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Predhovor

Predhovor

UcCebné texty ,Vykonnost jednoprudovych leteckych turbokompresorovych motorov® su
urené pre Studentov 3. roCnika bakalarskeho Studijného programu Letecka a kozmicka
technika Leteckej fakulty Technickej univerzity v KoSiciach ako zakladny Studijny material pre
predmet Letecké pohonné jednotky 1.

Stadium uéebnych textov Vykonnost jednopridovych leteckych turbokompresorovych
motorov (JpLTKM) umoziiuje zvladnut zakladné zavislosti tahu Fr a Specifického tahu F, od
vnutornych a vonkajSich podmienok cinnosti JpLTKM, ktoré su zakladom pre stanovenie
otaCkovych charakteristik, rychlostnych charakteristik a vySkovych charakteristik JpLTKM.
Z tohto dévodu je délezité zvladnutie zakladnej definicie tahu JpLTKM, ktora je obsahom
druhej kapitoly u¢ebnych textov.

Z teoretického Braytonovho tepelného obehu vychadza realny tepelny obeh, ktory
odpoveda skutocnym podmienkam ¢innosti Jo)LTKM. V realnom tepelnom obehu su zahrnuté
skutocné straty, ktoré vznikaju vo vstupnej sustave, kompresore, spafovacej komore, plynove;j
turbine a vo vystupnej sustave JpLTKM. Analyza realneho tepelného obehu je obsahom 4.
kapitoly tychto u€ebnych textov.

Podstatna Cast ucebnych textov je venovana analyze faktorov, ktoré ovplyvnuju
Specificky tah F,, a tym aj tah F+ JpLTKM.

Vzajomné zavislosti tahu Fr a Specifického tahu F,, od jednotlivych parametrov su
v u€ebnych textoch nielen konstatované, ale aj dokazané rieSenim prislusnych diferencialnych
rovnic. Matematicky popisané zakladné fyzikalne principy zrychlenia prudu plynu umoznuju
pochopit’ princip Cinnosti plynovej turbiny a vystupnej dyzy leteckého turbokompresorového
motora z hfadiska premeny tepelnej a tlakovej energie na kinetickl energiu a mechanicku
pracu.

Kazda kapitola ucebnych textov je zakonCena kontrolnymi otazkami a ulohami, ktoré
umoznuju Studentom spatnu kontrolu zvladnutia danej problematiky.

Predpokladom pre uspesné zvladnutie rieSenej problematiky su dobré znalosti z pred-
metov matematika a termodynamika, ktoré Studenti absolvovali pred zaciatkom Studia pred-
metu Letecké pohonné jednotky 1. Jednotlivé priklady su orientované na realne jednoprudové
letecké turbokompresorové motory. Ziskané znalosti z preberanej problematiky mézu Studenti
vyuzit' pri rieSeni vypoctovych cvieni, ktoré su zamerané na vypocet tepelnych obehov a
otackovych, vySkovych a rychlostnych charakteristik JoLTKM, DpLTKM, TVvLTKM a turbohria-
delovych vrtufnikovych motorov.

Na publikaciu ,Vykonnost jednoprudovych leteckych turbokompresorovych motorov* lo-
gicky nadvazuje publikacia ,Hospodarnost jednoprudovych leteckych turbokompresorovych
motorov®, v ktorej su rieSené otazky vplyvu podmienok €innosti JpLTKM na jeho Specificku
spotrebu paliva cp,.

Problematika vykonnosti a hospodarnosti dvojpriudovych LTKM a turbohriadelovych
LTKM je predmetom samostatnych publikacie, ktoré budu vydané v najblizSom obdobi.

Publikacia ,Vykonnost jednoprudovych leteckych turbokompresorovych motorov® je
vhodnym doplnkovym Studijnym materialom pre pripravu Studentov na skusku z modulu 15
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Predhovor

Turbinovy motor podla predpisu Part 66, ktori musi Ziadatel uspesSne zvladnut u opravnenej
organizacie podla Part 147 pre ziskanie Preukazu spdsobilosti technika udrzby lietadiel (AML)
kategérie A1.1, B1.1 a B1.3 pre motor, drak a systémy zloZitych lietadiel.

Autor
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1 Uvod

1 Uvod

Pre uspesné zvladnutie problematiky vykonnosti leteckych turbokompresorovych
motorov je zakladnym predpokladom pochopenie obsahu zakladnych pojmov ako odpor,
vztlak, tah, tepelny obeh a dalSie. Mnohé z uvedenych pojmov suvisia aj s obsahom
inych predmetov ako napr. aerodynamika, hydrodynamika, termomechanika a inych.

Silové podmienky rovhomerného priamoﬁiareho letu:
Fy=Fg[N] Fy

Fr=Fy [N] /
Fr Fx

Fg

\4

Obr. 1.1 Silova rovnovaha pri ustalenom priamogiarom lete lietadla®
Fr — tahova sila, Fy — gravitacna sila, Fx — odporova sila, Fy — vztlakova sila

Pri pohybe telesa v atmosfére vznika odpor, ktory je spésobeny jeho trenim a vi-
renim vzduchu, ktory omyva povrch telesa. Odpor prostredia vyvolava odporovu silu Fy,
ktora pbsobi proti smeru pohybu telesa (Obr. 1.1). V pripade letiaceho lietadla je tato
odporova sila Fx prekonavana tahovou silou Fr, ktoru vytvara letecky turbokompresoro-
vy motor (LTKM). Hodnotu odporovej sily je mozné vyjadrit rovnicou:

F, = c,. p.s.v7 [N] (1.1)
Kde:
Fx - odporova sila [N],
Cx - sucinitel odporu [1],
p - $pecifickd hmotnost vzduchu [kg.m™],
S - plocha &elného prierezu [m?],
v - rychlost letu [m.s™].

Z rovnice (1) vyplyva, Ze odporova sila Fx sa priamoumerne zvysSuje v zavislosti od
menej vhodného aerodynamického tvaru telesa (zvySovanie sucinitefa odporu cy), od
vy$sej Specifickej hmotnosti vzduchu p a od zvySujucej sa Celnej plochy S. Odporova
sila Fx sa bude zvySovat kvadraticky v zavislosti od rychlosti letu v.

Graficku zavislost odporovej sily Fx od rychlosti v u vzducholode kvapkovitého tva-
ru, u ktorej sa nemeni osa vzhfadom k smeru letu, predstavuje kvadraticka parabola,
ktorej strmost’ bude zavisiet od vysky letu (meni hustota vzduchu p) (Obr. 1.2).

U realneho lietadla bude mat zavislost odporovej sily Fx od rychlosti v iny charak-
ter vzhfadom na meniacu sa hodnotu sucinitefa odporu v désledku zniZujuceho sa uhla
nabehu.

! Nestrak, D., Szabo, S.: Aerodynamika a mechanika letu. Magnetpress, Bratislava 2017.
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1 Uvod

-1
vim.s]
Obr. 1.2 Zavislost odporove;j sily Fx od rychlosti letu v

Pokles uhla nabehu vyplyva z rovnice pre vztlakovu silu Fy.
2

Fy = ¢y.p. S.V? [N] (1.2)

Kde:

Fy - vztlakova sila [N],

cy - sucinitel vztlaku [1],

p - Specifickd hmotnost vzduchu [kg.m™],
S - plocha &elného prierezu [m?],

v - rychlost letu [m.s™].

KedZze gravitacna sila Fq posobiaca na lietadlo sa nemeni, musi byt pri priamocia-
rom lete aj vztlakova sila konstantna a plati Fy = Fy4. Aby sa so zvySovanim rychlosti letu
vztlakova sila nezvySovala, musi sa zmzovat sucinitel vztlaku cy znizovanim uhla nabe-
hu lietadla. To sa prejavi na polare lietadla® presunom pracovného bodu z polohy A do
polohy B (Obr. 1.3). V doésledku toho znizuje hodnota sucinitefa vztlaku cy a suvislosti
s tym sa intenzivnejSie znizuje sucinitel odporu cx az do bodu C, ktory odpoveda najlep-
Sej kizavosti lietadla. To méa za nasledok zniZenie odporovej sily so zvy$ujicou sa rych-
lostou, €o je mozné dokazat na zaklade analyzy rovnice (1.3).

F, = F, = vi.cy. S.g = konst. [N] (1.3)
Po uprave plati:
y = (1] (1.4)
Ak plati:
ﬂ = konst.
p.S

? Polara lietadla vyjadruje vzajomny vztah medzi stuginitefom vztlaku ¢y (vztlakom) a sucinitefom odporu ¢
(odporom).
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1 Uvod

Potom sa rovnica zjednodu$i na tvar:

¢y = 5 (1.5)
Rovnica (1.5) je rovnicou hyperboly vysSieho stupna.
Cy /
/
/A
/
C /
/
/
/
Cy, /
y B
/
/4
D
Cxe Cu

Obr. 1.3 Polara lietadla

1.1 Priklad ¢. 1.1

Zostrojte polaru lietadla s hmotnostou m = 3 058 kg, plochou kridla S = 19,8 m
podas letu vo vyske kde je $pecificka hmotnost vzduchu p = 1,22 kg.m™.

Fg = F, = m.g = 3 058.9,81 = 30 000 N
2.F;  2.30 000
K = =
p.S 122198

Pre rychlosti vy = 50 m.s™, v, = 100 m.s™, vz = 150 m.s™, v4 = 200 m.s™, budt vypoéita-
né sucinitele vztlaku ¢y, Cy2, Cy3, Cya,:

2

= 2484

2.30 000
%1 = 122198502 0930
2.30 000
2 =152198 1002 V2484
2.30 000
%3 = 71321981502 V1104
2.30 000
= 0,0621

v+ = 1,22.19,8.2002

Vypocitané hodnoty su vynesené do grafov (Obr. 1.4). Jednotlivé body po prepoje-
ni vytvaraju krivku (hyperbolu druhého stupria), ktora vyjadruje zavislost' sucinitefa vztla-
ku ¢y od rychlosti letu v. Suginitel vztlaku cy klesa so $tvorcom rychlosti letu v2. ZniZenie



1 Uvod

hodnoty vztlaku cy sa dosahuje zmenSenim uhla nabehu, Takze bod A na polare (Obr.
1.3),

1,3

A o o

Obr. 1.4 Konstrukcia polary lietadla®

% Sedlak, M.: Vykonnost a hospodarnost leteckych turbokompresorovych motort. VLU Presov 1983.
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1 Uvod

ktory vyjadruje velkost vztlaku na zvislej ose, velkost odporu na vodorovnej ose a uhla
nabehu, sa posuva po polare smerom dolu do bodu C. Sucinitel odporu cx sa zniZuje az
do bodu C rychlejSie ako sucinitefl vztlaku cy, takze pomer c,/cx sa zvacSuje a rovnaky
vztlak sa dosiahne pri menSom odporu. Bod C tvori dotyk doty€nice, ktora je vedena z
prieseénika osi k polare a udava najvyhodnejsi uhol kizania.

Dalsim zvySovanim rychlosti klesa uhol nabehu a bod C sa pohybuje smerom
k bodu D (Obr. 1.3). Sucinitel vztlaku cy stale klesa, ale sucinitel odporu cx sa znizuje
nepatrne, pripadne mierne narasta, ¢o sa prejavi zvySenim odporu (Obr. 1.4).

Priebeh odporovej sily Fx je mozné zistit graficky. Matematicky vypocet by bol zlo-
zity, kedze obvykle nie je znama rovnica polary, ktora sa stanovuje experimentalnym
meranim.

Vedla grafu zavislosti sucinitela vztlaku c, od rychlosti letu v je mozné v rovnakej
mierke znazornit polaru celého lietadla.

Fg 30000

¢ 13

=23 077N

DotyCnica vedena k polare, ktora je rovnobezna s osou sucinitefa odporu cx udava
velkost vztlakovej sily Fy v mierke. To znamena, ze pri kritickom uhle nabehu, bod A,
udava sucinitel vztlaku ¢y = 1,3 a vztlakova sila je 23 077 krat vacsia.

VZ

23077 = p.S.— =K

Bod A premietnuty na krivku zavislosti sucinitela vztlaku cy od rychlosti letu v (Obr.
1.4) urCuje bod A". Zvisla priamka spustena z tohto bodu na osu rychlosti letu v (Obr.
1.4) ur&i minimalnu rychlost letu (padovu rychlost), ktora je pre tento pripad 157 km.h™.
Usek od zaciatku po bod A vyjadruje velkost odporu ako pomer c/c, = 0,2/1,3 Cast
vztlaku t. j. 30 000.0,2/1,3 = 46 154 N. Tato hodnota je znazornena v urcitej mierke do
diagramu na Obr. 1.4 ako bod A".

Podobny postup je pouzity pri stanoveni odporu pre lubovolnu rychlost letu, napr.
pre rychlost v = 100 m.s™. Bodom, ktory odpoveda rychlosti v = 100 m.s™ na ose rychlo-
sti letu v (Obr. 1.4) je vedena kolmica k tejto ose az pretne krivku vztlaku c, (bod 27).
Cez bod 2’ je vedena rovnobeZzka s osou rychlosti az pretne krivku polary (bod 2). Tym-
to bodom 2 a zaciatkom grafu je vedena spojnica, ktora vytne na spojnici od zaciatku po
bod 2" Usek odpovedajuci v uréitej mierke velkost odporu pre rychlost v = 100 m.s™.
Tato hodnota sa prenesie do vedlajsej Easti grafu pre rychlost v = 100 m.s™*. Druhym
prieseCnikom s polarou je bod 1, ktorym sa vedie rovnobeZka s osou sucinitela odporu
Cx az pretne krivku. Z priese€nika sa spusti priamka rovnobezna s osou sucinitela vztla-
ku cy, ktora predstavuje rychlost 47,5 m.s™. Na tdto zvislicu sa nanesie velkost odporu
od zadiatku po bod 2", ktory odpoveda rychlosti v = 100 m.s.™ Z grafu je zrejmé, Ze
rovnakému odporu prisluchaju dve rychlosti letu, minimalna a maximalna, pretoze
priamka pretina polaru v dvoch bodoch. Pri rychlosti v = 62,5 m.s™ sa stava priamka
doty&nicou a bod C predstavuje najvacésiu kizavost (aerodynamicku jemnost) lietadla, pri
ktorej je odpor lietadla najmensi.

Pomer vztlakovej sily Fy a odporovej sily Fy:
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1 Uvod

F v2Es
R A A (1.6)
Fx

cX.vz.g.S Cx

KedZe priamociarom lete Fy, = Fg = konst., je mozné odporovu silu vyjadrit vzta-
hom:

F, F, Cx
szTszngg_; 2.7)
Kde:
Cx
==t
S gB

Odporova sila sa do rychlosti, ktora odpoveda najlepsej kizavosti v, zniZuje, preto-
Ze narastom vztlaku vplyvom rychlosti sa zabranuje nizSou hodnotou sucinitela vztlaku
Cy, ktory sa dosiahne znizenym uhlom nabehu. V désledku toho klesa aj sucinitel odpo-
ru cy, a teda aj odporova sila rychlejsie ako je narast §tvorca rychlosti v2 podla vzorca:

F; = c,.p. S.% [N] (1.8)

Po dosiahnuti rychlosti, ktora odpoveda najlepsej kizavosti v sa bude odporova si-
la F, zvy$ovat, pretoZe vplyv narastu $tvorca rychlosti v2 bude vaési ako pokles suginite-
la odporu cy.

Krivka zavislosti odporu cx od rychlosti v ma svoje minimum, v rieSenom priklade to
bolo pri rychlosti v = 62,5 m.s™, kedy je odporova sila F, najmensia.

Podobne sa meni odporova sila s vySkou letu. Pretoze so zvySujucou sa vyskou le-
tu sa znizuje Specificka hmotnost’ vzduchu a pokles vztlakovej sily musi byt nahradeny
vacsou hodnotou sucinitela vztlaku ¢, podfa vztahu:

2
F, = c,. p.s.% [N] (1.9)

Sucinitel vztlaku cy sa zvysi zvySenim uhla nabehu lietadla. Pri malej rychlosti letu sa
tym zvysSi aj sucinitel odporu cy, a tym aj odporova sila. Pri velkej rychlosti sa prilis maly
uhol nabehu zvacsuje a priblizuje sa k optimalnej hodnote, ktorda odpoveda najlepse;j
kizavosti. Suginitel vztlaku Cy sa zvysSuje rychlejSie ako sucinitel odporu cx a odporova
sila preto klesa.

Ak pocas letu vo vyske H = 0 m odpoveda najmenSiemu odporu na polare bod C,
na krivke sucinitela vztlaku c, bod C” pri rychlosti v = 62,5 m.s™, potom sa rovnaky od-
por dosiahne vo vySke s poloviénou Specifickou hmotnostou vzduchu v bode Cy, ktory je
mozné stanovit na zaklade uvahy.

Ak ma byt vo vyske H dosiahnut optimalny uhol nabehu C, potom pri zemi H = 0
m, kde je Specifickd hmotnost vzduchu dvojnasobna je sucinitel vztlaku c, polovi¢ny ako
vo vyske H. To odpoveda bodu D na polare a bodu D na krivke cy a rychlosti priblizne v
= 88,4 m.s™. Pri tejto rychlosti je vo vyske H rovnaka vztlakova sila ako pri zemi pri rych-
losti v = 62,5 m.s™, a teda aj rovnaka odporova sila, pretoZe v obidvoch vyskach je op-
timalny uhol nabehu. Z uvedeného prikladu je zrejmé, ze bod minimalneho odporu sa
posunul smerom k vy$$ej rychlosti, z rychlosti v = 62,5 m.s™ na rychlost v = 88,4 m.s™,

12



1 Uvod

teda 0 Av = 226 m.s™. V dosledku toho sa cela krivka odporu posunie vpravo smerom
k vySSim rychlostiam.

Z toho vyplyva, Ze rychlost s minimalnym odporom sa vo vySkach posuva do ob-
lasti vySSich hodnét a v désledku toho sa zniZuje kilometrova spotreba paliva a zvacsuje
dolet lietadla.

