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Energeticky ustav Bc. Karel Mikulenka
FSI VUT v Brné Ndvrh proudového motoru do 1 kN tahu s vodikem jako palivem

ABSTRAKT

V této praci je Ctenaf obeznamen s historickym vyvojem leteckych turbinovych motort
vyuzivajicich vodik jako palivo. Je proveden vypocet tepelného obéhu malého motoru s tahem
do 1 kN, jenz je v dnes$ni dob& vyuzivany pro balistické stiely nebo cvi¢né drony. Na zaklade
zadanych parametri je vybran typ kompresoru, a sice radialni. Vypocet parametrt radialniho
kompresoru a jeho kontrola v software EES. Uvedeni problematiky spalovacich komor pro
letecké motory a vypocet bilance spalovaci komory. Vypocet turbinové casti motoru a navrh
jejiho lopatkovani. Vypocet trysky pro expanzi do atmosféry a ptislusny tah motoru. Porovnani
dosavadnich projekti zabyvajicich se vodikovym pohonem v letectvi s jejich konvencénim
protéjskem a porovnani jejich proveditelnosti vac¢i projektim, vyuzivajicim jinych
obnovitelnych paliv.

Klicova slova

Letecky motor, proudovy motor, vodik, vodikovy motor, vodikové palivo, turbinovy
motor, motor do 1 kN, radialni kompresor, spalovaci komora, axialni letecka turbina, tryska,
obnovitelna paliva, SAF

ABSTRACT

This thesis includes a brief history of jet engines using hydrogen as fuel. Calculation of
thermodynamics of small engine with thrust up to 1 kN which is in modern day used in practice
drones or ballistic missiles will be conducted. Given initial parameters compressor selected is
of radial type. Calculation of radial compressor and its verification in EES software. Issue of
combustion chambers is presented and calculation of chamber balance is carried out.
Computation of turbine and blading layout. Proposal of jet for expansion into atmosphere and
engine thrust. Comparison of contemporary projects researching hydrogen propulsion in
aerospace with their conventional counterparts and assessing their feasibility compared to other
types of renewable fuels.

Key words
Aircraft engine, jet engine, hydrogen, hydrogen engine, hydrogen fuel, turbine engine,

engine with 1 kN thrust, radial compressor, combustion chamber, axial aerospace turbine, jet,
renewable fuel, SAF
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UVOD

S novodobym trendem snizovani emisi sklenikovych plyna v leteckém odvétvi znovu
vstoupila do popiedi myslenka motoru, pohanéného vodikem, jelikoz pti pouziti tohoto paliva
nevznikaji zadné emise CO». V historii tyto pokusy o palivovou revoluci nedosahly zdarného
konce. Ulohou této prace je spotitat parametry pro takovy motor, zvlas§td pak rozméry jeho
lopatkovych ¢asti, zhodnotit jeho vyhody ¢i nevyhody a posoudit, zdali jiz nastala doba
vodikového pohonu, nebo zdali bude znovu odsunuta do pozadi a bude déna prednost jinym
obnovitelnym druhtim paliv, jako jsou napfiklad biopaliva. Béhem toho bude odpovézeno
nekolik otazek, které v souvislosti s povahou prace vyvstavaji, a sice nakolik se konstrukce
jednotlivych ¢asti motoru pohanéného vodikem lisi od motoru pohanéného leteckym benzinem,
a jak je nutné zménit jeho nejdulezitéjsi komponenty, jako jsou kompresor, spalovaci komora,
turbina a tryska.
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1 Proudovy motor

1.1 Popis funkce

Proudovy motor funguje na zaklade tfi hlavnich dé&u, které jsou komprese nasatého
vzduchu, spalovani smési vzduchu a paliva, expanze produkovanych plyni a transformace Casti
jejich energie v turbing, pfiCemz zbytek energie plynt pohani letadlo na principu akce a reakce.
Kompresor je pohanén turbinou, ke které je pfipojen spole¢nou hiideli. U pistového motoru
jsou 4 zakladni d€je sani, komprese, hofeni a vyfuk, které se v kazdém z valci méni v Case. V
proudovém motoru narozdil od motoru pistového vSak vSechny déje probihaji soucasné a méni
se jen misto, kde se tyto d€je odehravaji.

Podrobnéji jsou jednotlivé sekce motoru popsany na obrazku:
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Obr. 1-1 Rez proudovym motorem [1]

1) vstup

2) nizkotlaky kompresor

3) vysokotlaky kompresor

4) spalovani

5) vytokova dyza

6) horka faze

7) nizko- a vysokotlaka turbina

8) spalovaci komora

9) studena faze

10) sani

Tah motoru zajistuje dyza na vystupu, na které plyn rozpinanim preméfiuje vnitini a
tlakovou energii na kinetickou. Celkovy tlak a teplota se v trysce neméni ale jejich statické
hodnoty v jednotlivych bodech postupné klesaji se vzrastajici vzdalenosti od jadra. Rychlost
média na vstupu do trysky je relativné nizka z davodu minimalizace tlakovych ztrat. Teplota
na vstupu muze byt v minimech srovnatelna s teplotou okolniho vzduchu a v maximech muze
dosahovat teplot 1000 K v piipadé nadzvukového letounu nebo 2200 K v piipadée ptidavného
spalovani. Kompresni pomér mezi vstupem do trysky a okolnim vzduchem se pohybuje od 1,5
pro motory s jednostupfiovym kompresorem do 30 pro nadzvukové letouny.
Z fyzikalniho hlediska motor funguje na zakladé Newtonova 3. zakona akce a reakce, kde

lopatky proudového motoru urychluji pracovni plyn jednim smérem a ty pohangji letoun
opacnym. Tah pak vychazi z rovnice zachovani hybnosti jako:

(1.1

F =gy Vour — Min " Vin

11
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Vétsina proudovych motort je koncipovana tak, aby vystupni tlak byl roven tomu
vstupnimu. Pokud tomu tak neni, je k rovnici sily nutno pfipocitat rozdil tlakti piisobici na
plochu vystupni dyzy. Vysledna rovnice pro silu pohanéjici letadlo je tak:

. . (1.2)
F = Moyt * Vour — Min * Vin + (Pin — Dour) - A

Hlavnimi vyhodami oproti pistovym motorim jsou niz$i hmotnost a objem pfi

srovnatelném vykonu a vyS$si ucinnost pii vysSich otackach.

1.2 Konfigurace proudovych lopatkovych motoru

1.2.1 Jednoproudovy motor (Turbojet)

Vyvinut jako prvni z proudovych motord jedna se o konstrukéné nejjednodussi typ
motoru. Kompresor ma axialni ¢i radialni stupné nebo jejich kombinaci. Slozit€jsi motory
mohou mit dvé soustifedné htidele, pfiCemz na vnitini htideli, vedouci k vnéj§im stranam, je
nizkotlaky kompresor a nizkotlaka turbina a na hrideli, rotujici dale od stfedu, je pfipojen
vysokotlaky kompresor a turbina. Veskery vzduch vstupujici sanim prochdzi rovnéz
kompresorem, spalovaci komorou a turbinou narozdil od jinych typt, zminénych dale. Vyuziti
takovychto motort nasly v ranych fazich vyvoje letouny, v dnesni dobé spiSe nepilotované
drony, stfely s plochou drahou letu, vysokorychlostni automobily modelafské rakety a
pyrotechnika, a to pravé diky své jednoduchosti a relativné nizké cené v porovnani s
komplexngjsimi typy. Modifikované modely motorti pak také nasly neletecké uplatnéni jako
energetické centraly v elektrarnach, ale 1 jako pohony namotnich plavidel, lokomotiv nebo

tankd.
Compressor Turbine Nozzle

L ”_QB '

Combustion  Shaft
chamber

Obr. 1-2 Schéma turbojet [1]

1.2.2 Dvouproudovy motor (Turbofan)

Za ulelem zvySeni ucinnosti byl v néavaznosti na jednoproudovy motor vyvinut
dvouproudovy. Ten se lisi poctem kanalt toku vzduchu motorem. Na spolec¢nou hiidel je pred
kompresor pripojen jeden nebo vice lopatkovych stupit, které vedou jeden proud vzduchu
k jadru motoru s turbinou a druhy kolem né¢j. Pfed vystupni dyzou se pak proudy opét spojuji.
Kolik vzduchu putuje kterym proudem, urCuje tzv. obtokovy pomér (Bypass Ratio-BPR).
Turbofan motory se déli na motory s nizkym obtokovym pomérem (Low-bypass ratio), jejichz
hodnota BPR je 2:1 a nizsi, a na motory s vysokym obtokovym pomérem (High-bypass ratio),
jejichz hodnota BPR v modernich typech motora dosahuje az 12:1, coZ znamena, Ze na kazdy
dil vzduchu putujicim jadrem motoru pfipada 12 dild vzduchu, které putuji obtokovym
kanalem.

12
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High-pressure  Hi h—prcssurr_'
Fan compressor turbine

Low-pressure
shaft

Low-pressure Combustion Low-pressure Mozzle
compressor chamber turbine

Obr. 1-3 Schéma turbofan [1]

Lopatkové stupné pied kompresorovou ¢asti (vétrak) pohanéji velké mnozstvi vzduchu
okolo jadra motoru, ale udéluji mu mensi zrychleni, nez jakého dosahuje vzduch proudici
jadrem. Proto je dvouproudovy motor vhodnéjsi pro rychlosti letu relativné nizsi nez letouny s
jednoproudovymi motory, ale relativné vyssi nez motory turbovrtulové.

1.2.3 Turbovrtulovy motor (Turboprop)

Konstrukce je podobné jednoproudovému motoru s tim rozdilem, ze pred kompresorovou
Castje pres spojku prediazena vrtule. Turbina odebira vétsi mnozstvi energie plynu, nez je nutné
k pohonu kompresoru, proud spalin z vytokové trysky se tak podili na tahu jen minimalné (cca.
10 % celkového tahu). Tah je pfi nizsich rychlostech zajistén predev§im vrtuli, pfi vysSich
rychlostech se zvySuje pomér tahu zajistovaného vytokovou tryskou, ale stale plati, ze vétSinu
tahu produkuje vrtule. Spojka redukuje vysoké otacky hridele na nizsi a zvySuje toivy moment
vrtule, kterd méa zpravidla konstantni otdcky a proménny sklon lopatek. Obtokové poméry
turbovrtulovych motort se pohybuji od 50-100, i kdyz tok vzduchu okolo jadra motoru je hife
definovatelny nez u dvouproudového motoru.

Gearbox Compressor Turhime Exhaust
| | | |

|
|
—  —- Shaft Combustion

chamber

Obr. 1-4 Schéma turboprop [1]

Nasledujici graf zobrazuje ucinnosti jednotlivych motorti v zavislosti na jejich rychlosti
letu.

13
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Utinnost [%]

Rychlost [km/h]

Obr. 1-5 Graf zavislosti ucinnosti typu motoru na rychlosti letu [1]

1.3 Vyvoj vodikovych motoru
1.3.1 Projekt Suntan

Jiz pted koncem druhé svétové valky zacaly uvahy o vyuzivani kapalného vodiku jako
pohonu pro letadla. Nejvét§si vliv na zacatek vyvoje méla studie provedend Alexisem
Lemmonem ml. pro americky Ufad védeckého vyzkumu a vyvoje v roce 1944. V ni Lemmon,
po zvetejnéni knizni verze roku 1945, uvedl, Ze z mnoha zkoumanych latek ma nejvétsi merny
impulz pravé smés kapalného vodiku a kapalného kysliku. Jeho kniha spolu s informacemi
ziskanymi z némeckych experimentd s kapalnym kyslikem se v této povalecné dobé staly
hlavnim zdrojem tdaji o pohonnych hmotach. [2] Ty nabyly aktualnosti diky zajmu a vyzkumu
novych pohond.

Jeden z té€chto novych pohonti zajimal americké namotnictvo, které chtélo vodik vyuzit
v raketach, které by dopravovaly druzice na obéznou drahu. Pro vyzkumnou zpravu
namoinictvo najalo soukromé spole¢nosti, které shledaly, ze mySslenka druzic je uskute¢nitelna
a vodikové pohonné systémy prakticky proveditelné. Zpravy o tomto pocinani se nakonec
donesly 1 letectvu a za nedlouho byly uzavieny vladni kontrakty mezi témito dvéma
ozbrojenymi slozkami a nékolika soukromymi spole¢nostmi na stavbu prototypt pohonnych
jednotek na vodik. To vedlo k tomu, ze roku 1949 vyzkousely spolecnosti Aerojet Engineering
a JPL prvni primitivni rakety na kapalny vodik.

