenou vystupnej dyzy
v rozsahu od Ds = 538 do 554 mm. Variant motora VK-1A, ktory bol pouzity u lietadla MiG-
17, mal priemer vystupnej dyzy Ds = 554 mm.

Skrifia pohonov

Skrinia pohonov motora VK-1 zabezpecuje prenos kratiaceho momentu od hriadel’a
kompresora motora na pohon lietadlovych a motorovych agregatov. Skrifia pohonov je
umiestnend v prednej Casti motora. Na skrini pohonov st umiestnené palivové cerpadld PN-
2TK a PN-3TK, olejové &erpadla, hydraulické Gerpadlo MS-3A, generator elektrického pridu
GSR-9000 a elektricky spusta¢ ST-2-48, ktory je upevneny na l'avej strane skrine pohonov.

VI. SUSTAVY MOTORA VK-1

Olejova ststava

Olejova sustava motora VK-1 zabezpecuje mazanie troch hlavnych loZisk motora a ¢asti
ozubenych prevodov skrine pohonov motora.

Tlakovy olej je privddzany do mazanych miest od tlakového olejového cCerpadla s
tlakom p, = 0,3 MPa cez olejové dyzy. V olejovej ststave sa pouziva transformatorovy olej
MK-8. Olejovu nadrz vytvara spodna cast’ skrine pohonov, v ktorej su umiestnené olejové
cerpadla a olejové Cisti¢e. Utesnenie lozisk motora je zabezpeCované labyrintovym tesnenim a
pretlakom vzduchu, ktory je privadzany od ventilatora motora.

Olejova sustava je priamo odvzdusnena do atmosféry cez skriitu pohonov motora.

Chladiaca sastava

Chladiaca sustava motora VK-1 zabezpe€uje odvod tepla z priestoru stredného loZiska,
zadného loziska a disku rotora plynovej turbiny motora. Zdrojom chladiaceho vzduchu je
dachadlo, ktoré je upevnené na hriadeli rotora kompresora v priestore za obeznym kolesom.
Duchadlo dodéava chladiaci vzduch s tlakom p = 0,3 MPa. Stlaceny vzduch od duchadla sa
okrem chladenia vyuZiva aj na pretlakovanie labyrintovych tesneni loZisk motora. Chladiaci
vzduch od duchadla je vedeny cez dutinu telesa stredného loziska a d’alej sa rozdel'uje na tri
prady. Prvy prad zabezpecuje chladenie zadného loziska a disku plynovej turbiny. Druhy je
vedeny na chladenie vnutorného krizku zadného loziska motora. Treti prud vzduchu vytvéra
vzduchovu chladiacu izolacnu vrstvu medzi izolatnym kuzelom a vonkaj$im povrchom
telesa zadného loziska motora. Pouzity vzduch je odvadzany zo zberaca do atmosféry.

Palivova sustava

Palivova sustava motora VK-1 zabezpecuje regulovant dodavku paliva do palivovych
dyz spalovacej komory na vSetkych rezimoch ¢innosti motora.

Palivova sustava motora ma dve paralelne zapojené palivové Cerpadla PN-2T, ku
ktorym sa palivo z palivove] nadrze lietadla doddva elektrickym dodévacim cerpadlom
odstredivého typu s tlakom p = 0,084 MPa. Palivové Cerpadla vysokého tlaku paliva su
regulovatelné, piestikového typu s menitelnym zdvihom piestikov. Maximalny tlak paliva na
maximalnom rezime motora je pPmax. = 9,2 MPa.

Palivovu sustavu motora tvoria: dve palivové Cerpadla vysokého tlaku PN-2TK a PN-
3TK, barometricky regulator BR-2F, Skrtiaci ventil DK-6K, uzatvaraci ventil s rozdelovacom
paliva, akceleracny automat ART-8V a devét’ dvojkanalovych palivovych dyz.
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Regulécia dodavky paliva do spalovacej komory sa vykonava v zavislosti na hodnote
celkového tlaku vzduchu pred kompresorom pjc.

Spustacia sustava

Spustacia sustava motora VK-1 zabezpecuje roztoCenie rotora turbokompresora,
dodavku paliva do spalovacich komor a zapalenie vytvorenej zmesi paliva a vzduchu v tretej
a 0smej rurkovej spalovacej komore. Spustacia sustava motora riadi cely proces spustania
motora pomocou spustacicho panelu PS-48. Pilot spiista motor stlacenim tlacidla spustania
na pake ovladania motora a po roztoceni rotora turbokompresora otvara uzatvaraci kohut.
RoztocCenie rotora turbokompresora vykonava elektricky spusta¢ ST-2-48, ktory je napajany
z vonkajsieho zdroja elektrického pradu.

Spustaciu sustavu motora tvori elektricky spustac ST-2-48, spustaci panel PS-48,
spustacie palivové Cerpadlo PNR-45B s elektrickym motorom D-150, spustacie palivové
dyzy v tretej a 0smej rarkovej spalovacej komore a dve zapalovacie sviecky SD-55ANM.
Elektricky spustac, sptstacie palivové Cerpadlo a spustacie palivové dyzy zapina do ¢innosti
spust’aci panel podl'a casového programu. Spustaci cyklus motora trva 30 sektind. Pri poruche
motora alebo pri jeho vysadeni je mozné vykonat jeho opdtovné spustenie pocas letu vo
vyskach od H = 2500 do 6500 m. Ovladanie spustania motora pocas letu sa vykonava
Specidlnym ovladdacim vypinaCom spusStania motora pocas letu.

Kontrolné a signaliza¢né pristroje

Kontrola ¢innosti motora VK-1 v kabine pilota lietadla MiG-15BIS sa vykonava
pomocou ukazovatela palivomera KES-857, ukazovatel'a otdCkomera TE-20, ukazovatela
teploty vystupnych plynov TGZ-47, ukazovatel'a tlakomera paliva EM-10 a trojru¢i¢kového
ukazovatela tlaku paliva, tlaku oleja a teploty oleja EMI-3R. Proces sptstania motora je
signalizovany signéalnou ziarovkou.

: Vi
0
. : 0.
80~ o —

Obr. 23 Stihacie lietadla MiG-15 BIS, MiG-17
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VIIL. TEPELNY OBEH JEDNOPRUDOVEHO LTKM VK-1
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Obr. 24 Principidlna schéma motora VK-1

1. Parametre vzduchu pre H=0m, M =0

p, = 101 325,2 Pa
1, = 288,15 K

Uvedené hodnoty su zistené pre H = 0 m ztabulky medzinarodnej Standardnej
atmosféry.

2. Parametre vzduchu pred vstupnym ustrojenstvom motora

k-1 ﬁ
Poc = Do {1 + Tng [Pa]
Kde:
k=14,
M,=0.
1,4

1.4 _1.02J1’4‘1 —101 325,2Pa

. =101325,2.(1+
K_l 2
TZ)C :71). 1+T.M0 [K]

T, = 288,15{1 +L2_1.02j = 288,15K

3. Parametre vzduchu pred radialnym kompresorom motora

Di. =00, D, [Pa]
Kde:
o, =1[1],
o, =0,943 [1].
. =1-0,943-101325,2 = 95 549,66 Pa
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Kde:
c,,=1005 Jkg' K",

2

0
T,=288,15+
2.1005

= 288,15 K

4. Parametre vzduchu za radialnvm kompresorom motora

p2c =plc .”Kc [Pa]

Kde:
T, =4,42
Dy =95549,66- 4,42 = 422 329,51 Pa

K-1
1, =11+ 7 Tl

Mke
Kde:
Nk =08,
T, =4,42.

1,4-1
T, =288,15] 1+ % =478,69 K

2

5. Parametre plynu za hlavnou spalovacou komorou motora

T, =1, +273,15[K]

Kde:
t,, =875°C
T,, =875+273,15=1148,15 K
Pse = Ousk - Pac [Pa]
Kde:
Oy =0,93.

Ps. =0,93-422329,51 = 392 766,44 Pa

6. Parametre plynu za plynovou turbinou motora

C v ,
T, =T, ——2 (1, -1,) 2~ [K]
Cp,pl'nm Qpl
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Kde:

Qv = Qp/ [kg's-l]
¢, =1158Tkg " K",
1, =096.
T, =1148,15— ﬂ.(478,69 —288,15)1=9759 K
1158.0,96
T,,) 1 |
p4c=p3c' 1_(l_ij_ [Pa]
T;c 77Tc
Kde:
My, =0,874.
1,33
1,33-1
Pae = 392766,448.[1 —(1 - 9113 ’89}0 8174} = 183 977,41 Pa

P'4y.=Opr - Dy [Pa]
Kde:

pr =0,935.
Py =0,935-183977,41 = 172 018,88 Pa

7. Kriticky tlakovy spad vo vystupnej dvze

C1oq e
(&j ={1_K'_1.L2} [1]
p4c KRIT K+1 (DVD

Kde:

Myp = @ED =097,
x'=133.

1,33
- 133-1
S I L T )
Pac ) ur 1,33+1 0,97
8. Skuto¢ny tlakovy spad na vystupnej dyze motora

P 1013252 0 o
p..) 18397741

9. Porovnanie tlakového spadu na vystupnej dvze s kritickvm tlakovvm spadom

0,529 < 0,551

p4c KRIT p4c

Podkriticky tlakovy spad!
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10. Parametre plvnu na vystupe z vystupnej dvzy motora

x'-1

Cs = Pyp-.|2.¢, T I—L&] [m.s™']

p4c
Kde:
@, =0,985.
133-1
1,33
c; =0,985. [2.1158.975,9|1— 101325,2 =549,245 m.s™
183977,41
Predpoklad:
I,.=T, =9759 K
2
I,=—:T, [K
5 KJ+1 4c [ ]
;= 2 -975,9 = 837,68K
1,33+1
Predpoklad:

ps = p, 1013252[Pa]

11. Vvstupny prierez vvstupnej dvzy motora

Qpl .
Ps-CsTyp

4 = 7ZD2[]

45 = [mz]

= Ps ke.m™
Ps T [kg.m™]

5

Kde:
My =097
r'=287,4 Tkg' K.
101325,2 3
=—— 2% _ (,42 kg.m
Ps 287.4.837,68 5
D, = 4G L [m]
PsCsTlyp 7T
D, = [4. 43,2 L 0,524 m
0,42.549,245.0,97 =

12. Specificky £ah motora
F =c,—c, [N.skg']
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F =549,245-0 = 549,245 N.s.kg'1
13. Tah motora

F = Qpl'Fm [N]

F, =48,2.549,245 = 26 473,61 N

14. Speciﬁcké spotreba paliva na maximalnom reZime pri H=0m, M =0

¢ = 3600 1 keN lh'l]
FE, a.lo
Kde:
1
:f( 20l ) [1]
al,
L =0,017
al,
c, = 3600 4,017 = 0,10924 kg.N'h!
549,245
F,
AF, = —F2 [0
FT,zad.
AF, = M =1,00014 —+0,014 %
26470
Acm _ cm v1p [/]
cm,zad.
c, = 0,10924 =1,0013 —» +0,13 %
0,1091
T
AT, =0 [of ]
7zlc,zad.
AT, = ﬂ =0,993 — -0,7 %
983,15
D. .
A, = 22y
DS,zacL
= 0,524 =0,974 —> -2,6 %
0,538
VIII. ZAVER

Porovnanim vypocitanych hodndt tahu (Fr = 26 473,61 N) a Specifickej spotreby paliva
(cm = 0,10924 kg.h”' N") a parametrov udavanych vyrobcom (Fr = 26 470 N, ¢, = 0,1091
kg.h' N") bola zistena odchylka u hodnoty tahu A Fr = +0,014 % a u hodnoty $pecifickej
spotreby paliva A ¢, = 0,13 %.
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Odchylka vypocitanej celkovej teploty plynu za plynovou turbinou ATy, od zadane;j je -
0,7 % aodchylka vypocitaného kritického priemeru vystupnej dyzy od najmensSieho
kritického priemeru vystupnej dyzy, s ktorym je motor dodavany vyrobcom, je ADs je -2,6 %.

Vypoctom boli ziskané nasledné hodnoty jednopriidového, jednohriadel'ového leteckého
turbokompresorového motora s radialnym kompresorom VK-1:

TABULKA VYSLEDKOV
VELICINA HODNOTA JEDNOTKA
Poc = Pic,id. 101325,2 Pa
Pic 95549,66 Pa
P2c 42232951 Pa
P3c 392766,44 Pa
P4c 183977,41 Pa
Pac’ 172018,88 Pa
Ps 101325,2 Pa
Toc=Tic 288 K
Tz 478,69 K
Tse 1148,15 °C
Ty =Tse 975.,9 K
Ts 837,68 K
D5 0,524 m
Po/ Pac 0,551 1
(Ps / Pac)kRur. 0,529 1
Cs 549,245 m.s’!
Ps 0,42 kg.m?
Frn 549,245 N.s.kg"
Fr 26473,61 N
Cm 0,10924 kg.N"'.h!
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PRIKLAD &2

Zadanie

Vypocitajte zdkladné parametre tepelného obehu jednopradového leteckého
turbokompresorového motora J-79 pri jeho ¢innosti na zemi pri maximalnom rezime, ak su
dané nésledné vstupné hodnoty parametrov:

Ho=0m;
co=0 m.s'I;
My = 0;
po=101325,6 Pa;
Q=77 kg.s’l;
t3c = 1003°C;
ke = 13,4;
op=1;

O = 1;

NKe = 0,792,
OHSK — 0,93,
NMm = 0,96;
Nvp,e = 0,97;
NTe = 0,874
OpT — 0,935,
k=14

k' =1,33;

Cpv = 1005 J.kg'l.K'l;
cppr = 1158 T kg K"
r=287,4Ikg' K.

Kontrolné udaje motora

':Fah motora Na MAXIMAINOIM TEZIIMIE. ....covveeneee e e e e e e e e e eeeeeaeeaaeneees Fr=53,5 kN
Specificka spotreba paliva na maximalnom rezime............cceeeeeeveenerennen. cm=0,0866 kg N .h™!
Maximalna teplota plynu za plynovou turbinou...........cccceeeevieerciieeniie e tac.max. = 704°C
Poznamka

V tvodnej Casti vypoctového cvicenia spracujte struc¢ny technicky popis daného motora,
ktory dopliite ilustrativnymi schémami, grafmi a fotografiami.
V zavere zhodnotte sulad vysledkov priblizného vypoctu so skutoénymi hodnotami

parametrov, ktoré su uvadzané v technickej dokumentécii, a vycislite v percentdch chybu
vypoctu tahu Fr a Specifickej spotreby paliva cp,.
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1. UVOD

1.1 Historia motora General Electric J79

Vyvoj motora J79 sa zaCal na zaciatku pitdesiatych rokov na ziklade poziadaviek
amerického letectva, ktoré hladalo novy pradovy motor ako ndhradu za pouzivané motory
J47. Mal to byt vykonny, ekonomicky, spolahlivy, lahky a mechanicky jednoduchy
turbokompresorovy motor, ktory mal byt schopny udrziavat’ cestovnu rychlost’ lietadla na M
= 0,9 a maximalnu rychlost’ viac ako M = 2. Motor bol vyvinuty na zaklade programu
modernizacie motora J73, oznaceného ako J73 GE-X-24A.

Obr. 25 Pohl'ad na motor General Electric J79

Prvy let nového motora sa uskutocnil 20. méaja 1955 na upravenom bombardéri B-45
Tornado v skuSobnom centre Schenectady v Stite New York. Motor bol umiestneny
v trupovej zbranovej Sachte, odkial’ bol pocas letu spusteny pod lietadlo. Nasledne lietadlo B-
45 vyplo svoje Styri hlavné motory pod kridlami a lietadlo pohénal iba motor J79 pod trupom.
V decembri 1955 vzlietol zo zdkladne Edwards upraveny druhy prototyp lietadla XF4D-1
Skyray, pohdnany motorom J79, ktory sluzil na d’alSie letové testy nového motora. Lietadlo
Skyray s motorom J79 bolo schopné prekonat’ rychlost’ zvuku, zatial ¢o sériové lietadla
Skyray toho schopné neboli. Motor J79 bol instalovany aj do lietadla Grumman F11F-1 Tiger.
Téato modifikacia lietadla bola oznacovand ako F11F-1F Super Tiger, ale do sériovej vyroby
sa nedostala. Diia 17. februara 1956 vzlietol s tymto motorom prvy predsériovy Lockheed
YF-104A Starfighter.

Jednoprudovy letecky turbokompresorovy motor J79 bol pouzity na pohon mnohych
typov lietadiel, medzi ktoré patria lietadla: F-104 Starfighter, B-58 Hustler, F-4 Phantom II,
A-5 Vigilante, TAI Kfir, F-16/79, Northrop X-21, strely RGM-15 Regulus II a civilnych
lietadiel Convair 880 a  Convair 990. Motory J79 boli pouZité aj v najrychlejSich
automobiloch sveta s rychlost'ou viac nez 1 100 km/h. Sériova vyroba motora J79 trvala viac
ako 30 rokov. Bolo vyrobenych viac ako 17 000 kusov motora J79, a to nielen v USA, ale
iv licencii v Belgicku, Kanade, Nemecku, Izraeli, Taliansku a v Japonsku. Celkovy nalet
motorov J79 je viac ako 37 miliénov letovych hodin. Lietadld pohanané motorom J79
vytvorili 44 (podl'a niektorych zdrojov az 46) svetovych rychlostnych, vyskovych rekordov a
rekordov v stiipani. KonStruktéri motora i firma General Electric bola v roku 1958 za vyvoj
motora J79 ocenena cenou ,,The Collier Trophy*.

Motor J79 bol nahradeny na konci Sest'desiatych rokov novymi motormi ako Pratt &
Whitney TF30 a neskor motormi firmy Pratt & Whitney F100. Dnes motory J79 aj so svojimi
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lietadlami pomaly dosluhuja. V prevadzke je eSte stidle okolo 2500 kusov tychto motorov.
U niektorych uzivatel'ov v§ak maju istu buducnost’ aj po roku 2020.

Obr. 27 Stihacie lietadla F-16/79 a Kfir s motormi J-79

Obr. 28 Bombardovacie lietadlo B-58 Hustler a stihacie lietadlo F-104 Starfighter s motormi
J-79

Varianty motora J-79:

XJ79-GE-1 — prototyp; prvy pozemny test sa uskutocnil 8. jina 1954. Motor pre letové testy
mal oznacenie YJ79-GE-1.

J79-GE-2 - vo verziach -2 a -2A sluzil pre pohon F-4H-1 (F-4A) Phantom a A-5A
Vigilante.

J79-GE-3 —vo verziach -3A a -3B pouzity pre pohon lietadiel YF-104A, F-104A, F-104B,
F11F-1F Super Tiger a strely RGM-15A Regulus II.

J79-GE-4 —Uvodna séria lietadiel A-5A bola pohanand parom J79-GE-2, inak
Standardnymi motormi boli J79-GE-4 a neskor J79-GE-8.
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J79-GE-5 — vo verziach -5A a -5B pouzity v bombardéri B-58 A Hustler.

J79-GE-7 — pouzity v stihacich lietadlach F-104C, F-104D a F-104F. Pod oznac¢enim J79-
OEL-7 sa motor licen¢ne vyrabal v Kanade pre lietadla CF-104.

J79-GE-8 — vo verziach -8, -8A a -8B pouzity v A-5A Vigilante a F4H-1 (F-4B).

J79-GE-9 - pouzity v zdokonalenom bombardéri B-58B, ktory sa vSak nevyrabal.

J79-GE-10 — pouzity v F-4]J a RA-5C Vigilante. Verzia -10A (prototyp oznaceny ako J79-
GE-J1B) so zniZzenou dymivost'ou pre lietadlo F-4S.

J79-GE-11 — 11A pouzity v F-104G a TF-104G. Mnoho motorov (11) bolo vyrobenych v
licencii v Europe pre lietadla F-104. Pod oznacenim J79-IHI-11A bol v licencii
stavany v Japonsku pre F-104J a F-104DJ Starfighter. Verziou J79-MTU-J1K
je v Nemecku vyrabany a vylepseny motor -11A.

J79-GE-13 — pouzZity v experimentalnom lietadle Northrop X-21.

J79-GE-15 — pouzity v F-4C, RF-4C, F-4D. Je vylepSenou verziou J79-GE-8; pre Startovanie
motora bola pouZita pyropatrona, ¢im sa lietadla F-4C/D stali nezavislymi na
pozemnych zdrojoch energie.

J79-GE-17 — pouzity v F-4E a IAI Kfir C.1. V Nemecku boli v licencii stavané ako J79-
MTU-17A pre nemecké F-4F. Vylepsena verzia J79-GE-17X bola preznacena
na J79-GE-119.

J79-GE-19 - vyvinuty a vyrabany v Taliansku pre lietadla F-104S.

J79-IAI-J1E — izraelska verzia vyvinuté pre IAI Kfir C.7.

J79-GE-119 - prototyp motora pre exportni verziu F-16/79.

