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1. Sazetak

Proces projektiranja zrakoplova vrlo je zahtjevan. U ovom radu obradit ¢e se analiza
termodinamickog ciklusa turbomlaznog motora za borbeni zrakoplov nove generacije kao $to
su zrakoplovi Eurofighter, F-15 i F-22. Da bismo uop¢e mogli raspravljati o karakteristikama
motora, potrebno je unaprijed odrediti aerodinamiku i performanse zrakoplova. To je ujedno 1
prvi dio rada, a potom na osnovu ovih podataka, prije svega brzine leta, potrebne snage u
zaokretu 1 jo§ nekih osnovnih parametara krece se u proces uskladivanja parametara unutar
motora, u ovisnosti o zadanoj brzini leta i visini. Ovaj proces je vrlo kompliciran i nemoguce
je dobiti jedno rjeSenje kao konacno, ve¢ se iz niza dijagrama za pojedini parametar odlucuje
o ukupnoj karakteristici motora. Nakon $to se dobije odredena karakteristika motora da bi
odredili ukupnu karakteristiku potrebno je proracun provesti pri van projektnim vrijednostima
te vidjeti koliko je odstupanje i koliko ono utje¢e na same performanse kako motora, tako i
cijelog zrakoplova. Na kraju rada usporedit ¢emo dobivene rezultate s rezultatima zrakoplova
¢ije karakteristike su nam poznate te na osnovu toga izvest ¢emo zakljucak.

Analiza termodinamickih ciklusa turbomlaznog motora suvremenih
borbenih zrakoplova str. 9



Zavr$ni rad Fakultet strojarstva i brodogradnje Zlatko Galesic¢

2. Uvod

Tijekom godina razvijanja turbomlaznih motora nikada se nije vodilo viSe paznje nego
danas. Prije svega odnosi se to na plasiranje borbenih zrakoplova pete generacije koji moraju
svojim karakteristikama bit znatno napredniji od svojih konkurenata kao i1 prosle generacije
zrakoplova. Kako bi se postigle izvanredne performanse zrakoplova moraju se uskladiti dvije
kljuéne grane pri projektiranju zrakoplova, aerodinamika i pogon. U ovom radu obradit ¢e se
analiza termodinamickog procesa turbomlaznog motora za novi borbeni zrakoplov. Kao
primjer novog zrakoplova uzima se Eurofighter koji je plod zajednickog djelovanja nekoliko
zemalja Europske unije.

Kako bi se naglasila vaznost projektiranja turbomlaznog motora, analizirat ¢e se
podrucje djelovanja zrakoplova, borbeni zadaci koje je potrebno izvrSiti na odredenoj
nadmorskoj visini kao i brzini leta. Da bi uspijeli uskladiti zeljene parametre djelovanja
borbenog zrakoplova morat ¢e se definirati njegovo operativno podrucje djelovanja kao 1
zadani ciljevi koji moraju biti zadovoljeni. Vazno je napomenuti da podrucje djelovanja kod
borbenih zrakoplova je vrlo veliko 1 opsezno, stoga se pomno analiziraju svaki aspekti
temodinamickih procesa unutar motora, kako bi se postigla Sto veca efikasnost, a kako ne bi
presli maksimalne granice koje nam prije€e uporabu u odredenim atmoserskim uvjetima.
Unato¢ ovako zahtjevnom istrazivanju, termodinamickog procesa unutar motora, potrebno je
voditi rauna o drugom vaznom aspektu, aerodinamici. Kljuéni parametri koje moramo
zadovoljiti kod ovog vaznog zahtjeva jest Sto manja masa letjelice, Sto veéi omjer uzgona i
otpora kao 1 §to veca pogonska sila. Kako bismo shvatili vaznost prvog uvjeta, Sto manje
mase, u prakticnom djelu projektiranja vazno je imati na umu sljedece. Ukoliko poveéamo
masu zrakoplovnog motora za samo lkg (a imamo dva motora), onda nam se ukupna masa
letjelice povecava za 12-20kg. Upravo je to jedan od razloga zasto se upotrebljavaju
najkvalitetniji kao 1 najotporniji materijali u motoru (Titan). Kod povecanja omjera
uzgon/otpor od velike je vaznosti odabir prave aerodinamicke konfiguracije, S$to nije tema
naSeg razmatranja. Tema koju ¢emo razmotriti jest iznalazenje odredene konfiguracije
turbomlaznog motora sukladno naSim zahtjevima, ali i sukladno uskladenosti pojedinih
djelova unutar motora.

U narednom tekstu zavrSnog rada pokusat ¢e se obrazloziti koliko je vazno unaprijed
odrediti ciljane parametre i1 operativni radijus djelovanja kao i odabir konfiguracije
turbomlaznog motora koji ¢e zadovoljiti zadane ciljeve. Kako bismo uspjeSno odabrali
konfiguraciju zrakoplovnog motora vazno je odrediti smjernice i operativnu upotrebu naseg
novog borbenog zrakoplova.

Analiza termodinamickih ciklusa turbomlaznog motora suvremenih
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3. Vrste borbenih zrakoplova i njihove potrebe [1]

Civilni zrakoplovi imaju najblaze re¢eno vrlo jednostavne zadace. Prevesti Sto viSe
tereta s tocke A na tocku B, pri tome treba uzeti u obzir da cijena prijevoza bude Sto niza.
Osim toga civilni zrakoplovi (putnicki) nemaju posebne zahtjeve za manevre ve¢ im se
putanja svodi na pravolinijsku. S borbenim zrakoplovima posve je drugacija prica te se
performanse ovih letjelica svode na tri glavna pravca projektiranja: zahtjevi na zemlji
(polijetanje, slijetanje), zahtjevi borbene misije (potroSnja goriva) i konkretni zahtjevi
(omoguéavanje ubrzanja i zaokret). Ukoliko je zrakoplov vidljivo slabiji u nekom od ovih
podrugja, protivnik ¢e to uociti te nedostatke drugog iskoristiti kao svoju prednost.

Razli¢iti zahtjevi se stavljaju pred zrakoplove, stoga se projektiraju i1 razliciti
zrakoplovi kako bi $to nadmocénije mogli odraditi odredenu zadac¢u. Ponekad se donosi
odluka da se projektira zrakoplov koji ¢e udovoljiti nekolicini zadanih uvjeta. Ugrubo
zrakoplove po namjeni moZzemo podijeliti na dva dijela. Prvi su zrakoplovi presretaci i
nadmocniji zrakoplovi visokih performansi. Ovi zrakoplove namijenjeni su borbi s drugim
zrakoplovima. Druga skupina su zrakoplovi namijenjeni unistavanju ciljeva na zemlji, a sluze
za ubacivanje na neprijateljsko podrucje kao 1 potpora iz zraka.

Air superiority — borbeni zrakoplovi visokih zrakoplovnih performansi

Ovo je tipicni tradicijski borbeni zrakoplov. Klju¢na stvar kod ovog tipa zrakoplova su
njegove performanse, odnosno moguénosti izvodenja raznih manevara na malom prostoru.
Brzina i nije toliko vazna (Ma=0.7-0.9), jer pri ve¢im brzinama borba gotovo nije moguca
zbog velike potroSnje goriva kao i1 nemogucnosti brzih i okretnih manevara. Slika 3-1.
prikazuje nam tipi¢nu misiju ovakvog zrakoplova.

1h kruZenja na visini od
1500m

borba
1min. forsaza
Ma=0.9 1500m

polijetanje

slijetanje —~
10% rezervi

Slika 3-1. Tipi¢na misija borbenog zrakoplova visokih performansi

Govore¢i o sposobnosti izvodenja manevara, uvijek se uzimaju dvije kljucne
sposobnosti zrakoplova, a to su ubrzanje i moguénost $to brzeg zaokreta pri manjem radijusu.
Zaokret je pogotovo vazan, a ovisi o efikasnoj povrsini krila kao 1 o koeficijentu normalnog
opterecenja ,,n*“. Koeficijent normalnog optere¢enja predstavlja nam odnos uzgona i tezine
zrakoplova, s time da je u horizontalnom zaokretu sve veci §to je operativni radijus manji.
Takoder koeficijent normalnog opterecenja ne moze i¢i iznad neke odredene vrijednosti, stoga
nam je on jedan od limitiraju¢ih faktora, a samim time 1 jedan od kljucnih faktor pri
projektiranju zrakoplova. Nadalje ovaj koeficijent u lai¢kom zargonu predstavlja simulirano
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g opterecenje stoga, vidljivo je 1 iz toga, da ljudski organizam ne moze podnijeti vrijednosti
koje bi bile iznad recimo 9g.

Kao S§to prikazuje slika 3-1. , moZzemo izvesti zaklju¢ak da borbeni zrakoplov ovog
tipa vecinu svog vremena tijekom borbenog zadatka provodi u kruzenju, a samo jednu do
najvise nekoliko minuta u samoj borbi. Iz navedenoga mozemo zakljuciti da zrakoplov treba
zadovoljiti uvjete minimalne potroS$nje goriva tijekom te misije, a potrosnja goriva tijekom
same borbe ne uzima se toliko u razmatranje. Kada je potrebno nesto vise snage, zrakoplov
koristi forsaz, odnosno naknadno izgaranje goriva u mlaznoj cijevi, Sto mu daje 50% vise
snage.

Presretaci

Kod ovih zrakoplova potroSnja goriva nije limitirajuci faktor jer je cilj Sto veca brzina,
a pri nadzvu¢nim brzinama zna se da je potrosnja goriva jako velika. Uz veliku brzinu leta, i
ovi zrakoplovi moraju imati odgovarajucu sposobnost velike brzine penjanja na odredenu
visinu. Presretaci djeluju nakon $to radar uoci neprijateljske zrakoplove. Slika 3-2. prikazuje
idealiziranu, jednostavnu misiju lovca presretaca. Ona se sastoji od brzog penjanja pri
odredenoj brzini te nastavka misije pri brzini od Ma=1.8. Prednost ima onaj presreta¢ koji za
ovako velike brzine ne mora koristiti naknadno izgaranje, Sto zovemo super kruziranje.
Prednost je u tome $to presretac ne mora vidjeti protivnika jer ispaljuje rakete velikog dometa
koje uniStavaju letjelicu protivnika. Osim toga kada se ne koristi naknadno izgaranje,
toplinski trag je znatno manji, a samim time manja je moguc¢nost da ga protivnicka raketa
locira. Nakon izvedbe borbe, zrakoplov radi nekoliko manevara te nastavlja povratak u bazu s
brzinom prilagodenom za optimalno krstarenje.

Borba

1x360° zaokret
M=1.8 11km
maks. snaga

7x360° zaokret
M=0.9 11km
maks.snaga

brzo penjanje

polijetanje /\

slijetanje .~

10% rezervi
Slika 3-2. Misija borbenog zrakoplova presretaca
Zrakoplovi za djelovanje iza borbene linije

Ovi zrakoplovi namijenjeni su za upadanje na neprijateljsko podrucje 50km iza
borbene linije, a imaju za zadatak uniStenje cesta, mostova, zeljeznicu, radare itd. Zahtjevi za
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ovakav tip zrakoplova su transoni¢na brzina pri niskim nadmorskim visinama, srednji do veci
domet te dobre manevarske performanse. Potro$nja goriva je od velike vaznosti.

Zrakoplovi namjenjeni za zra¢nu potporu

Ovi zrakoplovi namijenjeni su takoder za upad na neprijateljsko podrucje. Brzina nije
toliko vazna koliko je vazna maksimalna nosivost. Takoder moraju djelovati na niskim
visinama 1 trebaju imati moguénost za kruZenje s minimalnom potroSnjiom goriva.
Performanse moraju biti dosta velike, medutim domet zrakoplova moze biti kratak.

3.1. Zahtjevi za novi borbeni zrakoplov

Kako bismo S$to ¢vrs¢e odredili projektne ciljeve hipoteticki moramo definirati
karakteristike novog borbenog zrakoplova. Sukladno tome zrakoplov bi morao posjedovati
visoke performanse. Kako se za takav zrakoplov odreduju mnogi zahtjevi, morat ¢emo se
malo prilagoditi. Na slici 3-3. prikazano je radno podrucje vecine borbenih zrakoplova.

frivulja opterecenja n=1

glavno podrugje
zraéne borbe

visina km

L

05 10 15 2.
Machov brog

Slika 3-3. Prikaz operativnog podrucja borbenih zrakoplova

Medutim, najvjerojatnije je oCekivati da ¢e se vecina borbi odvijati do brzine od
Ma=1.5 na visini od 11km, §to nam zapravo govori o rasponu upotrebe naseg zrakoplova, kao
1 o tome da u navedenom podru¢ju zrakoplov mora posjedovati vrhunske performanse.
Sukladno medunarodnoj standardnoj atmosferi (MSA), podruc¢je atmosfere na visini od 11km
nazivamo troposfera. Osim troposfere u radu ¢emo koristiti i pojam tropopauza, Sto je
podrucje izmedu troposfere i stratosfere, na visini nesto ve¢oj od 11km. Vazno je poznavati
atmosferske uvjete na visinama prije svega temperature, zbog toga Sto veliki ¢imbenik u
termodinamickom procesu turbomlaznog motora je zaustavna temperatura T ,,. Ona ne ovisi

samo o trenutnoj visini zrakoplova ve¢ i o Machovom broju.

Kako bi imali Sto bolju predodzbu o zahtjevima koji se stavljaju pred borbene
zrakoplove navodimo nekoliko operacijskih projektnih tocaka:
1. Borba na malim visinama, velike manevarske sposobnosti pri Ma=0.5~0.9, visina do 4km.
(ova kombinacija brzine i visine zahtjeva velike moguénosti zaokreta)
2. Mogu¢nost ubrzanja na razini mora od Ma=0.3-1.2

Analiza termodinamickih ciklusa turbomlaznog motora suvremenih
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Borba na visini od 6km, pri Ma=0.7~1.2, s mogu¢nos¢u ubrzanja od Ma=0.5-0.9
Borba na visini od 9-11km, pri Ma=0.9~1.6, s mogu¢nosc¢u ubrzanja od Ma= 0.9-1.6
superkrstarenje pri brzinama ne manjim od Ma=1.5, na visini od 11km

supersoni¢no krstarenje pri Ma=2.0 i vise

kW

Nemoguée je zadovoljiti sve navedene zahtjeve, stoga se naglasak stavlja na
kompromis kao i na primarne ciljeve koje ¢e zadovoljiti operatera. Svaka pa i najmanja
promjena u jednom segmentu projektiranja moze znatnije poremetiti pojedine karakteristike,
stoga ¢e biti potrebno u nekoliko iteracija, pa i nekoliko desetaka iteracija uskladivati
karakteristike motora s aerodinamickim karakteristikama kako bi postigli Zeljene moguc¢nosti
naseg borbenog zrakoplova.