Odpor lietadla sa prekonava tahom motora. Z tohto dévodu bude velkost tahu mo-
tora zavisiet od odporu lietadla, teda od rychlosti a vySky pri vodorovnom lete a od uhla
stupania pri zvySovani vysky letu, ktory je zavisly od prebytku tahu motora.

1.2 Kontrolné otazky a ulohy

. Definujte silové podmienky rovhomerného priamociareho letu.

. Definujte odporovu silu Fy.

. Definujte vztlakovu silu Fy.

. Definujte gravitacnu silu Fg.

. Definujte tahovu silu F.

. Co vyjadruje polara lietadla?

. Zostrojte polaru lietadla s hmotnostou m = 4 000 kg, plochou kridla S = 25 m? po&as
letu vo vySke H 6 000 m.

NO OB~ WN PR
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2 Tah jednoprudového leteckého turbokompresorového motora

2 Tah jednopradového leteckého turbokompresorového mo-
tora

Tah Fr je zakladny kvantitativny parameter jednopradového leteckého turbokom-
presoroveho motora (JpLTKM), ktory ovplyvriuje vykonnost lietadla, jeho rychlost, stu-
panie a dostup. Tah JpLTKM je sila vyjadrena v Newtonoch [N]. Je potrebné rozlisovat
tah JpLTKM F+ a tahovy vykon turbohriadelového leteckého turbokompresorového mo-
tora THLTKM P+ [W]. Tahovy vykon Pt zavisi od tahovej sily Fr a od rychlosti letu v.

A A
R Rk
FT,
| '
R R =
1] | a
v v v
Obr. 2.1 Zavislost tahu a vykonového tahu od rychlosti letu
Pr = Fr.v [W] (2.1)

Tahovy vykon rastie priamoumerne s tahom Fr a rychlostou letu v. Uhol a je smernicou
priamky tahového vykonu Pt a je zavisly od tahu Fr LTKM.
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Obr. 2.2 Vznik tahu jednopridového leteckého turbokompresorového motora®

* Schéma autor.
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2 Tah jednoprudového leteckého turbokompresorového motora

Vznik tahu JpLTKM a stanovenie jeho velkosti je mozné vykonat' s vyuzitim statiky
tekutin (Obr. 2.2).

Tlak plynov v nadobe A, ktora je uzatvorena zatkou Z sa podla Pascalovho zakona
Siri vSetkymi smermi a vyvolava sily pésobiace na vnutorné steny. Pretoze protifahlé
plochy stien su rovnaké, pdsobia na ne rovnako velké sily opacného zmyslu, ktoré sa
navonok vzajomne rusia Fx = Fx" a Fy = F,” (Obr. 2.2) a namahaju steny nadoby vnutor-
nym pretlakom na tah.

Uvolnenim otvoru na zadnej stene nadoby sa vnutorna rovnovaha porusi (Obr.
2.2). Sily kolmé na osu nadoby Fy = F," sa vzajomne rusia. Sily pésobiace na favu Cast
nadoby od rezu | — | su rovnaké ako v prvom pripade a ich vyslednica sa rovna hodnote
+F; = S;1.p. Sily na pravej (zadnej) pdsobia na plochu mensiu o plochu prierezu otvoru,
takze sila F, opac€ne orientovana ako sila F; sa rovna —F, = S,.p1 = (S1 — So).p:1. Vysled-
na sila Fy je dana algebrickym suctom vSetkych p&sobiacich sil:

Fr=F; + (=F3) =S51.p = (51 = S0)-p = S1.:p = S1.p + So.p = So- P

Vysledna sila Ft sa rovna tlaku plynov p pésobiacich na plochu otvoru Sy za pred-

pokladu rovnakého rozdelenia tlaku na vnutornych stenach. V skuto€nosti bude tlak p6-

sobiaci na zadnu stenu v blizkosti otvoru klesat, takze skuto¢na tahova sila bude este
vacSia a u kvapalin sa rovna dvojnasobku tlaku na plochu otvoru S.

Fr =2.S0.p (2.2)

Tah (tahova sila) Fr je algebrickym suétom vsetkych elementarnych sil pdsobia-
cich na jednotlivé ¢asti motora v smere osi motora.

: ;

e —_—

/ 12500 2900 i / \6 300
20 100
6 500 12700 [23 100
(29 000)
50 800 P
p |
8700 42100

Obr. 2.3 Axialne zlozky pdsobiacich sil na jednotlivé asti JpLTKM®

° Skubacevskyj, G, S,: Aviacionnyje gazoturbinnyje dvigateli, konstrukcija u ras€ot detalej. MaSinostroje-
nie, Moskva 1969.
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2 Tah jednoprudového leteckého turbokompresorového motora

Z vysSie uvedeného je zrejmé, ze vypocet tahu tymto spésobom je aj v jednodu-
chom pripade zlozity z dévodu zlozitych tvarov vnutornych povrchov JpLTKM, ako aj
tazko zistitefného priebehu tlakov, a preto pre JpLTKM nevhodny.

Pre vypocet tahu je mozné pouzit vetu o zmene hybnosti. Pritom je mozné vycha-
dzat z predstavy existencie dvoch telies, medzi ktorymi sa nachadza stlatena pruzina
(Obr. 2.4).

m-

e

1
| |
I I
| 1

=n

Obr. 2.4 Schéma pre odvodenie vety o zmene hybnosti

PretoZe pruzina ma dva konce, pésobi jednym koncom silou Fa na hmotnost m,
telesa A a druhym koncom silou Fg na hmotnost m, telesa B, priCom plati, Zze sily Fa =
Fs.

Po uvolneni obidvoch telies sa budu v désledku pdsobenia sil Fao a Fg pohybovat
smerom od seba. Ak su hmotnosti obidvoch telies m; a m, rovnaké m; = m,, potom
podfa zakona o rovnosti impulzov I; = I, budu rovnaké aj rychlosti vi = vy, s ktorymi sa
obidva telesa A, B pohybuju.

Vi.Imqy = Vy.1N, (23)

Zvacsovanim hmotnosti m, telesa B sa znizuje jej rychlost’ v, a rastie rychlost v;
telesa A s hmotnostou m;. Takze pri nekonecne velkej hmotnosti m; telesa B vzhlfadom
k hmotnosti m; telesa A sa bude rychlost v, blizit k nule a cela energia pruziny sa vyuzi-
je len na zrychlenie hmotnosti m; telesa A. Prikladom mé&zZe byt odraz telesa od zeme,
(napr. chodca pri chddzi) kedy je ucinnost odrazu maximalna (uc¢innost’ vyuzitia energie
je 100 %). Pri odraze volného telesa s prislusnou hmotnostou napr. leteckého prudoveé-
ho motora je Cast energie tahu nevyuzita, ktora je zmarena pohybujucim sa vzduchom.

Cc

& >
< > Cs

- -
< >

m
T1T1T ]L-—-—-—-—-—-—-motor— ------- [t it s e ks Rl bl oEls b Rl el B

s c Cs-C

»le >
< L »

Obr. 2.5 Princip vzniku tahu pridového motora®

Ak sa u jednoprudového leteckého turbokompresorového motora (JpLTKM) bude
predpokladat, Zze hmotnostny tok paliva Qpa. privadzaného do hlavnej spafovacej komo-
ry sa bude rovnat odoberanému mnoZzstvu vzduchu Q.q4ob. pre potreby motora (chlade-
nie plynovej turbiny, odmrazovanie vstupného ustrojenstva motora a pod.) a draka lie-
tadla (klimatizacny systém lietadla, chladenie elektrického a elektronického vybavenia
lietadla), potom je mozné predpokladat, ze Q, + Qpal. = Qodob. = Qpi. = Qv [kg.s™].

Vzduch, ktory vstupuje do kompresora ma objem V;. Pri prietoku vzduchu cez

® Schéma autor.
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2 Tah jednoprudového leteckého turbokompresorového motora

JpLTKM sa vzduch ohrieva (vstupné ustrojenstvo, kompresor, hlavna spalovacia komo-
ra), takze pri vystupe z motora ma priblizne trojnasobne vysSiu teplotu ako na vstupe,
ako aj priblizne trojnasobne vacsi objem V, = 3.V;.

Kde:
V1 [m®] — objem vstupujiceho vzduchu,
V> [m?] — objem vystupujiceho plynu.

KedZe sa objem plynu na vystupe V; takmer strojnasobil, zvySila sa i jeho rychlost.
(Pri rovnakom vstupnom a vystupnom priereze bude vystupna rychlost trikrat vacsia nez
vstupna). V skuto€nosti je vystupny prierez mensSi a v pripade zapnutého pridavného
spalovania vacsi nez prierez vstupny.

Plyn pri prietoku motorom vplyvom privodu tepla (energie) zvySi svoju rychlost z cg
na cs. DOjde teda k prirastku rychlosti Ac = ¢5 — ¢co akzmene hybnosti AH =
m.Ac=m.(c5 — Cp). Zmena hybnosti je rovna impulzu sily F.At = m.(cs — cp). Potom plati:

F =73 (cs—co) [N] (2.4)

F = Qy.(c5 —¢o) [N] (2.5)
Kde:
m

—_ -1
Q= 7 [ke.s™']

Aby sa hmotnostny tok plynu Q, urychlil (z rychlosti co na cg) musi na neho pésobit
motor akénou silou Fa. Rovnako velkou silou Ft sa v désledku svojej zotrvacnosti hmot-
nostny tok plynu Q, ,brani“ zmene pohybového stavu (zrychleniu) a opiera sa touto silou
o motor v opacnom zmysle. Z ¢oho vyplyva, Ze Fy = -Fa.

UrCenie tahu JpLTKM tymto spdsobom je mozné iba pri Uplnej expanzii plynov na
atmosféricky tlak. Takto uréeny tah LTKM je tzv. vnutorny t'ah, u ktorého sa zanedba-
vaju sily trenia prudu vzduchu o vonkajSi povrch motora za predpokladu, Ze na cely von-
kajsi povrch motora pbsobi staly tlak rovny tlaku vonkajSieho nerozvireného vzduchu.
Tieto odpory sa zapocitavaju do celkového odporu lietadla.

r———- - - - = =
B | | p
al by c,
Ii T
¥ |-
S = - R>R
| ———————— Cs
—_—
al h -
I bl |c
R |
L _

Obr. 2.6 Sily pdsobiace na JpLTKM’

" Hocko, M.: Zaklady aplikovanej plynovej dynamiky, 1. Cast, LF TUKE Ko$ice 2017, ISBN 978-80-553-
2931-4.
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2 Tah jednoprudového leteckého turbokompresorového motora

Kde:

v - rychlost letu v = co [m.s™],

po - atmosféricky tlak vzduchu v reze 0 — 0 pred vstupom do motora [Pa],
S - &inny prietokovy prierez na vstupe do motora v reze 0 — 0 [m?],

Ss - &inny prietokovy prierez na vstupe do motora v reze 5 — 5 [m?],

ps - tlak plynu v reze 5 — 5 na vystupe z motora [Pa],

Cs - vystupna rychlost plynov z motora [m.s™].

Ak je pomer tlakov v dyze mensi ako kriticky, dochadza vo vystupnej dyze JoLTKM
k neuplnej expanzii. Plyny expanduju eSte za dyzou, a teda tlak plynu za dyzou oproti
tlaku atmosférickému bude vySsi ps > po.

Rozdiel tlakov Ap = ps — po pésobi na plochu vystupného prierezu dyzy silou AF =
Svp. Ap = Svp.(Ps — Po).

Tah letiaceho LTKM: Fr = Q,.(Cs — Co) + Ss.(ps — Po) [N].

Tah neletiaceho LTKM (co = 0 m.s™): Fr = Qy.Cs + Ss.(ps — po) [N].
Poznamka:

Obvykle dochadza k ukonceniu expanzie plynu az za JpLTKM v reze 6 — 6. Z tohto
dovodu sa rovnica tahu obvykle vyjadruje po uprave v tvare Fr = Q,.(Cs — Co) [N].

Z vySSie uvedenych vztahov zrejmé, Ze tah Fr priamoumerne zavisi od hmotnost-
neho toku vzduchu Q,, ktory preteka motorom a vytokovej rychlosti plynu cs z motora.

Hmotnostny tok vzduchu Q, predstavujuci kvantitativhu stranku tahu zavisi od
vstupného prierezu kompresora a rychlosti vstupujuceho vzduchu v = cy.

Kvalitativhu stranku tahu tvori rychlost plynu na vystupe z motora cs. Rychlost
a jej odpovedajuca kineticka energia sa ziskava expanziou vo vystupnej sustave na ukor
entalpie plynov ziskanej stlaenim plynu v kompresore a privodom tepla v spalovacich
komorach (v hlavnej spalovacej komore a komore pridavného spalovania). Velkost en-
talpie je dana tepelnym obehom motora. Z tohto dévodu tepelny obeh JpLTKM je klu-
¢om na ur€enie vytokovej rychlosti plynu z motora cs.

2.1 Priklad €. 2.1

Vypocitajte tah jednoprudoveho leteckého turbokompresorového motora M-701c-
500, ktory pracuje na maximalnom reZime na mieste (co = 0 m.s™). Motorom preteéie za
10 sekund 196 kg vzduchu a vystupuje z vystupnej dyzy rychlostou cs = 446,4 m.s™.

Dané:

t =10 sekund,

m = 196 kg,

Cs = 446,4 m.s},
Co=0m.s™.

Q=== % = 19,6 kg.s7?

Fr = Qu.(cs — co) = 19,6.(446,4 — 0) = 87494 N
Tah motora M-701¢-500 je 8 749,4 N.
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2 Tah jednoprudového leteckého turbokompresorového motora

2.2 Kontrolné otazky a ulohy

. Ako je definovany tah jednoprudového leteckého turbokompresorového motora?

. Ako je definovany tahovy vykon?

. Na zaklade ¢oho je mozné odvodit rovnicu tahu?

. Vypocitajte vystupnu rychlost plynu cs jednoprudového leteckého turbokompresoro-
vého motorai\, ktory dosahuje tah Fr = 8 750 N pri hmotnostnom prietoku vzduchu Q,
=19,6 kg.s™.

5. Vypoéitajte hmotnostny prietok vzduchu Q, cez jednoprudovy letecky turbokompreso-

rovy motor ak je jeho tah Fy = 10 000 N, ktory leti rychlostou co = 600 m.s™ a vystup-
na rychlost plynov je cs = 200 m.s™.

A OWON -
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3 Idealny obeh jednoprudoveého leteckého turbokompresorového motora

3 ldealny obeh jednoprudového leteckého turbokompreso-
rového motora
Idealny obeh jednoprudového leteckého turbokompresorového motora (Brayto-

nov tepelny obeh) je ur€eny stavovymi zmenami plynu, ktoré sa riadia znamymi za-
konmi termodynamiky. Pracovnym médiom je idealny plyn.

p A T A
[Pa] [K]
P2 T:
Ts
T.
o1 T,

slJkg K]
Obr. 3.1 Idealny obeh v ,p-v* a ,T-s" diagrame
Praca idealneho obehu Wiy, je urCena plochou1-2-3-4-1 ,p-v‘a ,T-s"
diagramu (Obr. 3.1), v ktorom jednotlivé zmeny stavu plynu predstavuje:
1 - 2 adiabaticka kompresia,
2 - 3 izobaricky privod tepla,
3 - 4 adiabaticka expanzia,
4 - 1 izobaricky odvod tepla do okolitého prostredia

wid. = wexp. - Wkom. [] kg_l] (31)

Idealna praca tepelného obehu Wiy, zaroven predstavuje rozdiel expanznej pra-
ce Weyp. Vyjadrenou plochou ohrani¢enou bodmi ,a — b — 3 = 4 — a*“ a kompresnej
prace Wyom. ur€enou plochou, ktora je ohrani¢ena bodmi ,1-2-b -a-1“

3.1 Expanzia plynu

Pre dosiahnutie ¢o najvacsej idealnej prace Wiq. tepelného obehu by mala byt
adiabaticka technicka praca €o najvacsia.
Expanzna praca 1 kg plynu:

1 -
Weyp. = €. T3, (1 — ﬂ) [J.kg™1] (3.2)
Tt K
Kde:
% = % = % — obratena hodnota stupfia expanzie a stupna stlacenia,
3 2

x = =2 _ Poissonova konstanta (adiabaticky exponent), pre vzduch x = 1,4,

Cv
cp [J.kg™*.K™] — Specificka tepelna kapacita pri stalom tlaku, pre vzduch,
cp =1 005 Jkg*.K*,
cv [J.kg™*.K™] — $pecificka tepelna kapacita pri stadlom objeme, pre vzduch,
cv = 717 J.kgt K,
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3 Idealny obeh jednoprudoveého leteckého turbokompresorového motora

T3 [K] - teplota plynov na zaCiatku expanzie (na vystupe zo spalovacej komory, resp.
pred plynovou turbinou).

Expanzna praca Wey,. je priamoumerna teplote pred plynovou turbinou Ta.
A A
T

P
[Pa] [!(]

T:'= konst. AT

y

\
Y

r—u v[m'kg'] s[Jkg K]
Obr. 3.2 Désledky vplyvu teploty plynu pred plynovou turbinou Tz v ,p-v* a ,T-s" dia-
grame

Z ,T-s" diagramu (Obr. 3.2) vyplyva, Ze zvySenim teploty plynu z hodnoty T3 na
hodnotu T3" sa zvacsi mnozstvo privedeného tepla premeneného na pracu o hodnotu
AQ;. Vykona sa teda vacsia idealna praca v diagrame ,p-v“ o hodnotu AW; (Obr.
3.2). ZvySenim teploty T3 sa umerne zvacsi aj Specificky objem z hodnoty v; na v3”
(body 3 — 3°). Rovnako je jednoznacny aj vplyv stupna stladenia . So zvySovanim
stupna stlacenia  sa expanzna praca Weyp. zvacsuje.?

__"3> ..... 4&._ ........ _

Obr. 3.3 Pdsobenie tlaku na piest (ps smerom doprava a p, smerom dolava)

Sila pésobiaca na piest (Obr. 3.3) a taktiez nim vykonana praca bude najvacsia
vtedy, ked tlak p,4 je najmensi a tlak ps najvacsi. Maximalna expanzna praca sa mo-
Ze dosiahnut pri nekone¢ne velkom stupni expanzie .