CJ-805 — civilné verzia motora pouZita v lietadlach Convair 880.
CJ-805-23 - civilna verzia s turboduchadlom pouzita v Convair 990.
LM1500 - oznacenie pre priemyselné aplikacie motorov J79 s vykonom na vystupe okolo

10 MW. Motor pouzity i v automobile s cielom prekonat’ rychlostny rekord
(vykon viac ako 42 500 hp).

Tab.1 — prehl'ad parametrov niektorych verzii motora J79 -
Tvo Tah (kN) Spotreba (kg.N".h™) \I/’Zréit((:)}ll(u Stladenic
max. | prid. sp. | cest. | max. | prid.sp.| cest. (kg.s’l) za VTK
J79-GE-2 46,95 | 73,25 110,12]0,0870 | 0,200 | 0,106 75 12,5
J79-GE-3A | 4445| 68,04 |11,34/0,0847 | 0,204 | 0,113 73 12,0
J79-GE-5 46,72 | 70,76 | 11,11 ]0,0843 | 0,220 | 0,101
J79-GE-7 4536 | 71,67 |12,010,0843 | 0,197 | 0,105
J79-GE-8 4944 | 77,11 |11,79]0,0860 | 0,193 | 0,105 77 12,9
J79-GE-10 | 53,84 | 81,01 |11,79]0,0843 | 0,197 |0,095 13,4
J79-GE-11 45,36 | 71,67 [12,02|0,0843 | 0,197 | 0,105 77 12,9
J79-GE-15 49,44 | 77,11 |11,7910,0860 | 0,195 | 0,105
J79-GE-17 | 53,84 | 81,19 | 11,79 10,0843 | 0,197 |0,095 77 13,5
J79-GE-19 |53,84| 81,19 |11,79]0,0843 | 0,197 |0, 095 77
J79-MTU-17A | 53,84 | 81,19 | 11,79 10,0843 | 0,197 |0,095 77 13,5
J79-1AI-JIE | 49,40 | 83,40 77,1 12,2
J79-GE-119 | 54,66 | 84,93 0,0834 | 0,1942 77 13,4

Koncom 70. rokov bol v USA spusteny program FX Export Fighter, ktorého cielom
bolo poskytnut’ zahranicnym pouzivatelom z menej ,,doveryhodnych® krajin nové bojové
lietadlo a pritom nepustit’ nové technologie mimo krajiny NATO. Potencidlnymi zakaznikmi
boli Staty ako Venezuela, Jordansko, Taiwan. Medzi poziadavkami na nové lietadlo boli:
vykony aschopnosti na turovni medzi lietadlami F-5E aF-16A, viacucelovost (ale
s limitovanou schopnostou utoku na pozemné ciele), nenaro¢na prevadzka a jednoducha
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udrzba. Programu sa zcastnili firmy Northrop s lietadlom F-5G/F-20 a General Dynamics
s F-16/79, ¢o bola finanéne menej nakladna ,,degradovand“ verzia F-16A/B vybavena
motormi J79 (namiesto dvojpradového motora F100).

Obr. 29 Letovy zaber prototypu F-16/79

Motor J79 musel podstupit’ niekol’ko véac¢sich uprav, aby ho bolo mozné zabudovat’ do
lietadla F-16. K motoru bola pridana vlozena prevodovka, aby bolo mozné motor pripojit’ na
skriitu pohonov F-16. Vel'mi ddlezitou novou vlastnostou motora sa stal rezim ,,Combat +*.
Jeho podstatou je zvySenie dodavky paliva do spalovacich komoér nad obvykla uroven.
Vysledkom bolo zvySenie teploty vystupnych plynov asi o 50°C a narast tahu o 5 %. Rezim
,»Combat +“ bol povodne vyvinuty pre zvysSenie vykonu lietadiel F-4, praktické vyuzitie vSak
nakoniec nasiel u izraelskych Kfir C.7.

Motor J79 vSak mal aj s rezimom ,,Combat +*“ niz$i vykon ako motor F100 a jeho
pouzitie prinieslo so sebou aj vyrazné zvysenie Specifickej spotreby paliva (na maximalnom
rezime asi o 15 %). Vzhl'adom na degradované bojové schopnosti lietadla to ale nebol velky
problém.

Celkovo vznikli 3 kusy motora J79-GE-119. Prvy bol ureny na pozemné testy,
zostavajuce dva boli dodané firme General Dynamics. Jeden znich bol instalovany do
prototypu F-16/79, ktory vznikol prestavbou radovej F-16B. Na konStrukcii lietadla bolo
vykonanych niekol’ko zmien. Bol zmeneny tvar vstupného ustrojenstva. Motor J79 totiz
vyzadoval mensi prietok vzduchu ako F100. Bol upraveny i oddelova¢ hrani¢nej vrstvy
vzduchu, &im sa cely nasavaci otvor predizil. Bola zmenena i zadna Gast’ trupu, a to z dovodu
dizky motora J79-GE-119, ktory bol o 46 cm dlhsi ako motor F100. Aby boli potrebné zmeny
trupu minimalne, zaciatok motora J79 bol umiestneny v rovnakej pozicii ako péovodny F100
a trup bol predizeny. Dalej bol z dovodu vyssej teploty motora J79 vytvoreny $pecialny ventil
odoberajuci vzduch pre chladenie motorového priestoru. Motor bol este obklopeny ocel'ovym
tepelnym krytom o hmotnosti 900 kg. Ten mal za nésledok zvySenie hmotnosti celého
lietadla, a tym d’alSie zhorSenie letovych vlastnosti oproti F-16A/B.

Tab. 2 Porovnanie vykonov motorov F100 a J79-GE-119

Porovnanie v{konov F100 J79 J79 Combat +
Prid. sp. | Prid. sp. | Prid. sp. (H=0 m) | Prid. sp. (M=2,0/H=10670 m)
Tah (kN) 106 79,6 83,2 92,7
Porovnanie 100% | 75,1 % 78,5 % 87,5 %
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Prototyp F-16/79 vykonal svoj prvy let 29 oktobra 1980. Celkovo nalietal 122 letovych
hodin pri 131 letoch, pri ktorych preukézal vSetky predpokladané vykony. Buducnost
programu vyzerala vel'mi sl'ubne, lietadlo bolo predvedené a poniknuté na predaj viac ako 20
krajindm. Realita vSak bola ind. V roku 1980 prezident J. Carter zmiernil podmienky pre
predaj zbrani do zahranicia a na export bolo uvolnené 1 lietadlo F-16A/B s motormi F100. Pre

program F-16/79 to znamenalo koniec, Ziadne lietadlo tohto typu sa nepodarilo predat. Bol to
1 koniec motora J79-GE-119.

1.2 Porovnanie motora J79 s motorom AL-7

Americky motor J79 je typickym predstavitel'om leteckych turbokompresorovych
motorov druhej generacie. Je vhodné porovnat tento motor s obdobnym turbokompresorovym
motorom sovietskej konstrukcie — Ljuka AL-7, ktory bol pouzity na pohon lietadiel Su-7.
Vyvoj obidvoch motorov zacal prakticky v rovnakom Case, to isté plati i pre uvedenie do

p revagzﬁ_y./ je jednoprudovy, jednohriadelovy turbokompresorovy motor s axidlnym
devit'stupiiovym kompresorom, prstencovou spalovacou komorou, dvojstupfiovou reakénou
axialnou plynovou turbinou a vystupnou sustavou s komorou pridavného spalovania a
regulovatelnou vystupnou dyzou.

Rotor amerického motora J79 je tvoreny sedemnast’stupiiovym kompresorom, ktory je
pohanany trojstupiiovou plynovou turbinou, prvych Sest’ stupfiov kompresora je
nastavitelnych. Sovietsky motor AL-7 ma devitstupiiovy kompresor pohéaiany
dvojstupiiovou plynovou turbinou, prvy stupeit kompresora je nadzvukovy a jeho stator je
nastaviteIny. Spalovacia komora motora AL-7 je prstencova, motor J79 ma zmieSanu
spalovaciu komoru. Obidva motory su vybavené komorou pridavného spalovania. Vystupna
dyza motora J79 je nadzvukova, motor AL-7 mé& podzvukovi dyzu. V tab. 3 je uvedené
porovggl\}{gtlS(%}kr Fs4t %h&fgpofé v porovnani s americkym vicsi, taz§i ama vyssi tah a
Specifickll spotrebu paliva na maximalnom rezime i na rezime pridavného spalovania. Motor
AL-7 mé jednoduchs$iu konStrukciu ako J79. Ale 1pri jednoduchSej konStrukcii dosahuje
kompresor AL-7 vysSi stupenl stlacenia na jednom stupni; v celkovom stupni stlacenia
kompresora je lepsi J79, €o je vSak dosiahnuté pouZitim vécSieho poctu (az 17) stupiiov.
Celkovo je motor J79 konstrukéne zlozitejsi, v jeho prospech hovori vSak modulova
konstrukcia, ktora vyrazne zjednodusuje udrzbu motora, a nizSia Specifickd spotreba paliva na
maximalnom rezime i rezime pridavného spalovania.

Tab. 3 Porovnanie parametrov motorov J79 a AL-7

Parameter AL-7F-1 | J79-GE-119
Tah na maximéalnom rezime (M=0, H=0) (kN) 68 53,5
Tah na rezime pridavného spalovania (M=0, H=0) (kN) 96 83,3
Otacky (min™) 8500 7839
Maximalna teplota plynov za plynovou turbinou (°C) 685 704

Specifické spotreba paliva na maximalnom rezime (kg.N".h™") | 0,0977 0,0866
Specificka spotreba paliva na rezime pridavného spalovania

(ke N ) 0,23 0,1980
Maximalny prietok vzduchu (kg.s™) 114 77
Maximalny stupen stlacenia kompresora 9,5 13,4
Stupen stlacenia na 1 stupni kompresora 1,284 1,165
Celkova dizka (m) 6,6 5,3
Maximalny priemer (m) 1,25 0,992
Sucha hmotnost’ (kg) 2010 1 745
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Obr. 30 Porovnanie jednoprudového motora J79 a L-7

II. CHARAKTERISTIKA MOTORA J79-GE-119

Letecky turbokompresorovy motor General Electric J79-GE-119 je jednoprudovy,
jednohriadel'ovy motor modulovej konstrukcie so 17- stupfiovym axialnym kompresorom,
zmieSanou hlavnou spalovacou komorou, trojstupniovou axidlnou plynovou turbinou,
vystupnou sustavou s pridavnym spal'ovanim a regulovatel'nou vystupnou dyzou.

T = - S — -

= b7y BB
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Obr. 31 Principialna schéma motora J79

III. ZAKLADNE TECHNICKE UDAJE MOTORA J79-GE-119

Tah na maximéalnom reZime (M=0, H=0)...ccveeeereeereeeeeeeee e Frmax=153,5 kN
Tah na rezime pridavného spalovania (M=0, H=0).............cccoceovvemerereererrrnnnn Frps = 83,3 kN
OBACKY ettt s e eee s e ee et s s eee e eeeene. n = 7839 ot.min™
Maximalna teplota plynov pred plynovou turbinou............cceceevveeiienieenennnen. t3c.max. = 1003 °C
Maximalna teplota plynov za plynovou turbinou...........cccceecveeeeieeiciieniieeeinns t4c.max. = 704 °C
Specificka spotreba paliva na maximalnom rezime................cc......... Con, max= 0,0866 kg N"' h”!
Specificka spotreba paliva na rezime pridavného spalovania.............. Cm,ps = 0,1980 kg N'.h'!
Maximalny prietok VZAUCHU...........ccoeriiiiiiiiciiee e Q,=77kgs"
Stupei stlacenia KOMPIESOTA........viiiiieiiiieeiiee et et e e e e aeeeareeeaaeeenee s ke = 13,4
CIKOVA QIZKA. .ottt ettt e e e eeseees L=53m
MaAXIMAINY PIICINCT. ... .eiiiiieeiieeeiieeeciieeesieeeeteeeeteeesteeessaeeessreeesseesseeessseeessseesssseeans D=0,992 m
SUChA RMOLNOST......oeiieiiieiiiee ettt s eeaae s G=1745kg
Maximalna pracovnd ryChlost...........cooviiieiiiieiiieeee e Miax. = 2,4
Maximalna pracoving V¥SKa.........cccieiiiiiiiiiiiiiecie et Hiax. =13 716 m
Pomer £ah / NMOTNOST . ....vvvieiiiiieeeeeeee et e et e e e e e s e e e e e e e e e e e enanes 49
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IV. KONSTRUKCIA MOTORA J79-GE-119

Kompresor

Kompresor je jednorotorovy, axialny, 17 stuptiovy. Kompresor ma menitel'n
geometriu. Usmerfiovacie lopatky prvych Siestich stupfiov a vstupné usmeriiovacie lopatky
mozu menit’ uhol nabehu. St mechanicky spojené a ovladané pracovnymi valcami, ktoré su
napdjané palivom z palivového systému. Vysledkom tohto rieSenia je dosiahnutie podobného
celkového tlaku za kompresorom ako u dvojrotorovych motorov pri nizsej celkovej hmotnosti
a pri jednoduchsej kons$trukcii motora. Nastavitené lopatky zaroven plnia funkciu ochrany
motora pred nestabilnou pracou kompresora. Lopatky kompresora st vyrobené z titdnovej
zliatiny. Jednotlivé disky rotora su spojené do jedného celku, ktory vytvara disko-bubnoviu
konStrukciu.

Obr. 33 Casti konstrukcie kompresora
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Spalovacia komora

Spalovacia komora je zmieSaného typu. Ma modulovi konstrukciu, o umoznuje rychlu
vymenu jednotlivych Casti. Pozostdva z prstenca, v ktorom je ulozenych 10 samostatnych
rarkovych plamencov. Plamence st medzi sebou prepojené preslahovymi rurkami. Palivo je
do plamencov rozprasované 10 palivovymi dyzami.

B, )} v = - ———— ——

Obr. 34 Rez hlavnej spal'ovacej komory

Plynova turbina

Plynova turbina je jednorotorova, axidlna, reakéného typu. Je tvorena tromi stupfiami
aje spojena s kompresorom pomocou konického hriadela (z dovodu uspory hmotnosti
a zvySenia tuhosti).

Obr. 35 Konstrukcia plynovej turbiny motora

Vystupna sustava

Vystupna sustava je tvorend difizorom, komorou pridavného spalovania, predlzovacou
rirou a nadzvukovou vystupnou dyzou. Komora pridavného spalovania pozostava z troch

49



kruhovych stabilizatorov plamena, ktoré st medzi sebou spojené siedmimi presl'ahovymi
rebrami. Vystupnd konvergentne — divergentna vystupna dyza je automaticky regulovatelna
a je tvorena 16 segmentmi.

Obr. 36 Konstrukcia predlzovacej rury a vystupnej dyzy
V.SUSTAVY MOTORA J79-GE-119

Palivova sustava

Palivova ststava pozostava z dvoch samostatnych okruhov. Hlavny palivovy okruh
zabezpecuje dodavku paliva do hlavnej spalovacej komory. Druhy okruh vedie palivo do
komory pridavného spalovania. Kazdy okruh mé svoju riadiacu jednotku, st ovladané
hydromechanicky. Tieto jednotky zabezpecuju reguldciu prietoku paliva. Palivovy systém tiez
ovlada nastavovanie uhla ndbehu vstupnych usmernovacich lopatiek kompresora a lopatiek
prvych Siestich statorovych lopatiek kompresora.

Obr. 37 Komora pridavného spalovania a konvergentne-divergentna vystupna dyza

Motor moze pracovat’ v §pecialnom rezime ,,Combat +*“. Podstatou tohto rezimu je
zvySenie dodavky paliva do hlavnej spalovacej komory. Vysledkom je zvySenie tahu asi o 5
%. Pouzitie rezimu ,,Combat +* je vSak obmedzené niekol'kymi faktormi: kratka doba
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¢innosti, motor musi bezat’ v rezime maximalneho pridavného spalovania, teplota vzduchu
pred kompresorom by nemala prekrocit’ -9°C a lietadlo nesmie letiet’ vysokou rychlost'ou
v malej vyske (tlak vel'kého mnoZstva vzduchu by vytvaral vel'ké napétie na vnutornu
Struktiru motora).

Odmrazovacia sustava

Odmrazovacia sustava zabezpecCuje odstraniovanie namrazy vzniknutej na motore. Teply
vzduch od kompresora je privadzany do konStrukcie predného ramu, ktory nesie kompresor, a
su nim odmrazované vstupné usmernovacie lopatky kompresora a vstupné rebra vstupnej
casti motora.

VI. VYPOCET TEPELNEHO OBEHU MOTORA J79
1. Parametre vzduchu podla MSA pre H=0, M=(0

po =101 325,2 Pa;
To=288,15 K.

Volené parametre
Mg = 0,821

Oy = 0,94;

n, =097,

@, =0,98.

2. Parametre vzduchu pred vstupnym ustrojenstvom motora

1 KK
poc:po-(l K2 sz 1[Pa]

Kde:
M, =0
x=14
4
Po. = po-[l il .ozjl’“ — 1013252 Pa

Do = Po = 101 325,2 Pa

T, =T, (1+KT1 sz (K]

T, =T, = 28815(1+142 La-l J=288,15K

3. Parametre vzduchu na vstupe do axialneho kompresora motora

plc = o-rv'o-D 'pOc [Pa]
Kde:
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p,. =1.1.101325,2 =101 325,2 Pa

2

T, =T, =T, +="— [K]
2.c
p,V
Kde:
¢, =0 ms™;

c,,=1005 Tkg' K.

02
T =T, =T +
e 07091005

=288,15 K

4. Parametre vzduchu za Kkompresorom motora

D = Tge-Py. [Pa]

Kde:
7T, =134
P, =13,4.101325,2 =1 357 758 Pa
x-1
n, =11+ 221
Mke
Kde:
N = 0,821

4

1,4-1
e

T,, =288,15. 1+M =6739 K
821

2

5. Parametre plynu za hlavnou spal’ovacou komorou motora

D3e = Oysi-Pa. [P2]

Kde:
o5 = 0,94

Ps. =0,94.1357758 =1 276 292,52 Pa
t,, =1003°C

T, =t, +273]15 K
T, =1003+273,15=1276,15 K

6. Parametre plynu za plynovou turbinou motora
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C
T, =T, ——2—(T). - T,.) [K]

Cp,pl' m

Kde:
c,,=1005 Jkg' K"
¢, =1158 Tkg' K™;

n,=097.
T, =1276,15— &.(673,9 ~288,15)=931,01 K
1158.0,97
T, ) 1 [~
p4c = p3c'|:1 - (1 - i]_:| [Pa]
T3c nTc
Kde:
1. =0,874;
x'=133.
133
1,33-1
Do, =1276292,52/1-| 1- 23101 ) 1 =286 994,1 Pa
1276,15 ) 0,874

7. Stanovenie charakteru prudenia vo vystupnej dyze

7.1 Kriticky pomer tlakov na vystupnej dyze

s KI'(;I
&] :[1_’(’_1_%} [1]
p4c KRIT K+1 ¢VD
de:

1,33
— 1,33-1
(&J {1_1’33 b1 2} ~0,526
Do) L 13341098

7.2 Pomer tlakov na vystupnej dvze
Py _ 101325,2
Dy 286994,1

0,353

7.3 Stanovenie charakteru prudenia

Lo (&J 50,353 < 0,526 —> nadkriticky tlakovy spad
p4c p4c KRIT.

8. Parametre prudu plynu pri nadkritickom tlakovom spade na kritickom priereze
vystupnej dyzy
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T.=—1T, [K
> K+l i (K]

T=
1,33 +1

931,01=799,15 K

cs=as =~k rT, [ms']
Kde:

K'=133;

r=287,41kg’ K.

¢ = a, =+/1,33.287,4.799,15 =552,7 m.s™!
T,

c

-T.
TvS,adA =T, 2 2 [K]

VD,c
Kde:
Myp.. =097.

931,01-799,15

T, .. =93101- =1798,35 K

b

P

T Ve
Ps = p4c{ ; dj [Pa]

4C
1,33

i
79&35) =154 456,38 Pa

— 286994,
Ps (931 01

b

9. Kriticky prierez vystupnej dvzy

ps =22 [kgm”]

r'
154456,38 3
=70 -0,672 ke.m
Ps 287,4.799,15 g

AS,krit. = L [mz]

PsCs-TTyp
Kde:
My =097

A = 77 =0,214 m’
it 0,672.552,7.0,97
4.4,
Ds,krit =, |— [1’1’1]
T
Dy - 40,214 _ 0,522 m
T
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10. Parametre pradu plynu na vystupnom priereze vystupnej dyvzy

k-1

Co = O |20, i Tic- 1—{&J [m.s™]

Pac

Kde:

®yp =098
=1158Jkg' K.

cp,pl

1,33-1

133
101325,2 j = 686,61 m.s™

¢, =0,98. 12.1158.931,01/1~-
286994,1

Ty = nc-(ﬁj [K]

Dsc
1,33-1

153
w) ~719,06 K

T,., =931,01.
: 2869941

T, =Ty —(Toc = Ty ua Wypc [K]
Kde:

Myp.c =097.
1, =931,01 - (93 1,01— 719,06).0,97 =725,42 K
Ds -3
== [kg.m
Ps rT, [kg ]

Kde:

r'=287,4T kg’ K,
P = P, =101325,2 Pa.