3.2. Predlozene karakteristike novog borbenog zrakoplova

Kako bismo uopée mogli razmatrati o karakteristikama novog borbenog zrakoplova,
vazno je vrlo veliko iskustvo. Na temelju tog iskustva, prije svega iskustva s prijasnjom
generacijom borbenih zrakoplova te naSih Zeljenih karakteristika, moZemo predloziti
karakteristike novog zrakoplova. Nadalje vazno je odabrati vrstu motora na temelju nekoliko
elementarnih karakteristika motora za predvideni borbeni zrakoplov, kao $to su omjer potisak-
tezina, masa motora u odnosu na masu zrakoplova itd. Navedene detalje prikazuje nam
tablica 1.

F-15 F-16
Broj motora 2 1
Godina prvog leta 1972 1976
TeZina konstrukcije (prazan) tone 12.2 7.1
Maks. ukupna tezina pri polietanju tone 20.2 10.8
Maks. tezina naoruzanja tone 10.7 5.8
Maks. teZina goriva tone 8.0 3.2
TeZina motora/ukupna tezina pri polijetanju 0.135 0.127
Maks. potisak na ,,suho“/ukupna tezina pri | 0.66 0.62
polijetanju
Maks. potisak s forsazom/ ukupna tezina pri| 1.07 1.00
polijetanju
Opterecenje krila (pri polijetanju) N/m’ 3600 3400
Maks. Ma broj na razini mora 1.2 1.2
Maks. Ma broj na 11km visine 2.5 2.05
Plafon leta m 15 000 18 000
Operativni  borbeni radijus (bez vanjskih 600
spremnika za gorivo) km
Maks. dolet (s vanjskim spremnicima za gorivo) 5250 4410

km

Najvece normalno optere¢enje na krilima +9¢g

Tablica 1. Prikaz glavnih parametara dva postoje¢a borbena zrakoplova i novog borbenog
zrakoplova

Analiza termodinamickih ciklusa turbomlaznog motora suvremenih
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Iz prilozene tablice vidljivo je kako novi borbeni zrakoplov odnosno njegove
karakteristike prate suvremene trendove ostalih borbenih zrakoplova 5. generacije, poput F-22
Raptora i Eurofightera. Ono §to nas interesira u pogledu navedenih karakteristika jest broj
motora. Za novi borbeni zrakoplov odabrano je da on ima dva motora. U svakom slucaju
zrakoplovi s dva motora u prednosti su nad zrakoplovima s jednim motorom. Jedna od
vaznijih prednosti jest 1 sigurnostjer prilikom otkaza jednog motora jo§ uvijek postoji
moguénost sigurnog slijetanja te se na taj nacin sprjecava gubitak letjelice, ali i ljudskog
zivota. U ovom radu ne¢emo posvetiti paznje radarskom odrazu i1 vektorskom potisku, ali se
dakako i ove opcije razmatraju za novi borbeni zrakoplov, §to svakako povisuje cijenu izrade
samog zrakoplova.

Analiza termodinamickih ciklusa turbomlaznog motora suvremenih
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4. Uzgon, otpor i efekti manevriranja

Novi borbeni zrakoplov treba biti vrlo agilan te treba imati izrazenu moguénost naglog
ubrzanja kao i sposobnost izvodenje ostrih i brzih zaokreta. Za sve navedeno zahtijeva se
velika pogonska sila, ¢ija je maksimalna vrijednost od presudnog znaCaja za izvrSenje
navedenih manevara. Zaokret se ostvaruje kompenzacijom ukupne sile uzgona. Da bi imali
Sto vecéu silu uzgona jasno je da nam treba i veca povrsina krila, koju opet ne mozemo
povecavati iznad neke grani¢ne zbog mnogo drugih konstrukcijskih faktora. U zaokretu
znatno nam raste otpor koji kompenziramo povecanjem pogonske sile, a iz ovog je vidljivo da
je maksimalan iznos pogonske sile od velike vaznosti. Prilikom izracunavanja vrijednosti u
zaokretu (maks. kutna brzina, radijus zaokreta) veliku ulogu ima koeficijent normalnog
opterecenja ,,n“ (load factor), kojeg smo ranije spomenuli.

silauzgona = nmg

5]

= "

2 tezina = MQ
=

>

s

1

[=11]

horizont > ' __________________

radijalna sila= mV i
N

Slika 4-1. Prikaz glavnih aerodinamickih sila na zrakoplov u zaokretu

4.1. Uzgon i ubrzanje

Dakako najvazniji faktor koji utjece na veli€inu sile uzgona je povrsina krila koja je
pak limitirana konstrukcijskim zahtjevima kao i optereé¢enju krila koje iznosi za nas borbeni

zrakoplov 3500N/m?>. Kako bi se postigao §to veéi uzgon kada je to potrebno (polijetanje),
koriste se dodatne aerodinamicke povrsine (zakrilca, sustav za dodatno optjecanje krila).

4.2. Otpor i uzgon [2]

Vrijednosti uzgona i otpora u ovisnosti o0 Ma broju od krucijalne su nam vaznosti, jer
upravo o tim vrijednostim ovisi ponasanje naSeg zrakoplova u datim okolnostima. Kako
bismo procijenili vrijednost otpora koristimo jednadzbu 4.2

C ,=C po(Ma)+ k(Ma)C, (4.2)

Gdje je C, koeficijent uzgona a C,, je koeficijent otpora pri nultom uzgonu. I C,,i
parametar k ovise o Mahovom broju kao i samoj geometriji zrakoplova. Vrijednost C ,, se

znatno povecava ukoliko su na zrakoplovu ovjeSene rakete te vanjski spremnici za gorivo.
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Precizni podaci ovih vrijednosti drze se u potpunoj tajnosti, no slika 4-2. prikazuje priblizne

vrijednosti ovih parametara.
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Slika 4-2. Prikaz vrijednosti C ,,, 1 k u ovisnosti o Ma broju

Vazno je napomenuti da se aerodinamika stalno mijenja ovisno o stanju leta
zrakoplova. Ovo nije dio naSeg razmatranja, medutim potrebno je imati na umu i tu ¢injenicu.
Velike razlike ocite su kod podzvuc¢nog, nadzvucnog te supersoni¢nog leta. Dakako posebna
se paznja opet posvecuje zaokretu. Zaokret je pokazatelj osnovnih manevarskih moguénosti
zrakoplova, prije svega odnosi se to na najve¢u mogucu kutnu brzinu zaokreta s najmanjim
radijusom pri kojem je i normalno opterecenje najvece. Takoder u razmatranje ne uzimamo
let pri velikim napadnim kutem zrakoplova kada se smjer mlaza ne poklapa sa smjerom
otpora, kao i neke specificne rezime leta.
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4.3. Energija i viSak specifi¢ne snage

Energetsko stanje ocCituje se zbrojem potencijalne i kineticke energije, Sto mozemo vidjeti iz
jednadzbe 4.3

mV?

E=mgh+ =W#*h, (4.3)

Pri ¢emu je specifi¢na energija dana jednadzbom 4.3.1

VZ
Es=ght - (4.3.1)

Svedeno na jedinicu teZine zrakoplova dobivamo jednadZbu 4.3.2

2
he=h+V— (4.3.2)
2g
Specifi¢na energija predstavlja nam i odredenu visinu koju zrakoplov moze dose¢i,
polaze¢i od trenutne visine, pri ¢emu koristi svoju kineticku energiju dok je ne potrosi.
Primjerice pri brzini od Ma=0.9, na razini mora, zrakoplov se moZze podi¢i na visinu od
priblizno 5km, nakon ¢ega viSe nema viSka energije pa je potrebno povecati pogonsku silu.
Sposobnost zrakoplova da ubrzava i penje ovisi o visku snage nasuprot potrebne
snage. Kako bismo mjerili ovaj viSak snage uvodimo mjeru koja nam pokazuje omjer razlike
nase snage, potrebne snage te tezine zrakoplova

(F y-D)/mg (4.3.3)

gdje je F ,, neto potisak a D otpor (oba parametra su funkcija visine i brzine). Kada jednadZzbu

4.3.3 pomnozimo s brzinom leta dobivamo izraz za viSak specifi¢ne snage (SEP specific
excess power, koristit ¢emo oznaku Ps)

Ps=V(F , -D)/mg (4.3.4)

Tijekom izvodenja manevara, poput zaokreta, otpor raste, a za isti iznos potiska Ps
pada. Ps takoder predstavlja raspoloZivu maksimalnu brzinu penjanja dok kod ravnoteZnog
leta predstavlja povecanje u pravocrtnoj brzini.

Za relativnu ocjenu performansi borbenih zrakoplova najviSe se upotrebljava dijagram
na kojem su krivulje n=const za Ps=0, koje zapravo odgovaraju ravnoteznom stanju u letu. Na
slici 4-3. Prikazana je krivulja za Ps=0, u ovisnosti Ma broja i visine. Kako je vidljivo kod
Ma=1, krivulja malo pada §to je razlog nestabilnosti u transsonicnom podrucju.

Analiza termodinamickih ciklusa turbomlaznog motora suvremenih
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h [rm]

Slika 4-3. Prikaz krivulje za specifi¢ni viSak snage, Ps=0 te prikaz granica upravljivosti
borbenog zrakoplova

Takoder iz dijagrama sa slike 4-3. vidi se i podrucje upotrebe zrakoplova. Ono je
limitirano s minimalnom brzinom leta (zelena krivulja), pri kojoj imamo maksimalnu
vrijednost uzgona. Nadalje granicu nam predstavlja vrijednost dinamickog tlaka (crvena
linijja). Ova vrijednost krece se u rasponu od 90 do 105 kPa za borbene zrakoplove boljih
karakteristika, tj. performansi. Jo§ jedan od klju¢nih faktora koji limitiraju uporabu
zrakoplova u odredenom podruc¢ju jest granica zivota (plava linija). Iznad te granice koja
priblizno iznosi 15km atmosfera je vrlo agresivna te nije pogodna za normalno odrzavanje
zivota. Unato¢ mogucnosti koju ima na$ borbeni zrakoplov, vidljivo je da je njegovo podrucje
upotrebe smanjeno zbog navedenih razloga te je potrebno koncentrirati se na dozvoljeno
podrucje 1 unutar njega posti¢i maksimum performansi za nas zrakoplov.
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Slika 4-4. Prikaz krivulja Ps u ovisnosti o visini i Ma broju za pojedina normalna

opterecenja

Kao §to se moze vidjeti iz slike 4-4, pri ve¢em optereCenju krivulja za Ps=0 zauzima
sve manje i manje podrucje, Sto direktno upucuje na smanjenu koli¢inu snage za odredeni
Machov broj te visinu. Kod zaokreta, kada je faktor optere¢enja veci od 1, krivulja za Ps=0

nam predstavlja granicu ravnoteZznog zaokreta odredenim okolnostima.

Kako bi konkretnije shvatili znaenje prikazanih dijagrama, za primjer ¢emo uzeti
stanje kod n=3, za Ps=0. Na visini od priblizno 10km vidimo da je brzina Ma=0.9. Sada nam
krivulja Ps=0 predstavlja maksimalno mogu¢i zaokret pod ovim uvjetima. U dijagramu za
n=1, za Ma=0.9 i h=10km vidimo da je Ps=150, a sa tim viSkom snage zrakoplov moze ili
ubrzati ili penjati za taj iznos brzine. Kod n=5 vidimo da bi za uvjete M=0.9 i h=10km visak

Analiza termodinamickih ciklusa turbomlaznog motora suvremenih
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specifi¢ne snage iznosio Ps=-400, tj. zrakoplov nema viska snage ve¢ je u gubitku i poceo bi
usporavati ili ponirati. Na slici 4-5. imamo prikaz dvije krivulje za Ps=0 pri razli¢itim
optere¢enjima. Iz navedene slike zakljucuje se da je bolji onaj zrakoplov ¢ija krivulja za Ps=0
obuhvaca krivulju protivnika, jer to zna¢i da moZe na istoj visini 1 istim Mahovim brojevima
razviti vece opterecenje koje je kljuno za izvrSavanje manevara.
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Slika 4-5. Prikaz krivulja Ps=0, za dva razliCita lovca za dva razliCita optere¢enja

4.4. Upotreba pri niskom potisku i otporu

Sve do sada raspravljalo se o manevrima za Cije izvrSenje je potrebna velika sila
uzgona 1 veliki potisak. Da bi ostvarili §to vecu potisnu silu morali bismo povecati potroSnju
goriva, Sto dakako smanjuje trajanje borbenog zadatka. Ponekad nam nije potrebna velika
pogonska sila 1 snaga, ve¢ samo S§to dulji boravak u zraku. Ovakvi zadaci su obi¢no
promatranje i kruzenje, Sto ne zahtijeva veliki potisak. Kako bismo odredili kojem rezimu
odgovara ovaj let, pretpostavit ¢emo da je potroSnja goriva proporcionalna otporu, tj. ovo je
rezim minimalnog otpora. Da bi uspjeli prikazati rezim leta s minimalnom potro$njom goriva
posluzit ¢emo se sljede¢im jednadzbama

D=qSC ,=qS(C ,,,(Ma)+ k(Ma)C, *) 4.4.1)

Gdje je q dinamicki tlak (rV*/2) a C ,, ik su nam poznati od ranije. Da bismo dobili rezim
za minimalnu potro$nju goriva 1 maksimalno trajanje leta potrebno je izraziti brzinu preko
sljedece jednadzbe

V? =§Sg—én (4.4.2)
L
Nakon ¢ega slijedi
C W (4.4.3)
L qS

a potom dobivamo 1 konacni izraz

Analiza termodinamickih ciklusa turbomlaznog motora suvremenih
borbenih zrakoplova str. 21



Zavr$ni rad Fakultet strojarstva i brodogradnje Zlatko Galesic¢

SRA (4.4.4)

Kada bismo uvrstili ovaj izraz u jednadzbu 4.4.1 dobili bismo vrijednost otpora pri cemu je
potroSnja goriva svedena na minimum a trajanje leta na maksimum.