PocateCni snahy nepfinesly zadny prakticky uzitek, a to z davodu slozité byrokracie na
stran€ ozbrojenych slozek a rovnéz Spatné ekonomicke situace, ve které se USA v tehdejsi dobé
nachazelo, ale program obdrzel dostate¢né financovani, aby se udrzel pii zivoté az do roku
1950, kdy o n¢&j byl znovu projeven zajem v souvislosti s valkou v Koreji. V té dobé pracovala
vyvojova kancelai USAF (americké letectvo) na neékolika programech zabyvajicich se novymi
pohonnymi jednotkami, specialnimi draky stroji pro vyskové lety, vyuziti vodiku coby paliva
a dalsich podpurnych systémech fungujicich ve velkych vyskach. Ve skuncich dilnach firmy
Lockheed se tehdy pracovalo na Modelu CL-282, ktery dal vzniknout legendarnimu
vyzvédnému letounu U-2. [2]

Pfi praci na tomto letounu bylo zjisténo, ze palivo JP4, které bylo v této aplikaci, se ve
velkych vyskach vlivem nizkého tlaku vypatuje, coz snizuje celkovy mozny dolet letadla.
Navrzené feSeni bylo méne¢ t€kavé palivo, ale tento problém zaroven opét zvys$il zajem o vodik.
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Jesté nez prvni U-2 vibec vzlétl, zménilo USAF pozadavky letounu z podzvukového
stroje na nadzvukovy, nacez firmy, zabyvajici se vyvojem draku a pohonu, navrhly stroj, jenz
ma byt schopen dosahovat rychlosti 2,25 Mach. Studie provedena pro realizaci takového
letounu brala v tivahu dvé verze, prvni, oznacena CL-325-1, méla piimé kiidlo a dlouhy uzky
trup sjednou vodikovou nadrzi. Druha, soznaenim CL-325-2, byla mensi v disledku
ptidavnych odhazovatelnych nadrzi. Obé znavrzenych verzi mély klasickou hlinikovou
konstrukci. Projekt byl vSak zastaven kvuli neduvére letectva v kapacity nasmlouvanych firem
(firma Garret se doposud zabyvala pouze malymi turbodmychadlovymi motory s mnohem
niz§imi prutoky), USAF pouze nechalo vyhotovit zavérecnou zpravu, ¢imz Gsili skoncilo.

TOBW. « o %6 » 69,955 LB. L U
2EROFW. , . ., . 48515 LB. /
FUEL LOAD, , , . 21,440 LB. /
PAYLOAD ., , . . 1500LB. . — L
CREW ;%0 ' 's & 2 —— —— —r —
WING AREA , , , 2400 SQ, FT. ' _/ l
ASPECT RATIO, , 25
304-2 ENGINES , , TWO ,g——_‘]
. 184° 10" ™
' 83 9
i | yaLv
Al | e JJ ‘130
1 o A~ (___‘:7—' ‘q _,_"- -;_’ l
4 :l. R ——— e v T
, 160°

Obr. 1-6 CL-400 rozmérova specifikace [2]

Zajem dal§i vyvoj v této oblasti znovu vzrostl az v roce 1956, kdy iritace letectva,
podiizeného CIA, dosahla vrcholu. USAF podepsala smlouvy se Skun¢imi dilnami na vyvoj a
konstrukci draku letounu, schopného letu v cestovnim rezimu ve vysce 30292 metra a rychlosti
M=2,5 s doletem 4070 km. Ty se zavazaly, ze prvni vzlet se uskuteCni jiz za 18 mésictu od
podepsani smlouvy. V dalsim jednani byl prodiskutovana volba firmy zodpovédné za pohon
draku, pficemz byly vybér zazen na dvé moznosti a sice General Electric a Pratt & Whitney.
Obé firmy dostaly 2 tydny na zpracovani jejich navrhi, po jejichz prozkoumani byla zvolena
Pratt & Whitney.

V nésledujici smlouvé téhoz roku mezi letectvem a Lockheedem, nadSenym z nového
stroje nyni oznaCovaného CL-400, bylo objednany kromé 2 prototypu a jednoho zatézového
vzorku také 4 sériové letouny. Soucasné s tim vyvijela firma Pratt & Whitney motor 304-2,
dimenzovany na tah 42030 N u hladiny mote. Motor vazil 2844 kg a dosahoval rychlosti Mach
2 ve vySce 30480 m a vyuzival atmosférického vzduchu ke spalovani kapalného vodiku. Diky
relativné malé ucinnosti mél vSak motor dolet pouhych 4000 km, tento nedostatek nebyl nikdy
zcela odstranén.

Prvni kus motoru byl dokoncen v srpnu 1957 a v zafi byly zahéjeny statické zkousky
modelu. Ty sestavaly zkontroly palivového systému, nejprve za pouziti dusiku, a
mechanickych pohyblivych ¢asti predev§im té€snéni a lozisek. Poté byl zkouSen provoz
s plynnym 1 kapalnym vodikem, jehoz vysledkem byl 4,5 hodiny ¢innosti motoru, z toho 38
minut na kapalny vodik. Dalsi zkusebni béhy motoru pokracovaly az do Cervence dalsiho roku,
kdy zavada na lozisku, turbin€ a vymeéniku tepla zni¢ila motor. Par mésicti poté byl k statickym
zkouskam vzat druhy exemplar Modelu 304-1 a zkuSebni spusténi probehlo v lednu 1958. Tyto
zkousky uz dopadly zdarné a vira ve vodik v fadach USAF i Pratt & Whitney narustala.
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Zatimco prace na motoru i draku letounu postupovaly kuptedu, fesil tym USAF pracujici
na logistické strance projektu problémy s vyrobou a dopravou kapalného vodiku. Pro tyto tcely
byly nasmlouvany dvé dalsi firmy, Cambridge Corporation zkonstruovala cisternové piivesy
pro prepravu vodiku a Air Products Corporation provozovala zavod k jeho zkapalfiovani.

Po experimentalni fazi pokracoval projekt dle planu, podle kterého na né&j bylo vyclenéno
95 miliont dolart a v Lockheedu zaCala vyroba prvnich soucasti. Na jejich vyrobu bylo
objednany 4 km hlinikovych vyliski, zatimco v MIT (Massachusettsky technologicky institut)
pracovali na inercialnim navadécim systému a Air Products Corporation stavélo dalsi zavod
k vyrobé vodiku ve West Palm Beach na Floridé. Postupné vSak zacaly na povrch vyplyvat
technické problémy, pfedev§im pak kratky dolet. Paradoxné Clarence Johnson, konstruktér,
ktery v prvé radé presvédcCil letectvo o projektu, dosel po dukladngjsi analyze sestrojeného
draku, pohonné jednotky a pozadovany pribeh misi k zavéru, Ze by se od projektu mélo upustit
a dat prednost konvenc¢nim uhlovodikovym pohonim. Dle jeho slov:“...nacpali do trupu
maximalni mozny objem, ktery pojme a dolet se pfitom zvysil jen o 3 %. [2] To v USAF
vyvolalo rozkol bez jednoznacné reakce. Sympatizanti projektu jej dale podporovali az do
konce r. 1958. kdy uz bylo vSem zucastnénym zfejmé, ze letoun nedosdhne pozadovanych
parametrd. Projekt byl zastaven, piestoze otazka nahrady z U-2 nebyla vyfesena.

Rok pred skutecnym zruSeni letectvo objednalo dodateCnou studii pro zvySeni
vykonnosti. K projektu byly pfizvany spolecnosti Boeing, Convair a North American.
Lockheed pak jako odpovéd dodal studii 14 rtiznych koncepcnich usporadani draku letounu,
ktera poskytla Johnsnovi oporu v jeho tvrzeni, ze uhlovodikova paliva jsou praktictéjsi. Podle
nékterych zdroju se vys$plhaly prostfedky investované do projektu az na 250 miliont dolart.
Hlavnimi pfi¢inami projektu byla kratka doletova vzdalenost, Spatna logistika kapalného
vodiku, jiz zminéné vysoké finan¢ni naklady a jiné nové metody obstaravani Spionaznich
informaci.

CL-400

SPAN 839
. T.O.GW. 69,955 LB
S, PAYLOAD 1,500 LB

CREW 2

Obr. 1-7 CL-400 [2]
Prestoze se projekt z hlediska praktického vyuziti v leteckém pramyslu nesetkal
s uspéchem, poznatky a zavéry z né vyvozené pirimo prispély spolecnosti Conair, ktera je
vyuzila k pravé nabyté zakazce na raketovy program Centaur, coz byl prvni americky kosmicky
prostfedek, pohanény vodikem v motoru Pratt & Whitney, vychazejiciho z technologie Modelu
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304. Soucasné provadéné studie zajistily také ukazaly, ze je mozné témét zdvojnasobit dolet na
ukor ztraty dostupu a ze mysSlenka velkého nadzvukového letadla a motoru je realizovatelna,
coz vedlo k projektu Blackbird, jenz vyprodukoval nadzvukovy letoun dodnes drzici rekord,
jenz od roku 1976 ¢ini 3 529,6 km/h. [3]

1.3.2 Tu-155
Prvnim experimentalnim letounem, ktery byl pohanén vodikem po vSechny faze letu, tedy
vzlet, let a pfistani, byl rusky Tu-155, ktery byl na prestavén z komeréniho letadla Tu-154.

Obr. 1-8 Sovétsky letoun Tu-155 [4]

Prvni let Tupolev absolvoval 15. dubna 1988. Zprvu jej pohanél zkapalnény vodik, po té
zkapalnény zemni plyn. Vodikem byl pohanén pouze jeden ze tii motord Kuznétsov NK-8.
Letoun byl podroben téméf 100 letiim, z nichz jen nékteré byly absolvovany pohonem na vodik,
nez byl vytazen z testovaciho provozu a umistén do skladu. [4] Jeho néastupce Tu-156 m¢l byt
uveden do provozu roku 1997, ale plany nebyly uskutecnény z divodu padu sovétského svazu.
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2 Tepelny cyklus motoru

Pro moznost orientovat se ve fyzikalnich veli¢inach pracovniho média, bude zavedeno
Cislovani oznacujici stav plynu za kazdou zjednotlivych komponent dle nasledujiciho
schématu.

Obr. 2-1 Rez letadlovym proudovym motorem [1]

Pomyslny fez jedna oznacuje stav plynu pfed vstupem do motoru, tedy stav okolniho
vzduchu, ktery neni nijak ovlivnén motorem ¢i vrstvou jim stlacovaného vzduchu hnaného pred
motorem. Hranice oblasti dvé oznacuje stav vzduchu stlaceného a adiabaticky zastaveného
proudu vzduchu pied vstupem do kompresorové &asti. Rez tfi oznaduje vystup kompresorem
stlateného vzduchu a vstup do spalovaci komory. Cislem &tyfi bude oznacen stav spalin
vstupujici do turbinového stupné. Za turbinovym stupném, respektive stupni, bude Cislem pét
popsan stav spalin pred vstupem do tryskové oblasti motoru. Po ni nasleduje pomyslny fez Cislo
Sest, ktery vyjadiuje stav spalin vyexpandovanych do okolni atmosféry.

Jelikoz jedinym ze zadani danym parametrem motoru je jeho tah, je nutné dalsi dilezité
parametry urcit, poptipadé zvolit. Z tahu 1 kN 1ze dedukovat aplikaci takového motoru. Z nizké
hodnoty tahu lze odtusit, Ze stroj timto motorem pohanény bude rovnéz malych rozméra. Jak
bylo zminéno v prvni kapitole jednoproudové motory jsou dnes v letectvi doména témér
vyhradné stiel s plochou drahou, drona ¢i cviénych terél. Zde vypracovany vypocet bude
dimenzovan pro pohon bezpilotniho dronu. Takovy dron neboli UAV (unmanned aerial
vehicle) ma letovou hladinu mezi 0 az 10 000 m. n. m. Pro vychozi provoz UAV tedy zvolime
letovou hladinu 5000 m. n. m. Z tohoto predpokladu pak Ize urcit parametry okolniho vzduchu,
ktery bude v motoru fungovat jako okyslic¢ovadlo. [5]

Teplota Tlak Hustota Dynamicka viskozita
T P p1 Nt
255,68 K 54050 Pa 0,7364 kg/m? 162,8%10° N*s/m?
-17,47 °C

V nasledujicich vypoctech budou pro pracovni médium uvazovany stavové veliCiny
celkovy tlak a celkova teplota. Celkova teplota neboli staticka teplota T je teplota, jaké by
pohybujici se tekutina dosahla, pokud by byla adiabaticky uvedena z jeji ptvodni rychlosti,
vyjadiené v Machove Cisle, do klidu ve statickém bodé nebo v nekonecné velikém reservoaru.
[6] Jeji tvar vypada nasledovné:
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n=r(1+2 1) @
Obdobnym zptisobem je zavedena velicina celkovy tlak, jez vyjadiuje takovy tlak, ktery
by tekutina méla po izoentropickém zastaveni proudu z pivodniho Machova Cisla na nulovou
rychlost, tedy do bodu stagnace nebo do nekonec¢né velké nadrze. V obou uvedenych rovnicich
celkové teploty a tlaku je s pomérem specifickych tepel » uvazovano jako s konstantou.
IR (2.2)

pe=p (147 ?)