101325,2 3
=22 _(,486 kg.m
Ps 287.4.725,42 5
A = Q. [mz]
PesColyp.
77 =0,238 m>

A=
0,486.686,61.0,97

D, = /4'A6 [m]
T
b= [ g5

11. Specificky £ah motora a £ah motora na maximalnom reZime

F =c,—c,[ms"]

m
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F =686,61—0=686,61 m.s™

12. Tah motora

£, =0,.F, [N]

F, =77.686,61=52 868,97 N

13. Specificka spotreba paliva na maximalnom reZime

Z grafu €. 1 z prilohy je pre teplotu T»c 673,9 K a t3c = 1003°C stanoveny pomer:

L o017
al,
= 3600 [kg.h' N
al,F,
c, = 3600 4,017 =0,0891 kg.N".h'
686,61

14. Porovnanie zadanvch a vypocitanvch parametrov motora J79

F,. .
AF, =190 [%]

FT,zad.
52868,97
AF, =————=0,9882 — -1,18 %
53500
c .
Ac, =m0 [04]
Cm,zad.
0,0891
c, = =1,02886 — +2,886 %
0,0866
1,3p1300p 610f ___ pridavné
1,2p1150F 490F tlak., spalovanie
1,0p 900F 360F }/
L]
0,8F 820 300F /
0,6p 650p 240p o
ychlost’ Fo Uy iy g ——
o.s-asa-ma-w z / y
03 300k 120F 2 R
-
0,1 150p 60F ,* Il ¢ =—wewr.toTTIInS
/_...u-"’ ‘teplota \]- \
oL ot o=
= ol | : + } |
o a ‘0 ( . . .
s = g 511::’;‘:3 vystupny systém
s 3 F: kompresor turbina
S =
o
1
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Obr. 38 Priebeh parametrov pradu plynov

VII. ZAVER

Pribliznym vypoctom tepelného obehu jednoprudového leteckého turbokompresorového
motora J79-GE-119 bola zistena hodnota tahu na maximalnom rezime Fr = 52 868,97 N
a §pecificka spotreba paliva ¢, = 0,0891 kg.N".h"'. Tieto hodnoty v porovnani s hodnotami
z technickej dokumentacie sa odliSuju: tah Fr = 52868,97 N je o -1,18 % mensi ako zadany
tah a $pecificka spotreba paliva ¢y, = 0,0891 kg.N".h™' je 0+2,886 % vécsia ako hodnota
uddvana vyrobcom.

TABULKA VYSLEDKOV
VELICINA HODNOTA | JEDNOTKA
Poc = Pic, id. 101325,2 Pa
Pic 101325,2 Pa
P 1357758 Pa
Pac 1276292,52 Pa
Pac 286994, 1 Pa
Ps 154456,38 Pa
Ps 101325,2 Pa
To. 288,15 K
Tic 288,15 K
Ty, 673,9 K
T, 1276,15 oC
Tse 931,01 K
Ts 799,15 K
Ts 725,42 K
Ts,aa. 719,06 K
Po/ Pac 0,353 1
(Ps / Pac)kRur. 0,529 1
Cs 552,7 m.s™
Ps 0,672 kg.m™
Ds k. 0,522 m
Co 686,61 m.s”
Pe 0,486 kg.m™
D 0,55 m’
Fpn 686,61 N.s.kg™
Fr 52 868,97 N
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Cm 0,0891 kg.N"'.h!

PRIKLAD &. 3

Zadanie

Vypocitajte zdkladné parametre tepelného obehu jednoprudového leteckého
turbokompresorového motora R-29B-300 pri jeho ¢innosti na zemi pri maximalnom rezime,
ak st dané nésledné vstupné hodnoty parametrov:

Ho=0m;
cp=0 m.s'l;
Mo = 0;

po= 101 325,6 Pa;
Q,=105kgs™;
tsc = 1 083°C;

ke = 12,5;
op =1,

On = 1;

Nke = 0,792;
OHSK — 0,93;
Mm = 0,96;
Nvp,e = 0,97;
nr. = 0,874
OpT = 0,935;
k=14

k =1,33;

Cpy = 1005 J kg K';
cppt =1 158 T kg K
r=287,4Jkg' K.

Kontrolné udaje motora

Tah motora na MaximAINOM TEZIME. .........cveveeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeseeesseeeseeees Fr="78,48 kN
Specificka spotreba paliva na maximalnom rezime.............c.ccceuveenns cm=0,0958""9% ko N 1!
Maximalna teplota plynu za plynovou turbinou............ccceceeveriievieneeienienennene. tac,max. = 840°C
Poznamka

V uvodnej Casti vypoctového cvicenia spracujte strucny technicky popis daného motora,
ktory dopliite ilustrativnymi schémami, grafmi a fotografiami.

V zévere zhodnotte sulad vysledkov priblizného vypoctu so skutoénymi hodnotami
parametrov, ktoré su uvadzané v technickej dokumentécii, a vycislite v percentich chybu
vypoctu tahu Fr a Specifickej spotreby paliva cy,.

Pri spracovani vypoctového cvicenia dosledne dodrzujte stanovenu formu, ktora je
predpisana pre dizertacné, diplomové, bakalarske, zaverecné a ro¢nikové prace na Technicke;j
univerzite v KoSiciach. Pracu odovzdajte v papierovej a elektronickej podobe v stanovenom
termine prednasajucim ucitel'om.
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1. UVOD

Vznik taktickych jadrovych zbrani v pdtdesiatych rokoch mal za nasledok radikalne
zmeny vo vojenskych doktrinach Statov na celom svete. V Sovietskom zvidze doSlo v
dosledku tychto kvalitativnych zmien k reorganizacii bitevného letectva na stihacie-
bombardovacie letectvo. Prvym predstavitelom tejto kategorie sa stalo lietadlo Su-7 a jeho
dalsie varianty Su-7BM a Su-7BKL, ktoré boli zaradené do vojenského Iletectva
v Sest'desiatych rokoch. Vzhl'adom na rastice poziadavky, najmé z pilotdZno-naviga¢ného
hl'adiska, pokracoval vyvoj tejto kategorie leteckej techniky d’alej. V konstrukénej kancelarii
P. O. SUCHOJA sa riesil tento problém modernizaciou lietadla Su-7. Takto vzniklo stihacie-
bombardovacie lietadlo Su-17, ktoré si zachovalo podstatné znaky lietadla Su-7, avSak na
urovni poziadaviek sedemdesiatych rokov.

[h i |=' 3
A

I 3 " P S F i
Obr. 39 Bo¢ny pohl'ad na lietadlo MiG-23BN

Konstruk¢nd kancelaria A. I. MIKOJANA sa pri vyvoji stihacieho-bombardovacieho
lietadla rozhodla orientovat’ na projekt prave vyvijaného stihacieho lietadla MiG-23S. Vyvoj
zacal v roku 1969. Pri uprave tohto lietadla doslo k podstatnej Uprave prednej Casti trupu,
z ktorej bol odstraneny radiolokétor. Pre zlepSenie vyhl'adu pilota z kabiny bola predna cast’
trupu znacne splostend. Takto upraveny variant lietadla dostal ozna¢enie MiG-23B. Pohon
lietadla MiG-23B zabezpecoval jednoprudovy letecky turbokompresorovy motor AL-21F-
300. Zasadné zmeny boli realizované v navigacnej sustave a v zbranovych sustavach. Lietadlo
dostalo aktivne a pasivne prostriedky pre vedenie radioelektronického boja. Prototyp lietadla
MiG-23B (v kéde NATO ,,FLOGGER - F*) prvykrat vzlietol 20. augusta 1970. Bol
pilotovany skiSobnym pilotom P. M. OSTAPENKOM. Skusky prebiehali na 24 prototypoch
az do konca roka 1971.

MontaZou optimalizovaného leteckého turbokompresorového motora R-29B-300 do
draka lietadla MiG-23B vznikol novy variant lietadla, ktory dostal oznacenie MiG-23BN (v
kéde NATO ,,FLOGGER - H¥). Tento typ leteckého turbokompresorového motora bol
upraveny pre pouzitie v malych vyskach letu pri nadzvukovych rychlostiach letu. Z tohto
dévodu boli v palivo-regulacnej sustave motora realizované obmedzenia, ktoré zohl'adnovali
pouzitie motora R-29B-300 u stihacieho-bombardovacieho lietadla MiG-23BN.
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Na zaklade podpisanej medzivladnej dohody medzi vladou Ceskoslovenska a vladou
Sovietskeho zvdzu o prezbrojeni jedného ceskoslovenského pluku stihacimi bombardérmi
MiG-23BN z roku 1976 vydal velitel' 10. leteckej armady v maji 1977 rozkaz, v ktorom boli
menovani piloti, vybrati na preskolenie na novy typ lietadla. Na zaciatku jala 1977 skupina
pilotov, ktorej velil pplk. Ing. Jaroslav Sramek, odletela do Kirgizskej SSR, kde 12. jila 1977
zacala teoreticku pripravu. 16. augusta 1977 piloti zacali praktické lety na cviénom variante
lietadla MiG-23U. Preskolenie pilotov bolo ukonfené 6. decembra 1977. Sacasne s pilotmi
prebichalo aj preSkol'ovanie technikov na tento typ lietadla. Prvé dva kusy lietadla MiG-23BN
(ev. €. 9549, 9550) pristali na ¢eskoslovenskom tuzemi 26. decembra 1977. Na zaciatku roku
1978 boli prevzaté dalSie dve lietadla MiG-23BN a jedno cviéné lietadlo MiG-23U. Tieto
lietadla slazili na vycvik ceskoslovenskych pilotov. Preskolovanie dalSich pilotov
a technického persondlu sa realizovalo vo Vojenskom leteckom ucilisti v PreSove, kde bola
vybudovana ucebno-vycvikova zakladna pre Skolenie a vycvik na Skolenie vsetkych verzii
lietadiel MiG-23. V priebehu roku 1979 bola 1. letka 28. sbolp doplnena na plny stav a stala
sa bojaschopna. V roku 1981 bola vytvorena 2. letka 28. sbolp a v roku 1983 bola sformovana
posledna 3. letka 28. sbolp. Do ¢eskoslovenského vojenského letectva bolo v obdobi od roku
1977 az do roku 1983 zaradenych 32 stihacich-bombardovacich lietadiel MiG-23BN a 4
dvojmiestne lietadla MiG-23U, ktoré boli dislokované na letisku Caslav. V priebehu
prevadzky lietadla MiG-23BN boli Styri lietadla znicené pri havariach (ev. ¢. 9138, 9140,
5746 a9859). Pri deleni Ceskoslovenska neprejavila slovenska strana o lietadla MiG-23
jednotlivych verzii zaujem, atak zostali v plnom pocte vo vyzbroji ¢eského vojenského
letectva. Aj napriek tomu, Ze lietadla MiG-23BN nemali vycerpanu svoju Zivotnost’, bolo
v roku 1994 rozhodnuté o ich vyradeni z leteckej prevadzky v Ceskom vojenskom letectve.

Obr. 40 Trojpohl'adovy pohlad na lietadlo MiG-23MF
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II. CHARAKTERISTIKA MOTORA R-29B-300

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

Obr. 41 Rez motora R-29B-300

III. ZAKLADNE TECHNICKE UDAJE MOTORA R-29B-300

Tah motora na maximalnom reZime Frmax. = 78,48 kN

Tah motora na reZime pridavného spalovania Frps=112,81 kN

Otacky nizkotlakového rotora na maximalnom rezime N} max. = 8 482 min.”!

Otacky vysokotlakového rotora na maximalnom rezime N2max. = 8 772 min.”!
Maximalna teplota plynov pred plynovou turbinou t3emax. = 1 083°C

Maximalna teplota plynov za plynovou turbinou tac,max. = 840°C

gpeciﬁcké spotreba paliva na maximalnom rezime Cm.max. = 0,095 g+0.003 kg.N'l.h'1
Specificka spotreba paliva na rezime pridavného spalovania |cm,ps = 0,18357%° kg N'.h™!
Maximalny stupen stlacenia kompresora ke = 12,5

Dodavka vzduchu do motora na maximalnom rezime Q, =105 kg.s’1

Celkova dizka motora L=4991",, mm
Maximalny priemer motora Dax. = 908 mm

Vstupny priemer motora D; =846 mm

Suchéd hmotnost’ motora G=1765+2% kg

Celkova hmotnost’ motora Gmax. = 1 886+2% kg
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IV. KONSTRUKCIA MOTORA R-29B-300
Kompresor

Kompresor motora R-29B-300 je jednoprudovy, dvojhriadelovy, axidlny,
jedenast’stupniovy, ktory pozostava z nizkotlakovej a vysokotlakovej Casti.

Nizkotlakové cast’ kompresora je pétstupniova. Rotor nizkotlakového kompresora je
diskobubnovej konstrukcie. Prvy stupeil nizkotlakového kompresora je nadzvukovy,
konzolovo upevneny k hriadel'n. Disky druhého az piateho stupiia vytvaraji diskobubnova
konstrukciu. Hriadel’ rotora nizkotlakového kompresora je ulozeny na prednom val¢ekovom
lozisku a na zadnom valé¢ekovom lozisku.

Obr. 42 Vstupna ¢ast’ motora R-29

Vysokotlakova ¢ast’ kompresora je Sest’'stupiiova. Rotor vysokotlakového kompresora je
diskobubnovej konstrukcie. Hriadel rotora vysokotlakového kompresora je uloZeny na
prednom hlavnom zdvojenom gulickovom lozisku a na val¢ekovom lozisku hriadela
vysokotlakovej plynovej turbiny. Z hriadela vysokotlakového kompresora sa pomocou
kuzel'ového centralneho pohonu kratiaci moment odvadza do skrine pomocnych pohonov.

P W i : —n Ay Y
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Obr. 43 Nizkotlakovy kompresor motora R-29

Stator kompresora motora sa sklada z telesa prvého stupnia, telesa druhého stupna, telesa
treticho a Stvrtého stupiia, telesa piateho stupina, telesa Siesteho az desiateho stupia a telesa
jedendsteho stupnia. K telesu prvého stupiia kompresora je upevnené teleso virivého prstenca,
ktory slizi na zvySenie zasoby stabilnej prace kompresora spolu s dvojhriadelovym
usporiadanim kompresora motora.

. LT

Obr. 44 Vysokotlakovy kompresor motora R-29
Hlavna spalovacia komora

Hlavna spal'ovacia komora motora R-29B-300 je prstencového typu. Pozostava z telesa,
plamenca, palivovych rdmp privodu paliva do palivovych dyz, 18 palivovych dyz,
odpadového ventilu, plasta diftzora a dvoch zapalovacov. V prednej Casti plamenca je
vytvorenych 18 hlavic, v ktorych st vyrobené lopatkové viri¢e s otvormi pre kizne uloZenie
palivovych dyz. Palivové dyzy su duplexného typu.

B - e
‘ ,f- :‘ — - ‘4-_—;&; ot

Obr. 45 Prstencova spal’ovacia komora motora R-29
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Plynova turbina

Plynova turbina motora R-29B-300 je axialna, dvojhriadel'ova, dvojstupiiova, chladena,
reakéného typu.

Vysokotlakova plynova turbina je jednostupnova, jednohriadel'ova, reakéného typu s
chladenymi usmeriiovacimi lopatkami a rotorovymi lopatkami. Chladenie usmerfiovacich
lopatiek a rotorovych lopatiek vysokotlakovej plynovej turbiny zabezpecuje chladiaci vzduch,
privadzany zo sekundarneho prudu vzduchu v hlavnej spalovace; komore. Mnozstvo
chladiaceho vzduchu reguluje mechanizmus sustavy dodavky chladiaceho vzduchu
v zavislosti na teplote plynu za plynovou turbinou ,,ts.*.

Rotor vysokotlakovej plynovej turbiny je diskovej konStrukcie. Pomocou spojky je
hriadel’ vysokotlakovej plynovej turbiny spojeny s hriadel'om vysokotlakového kompresora.
Rotor vysokotlakovej plynovej turbiny je uloZeny na hlavnom dvojradovom gulickovom
lozisku a na val¢ekovom lozisku.

Nizkotlakovéa plynova turbina motora je jednostupiiovd, jednohriadelovd, reakéného
typu s chladenymi usmernovacimi lopatkami a nechladenymi rotorovymi lopatkami.
Chladenie usmeriovacich lopatiek nizkotlakovej plynovej turbiny zabezpeCuje chladiaci
vzduch zo sekundarneho prudu vzduchu v hlavnej spalovacej komore.

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

Vystupna sustava
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Vystupna ststavu motora R-29B-300 tvori diftzor komory pridavného spalovania,
predlzovacia rara a regulovatel'né vystupna dyza.

Difuzor komory pridavného spalovania sa sklad4d z vonkajSieho a vnutorného pléasta,
ktoré su medzi sebou spojené trindstimi rebrami, tromi kruhovymi stabilizatormi plamena,
tromi kruhovymi palivovymi rampami a dvoma zapal’ovacmi.

PredlZzovacia rura je teleskopicky spojena s difizorom komory pridavného spalovania.
Pri zapnutych rezimoch pridavného spalovania v predlzovacej rare prebieha proces horenia
zmesi paliva a plynu. Na druhom konci predlzovacej rary je upevnena regulovatelnd vystupna
dyza motora.

Vystupna dyza motora sa sklada z 36 segmentov, ktoré sa prestavuji pomocou silového
prstenca, ovladaného Siestimi hydraulickymi pracovnymi valcami. Do hydraulickych
pracovnych valcov sa privadza tlakové palivo, ktoré je dodavané zregulacnej sustavy
ovladania vystupnej dyzy. Synchronizaciu ¢innosti hydraulickych pracovnych valcov
zabezpecuje pruzny hriadel, umiestneny priamo v palivovom potrubi privodu tlakového
paliva k pracovnym valcom.

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

=910 mm.

.“\\\‘\\\
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Obr. 47 Stabilizétory ];;lameﬁa komore priavnéh spal’ovani motoraz R-29B-300

Skrifia pohonov

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

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

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

V.SUSTAVY MOTORA R-29B-300

Olejova sustava

Olejova sustava motora R-29B-300 je tlakova, cirkula¢na, uzatvorend s priamym
odvzdu$nenim do vysky letu H =11 az 12 km a pretlakovanim vzduchom vo vySkach nad H
> 11 az 12 km. Olejova ststava motora sa sklada z hlavnej a pomocnej vetvy. Hlavna vetva
olejovej ststavy zabezpecuje mazanie a chladenie lozisk, ozubenych prevodov motora. Této
vetva olejovej sustavy je v ¢innosti pri vSetkych rezimoch ¢innosti motora. Pomocna vetva
olejovej ststavy zabezpe€uje mazanie a chladenie lozisk a ozubenych prevodov turbinového
spustaca ,,T'S-21%. Tato vetva olejovej sustavy pracuje len pri spusStani motora. Hlavna vetva
olejovej sustavy motora sa skladd z palivo-olejového radidtora, olejovej nadrze, olejového
agregatu, odlu¢ovaca oleja, odstredivého odvzdusinovaca, odsavacieho olejového Cerpadla
prednej opory a olejovych dyz. Pracovny tlak oleja je p, = 0,35+0,05 MPa. PouZivany olej
,» VNII-NP-50-1-4F* alebo ,,MK-8P“. Pomocnu vetvu olejovej ststavy tvori olejova nadrz,
tlakové olejové cerpadlo sredukénym ventilom, uzatvaraci elektromagneticky ventil,
odsavacie olejové Cerpadlo turbinového spustaca a pomocné olejové Cerpadlo. Olejové
cerpadla st pohanané elektromotorom. Pracovny tlak v pomocnej olejovej sustave je p, =
0,15 az 0,25 MPa. Pouzivany olej je ,,VNII-NP-50-1-4F* alebo ,,MK-8P*.

Palivova sustava

Palivova sustava motora R-29B-300 zabezpecuje regulovant dodavku paliva do motora
v zé&vislosti na zvolenom rezime a podmienkach letu lietadla.

Palivova sustava motora sa rozdel'uje na palivovu sustavu nizkeho tlaku, palivovi
sustavu vysokého tlaku, palivovu ststavu regulovanej dodavky paliva do hlavnej spalovace;j
komory, palivovu sustavu regulovanej dodavky paliva do komory pridavného spalovania,
palivovu ststavu regulacie kritického priemeru vystupnej dyzy, sustavu merania a regulacie
teploty plynu za plynovou turbinou ,,ts.* a odpadovl palivovu sustavu.

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

Palivova sustava vysokého tlaku paliva sluzi na dodavku vysokotlakového paliva do
agregatov palivovej sustavy dodavky paliva do hlavnej spalovacej komory, do agregatov
palivovej sustavy dodavky paliva do komory pridavného spalovania a do palivovej sustavy
ovladania vystupnej dyzy. Palivovu sustavu vysokého tlaku paliva tvori odstredivé palivoveé
cerpadlo DCN-55A a piestikové vysokotlakové palivové Cerpadlo ND-55B. Tieto palivové
Cerpadla pracuju sucasne a vzajomne sa zalohuju.

Palivovd sustava regulovanej dodavky paliva do hlavnej spalovacej komory
zabezpecuje regulovani dodavku paliva do hlavnej spalovacej komory motora na ustalenych
a prechodovych rezimoch ¢innosti motora podla regulatného zdkona Qpusk = f(opom).
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Palivovt sustavu regulovanej dodavky paliva do hlavnej spalovacej komory tvori automat
davkovania paliva ADT-55B-2 a rozdel'ovac paliva do hlavnej spal'ovacej komory RTO-55.

Palivova sustava regulovanej dodavky paliva do komory pridavného spalovania motora
zabezpeCuje zapnutie a vypnutie pridavného spalovania a regulédciu dodavky paliva do
komory pridavného spalovania v zavislosti na polohe paky ovlddania motora a hodnote
celkového tlaku vzduchu za kompresorom motora Q,kps = f(0pom, pac). Palivovi ststavu
regulovanej dodavky paliva do komory pridavného spalovania tvori reguldtor pridavného
spalovania RF-55A, palivo-olejovy radiator, rozdelova¢ paliva do komory pridavného
spalovania RTF-55.

Palivovd sustava regulacie vystupnej dyzy motora zabezpecCuje prestavovanie
segmentov vystupnej dyzy podl'a programu nr = p,/ps = konst. na vsetkych rezimoch ¢innosti
motora alebo v zavislosti na teplote vystupnych plynov za plynovou turbinou t4. pri uvedeni
regulatora teploty t4. do Cinnosti. Palivovl ststavu regulacie vystupnej dyzy tvori regulator
vystupnej dyzy RS-55B, vzduchovy reduktor nastavenia stupfia expanzie T,
elektromagnetické odpustacie ventily vzduchu p,” a Sest’” hydraulickych pracovnych valcov
ovladania vystupnej dyzy so silovym prstencom.

