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ABSTRAKT

Této praca je rozdelena na dve Casti. Prva Cast’ sa zaoberd historickym vyvojom a zakladnym
rozdelenim pradovych motorov, nasledne ich konstrukciou a termodynamikou. Druhd cast’ je
zamerana predovsetkym na nové trendy vo vyvoji, ¢i uz sa jedna o 3D tla¢ alebo alternativne
paliva v leteckom priemysle.

KrUCOVE SLOVA

Pradovy motor, G¢innost’, 3D tlac lopatiek, alternativne paliva

ABSTRACT

The thesis is divided into two parts. The first part deals with the historical development and
the primary division of jet engines followed by their construction and thermodynamics. The
second part mainly focuses on new trends in the development, the 3D printing and alternative
fuels used in the aviation industry.

KEYWORDS
jet engine, jet engine efficiency, 3D printing of rotor and stator blades, alternative fuels
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T

Uvod

V leteckom priemysle sa mézeme stretnut’ s velkou Skalou motorov. Motory mdézeme delit’
podrla koncepcie, €i uz sa jednd o motory piestové alebo prudové, podla pouzitého paliva alebo
vykonu. Velka vécSina leteckych pohonnych jednotiek pouziva kerozin, ale mozeme sa
stretntt’ @] so vznetovymi pohonnymi jednotkami ako napriklad jednotka RED AO03, ktora
presla certifikaciou v decembri 2014 a ktora bude pohanat’ cviéné lietadla typu Jak — 152.

Velky vzostup leteckého priemyslu za posledné storoCie dal moznost’ vyvoju prudového
motoru, vd’aka ¢omu sa letecka doprava stala neodmyslitel'nou stucastou nasich Zivotov.
Jednoznacne to vyplyva zo Statistik z roku 2018, ktoré tvrdia, ze sa uskuto¢nilo skoro 40
milionov obchodnych letov, priCom bolo prepravenych viac nez 4 miliardy pasazierov.
Zaroven sa Vv tomto roku podarilo dospiet’ k celkom nizkemu pomeru nehdd na pocet letov a to
jedna nehoda na 2,54 miliona letov [35].
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Graf 1: Statistiky nehéd v obdobi 2009 - 2018 [35]

Tento rok sa takto stal druhym najbezpecnejSim rokom, co sa tyka poctu nehdd za
poslednych 10 rokov. Z grafu jednoznaé¢ne vidno, ze najbezpeénej$im rokom leteckej dopravy
bol rok 2017 s celkovym poc¢tom nehod 10. Pokial’ ide o civilné letectvo, len v roku 2018 bol
vyuzity vzdusny priestor Ceskej republiky vyse 912 000 krat [35]. Ked’Ze &isla ako poéty letov,
prepravenych pasazierov atovaru kazdorocne stupaju, kladie sa velky doraz na emisie,
spotrebu paliva a celkovu Géinnost’ motorov. Letecka doprava kazdoroéne prispieva dvoma
percentami celosvetovej produkcie emisnych plynov a preto sa zacalo s vyvojom alternativnych
leteckych paliv na baze rastlinnych olejov.
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1. Historia a vyvoj leteckych motorov

Akokol'vek sa zda byt’ tryskovy pohon objavom 20. storocia, v skuto¢nosti je znamy uz od
staroveku. Prvé znamky tryskového pohonu pochédzaju okolo roku 100 pred nasim letopoctom.
Ide o zariadenie zname ako Heronova gula — aerolipila — primitivny parny stroj, ktory bol
prvym zariadenim vyuzivajicim princip reaktivnych sil (obrazok 1) [1, 3].

i

I
\

Obrdzok 1: Heronova aerolipila [3]

Princip spocival v tom, Ze s€asti naplnena nadoba vodou bola zohrievana az do bodu varu vody.
Para bola vedena cez tuby do gulového ramu na dutom hriadeli. Dvoma vystupnymi tryskami
situovanymi na opacénych strandch gule, smerujicimi opaénymi smermi, pradila vysokou
rychlost'ou para, ktora roztacala gul'ovy ram, okolo jej osi, ktora prechadzala cez duty hriadel’.
Jednym z d’alSich dokazov o znalosti tryskového pohonu su pokusy s raketami, ktoré sa
datuja do 12. storocia [3].

V roku 1680 anglicky fyzik a matematik sir Isaac Newton navrhol a skonstruoval samohybny
parny voz na principe tryskového pohonu (obrazok 2). Tento voz je vynikajucou ukazkou
treticho pohybového zakona: ,Kazda akcia vyvola rovnako velku reakciu opacného smeru’.
Bohuzial’ kvoli nadmernej hmotnosti vozu pokus zlyhal [1, 4].
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Obrazok 2: Newtonov samohybny voz [1]

Na konci 18. storoc¢ia Angli€an John Barber si nechal patentovat’ turbinovy motor, ktory
vyuzival termodynamicky cyklus modernych turbin. Tento motor sa skladal z
cerpadla s kompresorom, spal’ovacej komory a turbinového kolesa, ¢o st zdkladné komponenty
dnes$nych motorov. Jeho motor vSak nebol nikdy postaveny [3]. O necelych sto rokov neskor
Laval vyvinul takzvani Her6novl reakénu turbinu, pouzivanu pre skoré vodné turbiny. O par
rokov neskdr vyvinul impulzni parnt turbinu, ktora vyuzivala prudy pary otacajuce veniec
lopatiek montovanych na otdcajuci sa hriadel’ [2, 3]. Na prelome 19. a 20. storo¢ia nastal
rapidny vyvoj parnych a plynovych turbin. Napriklad v roku 1891 Charles Parson vyvinul prva
parnt turbinu skladajucu sa z dvoch oddelenych komponentov a to z kompresoru a turbiny. Na
zaCiatku 20. storo¢ia bola turbina rovnakého konsStrukéného principu namontovana v
elektrarni v Chicagu o vykone 25 MW [4]. Zatial’ ¢o parné turbiny svoje praktické vyuzitie uz
nasli, pradové motory to eSte len cakalo.

Pociatky vyvoja pradovych motorov, tak ako ich pozname dnes, zacali v tridsiatych rokoch 20.
storocia. Konstruktéri piestovych motorov v druhej svetovej vojne neboli schopni uspokojit’
poziadavky konStruktérskych lietadlovych firiem na stale vd¢si vykon motorov. Piestové
motory boli prili§ tazké, vel'ké a zlozité a d’alSie zvySenie vykonu nebolo v podstate mozné.
Cize pomer vykonu motoru k hmotnosti lietadla bol maly.

V roku 1930 si nechal F. Whittle patentovat’ princip pradového motoru. Jeho motor mal
radidlny kompresor arevers — flow spalovacie komory (tok vzduchu v komorach
bol v opaénom smere ako vtok vzduchu do motora) (o0brazok 3)[3].

BRNO 2019 11



Obrdzok 3: Pridovy motor Franka Whittla [4]

Avsak v Nemecku bol vyvoj pradového motoru rychlejsi a vzlet prvého pridového lietadla
nastal uz v roku 1939. Bolo to experimentalne lietadlo Heinkel He 178 (obrazok 4) s motorom
prof. Von Ohaina [1]. Najznamejsie nemecké pridové lietadlo pocas druhej svetovej vojny,
Messerschmitt Me — 262 Schwalbe (obrazok 6), pohanané dvojicou motorov Jumo 004
(obrazok 5), vykonalo prvy vzlet v polovici jula 1942. Toto lietadlo dokazalo dosiahnut
rychlost’ az 880 km/h. Do konca marca 1945 bolo celkovo vyrobenych skoro 6000 tychto
motorov [6].