Tyto rovnice budou nasledovné vyuzity pro zjisténi stavu vzduchu v bodé dve, tedy za
sanim do motoru, kde je vzduch stlacen pouze naporovym stlacenim, jenz je diky nizkym
rychlostem zanedbatelné. Piedtim je nutné zvolit si parametr Machova Cisla, ktery vychazi
z rychlosti letu a vysky letu, kde stavové veliCiny vzduchu udéavaji rychlost zvuku. Pro nasi
aplikaci bude zvolena rychlost letu 130 m/s (tedy 468 km/h), coz ptiblizn€ odpovida Mach 0,3
¢ili hodnot€, kterou moderni nepilotované drony bézn€ dosahuji. Po takto zvolené rychlosti 1ze
dosadit do rovnice pro teplotu a tlak:

¢, =130m/s (2.3)
Te=T (14— 1M2) 9
z (2.5)

-1 ) »n—1
P1c:P1(1+TM)

V sani je vzduch urychlovan, ¢imz klesa tlak, neni zde vSak dodavana ani odebirana
tepelna energie, celkova teplota tedy ztistava konstantni. Snizeni tlaku vyjadiuje soucinitel
tlaku vstupni soustavy, jenz byl odhadnut podle [7] na hodnotu 6ys=0,98:

Tie =Ty (2.6)

P2c = P1c " Ovst (2.7

Vzduch této fazi vstupuje do kompresoru. Pro dal§i vypocty je nutné zvolit veliCiny

kompresniho poméru kompresoru a jeho izoentropicka ucinnost. Kompresni pomér byl v prvni
iteraci zvolen =4 a u¢innost kompresoru byla dle konzultace odhadnuta na n%=0,8.

Pac = Doc - € = 107684,86 - 4 = 430739,42 Pa 2.8)
. ¢, T, 2.9
W = Ay = ¢ (Tae — Too) = 225 (e — 1) 2.9

_1 iz
kdem ="—
Staticka teplota na vystupu z kompresoru je dle [8]:

pTac . (2.10)
TE (" =D+ epTye 10002002 (gozen _ 1y 41006 - 260,2
T — LZ — )
3 cp 1006
= 412,35 K

Takto stlateny vzduch dale postupuje do spalovaci komory. Ve spalovaci komoie je
misen s rozpra§enym plynnym vodikem o relativné nizké hmotnosti. Podminkou pro spaliny
vytvorené hofenim vodiku je, aby jejich teplota nebyla pfilis vysoka. Jeji velikost je
limitovana materialem spalovaci komory, ale predevsim turbiny, ktera na spalovaci komoru
navazuje. Pro nasi aplikaci byla zvolena maximalni teplota spalin T4=1000 K, které¢ bude
dosazeno regulaci plamene spalovanim s prebytkem vzduchu. Ve spalovaci komore taktéz
dochazi k tlakovym ztratam. Celkovy tlak po prichodu komorou tak urcuje soucinitel
zachovani tlaku. Ten byl podle [7] odhadnut 6x=0,94.
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Pac = P3c " Osk (2.11)
T, = 1000 K (2.12)

; ; NI ; . T. ,
Pro spalovaci turbiny obecné plati, ze musi pracovat s pomérem teplot T—S, ktery
1

umozni rovnovazny volny chod, tedy stav, kdy vykon turbiny postacuje pouze k ptikonu
kompresoru. Na rozdil od spalovaci turbiny vyuzivané v energetice, iCelem motoru je
ziskavat tah. Prace na htideli tak neslouzi ke generaci elektrické energie, ale pouze k pohonu
kompresoru, a proto tato podminka A¥ = A7 plati pro turbokompresorové motory vzdy. Pfi
uvaze téchto predpokladu tak 1ze vyvodit expanzni pomér turbiny, tedy pomér tlakti na vstupu
k vystupu z turbiny, a stav spalin po prichodu turbinou z nasledujicich rovnic:

ARA (2.13)
; 1 2.14
Ty — W (2.15)
Tge =——
Cp

1 (2.16)
e — < Cp’l?zﬂ )m
! Cpng;T4 - VVeT

V leteckych motorech nésleduje za turbinovym difuzorem prodluzovaci trouba.
JelikoZ je vSak nami uvazovana aplikace malych rozmért, spaliny pokracuji piimo do
vystupni trysky, kde dale expanduji na tlak okolniho vzduchu. V expanzni trysce neni plynu
tepelna energie dodavana ani odebirana, celkova teplota se tedy rovna té za turbinou.
Tsc = Tec (2.17)

Podle [9] byl odhadnut rychlostni soucinitel dyzy ¢=0,98 z n&jz rovnéz vyplyva

ucinnost trysky:
N = Q% = 0,982 = 0,9604 (2.18)

Je predpokladana Uiplna expanze do okolni atmosféry, proto expanzni pomér na trysce
ziskame jako podil tlaku na vystupu z trysky a okolniho vzduchu:
_Ps (2.18)

Po

Teplotu 1ze ziskat obdobné jako v pfipadé turbiny pomoci expanzni prace trysky s tim

rozdilem, Ze nezjistujeme celkovou teplotu, nybrz statickou teplotu plynu:

&r

_ CpTS - VVetr _ CpTS - VVetr (219)
° p - p
Vystupni rychlost plynu z trysky je dana vztahem:
(2.20)
%=1
Psc\ »
Ce = Ptr 2Cp "Tye| 1— (_c)
Pac
Rovnice vypoctu mérného tahu v plném tvaru, jak jiz byla zminéno v kapitole jedna, je:
F = Vour = Vin + Pout * Pin) * Aout (2.21)
Potazmo zjednodusena rovnice uplné expanze do okolni atmosféry v nasem ptipadé:
Fn==¢Ce—C1 (2.22)

Hmotnostni tok motorem lze pak ziskat jako podil zadanim pozadovaného tlaku 1 kN a
meérného tahu motoru Fy
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. _F _ 1000 kg (2.23)
Moz = = 41322 >

Nyni jsou znamy vS§echny termodynamické veli¢iny pracovni tekutiny, pfedbézné nutné k dal§im
vypoctim. Pro lepsi graficky vjem jsou prubéhy vyneseny v T-s diagramu

2500
T [K]

p [hPa]
2000

1500
1000

500

—0—T [K] p [hPa]

Obr. 2-2 Prubéh tlaku a teploty v jednotlivych cdstech motoru.

Dle zadanych a vypocitanych parametrt, 1ze schématicky znazornit, jak bude vysledny
motor vypadat:

ZJN
N T (7

Obr. 2-2 Rez motorem do 1 kN tahu dle vypocitanych parametrii
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3 Kompresor
3.1 Kompresory leteckych motoru

Kompresor je charakterizovan zakladnimi parametry, a sice kompresnim pomeérem a jeho
ucinnosti. Kompresni pomér neboli stlaceni kompresoru udava pomér mezi celkovymi tlaky na
vystupu a na vstupu. Zpravidla se znaci € nebo 7.

Pse (3.1
Poc

Nezbytnym zakladnim parametrem je dale Gi¢innost kompresoru, pod kterou rozumime

celkovou izoentropickou uc¢innost kompresoru od vstupni po vystupni soustavu.

&k =

_lo—lsiz 3.2)
Mk =——-
lo = s
Za pouziti mérné tepelné kapacity lze vzorec vyjadfit ve tvaru:
M = Cp (TO - TS iz) (3.3)
T (To—Ts)

kde cp v Citateli 1 jmenovateli jsou stfedni hodnoty mérnych tepelnych kapacit za
konstantniho tlaku.

V letectvi existuji dvé rizné koncepce kompresoru, a sice axialni (osové) a radialni
(odstfedivé). Jeden stupen radialniho kompresoru dosahuje vyssiho stlaceni (pomér komprese
kolem hodnoty 4 az 5,5), zatimco axialni maji stlaceni ve stupni podstatné nizsi (cca 1,05 az
2,2). Pro letecké aplikace je v§ak mnohem snazsi, vyrobit vicestuptiovy axialni kompresor,
jehoz jednotlivé kompresni poméry na stupni se nasobi, a tak vznika kompresor, jenz ma
v axialnim provedeni pro vétsi prutoky a kompresni pomér lepsi u¢innost nez ten radialni.
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3.2 Odstredivy kompresor

Odstiedivé kompresory maji v letectvi stale Siroké vyuziti. Jiz v pocatcich 1étani byly
vyuzivany v pistovych motorech k pfepliiovani valci. V soucasnosti je odstfedivych
kompresora vyuzivano predevsim u malych aplikaci, jako jsou drony nebo balistické stiely, kde
by vicestuptiovy axialni kompresor byl piili§ slozity a drahy. Rez radialnim kompresorem je na
obrazku 3-1:

b

Obr. 3-1 Rez odstredivym kompresorem

Stuperni odstredivého kompresoru je slozen ze vstupni soustavy (sani), obézného kola,
difuzort a vystupni soustavy. Vzduch vstupuje axialn€, to znamena rovnobézné s osou otaceni
a vlivem rotace lopatek je odstfedivymi silami nucen ke stlaCeni a zvySeni své rychlosti.
V difuzoru klesa rychlost a soucasné roste tlak a staticka teplota. Ve vystupni soustaveé se jiz
stavové veliCiny plynu méni malo, vzduch je usmérnén dle pozadavku do Casti, ktera nasleduje
(zpravidla spalovaci komora).

TE N
L—.]
ey
o
I
&3
o
I
=
o
|
h—i
o
HUJ
S
\-—"6
>
)
' =
(2]
=\%
w
o

3
] T, Pl Z
! //:// 4 //// ////
- - -~
- e e
T.’S 13 ///
[~~~ T -T2 Po = Poc
- Pic
~7P1
////
0 a 1 2 3 4 5 Rez Tic=To 0=0c —% ,//
‘ 5\85{};182; rotor‘ difuzory ’vystup‘ n -1
N
Obr. 3-2 Priibéh teploty, rychlosti, Obr. 3-3 T-s diagram kompresoru
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3.3 Navrh kompresoru

V néavrhu kompresorové €asti motoru je nutno pocitat s nékolika pozadovanymi veli¢inami,
jako jsou kompresni pomeér, stav okolniho vzduchu atmosféry a hmotnostni pratok. Pti prvni
iteraci se nékteré dalsi veli¢iny musi navrhnout, jako naptiklad G¢innost komprese. Jejich
Ciselné hodnoty jsou nasledovné:

ex=4

poc= 54050 Pa

Toc= 255,68 K=-17,48 °C

y,= 2,429 kg/s

Nke= 0,8

V nasledujicich vypoctech budou stavy plynu oznaceny Cisly podle toho, ve které casti
kompresoru se plyn nachazi, podle obr. 3-1:

1) Stejné jako ve vypoctu obehu nejprve stanovime pocatecni staticky tlak a teplotu
vzduchu pfed motorem z rovnice izoentropy:

T, =T, ¢’ 255,68 1307 24728 K (3.4)
0 = 0oc — — = ) —_ = , .
‘¢ 1006
1,4
1 247 28\TA-T (3.5)

14+ 20V _ 540501
p"_p"c( +T_0C) - ( 255,68

2) V souvislosti se ztratami ve vstupnim hrdle je odhadnut soucinitel zachovani
celkového tlaku v hrdle podle doporuceni v [7] jako 6vs=0,98. Neni-li vstupni
soustave privadéno ani odvadéno teplo, 1ze ziskat celkovou teplotu a tlak na vstupu do
obézného kola nasledovné:

14-1
) = 48126,03 Pa

Tic = Toe = 255,68 K (3.6)

Pic = Py, " Ovst = 48126,03 - 0,98 = 52969 Pa (3.7)
3) Efektivni prace kompresoru podle [7]:

x1 1 14-1 1 (3.8)
Wek = ¢pT1c <ek2‘ — 1)— = 1006 - 255,68 (4 14 — 1) — = 157605,97 ]
N 0,8
3.3.1 Navrh obézného kola

4) Pro vystupni obvodovou rychlost na vnéjsim prameéru radialniho obézného kola je
nutné predbézné urcit dvé veli€iny, a to soucinitele tfeni disku a a pretékani p. Na
Ciselné hodnoty soucinitelt maji vliv tvar a provedeni kola a zahnuti lopatek.
Soucinitel skluzu byl odhadnut u=0,893 a soucinitel tfeni disku a pretékani a=0,0411.
Z téchto predpokladu pak ziskame obvodovou rychlost:

W +u,c 157605,97 + 0 (3.9)
w, = J( ek 1 1u) _ J( ) = 415,02 m/s
U+ a 0,893 + 0,0411

5) Urceni radiani slozky absolutni vystupni rychlosti c2r. Hodnota co, 1ze stanovit z
prutokového soucinitele, ktery je dle [10] volen ¢ = 0,32.
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Cor = Uy - @ = 415,02-0,32 = 132,8m/s (3.10)

6) Volba axialni slozky absolutni vstupni rychlosti do kola. Pfedpokladem je, ze
meridianova rychlost ztstava konstantni, tedy cia se rovna cor.