NekonecCne velky stupen expanzie m je mozné dosiahnut bud nekonecne vel-
kym tlakom p3 (€o je nedosiahnutelné), nulovym tlakom p4 (¢o odpoveda vytoku ply-
nov do vzduchoprazdna, napr.: pri ¢innosti raketového motora pocas letu rakety v
medziplanetarnom priestore).

ZvySenim tlaku plynu z hodnoty ps na p3”~ pri konstantnej teplote plynu T3 (Obr.
3.4) dochadza v ,p-v* diagrame k prirastku absolutnej hodnoty prace +AW, ktory je
vacsi ako ubytok prace -AW a expanzna praca Weyp. rastie. Podobne je to aj s pri-
rastkom tepla +AQ.

8 Ruzek, J.: Teorie leteckych motoru Il. VA AZ Brno 1983.
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3 Idealny obeh jednoprudoveého leteckého turbokompresorového motora

\ T= = konst.
A\ A
P \ T .
[Pa] » ps’ K] . T:=konst._ _
TN y
+AW \\ d
\‘\ ’i/
. p3 // "/'
. A @
A AW AL
W, N Jr+aa
o \‘ \.;\\ -
NN,
.“'-
- * “..‘---—“—
P4 P«
# a A4 A
v[m kg ] s[J.kg .K ]

Obr. 3.4 Désledok zvySovania tlaku ps na ps” pri konstantnej teplote Ts

Podobne aj znizenim tlaku z p4 na p4~ pri konstantnej teplote plynu T3 (Obr. 3.5)
sa expanzna praca Wey,. zvacsi o plochu +AW v ,p-v*“ diagrame ao +AQ v ,T-s°
diagrame.

A A

P T Ts = konst. ps = konst.
[Pa] K] /.“ 3
7|
A1111
dil }p: = konst
‘ps = kon$
== i p3 ‘/( ¥ /‘ 4
p By 1'p4'= konst
4 4 |4'
A A
\b p4 P iz L d I
L N A
+A .+Aq.,4£ l
===£A==¥Aé.p4' -r l
> 1 >
3 -1 -1 -1
v[m .kg ] s[J.kg .K ]

Obr. 3.5 Désledok poklesu tlaku ps na ps” pri konstantnej teplote Ts

3.1.1 Priklad 3.1

Vypocitajte velkost expanznej prace plynu Wey,. pri zmene stupfia expanzie
plynu i pre hodnoty T =1, 2, 5, 10, 15, 30, 100, 1 000 a «, ak je teplota plynu pred
plynovou turbinou T3 = 1200 Ka Tz = 1500 K, ¢, = 1000 J.kg".K* ak = 1,4. Vy-
sledky vypoctu znazornite graficky.
Dané:
T3 =1 200K,
T3 =1500K,
cp = 1000 J.kgt. K™,
k=14

Vypocet expanznej prace plynu Weyp. pre rozne stupne expanzie:

1
Wexp. = Cp- Ts. <1 - K_1> [J.kg™1]

s
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3 Idealny obeh jednoprudoveého leteckého turbokompresorového motora

Po dosadeni réznych hodnét stupria expanzie

Rovnakym spésobom je mozné vypocCitat expanznu pracu Wey,. aj pre dalSie
stupne expanzie m a rézne teploty T3z (Tab. 3.2).

Tab. 3.1 Zavislost zmeny expanznej prace Wy 0d stupfa expanzie m

[1] 1 2 5 10 15 30 100 1000 B

Wexpa200l)- kg 11| 0 | 215793 | 442686 | 578872 | 646880 | 746346 | 878500 | 1033589 | 1200000

Wexpsool)- kg1 | 0 | 269741 | 553357 | 723590 | 808600 | 932933 | 1098125 | 1291986 | 1500000

Vypocitané hodnoty expanznej prace Wey,. V zavislosti od stupria expanzie m su
vyjadrené graficky Wey,. = f(11) (Obr. 3.6). Z grafu je zrejmé, Ze vplyv stupna expan-
zie i je najvacsi v oblasti malych hodnét (velké stupanie krivky). Pri velkom stupni
expanzie m je prirastok expanznej prace AW, maly a dalSie zvySenie stupna expan-
zie m je neucelné vzhfadom na zhorSenie ucinnosti stlatenia a zvySovanie zlozZitosti
konsStrukcie motora.

Najvacsia expanzna praca Weyp. sa dosahuje pri nekonecne vefkom stupni ex-
panzie plynu m = oo, ktory odpoveda vytoku plynu do vzduchoprazdna maximalnou
dosiahnutelnou rychlostou vmax. = 45.T3, zavislou len od pociato¢nej teploty Ts. Zvy-
Senim teploty z T3 = 1 200 K na T3 = 1 500 K sa zvySi aj expanzna praca W, (Ciarko-
vana Ciara v grafe).

1
T Weyp, = Cp-T Ts. (1 - H)

T K

A
Wex_1

[J.kg ]

+—t t >
1510 30 100
 [1]
Obr. 3.6 Vplyv stupna expanzie m na expanznu pracu Weyp.

3.2 Kompresia

Na dosiahnutie velkej idealnej prace tepelného obehu Wiy, je potrebné dosiah-
nut' ¢o najmensiu kompresnu pracu Wem., kedZze zmensuje pracu celého obehu. Jej
velkost je dana plochou ,1 -2 —-b —a—-1“ aje definovana vztahom:
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3 Idealny obeh jednoprudoveého leteckého turbokompresorového motora

k-1
Wiom, = 6. Ty (% — 1) [L.kg™"] (3.3)
Kde:
T, — teplota vzduchu na vstupe do kompresora,

™= p— — stupen stlacenia.
1

Idealna kompresna praca Wyom. priamoumerne zavisi od pociatocnej teploty T,
a stupna stlaCenia 1. Ak tieto parametre klesaju kompresna praca Wyom. Sa zniZuje.

3.2.1 Vplyv teploty na vstupe do kompresora T; na kompresnu pracu Wyom.

Znizenim teploty vzduchu z hodnoty T; na hodnotu T," sa v ,p-v* diagrame
(Obr. 3.7) zmensi Specificky objem z hodnoty v; na hodnotu v;" av ,T-s* diagrame
(Obr. 3.7) Specificka entropia sa znizi z hodnoty s; na hodnotu s;". KedZe sa pri
mensej Specifickej entropii stlaCa mensi objem plynu, na stlatenie bude vynalozena
mensSia kompresna praca o hodnotu —AW,,". Taktiez konecny Specificky objem v,
bude mensi nez "Specificky objem v,. Teplo, ktoré je ekvivalentné kompresnej praci
Q = Wiom. Sa znizi vplyvom mensej Specifickej entropie a nizSej konecénej teploty T,”
priblizne o hodnotu vySrafovanej plochy v ,T-s* diagrame (Obr. 3.7).

A A

p T
[Pa] (K] V: = konst.
2 /)2
/ Vi = konst.
\ 4 i
-AT g1
7'y & / l’ 1/ |
*O *o(\ Z (/ I
AN GAN
&/ | |
‘4~° \(\0 l l
< Vi T s vIm'kg'] i W
p : A s[J.kg K']

Obr. 3.7 Vplyv teploty na vstupe do kompresora T; na kompresnu pracu Wyom.

3.2.2 Vplyv stupiia stla¢enia = na kompresnu pracu Wyon.

A
P ] T
[Pa] ¢ 2 - [KI_ .
AW BRSy | Ap T /
/// 7 F'y 2°
C+ AW AT
b// 2 v |T2
W
A 4
W’ 1 Ap’
aj A
3 a a4 A -
vim kg ] s[J.kg .K ]

Obr. 3.8 Vplyv stupna stlaenia  na pracu kompresora Wyom.
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3 Idealny obeh jednoprudoveého leteckého turbokompresorového motora

Zvysenim stupna stlaenia m vzrastie potrebna praca kompresora o +AW, (plo-
cha,2-2"—c—Db- 2% priCom sa zvysi tlak z hodnoty p, na hodnotu p,".

3.2.3 Priklad 3.2

Vypocitajte velkost kompresnej prace plynu Wyom. pri zmene stupna stlacenia
vzduchu m pre hodnoty 1 = 2, 5, 10, 15, 30, 100 a 1 000, ak je teplota vzduchu pred
kompresorom Ty = 250 K, T; =300 Ka T; = 350 K, ¢, = 1 000 J.kg'.K* ak = 1,4.
Vysledky vypoc&tu znazornite graficky.

Dané:

T, =250K,

T1 =300 K,

T =350 K,

cp = 1000 J.kg™.K™,

k=14

Vypocet kompresnej prace plynu pre rézne stupne stlacenia vzduchu :
K—1

Wiom. = Cp. Ty (T[T — 1) [J.kg™1]

Po dosadeni roznych hodnét stupfia stlaCenia m pre jednotlivé vstupné teploty vzdu-
chu do kompresora T; sa stanovi velkost kompresnej prace Wom. a zapisSe do tabul-
ky (Tab. 3.2).

Tab. 3.2 Zavislost zmeny kompresnej prace W,.m. 0d stupia stla¢enia vzduchu n

7 [1] 1 2 5 10 15 30 100 1000

-1
Wiom.2so0ll- kg1 | 0 | 54814 | 146136 | 232901 | 202378 | 411208 | 683125 | 1552768

-1
Wrom,z00[J-kg™] 0 65777 | 175364 | 279590 | 350854 | 493557 | 819750 | 1863322

Wiom,3s0l)- kg ™*] 76740 | 204591 | 326188 | 409330 | 575817 | 956375 | 2173876

Vysledky vypoctov, uvedené v tabulke Tab. 3.2, su graficky vyjadrené ako zavis-
lost kompresnej prace Wyom. 0d stupnia stlaCenia m pre tri rézne vstupné teploty
vzduchu T; ,\Wyem. = f(11)* na Obr. 3.9. ZvySovanim vstupnej teploty T; sa kompresna
praca Wyom. zvacsuje.

A
W

[J.kg ]

1510 30 100
m[1]
Obr. 3.9 Zavislost prace kompresora Wyom. 0d stupna stlacenia 1
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3 Idealny obeh jednoprudoveého leteckého turbokompresorového motora

Prirastok kompresnej prace AWonm. potrebny na odpovedajuci prirastok tlaku
Ap sa s rastucim stuprfiom stlaCenia zmensSuje.

Ap,, — Ap'
AWkom.” < AWkom.'

Praca potrebna na stlaenie rastie pomalSie ako tlak (stlaenie), ¢o je zrejmé
aj z grafického vyjadrenia.

V ,T-s diagrame (Obr. 3.8) sa teplota zvySuje z T, na teplotu T, s narastom
stlaCenia pri stalej Specifickej entropii o AT = T, - T,. Praca sa spotrebuje na zvySe-
nie vnutornej energie (teplo Q) a jej prirastok je +AQ (plocha,2-2"-c-d-b-a-
2.

Praca idealneho obehu Wiq je teda:

1 k-1 _
Wig = ¢,. Ts. (1 - j> — ¢, Ty (wx —1) [I.kg™!] (3.4)
Po uprave:
1 x-1 "
Wid. = T3. 1 = T1.<T[ Ko — 1) []kg_ ]
m K

Idealna praca tepelného obehu Wiy, zavisi od konstant ¢y, K, od teploty vzduchu
pred kompresorom T3, teploty plynu pred plynovou turbinou T3 a stupna stlaCenia 1.

So zvySovanim teploty plynu pred plynovou turbinou T3 sa praca tepelného
obehu zvacsuje a v oblastiach nizSich stupriov stlaCenia 1 sa zvySuje aj s rastucim
stupniom stlaenia 1. Vysoka vstupna teplota T; a stupen stlaCenia T zmensuju ide-
alnu pracu tepelného obehu.

Praca tepelného obehu rastie srozdielom expanznej a kompresnej prace
Wexp. = Wkom., ktory je najvacsi pri optimalnom stupni stlacenia m,p,, = 11,3.

A
w

[J.kg']

151015 30 100
Top=11,3 ™[]
Ton=16,7

Obr. 3.10 Zavislost prace tepelného obehu W od stupna stlacenia 1

Optimalne stlacenie 1. matematicky predstavuje prvu derivaciu idealnej prace
tepelného obehu Wiy, v zavislosti od stupna stlacenia 1, ktora sa rovna nule.

Idealna praca tepelného obehu:
1 k-1 1
Wid. = Cp. T3. 1 e Tl.(T[ K= 1) ng_ ]
™ K
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3 Idealny obeh jednoprudoveého leteckého turbokompresorového motora

kot k-1
Wig =¢,. Tz = ¢p. Tzt « —cp.Ti.mx + ¢, Ty
dWiq,
dn
0+ X e - e T +0=0
T - Cp- - LTl K . Cn. =
p* '3 K pr 11
— —2K+1 _ 1 1
K—Kl.n © .Cp. T3 — K—Kl.n . Cp. Ty =0/ %
K—1 -—2x+2 k—1
K T K 'Cp'T3_T-Cp-T1:0
K
(Tl)—z.mz
m=|(—
Ts

3.2.4 Priklad 3.3

Vypocitajte optimalny stupen stlaCenia a idealnu pracu tepelného obehu pre
zadané podmienky.

Dané:

T, =300 K,
T3=1200K,

T3 =1500K,

cp =1 000 J.kgtK?,
K=14.

Vypocet optimalneho stlacenia

Kk
_ (T1\-2x+2
Topt. = T_3

1,4
300 \-214+2
o = (f350) =111
1,4
300 \—21,4+2
one = (1500) = 1o72

S rastucou teplotou plynu pred plynovou turbinou T3 sa optimalny stupen stla-
cenia Topt. ZVYySuje.

Podstatne zlozitejSie je urCenie optimalneho stlaCenia rop:. vypoCitanim ex-
panznej a kompresnej prace a ich rozdielu.’

Vypocet idealnej prace

Wiq, = ¢p. [Ts- (1 - :-1) - T. (“K;Kl - 1)] [J.kg™]

T K

1 1,4-1
W;q = 1000. [1 200. (1 - > — 300. (2 14 — 1)] = 150016 ].kg™?

1,4—1

® Ruzek, J.: Teorie leteckych motort Il. VA AZ Brno 1983.
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3 Idealny obeh jednoprudoveého leteckého turbokompresorového motora

Tab. 3.3 Zavislost idealnej prace tepelného obehu Wiq. od stupna stlacenia

 [1] 2 5 10 15 30 100 1000

Wig [J.kg™] 150 016 | 267 322 299 281 296 027 252 790 58 749 -829 733

Z grafu vyplyva, Ze funkcia vyjadrujuca zavislost' idealnej prace tepelného obe-
hu Wiq4. na stupen stlacenia dosahuje maximum, ktoré odpoveda optimalnemu stupniu

stlaCenia 1op:. @ dve nulové hodnoty, ktorym prislicha 1 = 1, potom pre idealnu pracu

tepelného obehu plati Wiy = cp. [T3. (1 - %) - T,.(1 - 1)] =0, t.. kompresna praca

aj expanzna praca je nulova.
A
T
[K]
Ts

>

s[J.kg K]
Obr. 3.11 Optimalne stlaCenie .

Nulova praca tepelného obehu je aj v pripade velkého stupna stlaCenia, kedy je
praca kompresna rovna praci expanzne;j.

Wkom. = Wexp.

k-1 1
cp.Tl.(n X —1)= Cp-T3.| 1= 1




3 Idealny obeh jednoprudoveého leteckého turbokompresorového motora

Optimalny stupen stlaCenia o, je obmedzené teplotou plynu pred plynovou
turbinou T3, ktora ohraniCuje expanznu pracu tepelného obehu Wey,, zatial ¢o na
kompresiu vplyv nema. Plochal -2 -3 -4 -1 (Obr. 3.11) vyjadruje maximalnu pra-
cu, ktora odpoveda optimalnemu stlaceniu Top... Mensie plochy 1 —2"-3"-4" -1
al-2"-3"-4" -1 odpovedaju mensSiemu a vacsiemu stlaceniu nez je stlacenie
optimalne.*°

3.3 Kontrolné otazky a ulohy

. Popiste Braytonov tepelny obeh v ,p-v“ a ,T-s* diagrame.

. Popiste expanziu idealneho tepelného obehu v ,p-v* a ,T-s" diagrame.

. Popiste vplyv teploty plynu pred plynovou turbinou Tz na expanznu pracu Weyp..

. Popiste vplyv stupna stlaCenia m na expanznu pracu Weyp..

. Popiste kompresiu idealneho tepelného obehu v ,p-v* a , T-s“ diagrame.

. Popiste vplyv stupna stlacenia 1T na kompresnu pracu Wyonm..

. Definujte optimalny stupen stlacenia Topt..

. Vypocitajte velkost' expanznej prace plynu We,, pre hodnotu 1 = 20, ak je teplota
plynu pred plynovou turbinou T3 =1 300 K , ¢, = 1 000 J.kg*.K*ak = 1,4.

9. Vypocitajte velkost kompresnej prace plynu Wyem. pri = 20, ak je teplota vzduchu

pred kompresorom T; = 288 K, T3 =1 300K, ¢, =1 000 J.kg*. K ak = 1,4.
10. Vypocitajte optimalny stupen stlaCenia a idealnu pracu tepelného obehu pre T, =
288 K, T3 = 1350 K, ¢, = 1 000 J.kgt.K*, k = 1,4.

CONOOTBRWN -~

Kljackin, A. L.: Teorija vozdu$no-reaktivnych dvigatelej. Moskva, Masinostrojenie 1969.
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4 Realny tepelny obeh jednoprudového leteckého turbokompresorového motora

4 Realny tepelny obeh jednoprudového leteckého turbo-
kompresorového motora

Realny tepelny obeh JpLTKM vyjadruje skuto€ny priebeh tlakov plynu v zavis-
losti od Specifického objemu plynu pri prietoku motorom v ,p-v*“ diagrame a priebeh
zmeny teploty plynu od Specifickej entropie v ,T-s“ diagrame. Realny obeh JpLTKM
sa od idealneho obehu odliSuje, Ze zahfha vplyv privodu tepla trenim, hydraulické
odpory a prestup tepla do chladnejSieho okolia LTKM.