4.5. Vektorski potisak

Vektorski potisak je naziv za Zeljeno mijenjanje smjera mlaza turbomlaznog motora.
Ovo mijenjanje mlaza omoguc¢uje nam manevarske moguc¢nosti pri nizim brzinama kod velike
gusto¢e zraka kada krila ne mogu proizvesti dovoljnu koli¢inu uzgona. Osim toga ovakav
nacin potiska moze sluZiti kako bi se staza za polijetanje i slijetanje skratila odnosno kako bi
se u konacnici omogucilo vertikalno slijetanje. Bez obzira na prednosti ovakvog sustava,
postavlja se pitanje njegove isplativosti, jer je izuzetno skup te njegove pouzdanosti.

Analiza termodinamickih ciklusa turbomlaznog motora suvremenih
borbenih zrakoplova str. 22



Zavr$ni rad Fakultet strojarstva i brodogradnje Zlatko Galesic¢

5. Tubromlazni motor za novi borbeni zrakoplov

Mlazni motori za borbene zrakoplove razlikuju se u nekoliko konstrukcijskih detalja
od mlaznih motora za civilne putnicke zrakoplove. To je 1 razumljivo zbog toga S§to
karakteristike mlaznih motora za borbene zrakoplove moraju biti znatno bolje. Zbog zahtjeva
velike brzine, upotrebljavaju se turbojet motori koji za razliku od turbofan motora za civilnu
upotrebu nemaju ventilator dimenzija kao kod civilnih motora. Jo§ jedna osnovna razlika je
ocita 1 to kod brzine mlaza koji izlazi iz mlaznice. U civilnom zrakoplovstvu zbog raznih
restrikcija u pogledu buke 1 oneciS¢enja okoliSa poZeljno je da brzina mlaza bude $to manja.
Nacelo je da se §to veca koli¢ina zraka potiskuje pri §to je moguce nizoj izlaznoj brzini, jer
ovime zadovoljavamo zadana pravila civilnog zrakoplovstva. Kod vojnih zrakoplova je
upravo obrnuto. Potrebna je §to veca izlazna brzina mlaza, jer upravo je to faktor koji utjece
na samu brzinu zrakoplova i potisnu silu, §to ¢emo vidjeti u narednim dijelovima ovog rada.
Dakako da sto se ti¢e vojnih pravila, ona se ne doti¢u previse civilnih, odnosno postoje
odredena odobrenja koja vojne zrakoplove ne svrstavaju pod civilne zrakoplovne zakone.
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borbene ¢ ------- e =" -
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Slika 5-1. Prikaz podrucja upotrebe razli¢itih mlaznih motora

Na slici 5-1. mozemo vidjeti podrucja upotrebe pojedinih zrakoplovnih motora, a prikazo je u
ovisnosti Ma broja i specificnog potiska o kojem ¢emo kasnije nesto vise reci.

Tipican motor koji se upotrebljava za vojne borbene zrakoplove prikazan je na slici 5-
2. Vidljivo je i da polovinu motora po duljini ¢ini mlazna cijev u kojoj se smjesta uredaj za
naknadno izgaranje, S$to je joS jedan od konstrukcijskih detalja koji posjeduje
turboventilatorski motor.
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Slika 5-2. Prikaz presjeka turboventilatorskog motora (1-ulaz usisnika, 2-ulaz na ventilator,
13,23-izlaz ventilatora, 3-izlaz osnovnog kompresora, ulaz u komoru izgaranja,
4-ulaz u visokotla¢ni dio turbine, 45-ulaz u niskotla¢ni dio turbine,
5-izlaz niskotla¢ne turbine, 6-mlazna cijev, 8-grlo mlaznice, 9-izlaz iz mlaznice)

5.1. Specificni potisak

Energija koja se oslobada u komorama izgaranja pri visokim tlakovima, vrlo se
efikasno pretvara u mehanicku energiju u turbini, a takoder u daljnjem procesu u energiju
mlaza. Visoka brzina mlaza vodi do visokog omjera potiska prema jedinici protoka mase
zraka, odnosno vodi do visokog specificnog potiska. Mlazne motore za borbene zrakoplove
prihvatljivije je usporedivati po veliCini specificnog potiska nego po omjeru sekundarnog
toka.

Jednadzba potiska za mlazni motor glasi

F =V, (m.+mr)-Vm, (5.1.1.)

Gdje je m, proto¢na masa zraka koji ulazi u motor, m, proto¢na masa goriva, V; brzina

mlaza, a V brzina zrakoplova. Specifi¢ni potisak je neto potisak po protocnoj jedinici mase

FN _Vj(ma+mf)

(5.1.2.)
ma ma

S jedinicom m/s. Kada se zanemari proto¢na masa goriva dobivamo vrlo jednostavnu
jednadzbu
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FN
Novy.v (5.1.3)

J
Mma

Specifi¢ni potisak pojedinog motora ovisi o visini i 0 Ma broju. Stoga se dati izraz
primjenjuje samo za odredeno stanje leta. Veliinu zrakoplovnog motora odredujemo na
osnovi koli¢ine zraka koju moze apsorbirati, stoga veli¢ina specificnog potiska i zeljeni
potisak koji zahtijevamo odreduju veli¢inu motora.

Jedan od osnovnijih razloga uporabe motora koji imaju veliki specifini potisak jest
S$to oni imaju manju masu. Dakako, na pocetku rada smo rekli koliko masa motora ima vaznu
ulogu o cijeloj teZini zrakoplova, cilj je posti¢i §to manju masu samog motora. Turbomlazni
motori kojima je svrha protocnost §to vece koli¢ine zraka imaju veéu masu od onih koji imaju
veliki specificni potisak, a koji proizvode isti ukupni potisak. Neto potisak manji je od

ukupnog potiska zbog pojave udarnog otpora Iﬁa V. Zbog ovakve pojave smanjenje potiska je

manje $to je veca izlazna brzina mlaza, odnosno $to je veci specifi¢ni potisak. Nadalje joS se
nazire jedan od razloga uporabe motora s velikim specificnim potiskom. Pri nadzvu¢nim
brzinama, zrakoplov mora biti tako konstrukcijski napravljen da proizdvodi §to manji otpor.
Gotovo bi nemoguce bilo letjeti s motorom koji bi imao ventilator poput civilnih motora, zbog
velikog ulaznog presjeka. Kako god bilo ipak se prakticira da zrakoplovni motor posjeduje
omjer sekundarnog toka od barem 0.3. Zrak koji se pri tom provodi, sluzi za hladenje motora,
takoder sluzi i kod naknadnog izgaranja za dobivanje viSe potiska. 1z ovoga mozemo ocitati
da dolazi do razlike kod motora koji trebaju biti instalirani na zrakoplove razli¢itih namjena
kao S§to je kod jednog ucestalog zadataka kruzenja, a kod drugog uporaba naknadnog
izgaranja. O izboru omjera sekundarnog toka i veli¢ine specificnog potiska raspravljat ¢emo u
narednim odlomcima.

5.2. Opis turbomlaznih motora s visokim specificnim potiskom

Na slici 5-2. moze se vidjeti da je niskotlaéni kompresor odnosno ventilator, pogonjen
jednostupanjskom niskotlacnom turbinom, dok je jezgreni dio kompresora pogonjen
visokotlatnom turbinom. Moze se zakljuciti kako ipak postoji sekundarna struja zraka i
upravo se najviSe paznje posvecuje mijeSanju te struje i struje mlaza u mlaznoj cijevi prije
konac¢ne ekspanzije u mlaznici. U ovom dijelu rada koristit ¢emo sljedece vrijednosti koje su
izraCunate na bazi iskustvenih proraCuna. Specifi¢ni toplinski koeficijent zraka iz kompresora
imati ¢e vrijednost ¢  =1244 J/kgK, a za zrak iz OST-a ¢ =1005 J/kgK. Za spec. toplinski

koeficijent mjeSavine ove dvije struje koristit cemo sljedeci izraz

(1+0ST)c ,, =c, *+ ¢, *OST (5.2.1)
A za y, koristit ¢emo izraz y,=c /(¢ -R). Kada je naknadno izgaranje ukljuceno koristi

¢emo y=1.31c =1244 J/kgK za ispusne plinove.
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Slika 5-3. Promjena y tijekom procesa mlaznog motora [3]

5.2.1. MijeSanje osnovne struje zraka i sekundarne struje zraka

Gotovo svi borbeni zrakoplovi vrSe mijeSanje osnovne struje zraka i sekundarne struje
prije konacne ekspanzije u mlaznici. MijeSanje se odvija u mlaznoj cijevi, a prije nego struja
dode do mlaznice, struje zraka moraju biti pomijeSane. Stanje pri kojem se mijeSaju struje
uzima se da obje struje imaju jednake staticke tlakove. Unato¢ tome u samoj analizi procesa
uzimaju se zaustavna stanja. Zbog pretpostavke da obje struje imaju jednake zaustavne
tlakove, mora se posebno uskladiti niskotlatna turbina s ventilatorom. Ova dva dijela
turbomlaznog motora moraju biti tako uskladena da rad koji dobijemo padom entalpije u
niskotlacnoj turbini, mora biti jednak radu koji je potreban za pokretanje ventilatora.. Kao $to
smo ranije rekli, mijeSanje se odvija zbog toga Sto dolazi do povecanja u potisku. Da bi to
objasnili pretpostavimo da obje struje imaju konstantne protoke te da imaju jednake
specificne toplinske koeficijente. Prilikom mijeSanja sekundarna struja se zagrijava, a
osnovna struja se hladi. Razmjerno povecanje temperature sekundarne struje je vece nego

smanjenje osnovne struje. Obzirom da je brzina mlaza sukladna izrazu /c T, a ukupni
potisak proporcionalan brzini mlaza, zaklju€uje se da ¢e nakon mijeSanja biti veéi iznos

povecanja brzine mlaza sekundarne struje nego iznos kod smanjenja brzine mlaza kod
osnovne struje §to rezultira u povecanju neto potiska.

Ventilator

Kao $to prikazuje slika 5-2. moze se vidjeti da ventilator ima tri stupnja. Protok zraka
se odjeljivacem odvaja na dva podjednaka dijela, na sekundarnu struju te na osnovnu. Kako

bismo pojednostavili model, sukladno nomenklaturi sa slike 5-2. uzimamo da je T ;=T 5 1
Pos=Poi;- Tlak na izlazu iz niskotlacne turbine odreduje koliki ¢e biti tlak nakon prolaska

kroz ventilator, oba moraju biti ista. U aerodinami¢kom smislu svi stupnjevi su jako
optereceni te idu do maksimalne granice do koje imamo zadovoljavajucu iskoristivost.

Kompresor

Takoder sa slike 5-2. moZemo vidjeti da kompresor ima 5 stupnjeva. Oni stvaraju
tlaéni omjer od 7, $to u konacnici s ventilatorom dajem ukupni tlaéni omjer od 30. Optimalna
konstrukcija ima neSto niZzu iskoristivost nego Sto je to kod civilnih motora zbog visokih

vrijednosti Ah/U”.
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Komore izgaranja

Komore izgaranja imaju dakako istu namjenu kao one kod civilnih motora, s tom
razlikom §to je ulazna temperatura nesto niza, jer je i ulazni tlak nesto nizi nego $to bi bio kod
motora za civilnu upotrebu. Protok goriva je ve¢i nego kod civilnih §to povisuje izlaznu
temperaturu.

Turbine

Turbine kod vojnih motora, opterecenije su nego kod civilnih. Efikasnost je nesto
smanjena, a maksimalna temperatura na visokotlacnoj turbini moze dose¢i 1850K. Upravo
zbog ovakvih uvjeta zivotni vijek lopatica turbine bit ¢e nesto kraci.

Uredaj za naknadno izgaranje

Maksimalni mogu¢i potisak koji se moze zahtijevati moze biti i do deset puta veci od
potiska tijekom zadac¢a nadgledanja. Uredaj koji omogucuje ovakav potisak naziva se
uredajem za naknadno izgaranje ili u termodinamickom smislu pregrija¢. Mogucnost
ukljucivanja i isklju¢ivanja ovog uredaja velika je prednost borbenih zrakoplova.

Vecina borbenih zrakoplova posjeduje ovaj uredaj Sto omogucuje dodatni potisak.
Uredaj za naknadno izgaranje sastoji se od ubrizgivaca goriva koji su smjeSteni u mlaznoj
cijevi. Dok nije ukljucen temperatura u cijevi je 1000K, a kada se ukljuci temperatura naglo
raste na 2200K. PotroSnja goriva moze biti 1 5 puta vece nego kod normalnog rada motora, ali
zato je potisak povecan za Cak 50%. Naknadno izgaranje najefikasnije je kada se upotrebljava
tijekom kra¢ih vremenskih perioda. Ukoliko zrakoplov tijekom svog zadatka ve¢inu vremena
treba imati visoku potisnu silu, uredaj za naknadno izgaranje se ne preporucuje, ve¢ je
potrebno osmisliti druk¢€iji konstrukcijski model (presretaci).

Mlaznica

Tijekom uporabe uredaja za naknadno izgaranje nastoji se odrzati termodinamicko
stanje, tako da se zbog znatnog povecanja temperature ne osjeti promjena kod tlaka, tj. nastoji
se da se on ne promijeni. Da bi postigli Zeljeno stanje, svakako moramo imati mlaznicu
promijenjive geometrije, odnosno promijenjivog poprecnog presjeka. Druga vazna znacajka je
omjer tlaka u mlaznici 1 vanjskog okoliSnog tlaka, p . /p , , €ija vrijednost pri velikm brzinama

moze dosegnuti 16. Da ne bi imali velike gubitke moramo koristiti konvergentno divergentnu
mlaznicu. Prilikom projektiranja mlaznice, vazno je predvidjeti uvjete koji ¢e vladati u
mlaznoj cijevi, jer to rezultira u popre¢nom presjeku mlaznice.
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Slika 5-4. Prikaz tri tipa mlaznica kao funkcija ukupnog potiska i ekspanzijskog omjera
tlakova

Na slici 5-4. prikazana su tri tipa mlaznica. Kod konvergentno divergentne mlaznice
gubitak je za 1.5% u odnosu na potpuno povrativu mlaznicu, ali povrSina poprec¢nog presjeka
je 1.6 puta u odnosu na poprecni presjek mlazne cijevi. Kod jednostvane konvergentne
mlaznice gubitak je i do 10% kod ekspanzijskog omjera od 16. Do omjera 5, mlaznice se
gotovo jednako ponasaju.