3.11
€1 = Cop = /cfa +c2,=+1328%+0=1328m/s G.11)

7) Stavové veliCiny na vstupu do kola na stfednim praméru dle rovnice izoentropy a
stavové rovnice.

¢ 132,82 (3.12)
T, = Ty S 255,68 — 50 = 246,91 K
T, \T 246,91\TA=T (3.13)
P1 = Pic <E) = 52969 - (255,68) — 52439,9 Pa
D1 52439,9 (3.14)

— — — 3
P R, T 2870524601 O TAkg/m

8) Pro vypocet vnéjsiho a stfedniho priméru obézného kola na vstupu je tieba odhadnout
pomeér vnéjsiho a vnitfniho primeéru rotoru, odtud jejich pomeér 0,35.

o 4 ~ 4231 o168 3-15)
te ™ DZ\ _ (|m-074-1328(1—-0352) -
7T‘P1‘C1<1_D_2>
le
Dii+ Do 0,064 + 0,185
=0 =0,124m (3.16)

1s 2 - 2

9) Vypocet otacek kompresoru a lze provést pomoci rovnice pro obvodovou rychlost,
rychlostni trojuhelnik a definice Machova Cisla, jenz by pro Gcely vyvarovani se razu
melo zistat pod hranici 1. Vypocet otacek byl iterovan, dokud nebyla splnéna tato

podminka.
mw-Dye-n, m-0,185- 28680 (3.17)
Upe = ——— = - = 277,41m/s
3 5 ; 3 (3.18)
Wie = [Cf; + (Uge — C10)? = [132,8% + (277,41 — 0)2 = 307,57 m/s
w 307,57 3.19
Myy1e 1 = 0,974 (3.19)

J#RTy,  \/1,4-287,05 - 246,91
Otacky tedy vychazi n=28680 min’'. V ptipadé pozadavku vyssich otadek pii zachovani
ostatnich parametri, by bylo nutné proud pred vstupem rozvifit.
Kontrola nabézného thlu relativni rychlosti od obvodového sméru, stanoveného na stfednim
praméru. Uhel ma byt vétsi nez 25 °. [7]
Cia 132,8 o (3.20)
= arctg 187260 35,34

10) Vypocet vystupniho primeéru kola z unasivé rychlosti a ziskanych otacek kompresoru
dle rovnice pro obvodovou praci.

PB1s = arctg

60-u, 6041502 21
D, = 2= = 0,276 m -21)
T - Ny - 28680
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11) Vypocet soucinitele skluzu podle Steckina. [10] Pocet lopatek byl dle [7] zvolen z=20

1 1 (3.22)
S S WU ¥ A S
37 L Dys\> 320 1 0,124\2
(72) (6:275)
12) Vypocet celkové teploty za obéznym kolem pii zanedbani odvedeného tepla:
Wek 157605,96 (3.23)
Ty)e =Ty + . 255,68 + 1006

P
13) Absolutni rychlost a staticka teplota na vystupu z kola.

Cyu = Uy - = 415,02 -0,893 = 370,77 m/s (3.24)
3.25
c; = |c2, + c2 =+/370,772 + 132,802 = 393,84 m/s (3-23)
T,=T % _ 412,34 393,647 335,25 K (.20
2T 2 T 2-1006 "
14) Vypocet ztrat v obézném kole kompresoru. Soucinitelé ztrat voleny dle [10]
wi 229,572 (3.27)
Zy1 = gvst : T =01- 2 = 881,887

c3, 132,802 (3.28)

Zry = ¢xolo = 0,15 - > = 1322,83]
Zpent = @ - U5 = 0,0411 - 415,02 = 7452,56 | (3.29)

Zeotk = Zr1 F Zpy + Zyenr = 881,88 + 1322,83 + 7452,56 = 9657,26]  (3.30)

15) Polytropicky exponent stlaceni vzduchu v kole pii predpokladu, ze neni odvadéno ani
pfivadéno zadné teplo:

no_x Zn +Zp, Y Zr3 14 9657,26 _ 304 (3.31)

n—1 x-—1 R(T,—T,)  14-1 287,05(33525—24691)

16) Parametry proudu na vystupu z kola.
2 nt 5243991 335,25) " 135107,78 P (332
P2=h <T_1) B ’ (246,91) - rera
x 1,4
= (Tzc)ﬂ = 135107,78 (412’34)1'4_1 = 277376,32 P o
P2c = P2 T, = , 33525 = , a

135107,78 34
0y = 22 = 1,4 kg /m? (3-3)

"~ R-T, 287,05-335,25

17) Sitka kola na vystupu z ob&zného kola. Lopatkovy pomér tjudava, plochu pro vystup
plynu k celkové plose vnéjsiho pruméru D». Tloustka lopatky je volena v zavislosti na
pruméru kola D, a byla navrzena podle [7] t=1,5 mm.

Zet 20 - 0,0015 (3.35)
— 1ok T 0965
h 7D, 7-0,276
m 2,31 .
b, = = 0,0147 m (3.36)

= epamD,T, 393,84 1,4 -7 0,276 - 0,965
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18) Kontrola soucinitele tfeni disku a pretékani. Hodnota 6 je viille mezi lopatkami kola a
predni skiini kompresoru na vnéjsim priméru kola. U leteckych radialnich
kompresort se pohybuje mezi 0,3 az 0,6 mm [7]. Z téchto udaji byla vile zvolena

6=0,35 mm.
D2 0,276 (3.37)
_ [0 000148 + 0,013 = ] 0.0147 [0 000148 + 0,013 2 0'00035]
T D]~ 1328 0276
”2 415,02
— 0,0278
a=a (1 _ L) tu (L) (3.38)
0 e — T + b2 Te — T4 + b2
00278 1 2-0,00035
0,181 _ 0,06 "o
2 2
' 089 2-0,00035 oo
0’1284 - 0’%64 +0,0147

3.3.2 Navrh bezlopatkového difuzoru
19) Rychlost na vstupu do bezlopatkového difuzoru. Je doporuceno [7] zvétsit Sitku
bezlopatkového difuzoru vzhledem k Sitce kola 0 0,3 az 0,4 mm. Zvoleno 0,35 mm.
b, = b, + (5 +0,0002) =0,0147 + (0,00035 + 0,0002) = 0,01533m  (3.39)

20) Predpoklada se zachovani unasivé slozky absolutni rychlosti ¢’,, = ¢,y

(3.40)

b, 7
C r=Cor 11" b, — =132,8-0,965 - m 123,62m/s

3.41
¢y = /czu +¢'2. = /370,772 + 123,622 = 390,84 m/s G4

21) Stiedni thel na vstupu do bezlopatkového difuzoru.

'y 123,62 (3.42)
— arcte—=£ = arct: =18,43°
a’ = arc g o = arctg 370,77
22)Machovo ¢islo na vstupu do bezlopatkového difuzoru.
¢ 390,84 .
M, =—2—= = 1,06 (3:43)
JHRT', /1,4 - 287,05 - 336,42
T, =T €% _ 412,34 390847 _ 336,42 K (.49
ZTe e T 2-1006 7

23) Pomérna Sitka [7] mezilopatkového kanalu kola s radialnimi lopatkami na praimeéru
D», kterou zabira uplav.

3.45
W, = \/c'gr + (up — c30)? = 4/123,622 + (415,02 — 370,77)2 = 131,3m/s (349)
03 <2w2> 03 (2 -131,3 )0'4 025 (3.46)

£=0\w ) T arsoz ) T

24) Soucinitel ztrat vznikajicich sméSovanim proudu a uplavu tésné za kolem.
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b, 0,01533]>  (3.47)
- 1 l—e—b—z 1 1—0,25——0,0147
= - = -
Cou 1-e¢ 370,77 1-0,25
T (c zr) 1+ (13%2)
=0,014

25) Celkovy tlak na vstupu do bezlopatkového difuzoru.

, p2 2 1,4 - 390,84 2 (3.48)
P2c = P2c — ém = 277376,32 — 0,0l4f = 275806 Pa

26) Polytropicky exponent stlaceni pii prutoku vzduchu bezlopatkovym difuzorem. Tvar
kanalu je ve vétSin€ pfipada v konstantnim provedeni §itky b’, = bs. Soucinitel tfeni
u leteckych kompresori se pohybuje v mezich A=0,03-0,04 [7]. Zvoleno 0,035:

b’y 3.49
n, 4 sin a; (Tz ) A - sin? ) (3.49)
=1 %=1 4sin a, (l; ) A (M3 - sin? @) — cos? a)
2
14 4sin 0,32 (%) — 0,035 sin? 0,32
T14-1 0,01533-2

45in 0,32 (W) — 0,035(1,062 - sin2 0,32 — cos? 0,32)
= 2,83
27) Uhel absolutniho proudu na vystupu z bezlopatkového difuzoru. Machovo &islo pro
lopatkové difuzory je M3<0,9 [7]. V nasledujicim vypoctu je b’, = bs.

Nnoy+ix
b, L 1+”_1M2 2x(ny—1) (350)
n(ny— 1) > 3
az = arctg — tga 2 (M3) 1+H_1M'2
2 2

2,83+1,4

2,83—1,4 1 __283+14
1,06\14.(2,83-1) + 2-1,4-(2,83-1)
tg032( )14(2,83 v < PR ) =17,3°

28) Priumér na vystupu z bezlopatkového difuzoru.

_Mptl (3.51)
x—1 2(n,—1)
D. =D b’y -sinay M, [1+— M3 ’
3 e ) . - . —
bs - sinas - M3 1+%21M'%
1,4—1 214-(283-1) 1248(3;81; D
_0g76. 5 032:106 [ 1+ 0,92 \" "
- sin 0,29 - 0,9 1,4—1

1+——1, 062
29) Staticka teplota na vystupu z bezlopatkového difuzoru za predpokladu, ze T3, = Ty,

T 412,34 52
Ty = %3‘:1 S =359,42 K (3.52)
1+—— M3 1 +=—=—0, 92
30) Stfedni rychlost na vystupu z bezlopatkového difuzoru.
3 = M3 /xRT; = /1,4 - 287,05 - 359,42 = 342,53 m/s (3.53)
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31) Celkovy tlak, staticky tlak a hustota na vystupu z bezlopatkového difuzoru dle stavové
rovnice plynu

Ty \eoT %1 350,42\%%3 " Ta-1 (3.54)
D3 = D'z <T_2> = 275806 (33 : 42) = 264339 Pa
T, \o1 359,42 T (3.55)
p3 = Pac <E> = 264339 ( T3 4) = 163992 Pa
ps = =2 Lo _ 1,58 kg/m? (3.56)

~R-T; 287,05 359,42
3.3.3 Navrh lopatkového difuzoru
32) Uhel stfedni kiivky lopatky difuzoru od obvodového sméru na primeéru D3, kde thel

nab€hu irp= 1°
@3 =0a3+ip=173+1=183° (3.57)
33) Vystupni thel proudu z lopatkového difuzoru.
a,=oa3+ 12=17,3+ 12=29,3° (3.58)
34) Uhel te¢ny ke stiedni kiivce lopatky difuzoru na vystupu z lopatkového difuzoru, kde
dp=3 °
Py =04 +6p=293+3=323° (3.59)
35) Vystupni pramér lopatkového difuzoru D4 byva uréovan z poméru D4 ku D3 v mezich
od 1,15 do 1,3.
D,=12-D;=12-0,290 =0,348m (3.60)

36) Pocet lopatek difuzoru, jenz by nemél byt soudélitelny s poctem lopatek ob&zného
kola. ﬁekv = 8°

I 360 [<D4sin(p4>2 B 1} ~_sin’gs (3.61)
b= D5sings (&)2 4
D3

_ 360 (0,348-sin32,3>2 sin?18,3
~ 8 |\0,290-sin18,3 0,348y*

. (0,29‘0) B
37) Uhel rozSireni ekvivalentniho difuzoru délky l. Stiedni kiivka lopatky 1 byva
mnohdy kruZnice.

ekv

=33,35=33

Dz — D3 (3.62)

| =
24/D} + D — 2D4Ds cos(@3 + p4)
0,348% — 0,290?