Ststava merania a regulacie teploty plynu za plynovou turbinou ts. zabezpecuje
meranie strednej hodnoty teploty vystupnych plynov za plynovou turbinou t4 a automatické
udrziavanie tejto teploty na stanovenej hodnote zmenou prietokového prierezu vystupnej
dyzy. Sustava vydava signal ,,BBICOKASI TEMIIEPATYPA“ (VYSOKA TEPLOTA) pri
prekroceni nastavenej maximalnej teploty plynu za plynovou turbinou ,,t4c max.“ 0 hodnotu Aty
= 70+15°C a diskrétny signal pri teplote vzduchu na vstupe do motora t;. = 40°C. Ststavu
merania a regulacie teploty plynu za plynovou turbinou ,,t4. tvori snimac teploty vzduchu t;.
P-69-2M, vysielac teploty tsc RT-12-11V, vykonny mechanizmus regulatora teploty IM-21,
vzduchovy reguldtor nastavenia stupfia expanzie mr, regulator vystupnej dyzy RF-55,
signalizator polohy vystupnej dyzy a signalizator AC.

Odpadova sustava

Odpadova ststava motora R-29B-300 zabezpecuje odvod paliva, oleja a dalSich
odpadovych kvapalin, ktoré prenikaji cez tesnenia agregatov, a zbytkov paliva z palivovej
sustavy motora po zastaveni motora, mimo motor. Odpadova sustava motora sa sklada
z predného spolocného zberaca, odpadovej nadrze, zberaCa paliva z difuzora komory
pridavného spal’ovania, zberaca vystupnej dyzy, zberaca z turbinového spustaca TS-21 a zo
zberaCa paliva zplynovej turbiny. Odvod kvapaliny zodpadove; nadrze motora je
zabezpeceny potrubim do priestoru za vystupnu dyzu motora do prudu plynov.

Odmrazovacia sustava

Odmrazovacia ststava motora R-29B-300 zabezpecuje ochranu aerodynamického krytu
vstupného Ustrojenstva a ndbehovych hran usmernovacich lopatiek prvého stupiia kompresora
pred vznikom namrazy. V odmrazovacej stistave motora sa pouziva horuci vzduch, odoberany
za jedenastym stupiiom kompresora.

Sustava odberu vzduchu

Ststava odberu vzduchu motora R-29B-300 zabezpecuje odber horticeho vzduchu
z telesa hlavnej spal'ovacej komory pre ohrev vstupného Ustrojenstva motora, pre klimatizaciu
kabiny lietadla, pretlakovanie olejovych tesneni, chladenie plynovej turbiny, k ihle
vzduchového reduktora sustavy riadenia klinov vstupného ustrojenstva lietadla. V sustave
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pretlakovania olejovych tesneni je pouzity prepinaci ventil, ktory v zavislosti na tlaku
vzduchu prepina privod tlaku vzduchu od piateho alebo od jedendsteho stupnia kompresora.

Spustacia sustava

Spustacia sustava motora R-29B-300 zabezpecCuje roztoCenie rotora vysokého tlaku
motora, zapalenie zmesi paliva a vzduchu v hlavnej spalovacej komore, regulaciu dodavky
paliva do hlavnej spalovacej komory pri spustani motora a prechod na volnobezny rezim
motora. Spustanie motora mdéze byt vykonavané pomocou vonkajSieho zdroja elektrického
pradu alebo z palubnych akumulatorov. Spustaciu sustavu motora tvori turbinovy spust’a¢
TS-21, sptstacia palivova ststava, kyslikova sustava motora a ststava regulovanej dodavky
paliva do hlavnej spalovacej komory. Pri spistani motora na zemi roztaca turbinovy spustac
TS-21 cez skrifiu pohonov rotor vysokého tlaku. Turbinovy sptsta¢ TS-21 sa automaticky
vypina pri dosiahnuti otacok n, > 40 % alebo na zaklade ¢asového signalu po 40 sekundach
od zaciatku procesu spustania. Pri spiistani motora pocas letu sa turbinovy spustac TS-21
nepouziva. Rotory turbokompresora sa roztaCaju ndporom vzduchu. Maximalna doba
spustania motora na zemi je 50 sekund, pocas letu 30 sekind. SpusStacia sustava motora
zabezpecuje okrem spustania motora na zemi a pocas letu aj studené pretoCenie motora,
konzervaciu a odkonzervovanie motora. Kyslikovd ststava motora zabezpecuje privod
kyslika do zapalovacov v hlavnej spalovacej komore. Privod kyslika do zapalovafov sa
zapina len pri spustani motora pocas letu, pri vzniku nestabilnej prace motora a pri pouziti
raketovej vyzbroje.

Kontrolné a signalizacné pristroje

Kontrola ¢innosti motora R-29B-300 v kabine lietadla MiG-23BN sa zabezpecuje
pomocou dvojruciC¢kového ukazovatela otacok ITE-2, ukazovatela teploty ITG-1 a
ukazovatela tlaku oleja UI1-8. Jednotlivé rezimy ¢innosti motora R-29B-300 su signalizované
signalnymi tablami ,,JIEPEI'PEB JIBUI'.“ cervenej farby, ,,MACJIO* cervenej farby,
»~MACJIIO® cervenej farby, ,MAKCHUMAIJI“ zelenej farby, ,,®OPCAX* zelenej farby,
»3AJKUI. BBIKJIFOY.“ cervenej farby, ,,PE3EPB. CUCT. JIBUI'.“ zltej farby a,,COPL[*
cervenej farby. Zaznamové zariadenie ,,SARPP-12GM* lietadla MiG-23BN zaznamenava
pocas letu priebeh zmeny otaCok rotora nizkotlakového rotora ,,n;*, okamih zapnutia rezimu
»~MAKCHUMAIJI“, okamih zapnutia rezimu ,,OPCAX* a signal ,,BT*. Doba ¢innosti motora
R-29B-300 na jednotlivych rezimoch sa zaznamendva pomocou pocitadla doby cinnosti
motora ,,ESU-3“ na rezimoch ,MAKCUMAJI“ a ,,JIOJTHASL ®OPCAX* a pocitata doby
¢innosti motora na rezime , MAKCHUMAJIbBHASI ®OPCAXK*.

VI. TABUCKA REZIMOV

SPECIFICKA i TEPLOTA POVOLENA

TAH SPOTREBA OTAC]:Y RNT PLYNOV TLAK OLEJA _DOBA
PARAMETER / REZIM Fr PALIVA % toe [kp*l';n 2 CINNOSTI

[kp] Cn [°C] ’ t

Kkp.kg'.

| | | (kp-kg™.s"] |na zemi |poéas letu |na zemi Ipoéas letu Ina zemi |poéas letu |na zemi |poéas letu
[POZEMNY VOINOBEH (,3MTI') [<350 [~1000 kg.n'  [39a247 |- [max.450 [ s00 | <2 | - [10min. |-
[LETOVY VOENOBEH (,l1MI<) [- [- [s75 [s6az98 | 65242718  [2az4 [ 2 |neobmedzens
|CESTOVNY (bez chladenia) (,KP*) [4200£0,5% |0,75°% |s6a298 [57a298 | 65222718 [2az4 | 2 |ncobmedzena
[NOMINAL (,,HP) [4s00£29%  [[0,8270 [93£0,5 [93az100 [ 65222718 [ 2az4 [viacake2 |- [neobmedzens
[MAXIMAL (,M*) (8000, [0,94703 [100£0,5 [100",s | 718 az850 [3,5+0,5 |viac ako 3 [1 min. |neobmedzens
[MINIMALNE PRIDAVNE SPAZOVANIE (,M®<) |viac ako 9900 |viac ako 1,5 [1000,5 [100,5 | 71822850  [3,5+0,5 [viac ako 3/[30 sek. [neobmedzeni
[PLNE PRIDAVNE SPALOVANIE (,,1®%) [11500-2%  [1,87¢ [100£0,5 [100",s | 718 az850 [3,5+0,5 |viac ako 3 [30 sek. |[neobmedzens

Poznamka
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1. Doba nepretrzitej ¢innosti motora na rezimoch, pri ktorych je ru¢icka ukazovatela teploty
za plynovou turbinou ITG-1 v rozsahu zltého sektora sa obmedzuje rovnako ako pri
rezime ,,M“, okrem rezZimov obmedzovania teploty ts. a otacok rotora vysokotlakového
rotora ny, je povolend po dobu maximalne 3 minuty.

2. Pri &innosti motora s teplotou vzduchu na vstupe do motora t; = 40”"° s°C sa automaticky
zapina korekcia (zniZenie) teploty vystupnych plynov ,.ts“. Pri zvySeni teploty t; v
rozsahu od 407°5°C do 1455°C predstavuje korekcia teploty t4e regulatorom teploty At

=75+10°C.

3. Celkova doba nepretrzitej ¢innosti motora v rezime ,,M*, ,M®* a , II®* nesmie byt’
dlhs$ia ako 1 minuta.
4. Pri ¢innosti motora v rezime ,,JI®* pri teplote t; = 40" 5°C sa automaticky zapina
rozbeh otdcok n; (An; = 2,5+0,2 %). Pritom sa maximalne otacky n; nesmi zvysit’ na
viac ako n; = 103,7 %.

VIL. VYPOCET TEPELNEHO OBEHU MOTORA R-29B-300

1. Parametre vzduchu pre H=0m, M =0

Obr. 48 Principialna schéma motora R-29B-300

po =101 325,2 Pa;
To=288,15 K.

2. Parametre vzduchu pred vstupnym ustrojenstvom motora

k-1
Poc =p0.(l+T.M02

1

1,4

Po. = 101325,2.(1 +%.02jl’4_l ~1013252 Pa

T, =T, .(1+KT_1.M§j[K]

3. Parametre vzduchu pred axialnym kompresorom motora

T, = 288.(1 + %.OZJ =288,15K

T, =T, =288,15K
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plc = Jv 'pO(: [Pa]
p. =0,99.101325,2 = 100 311,95 Pa

4. Parametre vzduchu za nizkotlakovym kompresorom

Parcng = ”Kc,NK'plc[Pa]

Dk =3.100311,95 =300 935,84 Pa

k-1
x —1
T.

v
KC,NK
2e,NK — TlC‘ 1+

ke Nk

K]

1,4-1

30 -1

Ty, v = 288,15 1+ ~415,7K

5

5. Parametre vzduchu za vysokotlakovvm kompresorom

T
— Kc
TTgeyk = [1]
T ke, NK

Tyeyx =—— =4,1674

Py = ey -Pac, Nk [Pa]

Dok =4,167.300935,84 =1 253 999,7Pa

K-l

T2c,VK = Tzc,NK' 1+M [K]

Mkevk

4-1

1,4-
L4
T, x =415,7, 1+M =664,85 K
’ 0,84

2

6. Parametre plynu za hlavnou spal’ovacou komorou

Dse = P2 Ok [Pa]
P, =1253999,7.0,96 =1 203 839 Pa
T, =t, +273,15[K]
T,, =1083+273,15=1 356,15 K

7. Parametre plynu za vysokotlakovou plynovou turbinou

C
T4c,VT =T - CL-(T%,VT - Tzc,NK )&[K]

p,pllm pl
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T,.,r =1356,15 —ﬂ.(664,85 —415,7)1=1137,73 K
’ 1158.0,99

T . 1 K -1
Payr = D3 1— [1 - ﬂ}— [Pa]
T, Nrevr

Payr = 1203839,7.[1 - (1 =

1,33

1,33-1
=527 519 Pa

1137,73) 1
1356,15 ) 0,87

8. Parametre plynu za nizkotlakovou plynovou turbinou

Cpor 0,
T;lc = T;lc,VT - £ '(];c,NK - T;()‘_[K]
p,pllm Qpl
T, =1137,73 - %(415,7 —288,15).1=1025,91 K

K

T, 1 K -1
Pac = Paeyr| 1~ (1 - L} [Pa]
Toewr ) Mrenr
1,33

1331
Pic = 527519{1 —(1 - 102591] ! } =329 646,1 Pa

1137,73 /0,89

9. Kriticky pomer tlakov na vystupnej dvze motora

Do 1013252
P 3296461

=0,3074

10. Kriticky pomer tlakov na vystupnej dvze motora

- K -1
2] e
p4c KRIT K’+1 (DVD
1,33

B i
(&j :{1_1933 I 1 2} 0,526
Do) 133+1 098

11. Stanovenie charakteru prudenia vo vvstupnej dvze motora
0,3074 < 0,526

(&] - (p_j
p4C p4c KRIT

Nadkriticky tlakovy spad !

12. Stanovenie prudu plynu pri nadkritickom tlakovom spade na vystupnej dvze motora

Cs =as =+k 11
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T,=——1T,
e
2
T, = .1025,91=880,61 K
1,33+1

s =+/1,33.287,4.876,99 =580,18 m.s™

];ad = Ay~ 7;0 __];
o

1025,91-880,61

Ti,, =102591- =876,12 K
];ad Jk:_l
p :p c’l T
5 4 ( ];C
133
1,33-1
Ps =329646,1 876,12 =174 494 Pa
1025,91
13. Vvstupny prierez vvstupnej dvzy motora
AS — Qpl
PsCs-Hyp
_Ps
Ps "1,
174494 3
=—— =0,6895 kg.m
Ps 287,4.880,61 &
A = 105 =0,2651 m*
0,6895.580,18.0,99
D, = 4.4
T

D= 2228 g sg1m
V2

14. Specificky ah a ah motora na maximalnom reZime

1 _
F =c,—c, +—.(p5 —po)[N.s.kg 1]
psC

5-Cs
1

F,=580,18—0+——
0,6895.580,18

(174494 -101325,2) = 763,09 N.kg s

FT = Qpl'Fm[N]
F, =105.763,09 =80 124,07 N
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15. Specificka spotreba paliva na maximalnom reZime

3600
Clﬂ =
F

m

1 L
.aTo[kg.N U]

c, = 3600 .0,021=0,099 kg.N"'h"
763,09

16. Odchylky vypocitanvch hodnot od zadanych hodnot

AFT — FT,vy'p. [0 0]

FT,zad.
AF, = M =1,0209 —» +2,09%
78480
Ac, = M[%]
Cm,zad.
c, = 0,09 =101,033 > +1,033 %
0,0958

VI. ZAVER

Pribliznym vypoctom tepelného obehu jednoprudového leteckého turbokompresorového
motora R-29B-300 bola zistend hodnota tahu na maximalnom rezime Fr = 80 124,07 N

a §pecificka spotreba paliva ¢, = 0,099 kg.N'.h™". Tieto hodnoty v porovnani s hodnotami

z technickej dokumentacie sa odliSuji: tah Fr = 78 480 o + 2,09 % vyssi ako zadany tah a

Specificka spotreba paliva cm = 0,099 kg.N".h' je 0 +1,033 % vicsia ako hodnota udavana

vyrobcom.
TABUI’KA VYSLEDKOV
VELICINA HODNOTA JEDNOTKA
Poc 101 325,2 Pa
Pic 100 311,95 Pa
P2e,NK 300 935,84 Pa
P2c,vk 1253 999,7 Pa
P3c 1203 839 Pa
P4c,vr 527 519 Pa
P4cNT 329 646,1 Pa
Ps 174 494 Pa
Toc 288,15 K
Ty 288,15 K
Taenk 415,7 K
The,vk 664,85 K
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Tse 1356,15 K
Tyevr 1137,73 K
Tyent 102591 K

Ts 880,61 K

Cs 580,18 m.s™

Ps 0,6895 kg.m™
Ds s 0,581 m

F,, 763,09 N.s.kg™

Fr 80 124,07 N

Cm 0,099 kg.N"'.h'
AFy +2,09 %
ACm +1,033 %
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PRIKLAD & 4

Zadanie

Vypocitajte zakladné parametre tepelného obehu jednoprudového leteckého
turbokompresorového motora Olympus 593 Mk. 610 pri jeho cinnosti na zemi pri
maximalnom rezime, ak st dané nasledné vstupné hodnoty parametrov:

Ho=0m;
co=0 m.s'l;

Mo = 0;
po=101325,6 Pa;
Q,=186kgs™;
t3c = 1194°C;
ke = 15,5;
op=1;

On = 1;

NKe = 0,792;
OHSK — 0,93;
NMm = 0,96;
Nvp,e = 0,97;
NTe = 0,874

OopT — 0,935,
k=14

k' =1,33;

Cpv = 1005 J.kg'l.K'l;
cppr = 1158 T kg K';
r=287,4JIkg' K.

Kontrolné udaje motora

":Fah motora Na MAaXIMAINOM TEZIME. .....ceeeeeeneeee e e e e e aee e Fr=169,2 kN
Specificka spotreba paliva na maximalnom rezime...........ccceeeveerveecveennnnne cm=0,142 kg N h!
Poznamka

V uvodnej Casti vypoctového cvicenia spracujte strucny technicky popis daného motora,
ktory dopliite ilustrativnymi schémami, grafmi a fotografiami.
V zévere zhodnotte sulad vysledkov priblizného vypoctu so skutoénymi hodnotami

parametrov, ktoré si uvadzané v technickej dokumentécii a vycislite v percentach chybu
vypoctu tahu Fr a Specifickej spotreby paliva cy,.
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1. UVOD

Prekroc¢enie zvukovej bariéry v dopravnom letectve bolo vzdy snom l'udstva a v roku
1962 sa to stalo skutocnost'ou. Lietadlo Concorde, ktoré bolo pohanané motormi Olympus
593 MK-610 sa stalo fenoménom letectva. Ked'ze Concorde lietal nadzvukovou rychlostou,
jeho konstrukcia neumoznovala dopravu vécsSieho poctu cestujucich. Nevyhodou bol jeho
maly vnutorny priestor, ¢o vSak bolo vykompenzované luxusnymi sedadlami a dokonalou
obsluhou. Prevadzka lietadla Concorde bola ukoncené v dosledku tragickej havarie v Parizi
a naslednym tlakom na ekonomicku efektivnost’.

1.1 Histéria motora Olympus 593 MK-610

Jednoprudovy letecky turbokompresorovy motor Olympus bol prvykrat vyvinuty
a vyrobeny firmou Bristol Aero Engines, ktord sidlila vo Filtone v Anglicku. Ako pohonna
jednotka sa motor Olympus pouzil v bombardovacom lietadle Avro Vulcan ,,V*. Prvy let
prototypu lietadla Vulcan (VX777) sa uskutoc¢nil dna 3. septembra 1953. Lietadlo pohanali
Styri motory Olympus 100.

Obr. 49 Lietadlo Avro Vulcan

V roku 1962 britski a franctizski inzinieri zacali s vyvojom lietadla Concorde, ktoré
malo byt schopné lietat’ pri nadzvukovych rychlostiach na zaocednskych linkach. Toto
lietadlo, vyrobené spolupracou firiem British Aerospace a Aerospatiale, bolo povazované
zmnohych hladisk za technicky zazrak. Motor lietadla Concorde sa povazoval za
najzaujimavejsiu ¢ast’ kvoli novym zariadeniam, ktoré boli navrhované pre nadzvukové lety.
Navrh a vyvoj motora spolocne zabezpecovali britska (Rolls-Royce) a francuzska (SNECMA)
firma. Lietadlo Concorde bolo pohanané spociatku motorom Olympus spolo¢nosti Bristol —
Siddeley, ktory bol pouzity aj v strategickom bombardovacom lietadle Vulcan. Bolo vSak
potrebné vykonat mnoho vylepSeni na tomto motore, pretoze bol povodne navrhnuty pre
podzvukové lietadla. Vysledkom vylepSeni sa stal novy motor Olympus 593 MK-610.

Jednoprudovy letecky turbokompresorovy motor bol jasnou volbou pre nadzvukova
dopravu, aj ked dals$im moznym rieSenim by bolo pouzitie dvojprudového leteckého
turbokompresorového motora. Dvojpradové motory boli tich$ie a GspornejSie pri
podzvukovych rychlostiach ako jednopridové motory. Na druhej strane inZinieri spolo¢nosti
Rolls-Royce a Snecma prisli na to, ze pri nadzvukovych rychlostiach by dvojprudovy motor
vytvaral netimerny odpor v dosledku vacsieho ¢elného prierezu.
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Obr. 52 Trojpohl'adova schéma nadzvukového dopravného lietadla Concorde



V roku 1962 bol najvykonnejSim leteckym motorom v Eurdpe jednoprudovy letecky
turbokompresorovy motor Olympus, ktory mal sucasne aj najvacsi potencial na d’alsi vyvoj.
V doésledku toho sa stal aj zakladnou pohonnou jednotkou v Eurdpe pre nadzvukové lety.
Avsak pri vyvoji lietadla Concorde musel prejst’ tento motor néslednymi zmenami:

- Clastocné prehriatie pri prekroceni zvukovej bariéry a pouzitie regulovatel'nych vystupnych
dyz,

- pouzitie novych materidlov s vysokou tepelnou odolnost'ou, aplikacia stavitenych
vstupnych ststav, ktoré¢ spomalovali vstupny prud vzduchu do motora.

Najvacsim problémom tychto inovacii bolo umoznenie nadzvukovych letov pri
zachovani pozadovanej Uc¢innosti motora pri podzvukovych rychlostiach apri nizkych
teplotach.

II. CHARAKTERISTIKA MOTORA OLYMPUS 593 MK-610

Letecky turbokompresorovy pradovy motor Olympus 593 MK-610 je jednoprudovy,
dvojhriadelovy motor so sedemstupiiovym nizkotlakovym axidlnym kompresorom,
sedemstupniovym vysokotlakovym axidlnym kompresorom, prstencovou hlavnou spalovacou
komorou, jednostupniovou vysokotlakovou axialnou chladenou plynovou turbinou reakéného
typu, jednostupiiovou nizkotlakovou axidlnou chladenou plynovou turbinou reakéného typu,
vystupnou sustavou s komorou pridavného spalovania a pevnou primarnou vystupnou dyzou
a regulovatel’nou vystupnou dyzou.