A A

P T T.=konit. 3 3
[Pa] K]
Ts =\kon§t.
v 2.2 " 33, — ——— skutoény obeh
i 4 idealny obeh

2 |4
2
1
e a4 al
vim .kg ] s[J.kg .K ]

Obr. 4.1 Porovnanie skuto¢ného obehu s obehom idealnym JpLTKM v ,p-v“ a ,T-s“
diagrame

Na Obr. 4.1 je porovnany realny tepelny obeh (plna ¢iara) v ,p-v* a ,T-s* dia-
grame s idealnym tepelnym obehom (Ciarkovana Ciara)

Pri kompresii vzduchu (1 - 2) dochadza ucinkom trenia €astic prudu vzduchu
o povrch vstupného ustrojenstva JpLTKM a povrch lopatiek a virenim vzduchu k
premene Casti mechanickej prace na teplo. Dochadza k polytropickej kompresii s pri-
vodom tepla (hydraulické odpory) s polytropickym exponentom n = 1,5, ktora sa odli-
Suje od idealnej adiabatickej kompresie s exponentom kK = 1,4. Priebeh realnej kom-
presie je strmSi ako u idealnej kompresie, pretoze k narastu tlaku dochadza nielen v
dosledku zmensSovania objemu (tak ako u adiabaty), ale aj v désledku zahrievania
vzduchu vplyvom trenia a virenia. Privod tepla je zrejmy z posuvu bodu 2 do bodu 2°
v ,T-s" diagrame, €o znamena, ze skutocny Specificky objem na konci stlacenia v, je
o prirastok Specifického objemu Av, vacsi ako objem v,, ktory prislucha idealnej
(adiabatickej) kompresii. Pri realnej kompresii prirastok objemu Av = v,- - v, spOso-
buje zvySenie teploty vplyvom strat.

V reélnej spalovacej komore (2 — 3") dochadza k poklesu tlaku oproti idealnemu
priebehu izobarického horenia v rozsahu 3 % az 7 %. Pokles tlaku je spésobeny hyd-
raulickym odporom pri prietoku plynu cez spafovaciu komorou a stratami, ktoré su
spojené s privodom tepla.

Realna expanzia (3'- 4°) neprebieha adiabaticky, ale polytropicky s polytropic-
kym exponentom n = 1,3, ¢o je sposobené privodom tepla zvnutra. Teplo vznika po-
dobne ako v kompresore trenim a virenim plynu v medzilopatkovych kanaloch plyno-
vej turbiny. Expanzna polytropa je menej strma (pomalsSi pokles tlaku v zavislosti od
Specifického objemu). Expanzna praca plynu je v tomto pripade vacsia, pretoze Cast
vzniknutého tepla trenim sa vyuzije na pracu. Bod 4" prislucha vacsiemu Specifické-
mu objemu ako bod 4 u idealneho tepelného obehu.
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4 Realny tepelny obeh jednoprudového leteckého turbokompresorového motora

|zobaricky odvod tepla do atmosféry (4” - 1) je u realneho obehu rovnaky ako u
idealneho obehu.

4.1 Indikovana praca tepelného obehu JpLTKM

Indikovana praca tepelného obehu JpLTKM W4, je vyjadrena parametrami re-
alneho obehu. Zahffia zmeny spésobené privodom tepla, trenim a virenim, bez me-
chanickych a hydraulickych strat, ktoré spésobuju zvySenie kompresnej i expanznej
prace. Jej presné urCenie je pomerne naro¢né a pre vypocet tahu JpLTKM nie je d6-
lezité. Pre tah JpLTKM je rozhodujuca efektivna praca. V ,p-v* a ,T-s* diagrame je
indikovana praca vyjadrena plochou, ktoru vymedzuju body 1 - 2°- 3°-4'- 1.

4.2 Efektivna praca tepelného obehu JpLTKM

Efektivna praca tepelného obehu W, je skuto€na praca plynov, ktora sa v ko-
necnej podobe prejavuje ako kineticka energia plynu charakterizovana jeho rychlo-
stou. Efektivna praca tepelného obehu jednoprudového leteckého turbokompresoro-
vého motora W, je obecne vyjadrena vztahom:

W, = wexp. — Wiom. [J. kg_l] (4.1)
Kde:
W, [J.kg™1] - efektivna praca tepelného obehu JpLTKM,
Wexp. [J. kg™'] - expanzna praca tepelného obehu JpLTKM,
Wiom. [J-kg™1] - kompresna praca tepelného obehu JpLTKM.

Pri expanzii plynov z bodu 3" az na atmosféricky tlak p; = ps” v bode 4" bude
celkova technicka expanzna praca tepelného obehu JpLTKM vyjadrena vztahom:

2
Wexp. = WTc + C?s []kg_l] (42)

Kde:

Wr [J.kg™1] - technicka praca plynovej turbiny JoLTKM (celkovy vykon plynovej tur-
biny, ktory vyprodukuje 1 kg.s™ plynu pretekajiceho cez plynovii tur-
binu),

cs[m.s?] - vystupna rychlost plynu z JpLTKM.

Pri kompresii vzduchu z bodu 1 do bodu 2" bude celkova technicka kompresna
praca tepelného obehu vo vstupnom ustrojenstve a kompresore JpLTKM vyjadrena
vztahom:

2
Wkom. = WKc + C?o [] kg_l] (43)
Kde:
Wk, [J.kg™1] - technicka praca kompresora JpLTKM (celkovy vykon kompresora, kto-

ry je potrebny na stladenie 1 kg.s™* vzduchu pretekajiceho cez kom-
presor).

Co [m.s™1] - rychlost vzduchu na vstupe do JpLTKM (rychlost’ letu).

Efektivna praca tepelného obehu JpLTKM bude dana rozdielom expanznej pra-
ce Wexp. @ kompresnej prace Wy, -

2

2
W, = Wexp. — Wikom. = Wre + Cz_s - (WKC + CZ_O) = Wy — Wk +

cZ—c?
2

[J.kg™!]

32



4 Realny tepelny obeh jednoprudového leteckého turbokompresorového motora

Ak plati predpoklad, ze praca plynovej turbiny sa spotrebuje v kompresore JpLTKM,
potom Wy, — Wk, = 0 a efektivna praca W, tepelného obehu JpLTKM bude vyjadre-
na rovnicou v tvare:
c2_¢2
W, = =2 [J.kg1] (4.4)
Kde:
2
%5 - kineticka energia 1 kg plynu na vystupe z motora,

Cz—g- kineticka energia 1 kg plynu na vstupe do motora,

c2-c¢

= [J.kg~1] - prirastok kinetickej energie 1 kg plynu pri prietoku motorom.

VypocCet efektivnej prace We z rozdielu rychlosti cg a ¢ je jednoduchy. AvSak
neznamu rychlost cg je potrebné urcit' z prace obehu.

Praca tepelného obehu:
we = wind. - wr [I kg_l] (45)
Kde:

W, - stratova praca, ktora vznika v dosledku:

- trenia prudu v lopatkach a kanaloch,

- trenia diskov o0 vzduch a v trenia v loziskach,
- uniku plynu medzerami a pod.

Vypocet efektivnej prace W, tymto spésobom je takmer nemozny, pretoze nie
je mozné urcit indikovanu pracu Wj,q., @ tym ani stratovu pracu W,.

Existuje vSak este tretia mozZnost ako je mozné stanovit hodnotu efektivnej pra-
ce W,

. Vychadza sa pritom z idealneho obehu, ktory je znamy a pre vypocet jednodu-
chy. Ziskané vysledky z vypoctu idealneho obehu sa opravia o ziskané sucinitele,
ktoré boli prakticky overené. Vypocitany vysledok je zavisly od realneho zhodnotenia
konsStrukcie motora a od spravneho odhadu sucinitefov (sucinitefov zachovania cel-
kového tlaku, u€innosti a pod.). Vypocet jednotlivych parametrov tepelného obehu je
mozné realizovat' s presnostou niekolkych percent.

4.3 Uginnost’ pri kompresii
Uginnost pri kompresii Nwom. Vyjadruje mnozstvo privedenej skutoénej kompres-
nej prace Wiom. s Spotrebovanej na adiabaticku pracu (adiabatické stlacenie).

Podobne ako pri expanzii plati:

Wad
= — [1]

Nkom Wkoms

Waa. _
Wkom,s = 2 []-kg 1]

kom.
T k-1 _
wkom,s = :im: . (T[ L. 1) [] kg 1] (4-6)

KedZe do stlaenia sa zahffia praca kompresora aj vstupného Ustrojenstva,
stav pred kompresorom sa oznacuje T; a pred vstupom T,. Potom je mozné efektiv-
nu pracu vyjadrit nasledne:
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4 Realny tepelny obeh jednoprudového leteckého turbokompresorového motora

we = wexp.,s - wkom.,s ng—l] (47)
i
T p p
K] 2c / *  [pal
P b 2 p
0 2o
//
7B
1
Ty = konst. 0 . T, = konst.
d s 0 ~ A ;
~ d
< Vo
I I a%;
b = o T T
: s[JkgK vInrkal
Obr. 4.2 Kompresia v ,p-v“ a , T-s“ diagrame
4.4 Uginnost pri expanzii
Pre expanziu plynu v JpLTKM plati
wexp. = Wpol.exp. - Wr.exp. []. kg_l] (4.8)
i i
T B P
K] * [Pal
3c p
ac pﬁ“ € 3c
v
7 k ‘
s d 5 T, = kondt.
. 5 ~
- b f— - - ; — Ps:
o W
a p
5 a_ﬂh
b c -
; s [J kg K] vim’kg']

Obr. 4.3 Expanzia plynu v ,p-v“ a ,T-s“ diagrame

Pre expanznu pracu v , T-s“ diagrame plati:
Wpol.exp. ~ pl(BC’ 51 C' al d )
Wexp. = pl(3¢,5°,b,b,57)
Wr,exp. ~ pl(3C, 51 C' al d )
Kde:
Wexp. - €Xpanznd praca [J.kg™'],
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4 Realny tepelny obeh jednoprudového leteckého turbokompresorového motora

Whol,exp. - POlytropicka expanzna praca [J.kg™'],
Wrexp. - €Xpanzna stratova praca [J.kg™1].

Straty trenim, ktoré vznikaju po€as expanzie, su umerné vySrafovanej ploche v
grafoch ,p —v“ a , T — s" diagramov.
] Pre expanziu je mozné zaviest pojem adiabaticka ucinnost expanzie plynov.
Ucinnost pri expanzii ¢, udava mnozstvo vyuzitej adiabatickej prace spotrebovane;
na efektivnhu pracu plynu v turbine a vo vytokovej dyze pri premene na kineticku

energiu. Adiabaticka ucinnost expanzie plynov je definovana ako pomer expanznej
technickej prace a expanznej adiabatickej technickej prace.

Nexp. = W - . = T . l [1] (4.9)

(o)
wexp. = Wexp.,ad.-nexp. [] kg_l] (4-10)
4.4.1 Priklad 4.1

Vypocditajte skuto€nu expanznu pracu, skutonu kompresnu pracu, efektivnu
pracu aidealnu pracu jednoprudového leteckého turbokompresorového motora s
naslednymi parametrami:

T, =300 K,

T3 =1 200 K,

cp =1 000 J.kgt.K*,
m=10,

Nexp. = 0,9,

Nkom. = 0,8,

K=14.

Vypocet skuto€nej expanznej prace

1 -
Wexp.,s = Cp-T3 (1 - E) -Nexp. []-kg 1]

™ K

1
Wexp,s = 1000.1 200 (1 - T) .0,9 =520985]. kg™t
10 14
Vypocet skutoénej kompresnej prace

_ Cp-Tl KT_l _ -1
Wkom.,s - Nkom. (T[ 1) []kg ]
1 000.300 14-1 )
kom.s — T(lo L4 — 1) = 349 488 ].kg

Vypocet efektivnej prace

We = Wexp.s = Wikom,s - kg™']

W, = 520 985 — 349 488 = 171 497 J.kg~!
Vypocet idealnej prace

Ts <1 — %) - T;. (HKT_l — 1) ] J.kg™1

T K

Wiq. = ¢p.
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4 Realny tepelny obeh jednoprudového leteckého turbokompresorového motora

1 1,4-1

Wiq = 1000. [1 200 (1 - m) 300 (10_1,4 - 1) ] =299 284 . kg™
10 14

Idealna praca Wiq je vadsia o 127 784 J.kg™ ako praca efektivna We.

4.5 Vplyv ucinnosti kompresie n,m. a u€innosti expanzie ney, na
pracu tepelného obehu W,

Kompresna ucinnost nwom. & expanzna ucinnost neyp. Vyjadruje straty pri kom-
presii a expanzii:
- hydraulicke,
- mechanicke,
- tepelné,
- unikom plynu netesnostami.

Uginnosti su kritériom dokonalosti konstrukcie motora. Pri malych rychlostiach
letu je mozné ucinnosti kompresora a plynovej turbiny nahradit’ (s dostato¢nou pres-
nostou) ucinnostou kompresie nkom. @ €Xpanzie Nexp.. Pri vysokych rychlostiach letu
su straty pri stlaceni vo vstupnej a expanzii vo vystupnej sustave vyssie ako v kom-
presore a v turbine.

Vztah pre vypocCet realnej efektivnej prace:

W, = ¢, [T3.<1 - é).nexp_ - (n—1 - 1)][J.kg'1] (4.11)

Nkom.

Je zrejmé, Ze realna efektivna praca W, sa od idealnej efektivnej prace Wiq. 0d-
lisuje iba ucinnostou kompresie Nkom. @ UCiNnostou expanzie Neyp..
A
w

4
[Jkg ] ———— idealna (kompresna a expanzna) praca

skutocna (kompresna a expanzna) praca

/wk‘ ii a - indikovana praca
b - efektivna praca

151015 30 100
m[1]
Obr. 4.4 Idealna a skuto€na praca pri kompresii a expanzii v zavislosti od stupria
stlaCenia 1T

Vzdialenost medzi krivkami idealnej prace pri kompresii Wiom.i & expanzii Weyp i
(a) vyjadruje indikovanu pracu a vzdialenost medzi krivkami skutoCnej prace pri
kompresii Wyom. @ expanzii Weyp. (b) vyjadruje pracu efektivnu.'*

Y“Razek, J.: Teorie leteckych motort I1. VA AZ Brno 1983.
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4 Realny tepelny obeh jednoprudového leteckého turbokompresorového motora

Wio,We
[U.kg ]

1 11,3 40,5 128~
6,4 m [1]
Obr. 4.5 Zavislost idealnej prace Wiy, a efektivnej prace W, od stupria stlaenia 1t

Vzdialenost medzi obidvoma krivkami vyjadruje straty v kompresore a v plyno-
vej turbine.

4.6 Rychlost’ plynu na vystupe z jednoprudového leteckého turbo-
kompresorového motora
4.6.1 Letiaci jednoprudovy letecky turbokompresorovy motor
Rychlost plynu (po€as letu) na vystupe z JoLTKM cs je vyjadrena z nasleduju-
cej rovnice:
2 2

— o -1
We = — [.kg™"]

1 TO k=1 Cg - Cg
Cp.[Tg.(l - ﬂ>.nexp, - .(11 K — 1)] =
mr Nkom.
1 To k-1
Cs = [2.Cp | T3 | 1= —= | Nexp. — —.(1‘[ 3 —1)
e Nkom.

V pripade letiaceho motora vstupnou teplotou je atmosféricka teplota Ty, preto-
Ze k stlaceniu dochadza uz vo vstupnom ustrojenstve JpLTKM. Praca stlaCenia v
kompresore je teda mensSia. Potom plati, ze ey, > k.

2
+ ¢§

4.6.2 Neletiaci jednoprudovy letecky turbokompresorovy motor

V pripade neletiaceho JpLTKM, kedy co = 0 plati TTeyp. = Tk @ vystupna rychlost
vystupnych plynov cs je dana vztahom:

1 T
C5 = JZCP [Tg(l_ E)nexp— nkoom_ K —1 ][mS ]

Vytokova (vystupna) rychlost’ plynov z motora a teda aj tah motora zavisi od:

- konstant c, = 1 005 Jkgt.K?, k = 1,4, ktoré sa pre dany plyn nemenia, ktoré sa
pre dany plyn nemenia,

- nezavisle premennych veli€inach meniacich sa poc€as prevadzky.
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4 Realny tepelny obeh jednoprudového leteckého turbokompresorového motora

Nezavisle premenné veli€iny ovplyvriuju vytokovu rychlost’ plynu cs a tah moto-
ra Fr:
- teplota plynov pred turbinou T3, ktora ovplyvniuje rychlost’ vystupnych plynov cs
priblizne s druhou odmocninou — zvySenim teploty T3 Stvornasobne vzrastie tah Fy
a dvojnasobne vytokova rychlost plynu cs,

- atmosféricka teplota Ty ovplyvnuje teplotu T; — s narastom atmosférickej teploty Ty
klesa vytokova rychlost plynu cs a tah motora Fr,

- expanzna ucinnost’ Nexp. pri expanzii a kompresna ucinnost neom. pri kompresii zvy-
Suje vystupnu rychlost plynu cs a tah motora F.