~2,/0,3482 — 0,290% — 2 - 0,348 - 0,290 cos(32,3 + 18,3)
= 0,066 m

4D,b,sing, 40,348 - 0,015 - sin32,3 (3.63)
R 3 =0,018 m
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4Dsbssings  |4-0,290-0,01533 - sin18,3 (3.64)
ds.elv = = =0,013m
' Z1p 33
dy —d3 0,018 — 0,013 (3.65)

Yepy = 2 - arctg ( ol )zZ-arctg ( 30,066 ):4,7
38) Ztraty pii pratoku vzduchu lopatkovym difuzorem. Soucinitel ztrat lopatkového

difuzoru byl odecten z tabulky v [7, s. 74] jako &, = 0,22. Ztraty 1ze pak vypocitat ze
vzorce:

c? 342,532 (3.66)
Zrip = §up " = 0,22 = 12906,45 |

39) Parametry na vystupu z lopatkového difuzoru 1ze stanovit po zadani parametru
vystupni rychlosti. Ta se urcuje z poméru 2—4, jenz byl dle [7] ur€en na 0,3.
3

c, =03-c3 =0,3-342,53 = 102,76 m/s (3.67)
T,=T G _ 412,34 102767 _ 407,09 K (9.65)
T 2T T 2-1006 '

40) Polytropicky exponent stlaeni v LD a hustoty na vystupu z LD.

1 " Zip 1,4 12906,45 (3.69)
ns—1 x—1 R(T,—T;) 14—1 287,05 (407,09 — 359,41)
= 2,53
T,\1 407,09\25571 , (3.70)
Pa="Ps (T_g) - (359,41) = 192 kg/m
41) Staticky a celkovy tlak na vystupu z LD.
T\t 407,00283-1 (.71)
D4 = Ps (T_3> = 163992 (359,41) = 224808 Pa
T\ 412,34\ T (3.72)
Dac = Pa <T4) = 224808 (407,09) — 235042 Pa

42) Ohnuti proudu je provadéno na kanale s polomérem vétSim, nez je Sitka kanalu b4<r

(7]

De=D,+2-b, =0,348+2-0,015 = 0,378 m (3.73)

43) Stavové veliCiny na vystupu z kompresoru se urcuji za predpokladu axialniho sméru
vystupu vzduchu (cs= 0), kdy rychlost cs byva v mezich 100 az 120 m/s. Pro zmenSeni
pruméru kompresoru ve vystupnim fezu byla zvolena rychlost stejna jako vstupni,
tedy 130 m/s. Uvazujeme proces bez pfivodu ¢i odvodu tepelné energie, proto Tsc=
Tac= T3c. Polytropicky exponent stlaeni n4 je dle [7] ur€en 1,75.

cé 1302 (3.74)
Ts =Ts. — 2_(,'13 = 412,34 — 51006 =403,94 K
To\aT 403, 94\, T (3.75)
Ps = P4 <74> — 224808 <407,09) — 220768 Pa
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Ps 220768

Ps = R T, ~ 287,05 - 403,94
44) Rozmeéry vystupu v fezu 5-5 z rovnice kontinuity vychaze;ji:

=19 kg/m?

(3.76)

m 2,33 (3.77)
As = = = 0,0093 m?
5T hecs 19130 m
As 0,0093 (3.78)
D5i = DSS — o DSS = 0,378 — m = 0,371 m
Dge =2:Dss—Dg; =2-0,378—-0,371 = 0,386 m (3.79)
45) Celkovy tlak na vystupu z kompresoru
V4 »
= (Tsc)m = 220768 (412’34)1'4_1 = 237137 P o
Pse=Ps\7) = 403,94 - @
46) Kontrola stlaceni a u¢innosti kompresoru
237137 81
gy = D5€ — = 4,38 (3.81)
Poc 54050
%=1 14-1 (3.82)

g % —1 43817 —1
Mee = "pse | ~ 237137 _
Poc 54050

= 0,86
1

Zatimco v predchozich vypoctech bylo pocitano s konstantnimi hodnotami velicin,

predevsim pak cp, nasledujici tabulka vysledkti obsahuje hodnoty ziskané v programu EES,
ktery s hodnotami pracuje jako s proménnymi veli¢inami. To vysvétluje odliSnost vysledku
v predchozich rovnicich a v nasledujici tabulce, jelikoz se pravé mérna tepelna kapacita
vzduchu pfi kompresi podstatné méni. Skript je soucasti elektronické piilohy pod nazvem
Vodikovy-motor.EES.

Tab. 2.1 Vysledky iteract vypoctii kompresoru pomoci sofiware EES

Pocetni operace Nke UCinnost &k kompresni pomér ps. tlak na vystupu
Prvotni odhad 0,8 4 216200 Pa
Prvni vypocet 0,866 4,387 223904,5 Pa

Posledni iterace 0,8707 4.4738 242121,86 Pa
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450 2,5
TceI.kO\{a (K] 400 Hustota
p staticky [kPa] [kg/mA3]
p celkovy [kPa] 350 ?
300
1,5
250
200
1
150
100 0,5
50
O O
0 1 2 3 4 5
Tc p stat p celk e

Obr. 3-4 Prubéh teploty, hustoty, celkového a statického tlaku

V uvodu kapitoly byl zvolen radialni typ kompresoru. Podle propocti jeho parametry
nejen vyhovuji pozadavkim, ale jsou Casto i nadhodnoceny. Moznym fe§enim by bylo
zmens$eni jeho rozmért, zvlasté pak priméru obézného kola a difuzort, coz by zmensilo
celkovy Celni prifez, a tak pozitivne ovlivnilo aerodynamické vlastnosti letounu. Pokud by
ani takové upravy nevyhovovaly pfipadnému konstruktérovi letounu, stalo by za zminku
zaménit radialni kompresor za axialni. To by se z ekonomického hlediska mohlo vyplatit u
bezpilotnich dront, které jsou ale vétSinou rozmérove vetsi, a tedy koncipovany na vyssi tahy,
témer urcite by se ale nevyplatil u cvicnych terc, ¢i balistickych stiel, ke kterym je praveé
tento vykonovy rozsah 1kN vyuzivan.
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4 Spalovaci komora
Ve spalovaci komote probiha hoteni paliva, které dodava pracovnimu plynu nezbytnou
tepelnou energii a entalpii. Prace motoru je urCena zejména stabilitou hofeni a palivova
ekonomie je pfimo zavisla na dokonalosti spalovani. Krom zakladnich pozadavki,
aplikovanych na vSechny ¢asti motoru, jako jsou napf. levna vyroba, dlouhy resurs ¢i
snadna udrzba, pozadujeme od spalovacich komor:

a) zajisténi stability hofeni pfi jakychkoli letovych podminkach a pracovnich
rezimech motoru

b) minimalni rozméry a hmotnost spalovaciho prostoru

¢) co nejvyssi dokonalost spalovani a minimalizace ztrat tepla sdilenim do okoli

d) pozadované rozlozeni teplot na vystupu spalovaci komory musi byt pfes zmény
rezimu letu konstantni

e) minimalizace hydraulickych ztrat

f) jednoduchy a bezpecny start motoru jak na zemi, tak za letu

J ! S ] ] l! b )
u\ BB Q ]/
n q \ P | ani

Obr. 4-1 Spalovaci komora [18]

Spalovaci komora je tvofena tfemi hlavnimi zoénami. V primarni zoné je palivo spalovano
s priblizn€ stechiometrickym pomérem. Dochézi zde tudiz k rychlému spalovani a médium zde
dosahuje vysokych teplot. V druhé zéné€ je do oblasti hofeni vstupuje vzduch, ktery je sem
ptiveden otvory v plamenci. Pro dosahnuti vysoké ti¢innosti hofeni musi vzduch vstupovat ve
spravnych bodech, aby nedoslo k lokalnimu chlazeni plamene, coz by vedlo ke snizeni rychlosti
reakce. V terciarni, nebo také fedici, zon€ dochazi k finalnimu miseni k dosazeni pozadované
vystupni teploty, bez jakychkoli teplejSich proudnic, které by mohly poskodit turbinu.
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Primarni zéna Sekundarni zéna
(15-20%) (30%)
4

Terciarni zona

Hrdlo plamence s vificem

Pl
Palivova tryska amenec

Obr. 4-2 Schéma spalovacit komory [19]

4.1 Komponenty spalovaci komory
Hlavnimi komponentami spalovaci komory jsou:

a)

b)

d)

plast — relativné jednoducha struktura, neni nutno pouzivat specialni zaruvzdorné
slitiny. Plast ale slouzi jako tlakova nadoba, kterd musi ustat tlakové rozdily mezi
vnitinim vysokym tlakem a niz§im tlakem zvenc¢i. Hlavnim faktorem je tedy
mechanické namahani spise nez tepelné.

plamenec — obsahuje zonu hoteni a ptivadi sekundarni a terciarni vzduch. Musi
byt navrzen tak, aby odolal cyklickému tepelnému namahani. Z toho divodu jsou
konstruovany ze slitin odolavajicich vysokoteplotni korozi. I pres pouziti téchto
materiali se plamenec neobejde bez chlazeni, které je dvou typu, filmové a
porézni. Filmové chlazeni bere vzduch z vnéjsku a v podobé filmu ho vstfikuje na
vnitini stranu plamence tésné k jeho sténé. Porézni chlazeni je konstrukéné
narocnéjsi, jelikoz vyzaduje, aby mél plamenec porézni vrstvu, kterou je vzduch
nasavan dovnitf. Vyhodou je vyrovnanéjsi teplotni profil, ¢imz také dosahuje
niz§itho mnozstvi pfisavaného vzduchu (okolo 10 %, oproti 20—-50 % pfi filmovém
chlazeni). Pfisavani mens§iho mnozstvi vzduchu rovnéz umoziuje pouzit vice
vzduchu pro spalovani, coz je preferovano se vzrastajicim pozadavkem na
vysokovykonnostni motory.

palivova tryska — spolu s vifiCem zaji§tuje miseni paliva se vzduchem. Existuji
obecné 4 typy.

vific — zvySuje turbulence vstupujiciho vzduchu, ¢imz zajistuje rovnomérné
smiseni palivovzdusné smeési. U spravné rozvifené smési vznikaji tésné za
primarni zonou zpétné proudy, které zajistuji dokonalé vyhoteni paliva a udrzuji
plamen v chodu bez nutnosti zazehu svickou.
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4.2 Typy spalovacich komor
4.2.1 Trubkova

Obsahuje nékolik trubek, umisténych koncentricky po obvodu prstence, v nichz v kazdé
jednotlivé probiha hoteni.

MAIN FUEL MANIFOLD

COMPRESSOR OUTLET ENGINE FIRESEAL

ELBOW FLANGE JOINT

PRIMARY 7
AR scoor N
)

PRIMARY FUEL MANIFOLD INTERCONNECTOR

Obr. 4-3 Schéma trubkové komory [19]

4.2.2 Trubkové-anularni

Stejné jako trubkova obsahuje ne€kolik po obvodu rozmisténych trubek, v nichz probiha
hoteni. Na rozdil od pfedchoziho typu zde vSak trubky neslouzi jako tlakové nadoby. K tomuto
ucelu jsou na vn&jsim obvodu obklopeny prstencem, ktery uvniti udrzuje pozadovany tlak.

OUTER. AN CASHG DILUTON AR HOLES

Ve
Lo
5
I
INNER Al SN
\

N

= ~ A
SWAL vaNES \ R,
&

/ e o e
PRIVARY P B

AR 5C00 IGNITER FLLG
DIFFUSER CASE

Obr. 4-4 Schéma trubkové-anuldrni komory [19]
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4.2.3 Anularni
Obsahuji jeden kontinualni plamenec a plast’ ve tvaru prstence (anulus).

FLAME TUBE COMBUSTION
OUTER CASING

TURBINE
NOZZLE GUIDE
VANES

/ FUEL MANIFOLD \
TURBINE CASING MOUNTING
COMPRESSOR CASING DILUTION FLANGE
MOUNTING FLANGE AIR HOLES

Obr. 4-5 Schéma anuldrni komory [19]

Vyhodou oproti pfedchozim typtim jsou homologictejsi hoteni, kratsi rozméry, a tedy
niz§i hmotnost méné kontaktniho povrchu. Nejdulezitéjsi vsak je jednotnéjsi teplotni profil
plynt na vystupu a nizsi tlakové ztraty. Nevyhodu v podobé€ narocnéjsiho vyvoje a testovani
vynahrazuje svymi vlastnostmi a v soucasné dobé smétuje vyvoj prave k pouzivani tohoto typu.
Patentovany byly také dvou- a viceanularni typy.