Ullu [

L

b =

Obr. 53 Principidlna schéma motora Olympus 593 Mk. 610

III. ZAKLADNE TECHNICKE UDAJE MOTORA OLYMPUS 593 MK.
610

Tah motora na maximalnom rezime Frmax. =139,4 kN

Tah motora na reZime pridavného spalovania Frps=169,2 kN
Otacky nizkotlakového rotora na maximalnom rezime N max. = 6 500 min.™!
Otacky vysokotlakového rotora na maximalnom rezime N2 max. = 8 530 min.”!
Maximalna teplota plynov pred plynovou turbinou t3cmax. = 1 194°C
Maximalna teplota plynov za plynovou turbinou tac.max. = 806°C
Speciﬁcké spotreba paliva na maximalnom rezime Cm.max. = 0,122 kg.N'l.h'1
Spotreba paliva na maximalnom rezime Chod.max. = 10 500 kg. h'!
Maximalny stupeni stlacenia kompresora ke = 15,5

Dodavka vzduchu do motora na maximalnom rezime Q, =186 kg.s'1
Celkova dizka motora L=4039 mm
Maximalny priemer motora Dpax = 1219 mm
Vstupny priemer motora D;=1206 mm

Suchéd hmotnost’ motora G=3175kg
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IV. KONSTRUKCIA MOTORA OLYMPUS 593 MK-610

Obr. 55 Umiestnenie motorov pod kridlom

Vstupné tstrojenstvo

Nadzvukovy prad vzduchu spdsobuje ukompresora vytvaranie razovych vin na
lopatkéch rotora, €o si vyZaduje znacné skrutenie lopatiek a vznik vibracii, a v dosledku toho
aj celkové znizenie UCinnosti motora. Z tohto dovodu musi mat’ kazdy motor ureny pre
nadzvukové rychlosti Specidlne vstupné ustrojenstvo, ktoré ma za ulohu spomalit’ prud
vzduchu na M = 0,5. VicSina nadzvukovych stihacich lietadiel pouziva na znizenie rychlosti
pradiaceho vzduchu vysuvny kuzel’, umiestneny vo vstupnom ustrojenstve. Avsak u lietadla
Concorde nie je mozné pouzit' tento spOsob zniZenia rychlosti pridiaceho vzduchu
z viacerych dévodov, najmi kvoli Stvorcovému tvaru vstupného ustrojenstva motora a kvoli
dlhej dobe letu pri nadzvukovych rychlostiach.

Nabehové hrany vstupného ustrojenstva lietadla Concorde su ostré a maji stavite'né
(konvergentné, divergentné) panely. Ostré ndbehové hrany umoziiujii zbrzd’ovanie razovych
vin predtym, ako sa prid vzduchu dostane do vstupu. Z toho dovodu, ked’ vzduch vstupuje do
staviteIného vstupného Uustrojenstva, zriedkakedy prekroc¢i hodnotu M = 0,9. Vo wvnutri
vstupného uUstrojenstva sa nachadzaju pohyblivé panely, ktoré umoznuji zmensit’ prietokovy
prierez, a tym regulujt prietok vzduchu pred vstupom do kompresora. Pocas vzletu st rampy
uplne otvorené, aby dodavka vzduchu do motora bola ¢o najvac¢sia. Pomocny otvor pre privod
vzduchu, ktory sa nachadza pod gondolou motora, sa otvara v pripade potreby zvicSenia
prietokového mnozstva vzduchu. Tento otvor sa zatvori az pri rychlosti M = 0,7. Po
dosiahnuti rychlosti M = 1,3, sa panely postupne uzatvérajl, a tym sa znizuje hmotnostny
prietok vzduchu do motora. Panely reguluju potrebné mnozstvo vzduchu, pricom nadbyto¢né
mnozstvo vzduchu slizi na chladenie motora. Pri rychlostiach M = 2 sa panely nachadzaja

80



v dolnej polohe a maji za ulohu spomal'ovat’ prud vzduchu na rychlost M = 0,5. To viedlo
k vzniku razovych vin na ostrych nabehovych hranach vstupného ustrojenstva. Niektoré
razové viny sa dostali az na posledny stavitelny panel, ale nikdy nedosiahli kompresor.
Spomalovanim pradu vzduchu sa zvysuje tlak vzduchu pred nizkotlakovym kompresorom.
Okrem toho tieto panely napomahaju premenit’ turbulentné pradenie vzduchu na laminarne, a
tym zabezpecuju hladky vstup vzduchu do kompresora. Téato funkcia panelov je velmi
doélezita pri vysokych rychlostiach, ked’Zze turbulentné prudenie by sposobovalo nebezpecné
vibracie v kompresore.

! S—

Obr. 56 Pohl'ad na vstupné ustrojenstva 'avych motorov lietadla Concorde

Stavitelné panely maju aj Specidlnu polohu pri vypnuti motora pocas letu. V pripade
poruchy motora pocas letu sa panely uplne vysunuli dole, otvoril sa pomocny privod vzduchu
a privddzal do motora €o najviac vzduchu. Prebyto¢né mnoZstvo vzduchu, ktoré bolo
privadzané do regulovate'ného vstupu, bud’ obchadzalo motor, alebo bolo vypustané cez
pomocné vystupy vzduchu. RegulovateI'né vstupné Tustrojenstvo bolo navrhnuté pre
nadzvukové rychlosti letu, avSak pri podzvukovych rychlostiach, najmai pri vzlete, spésoboval
ich Stvorcovy prierez narusenie prudenia vzduchu, ¢o malo za nasledok vibracie.

Klapky pre Primarna

Variabilné panely  opyndarny vzduch dyza
LY

o

o

e i Dvierka pre

Frl_savacle privod

dvierka chladiaceho
vzduchu

Obr. 57 Konfigurécia vstupného ustrojenstva nadzvukového dopravného lietadla Concorde pri
vzlete (pomocny privod vzduchu sa uzatvara pri M = 0,93)
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Sekundarné dvierka su otvorené ———j g
4 — ﬁ

I vy [l - - {-
S
Dyza sa d'alej otvara

Obr. 58 Konfiguracia vstupného tstrojenstva nadzvukového dopravného lietadla Concorde po
vzlete pri znizovani hluku (je otvoreny sekundarny prad vzduchu okolo motora)

T
R3 -
vlnirnve _-——_——‘f-qf

Obr. 59 Konfiguracia vstupného ustrojenstva nadzvukového dopravného lietadla Concorde
pocas letu pri rychlosti M = 2,0

""*-,,:
..... “."_" »
_—_"f_'?

| ——
Perucha motora % Odpustacie

dvierka su
otvorené

Obr. 60 Konfiguréacia vstupného ustrojenstva nadzvukového dopravného lietadla Concorde pri
poruche motora pocas letu pri nadzvukovej rychlosti

Reverzaciatahu yo ., otvoreny Segmenty su v reverzaénej

polohe

Obr. 61 Konfiguracia vstupného Ustrojenstva nadzvukového dopravného lietadla Concorde pri
reverzacii tahu
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Obr. 62 Vstup do kompresora motora Olympus 593 MK-610

Nizkotlakovy kompresor

Prvé verzie motora Olympus 593 mali sedemnast’ vstupnych rebier, mali mensi
hmotnostny prietok vzduchu, ktory sa vSak neskor zvysil o 5% pomocou tUprav konStrukcie
kompresora. Casti konstrukcie kompresora boli vyrobené zo zliatiny horéika a zirkénia, aviak
u lietadla Concorde uz boli pouzité konStrukcie kompresora z titdnovych zliatin. Vstupné
usmernovacie rebra boli duté, ¢o umoznovalo cirkulaciu vzduchu vo vnutri rebier, o sa
vyuzivalo na odmrazovanie vstupu kompresora.

Nizkotlakovy axidlny kompresor ma sedem stupniov. VSetky rotorové lopatky a disky
nizkotlakového kompresora su vyrobené ztitdnu. Statorové lopatky si vyrobené z
nehrdzavejicej ocele. Disky rotorovych lopatiek su spojené pomocou licovanych skrutiek
a vytvaraju diskobubnovu konstrukciu rotora nizkotlakového kompresora. Priemer prednej
Casti nizkotlakového kompresora je 1,219 m, ¢o limituje prietokové mnozstvo vzduchu.

Vysokotlakovy kompresor

Vysokotlakovy axialny kompresor je tiez tvoreny siedmimi stupfiami. Jeho sendvicova
konstrukcia je velmi podobnd konstrukcii nizkotlakového kompresora. Prvé tri stupne
rotorovych lopatiek su vyrabané z titdnovych zliatin, pricom posledné Styri stupne su z tzv.
zliatiny Nimonic 90 (zliatina niklu a kobaltu), ktora je schopna znaSat’ vysoké teploty. Skriiia
vysokotlakového kompresora je vyrobena z nerezovej ocele. Chladiaci kanal je izolovany od
rotora vysokotlakového kompresora, kvoli prenosu tepla a aby sa vzduch neohrial pred
vstupom do chladenych priestorov plynovej turbiny. Hnaci hriadel’ kompresora je upevneny
k zadnej prirube rotora vysokotlakového kompresora.

Prave vysokotlakovy kompresor bol jednou ztych casti motora Olympus, ktoré
sposobovali najvicsie prevadzkové problémy. KonStruktéri sa snazili ¢o najefektivnejSie
zabranit’ prenosu tepla medzi rotorom nizkotlakového kompresora a chladiacim vzduchom.
Pocas Startu motora sa rotorové lopatky prvého stupna rychlo ohrievali, zatial' ¢o vonkajSia
Cast’ zostala studend. Opacny problém nastal poCas vypnutia motora, kedy sa vonkajSia Cast’
pomalSie ochladzovala ako rotorové lopatky. Ztoho doévodu boli lopatky vyrédbané
z materialov, ktoré odolavali vysokym teplotam.

Spalovacia komora

Spalovacia komora je prstencového typu. Palivo je privadzané cez Sestnast’ palivovych
dyz do plamencov. V prednej Casti spalovacej komory sa nachadzaju zadné loziska
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vysokotlakového kompresora. Spalovacia komora motora je vyrobena ztepelne odolnej
niklovej zliatiny.

Plynova turbina

Vysokotlakova plynova turbina je axidlna, jednostupnova, chladenda vzduchom od
nizkotlakového kompresora. Chladiaci vzduch ma teplotu 120°C. Pri vzletovom rezime je
maximalna teplota plynu na vstupe do plynovej turbiny 1194°C. Rotor vysokotlakovej
plynovej turbiny je vyrobeny ako vykovok.

Nizkotlakova plynova turbina je axialna, jednostupniova, vSetky lopatky su chladené
vzduchom od nizkotlakového kompresora.

Komora pridavného spal’ovania

Povodne sa u lietadla Concorde nemala pouzit komora pridavného spalovania, avSak
potrebny t'ah pocas vzletu a tah potrebny k prekro¢eniu rychlosti zvuku si vyzadoval pridavné
spalovanie. Pri zapnuti pridavného spalovania sa zvysil tah pri vzlete 022% apri
transonickom zrychleni o 30%. Pridavné spalovanie sa zapina pri vzlete a vypina sa pocas
podzvukového stipania.

Obr. 63 Komora pridavného spal'ovania motora

Vystupna dyza

Vystupna dyza motora je nadzvukova. Primarna Cast’ vystupnej dyzy pozostava z pevnej,
konvergentnej dyzy. Vystup je tvoreny segmentmi, ktoré st ovlddané pneumaticky. Ked’ je
zapnuta komora pridavného spalovania, dyza sa Uplne otvori a umoziiuje dokonali expanziu
horticich spalin. StaviteI'na dyza umoziuje optimalne regulovat’ vstupnu teplotu do plynovej
turbiny.
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Obr. 64 Vonkajsie segmenty vystupnej dyzy motora Olympus 593 MK-610

Sekundarna ast’ vystupnej dyzy je konstruovana pre nadzvukové rychlosti letu. Ulohou
tejto vystupnej dyzy je dosiahnut’ maximalnu ucinnost’ motora pri vSetkych rezimoch letu a
zabezpecCit’ reverzaciu t'ahu pocas pristavania.

V.SUSTAVY MOTORA OLYMPUS 593 MK-610

Palivova sustava

Motor Olympus 593 MK-610 pouziva ako palivo letecky petrolej JET A. Palivova
sustava pozostava z dvoch palivovych Cerpadiel, priCom prvy stupen je ovladany mechanicky
a zasobuje palivom hlavnu spalovaciu komoru a komoru pridavného spalovania pocas letu.
U tohto motora je pouzita palivovd sustava nizkeho tlaku namiesto palivovej sustavy
vysokého tlaku, ktord bola pouzitd u skorSich verzidch motora. Pouzitie tejto ststavy
umoziiuje zniZzenie hmotnosti motora, lebo pouzité Casti palivovej sustavy su l'ahSie. Privod
paliva je regulovany pomocou palivového reguldtora. Mnozstvo paliva, ktoré je dodavané do
komory pridavného spalovania je imerné mnozstvu paliva, ktoré¢ je doddvané do hlavnej
spalovacej komory. Regulacia palivovej sustavy sa realizuje syst¢tmom ELECMA.

Olejova sustava

Motor Olympus 593 MK-610 pouziva systém nepriameho mazania. Pozostdva
z tlakového olejového Cerpadla a sustavy odsévacich cerpadiel. Hortci olej je chladeny
palivo-olejovym vymennikom systému Serck. Pat hlavnych lozisk je mazanych olejovym
filmom, ¢im sa zabranuje vibraciam.

VI. TABUCKA REZIMOV MOTORA OLYMPUS 593 MK-610

Parameter Tah n; n, tsc Casové
ReZim [1bs] [Yo] [Yo] [°C] obmedzenie
Vzletovy s PS 38 130 102 105,7 806 5 minut
Vzletovy bez PS 37 080 102 105,7 806 S minut
Stupanie s PS 32 800 102 105,1 755 15 minut
Maximalny 28 800 102 105,3 736 Bez obmedzenia
Vol'nobeh - - 60 - Bez obmedzenia
Reverz (zem) - - 98 - 30 sekund
Reverz (let) - - - - 4 minty

100 % n; = 6 500 min.™!
100 % n, = 8 330 min.!

85



VIL. VYPOCET TEPELNEHO OBEHU

1. Parametre vzduchu pre H=0,M =0

p, =101 325,2 Pa
1, =288,15S K

2. Parametre vzduchu pred vstupnym ustrojenstvom

1 P
Do :po.[1+KT.M0 zj [Pa]

1,4

Py, = 101325,6{1 + %.Ozj“_l ~101325,2 Pa

Iy, = 288{1 +%.02} =288,15K

3. Parametre vzduchu pred axialnym kompresorom

plc = O-rv‘o-D'pOC[Pa]

Kde:
o, =1
o, =0,98.
. =1.0,98.101325,2 =99 298,7 Pa
2
T, =T, =T, +-—[K]
2'Cp,v
Kde:

¢, =10057 K" kg
02

T, =288,15+ =288,15 K
2.1005

4. Parametre vzduchu za nizkotlakovym kompresorom

Paeng = ”Kc,NK'plc[Pa]
Kde:

Tkeng = 3,58.

Dacng = 3,58.99298,7 =355 489,35 Pa

x—1

1+ T ke NK -1 [K]

Nke nk

Tzc,NK =T

le*
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Kde:

Nrenx = 0,83
k=14.
1,4-1

e
T, e = 288,15. 1+% =446,5 K

2

5. Parametre vzduchu za vysokotlakovvimm kompresorom

T
_ Kc
Tgeyk = [1]
Ke,NK

15,5
ﬂ-Kc,VK = ﬁ =4,33

Poeyx = ”KC,VK-pzc,NK[Pa]
Daerx =4,33.355489,35 =1 539 268,89 Pa

K—1

Tgewk * —1 [K]

Tzc,VK = Tzc,NK' 1
Nkevk

Kde:
Ngenk = 08.

1,4-1

L4
Ty, e =446,5] 1+ % =736,75 K

M

6. Parametre vzduchu za hlavnou spal’ovacou komorou

Pse = PO e[ Pa]
Kde:
O sx = 0,93
Ps. =1539268,89.0,93 =1 431 520,07 Pa
T, =t,+273,15[K]
T, =1194+27315=1467,15K

7. Parametre plynu za vysokotlakovou plynovou turbinou

C
T4c,VT = T3c - p’;l;]m -(Tzc,VK - TZc,NK)‘Qg;[[K]

Kde:
c,, =1005J K~ kg™";
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¢, =1158J.K " kg™';

1, =0,96.
T, ,, =146715 - ﬂ.(nms —446,5).1=1204,75K
’ 1158.0,96
T, 1|
Pacyr = p3c{1 - (1 _ﬂj-—} [Pa]
T, ) Nrcyr
Kde:
Nreyr =087
Kk'=133.

133
1201,75) 1 |33
1467,15 ) 0,87

Pacyr =143 1520,07.{1 - (1 - ~559492,82 Pa

8. Parametre plynu za nizkotlakovou plynovou turbinou

c,, §
T4c,NT = T4c,VT - L'(TZL‘,NK -1, ) g [K]

p.pl=lm sz

Kde:
¢,,=1005J K kg™";
¢, =1158J. K" kg™,

1, =0,96.

T, vy =1204,75— &.(446,5 —288,15).1=1061,6 K

’ 1158.0,96
T, 1|
Pacnr = Pacyr -l:l - (1 - %J :l [Pa]
seyr ) Mre Nt

Kde:
Nrenr = 0,875
x'=133.

1,33

Do = 559492,82) 1-[ 1= 100L0 | L 1 300560 3 pa
' 1204,75 ) 0,87

9. Pomer tlakov na vvstupnej dvze motora

Do 1013252
P 3095693

=0,3334
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10. Kriticky pomer tlakov na vystupnej dvze motora

[&j {bﬂ. ! ]"’1[1]
Pic KRIT K+l (pVDZ

Kde:
o, =097,

1,33
— 1,33-1
(&j :{1_133 I,L} ~0,529336
) 133+1 097

11. Stanovenie charakteru pradenia vo vvstupnej dvze motora
0,3334 < 0,529336

DPac Pac

Nadkriticky tlakovy spad!

12. Stanovenie parametrov prudu plynu pre nadkriticky tlakovy spad vo vystupnej dvze
motora

s =as=+K.1".T} [m.s_l]
Kde:
r=2874J K 'kg";
x'=133.

ro 2
xK'+1

T [K]

T=—2
1,33+1

.1061,6 =911,25 K

¢, = a, =+/1,33.287,4.911,25 =590,2 m.s!
Ty — T

Mvp

Y;ad = T;lc - K

Kde:
My =097

7,,, =1061,6 10010~ 91125

=906,6 K

2

&9



1,33

133-1
206,60 ] =163 870,2 Pa

1061,6

ps = 309569,3.(

13. Kriticky a vyvstupny priemer vvstupnej dvzy motora

A5 = i[mz]
Ps-Cs-Hyp
Kde:
Ly = 0,99
=5 lkgm™
Ps T, [ g ]
163870,2 3
= 020702 626 kg.m
P = 287.4911.25 .

186

A = =0,514 m*
0,626.590,2.0,99

D, :\/4.A5 :\/4.0,514 0,805 m
T T

k'—1

Cs = 77VD.2.cp'p,.7:‘C,NT. 1—(L] [m.s_l]

4¢,NT

Kde:
¢I§D =17, =0,97.

1,33-1

1,33
Mj =759,75 m.s™"

cs = 10,97.2.1158.1061,6, 1—
309569,3

K'—1

]g,ud. = ];c;]VT'( I?O J [l(]

4c¢.NT

1,33-1

RED
101325,2j _ 804,66 K

T,., =10616.
- 3095693

I = T4c,NT - (T4c,NT ~Tsa )UVD [K]

T, =1061,6 — (1061,6 —804,66).0,97 =812,4 K
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Kde:

Ly = 0,99.
— pé k m—3
P I"Tﬁ [ g. ]
101325.2 4
= U997 ) 434 kg.m
Ps = 28748124 g
s = 186 =0,5698 m*
0,434.759.75.0,99
D - 4.4, (]
T

Dy =222 _g g5y m
V2

14. Specificky tah a tah pri maximalnom reZime

F =c,—c, [N.s.kg_l]

F =759,75-0=1759,75 N.s.kg”’
FT :QplFm[N]

F, =186.759,75=141 313,5S N

F
F, = Tram o

T,zad.

AR, = 13135 4 013172 4
139400

15. Specificka spotreba paliva na maximalnom reZime

c, :@. 1 [kg.N’l.h’l]

F al,

c, = 3600 .0,02135=0,1012 kg.N"".h"
759,75

C
Ac, =22 %]

Cm,zad.

c, = 01012 =0,9922 %
0,102
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VIII. ZAVER

Pribliznym vypoctom bol stanoveny t'ah Frma=141 313,5 N, Specificka spotreba paliva
Cmmax= 0,1012 kg N"'.h' adalsie parametre tepelného obehu jednopradového leteckého
turbokompresorového motora Olympus 593 MK-610 na maximalnom rezime.

Vypocitané hodnoty sa od parametrov uddvanych v technickej dokumentéacii motora
odliSujit utahu (Frma—= 141313,5 N) o AF,= +1,32 % au Specifickej spotreby paliva

(Comax=0,1012 kg.N"h™") 0 Ac, = -0,78 %.