Obrdzok 4: Heinkel He 178 [7]
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Obrdzok 5: Detailny zdber na kompresorovu cast motora Jumo 004 [6]

V rovnakom c¢ase ale na britskych ostrovoch firma Rolls — Royce prebrala vyvoj a produkciu
Whittlovho motoru. Lietadla britskej konstrukcie Gloster meteor 1 (obrazok 7), do ktorych boli
montované vysSie spomenuté motory, boli zaradené do prevadzky RAF (Britského kralovského
letectva) v roku 1944 [3, 10].

Obrdzok 6: Messerschmitt Me 262 Schwalbe [8]
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Obrazok 7: Gloster Meteor [10]

Pocas druhej svetovej vojny zacali s vyvojom vlastného pradového motoru aj v USA. General
Henry H. Arnold vybral pre tito Glohu firmu General Electric vd’aka vel'kym sktsenostiam
tejto firmy vo vyvoji turbokompresorov pre lietadlové piestové motory. Prvy motor sa im
podarilo zostavit' a otestovat’ v marci 1942. V Rusku pracoval na vyvoji konstruktér A. M.
Ljuka a v roku 1941 si nechal patentovat’ princip dvojpradového motora, ale vojna vyvoj
spomalila aaz vroku 1944 sa vyvoj posunul dalej. Dokon¢il ho vroku 1947.
Motor s oznacenim TR — 1 (obrazok 8 a 9) mal axialny kompresor a bol montovany do lietadiel
Suchoj Su—1111, 6].

Obrazok 8: Rusky prudovy motor TR -1 [6]
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Obrdzok 9: Prierez motoru TR - 1 [6]

Po tom, ako sa tieto motory stali komercne pristupné, niekol’ko d’alSich konStrukénych firiem
zaCalo okamZite s vyvojom vlastnych pradovych motorov. Ide o firmy ako Pratt & Whitney,
Honeywell, VVolvo, Solar a d’alsie. Od tej doby technika pradovych motorov presla barlivym
vyvojom [3, 4]. Tento vyvoj je vS§ak obmedzovany a limitovany stavom a troviiou technologie
a metalurgie. Uroveti technologie uréuje vyrobné metody, teda aj cenu a Groviiou metalurgie
uréujeme pouzité materidly, teda aj Zivotnost. V dneSnej dobe su pradové motory
najrozsirenejSia a najefektivnejSia metdda lietadlovych pohonov, objavujuc sa vo forme
turbokompresového jednopradového, turbovrtulového, turbodmychadlového dvojpradového
alebo propfan motoru [3, 6].
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2. Rozdelenie prudovych motorov

Existuje vela druhov prudovych motorov, ktoré sa rozdeluji podla ich vyuzitia,
tilohy a konstrukcie. Hlavné rozdelenie je na kompresorové a bezkompresorové [1]. Dalej ich
mdzeme rozdelit’ na tie, co maju pridavné spal'ovanie a tie ¢o pridavné spalovanie nemaju [6].
V leteckom priemysle sa pouzivaji prevazne kompresorové motory, u ktorych pozndme
existenciu  Styroch  druhov  prudovych motorov: turbokompresorovy (turbojet),
turboventilatorovy (turbofan), turbohriadel’'ovy (turboshaft) a turbovrtulovy (turboprop) [2, 6].

2.1. Bezkompresoroveé

2.1.1. Naporovy motor

Predstavuje najjednoduchsi typ pradového motoru (obrazok 10). Zakladom tohto motora je
zuzujuca sa trubka otvorena na oboch koncoch, do ktorej sa vstrekuje palivo [3]. Vzduch je
nasavany urCitou rychlostou do difazoru, kde dojde k jeho spomaleniu a zvySenie jeho
tlaku a pri priechode spal’'ovacou komorou je vstreknuté palivo. Tym sa uvol'ni vel’ké mnozstvo
tepelnej energie, nasledne prudko vzrastie teplota spalin, ktoré vychadzaji cez zuzujicu sa
trysku. Z tohto popisu jasne vyplyva, ze tento druh motora nepracuje v pokoji, preto sa tento
druh motora prakticky nepouziva [1, 9].

Inlet Fuel injection
(M>1)

Nozzle
Flame holder (M=1)

Compression Combustion Exhaust
(M<1) chamber (M>1)

Obrdzok 10: Schéma pulzného motora [9]
inlet — vstupny otvor
compression - kompresia
fuel injection — vstrekovanie paliva
combustion chamber — spalovacia komora
nozzle — tryska
exhaust — spaliny
M —machovo cislo
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2.1.2. Pulzny motor

Je to v podstate naporovy motor opatreny ventilmi réznej konsStrukcie hned za difizorom
(obrazok 11). Po otvoreni ventilov sa nasaje ur¢ité mnozstvo vzduchu. Zhorenim paliva
Vv spal’'ovacej komore dojde k zvyseniu tlaku, Co spdsobi zatvorenie ventilov. Spaliny nasledne
pradia cez vytokovu trysku do atmosféry, tym ddjde k poklesu tlaku. To sposobi otvorenie
ventilov a nasatie d’alSiecho mnozstva vzduchu. Tento typ motora dokaze pracovat’ aj v pokoji
pomocou nadoby so stlacenym vzduchom. Charakteristicky zvuk tychto motorov je hluk
podobny dvojtaktnému motoru [1, 6].

TLAKOVANI
(ventil ctevien)

ZAPALENI
{ventil uzavfien)

PRODLUZOVACI ROURA A

-
PRIV OD PALIVA VYSTUPNITRY SKA

VSTUP VZIDUCHU SPALOVACI KOMORA
PULZACN MOTOR

Obrazok 11: Schéme pulzacného motora [6]

2.1.3. Raketovy motor

Naporovy a pulzny motor potrebovali k svojej ¢innosti kyslik alebo atmosféricky vzduch. Na
rozdiel od nich raketové motory nie su zavislé od kyslika respektive atmosférického vzduchu.
Vd’aka tomu sa m6Zu pohybovat’ mimo atmosféru. Raketové motory podl'a druhu paliva delime
na motory na tuhé palivo a motory na kvapalné palivo [1, 6].

Raketové motory na tuhé palivo

Raketové motory na tuhé palivo su najjednoduchsim typom raketového motoru, lebo je tvorené
len spalovacou komorou a tryskou. Skoro celu spalovaciu komoru vypliuje palivo v tuhej
forme, ktorého povrch je tvarovany podla poziadaviek kladenych na sposob odhorievania
paliva. Tieto motory st vel'mi spol'ahlivé vd’aka absencii pohyblivych sucasti. Pouzivaju sa na
pohon réznych rakiet, vratane pomocnych rakiet pre skratenie drahy vzletu lietadla [1].