4.3 Bilance spalovaci komory

Hlavnim ukolem provedeni bilance komory je zji§téni hodnot ¢, a ® spalin, které budou
rozhodujici pro dalsi vypocty turbiny. Tyto veliiny jsou zavislé jak na vlastnostech paliva a
vzduchu, tak na jejich poméru ve spalovacim prostoru.

1) Energeticka bilance spalovaci komory obsahuje na jedné strané hmotnostni tok
vychozich latek a jejich entalpii (poptipadé nizs§i hodnoty vyhfevnosti LHV) a na strané
druhé hmotnostni tok produkti a jejich entalpii.

My + Uy + Mg - LHV = 1, - i 4.1)

Po vyjadieni hmotnostniho toku paliva:

Ty = ‘LTIS:II;/_—TZZP S~ 0,013 kg/s (4.2)
2) Hmotnostni tok spalin:
ey = MMy, + Mpar = 2,429 + 0,013 = 2,442 kg/s (4.3)
3) Pii uvazeni molarnich hmotnosti, vypada rovnice chemické reakce nasledovné:
1kg(H,) + 8kg(0,) = 9kg(H,0) 4.4)

4) DalSim parametrem ve vypoctu spalovaci komory je tlak, ktery je, jak bylo zminéno
vySe, ovlivnén ztratami. Ve vysledku tak tlak ve spalovaci komote klesa, coz je
vyjadfeno soucinitelem zachovani tlaku, jenz je definovan jako pomér celkového tlaku
na vstupu ku celkovému tlaku na vystupu, ktery se u soucasnych spalovacich komor
pohybuje mezi 0,93 a 0,97. Zvolena byla hodnota 0,94, ktera realisticky zohlediuje
mensi schopnost motoru utésnit spalovaci komoru.
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Psk = Psc - Os = 242121,86 - 0,94 = 227594,54 Pa 4.5)
5) Meérné tepelné zatizeni komory q'sk je jeden z hlavnich parametra spalovaci komory [8]
av = h (4.6)
sk Vsk

kde Vg, je objem spalovaci komory a g, teplo uvolnéné ve spalovaci komofe.

6) Spalovaci komory v leteckych motorech jsou tepelné zatézovany vice, a to z davodu
uspory mista a zmensSeni objemu spalovaci komory. Zavadi se tedy pojem redukované
meérné zatizeni objemu q'skred, COZ je pomér mérmého zatizeni a tlaku v komote. Pro
letecké spalovaci turbiny se pohybuje mezi (350-800) -103 kW/(m3-MPa), bude
uvazovana konzervativnéjsi hodnota 350 -103 kW/(m3-MPa):

N 4.7
qsk,red -
psk
G5k = sk red gy L 4.9
Gy = LHV - pg (4.10)
] 4.11
Vg = q%" = 0,0047 m? 10
qsk

Tabulka 4.1 Mérna tepelnd kapacita spalin a hmotnostni poméry obsahu spalin

Cp spalin 0, H,0 N,
1086 J/(kg-K) 16,34 % 5,11 % 78,55 %

Parametry spalovaci komory maji na ucinnost celého motoru jeden z nejvétsich vliva.
Bylo by mozné propocitat dalsi parametry specifikujici komoru, to vSak neni pfedmétem této
prace, uvedené veliciny jsou tedy dostacujici.

37



Energeticky ustav Bc. Karel Mikulenka
FSIVUT v Brné Ndvrh proudového motoru do 1 kN tahu s vodikem jako palivem

S Turbina

Plynové turbina je motor, vnémz se tepelna a tlakovd energie pracovni tekutiny
transformuje na praci. K pfemeéneé na kinetickou energii dochazi v systému zuzujicich se kanalt
umisténych pred rotorem, nazyvanych stator i rozvadéci kolo. K pfeméné na mechanickou
praci dochazi v rotoru neboli v ob&zném kole.

0| 1 2|
II . : A
A
T
5 | 1
Lo,
ol [ ] T )| ‘
WZ Uy
Co,
t/ o
W,
S B1
0 J s
‘ us lu
Obr. 5-2 Schéma turbiny Obr. 5-1 T-s diagram turbiny

Plyny proudi v turbiné bud’ ve sméru shodném s osou rotace, takové jsou nazyvany osové
neboli axialni, ¢i ve sméru poloméru, ty jsou nazyvany radialni. Radialni se dale déli na
odstredivé a dostfedivé dle toho, jakym smérem putuje pracovni latka. Radialni turbiny se
vyuzivaji predev§im pro malé hmotnostni prutoky (turbodmychadla aut, v letectvi pak
u riznych agregata, velmi malych lopatkovych motorti nebo po pohon Cerpadel v kapalinovych
raketovych motorech).

Turbiny mohou byt dale déleny na ak¢ni, zvané téz rovnotlakové, i reakCni, zvané
protitlakové. V rovnotlakové turbiné je staticky tlak pred a za rotorem shodny, v pretlakové
turbiné je staticky tlak pted rotorem vyss§i nez za nim. Pomeér tlaki pfed a za rotorem, a tim 1
vyuzity entalpicky spad v rotoru, vyjadiuje stuper reakce.

5.1 Navrh turbiny
Stejné jako v navrhu kompresorové casti motoru je i u té turbinové nutno pocitat s nékolika
pfedem danymi parametry na vstupu do turbiny, jako jsou otacky, teplota a tlak horkych
plynt a hmotnostni tok spalin. Z pfedchozich vypocta v kapitole o kompresoru a spalovaci
komote byly zjistény nasledujici hodnoty:
poc=227594,54 Pa
Toc = 1000 K= 726,85 °C
mgp = 2,442 kg/s
n = 28680 min-

Veli¢iny budou oznaceny indexy, pfi¢emz index 0 znamena stav pred statorem, stav 1 za
statorem a stav 2 za rotorem turbiny.
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5.1.1 Vypocet parametru proudu na stfrednim pruméru

V oboru klasickych parnich ¢i spalovacich turbin je zadano jesté vice parametrii nez v
uvodu kapitoly, napt. stiedni pramér lopatkovani dané z diivodu typizace a unifikace, nebo tlak
za regulacnim stupném z divodu konstrukénich ¢i materidlovych pozadavkd [11]. V obou
ptipadech je pak dale nutno volit dalsi veliCiny ovliviiyjici vypocet, zpravidla dle zkuSenosti
konstruktéra (v prvnim pifipadé volba optimalniho poméru mezi celkovou a obvodovou
rychlosti, v druhém otaCky rotoru). Diky tomu, ze nebyly tyto parametry zadanim nijak
specifikovany, byl volen vypocet pomoci Lavalova Cisla, jak bude dale rozvedeno bodé¢ 4.

1) Vykon turbiny se musi rovnat ptikonu kompresoru. Efektivni prace turbiny lze
spocCitat pfi znalosti mechanické ucinnosti, ktera byva 0,97 az 0,98 [7]. Pro
zvolenou turbinu je pocitano s 0,97.

W, w A

VVeT — ﬂ - (5 )

n n

2) Obvodova rychlost na stfednim praméru.
5.2
W,, (5.2)

Us =
U
0s a;

Kde soucinitel zatizeni p = ~ 75— ReakCni letecké turbiny mivaji uhel a;=22° az 30° a
€1

pomeér % mezi 0,55 az 0,7. Uréeny hodnoty 30° a 0,7.
1
3) Rychlost na vystupu ze statoru [7].
Uss (5.3)

T U
(&1

(&1

4) Lavalovo cislo 4; na vystupu ze statoru, stanovené za piedpokladu, ze neni ze
statoru pfivadéno ani odvadéno teplo.

A, = “ (5.4)
2x
+1
5) Idealni rychlost a Lavalovo ¢islo na vystupu ze statoru. ¢ znaci soucinitel ztraty

rychlosti ve statoru, jenz se u leteckych turbin pohybuje v rozmezi 0,95 az 0,98,
[7] zvoleno 0,96.

'r'TIC

o= Ak (5.5) (5.6)
lid (p ’ id (p
6) Stavové veli¢iny na vystupu ze statoru ze stavové rovnice.
w—1 i (5.7)
P1:P0c‘(1—%+1‘/11id )
p
Pic = : . (5.8)
n—1 N\ x—1
(1-%51 %)
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__Ph (5.9)
p1 = R-T,

7) Stiedni pramér na vystupu ze statoru.

Uys - 60 (5.10)
Dys =
1T - nT
8) Plocha vystupu ze statoru.
m
4, = . (5.11)
pl * C1 * Slnal
9) Délka lopatky statoru.
Ay (5.12)
ll =
1T - DlS
10) Vnitini a vn€j§i praimér na vstupu do rotoru.
Die =Dis + 14 (5.13)
Dli = DlS - ll (5.14)

11) Relativni rychlost na vstupu do rotoru.

2
Uqs Uqs
wy=c¢ [1+ (—) —2—cosa,
€1 €1

(5.15)

12) Volba lopatkovani stupné. Zvoleno lopatkovani dle volného viru, [7] pro néjz plati
nasledujici podminky: ¢4, €24, Wr = konst, Ciy * T, Cyy - T = konst. Pfi
splnéni podminek Ize stanovit uhel.

Dy; 1
tg a1i =tgay D_ll .10
1s
13) Pro zvoleny druh lopatkovani je urcena relativni reakce [7].

- 2 1 <D1i>2 (5.17)
p = cos” ay; D..
14)Je urCena reakce na stfednim pruméru, piicemz p; je zvolen 0,1 z mozného

rozmezi 0 az 0,1. [7]

p=pi+pl—p) (5.18)
15) Adiabaticky spad entalpie na rotoru.
g p (5.19)
02=5 53" 1-,
% p

16) Relativni rychlost na vystupu z rotoru, pro niz byva relativni soucinitel ztraty ¥
pro kratké lopatky 0,9. [7]
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, 5.20
W2 = lIJ Wf + 2h02 ( )

17) Obvodova slozka relativni rychlosti, jejiz vypocet je provadén na pruméru Dis, a
proto je u=uzs=ujs.

W. 5.21
Wou = — - (¢y - cosay — uys) ( )
S

18) Slozky absolutni rychlosti na vystupu z rotoru.

Cou = Woy — Us (5.22)

2 2 (5.23)
Coq = Wpy = Wy — Wy,

19) Uhel absolutni rychlosti na vystupu z rotoru.

c
Cou
20) Stavové veli¢iny na vystupu z rotoru.
c
cy = — 2a (5.25)
sin a,
Wy 5.26
Tye = Toc C_ ( )
D
2
5 (5.27)
T2 = T2 ra—
‘2
H
B ) 2hy, \#-T (5.28)
p2 - pl T1 . Cp
o, = P2 (5.29)
ZTR-T,
21) Plocha na vystupu z rotoru.
m
A, = (5.30)
pz2-¢c- Ty

22) Vybér tvaru kandlu je na uvazeni konstruktéra, poptipade je dano dispozi¢nim
feSenim celého draku létajiciho stroje. [7] V naSem piipadé neni okoli turbiny
nijak specifikovano, a proto byl zvolen kanal s konstantnim vnéjSim primérem
Die=D2e, aby byly rozméry stroje co nejmensi.

a4, (5.31)
Dy = [Dg — T
_ Dy +De (5.32)
2s — T

23) Sitka lopatky h. Pro lopatky kratsi nez 40 mm je pomér % v rozmezi 0,7 az 0,9. [7]
Zvolen pomér 0,8.

h=08-1, (5.33)
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24) Celkovy tlak na vystupu z rotoru.
2 (5.34)

25) Celkova ucinnost turbiny.

1 - T (535)
TOc
TITC = n—1
Pac\
1— (E2¢
(pOC)
5.1.2 Navrh rotorové lopatkové mrize na stiednim priméru
1) Zobrazeni rychlostnich trojahelnikd pro grafické feseni stiedniho uhlu Bm.

;
Bm= 80&

Obr. 5-3 Rychlostni trojuhelnik na strednim priiméru

2) Podle sitky mfize h je stanovena tétiva profilu b. [7]

_h (5.36)
~ sin P,
3) Dle diagramu z [7, s. 277] je stanovena relativni rozte¢ zt; = 0,91, za acCelem

minimalizace ztrat.
4) RozteC miize. [7]

t (5.37)
t=b-—
b
5) Pocet lopatek.
D
R TS (5.38)

6) Pocet lopatek je zaokrouhlen na celé Cislo, nacez je zpétné upravena hodnota t.