TABULKA VYSLEDKOV
VELICINA | HODNOTA JEDNOTKA
Poc 101325,2 Pa
Pic 99 298,7 Pa
P2c,NK 355 489,35 Pa
P2,V K 1539 268,89 Pa
Psc 1431 520,07 Pa
PacvT 559 492,82 Pa
Pic, NT 309 569,3 Pa
Ps 163 870,2 Pa
Toe = Tie 288,15 K
Taenk 446,5 K
Tzc,VK 736,75 K
Tse 1 467,15 K
Tyevr 1204,75 K
Tyent 1061,6 K
Ts 911,25 K
Ts aa. 906,6 K
Ps 0,626 kg.m™
As 0,509 m’
Ds 0,805 m
T 812,4 K
T 0. 804,66 K
Po/ Pac 0,3334 1
(Ps / Pac)krir. 0,529 1
Cs 759,75 m.s™
Pe 0,434 kg.m'3
A 0,5698 m’
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D 0,852 m
| 759,75 N.s.kg"’
Fr 141 313,5 N

AFy 1,317 %

Cm +0,1012 kg.N"'.h!

Acp -0,78 %
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1
Oc‘lo = f(t3c’-r2c)’ 7sp =O,98

l, = 14,942 kgkg" , H =4,27.10" J.kg'

t;. = 1200°C

400 500 600 T,.[K]
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ZADANIE

TEPELNY OBEH JEDNOPRUDOVEHO LETECKEHO
TURBOKOMPRESOROVEHO MOTORA

PRIKLAD & 1

Vypocitajte zakladné parametre tepelného obehu jednoprudového leteckého
turbokompresorového motora AL-7F-1 pri jeho ¢innosti na zemi pri maximalnom rezime, ak
su dané nasledné vstupné hodnoty parametrov:

Hy=0m;
co=0kmh™;

My :O;

po =94 322,1 Pa;
Q,=114kgs™;

t3c = 900°C;

TKe = 9’1>

op =0,96 — 0,985;
ow=1;

Nke = 0,78 — 0,82;
ousk = 0,93 -0,97;
NMm = 0,96 — 0,98;
Nvb.c = 0,96 — 0,98;
Nre = 0,86 — 0,92;
k=14

k' =1,33;

cpy = 1005 T kg' K';
cpp = 1158 T kg K,
r=287,4 kg K.

Kontrolné udaje motora:

Tah motora na MaximAINOM TEZIME. .........oveveeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeee e eeeeeeeeen Fr=66,71 kN
Specificka spotreba paliva na maximalnom rezime............ccceevvveeeceveennnnenn. cm= 0,145 kg N h!
Maximalna teplota plynu za plynovou turbinou...........ccoeeeverienenneniencenennene tac,max. = 685°C
Poznamka:

V uvodnej Casti vypoctového cvicenia spracujte strucny technicky popis daného motora,
ktory dopliite ilustrativnymi schémami, grafmi a fotografiami.

V zévere zhodnotte sulad vysledkov priblizného vypoctu so skutoénymi hodnotami
parametrov, ktoré su uvadzané v technickej dokumentécii, a vycislite v percentich chybu
vypoctu tahu Fr a Specifickej spotreby paliva cy,.

Pri spracovani vypoctového cvicenia dosledne dodrzujte stanovenu formu, ktora je
predpisana pre dizertacné, diplomové, bakalarske, zaverecné a ro¢nikové prace na Technicke;j
univerzite v KoSiciach. Pracu odovzdajte v papierovej a elektronickej podobe v stanovenom
termine prednasajucim ucitelom.
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ZADANIE

TEPELNY OBEH JEDNOPRUDOVEHO LETECKEHO
TURBOKOMPRESOROVEHO MOTORA

PRIKLAD &. 2

Vypocitajte zakladné parametre tepelného obehu jednoprudového leteckého
turbokompresorového motora AL-5 pri jeho ¢innosti na zemi pri maximalnom rezZime, ak su
dané nésledné vstupné hodnoty parametrov:

Hy=0m;

co =0km.h™;

M() = 0;

po =101 325,2 Pa;
Q,=95 kg.s’l;
T;.=1100K;

TKe = 4’5>

op =0,96 — 0,985;
ow=1;

Nke = 0,78 — 0,82;
ousk = 0,93 -0,97;
NMm = 0,96 — 0,98;
Nvb.c = 0,96 — 0,98;
Nre = 0,86 — 0,92;
k=14

k' =1,33;

cpy = 1005 T kg' K';
cpp = 1158 T kg K,
r=287,4 kg K.

Kontrolné udaje motora:

Tah motora na MaximAINOM TEZIME. .........oveveeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeee e eeeeeeeeen Fr=49,05 kN
Specificka spotreba paliva na maximalnom rezime............cccceevveeeenveennee. cm=0,0968 kg. N .h!
Poznamka:

V tivodnej Casti vypoctového cvicenia spracujte stru¢ny technicky popis daného motora,
ktory dopliite ilustrativnymi schémami, grafmi a fotografiami.

V zavere zhodnotte sulad vysledkov priblizného vypoctu so skutoénymi hodnotami
parametrov, ktoré su uvadzané v technickej dokumentécii, a vycislite v percentdch chybu
vypoctu tahu Fr a Specifickej spotreby paliva cp,.

Pri spracovani vypoctového cvicenia ddsledne dodrzujte stanovent formu, ktora je
predpisana pre dizertacné, diplomové, bakalarske, zdverecné a ro¢nikové prace na Technicke;j
univerzite v KoSiciach. Pracu odovzdajte v papierovej a elektronickej podobe v stanovenom
termine prednésajucim ucitelom.

97



ZADANIE

TEPELNY OBEH JEDNOPRUDOVEHO LETECKEHO
TURBOKOMPRESOROVEHO MOTORA

PRIKLAD &3

Vypocitajte zakladné parametre tepelného obehu jednoprudového leteckého
turbokompresorového motora Al-21F-3 pri jeho Cinnosti pocCas letu pri maximalnom rezime,
ak su dané nésledné vstupné hodnoty parametrov:

Hy=0m;
co =0kmh':
M() = 0;

po =101 325,2 Pa;
Q,=104"",kgs™;

t3c = 1112°C;

ke = 14,95;

op =0,96 — 0,985;
on = 1;

Nke = 0,78 — 0,82;
ousk = 0,93 - 0,97;
Nm = 0,96 — 0,98;
Nvp.e = 0,96 — 0,98;
Nt = 0,86 —0,92;
k=14

k' =1,33;

cpy = 1005 T kg' K';
cpp = 1158 T kg K,
r=287,4 kg K.

Kontrolné udaje motora:

Tah motora na MaximAINOM FEZIME..................coueveeeereereeeeeeseeeeeseeeeeeeeeeseesseesesessenenees Fr="78 kN
Specificka spotreba paliva na maximalnom rezime............cccccccuveenneee. cm= 0,089 kg N h!
Maximalna teplota plynu za plynovou turbinou...........ccoeeeverienenienicneenennene tac,max. = 709°C
Poznamka:

V uvodnej Casti vypoctového cvicenia spracujte strucny technicky popis daného motora,
ktory dopliite ilustrativnymi schémami, grafmi a fotografiami.

V zévere zhodnotte sulad vysledkov priblizného vypoctu so skutoénymi hodnotami
parametrov, ktoré su uvadzané v technickej dokumentécii, a vycislite v percentich chybu
vypoctu tahu Fr a Specifickej spotreby paliva cy,.

Pri spracovani vypoctového cvicenia dosledne dodrzujte stanovenu formu, ktora je
predpisana pre dizertacné, diplomové, bakalarske, zaverecné a ro¢nikové prace na Technicke;j
univerzite v KoSiciach. Pracu odovzdajte v papierovej a elektronickej podobe v stanovenom
termine prednasajucim ucitelom.
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ZADANIE

TEPELNY OBEH JEDNOPRUDOVEHO LETECKEHO
TURBOKOMPRESOROVEHO MOTORA

PRIKLAD &. 4

Vypocitajte zakladné parametre tepelného obehu jednoprudového leteckého
turbokompresorového motora BMW-003A2 pri jeho Cinnosti na zemi pri maximalnom
rezime, ak su dan¢ nésledné vstupné hodnoty parametrov:

Hy=0m;

co=0 m.s'l;

M, = 0;
po=101325,6 Pa;
Q=19 kg.s’l;

t3c = 7659C;

ke = 3,1;

op =0,96 — 0,985;
On = 1;

Nke = 0,78 — 0,82;
OHSK ~— 0,93 - 0,97;
Nm = 0,96 — 0,98;
Nvp,e = 0,96 —0,98;
Nre = 0,86 —0,92;
k=14

k' =1,33;

Cpv = 1005 Jkg' K,
cppr = 1158 T kg K'';
r=287,4Jkg' K.

Kontrolné udaje motora:

”l“ah Motora Na MAaXIMAINOIM TEZIME. .....covveeeneee e et e e e e e ereeraaeenns Fr=17,848 kN
Specificka spotreba paliva na maximalnom rezime...........ccceeeveeeeeeneeenneene cm=0,153 kg N"'.h!
Maximalna teplota plynu za plynovou turbinou............cccccveeeiiiiniiienieeieeee, t4c.max. = 630°C
Absolutna rychlost’ vystupnych plynov.........cccoccveeciieiiiiiiinieeieeceeee e cs=130m.s™
Poznamka:

V tvodnej Casti vypoctového cvicenia spracujte stru¢ny technicky popis daného motora,
ktory dopliite ilustrativnymi schémami, grafmi a fotografiami.

V zavere zhodnotte sulad vysledkov priblizného vypoctu so skutoénymi hodnotami
parametrov, ktoré su uvadzané v technickej dokumentécii, a vycislite v percentdch chybu
vypoctu tahu Fr a Specifickej spotreby paliva cp,.

Pri spracovani vypoctového cvicenia ddsledne dodrzujte stanovent formu, ktora je
predpisana pre dizertacné, diplomové, bakalarske, zdverecné a ro¢nikové prace na Technicke;j
univerzite v Kosiciach. Pracu odovzdajte v papierovej a elektronickej podobe v stanovenom
termine prednésajucim ucitelom.

99



ZADANIE

TEPELNY OBEH JEDNOPRUDOVEHO LETECKEHO
TURBOKOMPRESOROVEHO MOTORA

PRIKLAD &. 5

Vypocitajte zakladné parametre tepelného obehu jednoprudového leteckého
turbokompresorového motora Derwent 1pri jeho ¢innosti na zemi pri maximalnom rezime, ak
su dané nasledné vstupné hodnoty parametrov:

Hy=0m;

co=0 m.s'l;

M() = 0;
po=101325,6 Pa;
Q,=18,1 kgs™;
t3c = 850°C;

TKe = 3’9>

op =0,96 — 0,985;
ow=1;

Nke = 0,78 — 0,82;
ousk = 0,93 -0,97;
NMm = 0,96 — 0,98;
Nvb.c = 0,96 — 0,98;
Nre = 0,86 — 0,92;
k=14

k' =1,33;

cpy = 1005 T kg' K';
cpp = 1158 T kg K,
r=287,4 kg K.

Kontrolné udaje motora:

Tah motora na MaximAINOM TEZIME. .........oveveeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeee e eeeeeeeeen Fr=28,927 kN
Specifické spotreba paliva na maximalnom rezime............ccceeeevveerreeennenn. cm=0,122 kg N"".h!

Maximalna teplota plynu za plynovou turbinou...........ccceceeveeverienieneniieneenenne. 4c;max. = 700°C

Poznamka:

V uvodnej Casti vypoctového cvicenia spracujte strucny technicky popis daného motora,
ktory dopliite ilustrativnymi schémami, grafmi a fotografiami.

V zévere zhodnotte sulad vysledkov priblizného vypoctu so skutoénymi hodnotami
parametrov, ktoré su uvadzané v technickej dokumentécii, a vycislite v percentich chybu
vypoctu tahu Fr a Specifickej spotreby paliva cy,.

Pri spracovani vypoctového cvicenia dosledne dodrzujte stanovenu formu, ktora je
predpisana pre dizertacné, diplomové, bakalarske, zaverecné a ro¢nikové prace na Technicke;j
univerzite v KoSiciach. Pracu odovzdajte v papierovej a elektronickej podobe v stanovenom
termine prednasajucim ucitelom.
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ZADANIE

TEPELNY OBEH JEDNOPRUDOVEHO LETECKEHO
TURBOKOMPRESOROVEHO MOTORA

PRIKLAD &. 6

Vypocitajte zakladné parametre tepelného obehu jednoprudového leteckého
turbokompresorového motora Derwent V pri jeho ¢innosti na zemi pri maximalnom rezime,
ak su dané nésledné vstupné hodnoty parametrov:

Hy=0m;

co=0 m.s'l;

M() = 0;
po=101325,6 Pa;
Q,=28,8kg.s™;

t3c = 860°C;

TKe = 3’9>

op =0,96 — 0,985;
ow=1;

Nke = 0,78 — 0,82;
ousk = 0,93 -0,97;
NMm = 0,96 — 0,98;
Nvb.c = 0,96 — 0,98;
Nre = 0,86 — 0,92;
k=14

k' =1,33;

cpy = 1005 T kg' K';
cpp = 1158 T kg K,
r=287,4 kg K.

Kontrolné udaje motora:

Tah motora na MaximAINOM TEZIME. .........oveveeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeee e eeeeeeeeeeens Fr=17,658 kN
Specificka spotreba paliva na maximalnom rezime............ccceeeeveeecnveeennnenn. cm=0,111 kg.N"h!
Maximalna teplota plynu za plynovou turbinou...........ccoeeeverienenneniencenennene tac,max. = 680°C
Poznamka:

V uvodnej Casti vypoctového cvicenia spracujte strucny technicky popis daného motora,
ktory dopliite ilustrativnymi schémami, grafmi a fotografiami.

V zévere zhodnotte sulad vysledkov priblizného vypoctu so skutoénymi hodnotami
parametrov, ktoré su uvadzané v technickej dokumentécii, a vycislite v percentich chybu
vypoctu tahu Fr a Specifickej spotreby paliva cy,.

Pri spracovani vypoctového cvicenia dosledne dodrzujte stanovenu formu, ktora je
predpisana pre dizertacné, diplomové, bakalarske, zaverecné a ro¢nikové prace na Technicke;j
univerzite v KoSiciach. Pracu odovzdajte v papierovej a elektronickej podobe v stanovenom
termine prednasajucim ucitelom.
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ZADANIE

TEPELNY OBEH JEDNOPRUDOVEHO LETECKEHO
TURBOKOMPRESOROVEHO MOTORA

PRIKLAD &. 7

Vypocitajte zakladné parametre tepelného obehu jednoprudového leteckého
turbokompresorového motora H-1 Goblin pri jeho ¢innosti na zemi pri maximalnom rezime,
ak su dané nésledné vstupné hodnoty parametrov:

Hy=0m;

co=0 m.s'l;

M() = 0;
po=101325,6 Pa;
Q,=273kgs™;
t3c = 870°C;

TKe = 3’3>

op =0,96 — 0,985;
ow=1;

Nke = 0,78 — 0,82;
ousk = 0,93 -0,97;
NMm = 0,96 — 0,98;
Nvb.c = 0,96 — 0,98;
Nre = 0,86 — 0,92;
k=14

k' =1,33;

cpy = 1005 T kg' K';
cpp = 1158 T kg K,
r=287,4 kg K.

Kontrolné udaje motora:

Tah motora na MaximAINOM TEZIME. .........oveveeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeee e eeeeeeeeeeens Fr=13,244 kN
Specificka spotreba paliva na maximalnom rezime............cccceeeveeereveeennee. cm=0,1254 kg N h!
Poznamka:

V tivodnej Casti vypoctového cvicenia spracujte stru¢ny technicky popis daného motora,
ktory dopliite ilustrativnymi schémami, grafmi a fotografiami.

V zavere zhodnotte sulad vysledkov priblizného vypoctu so skutoénymi hodnotami
parametrov, ktoré su uvadzané v technickej dokumentécii, a vycislite v percentdch chybu
vypoctu tahu Fr a Specifickej spotreby paliva cp,.

Pri spracovani vypoctového cvicenia ddsledne dodrzujte stanovent formu, ktora je
predpisana pre dizertacné, diplomové, bakalarske, zdverecné a ro¢nikové prace na Technicke;j
univerzite v KoSiciach. Pracu odovzdajte v papierovej a elektronickej podobe v stanovenom
termine prednésajucim ucitelom.
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ZADANIE

TEPELNY OBEH JEDNOPRUDOVEHO LETECKEHO
TURBOKOMPRESOROVEHO MOTORA

PRIKLAD &. 8

Vypocitajte zakladné parametre tepelného obehu jednoprudového leteckého
turbokompresorového motora General Electric I-16 pri jeho ¢innosti na zemi pri maximalnom
rezime, ak su dan¢ nésledné vstupné hodnoty parametrov:

Hy=0m;
co=0ms";

M, = 0;
po=101325,6 Pa;
Q,=14,9kgs™;
t3c = 810°C;

ke = 3,75;

op =0,96 — 0,985;
on = 1;

Nke = 0,78 — 0,82;
ousk = 0,93 - 0,97;
Nm = 0,96 — 0,98;
Nvp.e = 0,96 — 0,98;
Nt = 0,86 —0,92;
k=14

k' =1,33;

cpy = 1005 T kg' K';
cpp = 1158 T kg K,
r=287,4 kg K.

Kontrolné udaje motora:

Tah motora na MaximAINOM TEZIME. .........oveveeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeee e eeeeeeeeen Fr=7,407 kN
Specificka spotreba paliva na maximalnom rezime............ccceevvveeeceveennnnenn. cm=0,121 kg.N" b
Maximalna teplota plynu za plynovou turbinou...........ccoeeeverienenneniencenennene tac,max. = °C
Poznamka:

V uvodnej Casti vypoctového cvicenia spracujte strucny technicky popis daného motora,
ktory dopliite ilustrativnymi schémami, grafmi a fotografiami.

V zévere zhodnotte sulad vysledkov priblizného vypoctu so skutoénymi hodnotami
parametrov, ktoré su uvadzané v technickej dokumentécii, a vycislite v percentich chybu
vypoctu tahu Fr a Specifickej spotreby paliva cy,.

Pri spracovani vypoctového cvicenia dosledne dodrzujte stanovenu formu, ktora je
predpisana pre dizertacné, diplomové, bakalarske, zaverecné a ro¢nikové prace na Technicke;j
univerzite v KoSiciach. Pracu odovzdajte v papierovej a elektronickej podobe v stanovenom
termine prednasajucim ucitelom.
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ZADANIE

TEPELNY OBEH JEDNOPRUDOVEHO LETECKEHO
TURBOKOMPRESOROVEHO MOTORA

PRIKLAD &. 9

Vypocitajte zakladné parametre tepelného obehu jednoprudového leteckého
turbokompresorového motora General-Electric [-40 pri jeho ¢innosti na zemi pri maximalnom
rezime, ak su dan¢ nésledné vstupné hodnoty parametrov:

Hy=0m;

co=0 m.s'l;

M() = 0;
po=101325,6 Pa;
Q,=35,8kgs™;
t3c = 810°C;

ke = 4,126;

op =0,96 — 0,985;
ow=1;

Nke = 0,78 — 0,82;
ousk = 0,93 -0,97;
Nm = 0,96 — 0,98;
Nvb.c = 0,96 — 0,98;
Nre = 0,86 — 0,92;
k=14

k' =1,33;

cpy = 1005 T kg' K';
cpp = 1158 T kg K,
r=287,4 kg K.

Kontrolné udaje motora:

Tah motora na MaximAINOM TEZIME. .........oveveeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeee e eeeeeeeeeeens Fr=17,805 kN
Specificka spotreba paliva na maximalnom rezime............ccceeeeveeecnveeennnenn. cm=0,121 kg.N"h!
Poznamka:

V tivodnej Casti vypoctového cvicenia spracujte stru¢ny technicky popis daného motora,
ktory dopliite ilustrativnymi schémami, grafmi a fotografiami.

V zavere zhodnotte sulad vysledkov priblizného vypoctu so skutoénymi hodnotami
parametrov, ktoré su uvadzané v technickej dokumentécii, a vycislite v percentdch chybu
vypoctu tahu Fr a Specifickej spotreby paliva cp,.

Pri spracovani vypoctového cvicenia ddsledne dodrzujte stanovent formu, ktora je
predpisana pre dizertacné, diplomové, bakalarske, zdverecné a ro¢nikové prace na Technicke;j
univerzite v KoSiciach. Pracu odovzdajte v papierovej a elektronickej podobe v stanovenom
termine prednésajucim ucitelom.
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ZADANIE

TEPELNY OBEH JEDNOPRUDOVEHO LETECKEHO
TURBOKOMPRESOROVEHO MOTORA

PRIKLAD & 10

Vypocitajte zakladné parametre tepelného obehu jednoprudového leteckého
turbokompresorového motora J-58 pri jeho ¢innosti na zemi pri maximalnom rezime, ak su
dané nésledné vstupné hodnoty parametrov:

Hy=0m;
co=0 m.s'l;
M() = 0;

po=101325,6 Pa;
Q,=148kgs™;

t3c = 1090°C;

TKe = 8’8>

op =0,96 — 0,985;
on = 1;

Nke = 0,78 — 0,82;
ousk = 0,93 - 0,97;
Nm = 0,96 — 0,98;
Nvp.e = 0,96 — 0,98;
Nt = 0,86 —0,92;
k=14

k' =1,33;

cpy = 1005 T kg' K';
cpp = 1158 T kg K,
r=287,4 kg K.

Kontrolné udaje motora:

Tah motora na MaximAINOM TEZIME. .........oveveeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeee e eeeeeeeeen Fr=101,2 kN
Teplota vzduchu za KOMPreSOrOmL.........cc.vieiiiieiiieeciieeciie et e e to. = 760°C
Maximalna teplota plynu za plynovou turbinou............cceeeverienennenieneenennene tac,max. = 790°C
Poznamka:

V uvodnej Casti vypoctového cvicenia spracujte strucny technicky popis daného motora,
ktory dopliite ilustrativnymi schémami, grafmi a fotografiami.