Usisnik za visoke brzine leta

Usisnik je vrlo komplicirani dio zrakoplovnog motora jer o njemu ovise pocetni
gubici, a loSe konstuiran usisnik moze dovesti do fatalnih nesre¢a. Za podzvucne brzine
upotrebljava se okrugli usisnk, sli¢an kao na motorima za civilne zrakoplove. Medutim, pri
visokim brzinama leta (Ma>1.8), takav tip usisnika je potpuno neprihvatljiv jer se stvara
normalni udarni val koji uzrokuje velike gubitke zaustavnog tlaka. Da bi se rijeSio ovaj
problem konstruiraju se usisnici koji pomoéu dva do tri kosa udarna vala i konacnim
normalnim udarnim valom usporavaju struju zraka. Gubitak tlaka manji je §to imamo veci
broj kosih udarnih valova. Na slici 5-5. prikazan je tipican usisnik za borbene avione.

drugi 1 treci 1zlaz

rampe
treéa rampa
vrata sekundarne struje
i — difuzorska rampa
— T

procjep grla sekundarne struje zraka
\— druga rampa

prvarampa

Slika 5-5. Prikaz usisnika na zrakoplovu F-15
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Na slici 5-6 prikazane su krivulje za dva usisnika te za teoretski usisnik, koje pokazuju kako
se povecavaju gubici tlaka s povecanjem brzine leta.

ulazni gubitci
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Slika 5-6. Omyjer ulaznih tlakova u ovisnosti o Machovom broju

5.3. Termodinamicki ciklus zrakoplovnih motora za borbene zrakoplove

Rad mlaznog motora uvelike ovisi o ambijetalnim uvjetima kao i1 brzini leta. Ove
promjene prije svega utjeCu na promjenu zaustavne temperature i tlaka, primjerice §to se Ma
broj povecava. Tablica 2. prikazuje promjenu temperature i1 tlaka s povecanjem Ma broja.
Kod mlaznih motora za borbene zrakoplove veliku ulogu u samom termodinamickom procesu

ima odnos ulazne temperature turbine i temperature na ulazu u kompresor T;,/T,.
Maksimalni iznos temperature 7;,, limitiran je otporno$¢u materijala lopatica turbine, a
iznosi oko 1850K. Kako se brzina leta povecava tako raste temperatura na ulazu u kompresor
T, , 1 pada omjer tih dviju temperatura.

Omjer zaustavnih tlakova p, /p, s poveéanjem Ma broja raste jo§ i viSe. Za
nadzvucne brzine leta pg, < p,, zbog ve¢ spomenutih gubitaka koji nisu vec¢i od 10%. Za

brzine pri ve¢im Ma brojevima, znatan je rast omjer tlakova u usisniku, stoga je manja
potreba za komprimiranje u ventilatoru i kompresoru.

Razina mora Tropopauza (11km)
Ma bl'Oj T01 K p01/pa T01 K p01/pa
0.0 288.2 1.0 216.7 1.0
0.9 344.8 1.69 251.7 1.69
1.2 371.3 2.24 279.0 2.24
1.5 314.1 3.67
2.0 390.0 7.82

Tablica 2. Prikaz promjene omjera tlakova i1 temperature s povecanjem Ma broja
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Na slici 5-7. prikazani su termodinamcki ciklusi, u T,s dijagramu, mlaznih motora pri
razli¢itim brzinama i s upaljenim naknadnim izgaranjem.
Prvo ¢emo razmatrati rad motora kada nije uklju¢eno naknadno izgaranje. Tlak raste

od p,=p, na p, u usisniku. Potom dalje raste u ventilatoru na pg; = py;. Ovaj tlak
odreduje ekspanzijski tlak p, = p,;, koji kako se vidi mora biti jednak tlaku nakon
kompresije u ventilatoru. Nadalje tlak osnovne struje zraka raste u kompresoru na p,;. To je
ujedno 1 tlak u komori izgaranja. Dodaje se gorivo 1 dolazi do izobarnog rasta temperature na

T,,.
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Slika 5-7. Termodinamicki ciklus turbomlaznih motora (uko-ukupni kompresijski omjer,
vko-ventilatorski kompresijski omjer, OST- omjer sekundarnog toka)

Tlak na izlazu iz visokotlacne turbine p,,, je takav da je pad entalpije u turbini

jednak rastu entalpije u kompresoru. Pad entalpije u niskotla¢noj turbini koristi se za pogon
ventilatora. Struja sekundranog toka pri temperaturi 7, i osnovni zrak 7, mijeSaju se pri

konstantnom tlaku u mlaznoj cijevi do konac¢ne ispuSne temperature 7, .

Kineticka energija mlaza je veca za slucaj kada zrakoplov leti pri Ma=2.0, jer je omjer
tlakova u mlaznoj cijevi visi, $to implicira na nizi omjer kod ventilatora.
Kada je ukljucen uredaj za naknadno izgaranje, potroSnja goriva se znatno povecava,

dok termalna iskoristivost pada zbog malog omjera p,, / p,. Kada je brzina leta veca ve¢i je i

taj omjer a potreba za koriStenjem naknadnog izgaranja je manja. Potreba se potpuno
smanjuje pri Ma=2.5, jer dolazi do ram efekta 1 omjer tlakova koji se postize pri ovom stanju
dovoljan je za nastavak procesa.
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5.4. Neka od ogranicenja kod vojnih turbomlaznih motora

Najvaznije ograniCenje, kako smo ve¢ ranije spomenuli, jest maksimalna ulazna
temperatura turbine T ,. Bezdimenzijska operativna tocka motora namjeStena je omjerom
ulazne temperature u turbini i temperature na ulazu kompresora 7, /T,, pri ¢emu je T,

jednak izrazu
T,=T,[1+12(y-1)M?] (5.4.1)

Drugo ogranicenje koje se stavlja pred izvedbu motora je temperatura nakon kompresije T ;,

za koju se maksimalna vrijednost uzima 875K. Upotrebom superlegura, ova se temperatura
moze 1 povisiti, medutim takve legure povisuju samu tezinu motora, stoga treba razluciti
koliko bi upotreba takvih legura podigla efikasnost samog procesa. Ova temperatura ovisi o
ulaznoj temperaturi kompresora, kompresijskom omjeru 1 iskoristivosti kompresora S§to
prikazuje jednadZzba 5.4.2.

T03 =T 02(p03 /poz)(yil)/ym (5.4.2)

Ako se omjer Tos/To, odrzava konstantnim, a povrSina mlaznice ne mijenja, tada motor radi
pri konstantnom bezdimenzijskom stanju, a omjeri tlakova takoder ostaju konstantni.

Pojavljuje se 1 tre¢e ogranicenje, koje se odnosi na brzinu strujanja kroz lopatice kompresora a
praceno je izrazom N/, /c T, , gdje je N brzina rotacije vratila. Ako je omjer Toa/Too

konstantan tada je i omjer N/ /c T, takoder konstantan. Aerodinamicke performanse,

pogotovo kompresora, jako su osjetljive na promjenu omjera N/ /c T, , ako ovaj parametar

postane previsok, dolazi do naglog pada iskoristivosti, a postoji opasnost od pojave
nestabilnih vibracija, odnosno flutter-a. Maksimalan iznos N, limitiran je mehani¢kom
1zdrzljivoscu lopatica kompresora.

Efekte koje stvaraju ova tri ograni¢enja prikazuje slika 5-8., na kojoj su prikazane krivulje

N/ /e, T, , u ovisnosti temperatura To> 1 Tos , pri ukupnom kompresijskom omjeru od 30.

Tocka A je odabrana tocka pri uskladivanju motora. Za tu tocku vrijede vrijednosti Tp,=288K,
To4=1850K, a parametar N/ /c T, i svi omjeri tlakova bit ¢e na svojim maksimalnim

vrijednostima. Takvo stanje bit ¢e odrzano i lijevo od to¢ke A po vidljivoj liniji.
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Slika 5-8. Prikaz ovisnosti parametra N/ , /cpTO o temperaturama T4 1 Ty pri

kompresijskom omjeru 30

Omjer Tos/To2 uspijeva se odrzati konstantnim lijevo od tocke A, tako da se smanji
dotok goriva, ¢ime se smanjuje T4, a na taj se nacin omjer drzi konstantnim. Stanje lijevo od
tocke A, dogada se pri polijetanju po hladnom danu, ili pri niZim brzinama na veéim
visinama.

Desno od to¢ke A, omjer Tos/To, se ne moze odrzati konstantnim bez da se dosegne
maksimalna vrijednost Tos4. Stoga pomicanjem desno od tocke A,stanje motora se nalazi pri

nizim bezdimenzijskim vrijednostima a omjeri tlakova isto kao i parametar N/, /c T, padaju.

Lijevo od tocke A, izlazna temperatura kompresora Ty; varira u odnosu na T¢,, dok od A
prema B raste sporije od Ty, kako tlacni omjeri padaju. U tocki B, To; doseze svoj
maksimum. Ukoliko ¢e se 1 nadalje povecavati Ty,, ukupni se tlacni omjer mora smanjivati da
bi se smanjio omjer Ty3/Tp,. Smanjenje tlacnog sveukupnog omjera postize se smanjenjem
temperature Tos.

Tocka A predstavlja vrijednost Ty, za koju Tos 1 parametra N/ ,/cpTO dosezu svoju

maksimalnu vrijednost. Konstruktor mora odrediti Ty, da bi se postavila toka A i na taj nacin
odeduje postavne vrijednosti motora. Pozicija tocke B je manje vazna, jer se ona automatski
odreduje ovisno o postavljenim tlacnim omjerima 1 iskoristivosti. Razumno je postaviti tocku
A gdje ¢e omjer To4/To> biti maksimalan, a to je najniza vrijednost Ty, ali tu postoji jedna
»kvaka®“. Ako Zelimo da motor pri ve¢im Ty, radi s velikom iskoristivoS¢u, radit ¢e izvan
postavnih vrijednosti. Odabri tocke A vrlo je vazno zbog ostalih postavki i ostalih zada¢a koje
se stavljaju pred motor.
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5.5. Rezimi rada motora

Vec¢ina danasnjih vojnih i civilnih modernih motora, koristi FADEC (full authority
digital electronic control system), odnosno sustav za elektronicku kontrolu koji samostalno
nadzire stanja u motoru. Preko brojnih senzora i s jakom upravljackom jedinicom, ovaj sustav
za trenutno stanje leta i radne uvjete, kontrolira ve¢ spomenute temperature, tlacne omjer 1
dotok goriva kako motor ne bi doSao u nedozvoljeno podrucje rada, u kojem moze doc¢i do
otkaza. Za neke rezime rada odgovara pilot, ali opet FADEC je taj koji ¢e upozoriti na
prekoracenje odredenog rezima. Sljedeci rezimi se razmatraju.

Borbeno djelovanje - Ovo je rezim rada kada je uklju€en sustav za naknadno

izgaranje goriva. Trajanje se ne preporucuje dulje od 2.5 minuta
Maksimalna upotreba bez naknadnog izgaranja
- Ovo je rezim rada na maksimalnim vrijednostima, bez upotrebe
naknadnog izgaranja i takoder ne smije biti previse u pogonu.

Vojno djelovanje srednjeg opterecenja

- Za ovakav rezim rada dozvoljava se trajanje od 30 min

Maksimalno kontinuirano djelovanje

- Nema nekog posebnog ogranicenja
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6. Projektne vrijednosti turbomlaznog motora za borbeni zrakoplov

U ovom dijelu rada razmatrat ¢emo tri razlicite projektne vrijednosti motora. Radi se o
uvjetima na 11km visine za brzinu leta od Ma=0.9, 1.5 1 2. Ranije smo obradili performanse
zrakoplova tako da mozemo za Zeljeni rezim leta odrediti potrebni potisak. Da bi udovoljili
uvjetima razmatrat ¢emo zasebne performanse (tri razli¢ita tipa), motora. Koristimo
dosadasnja pojednostavljenja u pogledu nekih gubitak i jednakosti tlakova.

6.1. Stanja tehnologije

Stupanj tehnologije koji ¢emo koristiti vrijedi za trenutno stanje u upotrebi. Ne
razmatraju se eksperimentalne vrijednosti kao ni procijenjenje vrijednosti pojedinh tajnih
programa koji su u razvoju velikih vojnih sila. Tablica 3. Prikazuje nam osnovne vrijednosti
koje ¢emo prihvatiti za razmatranje u daljnjem radu.

Ulazna temperatura u turbinu Tos <1850K
Izlazna temperatura kompresora Ty < 875K
Politropski koeficijent iskoristivosti | 1,:~0.85
ventilatora

Politropski koeficijent iskoristivosti | 1,~0.9
kompresora

Politropski koeficijent iskoristivosti | 1,=0.875
turbine

Tablica 3. Prikaz trenutne usvojene tehnologije

Treba istaknuti da navedene vrijednosti iz tablice 3. su manje nego Sto je to kod
civilnih motora, barem §to se tice politropskih koeficijenata iskoristivosti. Sto se tide
temperatura poslije kompresije 1 na ulazu u visokostupanjsku turbinu, one bi upotrebom
posebnih superlegura mogle biti i1 viSe, §to bi u konacnici podiglo razinu iskoristivosti. Osim
upotrebe superlegura, 1 dalje se radi na razvijanju tehnologije za hladenje turbinskih 1 lopatica
kompresora, Sto bi takoder povecalo iskoristivost. Zbog pojednostavljenja samog procesa
zanemarit ¢emo 1 gubitke, prije svega tlaka u komori izgaranja, kanalu sekundarne struje i u
mlaznoj cijevi. Ovi gubici iznose po 5% 1 dakako da nisu zanemarivi u industrijskom
projektiranju. Takoder zanemarit ¢emo gubitak u usisniku jer ¢emo pretpostaviti da je izraden
sukladno visokom vojnom standardu. Sto se ti¢e mlaznice pretpostavljamo potpunu
ekspanziju do okoli$njeg tlaka, iako vec¢ina zrakoplova zbog kompliciranosti drugih izvedbi,
koristi samo konvergentnu mlaznicu. Specifi¢ne toplinske koeficijente koristimo kao ve¢
navedene.