4.7 Kontrolné otazky a ulohy

1. Porovnajte idealne a realny tepelny obeh JpLTKM.

2. Vysvetlite rozdiel medzi idealnou a realnou kompresiou v JpLTKM.

3. Vysvetlite rozdiel medzi idealnou a realnou expanziou v JpLTKM.

4. Definujte indikovanu pracu tepelného obehu JpLTKM.

5. Definujte efektivnu pracu tepelného obehu JpLTKM.

6. Vysvetlite vplyv kompresnej uc€innosti na pracu tepelného obehu JpLTKM.

7. Vysvetlite vplyv expanznej u€innosti na pracu tepelného obehu JpLTKM.

8. Vysvetlite, ktoré parametre ovplyvnuju tah JpLTKM u letiaceho motora.

9. Vysvetlite, ktoré parametre ovplyvnuju tah JpLTKM u neletiaceho motora.

10. Vypocitajte skutoCnu expanznu pracu, skutocnu kompresnu pracu, efektivnu pra-
cu aidealnu pracu jednoprudového leteckého turbokompresorového motora s
naslednymi parametrami: T; = 320 K, T3 = 1 500 K, ¢, = 1 000 J.kg™.K*, 1 = 15,
Nexp. = 0,91, Nkom. = 0,82, K = 1,4.
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5 Specificky tah jednopradového leteckého turbokompresorového motora

5 Specificky tah jednoprudového leteckého turbokompre-
sorového motora

Specificky tah Fn, jednopridového leteckého turbokompresorového motora
(JpLTKM) je tah, ktory vytvori 1 kg vzduchu pretekajuci Jo)LTKM za jednu sekundu.
Specificky tah kvalitativne hodnoti LTKM bez ohfadu na jeho velkost a mnoZstvo
pretekajuceho vzduchu a je mierou jeho technickej dokonalosti.

F, = Z—T [N.s. kg™!] (5.1)

Po uprave:
R = Fr _ Qy. (c5 — ¢p) _
Qv Qv
Specificky tah letiaceho JpLTKM (co > 0)
Fn, = ¢ — ¢o [N.s.kg™1]
Specificky tah neletiaceho JpLTKM (co = 0)
F, = ¢c5
F,, = cs [N.s.kg™1]

Specificky tah sugasnych JpLTKM sa pohybuje v rozmedzi Fy,, = 550 — 650
[N.s.kg™] a pri pouZiti pridavného spalovania F, = 900 — 1 100 [N.s.kg™].

cs — ¢o [N.s.kg™!]

V pripade, Zze JpLTKM neleti co = 0 a neprejavuje sa rychlostny napor vplyvom
rychlosti letu. Potom tah JpLTKM zavisi iba od vytokovej (vystupnej) rychlosti plynov
z vystupnej dyzy cs. Rychlost cs zavisi od efektivnej prace JpLTKM. Potom pre Spe-
cificky tah JpLTKM plati:

F, = \[Z.cp. ng. <1 — %) Mexp. — L (n'% — 1)] [N.s.kg™1] (5.2)

K Nkom.

Specificky tah F, je zavisly od rovnakych faktorov ako efektivna praca JpLTKM,
t.j. od T3, To, Nexp., Nkom. @ .

5.1 Priklad 5.1

Vypocitajte Specificky tah a tah JpLTKM v idealnych a realnych podmienkach,
ak motor pracuje na zemi pri nulovej rychlosti a To = 300 K, T3z = 1 200 K, ¢, = 1000
J-kg-l-K-ly =10, Nexp. = 0,9, Nkom. = 0,8, Kk =1,4, Q, = 100 kg.S-l.

F, = cg— ¢ [m.s71]

l:T = Qv- Fm [N]

Vypocet idedlneho Specifického t'ahu

B e

K
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5 Specificky tah jednopradového leteckého turbokompresorového motora

1,4

1,4—1
Copy = j2.1 000. I1 200. (1 - %) — 300. (107 - 1)] =774 ms*
10

Finyy = C6— 0= 774—0=774m.s7"
Fr,, = Qy-Fm, = 100.774 = 77 400 N

Vypocet realneho Specifického t'ahu

1 T i -
Corear. = \/2 Cp- [T3' (1 - K_—l) ‘Mexp. — T]ko -(T[ K — 1)] [m.s 1]
T K om.

1 300 14-1 1
Ce, = 12.1000.{1200.{1— —%=).09— —.|10 1+ —1])| =586 m.s
ireal. ! 0,8

10 14
Frpea = C6— 0= 586 —0=>586m.s7"
Fr_. = QuFpn_ = 100586 = 58600 N

Realny tah JpLTKM Fr _ = 58600N je nizsi ako idealny tah JpLTKM
Fr,, = 77 400 N z dévodu nizSej ucinnosti kompresie a expanzie.

5.2 Vplyv teploty plynov pred plynovou turbinou T3 na Specificky
tah F,

Zo vztahu (5.2) jednoznacne vyplyva, ze so zvySovanim teploty plynu pred ply-
novou turbinou T3 Specificky tah motora F, sustavne rastie.

V idealnom tepelnom obehu JpLTKM ked plati Cpp = Cpvs Nexp. = 1, Nkom. = 1
aosk = 1, plati, Ze praca tepelného obehu bude nulova pri nulovom privode tepla

v spalovacej komore.
k-1
T,=T, = T, (ﬁ) “ 1
Po

V realnom tepelnom obehu JpLTKM existuju straty celkového tlaku a zmeny
stavu pri kompresii a expanzii nie su izoentropické, a preto pri danom stlaceni kom-
presora, danej rychlosti letu nebude sucet stratovych prac W, nulovy, takze Speci-
ficky tah Fn, sa bude rovnat nule aj v tom pripade, ak bude do spalovacej komory
privadzané urcité mnozstvo tepla, kedy bude Tz > T,. Minimalna hodnota teploty ply-
nu pred turbinou pri danom stlageni vzduchu v kompresore a vstupnej sustave (pri
danej teplote T,) sa stanovi z rovnice

Wing. = IW;
kedZze W, # 0 potomaj W; > 0 a z toho vyplyva, Zze T3 > T,.

Minimalnu hodnotu teploty plynov pred plynovou turbinou je mozné stanovit pre
dané stlaCenie vzduchu vo vstupnej sustave a v kompresore pre minimalnu teplotu T,

Kk—1

T3,min. =T —lom. [K]13 (5-3)

Nkom. Nexp.

?Ruzek, J.: Teorie leteckych motorti I1. VA AZ Brno 1983.
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5 Specificky tah jednopradového leteckého turbokompresorového motora

Pri odvodeni vplyvu teploty plynu plynov pred plynovou turbinou T3 na Specific-
ky tah sa vychadza zo vztahu 5.2.

1 To k-1
Fm = 2.Cp. T3. 1 = 'neXp. - Meom .(T[ K — 1)

m K

1 To k-1 1

Fn= [2.¢5.T5.| 1 = == | Nexp. — 2-Cp- .(n K —1) [N.s.kg™]
™K Nkom.

[N.s.kg~1]14

Po zavedeni substitucii rovnica dostava tvar:

Fn= JAT;,—B (5.4)

Kde:

VA.Ts-B

Frn=\A.T:

Fo=
-

¥ ¥ t t } .y t >
1 2 3 4 6 9 1T [K]
Obr. 5.1 Zavislost’ Specifického tahu F, od teploty pred plynovou turbinou T3 pre
rézne hodnoty konstant A a B

Zjednodusenim rovnice 5.3, ak B = 0 (motor bez kompresora, napr. naporovy
alebo raketovy motor) a A = 1, potom F, = |/Ts.

Bstlagenie v LTKM Tom. VYjadruje naporoveé stlaCenie vo vstupnej sustave a v kompresore yom =TTy Tk
14r]kom_ — vyjadruje ucinnost kompresie vo vstupnej sustave a v kompresore JpLTKM, ney,. — vyjadruje
ucinnost expanzie v plynovej turbine a vystupnej sustave.
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5 Specificky tah jednopradového leteckého turbokompresorového motora

A
Fm
[N.s.kg ]

b

» .

Obr. 5.2 Zavislost Specifického tahu F, od teploty pred plyno

5.3 Priklad 5.2

;
T: [K]

vou turbinou T3

Vypocitajte Specificky tah Fm JpLTKM podfa rovnice 5.3 pre podmienky:

a)A=1,B=0
Zo vztahu 5.3 pre podmienky a) vyplyva
Fin = \/-T_3
Fn= V1=1N.s.kg™?
Fn= V4=2N.s.kg™!
Fn=Vv9=3N.s.kg™!
Tab. 5.1 Vypocet zavislosti F,, = /Ty
Ts [K] 1 4
Fm [N.s.kg™] 1 2 3
b)A=4,B=0
Fm = . T3
F,= V41=2
F,= V44=4
F,= Vv49=6

=

Tab. 5.2 Vypocet zavislosti F,,, = \/A. T3

T3 [K] 1

9

Fm [N.s.kg™] 2

6

c)A=4,B

3
|
=
WHII
)
os]

8

™ T T T T
= g
Il
s s
o Wi :
1]
| ool ©
©
' Il
SN O
o

=

= Vv4.11 -
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5 Specificky tah jednopradového leteckého turbokompresorového motora

Tab. 5.3 Vypocet zavislosti F, = /A.T; — B
T3 [K] 1 4 9 11

Fm[N.s.kg']| O 2 4 6

Z predchadzajucich uvah vyplyva:

-F, = —\/?3 predstavuje kvadraticku parabolu (rastie s druhou odmocninou z Ts),

- konstanta A zvacsuje strmost’ paraboly,

- konstanta B posuva parabolu doprava o hodnotu b (znizuje Fr, 0 AFy,, t.j. vyjadruje
vplyv prikonu kompresora na znizenie efektivnej prace a teda aj tahu LTKM).

5.3.1 Uréenie hodnoty b
Fn=0
Vv A. T3,min. -B=0
B
T3 min. = A b

Teplote T3 min. = b prislucha Specificky tah Fy, = 0.

5.4 Priklad 5.3

a)A=4,B=8
B
T3,min.: K:b

T3 min. = % = 2 K pri Specifickom tahu F,, = 0.

Zo vztahu (5.3) pre Specificky tah je zrejmé, Ze zvySovanim teploty T3 Specificky
tah Fp, rastie, avSak vplyvom odmocniny omnoho pomalSie nez teplota plynov pred
turbinou Ts.

A A

P T - -
[MPa] KL |1 3
ATs T 3 !/
1 /f AW=AQ;
P I'g
i 111 %
zr ”~ 4 “,i
_-
1 -
AQ:
4"_ .
3 -1 - -1 -1 g
v|m.kg ] S[J.kg .K ]

Obr. 5.3 Vplyv teploty plynov pred plynovou turbinou T3 na Specificky tah motora F,
v ,p-v“a ,T-s* diagrame
ZvySenie teploty z T3 na T3" posuva zacCiatok expanzie z bodu 3 do bodu 3°.
Tym sa zvacsi Specificky objem plynu v a Specificka entropia s, ¢o vedie k zvacseniu
expanznej prace o ¢ast AW, vyznacenou plochou4 -3 -3"-4'-4.
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5 Specificky tah jednopradového leteckého turbokompresorového motora

5.4.1 Vypocet minimalnej teploty pred plynovou turbinou T3 min.

B
T3,min. = K
K—1
2% (“T_ 1) m;ro
T3,min. = 1 o
2.cp.<1— K;1>.nexp_
T K

K—1 1
To.T[ K | 1-— K—1
m K

1
Nexp.Nkom.:| 1——w=1

T3,min. =

[K]
=

k-1

To. 1t ¥
T3,min. = ot (54)

Nexp.-NMkom.

5.5 Priklad 5.4

Pre dané parametre JpLTKM vypocitajte minimalnu teplotu plynu pred plynovou
turbinou T3 min, @ Specificky tah F,.

Dané parametre:

To =300 K,
T3 =1 200K,
cp = 1000 J.kgt K™,
m=10,
Nexp. = 0,9,
Nkom. = 0,8,
K=14.
Vypocet minimalnej teploty plynu pred plynovou turbinou T3pmin.
k-1
T _ Thmx
Smin Nexp.- Nkom.
1,4—-1
300.m 14

fomin = 75508
Vypocet Specifického t'ahu pre minimainu teplotu Tznin.

1 k-1 To
Fn = |2.¢p-[| 1 = == | Nexp. T3,min. — (n K — 1>.T]kom

M K

1 14-1 300 _
Fm = [2.1000.|1- ——=].0,9.805 — (10 1z — 1). = 0N.s.kg™!
10 14 08

Vypocet Specifického tahu pre zadanu teplotu T; = 900 K, 1 000 K, 1 200 K, 2
000 K

F,= /AT; —B
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5 Specificky tah jednopradového leteckého turbokompresorového motora

Kde:
1
A= 1-—= 1 *Texp.
K
B=2.c, .(n %
Nkom.
1 k-1 To
Fn= |2.¢p-[| 1= == ) Nexp.T3 — (‘ITK —1).
™K Nkom.
1 14-1 300
Fp, = ]2.1000.(| 1— —55=].0,9.1200 — (10 14 — 1). = 586,6 N.s. kg1
=== 0,8
10 14

Tab. 5.4 Zavislost Specifického tahu od teploty plynu pred plynovou turbinou
T3 [K] 805 900 1 000 2 000 3 000
Fm [N.s.kg™] 0 287 411 1019 1381

Grafickym vyjadrenim hodnét z tabulky je krivka vyjadrujuca zavislost’ Specific-
kého tahu Fy, od teploty pred plynovou turbinou T3 pri:
- konstantnej ucinnosti kompresie Nkom. @ eXpanzie Nexp.,
- konstantnom stupni stlaenia T,
- konstantnej atmosférickej teplote To.

K—1

e To.TT K
Minimalna teplota T; i, = % zavisi predovsdetkym od pociato¢nej (atmo-

exp.-flkom

sférickej) teploty To. Aby sa konala praca plynu musi sa do neho priviest teplo, potom
platl Ts>T,>Ty.

Kde:

Ts - teplota pre turbinou,

T, - teplota za kompresorom,

T, - teplota na vstupe do kompresora.

Teplota na vstupe do kompresora T; je ovplyvnena atmosférickou teplotou To.
So zmenou Ty sa Umerne meni i teplota Ts.

Cast prace tepelného obehu 1 — 2 — 3 — 4 — 1 sa spotrebuje na prekonanie hyd-
raulickych a mechanickych strat v motore, takZze tah motora je rovny nule a odpove-
da mu teplota v bode 3. ZvySenim teploty z pociato¢nej To na Ty” sa pociatocny ob-
jem V1 zvacsi na objem V; . Ostatné objemy su dané bodmi 2°, 37, 4°, takze cely ob-
jem sa posunie doprava v zmysle vacsich objemov, a teda aj vysSich tepldt (v ramci
nich aj minimalnej teploty plynu pred plynovou turbinou T3 min. danej bodom 3°).

Podobne aj v T-s diagrame je praca obehu 1 — 3 — 4 — 1 potrebna na pokrytie
strat v motore. Privedené teplo Q; dané plochou 2 — 3 — ¢ — b — 2 sa rovna teplu od-
vedenému Q; urenému bodmi a—1 -4 —d — a. ZvySenim teploty z To na Ty 0 ATy
sa posunie cely obeh doprava nahor a minimalna teplota plynu pred plynovou turbi-
NOU T3 min. Sa ZvySi Na T3 min.” 0 AT3 min..
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A T A
P
[Pa] K]
- v Ts,'min. 3'
2323 AT s 3
) - ”
T3.m|n, 22 4'
4
Y TO‘ / 5%
ATo 1 L B
+ To \
NN, S
éno?n
» N1 >
< V1V i > L ab cd Y
< L > v[m .kg ] s[J.kg K]

Obr. 5.4 Vplyv atmosférickej teploty To na minimalnu teplotu plynu pred plynovou tur-

Stupen stlacenia 1 vplyva na minimalnu teplotu plynu pred plynovou turbinou
Tamin.. SO zvySovanim stupna stlacenia 1 sa zvySuje aj minimalna teplota plynu pred
plynovou turbinou T3 min. (Obr. 5.5).

A \ A
# 2\ 3 [E]
[Pa] '“ :
‘\ A‘-yr TS,'min. o 3’
A\ i A\
\‘\ AT&min. /
\\ -\‘ v ¥ T3, min. /‘3 >4,
\\  .Jv=konst, ) =
AR\ AT
N 3 1
2 -~ T: = konst
1
3 1 > a b cde f >
vim .kg ] s[kg K']
Obr. 5.5 Vplyv stupna stlacenia 1T na minimalnu teplotu plynu pred plynovou turbinou
T3,min.-

So zvySovanim stupnia stlaCenia rastie teplota za kompresorom T, a taktiez aj
minimalna teplota plynu pred plynovou turbinou Tsnin, ktora je vzdy o AT vacsia ako
teplota T,. Plochal -2 -3 -4 -1 (Obr. 5.4) vyjadruje pracu potrebnu na prekona-
nie strat v motore. PretoZe p," > p2, T2 > T, a T3 > T3 0 AT.

Tamin.= T2 + AT

Kde:

AT — prirastok teploty v spalovacej komore [K].

K—1
Tg‘min_ = ToT[T + AT
Kde:
k=1
TZ = To. m K
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5 Specificky tah jednopradového leteckého turbokompresorového motora

Pretoze so stuprfiom stlaCenia rastie plocha znazorfiujuca mnozstvo odvedené-
ho tepla, a tym aj straty, musi sa patriCne zvysit i plocha obehu, o sa prejavi zvysSe-
nim teploty T3".

Vplyv u€innosti na minimalnu teplotu plynu pred plynovou turbinou je nepriamo
umerny. S zvySovanim ucinnosti klesa minimalna teplota plynu pred plynovou turbi-
nou Tamin.. Cim je Uginnost kompresie Nwom. @ Uginnost expanzie Nexp. VYSSia, tym
mensie straty musi privedené teplo prekonat a postaCuje menSie mnozstvo privede-
ného tepla. Prejavi sa to nizSim prirastkom tepla AT a nizSou minimalnou teplotou
plynu pred plynovou turbinou T3 min..

Stratova praca vplyvom odporov pri kompresii -AWyom a expanzii -AWeyp. musi
byt nahradena privodom tepla do plynov. Praca obehu 1 -2 -3 -4 -1 savtomto
pripade spotrebuje na pokrytie strat. Cim su straty vyssie (8o odpoveda hor§im ugin-
nostiam), tym vacsie bude AT a taktiez teplota plynu pred plynovou turbinou T3, ked-
ze T3=T, + AT.