Raketové motory na kvapalné palivo

Tieto motory st podstatne zlozitejSie ako motory na tuhé palivo (Obrazok 13). Kvapalna
pohonna hmota a okysli¢ovadlo sa vhanaji pomocou odstredivych ¢erpadiel alebo len tlakom
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inertného plynu do spalovacej komory. Spalovacia komora atryska su vysoko
tepelne a mechanicky namahané, a preto su chladené kvapalnym palivom. Odstredivé ¢erpadla
st pohanané parnymi turbinami, pre ktoré sa para vyraba rozkladom peroxidu vodika alebo
manganistanu draselného. Vzhl'adom k vysokému eréznemu namdhaniu hnacej trysky byva
tryska oblozena grafitom alebo inym keramickym povlakom. K vznieteniu paliva dochadza
chemickou reakciou s okyslicovadlom bez pouzitia elektrickej ¢i inej iskry (obrazok 12).

NADRZ SPALOVACI  HNACI
KAPALNEHO PALIVO  KOMORA  TRYSKA

l_ z

NADRZ PALIVOVE CHLAZENI TRYSKY
OKYSLICOVADLA  TRYSKY PALIVEM

RAKETOVY MOTOR NA KAPALNE POHONNE HMOTY

Obrdzok 12: Schéma raketového motora na kvapalné palivo [6]

Obrdzok 13: Raketovy motor na kvapalné palivo, ktory bol pouzivany do raketoplanov [20]
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2.2. Kompresorové

2.2.1. Turbokompresorovy motor (turbojet)

Tento druh motoru je najjednoduchS§im a najstar§Sim turbinovym motorom. Ako bolo
spomenuté v predoslej kapitole, prvé experimenty zacali eSte pred zacatim druhej svetovej
vojny.

Pri vstupe vzduchu do motora vzduch vstupuje cez diftizor, ¢o spdsobi znizenie rychlosti
vzduchu a zvysenie tlaku vstupného vzduchu. Nasledne vzduch vstupuje do kompresoru (bud’
radidlneho alebo axidlneho), kde je zvySovana jeho hustota. Tento proces je sprevadzany hlavne
zvySenim tlaku a miernym zvySenim teploty. Akondhle je vzduch stlaceny na vysoky tlak,
vstupuje do spalovacich komor prevazne, kde je spalované vstreknuté palivo, pricom tlak
vzduch ostdva rovnaky. Turbina, ktora je umiestnend za spalovacimi komorami, je
pouzivand na extrahovanie Casti energie z pradiaceho vzduchu na pohananie kompresoru.
Abyto bolo mozné, turbina akompresor st na jednom hriadeli. Nakoniec horuce
spaliny o teplote okolo 1500 Kpradia cez trysku. To spdsobi zvySenie rychlosti
spalin a produkciu tahu motora [2, 3]. Typickym prikladom takéhoto motora je motor
ceskoslovenskej vyroby Walter M 701 (obrazok 14), ktory bol montovany do lietadiel L — 29
Delfin [6].

Obrdzok 14: Ceskoslovensky motor M 701 s radidlnym kompresorom [6]

Pri konfigurécii dvojhriadel'ového motora je podstata fungovania rovnaka. Motory s touto
konfiguraciou su viac zlozité ako jednohriadelové, ale na druhej strane maji lepSie
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charakteristiky. Tieto motory maju dva za sebou oddelené kompresory a dve za sebou oddelené
turbiny ulozené na dvoch réznych hriadeloch (obrazok 15). Prvy kompresor sa nazyva
nizko — tlakovy. Je pohanany nizko—tlakovou turbinou a ta je spolu s kompresorom uloZend na
spolo¢nom hriadeli. Druhy kompresor vysoko-tlakovy je pohanany vysoko—tlakovou
turbinou a spolu st tak isto ulozené na spolo¢nom hriadeli. Vysoko — tlakovy hriadel’ sa otaca
podstatne rychlejsie ako nizko—tlakovy [3]. Dobrym prikladom motora s touto konfiguraciou je
motor od spolo¢nosti Pratt & Whitney s oznacenim J52 — P408 (obrazok 16), ktory dokaze
vyvinut tah o velkosti 50 kN.

INTAKE COMPRESSION COMBUSTION EXHAUST

Air InIet/ Combustion Chambers Tubme

Cold Section Hot Section

Obrazok 15: Schéma dvojhriadelového motora [11]
cold section — studend cast
hot section — horuca cast
air inlet — vtok vzduchu
intake — nasdvanie
compression — kompresia
combustion chambers — spalovacie komory
combustion — spalovanie
turbine — turbina
exhaust — spaliny

Obrazok 16: Dvojhriadelovy motor Pratt & Whitney J52 - P408 [12]

Turbokompresorové motory s pridavnym spalovanim maji  mozZnost okamZite]
akceleracie a zvySenie tahu motora az 040 — 60 % vdaka pridavnym tryskdm, ktoré su
umiestnené za turbinou (obrdzok 18). Takému spal’ovaniu sa tiez hovori forsdz. Tento druh
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spalovania sa pouziva hlavne v militaristickom letectve a ako vysledok vsetky nadzvukové
stihacie lietadla maju pridavné spalovanie. Pridavné spalovanie zvySi teplotu a objem
spalin, ¢o spOsobi vyrazné zrychlenie pridenia spalin z trysiek a aj zvySenie tahu motora.
Avsak pouzivanie pridavného spalovania je vel'mi termodynamicky neefektivne a aj velmi
hlu¢né, preto sa to pouziva iba na kratkodobé potreby, ako na priklad pri Startovani lietadla
alebo pri prenasledovani lietadla inym nepriatel’skym lietadlom alebo pri akrobacii. V civilnom
letectve sa pridavné spalovanie nepouziva. Vynimkou boli motory Rolls — Royce / Snecma
Olympus 593 (obrazok 17 a 18), pouzivané v lietadlach Concorde, ktoré dokazali vyvinat
tah az 170 kN so zapnutym pridavnym spal'ovanim [3].

Niffuser

Obrdzok 18: Schéma turbokompresorového motoru s pridavnym spalovanim [3]
diffser — difuzor
compressor — kompresor
S —stator
R —rotor
combustor — cpalovacia komora
turbine — turbina
afterburner — pridavné spalovanie
nozzle - tryska

2.2.2. Turboventilatorovy motor (turbofan)

Turboventilatorovy alebo tiez dvojpradovy motor predstavuje najrozsirenejsi druh pouzivaného
pradového motora v sucasnosti (Obrazok 19). Tento druh motora je taz§i ako
turbokompresorovy, ale je ekonomickejsi, Co sa tyka spotreby paliva. Tieto motory st
rozpoznatel'né vd’aka ventilatoru, ktory moze dosahovat’ v priemere az 3 metre a je na prednej
Casti motora. Tieto motory si vZdy viac hriadel'ové a to preto, lebo na pohananie ventilatoru
treba samostatny hriadel’, ktory tieZ pohana aj nizko — tlakovy kompresor s vel'kym priemerom.
Vzduch vstupujuci do nasdvania motora je po prejdeni sekcie ventilatora rozdeleny na dva
prady vzduchu. Cast’ vzduchu obteka okolo jadra a expanduje bud’ zo samotnej vytokovej
trysky a vytvara takzvany studeny t'ah alebo po obteCeni jadra sa spaja so zvySkom vzduchu,
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ktory pradi cez jadro motora (nizko — tlakovy kompresor, vysoko-tlakovy kompresor,
spalovacie komory a turbiny) ato zapri¢iluje zvySenie hnacej Uc¢innosti. Pre tento druh
motora je charakteristicky takzvany obtokovy pomer alebo bypass ¢islo. Toto ¢islo dava do
pomeru mnozstvo vzduchu obtekajuce jadro motora a mnozstvo vzduchu vtekajiice do jadra
motora. Delime dva zdkladné typy a to na motory s nizkym obtokovym
pomerom a motory s vysokym obtokovym pomerom.