MijeSanje [4]

Iz osnova termodinamike poznato nam je da kada god imamo mijeSanje dviju struja
uvijek imamo gubitke zbog pada tlaka, pada temperature i samog mijeSanja. Proces ovisi o
protocnoj masi i energiji svake struje. U mlaznom motoru mijesanje se dogada kod hladenja
turbinskih lopatica (malen dio koli¢ine zraka) i iza stupnja niskotlatne turbine kada se
mijesaju struja sekundarnog toka i osnovna struja zraka. Kao §to smo ranije spomenuli uzima
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se da je zaustavni tlak iza niskotlacne turbine jednak tlaku sekundarne struje Sto prikazuje
jednadzba 6.1.1

Pos=Po13 (6.1.1)

a u konacnici je jednako zaustavnom tlaku pos 1 izlaznom tlaku iz mlaznice pg9. Osnovna
struja zraka temperature Tos mijesa se s hladnijiom sekundarnom strujom temperature T3
tvore¢i tako struju zraka mlazne cijevi temperature Tos. Kada nije ukljuen uredaj za
naknadno izgaranje temperaturu mlaza dobivamo iz izraza 6.1.2.

CpeT05+OST CpT013:(1+OST)Cme06 (6 1 2)

Kada je upaljen uredaj za naknadno izgaranje, temperatura u mlaznici Tos=Toap, kontrolira se
protokom goriva. Izgaranje koje se dogada u mlaznoj cijevi utjee na gubitke tlaka. Ponekad
se sekundarna struja koristi za hladenje mlazne cijevi, kao i same mlaznice. Zanemarit ¢emo
utjecaj hladenja te ¢emo temperaturu T, uzeti kao temperaturu nakon provedenog mijeSanja.

6.2. Opcenite specifikacije motora

Sukladno slici 5-2., kod turbomlaznog motora odredene geometrije i odredenog

stupnja tehnologije, dva parametra su nam dovoljna kako bismo ugrubo odredili ukupnu
karakteristiku motora. Radi se o dva tlatna omjera i to ukupni kompresijski omjer pos/poz 1
omjer tlaka u mlaznici i ulaznog tlaka u kompresor pos/po2 . Drugi tlaéni omjer jednak je
tlatnom omjeru ventilatora po13/ po2. Kada se odrede ovi omjeri i omjer Toa/To2 u potpunosti
mozemo odrediti cjelokupne performanse motora, specifi¢ni potisak i potrosnju goriva.
Za odreden ukupni kompresijski omjer i omjer Tos/To, odreduje se koli¢ina snage potrebna za
snabdijevanje niskotlacnog kompresora. Ukoliko se poveca kompresijski omjer niskotlacnog
kompresora, potrebno je smanjiti protok zraka, odnosno smanjiti omjer sekundarnog toka.
Male promjene ukupnog kompresijskog omjera mogu uzrokovati velike promjene sekundarne
struje, ali $to je jo§ vaZznije povecanje omjera uzrokuje povecanje rada po jedinici protoka za
snabdijevanje niskotla¢énog kompresora. Takoder povecava se izlazni tlak niskotla¢ne turbine
a time smanjuje izlazna snaga.

6.2.1. Ukupni proracun

Nakon §to se odredi ukupni kompresijski omjer i kompresijski omjer ventilatora,
daljni proracun ciklusa turbomlaznog motora je odreden. Zaustavni uvjeti na ulazu u
kompresor odredeni su visinom i Ma brojem. Kompresijski omjer ventilatora odreduje tlak
sekundarne struje i osnovne struje, poi3=po23, a takoder i temperatura Tpo3=Tp;3. S poznatom
iskoristivoS¢u ventilatora 1, moze se odrediti ta temperatura po sljede¢em izrazu

To23/Tox=(Po23/po2) "™ (6.2.1)

Sukladno izrazu 6.2.1. moZe se po istom principu odrediti temperatura na ulazu u komoru
izgaranja.
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Protok goriva koji je potreban da bi se dobila Zeljena temperatura Tos odreduje se izrazom
6.2.2. pri tome je vazno uracunati 1 protok goriva, kao i imati na umu da kroz komoru
izgaranja ne prolazi cjelokupna masa zraka, ve¢ se dio koristi za hladenje turbine.

m, LCV=(Mas+ my )epe(Tos-298) — Mas cp(To3-298) (62.2)

U jednadzbi 6.2.2. m.4 predstavlja maseni protok zraka na izlazu iz turbine. Proces izgaranja
nije potpun u komorama izgaranja stoga ¢emo iskoristivost procesa izgaranja uzimati kao
98%.

Snaga koju dobijemo na viskotla¢noj turbini mora nam zadovoljiti traZenu snagu za rad

osnovnog kompresora. Ovu relaciju prikazuje jednadzba 6.2.3., gdje je n.aa ukupni maseni
protok zraka kroz jezgru

Mma Cp(T()3-T023): (ma4 + mrs )Cpe(T04-T045) (623 )

Iz izraza 6.2.3. moze se izracunati To4s, a nakon toga moze se dobiti omjer Toss/ Tos, a 1z
izraza 6.2.4. potom moZemo izraunati kompresijski omjer u turbini

P045/Po4=( Toas/ Toq)" M (6.2.4)

Maseni protok zraka za hladenje lopatica visokotlaéne turbine (protok jednak izrazu

. .

Mass—Mas, 1 temperature To3) mijeSa se pri konstantnom tlaku pri ¢emu se dobiva
temperatura mjesavine To4s po izrazu 6.2.5.

(mass+ mr )CpeToas=(Mass — Mas ) CpTo3 + (Mas+ mr )CpeToss (6.2.5.)

Nizvodno od mjesta mijeSanja, specifi¢ni toplinski koeficijent i y, uzimaju se za vrijednosti
zraka izgaranja, S§to je razumljivo obzirom da je struja zraka za hladenje vrlo malog masenog
protoka.

Kroz niskotla¢nu turbinu vrijedi sljedeca relacija
Tos/ Toas= (Pos/Poas)™” "= (Po13/poss)™ """ (6.2.6.)

Obzirom da je pos odreden kompresijskim omjerom ventilatora, vrijednost temperature
mjeSavine Tys je odredena, poznata nam je Tos iz relacije 6.2.6., potreno je odrediti
temperaturu mjeSavine nakon prolaska kroz niskotlacnu turbinu. Ovdje koristimo jednadZbu
6.2.7.

Snaga dobivena na niskotlacnoj turbini, mora biti dovoljna za snabdijevanje ventilatora.

Protok zraka u ventilatoru je (1+OST) m., stoga izaraz 6.2.8. opisuje ravnotezu na vratilu
niskog tlaka
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(1+OST) ma Cp(T013—T02): (I’l’la45 + mrs )Cpe(T045'—T05) (628)

Ukoliko su nam poznati ukupni kompresijski omjer 1 kompresijski omjer ventilatora, iz izraza
6.2.3 1 6.2.8. mozemo izraCunati sve temperature i tlakove u motoru. Medutim ako nam je
umjesto kompresijskog omjera ventilatora poznat omjer sekundarnog toga potrebno je izvesti
dodatne jednadzbe.

Nizvodno od niskotlacne turbine mijeSaju se sekundarna struja i osnovna struja pa ako nije
upaljen uredaj za naknadno izgaranje vrijedi sljedeca relacija

(Mas+me )epeTos +( ma OST) ¢, Tors=[(1+OST) ma + me ] cpmTos (6.2.9.)

Gdje je cpm specificni toplinski koeficijent mjesSavine.

Kada je upaljen uredaj za naknadno izgaranje ne dolazi do mijeSanja struja. Bez obzira na to,
temperatura mjesavine iz prethodnog izraza i prethodni izraz (6.2.9.), moZe nam posluZiti da
odredimo protok goriva koji nam je potreban da bismo temperaturu podigli na Tos=Tap.

M LOV=[((1+OST) m + me )+ M Jcpe( Toar-298)-[(1+OST) ma + mr Jcpm (Tos-298)
(6.2.10)

Izgaranje se ne moze potpuno odraditi u mlaznici, stoga je vazno poznavati ¢injenicu da je
iskoristivost procesa naknadnog izgaranja jednaka 90%.

6.3. Odabir ukupnog kompresijskog omjera

Napravili smo proracune od jednadzbe 6.2.2. do 6.2.10. Neki od rezultata prikazani su
na slici 6-1. Proraun je napravljen za ve¢ unaprijed odredena tri stanja leta 1 to za
Ma=0.9,1.5,2.0, kako bi u dijagramima mogli pokazati koliko odabir ukupnog kompresijskog
omjera utjeCe na specifi¢ni potisak i potrosnju goriva. Nadalje kako bismo vjerno pokazali
rezultate odabrali smo 1 tri razli¢ita omjera sekundarnog toka O (turbojet), 0.5 1 1.
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Slika 6-1. Prikaz promjene specifi¢nog potiska i potroSnje goriva u ovisnosti o ukupnom
kompresijskom omjeru s odabranim omjerom sekundarnog toka za Ma=0.9

Iz slike 6-1. moZemo vidjeti da turbojet (OST=0) motor ima najvec¢i specificni
potisak, ali takoder ima i najvecu potroSnju goriva. Dok za najve¢i OST imamo najmanyji
specifi¢ni potisak 1 najmanju potrosnju goriva. Krivulje za razli¢ite omjere sekundarnih struja
su slicne. Kod kompresijskog omjera od 15, nakon naglog rasta specificnog potiska on
poCinje stagnirati i malo padati. Kod potro$nje goriva ona i dalje nastavlja padati. Tako
recimo kod ukupnog kompresijskog omjera od 30, nasuprot onom od 15, imamo pad potiska
od 1.5% a potros$nje goriva od ¢ak 10%.

Na slici 6-2. prikazane su krivulje specifi¢nog potiska i1 potro$nje goriva za Ma=0.9,
1.5 1 2.0. Iz dijagrama se ocitava da je najveci specifi¢ni potisak pri letu od Ma=0.9, a pri
tome je i potroSnja goriva niza. Nadalje s povecanjem brzine opada potreba za kompresijom u
kompresru zbog kompresije uslijed brzine. Za brzine iznad 2.5 Mach, nema potrebe vise za
kompresijom zbog ram efekta. Takav pogon imao bi veliki specifi¢ni potisak ali izuzetno
veliku potrosnju goriva.

Odabir pravilnog kompresijskog omjera je vazan, no vaznije je Sto bolje uravnoteziti
specifi¢ni potisak 1 potrosSnju goriva. Dodatni faktor pri odabiru kompresijskog omjera jest Sto
je veéi omjer potrebno je viSe stupnjeva kompresora, tj. poveéava se tezina. Za sada zadovoljit
¢emo se odabirom da za brzine leta od Ma=0.9, 1.5, 2.0, odgovara kompresijski omjer
30,20,10.
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Slika 6-2. Prikaz specificnog potiska 1 potroSnje goriva u ovisnosti ukupnog kompresijskog

omjera za OST=0.5
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6.4. Odabir kompresijskog omjera ventilatora

Kako smo ve¢ ranije rekli, tlak na izlazu ventilatora odreduje tlak na izlazu niskotla¢ne
turbine. Omjeri tlakova u mlaznoj cijevi i1 temperatura na izlazu iz turbine odreduju brzinu
mlaza. Najefikasniji je onaj motor koji ima najnizu temperaturu mlaza. Sto je veéi omjer
sekundarnog toka to je manja temperatura mlaza a samim time veca iskoristivost.

specifi¢ni potisak

1100
kompresijski 5
1000 fomjer fan-a 4,

900
800
700
600
500

specific¢ni potisak m/s

4 ,
5 5 10 . 15 .20 25 30

ukupni kompresijski omjer

Slika 6-3. Prikaz specifi¢nog potiska u ovisnosti ukupnog kompresijskog omjera te
kompresijskog omjera fan-a 1 OST-a

Kako se moze vidjeti sa slike 6-3. kompresijski omjer ventilatora naglo se mijenja s

povecanjem ukupnog kompresijskog omjera, dok je promjena OST-a neSto ujednacenija.
Takve pojave rezultiraju padom specifi¢nog potiska s povecanjem kompresijskog omjera
ventilatora. Odabir kompresijskog omjera ventilatora dosta je slozen. U principu vojni motori
imaju tri stupnja lopatica, Sto tvori omjer od maksimalno 5.
Na slici 6-3. prikazane su tri razli¢ite krivulje za ukupne kompresijske omjere. Iz dijagrama se
moze vidjeti da pri najmanjem kompresijskom omjeru se postize najveci specifi¢ni potisak za
najmanju vrijednost kompresijskog omjera ventilatora. Usprkos tome raste potroSnja goriva.
Ovdje je takoder veliko pitanje odabira kompresijskog omjera upravo zbog ovog oprecnog
ponasanja.
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Slika 6-4. Prikaz specifi¢nog potiska i potrosnje goriva ovisno o kompresijskom omjeru
niskotla¢nog kompresora pri Ma=0.9

Zadaci koje novi lovac mora izvrSiti te najveCe radno podrucje zadatka odredit ¢e
vrijednosti kompresijskih omjera. Za svrhe daljneg rada koristit ¢emo omjere od 4.5, 4.01 3.0
za Ma brojeve 0d 0.9, 1.512.0.

6.5. Znacaj naknadnog izgaranja

Kako smo ranije spomenuli, naknadno izgaranje goriva koristi nam kako bismo naglo
povecali potisak. Ukljuc¢ivanjem naknadnog izgaranja pada iskoristivost, jer se pokazalo da
ukoliko imamo hladniju struju mlaza, da imamo 1 vecu iskoristivost. Da bi postigli hladenje
struje mlaza potrebno je bilo povecati omjer sekundarnog toka. Kada je forsaz ukljucen,
temperatura mlaza odredena je koli¢inom naknadno ubrizganog goriva. Na proces ne utjecu
pojedine iskoristivosti ostalih komponenata jer su i potroSnja goriva i specifi¢ni potisak
odredeni omjerima pos/pa=po23/Pa 1 Tos=T oab.

Brzina mlaza iznosi

Ye—Lyy
Vjab:\/cheTOab{l_(pa/pOS) © e} (6.5.1.)
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Obzirom da je Ty, odreden, jedina varijabla je omjer tlakova kroz mlaznicu, stoga je vazno
da se grlo mlaznice pravovremeno otvori kako zrakoplov uopée ne bi osjetio paljenje
naknadnog izgaranja.