Z ,T-s" diagramu (Obr. 5.6) vyplyva, Ze stratova praca v kompresorea—1 -2 —
b —a a v plynovej turbine c — 3 — 4 — d — ¢ musi byt ekvivalentna privedenému teplu
b -2 -3 —c—b. Cim st va&sie straty, tym vacsie musi byt privedené teplo (vysrafo-
vana plocha) a teda vysSia teplota plynu pred plynovou turbinou Ts.

A A
p T
[Pa] [K] rd
T ’
A
2 3 AT] |4,
-AW, . Pr
" ‘/
4
'AWex -
1 4
3 1 : o | 4 =
v[m .kg ] s[J.kg .K ]
Obr. 5.6 Vplyv ucinnosti (Nkom., Nexp.) N@ Minimalnu teplotu plynu pred plynovou turbi-
nou T3,min.
A
Fm A
[N.s.kg ]
‘fAFm'
Q

A

AF.,
v

AT, AT g

> Ts [K]
Obr. 5.7 Zavislost’ Specifického tahu F, od teploty plynu pred plynovou turbinou T3
47
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Najvacsie prirastky Specifického tahu AF,,"~ sa dosahuju v oblasti niZSich teplot
(Obr. 5.6). V oblasti vysokych tepl6t je prirastok Specifického tahu AF,," pri rovnakom
prirastku teploty plynu pred plynovou turbinou AT3" = ATz je omnoho nizsi.
Z uvedeného vyplyva, Ze nie je ucelné priliS zvySovat teplotu plynu pred plynovou
turbinou T3, pretoze ziskany efekt AF,, nie je umerny zvySenému tepelnému nama-
haniu motora.

Prirastok Specifického tahu F, je charakterizovany stupanim krivky, ktoré je ur-
¢ené prvou derivaciou merného tahu podla teploty pred plynovou turbinou.

F,= AT, —B

Po zavedeni substiticie u=A.T — B
1

dFm_ 1 _%
du 2 u
dfF, dF, du
dT; du dT;
_ du
~ dT,
dFm_ A B A
dTy  , 3 2./AT,-B
2.Cp. 1——_ .M
dFy, "( n“%) P
dT,
1 k-1 T,
2. [2.¢co.|1 - ——=]. .T—2.C.<1‘[K—1>.—0
p < T[KTl) Mexp.+ 73 p Nkom.
1
Ch. 1——_ .

dTs 1 k-1 To
2.Cp.<1 - F).T]exp_.'lé — 2.Cp.<‘l'[ K — 1>.nkom,

Po zjednoduSeni:
dFy, A

= VA

dT; 2., /A.T; —B /

dF,, VA

dT,

3 2 T3 - %
1

dF, > <1 - E) e,

dT3 - [ K— ]
| 2.cp.(1TT— 1).#|

4.T; - kom. |
1
l 2 Cp <1 - ﬁ)'nexp.J
\ TR
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Cp. <1 - %) .T]exp_
dE, _ T K
dT3 B K—
2.5 (1 = 1)1
2. T3 _ Nkom
2.cp.<1— K_1>.nexp
\ M K
1
dE Cp <1 - K;1>-nexp.
m K
dT; k-1
2.<T3——1T < Ty )
\ nexp.-nkom.

c <1—L>n
TdFE, P 1)

T K

dT; k-1
2.<T3— T K .TT0>
\

Nexp.- Nkom.

Prirastok Specifického tahu F, zavisi priamoumerne od atmosférickej teploty
To, stupia stlaCenia 1 a nepriamoumerne od teploty plynu pred plynovou turbinou
T3, expanznej ucinnosti Nexp. @ kompresnej ucinnosti Nkom..

ZvysSovanim atmosférickej teploty T, rastie hodnota zlomku, ktory sa odcitava
od teploty plynu pred plynovou turbinou T3. Klesa tym menovatel a prirastok Specific-
kého tahu AF, sa zvacsuje (Obr. 5.7).

A A
p T

[Pa] [K]

To=konst. 37"

T: = konst.

2
r

4

-~

1

e
e
P

. .

v[m'kg'] s[J.kg .K']

Obr. 5.8 Zavislost' Specifického tahu F,, od atmosférickej teploty Ty

Prirastok prace tepelného obehu AW, ktory je dany plochou 3 —-3-4" -4 -3
je konstantny, zavisly iba od ATz = T3'- T3 = konst. a s pocCiato€nou teplotou Ty sa
nemeni.

ZvysSovanim vstupnej teploty T, sa zmensSuje praca tepelného obehuz 1 -2 -3
—4-1na1"-2"-3-4-1". Prirastok prace AW vzhladom na pracu obehu rela-
tivne rastie. V pripade, ze AW je 20 % z prace tepelného obehu W (1 -2 -3 -4 —
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5 Specificky tah jednopradového leteckého turbokompresorového motora

1), potom 40 % je zprace W (17" -2 -3 -4 —-1""), o predstavuje polovicu pévod-
nej prace W' = %

ZvySovanim atmosférickej teploty Ty prirastok tahu relativne rastie. ZvySenie
atmosférickej teploty T vedie k zvacSeniu T3 min..

k-1
TTym x
Nexp.- Nkom.
Krivka sa posuva z polohy 1 do polohy 2 a rovhakému prirastku teploty ATz =
T3 - T3 = konst. odpoveda v pripade krivky 2 vacsi prirastok Specifického tahu AF,".
Taktiez rast 1 vedie k zvySeniu prirastku Specifického tahu Fy,.

C (1——1 )n
rar, _ [P\ ET) e

-1
dTs T To
2| Ty ——2
\ nexp.-nkom.

Zvysovanim stupna stlaCenia T Citatel zlomku rastie a menovatel klesa, €o
spbsobi prudké zvySenie Specifického tahu Fp,.
A !' A
P i T
[Pa] N [K]

3,min. —

.

s[Jkg .K']

Obr. 5.9 Zavislost Specifického tahu Fn, od stupna stlaenia

AW predstavuje kladny prirastok prace tepelného obehu (ako absolutna hodno-
ta je praca obehu vacsia ako zaporny prirastok prace -AW. ZvySenie stupna stlaCe-
nia 1 vedie k zvacseniu minimalnej teploty T3 min. @ k posunutiu krivky z polohy 1 do
polohy 2 (Obr. 5.9)."°

®*Srachtenko, S. M.: Teorija vozduSno-reaktivnych dvigatelej. MaSinostrojenie, Moskva 1975.
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A
Fm “
[N.s.kg ]
’
4 //
~
Ve 1aF.
v
Tomin. fTsmn |Ts | Ts _
AT ”
T: [K]

Obr. 5.10 Vplyv teploty plynu pred plynovou turbinou T3 na Specificky tah Fp,

ZvySovanim teploty plynu pred plynovou turbinou T3 sa zvySuje prirastok Speci-
fického tahu AF,, kedZe sa zvacsuje hodnota menovatela v naslednom vztahu:

C (1——1 )n
LdFy, _ P t o) P

dT; K1
5 (T T, — TTr_To>

\ nexp.-nkom.
p A T A
[Pa] [K]
2 3. 337 3
W L ] . 47"
AR
NN
AT Y
N\ ‘\\ .
NN *
> : >
1 4 4" 4 4
vim'kg'] s[Jkg .K']

Obr. 5.11 Zavislost Specifického tahu Fy, od teploty plynu pred plynovou turbinou T3

Pri vysokych teplotach T3 (5.10) a pri rovnakom absolutnom prirastku Specific-
kého tahu AF, je relativny prirastok mensi (podobne ako to bolo v pripade atmosfé-
rickej teploty To). Je to dosledok aj druhej odmocniny, ked napr. pri Stvornasobnom
zvyseni rozdielu teplét, t.j. 4.(Ts - T,) sa zvysi Specificky tah Fp, priblizne dvojnasob-
ne. Praca sa umerne zvacsuje s teplotou plynu pred plynovou turbinou T3 zatial, ¢o
rychlost’ a tah motora rastie s druhou odmocninou — pomalSie.

Zhorsenie ucinnosti vedie k vacSiemu prirastku Specifického tahu F,.
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1
Cph-
dFm p ( K— 1) Nexp.

dT,
2. T3 — Ty
\ T]exp T'|kom

K—1
T K T

Znizujuci sa suCin Niom..Nexp. Zvacsuje zlomok a teda menovatel sa

Nexp.-Nkom.

zmensuje, €o vedie k prirastku Specifického tahu Fy,.

Zaver

Zvysovanie teploty plynu pred plynovou turbinou T3 sa Specificky tah motora Fp,
zvysSuje pomalsie ako teplota plynu pred plynovou turbinou Ts. ZvySenie Specifického
tahu Fn, (jeho prirastok AF,) bude mat vaésie stupanie u LTKM s nizSimi u€innos-
tami Nwom., Nexp., Pri vy$Sej atmosférickej teplote Ty a vy$Sim stupfiom stlacenia Tr.
Tieto parametre spdsobuju posunutie minimalnej teploty plynu pred plynovou turbi-
NOU T3 min. NA vySSiu hodnotu. Z uvedenych dévodov musia LTKM s horSimi ucinnos-
tami hlavnych Casti, vy8Sim stuprfiom stladenia 1 a pri vyS$3ej atmosférickej teplote,
pracovat s vys$Simi teplotami plynu pred plynovou turbinou Ts.

5.6 Vplyv atmosférickej teploty T, na Specificky t'ah F,, JpLTKM

Vplyv atmosférickej teploty je mozné jednoducho a zrozumitelne vysvetlit pouZzi-
tim idealneho obehu v ,p-v* a ,T-s* diagrame.

A A
p T

[Pa] K]

b

- -
Y

vIm'kg'] 3 & s[ukg K']
Obr. 5.12 Vplyv atmosférickej teploty Ty na Specificky tah F,

Za predpokladu, Ze teplota vzduchu na vstupe do kompresora T; je rovnaka
ako atmosféricka teplota Ty, t.j. T1 = To (v skuto€nosti vSak plati T; < Ty a pocas letu
vplyvom rychlostného naporu T; > Ty.) bude praca tepelného obehu, ajej umerny
Specificky tah Fp,, dana plochou 1 —2 — 3 -4 — 1 (Obr. 5.12). ZvySenim teploty pred
kompresorom T; sa bod charakterizujuci poCiatoCny stav plynu posunie z polohy 1 do
polohy 1°. VySSej teplote T, odpoveda vyS$Si objem (posun bodu 1 smerom doprava).

K—1

Tym sa zvySi teplota na konci stlaCenia z teploty T, na T,', pretoze T, = T;.m « a
objem vzduchu za kompresorom sa zvacsi z V, na V2" (Comu odpoveda bod 2°). Pri
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K—1
rovnakej teplote pred turbinou T3 bude privod tepla menSi AT = T; — T,.m « (do
spalovacej komory vstupuje teplejSi vzduch T, < T»"). V , T-s* diagrame je privedené
teplo pri vy$Sej atmosférickej teplote dané plochou a”" — 2" — 3 — b — a” mensie nez
pévodna plocha a— 2 — 3 — b — a. Preto praca motora v ,p-v* diagrame a taktiez Spe-
cificky tah sa znizi o plochu1l -2 -2"-1"— 1. Taktiez v ,T-s“ diagrame je plocha 1’
-2 -3-4-1"menSiaako1-2-3-4-1.

Vsetky veli€iny okrem teploty vzduchu pred kompresorom T; budu povazované

za konstanty.
1 k-1 T;
1-— —1 'nexp.TS - (T[ K — 1)
Nkom.

Fn= Jz.cp.

F,=,C—D.T,

Kde:

1
C= 2.Cp. (1 - ﬁ) 'nexp.TS
m K

k-1 1
D=2.Cp.<’l'[K — )
Nkom.

So zvySovanim teploty pred kompresorom T; sa Specificky tah F, zmenSuje,
pretoZe sucin D.T; sa odcitava od C. Graficky je to mozné vyjadrit parabolou iného
charakteru ako v pripade teploty plynu pred plynovou turbinou Ts.

5.6.1 Vypocet maximalnej vstupnej teploty T,, pri ktorej je F, =0
F,=0
C_D.T1 =O _)C:D.Tl

Tl,max = 5

Tl,max = K— 1
2.¢p. (% —1).

Tl,max = K—
(nT _ 1). 1

Nexp.- Mkom.- T3
Timax = — =1 —
m K
Najvy$Sia teplota pred kompresorom, pri ktorej JpLTKM straca tah zavisi pria-
moumerne od teploty plynu pred plynovou turbinou T3, expanznej u€innosti Nexp.,
kompresnej ucinnosti nkom. @ Nepriamoumerne od stupna stlaenia 1.
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5.62 Vplyv teploty plynu pred plynovou turbinou T; na teplotu T;

So zvySovanim teploty plynu pred plynovou turbinou T3 a u€innosti €asti motora
a pri znizovani stupfia stlacenia 1 je mozné pracovat' s va¢Sou pociatocnou teplotou
pred kompresorom T; (Obr. 5.12).
A - 2 A

p T pokles H
[Pa] Kl 1 37
ot )
: <P
[
= ' -
3 -1 4 A
v[m kg ] s[J.kg K]
Obr. 5.13 Tepelny obeh JpLTKM v ,p-v* a “T-s“ diagrame pri strate tahu motora

(Fm=0)

Zvysenie teploty z hodnoty T1 na Ty, (T1"") zvysi teplotu za kompresorom z T,
na T,", (T2""), ktora sa blizi k teplote T3. Tym sa zmenSuje praca obehu pri teplote
T,""" blizkej T3. Praca obehu je taka mala, ze postacuje len na pokrytie strat a tah sa
rovna nule. ZvySenim teploty pred plynovou turbinou z T3 na T3""" sa zvacsi praca
tepelnéhoobehuz1"" -2 -3-4-1"=0na1"-2"=-3"7"-4"-1"">0.

5.6.3 Vplyv u€innosti na teplotu T;

ZvySenie ucinnosti ¢asti LTKM umozni pracu LTKM pri vy$Sej T;.

A
P

[Pa]

v [ms.kgd]
Obr. 5.14 Praca plynu W v tepelnom obehu v ,p-v* diagrame v zavislosti od ucinnosti
(nkom. a nexp.)

Pri nizkej ucinnosti Nkom. & Nexp. Sa praca plynu 1 —2 —3 -4 — 1 zmenSi o pracu
danou plochou 1" — 2" - 3 — 4 — 1" (Obr. 5.14), ktora sa spotrebuje na prekonanie
strat v motore a na uzito¢nu pracu zostane plochal -2 —-2"—1"— 1. Pri teplote T;"
je praca trenia, vyjadrena plochou 1" — 2" — 3 — 4 — 17, rovna praci plynu a uzito¢na
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praca sa nekona — tah je nulovy. ZvySenim U&innosti Nkom. & Nexp. Pri T1” klesne praca
trenia vyjadrena plochou 1" — 2" — 3 — 4 — 1" a uzito€na praca tepelného obehu
vzrastena1 -2 -2 —-1" - 1", takZze maximalna teplota T, sa posunie z bodu 1’
do bodu 1°" do oblasti vysSich teplot.

5.6.4 Vplyv stupna stla¢enia na teplotu T;
VySSi stupen stlaCenia 1 znizuje pociatoCnu pouzitelnu teplotu T,

A \ A meni sa p1, T
p \ T | v zavislosti na adiabate
[Pa] \\ P [K] (napr. zmenou H)
\
\\ p: = konst.
2 2 2\=3

/

-

3 g A e
vIm.kg ] skg K1

»

Obr. 5.15 Vplyv zmeny teploty T; na tepelny obeh JpLTKM v ,p-v* a ,T-s* diagrame

ZvySovanie teploty T; na T1” a T1"" ma za nasledok zvySenie teploty z T, na T,”
a T, ktora sa priblizuje k teplote Ts. Ked T,"" = T3 je praca tepelného obehu a tah
LTKM nulovy. Znizenim stlaCenia do bodu 2* klesne teplota T»>* pod teplotu T3 a je
teda mozné plyn dalej zohrievat’ na teplotu Ts. Praca tepelného obehu sa zvacsi. Je
teda mozné zvysSit vstupnu teplotu az na hodnotu T, = T4, kedy sa $pecificky tah F,
rovna nule. To plati pre idealny tepelny obeh. V pripade skuto¢ného tepelného obehu
bude vplyvom nizich Géinnosti ako jedna vstupna teplota T; niz$ia. Cim je stupen
stlaCenia 1T vy$Si, tym mensia musi byt vstupna teplota T,, aby JpLTKM produkoval
tah.

5.7 Priklad 5.5

Pre jednoprudovy LTKM s niZSie uvedenymi parametrami vypocitajte maximal-
nu vstupnu teplotu T,, idealny a realny Specificky tah F,, motora.

Dané:

To =300 K,

T3 =1 200K,

cp =1 000 J.kg'K™,
m=10,

Nkom. = 0,8,

Nexp. = 0,9,

K=14.

Vypocet maximalnej vstupnej teploty T1 max.
T]exp.- Nkom.- T3
Timax = — —=1 —

T K
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0,9.0,8.1 200
Tl,max = T = 447,2 K

10 14
Pri vstupnej teplote T; = 447 K ma JpLTKM nulovy Specificky tah Fy,.

Vypocet idealneho Specifického tahu Fp, 4.