Obrazok 19: Schéma furtboventilatorového motora [14]

Turboventilatorové motory s nizkym obtokovym pomerom

Ak je obtokovy pomer vrozmedzi 0,2:1 az 1:1 tak sa jedna o turboventilatorové
motory s nizkym obtokovym pomerom. To znamena, Ze mnozstvo vzduchu, ktoré obteka jadro
motora, ma hodnotu 20 — 100 % mnozstva vzduchu, ktoré prudi do jadra. Motory s obtokovym
pomerom 1:1 boli pouzivané v Sest'desiatych rokoch na lietadlach Boeing modelovej rady 727
(obrazok 20). Relativne vysoka rychlost’ spalin tychto typov motorov, zapri¢ifiovala vysokl
hladinu hluku, ¢o je netolerovateI'né v dneSnom modernom civilnom letectve. Avsak tieto
motory si nasli Siroké vyuzitie v modernych bojovych lietadlach a vd’aka malej spotrebe
paliva vo vysokych podzvukovych rychlostiach (0,8 - 0,9 mach) umoziuje velky rozsah
operativneho nasadenia [3].
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Obrazok 20: Dvojica motorov Pratt & Whitney JT8D dnes uz nelietajiiceho lietadla Boeing 727 [15]

Turboventilatorové motory s vysokym obtokovym pomerom

Do tejto kategorie sa radia motory s obtokovym pomerom 5:1 a vacsim. Tymto technologickym
pokrokom ekonomika transportnych a civilnych lietadiel napredovala. Tento typ si nasiel svoje
prvé civilné vyuzitie koncom Sest'desiatych rokov minulého storoc¢ia v Siroko palubnych
(wide — body) vysoko kapacitnych lietadlach, ako napriklad Boeing 747, Lockheed L — 1011
TriStar alebo McDonnell Douglas DC — 10. Typicka vlastnost’ tohto typu motorov je velky
jednostupiiovy ventilator. Hlavnou vyhodou velkého pomeru obtekania je jeho vysoka hodnota
tahu, obzvlast pri vzlietani, o sa prejavi hlavne z akceleracie vel'kého mnozstva obtekaného
vzduchu. Ako dalSou vyhodou je vysoka troven ekonomického spalovania pohonnej
latky v porovnani s motormi s nizkym obtokovym pomerom. Tak isto aj iroven hluku, ktora
vydavaju motory s vysokym obtokovym pomerom, je ovela nizSia vd’aka nizSej rychlosti
vytokovych spalin [2, 3]. Dokonalymi prikladmi tohto motora si motory od spoloc¢nosti
Rolls — Royce skupiny Trent (obrazok 21).
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Obrazok 21: Rez motorom Rolls - Royce Trent XWB pohonnou jednotkou lietadla Airbus A 350 XWB
[16]

2.2.3. Turboventilatorove motory s pridavnym spalovanim

Trysky pridavného spalovania st umiestnené az za miestom, kde sa mieSa vzduch obtekajtci
jadro motora so vzduchom prechddzajicim jadrom motora. Tato konfiguracia sa pouziva
hlavne v militaristickom letectve, prevazne v stihacich lietadlach. Dobrym prikladom tohto
typu motora je Pratt &Whitney F100 — PW — 229 (obrazok 22 a 23), ktory bol montovany do
lietadiel typu F — 15 aF — 16 a dokaze vyvinut tah az 129 kN so zapnutym pridavnym
spalovanim [3, 6].

Obrazok 22: Rez turboventilatorovym motorom Pratt &Whitney F100 — PW — 229 s pridavnym
spalovanim [6]
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Obrazok 23: Montaz motora Pratt &Whitney F100 — PW — 229 do lietadla F — 16 [17]

2.2.4. Turbovrtulovy motor (turboprop)

Dalsim typom motora je turbovrtulovy (obrazok 24). Jadro motora je podobné ako pri
turbokompresorovom motore (difizor, kompresor, spalovacie komory a turbina). Tah, ktory
sposobuje vzduch vychadzajuci tryskou, je jednou z dvoch Casti celkového tahu. Druhé cast’
tahu, ta hlavnd, je ziskavand z vrtule. Vykon na pohaianie vrtule je prenaSany z hriadel’a, na
ktorom je umiestneny kompresor a turbina cez prevodovku, ktord redukuje otacky hriadela
vrtule tak, aby mala vrtula zna¢ne menSie otacky ako kompresor. Tieto motory sa nedaju
pouzit’ vo vysokych rychlostiach kvoli velkosti a nizkej rychlosti vrtule. AvSak napriek tymto
aspektom su tieto motory vysoko termodynamicky uc¢inné. Ako vysledok je tento druh motorov
montovany hlavne na lahSie lietadld kratkeho a stredného doletu v civilnom, ale aj vo
vojenskom letectve. Typickym prikladom turbovrtulového motora v militaristickom letectve je
General Motors T56 — A — 7 (obrazok 25), ktorych Stvorica pohanala Lockheed KC 130
Hercules [2, 3]. Daldim prikladom moze byt motor &eskoslovenskej vyroby Walter M 601,
ktory je montovany do lietadiel L 410 [6].
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Obrazok 24 Prierez turbovrtulovym motorom Walter M 601, neskér oznacovanym ako General
Electrics H 80 [18]

Obrazok 25: demontaz motora General Motors T56 — A — 7 z lietadla KC - 130 Hercules [6]

2.2.5. Turbbohriadelovy motor (turboshaft)

Poslednym typom turbinovych motorov je turbohriadelovy (obrazok 26). Tento
typ je v podstate podobny ako turbovrtulovy, ale 1iSi sa hlavne v ulohe druhej turbiny.
Namiesto pohanania vrtule je hriadel’ pripojeny na systém prevodoviek, ktory pohdna listy
rotorov. Celkovy t'ah je ziskany z t'ahu, ktory produkuju listy rotorov 2, 3].
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To shaft & Combustion chamber
rotor blades

Airinlet

Centrifugal
Axial compressor ~ COMPIessor

Obrazok 26: Rez turbohriadelovym motorom [6]
air inlet — vtok vzduchu
to shaft & rotor blades — vystup na hriadel a hlavny rotor
axial compressro — axidlny (osovy) kompresor
centrifugal compressor — radidlny kompresor
combustin chamber — spalovacia komora
turbines — turbiny
exhaust outlet — vyvod spalin

Tieto motory st pouzivané hlavne pre vrtulniky, ale za zmienku stoji aj pouzitie
turbohriadelovych motorov v pozemnej technike, hlavne na pohdnanie tankov a ostatnych
obrnenych vozidiel. Dobrym prikladom tohto typu je motor TV3 — 117 (obrazok 27), ktory
pohana vrtul'niky Mi — 24 [1, 6].