V zévere zhodnotte sulad vysledkov priblizného vypoctu so skutoénymi hodnotami
parametrov, ktoré su uvadzané v technickej dokumentécii, a vycislite v percentich chybu
vypoctu tahu Fr a Specifickej spotreby paliva cy,.

Pri spracovani vypoctového cvicenia dosledne dodrzujte stanovenu formu, ktora je
predpisana pre dizertacné, diplomové, bakalarske, zaverecné a ro¢nikové prace na Technicke;j
univerzite v KoSiciach. Pracu odovzdajte v papierovej a elektronickej podobe v stanovenom
termine prednasajucim ucitelom.
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ZADANIE

TEPELNY OBEH JEDNOPRUDOVEHO LETECKEHO
TURBOKOMPRESOROVEHO MOTORA

PRIKLAD &. 11

Vypocitajte zakladné parametre tepelného obehu jednoprudového leteckého
turbokompresorového motora Jumo-004B pri jeho ¢innosti na zemi pri maximalnom rezime,
ak su dané nésledné vstupné hodnoty parametrov:

Hy=0m;

co=0 m.s'l;

M, = 0;
po=101325,6 Pa;
Q,=19,5kgs™;

t3¢c = B3e;max. = 800°C;
TKe = 3;1:

op =0,96 — 0,985;
on = 1;

Nke = 0,78 — 0,82;
ousk = 0,93 - 0,97;
Nm = 0,96 — 0,98;
Nvp.e = 0,96 — 0,98;
Nt = 0,86 —0,92;
k=14

k' =1,33;

cpy = 1005 T kg' K';
cpp = 1158 T kg K,
r=287,4 kg K.

Kontrolné udaje motora:

Tah motora na MaxXimAINOM TEZIME. .........veveeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeee e eeeeeeens Fr=28,7 kN
Specificka spotreba paliva na maximalnom rezime............ccceeevveeeceveennnnenn. cm= 0,135 kg.N"h!
Maximalna teplota plynu za plynovou turbinou...........ccoeeeverienenneniencenennene tac,max. = 610°C
Poznamka:

V uvodnej Casti vypoctového cvicenia spracujte strucny technicky popis daného motora,
ktory dopliite ilustrativnymi schémami, grafmi a fotografiami.

V zévere zhodnotte sulad vysledkov priblizného vypoctu so skutoénymi hodnotami
parametrov, ktoré su uvadzané v technickej dokumentécii, a vycislite v percentich chybu
vypoctu tahu Fr a Specifickej spotreby paliva cy,.

Pri spracovani vypoctového cvicenia dosledne dodrzujte stanovenu formu, ktora je
predpisana pre dizertacné, diplomové, bakalarske, zaverecné a ro¢nikové prace na Technicke;j
univerzite v KoSiciach. Pracu odovzdajte v papierovej a elektronickej podobe v stanovenom
termine prednasajucim ucitelom.
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ZADANIE

TEPELNY OBEH JEDNOPRUDOVEHO LETECKEHO
TURBOKOMPRESOROVEHO MOTORA

PRIKLAD &. 12

Vypocitajte zakladné parametre tepelného obehu jednoprudového leteckého
turbokompresorového motora M-701c-500 pri jeho ¢innosti pocas letu vo vyske H = 600 m
pri maximalnom rezime, ak su dané nasledné vstupné hodnoty parametrov:

Hy=0m;
co=0kmh™;

M() = 0;
po=94322,1 Pa;
Q,=16,68kg.s™;
t3c = 860°C;

ke = 4,34,

op =0,96 — 0,985;
ow=1;

Nke = 0,78 — 0,82;
ousk = 0,93 -0,97;
NMm = 0,96 — 0,98;
Nvb.c = 0,96 — 0,98;
Nre = 0,86 — 0,92;
k=14

k' =1,33;

cpy = 1005 T kg' K';
cpp = 1158 T kg K,
r=287,4 kg K.

Kontrolné udaje motora:

Tah motora na MAXIMAINOM TEZIME. ........o.veeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeer e eeeee e eees e e eerans Frmax. = 8,73 kN
Specificka spotreba paliva na maximalnom rezime............cccoeeveeruvennee. Conmax. = 0,116 kg N"" ™!
Maximalna teplota plynov za plynovou turbinou...........ccccceeeeveeeriienniieeniee e, t4c.max. = 700°C
Poznamka:

V tivodnej Casti vypoctového cvicenia spracujte struc¢ny technicky popis daného motora,
ktory dopliite ilustrativnymi schémami, grafmi a fotografiami.

V zavere zhodnotte sulad vysledkov priblizného vypoctu so skutoénymi hodnotami
parametrov, ktoré su uvadzané v technickej dokumentécii, a vycislite v percentdch chybu
vypoctu tahu Fr a Specifickej spotreby paliva cp,.

Pri spracovani vypoctového cvicenia ddsledne dodrzujte stanovent formu, ktora je
predpisana pre dizertacné, diplomové, bakalarske, zdvere¢né a rocnikové prace na Technickej
univerzite v Kosiciach. Pracu odovzdajte v papierovej a elektronickej podobe v stanovenom
termine prednésajicim ucitelom.
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ZADANIE

TEPELNY OBEH JEDNOPRUDOVEHO LETECKEHO
TURBOKOMPRESOROVEHO MOTORA

PRIKLAD &. 13

Vypocitajte zakladné parametre tepelného obehu experimentalneho jednopradového
leteckého turbokompresorového motora MPM-20 pri jeho Cinnosti na zemi pri maximalnom
rezime, ak su dan¢ nésledné vstupné hodnoty parametrov:

Hy=0m;
co=0ms";

M, = 0;
po=101325,6 Pa;
Q=13 kg.s"l;
t3c = 850°C;

TKe = 2’5>

op =0,96 — 0,985;
on = 1;

Nke = 0,78 — 0,82;
ousk = 0,93 - 0,97;
Nm = 0,96 — 0,98;
Nvp.e = 0,96 — 0,98;
Nt = 0,86 —0,92;
k=14

k' =1,33;

cpy = 1005 T kg' K';
cpp = 1158 T kg K,
r=287,4 kg K.

Kontrolné udaje motora:

Tah motora na MaximAINOM FEZIME.............c.coveveveeeeeeeeeeeeeereeeeees s Fr= kN
Specificka spotreba paliva na maximalnom rezime............ccceevvveeeceveennnnenn. cm= kg N'h'
Maximalna teplota plynu za plynovou turbinou..........c.cceeeeverieninienieneenennene tac,max. = 760°C
Poznamka:

V uvodnej Casti vypoctového cvicenia spracujte strucny technicky popis daného motora,
ktory dopliite ilustrativnymi schémami, grafmi a fotografiami.

V zévere zhodnotte sulad vysledkov priblizného vypoctu so skutoénymi hodnotami
parametrov, ktoré su uvadzané v technickej dokumentécii, a vycislite v percentich chybu
vypoctu tahu Fr a Specifickej spotreby paliva cy,.

Pri spracovani vypoctového cvicenia dosledne dodrzujte stanovenu formu, ktora je
predpisana pre dizertacné, diplomové, bakalarske, zaverecné a ro¢nikové prace na Technicke;j
univerzite v KoSiciach. Pracu odovzdajte v papierovej a elektronickej podobe v stanovenom
termine prednasajucim ucitelom.
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ZADANIE

TEPELNY OBEH JEDNOPRUDOVEHO LETECKEHO
TURBOKOMPRESOROVEHO MOTORA

PRIKLAD ¢&. 14

Vypocitajte zakladné parametre tepelného obehu jednoprudového leteckého
turbokompresorového motora Nene 1 pri jeho ¢innosti na zemi pri maximalnom rezime, ak su
dané nésledné vstupné hodnoty parametrov:

Hy=0m;

co=0 m.s'l;

M() = 0;
po=101325,6 Pa;
Q,=40,4kgs™;
t3c = 875°C;

TKe = 4’O>

op =0,96 — 0,985;
ow=1;

Nke = 0,78 — 0,82;
ousk = 0,93 -0,97;
NMm = 0,96 — 0,98;
Nvb.c = 0,96 — 0,98;
Nre = 0,86 — 0,92;
k=14

k' =1,33;

cpy = 1005 T kg' K';
cpp = 1158 T kg K,
r=287,4 kg K.

Kontrolné udaje motora:

Tah motora na MaximAINOM TEZIME. .........oveveeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeee e eeeeeeeeeeens Fr=22,269 kN
Specificka spotreba paliva na maximalnom rezime............ccceeeeveeecnveeennnenn. cm= 10,109 kg.N"h!
Maximalna teplota plynu za plynovou turbinou...........ccoeeeverienenneniencenennene tac,max. = 740°C
Poznamka:

V uvodnej Casti vypoctového cvicenia spracujte strucny technicky popis daného motora,
ktory dopliite ilustrativnymi schémami, grafmi a fotografiami.

V zévere zhodnotte sulad vysledkov priblizného vypoctu so skutoénymi hodnotami
parametrov, ktoré su uvadzané v technickej dokumentécii, a vycislite v percentich chybu
vypoctu tahu Fr a Specifickej spotreby paliva cy,.

Pri spracovani vypoctového cvicenia dosledne dodrzujte stanovenu formu, ktora je
predpisana pre dizertacné, diplomové, bakalarske, zaverecné a ro¢nikové prace na Technicke;j
univerzite v KoSiciach. Pracu odovzdajte v papierovej a elektronickej podobe v stanovenom
termine prednasajucim ucitelom.
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ZADANIE

TEPELNY OBEH JEDNOPRUDOVEHO LETECKEHO
TURBOKOMPRESOROVEHO MOTORA

PRIKLAD ¢&. 15

Vypocitajte zakladné parametre tepelného obehu jednoprudového leteckého
turbokompresorového motora R15-300 pri jeho Cinnosti na zemi pri maximalnom rezime, ak
su dané nasledné vstupné hodnoty parametrov:

Hy=0m;
co=0kmh™;

My :O;
po=101325,2 Pa;
Q,=144kgs™;
T3.= 1230 K;

ke =4,75;

op =0,96 — 0,985;
ow=1;

Nke = 0,78 — 0,82;
ousk = 0,93 -0,97;
NMm = 0,96 — 0,98;
Nvb.c = 0,96 — 0,98;
Nre = 0,86 — 0,92;
k=14

k' =1,33;

cpy = 1005 T kg' K';
cpp = 1158 T kg K,
r=287,4 kg K.

Kontrolné udaje motora:

Tah motora na MaximAINOM TEZIME. ..........eveeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeee e Fr=132,435 kN
Specificka spotreba paliva na maximalnom rezime............cccceeevveeecuveeennnenn. cm=0,114 kg N h!
Poznamka:

V tivodnej Casti vypoctového cvicenia spracujte stru¢ny technicky popis daného motora,
ktory dopliite ilustrativnymi schémami, grafmi a fotografiami.

V zavere zhodnotte sulad vysledkov priblizného vypoctu so skutoénymi hodnotami
parametrov, ktoré su uvadzané v technickej dokumentéci,i a vycislite v percentdch chybu
vypoctu tahu Fr a Specifickej spotreby paliva cp,.

Pri spracovani vypoctového cvicenia ddsledne dodrzujte stanovent formu, ktora je
predpisana pre dizertacné, diplomové, bakalarske, zdverecné a ro¢nikové prace na Technicke;j
univerzite v KoSiciach. Pracu odovzdajte v papierovej a elektronickej podobe v stanovenom
termine prednésajucim ucitelom.
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ZADANIE

TEPELNY OBEH JEDNOPRUDOVEHO LETECKEHO
TURBOKOMPRESOROVEHO MOTORA

PRIKLAD &. 16

Vypocitajte zakladné parametre tepelného obehu jednoprudového leteckého
turbokompresorového motora R-11F-300 pri jeho Cinnosti na zemi pri maximalnom rezime,
ak su dané nésledné vstupné hodnoty parametrov:

Hy=0m;
co=0ms";

M, = 0;
po=101325,6 Pa;
Q,=63,7kgs™;
t3c = 877°C;

TiKe = 8,85;

op =0,96 — 0,985;
on = 1;

Nke = 0,78 — 0,82;
ousk = 0,93 - 0,97;
Nm = 0,96 — 0,98;
Nvp.e = 0,96 — 0,98;
Nt = 0,86 —0,92;
k=14

k' =1,33;

cpy = 1005 T kg' K';
cpp = 1158 T kg K,
r=287,4 kg K.

Kontrolné udaje motora:

Tah motora na MaximAINOM TEZIME. .........oveveeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeee e eeeeeeeeen Fr=138,26 kN
Specificka spotreba paliva na maximalnom rezime............ccceevvveeeceveennnnenn. cm= 0,096 kg.N" .h!
Maximalna teplota plynu za plynovou turbinou...........ccoeeeverienenneniencenennene tac,max. = 710°C
Poznamka:

V uvodnej Casti vypoctového cvicenia spracujte strucny technicky popis daného motora,
ktory dopliite ilustrativnymi schémami, grafmi a fotografiami.

V zévere zhodnotte sulad vysledkov priblizného vypoctu so skutoénymi hodnotami
parametrov, ktoré su uvadzané v technickej dokumentécii, a vycislite v percentich chybu
vypoctu tahu Fr a Specifickej spotreby paliva cy,.

Pri spracovani vypoctového cvicenia dosledne dodrzujte stanovenu formu, ktora je
predpisana pre dizertacné, diplomové, bakalarske, zaverecné a ro¢nikové prace na Technicke;j
univerzite v KoSiciach. Pracu odovzdajte v papierovej a elektronickej podobe v stanovenom
termine prednasajucim ucitelom.
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ZADANIE

TEPELNY OBEH JEDNOPRUDOVEHO LETECKEHO
TURBOKOMPRESOROVEHO MOTORA

PRIKLAD &. 17

Vypocitajte zakladné parametre tepelného obehu jednoprudového leteckého
turbokompresorového motora R-13F-300 pri jeho Cinnosti na zemi pri maximalnom rezime,
ak su dané nésledné vstupné hodnoty parametrov:

Hy=0m;
co=0kmh';

My :O;
po=94322,1 Pa;
Q= kg.s"l;

t3c = 1025°C;

TKe = 8’9>

op =0,96 — 0,985;
ow=1;

Nke = 0,78 — 0,82;
ousk = 0,93 -0,97;
NMm = 0,96 — 0,98;
Nvb.c = 0,96 — 0,98;
Nre = 0,86 — 0,92;
k=14

k' =1,33;

cpy = 1005 T kg' K';
cpp = 1158 T kg K,
r=287,4 kg K.

Kontrolné udaje motora:

Tah motora na MaximAINOM TEZIME. .........oveveeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeee e eeeeeeeeeeens Fr=40,221 kN
Specificka spotreba paliva na maximalnom rezime............cccceeeveeereveeennee. cm=0,0978 kg N .h!
Maximalna teplota plynu za plynovou turbinou...........ccoeeeverienenneniencenennene tac,max. = 780°C
Poznamka:

V uvodnej Casti vypoctového cvicenia spracujte strucny technicky popis daného motora,
ktory dopliite ilustrativnymi schémami, grafmi a fotografiami.

V zévere zhodnotte sulad vysledkov priblizného vypoctu so skutoénymi hodnotami
parametrov, ktoré su uvadzané v technickej dokumentécii, a vycislite v percentich chybu
vypoctu tahu Fr a Specifickej spotreby paliva cy,.

Pri spracovani vypoctového cvicenia dosledne dodrzujte stanovenu formu, ktora je
predpisana pre dizertacné, diplomové, bakalarske, zaverecné a ro¢nikové prace na Technicke;j
univerzite v KoSiciach. Pracu odovzdajte v papierovej a elektronickej podobe v stanovenom
termine prednasajucim ucitelom.
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ZADANIE

TEPELNY OBEH JEDNOPRUDOVEHO LETECKEHO
TURBOKOMPRESOROVEHO MOTORA

PRIKLAD ¢&. 18

Vypocitajte zakladné parametre tepelného obehu jednoprudového leteckého
turbokompresorového motora R-27F2M pri jeho ¢innosti na zemi pri maximalnom rezime, ak
su dané nasledné vstupné hodnoty parametrov:

Hy=0m;

co=0 m.s'l;

M() = 0;
po=101325,6 Pa;
Q,=95 kg.s’l;

t3c = 1075°C;

TKe = 12:

op =0,96 — 0,985;
ow=1;

Nke = 0,78 — 0,82;
ousk = 0,93 -0,97;
NMm = 0,96 — 0,98;
Nvb.c = 0,96 — 0,98;
Nre = 0,86 — 0,92;
k=14

k' =1,33;

cpy = 1005 T kg' K';
cpp = 1158 T kg K,
r=287,4 kg K.

Kontrolné udaje motora:

Tah motora na MaximAINOM TEZIME. .........oveveeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeee e eeeeeeeeen Fr= 68,67 kN
Specificka spotreba paliva na maximalnom rezime..............cccu........ cm=0,0999""%% ko N 1!
Maximalna teplota plynu za plynovou turbinou............ceeeeverienenienicneenennene. tac,max. = 890°C
Poznamka:

V uvodnej Casti vypoctového cvicenia spracujte strucny technicky popis daného motora,
ktory dopliite ilustrativnymi schémami, grafmi a fotografiami.

V zévere zhodnotte sulad vysledkov priblizného vypoctu so skutoénymi hodnotami
parametrov, ktoré su uvadzané v technickej dokumentécii, a vycislite v percentich chybu
vypoctu tahu Fr a Specifickej spotreby paliva cy,.

Pri spracovani vypoctového cvicenia dosledne dodrzujte stanovenu formu, ktora je
predpisana pre dizertacné, diplomové, bakalarske, zaverecné a ro¢nikové prace na Technicke;j
univerzite v KoSiciach. Pracu odovzdajte v papierovej a elektronickej podobe v stanovenom
termine prednasajucim ucitelom.
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ZADANIE

TEPELNY OBEH JEDNOPRUDOVEHO LETECKEHO
TURBOKOMPRESOROVEHO MOTORA

PRIKLAD &. 19

Vypocitajte zakladné parametre tepelného obehu jednoprudového leteckého
turbokompresorového motora R-29-300 pri jeho Cinnosti na zemi pri maximalnom rezime, ak
su dané nasledné vstupné hodnoty parametrov:

Hy=0m;
co=0 m.s'l;
M() = 0;

po=101325,6 Pa;
Q,=110kgs™;

t3c = 1091°C;

TKe = 13:

op =0,96 — 0,985;
on = 1;

Nke = 0,78 — 0,82;
ousk = 0,93 - 0,97;
Nm = 0,96 — 0,98;
Nvp.e = 0,96 — 0,98;
Nt = 0,86 —0,92;
k=14

k' =1,33;

cpy = 1005 T kg' K';
cpp = 1158 T kg K,
r=287,4 kg K.

Kontrolné udaje motora:

Tah motora na MaximAINOM TEZIME. .........cvveeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeee e eeeeeeee Fr=81,4 kN
Specifickd spotreba paliva na maximalnom rezime............ccceevveeeruveennee. cm=0,0968 kg N .h!
Maximalna teplota plynu za plynovou turbinou...........ccoeeeverienenneniencenennene tac,max. = 840°C
Poznamka:

V uvodnej Casti vypoctového cvicenia spracujte strucny technicky popis daného motora,
ktory dopliite ilustrativnymi schémami, grafmi a fotografiami.

V zévere zhodnotte sulad vysledkov priblizného vypoctu so skutoénymi hodnotami
parametrov, ktoré su uvadzané v technickej dokumentécii, a vycislite v percentich chybu
vypoctu tahu Fr a Specifickej spotreby paliva cy,.

Pri spracovani vypoctového cvicenia dosledne dodrzujte stanovenu formu, ktora je
predpisana pre dizertacné, diplomové, bakalarske, zaverecné a ro¢nikové prace na Technicke;j
univerzite v KoSiciach. Pracu odovzdajte v papierovej a elektronickej podobe v stanovenom
termine prednasajucim ucitelom.
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ZADANIE

TEPELNY OBEH JEDNOPRUDOVEHO LETECKEHO
TURBOKOMPRESOROVEHO MOTORA

PRIKLAD &. 20

Vypocitajte zakladné parametre tepelného obehu jednoprudového leteckého
turbokompresorového motora R-35-300 pri jeho Cinnosti na zemi pri maximalnom rezime, ak
su dané nasledné vstupné hodnoty parametrov:

Hy=0m;
co=0 m.s'l;
M() = 0;

po=101325,6 Pa;
Q,=110kgs™;

t3c = 1117°C;

TKe = 13:

op =0,96 — 0,985;
on = 1;

Nke = 0,78 — 0,82;
ousk = 0,93 - 0,97;
Nm = 0,96 — 0,98;
Nvp.e = 0,96 — 0,98;
Nt = 0,86 —0,92;
k=14

k' =1,33;

cpy = 1005 T kg' K';
cpp = 1158 T kg K,
r=287,4 kg K.

Kontrolné udaje motora:

Tah motora na MaximMAINOM FEZIME................o.oueveeereereeeeeesseeeeeeeeeeeeereseessessssssesenees Fr=84 kN
Specificka spotreba paliva na maximalnom rezime............cccceeeveeeenveennee. cm=0,0942 kg N h!
Maximalna teplota plynu za plynovou turbinou...........ccoeeeverienenneniencenennene tac,max. = 960°C
Poznamka:

V uvodnej Casti vypoctového cvicenia spracujte strucny technicky popis daného motora,
ktory dopliite ilustrativnymi schémami, grafmi a fotografiami.

V zévere zhodnotte sulad vysledkov priblizného vypoctu so skutoénymi hodnotami
parametrov, ktoré su uvadzané v technickej dokumentécii, a vycislite v percentich chybu
vypoctu tahu Fr a Specifickej spotreby paliva cy,.