1 k=1
Fm,id.= 2.Cp. 1- ey .T3—<T[ K —1)T0
m K

1 1,4-1
Figa = \/2.1 000. [(1 — T) .1200 — (10 14 — 1) . 300] =773,7N.s.kg™?
10 14

Vypocet realneho Specifického tahu Fp,

1 k-1 T,
Fn= |2.¢p-[| 1= == ] Nexp- T3 — <T[ K — 1).nk0m

m K

F,= [2.1000 [(1 1 )091200 (101,le 1) 300]—5857N kg~1
m = . . Toiz) - 09 , il ,7 N.s. kg

)

Tab. 5.5 Zavislost idealneho a realneho Specifického tahu F, od teploty Ty
To [K] 0 300 447

Fmia. [N.s.kg™] | 1076 774 570
Fm [N.s.kg™] 1021 | 585,7 0

A

Fn -

[N.s.kg ]
Py,
. =~
TN =~ 60K
~ < ~
N 16 %>
35 %E 5 N\
. \
| ‘ ;
300362 447
PiM To [K]

Obr. 5.16 Graf zavislosti Specifického tahu F, od atmosférickej teploty Ty

5.8 Priklad 5.6

Vypocitajte ako sa zmeni Specificky tah jednoprudového LTKM pri zmene at-

mosférickej teploty z to = -30 °C na tp = +30 °C.
To = to + 273,15
Ty = 304+ 273,15 =303,15K
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TO = to + 273,15
T, = —30 + 273,15 = 243,15K

[ 1 k-1 T,
1——_1>.1”|ep_.T3—(T[K —1). 0 l
Fm—30 _ < T™e x Nkom.
Fint30 - 1 L T,
Wt =) e = (- 1)
[ 1,4-1 ]
(1 — %) .0,9.1 200 — (10 TF — 1) . 2403é15
o IV 1071 =119
F [ 14-1 1
a0 (1 _ #> 0,9.1 200 — (10 iz 1) 303,15
T4-1 |- V7" ‘708
\L 10 14 ’

Zmenou atmosférickej teploty zto = +30 °C na to = -30 °C sa zvySi Specificky
tah JpLTKM o 19 %.

Cim viac sa bliZi teplota T1 k teplote T1 max, tym je zmena tahu vyraznejsia. Tak-
tiez to plati aj opacne — €im viac sa bliZi teplota T1 max. kK bezZnym atmosférickym teplo-
tam, tym je vplyv atmosférickej teploty na tah vacsi. Znizenie T1 max. posunutim sme-
rom Kk oblasti beznych teplét (Obr. 5.16 vySrafovana Cast) — posun Timax Smerom

y . , ., s B .T - , .
dolava) sa dosiahne vychadzajuc zo vztahu T; . = lexp-Mkom- 3 7\ ySenim stupiia

m K

stlagenia 1, zniZenim T3 a GUEiNNosti Nkom. @ Nexp.-

5.9 Priklad 5.7

Pre JpLTKM s niz8ie uvedenymi parametrami vypocitajte Specificky tah F, mo-
tora pri zmene teploty to =-30 °C a to = +30 °C.

Dané:
T3 =1 100 K,
cp =1 000 J.kg'K™,
m=12,
r]kom. = 017651
Nexp. = 0,85,
K=14.
1 ( x-1 ) T, l
1- — ]. .T. mx —1]).
F_30 _ < T[K—Kl) Nexp.- 13 Nkom.
Fizo 1 LS T,
_ 1 14-1 243,15
1- 1,4_1>.0,85.1 100 — (12 iF — 1). ;
Fm—30 — _( 12 1'4 0,765 g 1 4’98
Fpnt30 [ 1,4-1 ] ’
" (1 - 11_4_1> .0,85.1 100 — (12 T 1) 380
N\ 12 14 ’
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Vplyv zmeny atmosférickej teploty na Specificky tah z to = +30 °C na t, = -30 °C
sa prejavil zretelnejSie o 49,8 %.

5.10 Vplyv stlacenia 1 na Specificky tah F,

Z jednoduchej uvahy vyplyva, zZe s rastucim stlaCenim sa zvacsuje sila vypu-
dzujuca plyny z motora, rychlost’ vystupujucich plynov, a tym aj Specificky tah Fp,. To
vS8ak plati oomedzene za predpokladu, Ze privadzana tepelna energia je konstantna.
V tom pripade je praca tepelného obehu umerna privedenému teplu a tepelnej ucin-

. ~ ~ v . T , 1 - .
nosti, désledkom €oho sa zvySuje tepelna ucinnost n, =1 — ——= (v zavislosti od

T K

stlacenia) a Specificky tah Fp,.

Praca tepelného obehu priamoumerne zavisi od stupna stlacenia a je tym vac-
Sia(l-2"-3"-4"-1), ¢im vacsi je stupen stlatenia a naopak (1 -2-3-4-1).

TW= q;.T1;
1

ne=1- k-1

m K

1
TW: q1<1_ K—l)
Tmx

V skuto&nosti je teplota pred plynovou turbinou T3 obmedzena priblizne na 1 200 K*°,

stava sa teda konstantou. Privod tepla pri vacSom stlaceni sa zmensuje, pretoze tep-
lota za kompresorom so stlacenim rastie a za spalfovacou komorou sa nemeni.

~L ql == Cp. (T3_ T T2)

K—1

TTZ = Tl.TT[—

k-1
lq; = cp.(T3—T1TK)

A
P
[Pa]
3--
4
3 A > a1 >
vim .kg ] s [J.kg .K ]

Obr. 5.17 Vplyv stlaCenia 1T na pracu tepelného obehu W a Specificky tah Fy, v ,p-v*
a ,I-s“ diagrame

Y JpLTKM s nechladenymi lopatkami plynovej turbiny.
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Tab. 5.6 Vplyv stupna stlaCenia 1r na velkost prace tepelného obehu W a Specificky
tah Fn,

malé stlaenie Velké stlaenie Stredné stlaCenie
Mala praca a Specificky tah v désledku: Velka praca a Specificky tah
Nizkej tepelnej ucinnosti | Vysokej tepelnej ucin- Stredne velkej tepelnegj

pri znaénom privode tep- | nosti pri malom privode | ucinnosti a tepla
la tepla

LW=1q.ln, IW=lq;.Tn, TW= d1,str.- Nestr.

\
A 5\ A

N Y T
[Pa]| 27 k3™ [K]

1 \  izotermy . izotermy

- -

3 #> AN
vIm.kg ] s[J.kg K]

Obr. 5.18 Vplyv stupna stlacenia 1 na velkost prace W a Specificky tah Fp,

ZvySovanim stupnia stlacenia rastie teplota vzduchu za kompresorom T, az do-
siahne hodnotu teploty pred plynovou turbinou T3 (Obr. 5.18 bod a). Z tohto bodu sa
vedie izoterma (privod tepla pri konstantnej teplote T3). Obeh LTKM vpisany medzi
adiabatu pri stlaCeni (1 — a), izotermu pri expanzii (a — b) a izobaricky odvod tepla (b-
1) vyjadruje, Ze pri malom stupni stla¢enia je praca tepelného obehu dana bodmi 1°—
2" —3"—4"— 1" mala v désledku nizkeho stlacenia (mala vyska plochy) hoci je privod
tepla (dizka plochy) velky.

Podobne je to aj v pripade velkého stlacenia 1" — 2" — 3" — 4" — 1" (velka
vySka plochy), kedy je zase privod tepla (dlzka plochy) maly.

Zvysenim teploty T3 sa izoterma (Obr. 5.18) posunie viac doprava a teda opti-
malne stlaCenie sa zvacsi. V zaujme dosiahnutia maximalneho tahu nie je ucelny
prehnany stupen stlacenia (nad optimalnu hodnotu), kedZe namiesto zvySenia tahu
nastane jeho pokles. Vysoka teplota na konci stlacenia umozfiuje pomerne maly pri-
vod tepla do spalovacej komory tak, aby nedoS$lo k prekroCeniu maximalnej teploty
pred plynovou turbinou Ts.

Optimalny stupen stlaCenia o, je mozné okrem grafického rieSenia urCit aj
matematicky z derivacie Specifického tahu podla stupna stlacenia rovnej nule.
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A
Fn |
[N.s.kg ] —~—Tr -
7 ~
/7
/ :
/ =5
/ ==
: I |
—
==
==
= 5
6 -8 m [1]
Obr. 5.19 Zavislost Specifického tahu Fy, od stupria stlaenia
2.¢p. Ty To x1 To
Fin = |2.¢p. T3 Mexp. = ——7 - Nexp. — 2-Cp- LK+ 2.¢p.
e MNkom. Nkom.
K, k=1
Fn= |Ky K_l—K3T[K
m K
Kz k-1 2
Fn=|Ki— == —Ks.mx
m K
Kde:
To
Ky = 2.¢p. T3 Mexp. + 2.¢p
Nkom
Ky = 2.¢,. T3 Mexp
T,
Ky = 2.cp.—
Mkom
1
Fm = uz2
Kde:
k=1 k=1
u= K;— K, m v« — Kz.mx
dFy, dFy, du
dm  du dn
k—1 _2k+1 1 1
” .(Kz.n  — Ki.m K)=0 [T K
k—1 _2K—2 0 K
A K. - K;) = .
K ( 2T E 3) /K—1
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K K
2xk-2 2x-2 K
[ 2 Ts N _ | Ts-Nexp. _ (Tg-nexp.nkom.)ZK—Z
2 TO TO TO
.Cp.
MNkom. Nkom.

K
Tz.m exp.Nkom. | 2(k—1)
Topt. = T
0

Na zaklade uvedeného vztahu pre optimalne stlaenie sa najvy$si tah motora
dosiahne pri najvyssej teplote plynu pred plynovou turbinou T3, najnizSej teplote
vzduchu vstupujuceho do kompresora a najvysSich ucinnostiach pri kompresii
a expanzii. VSetky tri predchadzajuce predpoklady musia byt su€asne splnené.

5.11 Priklad 5.8

Pre zadané parametre JpLTKM vypocitajte idealny a realny optimalny stupen
stlacenia.

To =300 K,
T3 =1 200K,
Nexp. = 0,9,
r]kom. = 0181
K=14.
a) Vypocet skutocného optimalneho stupria stlacenia Topt.
K
T _ <T3-T]exp.-rlkom.>m
opt. = \ 7™
1,4 0
1 200.0,9.0,8)2—.(1,4-1) B

T[Opt. == ( 300 6,37

ZvysSenim teploty Tz z 1 200 K na 1 500 K sa zvySi optimalne stlaenie TTqpt..

1,4
1500.0,9.0,8\2.(1,4-1)
o = (30— = oM

b) Vypocet idealneho optimalneho stupna stlacenia 1oy v idealnom obehu pri 100 %
u€innosti kompresie a expanzie (bez strat)

K
T3. 2.(k—1)
Moptid. = (T_)
1,4 0
1200.\2.(14-1)
Topt,id. = ( 300‘ =11,31
1,4
1500.\2.(14-1)
Topt,id. = ( 300‘> = 16,72
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Zaver

Expanzna praca Weyp. tepelného obehu JpLTKM vzrastie v désledku:
1. zvySenia teploty plynu pred plynovou turbinou T3

1
T Wexp. = Cp. T T3. (1 - ﬁ) 'nexp.
m K
2. zvySenia ucinnosti expanzie Nexp.

1
T WeXp. = Cp.T3. (1 - E) . T nexp.
T K

Kompresna praca Wyom. tepelného obehu JpLTKM vzrastie v dosledku:
1. zvySenia atmosférickej teploty Ty, pretoze vzduch vstupujuci do kompresora ma
vacsi objem

TT, k-1
T Wiom. = Cp. .(11 K — 1)
MNkom.

2. znizenia ucinnosti kompresie Nkom.

W, To o1
kom. = Cp.l’ nkom..<ﬂ: T )
ZvySenie expanznej prace pri vySsej teplote plynu pred plynovou turbinou T3
a vySsej expanznej u€innosti neyp. vedie k narastu Specifického tahu Fn, a optimalne-
ho stupna stlacenia 1o, Naopak pokles Specifického tahu Fr, a teda i pokles 1o je
spbésobeny vacSou kompresnou pracou v désledku zvySenia atmosférickej teploty Ty
alebo znizZenia u€innosti kompresie Nkom..

5.12 Priklad 5.9

Pre zadané parametre JpLTKM vypocitajte pre jednotlivé hodnoty stupna stla-
Cenia 1 hodnotu Specifického tahu Fn,. Vypocitané hodnoty graficky znazornite.

To =300 K,
cp =1 000 J.kg* K™,

r]exp. = 0191
r]kom. = 0181
K=14.

Kz k-1
Fm == K1 - k=1 - K3.T[ K

mT K
Kde:
To
Ky = 2.¢p. T3. Nexp.- +2. Cp.
Nkom.

K2 = 2. Cp. T3.T]exp_
To

K3 = 2. Cp.nkom
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a) T, = 1200K

300
K; =2.1000.1 200.0,9. +2.1 OOO.W =2910000].kg 1. K1

)

K, = 2.1000.1200.0,9 = 2 160 000 J.kg~1.K~?

300
Ks = 2.1000.5= = 750 000 . kg ™. K"

)

F,, = Jz 910 000 —

Tab. 5.7 Zavislost’ Specifického tahu F, od stupna stlagenia 1 pri T3 = 1 200 K

2160000

1,4—1
15 14

1,4—1

— 750000.1,5 14 =379,9 N.s.kg™?

T [1] 1| 15 2 3 4 5 6 7 9 12
Fm[N.s.kg™]| 0 | 379,9 | 473,3 | 552,7 | 584,9 | 598,7 | 603,4 | 602,9 | 593,1 | 567,7
TtOpt. == 6,4
2160000 14-1
Fn= (2910000 — —7=5—— 750 000.2 14 = 473,3N.s.kg™?!
214
2160000 14=1 _
Fm= [2910000 — —57=—— 750000.3 14 =552,7 N.s.kg 1
314
2160000 14-1
Fn= (2910000 — —75—— 750 000.4 14 =584,9 N.s.kg™?!
4 1F
2 160 000 14-1 B
Fn,= 12910000 — — i 750 000.5 14 =598,7 N.s.kg™?!
514
2160000 14=1 _
Fm= [2910000 — —57=—— 750000.6 14 =603,4N.s.kg 1
6 14
2160000 14-1
Fn= (2910000 — —75—— 750 000.7 14 = 602,9 N.s.kg™?!
7 14
2160000 14-1
Fn= (2910000 — —75—— 750 000.9 14 =593,1 N.s.kg™?!
9 14
2160000 14-1 B
Fm= [2910000 — ——5=—— 750000.12 14 =567,7 N.s.kg™!
12714

b) T, = 1500K
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300
K; =2.1000.1500.0,9.+2.1 OOO.W =3450000].kg 1. K1

)

K, = 2.1000.1 500.0,9 = 2 700 000 J. kg~ 1. K~

300
Ks = 2.1000.5= = 750 000 . kg™*.K™*

)

2700000 14-1
Fn= [3450000 — ——7=—— 750000.2 14 = 566,7 N.s. kg1
2 14

Tab. 5.8 Zavislost’ Specifického tahu F, od stupna stlacenia 1 pri T3 = 1 500 K

T [1] 2 4 6 8 10 | 12
Fm[N.s.kg']| 567 | 720 | 762 | 775 | 777 | 773

Topt, = 9,4

2700 000 = B
Fm,max. = [3450000 — —1a-1 750000.9,4 14 =777,1N.s. kg

9,4 14
c) T; =1200 Krnexp. =1, Nkom. =1

1 k-1
Fn= |2.¢p [T\ 1= == | — T0.<T[ K —1)
m K
1 14-1
Fn = 121000.11200.| 1 — —z= ] — 300. <2 14 — 1) =547,8
2 1,4

Tab. 5.9 Zavislost Specifického tahu Fr, od stupiia stlacenia 1 pri T3 = 1 200 K, Nexp. =
17 nkom. = 11
T [1] 1 2 4 6 8 10 12 14

Fm[N.s.kg?]| O 547,8| 703 | 749 | 767 | 774 | 774 | 772

Topt. = 11,3

1,4—-1

1
- 300.(11,3 14 — 1) = 774,6 N.s.kg™!

1,4—-1

Frmax = |2.1000.|1200.( 1— ,
11,37 1%

Vplyv expanznej u€innosti nexp., kompresnej ucinnosti Nkom. a teploty pred ply-
novou turbinou T3 na Specificky tah Fp, je najvacsi v oblasti vysokych stupriov stlace-
ni, kde je zna€ny rozdiel v Specifickych tahoch. U JpLTKM s malym stupriom stlace-
nia sa zmena expanznej ucinnosti Nexp. @ kompresnej ucinnosti nkom. az tak nepreja-
vuje. Praca tepelného obehu, a tym aj Specificky tah zavisi od velkosti expanznej a
kompresnej prace.
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A Ts=
"1 O .. T
S.Kg -
-1
—2 2 Fr.no=603,7 N.5.kg
' /I'] N T3=1200 K
/ —=

‘ ‘ _ _ mrptl=6,.4 . Tr?p..=9,.41'rop‘(=_11,.3‘
0 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10 11 12
m [1]

Obr. 5.20 Zavislost Specifického tahu F, od stupra stlacenia 1

Z grafu na Obr. 5.20 je zrejmé, Ze praca JpLTKM predstavujuca rozdiel ex-

panznej a kompresnej prace je najvacsia pri optimalnom stlaceni (TTop. = 6,4). Je to
spbésobené strmSim pociatoCnym priebehom expanznej prace pri porovnani s krivkou
kompresnej prace. V oblasti vySSich stlaCeni nez je stlaCenie optimalne stupa kom-
presna praca viac nez expanzna praca. Z tohto dévodu praca obehu Wy,, a tym aj
Specificky tah F, klesaju (Obr. 5.20). Nulovy Specificky tah F,, = 0 nastane v pripade,

ze Wkom = Wexp..

A
W-1
[J.kg ]
—-‘
- T/
s 7
7 U
/'/ SR Wex
———— Wi
/: ,/ — Wo=We-Wi
//
1510 30 100
6,4 m[1]

Obr. 5.21 Zavislost prace tepelného obehu W od stupna stlacenia 1

5.13 Vplyv uéinnosti kompresie ny,m. a expanzie nep Na Specificky

tah F,

Vo vSeobecnosti v ktoromkolfvek odbore ludskej Cinnosti plati, ze zvySenie

ucinnosti vedie k zvySeniu vykonu a zniZzeniu nakladov ako surovinovych tak aj ener-

getickych.

Rovnako je to aj pri zlepSovani ucinnosti kompresie ngom. a Ucinnosti expanzie

Nexp. Vysledkom €oho je vysSi Specificky tah Fr,. VyssSia ucinnost’ vplyva na znizovanie

prikonu kompresora, a tym nizSieho vykonu plynovej turbiny.
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W.
»LPK:

USetrena energia sa vyuzije na zvySenie kinetickej energie plynu a teda na zvy-
Senie Specifického tahu Fp,.