- 41

Obrdzok 27: Pozdlzny rez motorom TV3 — 117 [19]
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3. Konstrukcia prudovych motorov

Ako uz bolo zmienené, zakladné stucasti kazdého pradového (vSeobecne turbinového) motora je
generator plynu skladajaci sa z kompresora, spalovacej komory a turbiny. Jednotlivé typy
motorov potom maju Specifické komponenty ato napriklad dmychadlo, vrtul'u, trysky
pridavného spalovania alebo vektorovanie t'ahu [6].

3.1. Vstupné nasavacie ustrojenstvo

Pri vstupe pradu vzduchu do motora je logické, ze musi ako prvé prejst’ cez vstupné nasavacie
ustrojenstvo. Pri nadzvukovych rychlostiach letu je vtekajuce mnozstvo vzduchu velkym
mechanickym problémom|[1, 6]. Preto je vstupné ustrojenstvo vel'mi dolezitym prvkom pre
spravny chod motora a jeho vysoku ucinnost. Z konstrukéného hladiska delime vstupné
ustrojenstvo na dva celky ato: vonkajSie avnutorné. Zakladnou ulohou vstupného
ustrojenstva je privedenie potrebného mnozstva vzduchu do kompresora [1, 2]. VonkajSie
ustrojenstvo je sucastou draku lietadla, to znamend, Ze konStruktér lietadla voli tvar a typ
vstupného tGstrojenstva podl'a druhu, ucelu a rychlosti lietadla [4].

Obrdzok 28a: Nasdvacie ustrojenstvo L - 29 Delfin ~ Obrdzok 28b: Nasavacie ustrojenstvo L - 159
Alca

Zaleziac na pouziti motora pozndme v sucasnosti rozne druhy vstupnych ustrojenstiev.
Dolezitym hl'adiskom na rozdelenie je rychlost’ letu. Rozpoznavame vstupné ustrojenstva
podzvukové, nadzvukové, regulovatelné aj pevné, s vonkajSim aj vnitornym stla¢enim.
Podzvukové neregulovatelné sa pouzivaju u lietadiel srychlostou letu do M = 1,4. Pri
zvySovani rychlosti nad tito hranicu dochédza u tohto typu Ustrojenstva k velkym stratdm
vplyvom &elnych razovych vin. Ku zniZovaniu strat sa preto musi pouzivat' koncepcia
nadzvukového ustrojenstva, ktorého reguldciou je mozné vykonat viacerymi
spdsobmi: U centralneho vstupného ustrojenstva vysuvnym kuzelom alebo u boc¢nych alebo
spolo¢nych vstupov nakldpanim celé¢ho ustrojenstva alebo pomocou klapiek umiestnenych vo
vstupnom ustrojenstve (Obrazok 30) [1, 2].
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Obrdzok 29: Nasavacie ustrojenstva lietadiel Eurofighter Typhoon (hore viavo), Saab Jas 39C Gripen
(hore vpravo), F — 4 Phantom (dole viavo), MiG — 21 (dole vpravo)

Hlavnym ucelom nadzvukového vstupného ustrojenstva je vytvorenie niekolkych Sikmych
razovych vin so zavere¢nou slabou kolmou. Celkové energetické straty su teda mensie ako
v pomere jednej kolmej razovej vine. Regulovatel'né ustrojenstvo sa pouziva preto, aby pri
kazdej nadzvukovej rychlosti letu razové viny koncili na ostrej ndbeznej hrane diftizora. Pre
rozne rychlosti letu sa odporacaji rozne poéty sikmych razovych vin s ohfadom na minimalne
straty. Hlavnou ¢rtou podzvukovych vstupnych ustrojenstiev st zaoblené hrany (obrazky 28a,
28b), apreto su vel'mi malo nachylné ku zhorSeniu funkcie motora vplyvom zmeny uhlu
nabehu. Naproti tomu nadzvukové sa vyznacuju ostrymi hranami (obrazky 29) a prechodmi, na
ktorych sa vytvaraju razové viny a su citlivejSie na zmenu uhlu nabehu [1, 2].
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Subsonic diffuser

Obrazok 30: Nasdavacie ustrojenstvo lietadla F - 14 pri roznych rychlostiach [2]
subsonic diffuser — podzvukovy difuzor

Vnutorné vstupné ustrojenstvo, ktoré tvori konstrukény celok s pohonnou jednotkou lietadla, je
pomerne jednoduché, lebo vzduch obvykle vstupuje do motora podzvukovou rychlostou.
Centralna cast, v ktorej je spravidla uloZené predné lozisko a tak isto aj niektoré pomocné
zariadenia, je spojena rebrami s vonkajSou prstencovou skrinou. Vzhl'adom k pomerne nizkym
pracovnym teplotdm je zvy€ajne tento druh ustrojenstva odlievany z I'ahkych zliatin, niekedy sa
zhotovuje z titanu alebo ocele [1].

3.2. Kompresor

Ulohou kompresora je dodavat’ stladeny vzduch d’alej do motora a spalovacich komér. Podl’a
sposobu prace delime kompresory na axialne a radidlne. Oba typy kompresorov hodnotime
podl'a niekol’kych parametrov a to:

e kompresny pomer —je to pomer tlaku vzduchu na vystupu z kompresora ku tlaku,
ktory mé vzduch pri vstupe donl. DolezZitost’ kompresného pomeru sa odzrkadl'uje
na vSetkych d’alSich vlastnostiach motora ako t'ah, spotreba paliva a celkova
ucinnost’. Kompresny pomer sa da zvysit’ va¢sim poctom stupfiov kompresora

e hltnost - mnoZzstvo vzduchu, ktoré prejde kompresorom za jednotku cas,
najcastejSie sa pouziva sekunda

e Ucinnost [1, 2, 5]
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Vsetky tri parametre su uzko medzi sebou spité. Zmenou hltnosti priamo ovplyvnime
kompresny pomer, tym spotrebu paliva atym aj celkovil ucinnost motora. V st€asnosti
kompresory dosahuju G¢innosti az do 90 % s kompresnym pomerom 16:1 (30:1 s velkym
obtokovym pomerom) a hlnostou az 200 kg/s (900 kg/s u motorov s velkym obtokovym
pomerom) [2].U dneSnych motorov sa pouzivaju ako kompresory axialne tak kompresory
radidlne, alebo aj ich kombinécia (kompresor mé niekol'ko axidlnych stupiiov a je zakonceny
poslednym radidlnym) [2, 5]. Na kompresory je kladenych viacero narokov a to:

vysoky stupei stlacenia

vysokd ucinnost’

Minimalna hmotnost’ a rozmery

Siroky rozsah pracovnych otacok s vysokou u¢innost’ou a malym sklonom k pumpazi
e jednoducha konstrukcia a vysoka spol'ahlivost’ [1, 2]

3.2.1. Radialny kompresor

Radidlny kompresor sa skladd ztroch hlavnych casti ato zradidlneho kola, difizora
a kompresorového rozdelovacieho potrubia [4]. U tohto typu kompresora sa mechanicka
energia predava cez rotujice lopatkové kolo. Vzduch v kompresore prudi radidlnym smerom
(kolmym k ose kompresora). Z konstrukéného hl'adiska delime radidlne kompresory na
jednostranné (obrazok 31a) a obojstranné (obrazok 31b) [1, 5].