Tijekom ovog procesa masa zraka ostaje jednaka onoj prije upotrebe naknadnog izgaranja,
samo se mijenja protok goriva. Jednadzba 6.5.2. prikazuje vrijednost specificnog potiska.

Vi, [(1 + OST)m.+m+ rhfab}

F
= - -V (6.5.2.)
(1+0OST)m, (1+0OST)ma.
1400 . e
1200 s naknadnim
) izgaranjem
E
v 1000 bez naknadnog
« 17 T
"= (.\() 1Zgaranja _ -
S 800 o 20
= o
3}_2:_ 400 specificni potisak
25 3 35 4 45 5 5.5 6
2 —
s naknadnim
e s izgaranjem
1.6 e
A0
14 5
S 2
=12 o= 22 - - 7 bez naknadnog
.
0.8
0.6

25 3 35 4 45 5 55 6
kompresijski omjer ventilatora

Slika 6-5. Prikaz specificnog potiska 1 potrosSnje goriva u ovisnosti kompresijskog omjera

fan-a pri projektnim vrijednostima s 1 bez forsaza (uko-ukupni kompresijski
omjer)

Iz dijagrama sa slike 6-5., vidljivo je da nakon ukljucenja forsaza dolazi do naglog
skoka specificnog potiska, ali i do povecanja potros$nje goriva, kako je ve¢ nekoliko puta
receno. Kada motori rade na ,,suho*, s povecanjem kompresije ventilatora naglo se povecava
specifi¢ni potisak, dok kada je forsaz ukljuen povecanje je vrlo sporo. ZakljuCuje se da je
veci skok specificnog potiska kod motora s manjim kompresijskim omjerom ventilatora.
Tomu je razlog Sto je temperatura mlaza kod motora s manjim kompresijskim omjerom mlaza
, manja, a time je i razlika u temperaturama kada je forsaz ukljucen, veca. Kada je naknadno
izgaranje ukljuceno, specifi¢ni potisak sva tri projektna motora je gotovo jednak.

Kada motor radi na ,,suho®, s porastom kompresije fan-a raste potroSnja goriva, dok
kod upaljenog naknadnog izgaranja potrosnja pada. Takoder primjecuje se da je vrlo mala
razlika izmedu potrosnje goriva kod motora koji radi pri M=2.0, kod ,,suhog®“ rada i kod
upaljenog naknadnog izgaranja.
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6.6. Utjecaj promjena pretpostavljenih parametara

Kako bismo ugrubo proveli proracun potrebno je bilo pretpostaviti odredene
parametre, kao i ukljuciti performanse pojedinih dijelova obzirom na postojeci stupanj
tehnologije. Tijekom rada stalno smo zanemarivali odredene gubitke, razlike u koeficijentima
iskoristivosti, stoga se postavlja pitanje, koliko zapravo male promjene utjecu na konacne
rezultate. Kada pogledamo tablicu 4., u njoj ¢emo naci neke odgovore.

Rezultate ¢emo prikazati na primjeru motora ¢iji je ukupni kompresijski omjer 30, koji
leti pri uvjetima Ma=0.9, gdje je kompresijski omjer fan-a 4.5 1 omjer sekundarne struje
0.997.

Konstantni kompresijski omjeri A(Fx/m) e/ssfc) A(OST)
%

Smanjenje temperature turbine s 1850 na 1750K 1.2 2.0 -0.23

PoviSenje koef. iskoristivosti ventilatora s 0.85na 0.9 | 4.0 -4.5 0.21

Smanjenje koef.iskorist. visokotlaénog kompresora s | 3.4 3.8 -0.17

0.9 na 0.85

Smanjenje koef.iskorist. visokotla¢ne turbine s 0.875 | 2.4 2.7 -0.10

na 0.825

Smanjenje koef.iskorist. niskotla¢ne turbine s 0.875 | 2.6 2.8 -0.10

na 0.825

Gubitak zaustavnog tlaka u komorama izgaranja od | 2.3 2.5 -0.09

5% od Po3

Gubitak zaustavnog tlaka u sekundarnoj struji od 5% | -3.5 -0.9 0.09

od po23

Gubitak zaustavnog tlaka u mlaznoj cijevi od 5% od | -1.4 -1.4 0.00

Pos

Poveéanje zraka za hladenje turbine za 50% 2.5 3.7 -0.25

Razdjeljivanje zraka za hladenje turbine -3.5 -5.1 0.48

Tablica 4. Prikaz odredenih promjena na specifi¢ni potisak, potro$nju goriva i na omjer
sekundarnog toka

Moze se vidjeti da primjerice smanjenje temperature na ulazu u turbinu za 100K,
uzrokuje povecanje specificnog potiska za 1.2% te potroSnje goriva za 2%, dok se OST
smanjuje s 0.997 na 0.767. Rast specificnog potiska smanjenjem temperature suprotno je
o¢ekivanju. No obzirom da je doSlo do evidentnog smanjenja OST-a, ukupni potisak se
smanjuje za Cak 10.4%. Kako se moze isCitati iz tablice, promjena specificnog potiska 1
potroS$nje goriva je relativno mala, medutim promjena sekundarnog toka izaziva znacajne
promjene potiska. Tako, gdje god imamo smanjenje koeficijenta iskoristivosti ili povecanje
gubitaka dolazi do znacajnog gubitka potiska. Najveéa promjena dogada se kod promjene
iskoristivosti ventilatora. Takoder treba spomenuti da promjene u komorama izgaranja,
odvodnim kanalima sekundarne struje i mlaznoj cijevi, uzrokuju vrlo male promjene u
cijelom procesu stoga pojednostavljenja koja smo ovdje koristili i dalje mogu vrijediti. Na
primjeru potrebnog zraka za hladenje, mozemo pokazati koliko je zapravo ovaj sustav
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kompliciran 1 koliko zahtjevan i utjecajan na cijeli proces. Ukoliko bismo htjeli povecati
protok zraka za hladnje za 50%, dobili bi pad potiska od 10.3%, Sto je podudarno s padom
potiska zbog smanjenja temperature u turbini. Ovo je jedno od najbitnijih projektnih zadataka
koje konstruktori-projektanti moraju uzeti u obzir.

VRTLOZNE  HLADNI ZRAK
SAPNICE /7 STATORSKE LOPATICE TURBINSKE LOPATICE

P e ! T ;ﬂj\

[ 1]

e

f

¥

)Y ¢

ZRAK VISOKOG TLAKA
NAKON HLADENJA, SPREMAN
ZA MIJESANJE

HIDRAULIC
BRTVA

PRSTENASTA DISK TURBINE DISK TURBINE DISK TURBINE

VRATILO

SACASTA BRTVA IZMEDU
DVA STUPNIA

ZRAK ZA HLADENIJE. NISKOG
TLAKA (HLADNIJA STRUJA)
ZRAK ZA HLADENIJE, VISOKOG
TLAKA (TOPLIJA STRUJA)

Slika 6-7. Prikaz sustava za hladenje turbinskog sklopa [5]

Sustav za hladenje motora jedan je od najkompliciranijih sustava koji zahtijeva
opsezan rad. Unutar ovog sustava tu je hladenje komora izgaranja, turbine i mlazne cijevi.
Najslozeniji od triju navedenih je hladenje turbine zbog rotirajucih dijelova, ali i zbog dovoda
zraka koji mora biti dovoden unutar motora, preko vratila 1 niza labirintnih prolaza. Kako bi
hladenje bilo Sto efikasnije a temperatura dovodenja na lopatice sve veca potrebno je
optimirati sustav. Optimizacija sustava za hladenje turbinskih lopatica vrlo je opsezan proces
te o njemu ovise same karakteristike motora, ali posljedicno i karakteristike zrakoplova.
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Slika 6-8. Prikaz gubitaka u usisniku

Na slici 6-8. vidljivo je ponaSanje utjecaja specificnog potiska i potroSnje goriva u
ovisnosti kompresijskog omjera fan-a, za razli¢ite tipove usisnika. Otprije nam je poznato da s
povecanjem brzine dolazi do pojave udarnih valova koji stvaraju velike gubitke. Da bi
sprijecili te gubitke usisnici moraju biti posebno izradeni. Vidimo da najvece povecanje
specifinog potiska imamo pri uporabi izentropskog usisnika, a takoder kada koristimo ovu
vrstu usisnika potros$nja goriva najmanje raste. NajloSiji od tri usisnika bio bi onaj gdje dolazi
do normalnog udarnog vala. Gubici usisnika koji je raden po MIL-E-5007/8 nasuprot
1zentropskog usisnika iznose 2% kod specificnog potiska Sto je prihvatljivo, dok kod usisnika
s normalnim udarnim valom gubitak iznosi 6%, stoga se takav tip usisnik upotrebljava za

brzine do 1.5Ma.
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7. Van projektne vrijednosti mlaznog motora za borbeni zrakoplov

Mlazni motor borbenog zrakoplova mora efikasno raditi u velikom rasponu razli¢itih
uvjeta. Najveca razlika dogada se kod ulazne temperature, koja varira od 216K do 400K.
Obzirom da je parametar Tos/To, vrlo vazan za performanse motora, vidiljivo je koliko je
vazan utjecaj To,. Za pracenje performansi spomenuli smo da moze posluziti faktor

N/ /e, T, , medutim Tos/To, je tu u prednosti obzirom da potisak motora upravo ovisi o

temperaturi na ulazu turbine Ty4 a nju mozemo kontrolirati protokom goriva. U daljnjem radu
obradit ¢e se utjecaj van projektnih vrijednosti na performanse motora, a da bi to kvalitetno
ucinili kao primjer uzet ¢emo dva slucaja. Prvi ¢e biti za uvjete razine mora, bez brzine leta, a
drugi za brzinu od Ma=0.9 za uvjete tropopauze.

7.1. Vaznost van projektnih vrijednosti tijekom uporabe motora

Tijekom borbenih zadataka borbenog zrakoplova, jedan od najvaznijih parametara koji
utjeCu na rad motora jest temperatura zraka koji ulazi u motor . U tablici 2. prikazane su
temperature na nekoliko klju¢nih toCaka. Utjecaj temperature Ty, nije uvijek predvidiv i
uvelike ovisi o podeSenju samog motora, odnosno njegovim karakteristikama. Rad motora pri
van projektnim vrijednostim, kao i pri projektnim, uvelike ovisi o tri klju¢na ogranicenja. Ova
ograni¢enja naveli smo u petom poglavlju, a radi se o temperaturama Tz, Toz , Tos .

2000
(To),,
1500
— Sluca) 1
——— Sluca; 2
1000
{Tﬂ3lmuﬂ / __________
T03
500 ' |
200 300 Toz 400

P

tropopauza razina mora
M=0.9 stacionarno

Slika 7-1. Prikaz temperatura na izlazu kompresora i ulazu turbine kao funkcija temperature
na ulazu u kompresor Ty,

Pri niZim temperaturama To, ograni¢enje nam je u izrazu N/ /c T, . Uobicajeno je da

motori imaju dva vratila pa 1 viSe, stoga i dva navedena parametra, jer se vratila ne okrecu
istom brzinom, medutim ovdje je koriSten samo jedan parametar radi pojednostavljenja. Pri
ovakvim temperaturama omjer Tos/To» ostaje konstantan, a time 1 kompresijski omjeri.
Daljnjim povecanjem ulazne temperature Tos doseze svoj maksimu, kako bi ju odrzali
konstantnom, dolazi do smanjenja omjera Tys/To2 . Motor viSe ne radi pri konstantnim bez-
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dimenzijskim vrijednostima, stoga parametar N/ /c T, i ostali kompresijski omjeri padaju.

Daljnjim povecanjem Ty, To3 doseZe svoju gornju vrijednost. Ukoliko 1 dalje pove¢avamo To,
moramo smanjiti Tos kako bi se smanjio kompresijski omjer kompresora i pri tome zadrzali
To3 na svojoj maksimalnoj vrijednosti.

7.2. Alternativne izvedbe

Kada smo na pocetku rada predstavili novi borbeni zrakoplov i njegove karakteristike,
bilo je naznaceno da omjer potiska i1 tezine bude jednak jedinici pri uporabi naknadnog
izgaranja 1 jednak 0.66 bez istog. Potom smo dobili potisak po motoru a zatim smo u
narednom poglavlju odabrali karakteristike motora. Ove karakteristike koristi ¢emo pri
odabiru alternativnih izvedbi za dva slu€aja kako smo i predlozili.

Sluéaj 1.

Projektna tocka uzima se za atmosferske uvjete razine mora u statickim uvjetima
(nema gibanja). Nadalje za ovakvu izvedbu odabiremo kompresijski omjer ventilatora od 4.5
te sveukupni kompresijski omjer od 30. Sukladno navedenim uvjetima i odabranim osnovnim
omjerima, uz pomo¢ jednostavnog racuna dobiju se sljedeci rezultati koji karakteriziraju cijeli
motor, Sto prikazuje tablica 5.

Tz [K] | OST V; [m/s] | Specifiéni Sfc - spec.

potisak potro$nja goriva
[N/kg] [kg/h/kg]

Rad motora | 872.5 0.471 848 865 0.805

na ,,suho*

Rad motora | 872.5 0.471 1267 1341 1.543

s naknadnim

izgaranjem

Tablica 5. Prikaz dobivenih vrijednosti mlaznog motora za slucaj 1.

Tablica 5., prikazuje da je temperatura na izlazu iz kompresora samo 2.5K manja od
maksimalne vrijednosti. Kada bi dnevna temperatura bila nesto vise od predvidene 288K, tada
bi bilo potrebno smanjiti temperaturu na ulazu u turbinu T4, Cime bi se smanjio omjer Tos/To,
ispod projektne vrijednosti. U ovakvim uvjetima cijelo stanje motora radi na svojim
maksimalnim vrijednostima. Kada bi doslo do pada temperature Ty,, da bi se omjer Tos/To
odrZzao konstantnim, potrebno je smanjiti temperaturu na ulazu u turbinu Tys ¢ime motor
ostaje raditi pri svojim bezdimenzijskim vrijednostima. Na visini od 11km (tropopauza),
temperatura T, iznosi 250K §to smanjuje temperaturu u turbini. Da bi temperatura Ty4 bila na
maksimalnoj vrijednosti zrakoplov bi trebao imati brzinu od Ma=1.28. Pri brzinama ve¢im od
Ma=1.35, temperatura nakon kompresije doseze svoj maksimum Ty3=875K, a da bi sprijecili
njen;j rast potrebno je smanjiti temperaturu Tos, a time 1 omjer To4/Tp,. Na brzinama veéim od
Ma=1.28, kazemo da motor za slucaj 1., radi pri nizim bezdimenzijskim vrijednostima,
odnosno da ga guSimo.
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Sluéaj 2.