A A

P
[Pa] K]

AW — AF., 4

- -

3 -1 w A4 A -
vim .kg ] s[J.kg K]

Obr. 5.22 Vplyv ucinnosti kompresie neom. @ UCinnosti expanzie nexp. Na Specificky tah
Fmv,p-v‘a ,T-s* diagrame

Ako vyplyva zo vzorca ajz tepelného obehu rast ucinnosti kompresie nNkom.
zmensSuje plochu znazornujucu pracu kompresora o vySrafovanu plochu. O tu istu
plochu sa zvacsi kineticka energia (rychlost plynov, Specificky tah).

Minimalna uc€innost kompresora bude vacsia u JpLTKM s velkym stlacenim pri
vysokej teplote atmosférického vzduchu, nizkej teplote plynu pred plynovou turbinou
a nizkej expanznej ucinnosti.

U JpLTKM s velkym stlaenim bude minimalna nutna ucinnost kompresora
Nkom.min. NA ziskanie kladného Specifického tahu pomerne vysoka pri malej uc€innosti
turbiny, nizSej teplote plynu pred plynovou turbinou T3 a vysokej atmosférickej teplote
vzduchu.

5.4.1 Vplyv expanznej aéinnosti nexp. na Specificky tah Fn,

Expanzna ucinnost neyp. je tvorena ucinnostou plynovej turbiny a vystupnej sus-
tavy za predpokladu, Zze u€innosti oboch €asti su rovnaké.

Zo vztahu pre expanznu pracu Wey, = cp.Tg.(l — é).nexp_ vyplyva, ze jej
T K

velkost okrem termodynamickych parametrov (cp, T3, 1) zavisi aj od ucinnosti ex-
panzie nexp. (priamoumerne).

KedZze Specificky tah Fn zavisi od veflkosti expanznej prace Weyp, €xpanznu
ucinnost’ Nexp. ovplyviuje aj Specificky tah Fn, (s druhou odmocninou).

1 2.¢,. Ty k-1
Fn= [2.¢p.T5.| 1 = —= | Nexp. — .(nK —1)
e MNkom.
Fn= /A.nexp. —B
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Kde:

1
A= 2.Cp.T3.<1— K__1>
T K

2.Cp. T, k-1
s J— 0.(1IT—1>
Nkom.

Priebeh Specifického tahu Fp, bude mat tvar kvadratickej paraboly, kde expanz-
na ucinnost Nexp. bude predstavovat nezavisle premennu veli€inu.
5.4.2 Stanovenie minimalnej expanznej u€innosti

Minimalna expanzna U€innost’ Nexp.min. j& teda ucinnost, pri ktorej je Specificky
tah nulovy F,, = 0.

Fp =0

Fn = /A.r]exp. —-B=0

B
Nexp. = K
ZT.]cp.T0 . (n% B 1)
Nexp. = kom -
2 cp.T3.<1 - K__1>
T K
K—
TO.nT.<1— ,}_1>
Nexp “1"
nkom.-T3-<1_ K;l)
T X
Kk=1
To. T x
n =
exp T]kom.-TS

Hodnota minimalnej expanznej ucinnosti je priamoumerne zavisla od atmosfé-
rickej teploty To a od stupna stlaCenia 1.

Kompresna ucinnost’ nkom. a teplota plynu pred plynovou turbinou T3 pdsobi na
expanznu ucinnost’ Nexp. NEPriamoumerne.

Znizovanim expanznej u€innosti nexp. klesa Specificky tah Fn, rychlejSie pri ex-
panzii. Z tohto dévodu ma expanzna ucinnost nexp. vyraznejsi vplyv na Specificky tah
ako kompresna ucéinnost Nkom..

So stupajucim stupriom stlacenia r je vplyv ucinnosti na Specificky tah Fp, vy-
raznejSi a rozdiely medzi u€inkom pri expanzii a kompresii su mensie.
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vplyv
kompresie

Fm p nex = 1
[N.s.kg ] 700 4

vplyv

600 - expanzie

500 - T 1

400

300

200

100 +

0,4 0,5 0:6 0i7 0:,8 059 150 >
n [1]

Obr. 5.23 Vplyv ucinnosti kompresie Nkom. @ €Xpanzie Nexp. Na Specificky tah Fp,

Pri velkom stlaeni je expanzna praca Wex. len o Cosi vacsia nez praca kom-
presna Wiom., takze vplyv obidvoch u€innosti (Nkom., Nexp.) j€ priblizne rovnaky. Praca
motora Wnot. je mald a aj mala zmena kompresnej uéinnosti ngom. a expanznej udin-
nosti Nexp. SPOsobi velku zmenu Specifického tahu Fy.. Vodorovne Srafované plochy
predstavuju straty pri vysokej kompresii a su relativne velké vzhladom na idealnu
pracu motora (Obr. 5.24).

A

>

3 -1
v[m.kg ]

Obr. 5.24 Vplyv kompresnej ucinnosti nom. @ expanznej ucinnosti nexp. Na Specificky
tah Fpn,

Sikmo $rafované plochy vyjadruju straty pri expanzii a kompresii pri nizkom
stlaCeni. Vzhladom na pracu obehu su malé a az tak neovplyviuju tah motora.
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5.14 Kontrolné otazky a ulohy

AR WNPEF

(o2}

20.

21.

22.

23.

24.

. Definujte Specificky tah Fp,.

. Vysvetlite, ktoré parametre JpLTKM ovplyvnuju Specificky tah JpLTKM.

. Popiste vplyv teploty plynov pred plynovou turbinou T3 na Specificky tah Fp,.

. Definujte minimalnu teplotu plynu pred plynovou turbinou T3 min..

. Definujte vplyv stupna stlaenia Tmwom. Na minimalnu teplotu plynu pred plynovou

turbinou T3 min..

. Definujte vplyv ucinnosti nNom. @ Nexp. N@ mMinimalnu teplotu plynu pred plynovou

turbinou T3 min..

. Definujte vplyv zvySovania atmosférickej teploty To na minimalnu teplotu plynu

pred plynovou turbinou Tamin.

. Popiste vplyv teploty Ty na Specificky tah F,.

. Popiste vplyv stupna stlacenia 1Tom. na Specificky tah Fp,.
10.
11.
12.
13.
14.
15.
16.
17.
18.
19.

Popiste vplyv atmosférickej teploty To na Specificky tah F,.

Popiste vplyv teploty plynu pred plynovou turbinou T3 na teplotu Tj.

Popiste vplyv kompresnej uc¢innosti nkom. Na teplotu Tj.

Popiste vplyv expanznej ucinnosti nexp. Na teplotu T;.

Popiste vplyv stlaCenia 1 na teplotu T;.

Popiste vplyv kompresnej u€innosti nkem. Na Specificky tah Fp,.

Popiste vplyv expanznej u€innosti nexp. Na Specificky tah Fp,.

Definujte minimalnu expanznu u€innost Nexp..

Vysvetlite Co ovplyviuje kompresnu ucinnost' ngom..

Vypocitajte Specificky tah a tah JpLTKM v idealnych a realnych podmienkach, ak
motor pracuje na zemi pri rychlosti co = 600 km.h™ a To = 200 K, T3 = 1 200 K, Cp
=1000 J.kg*.K™?, 11 =10, Nexp. = 0,9, Nkom. = 0,8, k = 1,4, Q, = 100 kg.s™.
Vypocitajte minimalnu teplotu plynu pred plynovou turbinou T3 min. @ Specificky tah
FmJPLTKM ak To = 288 K, T3 =1 420 K, ¢, = 1 000 J.kg.K™, 11 = 14, neyp. = 0,91,
Nkom. = 0,82, K = 1,4.

Pre jednoprudovy LTKM vypocitajte maximalnu vstupnu teplotu T, idealny a re-
alny Specificky tah F, motora ak To = 288 K, T3 =1 400 K, = 14, ¢, = 1 000
Jkg' K™, Nkom. = 0,82, Nexp. = 0,91, k = 1,4.

Pre JpLTKM S$pecificky tah Fn, motora pri zmene teploty to = -30 °C ato = +30 °C
ak je T3 =1 300K, ¢, = 1 000 J.kg'K™, T = 14, neom. = 0,795, Nexp. = 0,9, kK = 1,4,
Vypocitajte idealny a realny optimalny stupen stlacenia, ak To = 288 K, T3 =1 400
K, Nexp. = 0,91, Nkom. = 0,82 k = 1,4.

Vypocitajte hodnotu Specifického tahu Fn, JOLTKM pre zadany stupen stlacenia 1
=10a To=400K, ¢, =1 000 J.kg™*.K™, Nexp. = 0,9, Nkom. = 0,8, k = 1,4.
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Zaver

6 Zaver

Vyvoj leteckych turbokompresorovych motorov bol vzdy uzko spaty so zvyso-
vanim jeho vykonnosti a hospodarnosti. Prvé jednoprudové letecké turbokompreso-
rové motory (Jumo-004, Rolls-Royce Derwent 1, TR-1) dosahovali tah len niekolko
KN. Ich Zivotnost dosahovala len niekolko desiatok hodin. Burlivy vyvoj v oblasti ted-
rie leteckych turbokompresorovych motorov, vypoctovej techniky a v oblasti materia-
lov mal za nasledok, Ze za poslednych osemdesiat rokov doslo k podstatnému naras-
tu tahu LTKM na niekolko sto kN (dvojprudovy motor GE-90-115B dosahuje tah
513,9 N), pri Zivotnosti niekolko tisic prevadzkovych hodin). To umoznilo u lietadiel
znizit poCet motorov. Okrem zvySovania tahu LTKM sa v sucasnosti venuje pozor-
nost’ zvySovaniu ich tahovej (vykonovej) efektivnosti a ekonomickej efektivnosti.

Objektivnym parametrom, ktory hodnoti tahovu efektivnost LTKM je Specificky
tah Fpn, ktory vyjadruje vefkost tahu vytvoreného 1 kg prudiaceho vzduchu cez
LTKM. Ako vyplyva z vykonanej analyzy v tychto u€ebnych textoch, Specificky tah Fp,
LTKM zavisi najma od teploty plynu pred plynovou turbinou T3, atmosférickej teploty
To, stupna stlacenia Tkom., UCiNNosti kompresie Niom. @ UCiNNOosti expanzie Neyp.. Kym
podmienky letu (rychlost’ letu M a vySka letu H) su uréené profilom letu a su obvykle
vopred dané, teplota plynu pred plynovou turbinou T3, stupna stlacenia Trxom,, UCin-
nost kompresie nwom. @ UCINNOSt expanzie nexp. zavisia od konstrukénej dokonalosti
daného LTKM a je ich mozné skvalithovat dalSim technickym vyvojom.

Teplota plynu pred plynovou turbinou T3 umoziuje efektivne zvySovat Specific-
ky tah LTKM. To sa pocCas vyvoja LTKM aj €asto vyuzivalo. Az do teploty Tz = 1250
K to bolo mozné dosahovat skvalithovanim ziaruvzdornosti a Ziarupevnosti ocelo-
vych zliatin. Daldie zvySovanie teploty plynu pred plynovou turbinou T3 bolo mozné
len u vzduchom chladenych plynovych turbin, ktoré podstatne zvySovali zloZitost
kon$trukcie LTKM a aj ich cenu. V suc€asnej dobe teplota plynu pred plynovou turbi-
nou dosahuje hodnotu T3 = 1850 K, ¢o je teplota vySSia ako teplota tavenia Zeleza.
Dalsie zvySovanie teploty plynu pred plynovou turbinou T si bude vyZadovat okrem
ich chladenia aj pouzitie novych keramickych materialov. Zavedenie novych keramic-
kych materialov do konstrukcie plynovych turbin naraza v su€asnej dobe na techno-
logické problémy.

Stupen stlacenia LTKM tyom. ovplyvniuje Specificky tah LTKM F, v sucinnosti s
teplotou plynu pred plynovou turbinou Ts. S rastucim stupnom stlacenia TTyom, rastie
aj Specificky tah Fr, az do dosiahnutia optimalneho stupna stlacenia TTxom. opt.. HOdNO-
ta optimalneho stupna stlacenia Tom.opt. S@ ZvySuje so zvysujucou sa teplotou plynu
pred plynovou turbinou Ts. V suc€asnosti najvykonnejSie LTKM pracuju so stlatenim
vySSim ako TTyom. > 40 (stupeni stlacenia kompresora motora GE90-115 je 1k = 42).
ZvySovanie stlacenia v LTKM Tryom. Si vyZzaduje zasahy do konstrukcie motora z pev-
nostného hladiska, ¢o vedie k zvySovaniu hmotnosti motora. To si vyzaduje optimali-
zaciu pri volbe stlacenia Tyom. U konkrétneho typu LTKM.

Kazdé zvySovanie ucinnosti kompresie niom. @ UCinnosti expanzie neyp. vedie k
zvysovaniu Specifického tahu LTKM F,.

ZvysSovanie ucinnosti kompresie ngm. j© Mozné upravou vstupnej sustavy a
upravou kompresora. ZvySovanie kompresnej u€innosti ngom. Upravou vstupnej susta-
vy su u su€asnych LTKM obmedzené. Rozvoj vypoctovej techniky a poznatkov aero-
dynamiky umoznilo optimalizovat tvary lopatiek kompresora LTKM, ktoré malo za
nasledok zvysenie celkovej ucinnosti kompresora ng. a v désledku toho aj stlacenie v
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Zaver

motore Nkom.. V sUCasnej dobe je zvySovanie kompresnej uginnosti Nkom. LTKM znac-
ne obmedzené.

ZvySovanie ucinnosti expanzie u LTKM neyp. je zavislé od zvySovania uc€innosti
expanzie v plynovej turbine nt. a od zvySovania ucinnosti expanzie vo vystupnej sus-
tave. Aj v tejto oblasti sU moznosti zvySovania neyp. obmedzené.
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Co

Cs
Coid.
Céreal.

I:m,real.

Fr
Frid.
I:T,real.
Fx

Fy

|

m

n

P

Po
P1
P2
P3
Pa
Ps
Pr
Q
Qodob.
Qpal

rychlost letu [m.s™]

rychlost vystupnych plynov vo vystupnej dyze [m.s™]
rychlost vystupnych plynov ideélna [m.s™]

rychlost vystupnych plynov reaina [m.s™]

$pecifické teplo pri stalom tlaku [J.K *.kg ]

$pecifické teplo pri stalom objeme [J.K *.kg ]
sucinitel vztlaku [1]

akéna sila [N]

gravitacna sila [N]

$pecificky tah motora [N.kg *.s]

idealny $pecificky tah motora [N.kg .s]

realny $pecificky tah motora [N.kg *.s]

tah motora [N]

tah motora idealny [N]

realny tah motora [N]

odporova sila [N]

vztlakova sila [N]

impulz sily [N.s]

hmotnost’ [kg]

polytropicky exponent [1]

tlak [Pa]

tlak vzduchu pred vstupnym ustrojenstvom [Pa]

tlak vzduchu na vstupe do kompresora [Pa]

tlak vzduchu za kompresorom [Pa]

tlak plynu na vystupe z hlavnej spalovacej komory [Pa]
tlak plynu za plynovou turbinou [Pa]

tlak plynu v reze 5 — 5 na vystupe z motora [Pa]
tahovy vykon [W]

teplo [J]

odoberané mnoZstvo vzduchu z motora [kg.s™]
prietokové mnozZstvo paliva [kg.s™]

prietokové mnozZstvo plynu [kg.s™]

prietokové mnozstvo vzduchu [kg.s™]

$pecificka entropia [J.K *.kg ]

plocha ¢elného prierezu [m?]

ginny prietokovy prierez na vstupe do motora v reze 0 — 0 [m?]
ginny prietokovy prierez na vstupe do motora v reze 5 — 5 [m?]
termodynamicka teplota [K]

teplota vzduchu pred vstupnym ustrojenstvom [K]
celkova teplota vzduchu na vstupe do kompresora [K]
maximalna celkova teplota vzduchu na vstupe do kompresora [K]
teplota vzduchu za kompresorom [K]

teplota plynu pred plynovou turbinou [K]

minimalna teplota plynu pred plynovou turbinou [K]
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v rychlost letu [m.s™]
v $pecificky objem [m*kg™]
Y, objem [m?]

We efektivna praca [J.kg ]

Wexp. €xpanzna praca [J.kg ]

Wexp.,ad. @diabaticka expanzna praca [J.kg 2
Wexp.,s skutoCna expanzna praca [J.kg 1

Wiq. idealna praca tepelného obehu [J.kg ]
Wing.  Indikovana praca [J.kg ]

Wke  celkova praca kompresora [J.kg ]
Wiom. kompresna praca [J.kg ]

Wiom.s Skutoéna kompresna praca [J.kg ]
Woalexp. POlytropicka expanzna praca [J.kg 1
W, stratova praca [J.kg ]

Wi exp. €Xpanzna stratova praca [J.kg 1

W celkova praca plynovej turbiny [J.kg ]

At zmena ¢asu [s]

m stupen stlacenia [1]

Tlexp.  Stupen expanzie [1]

Tk stupen stlacenia [1]

Topt.  Optimalny stupen stlacenia [1]

p $pecifickd hmotnost vzduchu [kg.m™]

Osk sucinitel zachovania celkového tlaku v spalovacej komore [1]
Nexp.  €xpanzna ucinnost [1]

Nkom.  UCinnost kompresie [1]

K exponent adiabaty pre vzduch [1]
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Zoznam indexov

40 RAWNPRPOK X< oo~

akény

adiabaticky

celkovy

efektivny

expanzny

gravitany

idealny

indikovany

kompresor

kompresia

Specificky

maximalny

minimalny

naporovy

odoberany

optimalny

tlakovy

palivovy

plynovy

polytropicky

stratovy

realny

skutoCny

stredny

spalovacia komora
tepelny

tahovy

turbina

objemovy

odporovy

vztlakovy

rez pred motorom

rez pred kompresorom
rez za kompresorom
rez za spalfovacou komorou
rez za plynovou turbinou
rez na vystupe z motora
stupen stlacenia
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