Obrazok 3la: Jednostranné a obojstranné kolo Obrazok 31b: Prudenie vzduchu v
radialneho kompresora [5] obojstrannom kole [5]
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Vyhodou obojstrannych kol je vicsSia hltnost’, hodi sa pre motory s vac§im vykonom pri
rovnakom c¢elnom priemere [1]. Kola odstredivych kompresorov moézu byt robené s
lopatkami priamymi alebo zakrivenymi dopredu ¢i dozadu. Neoddelitelnou sucast'ou tychto
kompresorov je difuzor, kde dochadza k premene kinetickej energie na tlakova (obrazok 32)
[2]. Radidlne kompresory sa pouzivali prevazne na pociatku vyvoja pradovych motorov, lebo
boli teoreticky viac prepracované ako axialne kompresory v tej dobe [S]. Avsak radialne
kompresory sa pouzivaju aj dnes, ale len v malych turbohriadelovych a v turbovrtul'ovych
motoroch. Najva¢simi vyhodami tohto kompresora su velky kompresny pomer na jednotlivy
stupeni (az 5:1 s G€innost'ou az 80 %) a relativne nizka vyrobna cena.

Diffuser
N\

Exit flow

Entry flow

Pressure —
Velocity ——»

Obrazok 32: Priebeh tlaku a rychlosti vzduchu prechadzajucim radialnym
kompresorom [2]
rotor — rotor
diffuser — difuzor
pressure — tlak
velocity of flow — rychlost prudenia
entry flow — prudenie na vstupe
exit flow — prudenie na vystupe

ZvySovanim kompresného pomeru na jednom stupni rapidne klesa ucinnost’, preto sa na
zvysenie tlakového pomeru pouZzivaji d’alSie stupne. Tym sa dosiahne pomerne vysoky tlakovy

pomer a nedojde tak k prekro€eniu kritickej uhlovej rychlosti, pri ktorej vznikaji razové viny
[1,2].

3.2.2. Axialny kompresor

Axialny kompresor si naSiel uplatnenie vo velkej vdcSine modernych pradovych motorov.
Zakladnou a najvacSou vyhodou tychto kompresorov je schopnost dodat velk(i masu
pradiaceho vzduchu s vel'kym kompresnym pomerom sti¢asne. AvSak motory s tymto druhom
kompresorom st nachylnejsie na uhol nabehu a perturbaciu pradenia. Dalsou nevyhodou je
zlozitejsia Struktura, ktorad vyrazne zvysuje naklady na vyrobu a opravu, ale aj va¢sia hmotnost’.

Metoda stlatenia vzduchu v axidlnom kompresore sa vyrazne liSi od radidlneho.
Zatial ¢o v radialnom kompresore je mechanickd energia premiefiana hlavne vdaka
odstredivym silam, v axidlnom je to na zdklade sil aerodynamickych [2]. Axialne
kompresory sa zvycajne skladaju z velkého mnozstva individudlnych sucasti. Zakladom
axialneho kompresora je takzvany stupen, ktory je tvoreny radom rotujtcich lopatiek a radom
statickych lopatiek. U¢innost’ stupiiov v tomto druhu kompresora sa pohybuje na hranici 90 %.
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U nadzvukovych motorov su tie straty vysSie kvoli razovym vinam o 2 az 4 % [1]. Napriek
tomu Ze sa robi vel'a roznych varidcii, podl'a réznych aplikécii, vSetky typy sa skladaju z tychto
hlavnych casti (obrazok 33):

Predna kostra kompresora

Puzdro so statickymi lopatkami (stator)
Rotor rotujucimi lopatkami

Zadna kostra kompresora

;‘(R(v ? l%“v \ W "-r/" '/_[\f;\ \

\
*\ Rear compressor 4 Yoi %\
casing -] Engine mounting

TN | Bl
,,Juw )

20

» Compressor
rear frame

Compressor
_' from frame 2

=

S

e

Obrazok 33: Schéma zloZenia axidlneho motora [2]
compresor front frame — prednd kostra kompresora
rotor — rotor
compressor casing — kompresorovd skrifia
compressor rear frame — zadnd kostra kompresora
engine mounting — tuchyt motora

Predna kostra kompresora

Tato  Cast kompresora je vics$inou vyraband z hlinika alebo menej kvalitnej ocele.
Charakteristickou konstrukciou pre tto Cast’ je vonkajsi kruh, stredové oblozenie a 6 az 8
vystuzi, ktoré ich spajaju. Hlavnou ulohou je ulozenie predného loziska rotorovej casti
kompresora do stredového obloZenia. Vystuze su zviacSa duté, aby v nich boli umiestnené
privody maziva pre loziska a tak isto, aby v nich boli umiestnené elektrické rozvody, ktoré
vedu do Startéra, ktory je montovany na prednej Casti hriadel’a [2].

Puzdro so statickymi lopatkami (stator)

Stator tvori nehybné, so skriiou kompresora pevne spojené lopatkovanie. Puzdro
kompresorama konstrukciu trubicového tvaru, rozdelené prieéne, pozdlzne, alebo
kombinovane tak, aby to ul'ah¢ilo montaz a udrzbu motora [1, 2]. Konstrukcia puzdra zavisi od
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typu pouzitého motoru, technologie vyroby statorovych lopatiek a v neposlednom rade na pocte
stupnov [1]. Po tom ako je rotor vloZzeny do puzdra, obidve ¢asti st k sebe primontované cez
pozdizne priruby pomocou skrutiek. Ako material sa zvicsa pouziva odlahéeny titan, ktory
prechadza procesom kovania. V modernych vysoko vykonnych motoroch je uprednostiiované
pouzitie zliatin, ktoré st legované ziaruvzdornymi a ziarupevnymi materialmi kvoli vysokym
prevadzkovym teplotdm za chodu motora. Jednou z takych zliatin je zliatina Thermax,
zliatinana baze niklu atitanu, od spolo¢nosti Inconel, ktord je pouzivana v motoroch
Pratt & Whitney motorovej rady 4000, ktoré pohanaji Boeing 777. Jednou z typickych ¢&it
modernych kompresorov axialneho typu je variacia vstupnych lopatiek. Statorové lopatky su
napevno uchytené v kasni z vnutornej strany ¢i uz pomocou takzvanych T drazok alebo
udrziavacich krazkov [2, 5].

Rotor s rotujicimi lopatkami

Rotorova cast’ kompresora sa povazuje za najviac zlozita cCast’ celého axialneho kompresora.
Existuju tri zdkladné konstrukéné typy rotorovej Casti kompresora a to bubnova, diskova, a ich
kombinacia (obrazok 34) [5].
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Obrdzok 34: Konstrukcné typy rotorovej casti axialneho kompresora (zhora: diskova, bubnova,
diskobubnova) [1]
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Bubnovy typ je tvoreny valcovym alebo kuzelovym plastom, do ktorého si vsadzané obezné
lopatky. NajviacSou vyhodou bubnového typu je jeho vysoka tuhost’ a relativne jednoducha
vyroba, ale nevyhodou je, Ze je schopny prevadzky pri nizsich obvodovych rychlostiach [1, 5].

Rotory diskového typu st tvorené sustavou diskov, na ktorych si montované lopatky.
Vyhodou je vysoka obvodova rychlost’, ale najva¢Sou nevyhodou je malé tuhost’ pri vysokych
rychlostiach. Nevyhodou diskového typu je velka vyrobna naroc¢nost. To vyplyva z toho ze
kazdy disk musi byt nalisovany alebo spojeny zubovymi spojkami [1].