5.1.3 Kontrola soucinitelu ztraty rychlosti ve statorové mrizi
1) Dle diagramu [7, s. 277] je pro uhel a1 a pomér % urcen soucinitel profilové ztraty
& =0,03.
2) Ur&eni plochy A1, za predpokladu, Zze vystupni hrana statorové lopatky je shodna
s thlem absolutni rychlosti na vystupu ze statoru ¢, = a;. [7]
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AlTL - Al - sin (8} (5.39)

3) Stanoveni poméru pratocnych ploch.

(Am)z 1 (5.40)

Ay ' Dy

"1+ ()

4) Z tohoto pomeéru lze dle diagramu v [7, s. 286] urcit soucinitele indukovanych
ztrat, jenz pro tento konkrétni vypocet vychazi & = 0,0074.

5) Je urcen teoreticky soucinitel vztlaku. [7]

cotg ay, = COtg et (5.41)
Cyr = 2% sin a,,(cotg ay + cotg ay) (5.42)
6) Indukované ztraty lze spocitat dle [7]:
N i (5.43)
=4 % ' Ssilrr113 Z;

7) Ztraty radialni vuli u statoru nejsou aplikovatelné a vychazi tedy nulové, &, = 0
8) Celkové ztraty statoru se rovnaji sume vSech dil¢ich ztrat.

$e = fp +éi+ém (5.44)

9) Soucinitel ztraty rychlosti. [7]

. (5.45)
= I1+e,

5.14 Kontrola souciniteli ztraty rychlosti v rotorové mrizi

1) Profilové ztraty pro dany pomér% a uhel B odecteme z [7, s. 277]

90—
i L e\ h (5.40)
$ap = |§ —90°+(—90 ﬁl) (f =8, —$ —90°) | =2
14 p B1= 90 BZ p f1=P2 p B1= 0,2

2) Urceni prutocnych ploch na vstupu a vystupu z rotoru orientovanych kolmo
k sméru rychlosti proudnic. [7]

AlTL = Al . Sln (pl (5.47)
AZTL = Az - sin (pz (548)

3) Vypocet poméru patnich a Spicovych praméra.

, D1+ Dy (5.49)
Dl =———
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, _ Die + Dae (5.50)
De=—7—

4) V zavislosti na poméru pruto¢nych ploch a primért lze dle diagramu [7, s. 286]
urcit soucinitel indukovanych ztrat A.

5 (5.51)
Ao 1
A=1 (A ) (D]
in i
1+ ()
5) Teoreticky soucinitel vztlaku [7].
t . 5.52
Cyp = ZE sin B, (cotg By + cotg B,) (5:52)
6) Indukované ztraty rotoru. [7]
2
(5.53)
_ (G sin? B3,
$a1 = % sin3 B,
7) Hodnota vile odhadnuta tak, aby bylo splnéno: [7]
6 =D,s-0,002 (5.54)

8) Teoreticky soucinitel tlaku je jiz znam a pfedpokladame obé&zné kolo bez bandaze,
proto 1ze hodnotu radialni vtle urcit pfimo pomoci: [7]

2 5.55
g = ) Cye | sin? B, ()
m L+, t sin3
2 - T b ﬁm
9) Celkové ztraty v rotorové mfizi.
$2c = $ap + 621 +$om (5.56)

10) Soucinitel ztraty rychlosti. [7]

o 1 (5.57)
1+ €2C
5.1.5 Navrh lopatkovani rotoru

Bylo zvoleno lopatkovani dle volného viru, jak je u leteckych turbin Casta praxe. [7]

1) Rychlosti na vn€j§im pruméru.

v = . e (5.58)
le 1s Dls

Cias = Ciae (5.59)

‘ % (5.60)

C2as = Caae (5.61)
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Dis (5.62)

Coue = Cous *
D
le

, (5.63)
Cie = Cfas + C12ue

(5.64)
Wie = \/Cfas + (Clue - ue)z

, (5.65)
Cre = C22as + C%ue

(5.66)
Wae = \/szas + (Coue — Ue)?
Rychlosti jsou graficky znazornény na rychlostnim trojuhelniku.
u
u
Obr. 5-4 Rychlosti trojuhelnik pro rotor na vnéjsim priiméru
Tabulka 5.1 Hodnoty rychlosti na vnéjSim pritméru v m/s
Ule Clue Cle Wile C2e W2e
407,03 399,17 475,76 258,97 299,17 505,15
2) Rychlosti na vnitinim primeéru.
y " E (5.67)
11 1s Dls
C1as = C1ai (5.68)
c o . % (5.69)
1ul 1us ])1l
C2as = Caai (5.70)
' % 5.71)

, (5.72)
Cii = Cfas + C12ui

(5.73)
Wy = \/Clzas + (Clui - ui)z

, (5.74)
Cri = C22as + C%ui
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(5.75)
Wai = \/C%as + (Coui — up)?
Rychlosti jsou graficky znazornény na rychlostnim trojuhelniku.
W32 W1 C1
C2
u
u
Obr. 5-5 Rychlostni trojithelnik pro rotor na vnitinim priiméru
Tabulka 5.2 Hodnoty rychlosti na vnitinim pruméru v m/s
uii Clui Cli Wii C2i Wi
317,75 511,33 573,12 323,23 299,17 436,43
3) Reakce na vnéjSim prameéru. [7]
L l <D15>Zl (5.76)
Pe = cos” ay; |1 —|=—
Die
Pe = Pi + Pe(1—pi) (5.77)
1200 0,8
Tcelkovd Kl 1000 07  Hustota
p celkovy [kPa] 06 [kg/m"3]
p statick [kPa] 800 05
600 0,4
400 03
0,2
0 0
0 1 2
— ) pc Tc p
Obr. 5-6 Pritbéh teploty, statického a celkového tlaku a hustoty v turbiné
Tabulka 5.3 Vysledné hodnoty urcujicich parametrii turbiny
n otacky 7 ucinnost [, délka stat.lopatky [, délka rot.lopatky
28680 min-! 0,893 29,72 mm 29,68 mm
P2 P2c Tac p2
96 499,9 Pa 101 414,4 Pa 850 K =577 °C 0,4154 kg/m”"3
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6 Tryska

V dnesnich leteckych tryskovych motorech je pouzivana fada druhy vystupnich soustav,
coz je dano druhem motoru (proudovy, turbohiidelovy, raketovy nebo naporovy), umisténim
motoru v draku letadla, pouzitim letounu a jeho rezimy letu. Smyslem trysky je pfeména
tlakové energie v energii kinetickou a vytvoreni tahu, pfi Cemz klesa staticka entalpie pracovni
tekutiny.

6.1 Navrh trysky

p2c=101414,4 Pa, tlak za turbinou, na kterou pfimo navazuje tryska
T2c =850 K =577°C

mg = 2,442 kg/s

1) Zprvu je nutné zjistit, zdali bude proudéni v trysce podkritické, kritické ci
nadkritické, a to podle rovnice pro kriticky tlak. [12]

2 \e1 ©.1)
Pleric = (% + 1)
p
Pkrit = = 62)
P2c

2) Expanzni podil, tedy podil tlaka v okolni atmosféte a v trysce, vychazi nizsi nez
kriticky podil tlakti. Proudéni tedy bude nadkritické, coz znamena, ze bude
v trysce zpracovan jen urcity tlak spalin a zbytek bude vyexpandovan v okolni
atmosfére. [12] Je tedy nutné, nastavit tlak v trysce tak, aby se rovnal kritickému
expanznimu pomeru pii jmenovitém stavu.

p3 = p,krit *P2c (6.3)

3) Vypocet stavu plynu v bodé 3 v trysce pro adiabatickou expanzi ze stavové
rovnice plynda.

x—1
e (6.4)
p ”
Tsi, =Ty (p_zoc)
i3i, = (T34, — 273,15) “Cp (6.5)

4) Vypocet stavu plynu v bodé 3 v trysce pii uvazeni ztrat. Odhad ucinnosti trysky

N = 0,92.
i3 =iy =Nl — i342) (6.6)
i
ok 6.7)
‘p

5) Vypocet hustoty plynu v bod¢ 3.

Ps (6.8)
T3 * R

pP3 =
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6) Rychlost proudéni na vystupu z trysky. [12]

, et (6.9)
" Po\ »
= |——=R T |1— (—)
Ce w—1 2c Dac ]
7) Prutocna plocha trysky lze vypocitat ze zakona zachovani hmotnosti.
m
A, = (6.10)
Ce " P3
8) Prameér trysky.
[ 6.11)
3T I8
9) Tah motoru.
F=A4s-(p3s —po) + (ce —c1) -1 (6.12)
ce vystupni rychlost As plocha prirezu D5 primér F tah
611,5m/s 0,0176 m? 0,149 m 1360,2 kN
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7 Porovnani soucasnych leteckych motora s vodikovym motorem

Myslenka leteckého motoru pohanéného vodikem znovu vstoupila do povédomi vyrobct
letadel a jejich pohond. Tentokrat ne pouze na Grovni vojenského letectvi s cilem dosahovat
vy$siho dosahu a dostupu, ale hlavné v civilnim sektoru, a to v souvislosti se zpfistiujicimi se
normami na emise, zneCistujici zivotni prostfedi spoleCné¢ s obecnym trendem snizovani
uhlikové stopy napii¢ vSemi odvétvimi pramyslu. Nékolik velkych aerolinek se jiz zavazalo
k dosazeni netto nulovych emisi oxidu uhlicitého do poloviny 21. stoleti [13].

Zpusob, jakym je téchto cili dosahovano, vSak v soucasnosti nejde cestou spalovani
vodiku v letadlovych motorech, popfipadé jeho pouziti v palivovych ¢lancich pro pohon
elektrickych motort, kdezto cestou obnovitelného letadlového benzinu (SAF-sustainable air
fuel). Ten je ziskavan z pouzitého oleje na vareni a dalSich odpadnich a zbytkovych materiald.
V porovnani se ziskavanim leteckého benzinu ze surové ropy tak lze tidajné usetfit az 80 %
sklenikovych plynt [14]. Toho by mé&lo palivo dosahnout diky ¢istéjS§imu spalovani, protoze je
palivo pfedem purifikovano hydrodeoxygenaci, ktera palivo zbavuje siry a dalSich necistot,
coz vyrazné snizuje hlavné emise pevnych castic po spalovani. V soucasnosti je dle americké
legislativy SAF pouze pifimichavan do konvencniho paliva v poméru 50:50. Dlivod pro tento
limit je, Ze na té€snéni v nadrzich, které bylo po dlouhou dobu vystaveno fosilnimu palivu, mtze
dochazet k netésnostem. Nicméné aerolinky v Evropé jiz experimentuji se 100% SAF. [13]

Dal§i moznosti je ziskavat SAF pomoci syntézy vodiku a CO». Za predpokladu, ze by
elektrickd energie, potfebna k syntéze SAF a elektrolyze vodiku, byla ziskavana
z obnovitelnych zdroju, bylo by mozné dosahnout uhlikové neutralni Zivotni cyklus paliva.
Jednim ze zpusobu ziskavani CO2 ze vzduchu je DCC (direct carbon capture), tedy ziskavani
plynného oxidu uhlicitého pfimo z atmosféry. Tato metoda je vSak energeticky i ekonomicky
velmi naro¢na, a proto, pokud aerolinky potiebuji splnit kvoty v souvislosti s emisnimi
povolenkami, voli jiné cesty, napt. konzervace lest, ktera realn¢ problém s nadprodukci CO2
netesi. Realisticky tak bude uhlikové neutralni cyklus obnovitelného paliva zaviset na DCC.