Za ovaj slucaj uzeli smo uvjete zaokreta pod 3g, Ma=0.9 na visini od 11km. Za takav
manevar potreban nam je potisak od 35.6kN po motoru. Kao odredene karakteristike
odabiremo da nam je kompresijski omjer fan-a 4.5, a ukupni 30. Dobivene ostale vrijednosti
prikazane su tablicom 6.

Tos OST V; Specifi¢ni Sfc - spec.
potisak potros$nja

goriva

Rad motora | 762.2K 0.996 876 625 0.888

na ,,suho*

Rad motora | 762.2K 0.996 1430 1250 1.680

s naknadnim

izgaranjem

Tablica 6. Prikaz dobivenih vrijednosti mlaznog motora za slucaj 2.

Obzirom da nam je poznata potisna sila, izraCunali smo da nam je protok zraka kroz

motor jednak 57.3kg/s. (Fn/ma=sfc). Ukoliko dode do smanjenja tepmerature To, zbog
smanjenja brzine, past ¢e temperatura na ulazu turbine. Ukoliko pak dode do povecanja
tempreature T, do¢i ¢e do povecanja temperature To4, Sto znaci da ¢e biti potrebno smanjiti
omjer Tos/Tp2. U daljnjem dijelu poglavlja raspravljat ¢emo zaSto je ukupni kompresijski
omjer samo 21.4 te zaSto se ne moze dosegnuti maksimalna temperatura poslije kompresije.

7.3. Model dvo vratilnog motora

Pristup je priblizno jednak ve¢ prikazanom u ranijem dijelu rada. Najveca je razlika u
mjeSanju osnovne struje zraka i sekundarnog toka prije konacne ekspanzije u mlaznici.
Takoder kao i ranije koristit ¢emo odredena pojednostavljenja, a kao prvo, pri mjesanju ove
dvije struje uzimamo da imaju jednake zaustavne tlakove.

Pos=Po13 (7.3.1)

Nadalje ukoliko zanemarimo gubitke uslijed ekspanzije u mlaznoj cijevi dobivamo da
je tlak nakon kompresije u ventilatoru jednak tlaku mlaznice u mlaznom grlu pos=pos. Kod
projektnog proracuna na osnovi tlaka nakon kompresije u ventilatoru, mogli smo izraunati
stanje nakon prolaska kroz turbinu. Kod vanprojektnih vrijednosti kompresijski omjer ne
poznajemo unaprijed. Pri konstantnom omjeru sekundarne struje, $to je manji tlak po;3 to je
manja potrebna snaga za pokretanje ventilatora, a istodobno veca izlazna snaga na
niskotlacnoj turbini.

Iskoristivosti kompresora i turbine uzet ¢emo kao i u prethodnim poglavljima, dok vrijednosti

Toa/To2 i N/ Jc, T, Ce biti neSto manje. Takoder struje zraka za hladenje ostaju jednake. 20%

osnovnog zraka ne odlazi u komoru izgaranja, ve¢ 8% odlazi na hladenje visokoturbinski
dijelova, mijesa se prije maksimalne vrijednosti Tos. Drugih 8% koristi se za hladenje rotora
visokotlacne turbine, mijesa se s izlaznom strujom visokotla¢ne turbine. Narednih 4% sluzi za
hladenje niskotlacne turbine a mijesa se nizvodno od nje.
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7.3.1. ZaguSene turbine

Kao i u prethodnim poglavljima, turbine se podrazumijevaju da su zagusene.
Iskoristivosti su tada nepromijenjene, a visokotlacna turbina je ograni¢ena s

(To4s/Toa)=(poas/pos)" """ = konst. (7.3.2))

Masu zraka koja prolazi kroz kompresor ozna¢avamo s m., no jedan dio te struje sluzi za

hladenje, stoga je prava masa zraka koja prolazi visokotlanom turbinom jednaka mas+mr,
1z Cega se dobiva izraz za dobivenu snagu
W = (l’l’la4 +mrs )Cpe(T04-T045)

= (ma4 +mr )CpeT04(1-To45/T04) (733 )
Kako bismo pojednostavili izraz 7.3.3. uvodimo novi koeficijent kyp koji je jednak po izrazu
kHPZI -T()45/T()4 (734)

Kada izvedemo ravnoteznu jednadzbu za rad turbine i kompresora dobivamo da je porast
temperature u kompresoru jednak

T03-T023:[ (1’1’1a4 + mr )cpe/ma Cp ]kHPT()4 (735)
Ukoliko nam je poznata temperatura u turbini Tos, tj. ako je ona odredena tada nam je poznat
temperaturni rast u kompresoru. Takoder ukoliko je poznat koeficijent iskoristivosti, tada je

porast temperature u visokotlanom kompresoru uvjetovan izlaznom temperaturom
niskotlaénog kompresora Ty;s.

7.3.2. Jednadzba ravnoteZe snage na vratilu niskog tlaka

JednadZba snage za ravnotezu na vratilu koje povezuje ventilator s niskotlanom
turbinom moze se izvesti prema izrazu 7.3.6.

ma (1+OST)CP(T023-T02)= (Mass+ ms )Cpe(T045'-T()5) (7.3.6.)

Gdje je mass protocna masa zraka koja ulazi na niskotlacnu turbinu s temperaturom Toss, Sto
je temperatura mjeSavine poslije mijeSanja zraka komore izgaranja i zraka za hladenje
visokotla¢ne turbine.

Za fiksno odreden koeficijent iskoristivosti ventilatora slijedi izraz

Po13/por=(To13/Toa)™ ™" (7.3.7.)
a za fiksno odreden koeficijent iskoristivosti niskotla¢ne turbine dobivamo

Analiza termodinamickih ciklusa turbomlaznog motora suvremenih
borbenih zrakoplova str. 49



Zavr$ni rad Fakultet strojarstva i brodogradnje Zlatko Galesic¢

Pos/Poas=(Tos/ Toas)" """ (7.3.8.)

Koristeci relaciju pps=po13 mozemo rijesiti jednadzbu 7.3.6.

7.3.3. Maseni protok zraka

Kroz motor protjecu dvije struje zraka. Jedna je struja koja prolazi kroz jezgru motora

ma, (osnovna struja), a druga je sekundarna struja, a ukupna koli¢ina zraka je (1+OST) m. .
Velic¢ine koje utjeCu na ove proto¢ne mase su poprecne povrSine mlaznice i1 turbine tj.
povrsine kod kojih ne dolazi do zaguSenja istih. Pri raCunanju protoka zraka ne smije se
zaboraviti protok goriva koji pri radu motora na suho iznosi 2.5% ukupnog protoka zraka,
dok kad je ukljucen forsaz iznosi i do 10%.

Jednadzba koja opisuje bezdimenzijski protok mase kroz turbinu dana je sljede¢im izrazom

- m,/c T
_ Ve ™ 1389 (7.3.9)

ma=
4Pos

Koja se bazira na y=1.3 ,. Protok mase u jednadzbi 7.3.9. jednak je n.1=(kn.1(,+mf), gdje k

predstavlja dio zraka koji je komprimiran u kompresoru a izlazi iz visokotlacne turbine (iznos
je 88%), ostalih 12% sluzi za hladenje lopatica visokotlacne turbine, kao 1 niskotlacne turbine.

Kod mlaznice s povrSinom A sljedeca relacija opisuje jednadzbu protoka

- m \ c pe TOS

mg=————=Kkonst. (7.3.10.)
AgDos

Pri ¢emu je vazeca masa jednaka m=[m.(1+OST)+mr]. Kako bi izraz 7.3.10. ostao
konstantan vazno je primjeniti odgovarajuce vrijednosti za 7y 1 cpe. Pri radu motora na suho ove
vrijednosti uzet ¢emo sukladno ranije koristenima, dok pri radu naknadnog izgaranja y=1.3 te
Cpe=1244 J/kgK.

7.3.4. Metode rjeSavanja

Prorac¢un pocinje pretpostavkom kompresijskog omjera ventilatora, a time 1
temperaturnog rasta. Istodobno, tlak ekspanzije poslije niskotlacne turbine je odreden. Rast
temperature u visokotlatnom kompresoru odreden je izrazom kypTos 1 zadanom T3, a time
znamo 1 ukupni kompresijski omjer. 1z pada temperature kroz turbinu kypTos moZemo naci
ukupni ekspanzijski omjer turbine. Obzirom da je poznat tlak ekspanzije nakon niskotlacne
turbine, moze se na¢i snaga po jedinici mase. Snaga niskotlatne turbine odreduje omjer

sekundarnog toka a time i bezdimenzijki maseni protok kroz mlaznicu ms. Maseni protok

zraka odreden je zaguSenjem kroz mlaznicu. Ako ms nije jednak projektnoj vrijednosti
potrebno je promijeniti porast kompresijskog omjera ventilatora sve dok se ne dode do
zadovoljavajuéeg rjesenja.
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7.4. Varijacije s ulaznom temperaturom turbine

1
0.9
0.8
0.7
0.6¢
o projekina tocka 1
0.4 Tp4=1850 K
03 To2=288 K l
:‘ 4:5 _é 55 6 6.5

TUI./ T@z

Slika 7-2. Performanse motora za sluc¢aj 1., kao funkcija Tos/To, pri projektnim vrijednostima

Dijagram na slici 7-2. prikazuje razne parametre za slucaj 1., iz ¢ega se lijepo moze
vidjeti kako s porastom temperaturnog omjera rastu odredene vrijednosti.

45 kompresijski omjer ventilatora
4
Po2a 3.5
Poz2
25
2
e a5 5 55 6 6.5
35
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4 4.5 5 5.5 6 6.5
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08 omjer sekundarnog toka
0.8
0.7
0.6
0.5
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Slika 7-3. Ovisnost kompresijskih omjera o temperaturnom omjeru Tos/To
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Iz slike 7-3. vidi se kako se kompresijski omjeri mijenjaju u ovisnosti o
temperaturnom omjeru Tos/To2 . Kompresijski omjer ventilatora 1 ukupni kompresijski omjer
imaju slicne krivulje obzirom na povecanje temperaturnog omjera. Medutim, omjer
sekundarnog toka pada s povecanjem omjera Tos/T,, Sto potvrduje navode s pocetka rada o
manjoj potrebi sekundarne struje kod turbomlaznih motora za borbene zrakoplove.

Najveci problem proistjece kod uskladivanja komponenti motora kao $to su to dva
kompresora. Bez obzira na to $to naizgled ova zadac¢a ne izgleda komplicirano, on sadrzi vrlo
velik broj detalja koje je potrebno uskladiti. Ukratko, graficki ¢e se pokazati termodinamicki
problem uslkadivanja, dva procesa kompresije.

(=]

HP \\

To.=1850K

(4]

TOL :1150

kompresijski omjer
w H

N

06 07 08 09 1 1.1
bezdimenzijski maseni protok

Slika 7-4. prikaz radnih linija dvaju kompresora za 1. Slu¢aj motora

Za slucaj 2. mlaznog motora (projektne vrijednosti 1lkm, Ma=0.9) promjena
odgovarajucih vrijednosti i parametara prikazana je slikom 7-5.

1F
08 I 1
0.6t
0.4 projektna tocka
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Slika 7-5. Performanse motora za slu¢aj 2., kao funkcija Tos/To2 pri projektnim vrijednostima
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Iz slike 7-5. Koja prikazuje odredene vrijednosti performansa motora za 2. slucaj,
moze se vidjeti da su slicne kao vrijednosti za 1. slucaj, s jednim izuzetkom §to je potrosnja
goriva znatno povecéana. U proteklim analizama koristili smo temperaturni omjer Tos/To, koji,
kako se pokazalo, uvelike utjeCe na rad 1 same performanse motora. Isto tako ovaj omjer
pokazao se kao vjerodostojan evaluacijski faktor prilikom odredenih analiza. ITako smo mogli
koristiti neki drugi omjer, ovaj se pokazao kao najprikladniji.

7.5. Odredivanje dimenzijskih vrijednosti

U ovom dijelu rada prikazat ¢emo osnovne korake odredivanja projektne tocke . Kako bismo
odredili navedenu tocku koristit ¢emo se dijagramom sa slike 7-6.

45
%_e:f)m//

P

2 2
35 . i

3 //, /
/’,lﬁ/T.n/
o8 P R B Tp2

- =

S

1.5

4 45 5 5.5 6 6.5

Toa/T02

Slika 7-6. Prikaz temperaturnih 1 kompresijskih omjera za slucaj 1. kao funkcija Tos/To2

Iz dijagrama, kao 1 iz prethodnih navoda ovog rada vidljivo je da nekoliko parametara
odreduje ponasSanje motora. To su prije svega ulazne vrijednosti temperature i tlaka Tz 1 poa -
Potom je tu maksimalna vrijednost temperatura nakon kompresije Tos 1 temperature na ulazu u
turbinu Toy4. Dakako da su navedene temperature povezane kroz omjere kako bi vjerodostojno

m.,/c T
opisali tijek procesa. Nadalje iako nije prikazan bezdimenzijski parametar protoka A i
2Po2

i bezdimenzijski parametar brzine rotacije vratila N/,/c T, imaju veliku ulogu u ponasanju

motora.
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Postupak pronalazenja operativne tocke motora i potiska koristec¢i krivulje iz dijagrama sa
slike 7-6, izvodi se na sljedeci nacin:

1. odrediti ulaznu temperaturu Ty, 1 tlak po,

2. odrediti maksimalnu vrijednost omjera To3/To, , pri tome treba imati na umu da je
maksimalna vrijednost Typ3=875K, pomocu vrijednosti ovog omjera dolazimo do
ukupnog kompresijskog omjera koji nam pomaze izracunati gornju vrijednost Tos/To,

3. pomoc¢u maksimalne temperature To4 odrediti Tos/To, . Ako je omjer izvan projektne
vrijednosti zna€i da granica nije samo na Tos nego ina N/ jc T, . Tos treba smanjiti
kako bi dobili odgovarajucu vrijednost Tos/Tos.