V diskobubnovom type, v sucasnosti najviac rozSirenom type, su rotorové lopatky
montované na jednotlivé disky, ktoré su ndsledne separatne zaistené na spolo¢nom hriadeli
distanénymi krizkami. Zaroveil ma tento typ rotora dostato¢ne vysoku ohybova tuhost’ na
rozdiel od diskového typu. Hriadel’, na ktorom st nasadené disky, prenasa to¢ivy moment od
turbiny ku kompresoru [1, 2].

Tvary rotorovych lopatiek (tak ako tych statorovych) st porovnatelné tvarmi kridel. Avsak
lopatky rotorovej asti st skratené po celej dizke od koreia po koniec, aby bol dosiahnuty
optimalny uhol nabehu pridiaceho vzduchu po celej dizke lopatiek. Dévodom pre toto
konstrukéné rieSenie je rozna tangencidlna rychlost po celej dizke lopatick (korene maju
menSiu rychlost’ ako koncové casti, ktoré moézu dosahovat’ rychlosti az 360 m/s) [2, 5]. Dlhé
lopatky prvych stupniov su ukladané s vol'ou. Posobenim odstredivych sil pocas chodu motora
dojde k vymedzeni tejto vole. Vd'aka zavedeniu tejto metddy sa rapidne znizila koncentracia
napétia v korenioch lopatiek [2].

Ako konstrukény material pri vyrobe rotorov sa uplatituje zvacsa dural, ocel’ a titan. Hriadele su
vyrabane vyhradne z ocele. Lopatky st prichytavané tak ako aj u statorovej ¢asti pomocou T
drézok alebo udrziavacich krazkov (obrazok 35). Po findlnom zlozeni rotora musi byt cela
rotorova ¢ast’ zodpovedne skontrolovana. Co i len mala nevyvaZenost rotorovej ¢asti moze
kedykol'vek spdsobit’ zlyhanie celého motora.

Obrazok 35: sposoby uchopenia lopatiek (vlavo T - drazky, vpravo udrzZiavacie kruzky ) [5]
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Zadna kostra kompresora

Zakladnou a hlavnou ulohou tejto Casti kompresora je dodanie staceného vzduchu do sekcie
spalovacich komor. Tvary prechodovych otvorov preto odzrkadluju typy pouzitych
spalovacich komor. Stredové centrum zadnej kostry je tvarované tak, aby tu bolo umiestnené
zadné lozisko rotorovej Casti kompresora. S ohl'adom na tahové sily motora je tato ¢ast’ vel'mi
dolezita, a to z dovodu, Ze prave tu (alebo v blizkosti zadnej kostry kompresora) st primarne
montdzne miesta, ktoré spajaju motor s lietadlom. Tym paddom su prave cez tieto miesta
prenaSané tahové sily motora na konstrukciu lietadla [2].

3.3. Spalovacie komory

Casti, kde je do obehu motora dodavana tepelna energia vo forme horenia kvapalného paliva,

ktoré je rozpraSované tryskami v doddvanom vzduchu od kompresora, sa volaju spalovacie
komory (obrazok 36) [5, 6].
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Obrdzok 36: Rez trubkovou spalovacou komorou [5]
snout — vypust
fuel spray nozzle — sprejova tryska paliva
flare — zvon
swirl vane — virivovd lopatka
primary zone — primdrna zéna horenia
secondary air hole — sekunddrne diery pre vzduch
flame tube — rura horenia
interconnector — prepdjacie potrubie
air casing — kryt prudenia vzduchu
corrugated joint — vinity spoj
dilution air holes — diery na riedenie vzduchu
sealing ring — utesriovaci kruh
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Spal'ovacie komory su konstruk¢éne vel’'mi zlozité prvky a to preto, lebo st na ne kladené viaceré
poziadavky ako [1]:

e stabilné horenie, ktoré zarucuje spolahlivi pracu motora

e Vysoku ucinnost’ horenia

e Minimalne rozmery a hmotnost’

e rovnomernost’ teplotného pola v obvodovom smere aj po vyske lopatky (palivo
nesmie dohorievat’ mimo komoru a plamei nesmie zasahovat’ do turbiny)

e primerand zZivotnost’

Z konstrukéného hladiska komory delime na trubkové, prstencové a prstencovo—trubkové.
Potom d’alej ich delime eSte na supradné a protiprudne [1, 5].

Individualne trubkové komory sa skladaji z plasta avlastného plamenca. Spal'ovacie
komory st rozmiestnené okolo rotoru v pocte 6 az 14 kusov. U trubkovych komér je vel'mi
naro¢né dosiahnut’ rovnomerného teplotného pol'a. Na druhu stranu vyhodou je 'ahkd demontéz
poskodeného plamenca a niZsie vyvojové naklady [2]. Dalsi typ komory je komora prstencova.
Vyhodou tohto typu je, Ze komora vyuZziva cely priestor okolo rotora. Tento typ komory ma
lepsie spustacie vlastnosti ako trubkova komora, ale vzhl'adom na svoje rozmery byva
vyvojovo ndkladnejsia [1]. Prstencovo — trubkové komory (0brazok 37) st jednotlivé plamence
vlozené do medzikruhového priestoru, tvoreného vnutornym a vonkaj$im plastom. Tento typ
komér je pomerne rozSireny, pretoZze hmotnostne sa nachadza niekde medzi
trubkovymi a prstencovymi komorami [2].
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Obrdzok 37: Prstencovo - trubkova spalovacia komora [5]
outer air casing — vonkajsia cast skrine priadenia vzduchu
inner air casing — vnutornd cast skrine prudenia vzduchu
primary air scoop — primdrne nasdvanie vzduchu
diffuser case — skrifia difuzora
igniter plug — zapalovac
noozle guide vanes — vodiace lopatky trysky
turbenie mounting flange — montdazZna priruba turbiny
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Existuje niekol’ko sposobov ako dopravit’ palivo do spalovacej komory. Najviac rozsireny
spdsob je vstrekovanie pomocou jednoduchych alebo duplexnych (dvojotvorovych) trysiek [1].
Palivo je privadzané pod tlakom (u jednootvorovych je to 8 MPa, u dvojotvorovych az 60 MPa).
Velkost” rozprasovacich kvapiek sa pohybuje v rozmedzi 70 az 100 um. Ak si kvapky vicsie
komora sa zana$a sadzami [2]. Dal§im spdsobom dopravy paliva do spalovacich komér je
pomocou pouzitia rozstrekovaciecho kruzku, ktory je opatreny 4 az 6 radialnymi otvormi a je
spojeny na pevno s hriadelom [1].

Vzduch vstupujuci do spalovacich komér méa pomerne velku rychlost’, preto musi byt jeho
rychlost’ spomalend difizorom asi na jednu tretinu povodnej rychlosti [5]. Pri vstupe do
komory sa hmota vzduchu rozdeli na dva prady ato na primarny asekundarny prad
(obrazok 38). Primarny prad podstupuje procesom vlastného horenia, zatial' ¢o sekundarny
prad sluzi na ochladzovanie stien plamencov a hlavne na ochladzovanie spalin po
zmieSani S primarnym prudom [1].