7.1 Novodobé projekty letadel na vodikovy pohon

Ambicidzni projekt firmy Airbus nazvany ZEROe ma za cil vyvinout prvni komercni
letadlo na vodikovy pohon do roku 2035. Ve svém vyvojovém projektu experimentuje s tfemi
raznymi konfiguracemi letadel, a sice turboprop, turbofan a BWB (blended-wing body), tedy
tvar letadla kde, trup splyva s kiidlem a neni mezi nimi zfeteln€ rozeznatelna hranice. VSechny
z nich maji hybridni pohon, coz znamen4, ze je vodik jednak spalovan v motoru se spalovaci
turbinou a zaroven vyuzivany v palivovych cClancich pro generaci elektrické energie, ktera
v modifikovaném motoru napomaha htidel, ¢imz je dosazeno vys$si ucinnosti. [15]

“

Obr. 7-1 Turbofan od Airbusu [15] Obr. 7-2 Turboprop od Airbusu [15]

&
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Obr. 7-3 Blended-wing body od Airbusu [15]

7.2  Srovnani vodiku s konven¢nim palivem v leteckém motoru

Spolecnosti jako Airbus nebo Rolls-Royce planuji vyvoj nového motoru, ktery by me¢l
fungovat na vodik s vys$si ucinnosti. Vodik 1ze ale uz nyni pouzit v fadé stavajicich leteckych
motort, divodem, pro¢ se tomu tak zatim ned¢€je, je problém uchovavani vodiku v letadle.
V piipadé€ vyuziti téchto dvou raznych paliv ve stejném motoru je pribéh stavovych velicin
vzduchu v kompresorové ¢asti srovnatelny, tedy motor nasava a komprimuje prakticky stejné
mnozstvi vzduchu. Rozdil nastava v Casti spalovaci komory, kde je vodik diky vyS§Simu
energetickému obsahu spalovan s mnohem vys$sim piebytkem vzduchu. Pokud je hmotnostni
tok vzduchu vystupujiciho z kompresoru konstantni, znamena to tedy pfiblizn€ dvaapulkrat
niz§i spotfebu vodiku oproti kerosinu. [16] Nasledujici obrazek popisuje schéma
turboventilatorového dvouhtidelového motoru Pratt&Whitney 4056 stahem 249,1 kN,
po nichz nasleduji tabulky prabéhd hmotnostniho toku, tlaku, teploty, tepelnych kapacit
a energetickych pomért v jednotlivych ¢astech motoru zvlasté pro kerosin a pro vodik.

coLp SfCTION HOT S?CTIDN

N /7 w7 O\

1g: Exhaust Thrust
AT

HPTMS LPTMS|

[ = =L = [
] o a . _Exkn,exh
B | 82| 3 5 5 = 21| = kg
/ 7 \t\ \
1|2 15| i
] 5 6 £ cc
3 9§ 10 11

FD; LI PPRRRT e S
Fuel |14

Fan Thrust |Exkn,fan

Obr. 7-4 Schéma motoru P14056 [16]
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Tabulka 7.2 Pritbéhy tlakii, teplot a energetickych bilanci v sekcich motoru pro kerosin [16]

Station  Fluid/Work Location m(kg/s) P(kPa) TI(K) CplkifkgK) Exti(kl/kg) Ex*(kj/kg) Ex(kjjkg) Extol(kijkg) Energy flow (kj/kg)
0 Air Ambient 0.00 101.33 28815 100375 0.00 0.00 0.00 0.00 0.00

1 Air Fan inlet 77407 10133  288.15 100375 0.00 11.38 0.00 8806.79 8806.79

2 Air Fan outlet 77407 17225 33860  1.00660 47.87 5.88 0.00 41607.77 44500.33
3 Air Fan Duct inlet 645.06 17225 338.60 1.00660 47.87 5.88 0.00 34673.23 37083.70
4 Air Fan Duct outlet 64506 16675 33750 100651 45,02 7.92 0.00 34146.97 3766095
5 Air LPC inlet 12901 17225 33860 100660 47.87 5.88 0.00 6934.54 7416.63

6 Air HPC inlet 12901 261.82  399.50 101301 95,93 7.37 0.00 13327.19 15847.25
7 Air HPC outlet 129.01 303192 83850 1.10687 549.55 1.57 0.00 71100.82 82624.70
8 Air Cooling air 12.90 3031.92 83850 110687 549.55 1.57 0.00 7110.08 8262.47

9 Air Cooling air 12.90 294096 93545  1.12802 62596 0.59 0.00 8083.17 9889.52
10 Air Cooling air 12,90 51045 1103.65 1.15602 629,13 6.00 0.00 8193.71 12805.62
11 Air Cooling air 12.90 10445 86285 111242 29026 7.83 0.00 3845.67 8752.70
12 Air Cooling air 1290 103.93 855.52 1.11076 284.01 1023 0.00 3795.88 8660.11
13 Air CC inlet 11611 303192 83850  1.10687 549,55 1.57 0.00 63990.74 74362.23
14 Fuel 2.85 2500.00 298.15 0.00 0.00 45806.98  130549.89 122903.40
15 Combustion gases  HPT inlet 11896 294096 1505.15 1.29724 124234 0.59 0.00 147858.08 197936.27
16 Combustion gases LPT inlet 11896 51045 1103.65 1.22634 660.71 6.00 0.00 79310.15 127311.46
17 Combustion gases LPT outlet 11896 10445  862.85 117117 30548 7.83 0.00 37271.70 86738.61
18 Combustion gases  ED outlet 11896 103.93 85552 116942 298,92 10.23 0.00 36775.18 85824.12
19 Mechanical work 67708.71
20 Mechanical work 66777.45
21 Mechanical work 44625.78
22 Mechanical work 44124.16
23 Mechanical work 35693.53

Tabulka 7.1 Pritbéhy tlaku, teplot a energetickych bilanci v sekcich motoru pro vodik [16]

Station  Fluid/Work Location ni(kg/s) P (kPa) T(K) Cp (kifkgK) ExPhiklfkg) Exk(kjfkg) Ex™(kj/kg) Ext°@l(kj/kg) Energy flow (kj/kg)
0 Air Ambient 0.00 101.33 288.15 1.00375 0.00 0.00 0.00 0.00 0.00

1 Air Fan inlet 77407 10133 288.15 1.00375 0.00 11.38 0.00 8806.79 8806.79

2 Air Fan outlet 77407 17225 33860 1.00660 4787 5.88 0.00 41607.77 4450033
3 Air Fan Duct inlet 64506 17225 33860 1.00660 4787 5.88 0.00 3467323 37083.70
4 Air Fan Duct outlet 64506 166.75  337.50 1.00651 45.02 7.92 0.00 3414697 37660.95
5 Air LPC inlet 129.01 17225 33860 1.00660 47.87 5.88 0.00 6934.54 7416.63

6 Air HPC inlet 129.01  261.82 399.50 1.01301 95.93 737 0.00 13327.19 15847.25
7 Air HPC outlet 129.01 303192 83850 1.10687 549.55 1.57 0.00 71100.82 82624.70
8 Air Cooling air 12.90 303192 83850 1.10687 549.55 1.57 0.00 7110.08 826247

9 Air Cooling air 12.90 294096 895.15 1.11956 592.44 0.59 0.00 7650.73 9205.26
10 Air Cooling air 12.90 51045 1051.50 1.14883 582.16 6.00 0.00 7587.76 1193031
11 Air Cooling air 12.90 10445 82246 1.10314 25854 7.83 0.00 3436.49 8074.62
12 Air Cooling air 12.90 103.93 816.96 1.10185 253.90 9.93 0.00 3403.67 8009.86
13 Air CCinlet 116.11 303192 83850 1.10687 549.55 1.57 0.00 63990.74 7436223
14 Fuel 1.03 2500.00 298.15 0.00 0.00 134778.00 138674.43 122903.30
15 Combustion gases  HPT inlet 117.14 294096 1420.15 139069 123593 0.59 0.00 14484292 197536.12
16 Combustion gases  LPT inlet 117.14 51045 1051.50 130128 652.37 6.00 0.00 77119.40 127102.11
17 Combustion gases  LPT outlet 117.14 10445 82246 1.23825 290.10 7.83 0.00 34899.31 8633235
18 Combustion gases ED outlet 117.14 10393 816.96 1.23675 284.89 9.93 0.00 34535.16 85636.46
19 Mechanical work 67708.96
20 Mechanical work 66777.45
21 Mechanical work 44625.44
22 Mechanical work 44124.16
23 Mechanical work 35693.53

Jak 1ze z prabéhu vidét, celkova energeticka ucinnost motoru klesa z puvodnich 26,9 %
pro kerosin na 24,3 % pro vodik, coz je stale relativné uspokojivy vysledek, vezmeme-li
v uvahu, Ze byl motor primarné konstruovan pro kerosinové palivo a vétsina ztrat se odehravala
prave ve spalovaci komore, ktera byla navrzena pro spalovani kerosinu. Modifikace, potiebné
pro zvySeni této ucinnosti, by musely brat v uvahu vlastnosti spalovani vodiku, mimo jiné vyssi
rychlost Sifeni vodikového plamene, niz§i vzdalenost vyhasnuti od stény spalovaci komory.
Dalsi konstruk¢ni modifikace, potfebné pro vyuzivani vodiku by byly naptiklad vyménik tepla,
kde by se kapalny vodik pfeménil na plynny.

Podobného vysledku dosahla studie, jez pouzila pro srovnani paliv jednoproudovy motor
firmy General Electric J79-GE-17. Oproti motoru PT4056 vsak celkova energeticka ucinnost
vzrostla z pavodnich 2854 % pro JP-8 (kerosin vyuzivany ve vojenském sektoru)
na 30,73 %. [17]
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ZAVER

Vypocty kompresoru a turbiny vyzadovaly pfedpoklad nékolika zadanych veli¢in, které
byly nésledn¢ iteracné ovéteny. Prvni iterace byla provedena v tabulkovém procesoru Excel
proidealni plyn, pfesny vypocet pro termodynamicka data redlného plynu pak v programu EES.
Vybér radialniho kompresoru byl z hlediska dosahovaného stlaceni vhodny, stejné jako
konstrukéni usporadani turbiny. Tryska je jednoducha konfuzorova bez moznosti zmeény
geometrie, do niz byla vloZena hubice, aby zména pruméru motoru byla po jeho délce
rovnomérna. Lze podotknout, ze dle vypocitanych hodnot je motor mirné predimenzovan
a spliiuje tak nad miru ofekéavani, dané zadanim. V realné praxi se vSak vypocitané hodnoty
malokdy shoduji s hodnotami namérenymi pfi testovaci fazi vysledného produktu, a to proto,
ze je z technologického hlediska obtizné vyrobit komponenty presné dle konstrukéniho zadani.
Mirné vyss§i kompresni pomér a mérny tah trysky tak vyhovuji potfebam prace. V porovnani
s dosavadnimi typy motort shledavame, ze konstruk¢ni odliSnosti nejsou vyrazné a podstatna
zmeéna nastava az pii konstrukci samotného letounu, pro néjz musi byt vyfeSena otazka
skladovani vodiku s velmi nizkou hustotou, coz je spolu s ekonomicky naroénym ziskavanim
vodiku a nedostacujici infrastrukturou jeho hlavni nevyhodou. Vyhodou vs§ak zastava pfiznivy
vliv z hlediska ekologie pii vyuZiti obnovitelnych zdroju a jeho vysoka energeticka hustota.

Z logistickych a ekonomickych davodi 1ze konstatovat, ze budoucnost vodiku v letectvi
bude predevsim zaviset na jedné stran¢ na ekonomicnosti prechodu na vodik, potazmo na tom,
budou-li vyvinuty efektivnéjsi technologie k jeho ziskavani a skladovani, a na strané druhé
legislativa zvlasté zapadnich zemi, které se snazi prosadit uhlikové neutralni politiku. Pokud
v téchto dvou smérech nedojde k zasadni zmeéné, je pravdépodobné, ze se budoucnost letectvi
bude ubirat spiSe cestou biopaliv, které nevyzaduji zasadnéjsich investic do infrastruktury.
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SEZNAM POUZITYCH SYMBOLU A ZKRATEK

Symbol Velicina Jednotka
m Hmotnostni pratok kg/s
A Plocha m?

b Sitka difuzoru m
BPR Bypass Ratio - obtokovy pomeér
c Absolutni rychlost m/s
Cp Meérna tepelna kapacita za konstantniho tlaku J-K 1 kg™t
D Primér M
EES Engineering equation solver
Ex Exergie — vyuzitelna Cast energie ]
Ex Exergie chemicka Ji
Ex 0 Exergie kineticka ]
ExPh Exergie fyzikalni ]
F Tah N
i Entalpie ] kg™t
) Délka lopatky m
LHV Niz8i hodnota vyhtevnosti
M Machovo ¢islo -
p Staticky tlak Pa
P. Celkovy tlak Pa
0 Teplo Ji
q Zatizeni spalovaci komory kW/m?/MPa
R Méma plynova konstanta J K1 kg™?!
s Entropie Kt
SAF Sustainable air fuel
T Staticka teplota K
t Cas s
T, Celkova teplota K
u Unasiva rychlost m/s
UAV Bezpilotni letoun
USAF Americké letectvo
v Rychlost m/s
Vv Objem m?
W Prace J
w Relativni rychlost m/s
Z Pocet lopatek -
z Ztraty Ji
0 Mezilopatkova vile m
A Rozdil -
n U&innost -
n Viskozita Ns/n¥
A Soucinitel tfeni -
n Polytropicky exponent -
n Otacky min~t
a Uhel absolutni rychlosti °
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Soucinitel tfeni disku -
Uhel relativni rychlosti
Kompresni pomér -
Skluz -
Soucinitel ztrat -
Hustota kg/m3
Stuperi reakce -
Soucinitel zachovani tlaku -
Tloustka lopatky m
Rychlostni soucinitel -

Uhel stredni kiivky lopatky °
Poissonova konstanta -

XS NQP P V™wE|m DR
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