4. potrebno je na¢i kompresijski omjer fan-a. Kompresijski omjeri kroz mlaznicu dani su
sljede¢im izrazom

Pos/Pa=( Pos/P02)( Po2/Pa)=( Po13/Po2)( Po2/Pa)

5. Na osnovi pretpostavke da je ekspanzija potpuna moZemo izracunati brzinu mlaza

7 iy,
Vi= 2Cme08 1-(p, /Pos)

6. Potrebno je pronaéi ukupnu proto¢nu masu mste proto¢nu masu kroz jezgru motora
ma
7. 1zraz za neto potisak slijedi iz

FNZ[II’M +mu(1+0STV, —m. (1 + OST)V}

7.6. Rad motora pri maksimalnim vrijednostima bez ukljuivanja
naknadnog izgaranja za oba projektna slucaja

O ovom zavr$nom dijelu rada prikazat ¢emo rad motora za svoje projektne vrijednosti
(za slucajeve 1 i 2) pri rasponu Ma brojeva na visini od 11km. Ova analiza dat ¢e nam prikaz
odstupanja dvaju razliCiti pristupa projektiranja motora te prikaz njihovih performansi. Na
slici 7-7. prikazane su krivulje kompresijskih omjera. Za slucaj 1. pri Ma=0.9, motor radi pri
bezdimenzijskoj projektnoj tocci, jer je ulazna temperatura Ty, manja od za taj slucaj,
predvidene vrijednosti, a temperatura na ulazu u turbinu, Tos, moZe se smanjiti kako bi se
omjer Tos/To2 odrzao konstantnim. Pri projektnim vrijednostima kompresijski omjeri su
jednaki za oba motora. No za ve¢i operativni rezim rada za slucaj 2, kompresijski su omjeri
ispod projektnih vrijednosti. Pri projektnim vrijenostima, za slu¢aj 2, jezgra motora proizvodi
viSe snage po jedinici mase, zbog toga Sto je Tos znatno visa nego kod slucaja 1. Kompresijski
omjer fan-a je jednak za oba sluCaja, a viSak snage stvara se zbog veceg omjera sekundarnog
toka.
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Na slici 7-8. prikazane su krivulje za specifi¢ni potisak, potrosnju goriva i neto potisak. Kao
Sto smo 1 ranije ve¢ ustvrdili, specifi¢ni potisak je ve¢i za prvi motor. Nizi specifi¢ni potisak
drugog motora opravdava se nizim kompresijskim omjerom fan-a i nizom temperaturom u
mlaznoj cijevi zbog vece sekundarne struje. Medutim, zbog veée proto¢ne mase drugog
motora, ukupni potisak drugog motora veci je od prvog, a raste s povecanjem Ma brojeva.

Sto se ti¢e potrosnje goriva, ona se vrlo malo razlikuje kod oba slu¢aja, iako je nesto

izrazenija i veca za slucaj prvog motora.

5.0
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Slika 7-7. Prikaz performansi motora za maksimalne vrijednosti za slucajeve 11 2, kao
funkcija Ma broja i za visinu leta od 11km
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Slika 7-8. Prikaz performansi motora za maksimalne vrijednosti za slu¢ajeve 11 2, kao
funkcija Ma broja i za visinu leta od 11km

Motori za sluCajeve 1 i 2 su Cisti primjeri razli¢itih pretpostavki. Kao $to se moze
vidjeti iz prethodnih slika, trendovi kod razli¢itih motora nisu nimalo predvidivi i o¢iti. Kod
projektiranja motora najpozeljniji slucaj odabira projektne tocke jest da ona bude predvidena
za najkritiéniju situaciju. Iz slika 7-7. 1 7-8. moze se vidjeti da su razlike izmedu ova dva
motora sasvim male. Ove male razlike izmedu motora sasvim su beznacajne nasuprot razlika

zadataka koje avion mora obaviti i koje ¢e obaviti tijekom svog radnog perioda.
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8. Usporedba dobivenih vrijednosti s zrakoplovom MiG 21

Kako bismo uspjeli prikazati dobivene karakteristike novog borbenog zrakoplova
potrebno je napraviti usporedbu s drugim zrakoplovom. Obzirom na nedostatak informacija o
drugim zrakoplovima zapadne tehnologije, za usporedbu ¢emo koristiti zrakoplov Mig 21,
koji se nalazi u upotrebi Hrvatskog ratnog zrakoplovstva. Primjerena usporedba, obzirom na
modernizaciju naseg ratnog zrakoplovstva bilo bi usporediti zrakoplove koji su ponudeni
naSem zrakoplovstvu (JAS 39 Gripen, MiG 29 OVT, Mirage 2000, Dasault Rafale i F-16), s
ovim novim borbenim zrakoplovom. Najprikladnija usporedba bila bi s zrakoplovom JAS 39
Gripena zbog toga Sto je najizglednije da ¢e navedeni zrakoplov biti vrlo brzo u sastavu HRZ-
a, no zbog brojnih podataka koji se drZe u potpunoj tajnosti usporedba nije moguca.

Prilikom usporedbe novog borbenog zrakoplova i MiG-a 21 koriStene su neke
odredene aproksimacije u pogledu aerodinamike i visinske karakteristike otpora i motora.
Aproksimacije su nuzne jer nam stvarni podaci nisu u potpunosti poznati jer su zasti¢eni kao
tajni podaci.

MiG-21

Broj motora 1
Godina prvog leta 1956
TeZina konstrukcije (prazan) tone | 5.8
Maks. ukupna tezina pri polietanju tone | 9.4
Maks. tezina naoruzanja tone | 2.0
Povrsina krila m’ 23
Maks. potisak na ,,suho* po motoru kN |40
Maks. potisak s forsazom po motoru kN | 66
Opterecenje krila (pri polijetanju) N/m” | 3400
Maks. Ma broj na razini mora 1.2
Maks. Ma broj na 11km visine 2.05
Plafon leta m 18 200
Operativni ~ borbeni  radijus(bez  vanjskih | 500
spremnika za gorivo) km
Maks. dolet (s vanjskim spremnicima za gorivo) 1800

km
Najvece normalno optere¢enje na krilima +7g

Tablica 7. Usporedba odredenih karakteristika MiG-a 21 1 novog borbenog zrakoplova
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Kako bismo prikazali razlike izmedu ova dva zrakoplova koristili smo prikaz kutne
brzine u ovisnosti o Machovom broju na odredenoj visini. Ovakav prikaz karakteristika
zrakoplova tipi¢an je kod ocjene performansi borbenih zrakoplova. Obzirom da je zaokret
vrlo vazan faktor za ocjenu performansi, vrlo Cesto se upotrebljavaju karakteristike
zrakoplova u zaokretu pri ¢emu je visak specificne snage jednak 0, §to ¢emo vidjeti iz
konacnog dijagrama.

U cCetvrtom poglavlju predstavili smo izraz za specifi¢ni viSak snage te smo objasnili
Sto zapravo predstavlja i kako ovisi o normalnom optereé¢enju, brzini i ostalim parametrima.
Takoder i1 ovdje koristit ¢emo neke od prethodno navedenih izraza. Tako izraz 8.1. predstavlja
viSak specifi¢ne snage iz kojeg se vidi da je on jednak razlici umnoska brzine i potiska te
brzine i ukupnog otpora, dijeljeno s teZinom zrakoplova.

_VT-VD

Ps (8.1.)

No za ovaj slucaj koristili smo kombinaciju sljede¢ih jednadzbi kako bi dobili potpunu vezu
izmedu Ma broja, kutne brzine, optereenja i visine:
Za Ps:

KW
oSV

ps= YL _PS

v CpV? —2n> (8.2.)

Za normalno opterecenje:

n= /(7"—1/)2 +1 (8.3)
g

nakon sredivanja dobiven je sljedeci izraz za kutnu brzinu

. pSg2 _pSCD0V2 _g_z
Z_\/2KW2 ¥ y ) Tye 84)

Kako bismo jo$ preciznije prikazali navedene karakteristike odlucili smo prikazati krivulje
radijusa. Ove krivulje nam predstavljaju minimalni radijus zaokreta koji zrakoplov moZze
1zvrsiti pri odredenoj brzini leta 1 optere¢enju. Za navedene krivulje odabrana je vrijednost od
500m pa sve do 4000m, s korakom od 500m. Radijusi su dobiveni sljede¢im izrazom

=70
(8.5.)

Takoder potrebno je bilo ucrtati krivulje normalnog opterecenja. Optere¢enje smo odabrali u
rasponu od 2 do 9 s korakom 1, a jednadzba koja nam prikazuje ovu krivulju je:
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gVn® -1

=0

(8.6.)

Svi navedeni izrazi dio su matematickog koda u MatLab-u. Nakon pokretanja koda dobiveni

su sljedeci rezultati.

promjena kutne brzine u ovisnosti o Machovorm broju za H=5000m

|
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Slika 8-1. Prikaz promjene kutne brzine u ovisnosti o Machovom broju za visinu od 5000m

Iz dijagrama na slici 8-1. mogu se isCitati rezultati. Jasno se vidi da novi borbeni
zrakoplov moze djelovati u veem rasponu opterecenja te da moze ostvarivati zaokrete pri
manjem radijusu s veCom brzinom. Zrakoplov MiG-21, kako se moZe iz dijagrama vidjeti, pri
brzinama ve¢im od 1.8Ma na zadanoj visini uop¢e ne moze ostvarivati zaokrete a niti odrzati
stabilan 1 ravnotezni let. Iz navedenih karakteristika jasno je vidljivo kako je novi borbeni
zrakoplov neusporedivo bolji te kako obzirom na performanse koje pruza, moze obaviti
brojne borbene zadade razlicitog tipa, S$to je i1 bila pocetna intencija. Ovo je samo osnovni
prikaz karakteristika koji sluzi pri prezentiranju zrakoplova potencijalnim kupcima, medutim
ovo je vrlo vrijedan prikaz za ocjenu performansi zrakoplova iz kojeg se mogu is€itati glavne

borbene performanse.
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9. Zakljucak

Proces projektiranja novog zrakoplova vrlo je zahtjevan. Prvo je potrebno definirati
ciljeve koje zelimo postic¢i. Ovi ciljevi zadaju se u pogledu odredenih performansi zrakoplova,
ovisno o namijeni samog zrakoplova kao i1 o trenutnom stanju tehnologije. Kako bi dobili
kompletan proizvod pri projektiranju potrebno je uskladiti dva osnovna podrucja, a to su
aerodinamika 1 pogon. Potrebno je naglasiti da su ova dva podru¢ja odnosno performanse
strogo spregnute, a da je svako od njih i restriktivno. U ovom radu naglasak smo stavili na
vaznost termodinamickog ciklusa turbomlaznog motora te uskladivanja pojedinog procesa
unutar motora s neprestanim mijenjanjem stanja leta, prije svega atmosfere i brzine leta.
Obzirom da se jedan unificirani rezultat ne moZe dobiti, pojedini rezultati prikazani su kroz
nekoliko dijagrama, a na kraju glavni projektant odlucuje o tome kako ¢e motor biti uskladen,
sukladno potrebama. Na kraju sedmog poglavlja dobiveni su odredeni rezultati kao zaklju¢ak
na provedenu analizu za van projektne vrijednosti turbomlaznog motora. Unato¢ razli¢itim
pretpostavkama, konac¢ni rezultat pokazao je kako je razlika izmedu dva motora mala,ali nije
zanemariva. Upravo zbog toga iznalaZenje za optimalnim rjeSenjem bilo bi uzaludno, a
konac¢na karakteristika motora s kojom moZemo biti zadovoljni jest upravo ona koja
zadovoljava nase primarne ciljeve.

Kroz cijeli proces turbomlaznog motora koriste se odredene aproksimacije i
pojednostavljenja jer kada bismo u obzir uzeli najsitnije detalje ukupni proracun bio bi
preopsezan a dobiveni rezultati ne bi znatnije odudarali od tocnog rjeSenja. Odabir motora i
njegovih karakteristika je vrlo zahtjevan proces, a iziskuje vrlo velik broj dodatnih prora¢una
kao i razvoj odredenih sustava unutar motora s ciljem unapredenja performansi motora. Jedan
od takvih sustava jest hladenje pokretnih 1 nepokretnih djelova turbomlaznog motora, ali 1
snabdijevanje ostalih sustava zrakoplova servisnim zrakom (topli/hladni, visokog/niskog
tlaka) kao $to je pneumatski sustav ili sustav za klimatizaciju i presurizaciju.

Iz slozenosti prora¢una osnovne namjene pogonsog sustava da se zakljuciti koliko je
paznje potrebno posvetiti projektiranju zrakoplova kao i uskladivanju aerodinamike i pogona
da se dobije letjelica visokih performansi.

Zakljucuje se da se ovakvi zadaci i razvoj, odvijaju u velikim zrakoplovnim
institutima s brojnim timovima koji osim znanja posjeduju i iskustvo koje je od presudnog
znacaja u cijelom procesu projektiranja. Unato¢ tome ovakav posao je vrlo zanimljiv jer pruza
brojne mogucnosti obzirom na veli¢inu podru¢ja unutar kojeg moZemo varirati pojedine
vrijednosti te na taj na¢in dobiti vrijednosti sukladne primarnim ciljevima.

Upravo kroz ovaj rad zelio sam prikazati postupak dobivanja konacnog proizvoda
kroz detalnjiju analizu termodinamickog ciklusa turbomlaznog motora. Termodinamicki su
jasno postavljena pravila i definirani procesi no kako bismo uskladili pojedine dijelove
motora morali smo biti skloni kompromisu, jer je zrakoplov upravo skup kompromisnih
rjeSenja.

Analiza termodinamickih ciklusa turbomlaznog motora suvremenih
borbenih zrakoplova str. 60



Zavr$ni rad Fakultet strojarstva i brodogradnje Zlatko Galesic¢

10. Literatura

[1] Nicholas Cumpsty, Jet Propulsion, Simple guide to the aerodynamic and
thermodynamic design and performance of jet engines, Cambridge University Press,
2001

[2] Slobodan Jankovi¢, Mehanika leta zrakoplova, SveuciliSte u Zagrebu FSB, 2001

[3] Branimir Matijasevi¢, Mlazni motori 1, podloge za predavanja, Zagreb, 2004

[4] Antun Galovi¢, Termodinamika 1, SveuciliSte u Zagrebu FSB, 2004

[5] Rolls Royce, The jet engine, 1996

Analiza termodinamickih ciklusa turbomlaznog motora suvremenih
borbenih zrakoplova str. 61