Pri spracovani vypoctového cvicenia dosledne dodrzujte stanovenu formu, ktora je
predpisana pre dizertacné, diplomové, bakalarske, zaverecné a ro¢nikové prace na Technicke;j
univerzite v KoSiciach. Pracu odovzdajte v papierovej a elektronickej podobe v stanovenom
termine prednasajucim ucitelom.
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ZADANIE

TEPELNY OBEH JEDNOPRUDOVEHO LETECKEHO
TURBOKOMPRESOROVEHO MOTORA

PRIKLAD &. 21

Vypocitajte zakladné parametre tepelného obehu jednoprudového leteckého
turbokompresorového motora R-95S pri jeho Cinnosti na zemi pri maximalnom rezime, ak su
dané nésledné vstupné hodnoty parametrov:

Hy=0m;

co=0 m.s'l;

M, = 0;
po=101325,6 Pa;
Q, =67 kg.s’l;

t3c = 1025°C;

ke = 8,75;

op =0,96 — 0,985;
on = 1;

Nke = 0,78 — 0,82;
ousk = 0,93 - 0,97;
Nm = 0,96 — 0,98;
Nvp.e = 0,96 — 0,98;
Nt = 0,86 —0,92;
k=14

k' =1,33;

cpy = 1005 T kg' K';
cpp = 1158 T kg K,
r=287,4 kg K.

Kontrolné udaje motora:

Tah motora na MaximAINOM FEZIME................o.couveeeereereeeeeesseeeseeeeeeeeeeseeesesseseseeseeees Fr=41kN
Specifickd spotreba paliva na maximalnom rezime............ccceeeevveeeeeveeennenn. cm= 0,098 kg.N"' .h!
Maximalna teplota plynu za plynovou turbinou...........ccoeeeverienenneniencenennene tac,max. = 770°C
Absolutna rychlost’ vystupnych plynov.........cccccccvveeiiieeiiieeiieecieecie e ¢s =130 m.s™
Poznamka:

V tivodnej Casti vypoctového cvicenia spracujte struc¢ny technicky popis daného motora,
ktory dopliite ilustrativnymi schémami, grafmi a fotografiami.

V zavere zhodnotte sulad vysledkov priblizného vypoctu so skutoénymi hodnotami
parametrov, ktoré su uvadzané v technickej dokumentécii, a vycislite v percentdch chybu
vypoctu tahu Fr a Specifickej spotreby paliva cp,.

Pri spracovani vypoctového cvicenia ddsledne dodrzujte stanovent formu, ktora je
predpisana pre dizertacné, diplomové, bakalarske, zdvere¢né a rocnikové prace na Technickej
univerzite v Kosiciach. Pracu odovzdajte v papierovej a elektronickej podobe v stanovenom
termine prednésajicim ucitelom.
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ZADANIE

TEPELNY OBEH JEDNOPRUDOVEHO LETECKEHO
TURBOKOMPRESOROVEHO MOTORA

PRIKLAD &. 22

Vypocitajte zakladné parametre tepelného obehu jednoprudového leteckého
turbokompresorového motora R-195 pri jeho ¢innosti na zemi pri maximalnom rezime, ak su
dané nésledné vstupné hodnoty parametrov:

Hy=0m;

co=0 m.s'l;

M() = 0;
po=101325,6 Pa;
Q,=66 kg.s’l;

t3c = 930°C;

ke = 9,05;

op =0,96 — 0,985;
ow=1;

Nke = 0,78 — 0,82;
ousk = 0,93 -0,97;
NMm = 0,96 — 0,98;
Nvb.c = 0,96 — 0,98;
Nre = 0,86 — 0,92;
k=14

k' =1,33;

cpy = 1005 T kg' K';
cpp = 1158 T kg K,
r=287,4 kg K.

Kontrolné udaje motora:

Tah motora na MaximAINOM TEZIME. .........oveveeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeee e eeeeeeeeeeens Fr=44,145 kN
Specificka spotreba paliva na maximalnom rezime............cccceeeveeereveeennee. cm=0,0907 kg. N h!
Maximalna teplota plynu za plynovou turbinou...........ccoeeeverienenneniencenennene tac,max. = 770°C
Poznamka:

V uvodnej Casti vypoctového cvicenia spracujte strucny technicky popis daného motora,
ktory dopliite ilustrativnymi schémami, grafmi a fotografiami.

V zévere zhodnotte sulad vysledkov priblizného vypoctu so skutoénymi hodnotami
parametrov, ktoré su uvadzané v technickej dokumentécii, a vycislite v percentich chybu
vypoctu tahu Fr a Specifickej spotreby paliva cy,.

Pri spracovani vypoctového cvicenia dosledne dodrzujte stanovenu formu, ktora je
predpisana pre dizertacné, diplomové, bakalarske, zaverecné a ro¢nikové prace na Technicke;j
univerzite v KoSiciach. Pracu odovzdajte v papierovej a elektronickej podobe v stanovenom
termine prednasajucim ucitelom.
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ZADANIE

TEPELNY OBEH JEDNOPRUDOVEHO LETECKEHO
TURBOKOMPRESOROVEHO MOTORA

PRIKLAD &. 23

Vypocitajte zakladné parametre tepelného obehu jednoprudového leteckého
turbokompresorového motora RD-3M-500 pri jeho ¢innosti na zemi pri maximalnom rezime,
ak su dané nésledné vstupné hodnoty parametrov:

Hy=0m;

co=0 m.s'l;

M() = 0;
po=101325,6 Pa;
Q,=164kgs™;

t3c = 1100°C;

TKe = 5’2>

op =0,96 — 0,985;
ow=1;

Nke = 0,78 — 0,82;
ousk = 0,93 -0,97;
NMm = 0,96 — 0,98;
Nvb.c = 0,96 — 0,98;
Nre = 0,86 — 0,92;
k=14

k' =1,33;

cpy = 1005 T kg' K';
cpp = 1158 T kg K,
r=287,4 kg K.

Kontrolné udaje motora:

Tah motora na Maximalnom reZime...............coovueveeueeeeeeeeeeerereeseeeeeseeen e, Frmax. = 96 kN
Specificka spotreba paliva na maximalnom rezime.............cccceeuveeenneen. Cm.max. = 0,095 kg.N'l.h'1
Poznamka:

V tivodnej Casti vypoctového cvicenia spracujte stru¢ny technicky popis daného motora,
ktory dopliite ilustrativnymi schémami, grafmi a fotografiami.

V zavere zhodnotte sulad vysledkov priblizného vypoctu so skutoénymi hodnotami
parametrov, ktoré su uvadzané v technickej dokumentécii, a vycislite v percentdch chybu
vypoctu tahu Fr a Specifickej spotreby paliva cp,.

Pri spracovani vypoctového cvicenia ddsledne dodrzujte stanovent formu, ktora je
predpisana pre dizertacné, diplomové, bakalarske, zdverecné a ro¢nikové prace na Technicke;j
univerzite v KoSiciach. Pracu odovzdajte v papierovej a elektronickej podobe v stanovenom
termine prednésajucim ucitelom.
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ZADANIE

TEPELNY OBEH JEDNOPRUDOVEHO LETECKEHO
TURBOKOMPRESOROVEHO MOTORA

PRIKLAD ¢&. 24

Vypocitajte zakladné parametre tepelného obehu jednoprudového leteckého
turbokompresorového motora RD-7M2 pri jeho ¢innosti na zemi pri maximalnom rezime, ak
su dané nasledné vstupné hodnoty parametrov:

Hy=0m;
co=0kmh™;

My :O;
po=101325,2 Pa;
Q,=187kgs™;
T3 = 1090°C;

e =11,2;

op =0,96 — 0,985;
ow=1;

Nke = 0,78 — 0,82;
ousk = 0,93 -0,97;
NMm = 0,96 — 0,98;
Nvb.c = 0,96 — 0,98;
Nre = 0,86 — 0,92;
k=14

k' =1,33;

cpy = 1005 T kg' K';
cpp = 1158 T kg K,
r=287,4 kg K.

Kontrolné udaje motora:

Tah motora na MaximAINOM FEZIME. ............o.oveveveeeeeeieeeeeeeeeeeeeeeee e, Fr=107910 kN
Specificka spotreba paliva na maximalnom rezime............cccceeeveeeenveennee. cm=0,0815 kg.N"h!
Poznamka:

V tivodnej Casti vypoctového cvicenia spracujte stru¢ny technicky popis daného motora,
ktory dopliite ilustrativnymi schémami, grafmi a fotografiami.

V zavere zhodnotte sulad vysledkov priblizného vypoctu so skutoénymi hodnotami
parametrov, ktoré su uvadzané v technickej dokumentécii, a vycislite v percentdch chybu
vypoctu tahu Fr a Specifickej spotreby paliva cp,.

Pri spracovani vypoctového cvicenia ddsledne dodrzujte stanovent formu, ktora je
predpisana pre dizertacné, diplomové, bakalarske, zdverecné a ro¢nikové prace na Technicke;j
univerzite v KoSiciach. Pracu odovzdajte v papierovej a elektronickej podobe v stanovenom
termine prednésajucim ucitelom.
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ZADANIE

TEPELNY OBEH JEDNOPRUDOVEHO LETECKEHO
TURBOKOMPRESOROVEHO MOTORA

PRIKLAD ¢&. 25

Vypocitajte zakladné parametre tepelného obehu jednoprudového leteckého
turbokompresorového motora RD-9B pri jeho ¢innosti na zemi pri maximalnom rezime, ak st
dané nésledné vstupné hodnoty parametrov:

Hy=0m;

co=0 m.s'l;

M() = 0;
po=101325,6 Pa;
Q,=43,5kgs™;

t3c = 860°C;

ke = 7,14,

op =0,96 — 0,985;
ow=1;

Nke = 0,78 — 0,82;
ousk = 0,93 -0,97;
Nm = 0,96 — 0,98;
Nvb.c = 0,96 — 0,98;
Nre = 0,86 — 0,92;
k=14

k' =1,33;

cpy = 1005 T kg' K';
cpp = 1158 T kg K,
r=287,4 kg K.

Kontrolné udaje motora:

Tah motora na MaximAINOM TEZIME. .........eveveeeeeeeereeeeeereseeeeeseseseseseseseseseenanes Frmax. = 25,51 kN
Specificka spotreba paliva na maximalnom rezime............c.cccecveeennennn. Cm.max. = 0,095 kg.N'l.h'1
Maximalna teplota plynu za plynovou turbinou............ceceeverienerrienieneenennene tac,max. = 680°C
Poznamka:

V uvodnej Casti vypoctového cvicenia spracujte strucny technicky popis daného motora,
ktory dopliite ilustrativnymi schémami, grafmi a fotografiami.

V zévere zhodnotte sulad vysledkov priblizného vypoctu so skutoénymi hodnotami
parametrov, ktoré su uvadzané v technickej dokumentécii, a vycislite v percentich chybu
vypoctu tahu Fr a Specifickej spotreby paliva cy,.

Pri spracovani vypoctového cvicenia dosledne dodrzujte stanovenu formu, ktora je
predpisana pre dizertacné, diplomové, bakalarske, zaverecné a ro¢nikové prace na Technicke;j
univerzite v KoSiciach. Pracu odovzdajte v papierovej a elektronickej podobe v stanovenom
termine prednasajucim ucitelom.
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ZADANIE

TEPELNY OBEH JEDNOPRUDOVEHO LETECKEHO
TURBOKOMPRESOROVEHO MOTORA

PRIKLAD ¢&. 26

Vypocitajte zakladné parametre tepelného obehu jednoprudového leteckého
turbokompresorového motora RD-10A pri jeho ¢innosti na zemi pri maximalnom rezime, ak
su dané nasledné vstupné hodnoty parametrov:

Hy=0m;
co=0ms";

M, = 0;
po=101325,6 Pa;
Q=22 kg.s’l;

t3c = 800°C;

e = 2,95;

op =0,96 — 0,985;
on = 1;

Nke = 0,78 — 0,82;
ousk = 0,93 - 0,97;
Nm = 0,96 — 0,98;
Nvp.e = 0,96 — 0,98;
Nt = 0,86 —0,92;
k=14

k' =1,33;

cpy = 1005 T kg' K';
cpp = 1158 T kg K,
r=287,4 kg K.

Kontrolné udaje motora:

Tah motora na MaxXimAINOM TEZIME. .........veveeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeee e ee e eeeeeeene Fr=9,8 kN
Specificka spotreba paliva na maximalnom rezime............ccceeevveeeceveennnnenn. cm= 0,135 kg.N"h!
Maximalna teplota plynu za plynovou turbinou...........ccoeeeverienenneniencenennene tac,max. = 610°C
Poznamka:

V uvodnej Casti vypoctového cvicenia spracujte strucny technicky popis daného motora,
ktory dopliite ilustrativnymi schémami, grafmi a fotografiami.

V zévere zhodnotte sulad vysledkov priblizného vypoctu so skutoénymi hodnotami
parametrov, ktoré su uvadzané v technickej dokumentécii, a vycislite v percentich chybu
vypoctu tahu Fr a Specifickej spotreby paliva cy,.

Pri spracovani vypoctového cvicenia dosledne dodrzujte stanovenu formu, ktora je
predpisana pre dizertacné, diplomové, bakalarske, zaverecné a ro¢nikové prace na Technicke;j
univerzite v KoSiciach. Pracu odovzdajte v papierovej a elektronickej podobe v stanovenom
termine prednasajucim ucitelom.
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ZADANIE

TEPELNY OBEH JEDNOPRUDOVEHO LETECKEHO
TURBOKOMPRESOROVEHO MOTORA

PRIKLAD &. 27

Vypocitajte zakladné parametre tepelného obehu jednoprudového leteckého
turbokompresorového motora RD-36-51Vpri jeho Cinnosti na zemi pri maximalnom rezime,
ak su dané nésledné vstupné hodnoty parametrov:

Hy=0m;
co=0kmh™;

My :O;
po=101325,2 Pa;
Q,=274kgs™;
T3, = 1355K;

ke =15.8;

op =0,96 — 0,985;
ow=1;

Nke = 0,78 — 0,82;
ousk = 0,93 -0,97;
NMm = 0,96 — 0,98;
Nvb.c = 0,96 — 0,98;
Nre = 0,86 — 0,92;
k=14

k' =1,33;

cpy = 1005 T kg' K';
cpp = 1158 T kg K,
r=287,4 kg K.

Kontrolné udaje motora:

Tah motora na MaximAINOM TEZIME. .........oveveeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeee e eeeeeeeeen Fr=196,2 kN
Specificka spotreba paliva na maximalnom rezime............cccceevvveeevveennnee. cm=0,0899 kg N .h’!
Poznamka:

V tivodnej Casti vypoctového cvicenia spracujte stru¢ny technicky popis daného motora,
ktory dopliite ilustrativnymi schémami, grafmi a fotografiami.

V zavere zhodnotte sulad vysledkov priblizného vypoctu so skutoénymi hodnotami
parametrov, ktoré su uvadzané v technickej dokumentécii, a vycislite v percentdch chybu
vypoctu tahu Fr a Specifickej spotreby paliva cp,.

Pri spracovani vypoctového cvicenia ddsledne dodrzujte stanovent formu, ktora je
predpisana pre dizertacné, diplomové, bakalarske, zdverecné a ro¢nikové prace na Technicke;j
univerzite v KoSiciach. Pracu odovzdajte v papierovej a elektronickej podobe v stanovenom
termine prednésajucim ucitelom.
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ZADANIE

TEPELNY OBEH JEDNOPRUDOVEHO LETECKEHO
TURBOKOMPRESOROVEHO MOTORA

PRIKLAD ¢&. 28

Vypocitajte zakladné parametre tepelného obehu jednoprudového leteckého
turbokompresorového motora TJ-100C pri jeho ¢innosti na zemi pri maximalnom rezime, ak
su dané nasledné vstupné hodnoty parametrov:

Hy=0m;
co=0 m.s'l;
M() = 0;

po=101325,6 Pa;
Q,=1,555kg.s™;

t3c = OC;

Tige = 3,015;

op =0,96 — 0,985;
ow=1;

Nke = 0,78 — 0,82;
ousk = 0,93 - 0,97;
Nm = 0,96 — 0,98;
Nvp.e = 0,96 —0,98;
Nre = 0,86 — 0,92;
k=14

k' =1,33;

cpy = 1005 T kg' K';
cpp = 1158 T kg K,
r=287,4 kg K.

Kontrolné udaje motora:

Tah motora na MaximAINOM TEZIME. .........oveveeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeee e eeeeeeeeen Fr=1,0kN
Specificka spotreba paliva na maximalnom rezime............ccceeeveeerveeennenn. cm=0,12 kg N h’!
Maximalna teplota plynu za plynovou turbinou...........ccoeeeverienenienicneenennene tac,max. = °C
Poznamka:

V uvodnej Casti vypoctového cvicenia spracujte strucny technicky popis daného motora,
ktory dopliite ilustrativnymi schémami, grafmi a fotografiami.

V zévere zhodnotte sulad vysledkov priblizného vypoctu so skutoénymi hodnotami
parametrov, ktoré st uvadzané v technickej dokumentdcii a vycislite v percentach chybu
vypoctu tahu Fr a Specifickej spotreby paliva cy,.

Pri spracovani vypoctového cvicenia dosledne dodrzujte stanovenu formu, ktora je
predpisana pre dizertacné, diplomové, bakalarske, zaverecné a ro¢nikové prace na Technicke;j
univerzite v KoSiciach. Pracu odovzdajte v papierovej a elektronickej podobe v stanovenom
termine prednasajucim ucitelom.
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ZADANIE

TEPELNY OBEH JEDNOPRUDOVEHO LETECKEHO
TURBOKOMPRESOROVEHO MOTORA

PRIKLAD &. 29

Vypocitajte zakladné parametre tepelného obehu jednoprudového leteckého
turbokompresorového motora TR3-117 pri jeho ¢innosti na zemi pri maximalnom rezime, ak
su dané nasledné vstupné hodnoty parametrov:

Hy=0m;

co=0 m.s'l;

M() = 0;
po=101325,6 Pa;
Qy=9.35kgs™;
t3c = 1005°C;

ke = 10,7,

op =0,96 — 0,985;
ow=1;

Nke = 0,78 — 0,82;
ousk = 0,93 -0,97;
Nm = 0,96 — 0,98;
Nvb.c = 0,96 — 0,98;
Nre = 0,86 — 0,92;
k=14

k' =1,33;

cpy = 1005 T kg' K';
cpp = 1158 T kg K,
r=287,4 kg K.

Kontrolné udaje motora:

Tah motora na MAaXiMmAINOM FEZIME. .........vveeeeeeeeeeeeeeeeee oo eeeeee e ee e e e eeeeeseeeeeeeeas Fiax. = 5,8 kKN
Specificka spotreba paliva na maximalnom rezime............cccccuveeene... Cmmax. = 0,1184 kg.N"1 ht!
Poznamka:

V tivodnej Casti vypoctového cvicenia spracujte stru¢ny technicky popis daného motora,
ktory dopliite ilustrativnymi schémami, grafmi a fotografiami.

V zavere zhodnotte sulad vysledkov priblizného vypoctu so skutoénymi hodnotami
parametrov, ktoré su uvadzané v technickej dokumentécii, a vycislite v percentdch chybu
vypoctu tahu Fr a Specifickej spotreby paliva cp,.

Pri spracovani vypoctového cvicenia ddsledne dodrzujte stanovent formu, ktora je
predpisana pre dizertacné, diplomové, bakalarske, zdverecné a ro¢nikové prace na Technicke;j
univerzite v KoSiciach. Pracu odovzdajte v papierovej a elektronickej podobe v stanovenom
termine prednésajucim ucitelom.
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ZADANIE

TEPELNY OBEH JEDNOPRUDOVEHO LETECKEHO
TURBOKOMPRESOROVEHO MOTORA

PRIKLAD &. 30

Vypocitajte zakladné parametre tepelného obehu jednoprudového leteckého
turbokompresorového motora Viper-8 pri jeho ¢innosti na zemi pri maximalnom rezime, ak
su dané nasledné vstupné hodnoty parametrov:

Hy=0m;
co=0ms";

M, = 0;
po=101325,6 Pa;
Q,=14,5kgs™;
t3c = 825°C;

TKe = 4’1>

op =0,96 — 0,985;
on = 1;

Nke = 0,78 — 0,82;
ousk = 0,93 - 0,97;
Nm = 0,96 — 0,98;
Nvp.e = 0,96 — 0,98;
Nt = 0,86 —0,92;
k=14

k' =1,33;

cpy = 1005 T kg' K';
cpp = 1158 T kg K,
r=287,4 kg K.

Kontrolné udaje motora:

Tah motora na $tartOVaACOM FEZIME.............o.oveveveeeeeeeeeeeeeeeeee e Frz=7,95kN
Specificka spotreba paliva na Startovacom rezime............cccecveeeeveeernveeennen. cm=0,107 kg.N".h
Maximalna teplota plynu za plynovou turbinou............ceceeverienerrienieneenennene tac,max. = 670°C
Poznamka:

V uvodnej Casti vypoctového cvicenia spracujte strucny technicky popis daného motora,
ktory dopliite ilustrativnymi schémami, grafmi a fotografiami.

V zévere zhodnotte sulad vysledkov priblizného vypoctu so skutoénymi hodnotami
parametrov, ktoré su uvadzané v technickej dokumentécii, a vycislite v percentich chybu
vypoctu tahu Fr a Specifickej spotreby paliva cy,.

Pri spracovani vypoctového cvicenia dosledne dodrzujte stanovenu formu, ktora je
predpisana pre dizertacné, diplomové, bakalarske, zaverecné a ro¢nikové prace na Technicke;j
univerzite v KoSiciach. Pracu odovzdajte v papierovej a elektronickej podobe v stanovenom
termine prednasajucim ucitelom.
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