Obrazok 38: Schéma prudenia vzduchu spalovacou komorou [5]

Teploty spalin v komorach mézu dosiahnut’ 2100 az 2200 K. Takto hortice spaliny nemo6zu
vstupovat’ do turbinovej €asti, preto st ochladzované sekundarnym pridom vzduchu. Schladené
spaliny maju nésledne hodnoty teplot od 1000 do 1600 K [4]. Na to, aby komory vydrzali taku
vysoku teplotu sa pouzivaju zliatiny na baze Ziaruvzdornych a ziarupevnych materidlov,
najcastejsie titanu, niklu a kobaltu. Preto je vyvoj novych spalovacich komoér pomerne drahy.

3.4. Turbina

Turbina (obrazok 39) je sucast’ motora, kde dochadza k zmene tepelnej energie na mechanicku
pracu. V pridovom motore je urcend k pohonu kompresoru a pomocnych agregatov.
V turbovrtulovom a turbohriadelovom motore je urcena k pohonu vrtule respektive rotoru
vrtulnika. Turbina sa skladd zo statora, kde sa meni tepelna energia na kineticku, a
rotora, kde sa kineticka energia premiena na mechanicka pracu [1, 2]. V pradovych motoroch
sa pouzivaju hlavne axialne viacstupnové reakeéné turbiny. Stupen, tak ako aj v kompresore, je
tvoreny jednou radou lopatiek rotoru a jednou radou lopatiek statoru [5].
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Obrdzok 39: Prierez axidlnou turbinou [5]
low pressure turnine shaft — hriadel nizkotlakovej turbiny
intermediate pressure turbine shaft — hriadel stredne tlakovej turbiny
high pressure turbine shaft — hriadel vysoko tlakovej turbiny
high pressure nozzle guide vanes —lopatky vysoko tlakovej trysky (statora)
signle stage high pressure turbine — jednostupriovd vysoko tlakovd turbina
intermediate pressure nozzle guide vanes — lopatky stredne tlakovej trysky (statora)
single stage intermediate pressure turbine — jednostupriovd stredne tlakovd turbina
low pressure nozzle guide vanes — lopatky nizkotlakovej trysky (statora)
two — stage low pressure turbine — dvojstupnovd nizkotlakova turbina
intermediate pressure/ high pressure intershaft bearing — loZisko medzi vysokotlakovym a stredne tlakovym hriadelom
combustion system mounting flange — priruba montdZe spalovacieho systému
intermediate pressure turbine bearing — loZisko stredne tlakovej turbiny
low pressure turnine bearing — loZisko nizkotlakovej turbiny
exhaust unit mounting flange — priruba montdZe vyfukovej jednotky

Ako reakénu turbinu vnimame takt, v ktorej expanzia spalin nastava ako V statorovej Casti
stupnia, tak aj v rotorovej Casti stupna (tzn., nastava pokles tlaku aj teploty) [2]. Z d6vodu
vysokych teplot spalin musi byt turbina vybavena chladiacim systémom vo forme kanalikov

a dutin (obrazok 40). Poznidme niekolko druhov chladiacich syst¢émov ato otvorené,

polouzavreté auzavreté. U otvorenej chladiacej sustavy prejde chladiaca latka (vzduch)
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lopatkami len jedenkrat apotom sa vyfukne do vzduchu ktory ide cez turbinu.
V polouzavretych sustavach sa vzduch vracia do spalovacich komor, kde sa zcastni procesu
horenia. V uzavretych prebicha neustdla cirkulacia chladiacej latky (v buddcnosti
pravdepodobne paliva) medzi ochladzovanou turbinou a chladi¢om [2, 5].

Obrazok 40: Historicky vyvoj chladenia lopatiek [1]

Obrazok 41: V sucasnosti najcastejsie pouzivany systém (otvoreny) chladenia lopatiek [1]

V sucasnosti sa najviac pouziva otvoreny systém (Obrazok 41) sodberom chladiaceho
vzduchu za niektorym zo stupiiov kompresora. Vplyvom vysokych teplot dochadza
Casto k oxidacii materialov. Aby nenastal tento problém, tak sa nanaSa na profily lopatiek
tvrdokovovy alebo keramicky povlak. Tejto metode sa hovori TBC — thermal barrier coating
(teplotne odolna ochranna vrstva). Princip spociva v tom, Ze povlak ma mala tepelnu
vodivost’ a vysoku teplotnu stalost’ [1]. Ako zakladovy material na vyrobu turbin sa pouzivaju
rozne druhy zliatin ako napriklad NIMONIC 115 (57,3 % Ni, 15 % Co, 15 % Cr, 5 % Al,
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4% Ti, 3,5 % Mo, 0,16 % C a 0,04 % Zr), INCONEL 713 (12,5 % Cr, 6,1 % Al, 4,2 % Mo,
2% Ta, 0,8% Ti), WASPALLOQY a dalsie zliatiny na baze niklu. Turbiny z tychto zliatin mézu
mat’ zivotnost’ az 50 000 prevadzkovych hodin [2].

3.5. Vystupné ustrojenstvo

Pod pojmom vystupné tstrojenstvo sa povacsine mysli iba vystupna tryska, ale pri motoroch
pouzivanych v stihacich lietadlach moze byt sucastou vystupného ustrojenstva aj systém
pridavného spalovania (Obrazok 42). Z vystupného ustrojenstva motor ziskava tahovu silu,
ktora pohana lietadlo vpred.

Systém pridavného spal’ovania, alebo tiez znamy pod pojmom forsaz, je Siroko pouzivana
metdda na zvySenie tahu motora niekedy az o 60 % celkového vykonu motora. S vynimkou
lietadiel Concorde a Tupolev Tu — 144 sa tento systém pouziva vyhradne v militaristickom
letectve, hlavne u nadzvukovych lietadiel. V principe sa jedna o Struktaru trubicového tvaru,
ktord je pripojenda k motoru hned’ za vystupom turbiny. Za zmienku stoji jednoducha
konStrukcia, ktord sa sklada len zo Styroch Casti a to z komory horenia, systému palivového
vstrekovania, stabilizatoru horenia a trysky. Efektivita forsdze bude navySena, v pripade
pouzitia skupiny horakovych kruhov [2].

Obrazok 42: Detailny zdaber na system pridavného spalovania motora RD — 33 montovaného do
lietadiel MiG — 29
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Ulohou trysky je premena potencialu vzduchu na kinetick® energiu lietadla. Vystupna tryska
byva pevna do rychlosti M = 1,7, tzn. s nemenite'nou vystupnou plochou [1]. Pre vyssie
vytokové rychlosti je preto potrebné pouzitie trysiek s menitelnou geometriou. Takou
tryskou je Lavalova dyza (obrazok 43). Vystupné trysky sa konStruuji tak, aby bolo
dosiahnutého ¢o najvyssieho tahu, ale zaroven ¢o najmensich strat [1, 2].
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Obrazok 43: Schéma Lavalovej dyzy [2]
flow velocity — rychlost prudenia
speed of sound — rychlost zvuku
cross — section decreasing — ¢ast so zmensujltcou sa prierezovou plochou
cross — section increasing — ¢ast so zvdcsujucou sa prierezovou plochou

NajcastejSie sa zmena priemeru dosiahne pouzitim regulovatel'nej vystupnej trysky.

V stcasnej dobe sa zacinajii pouZivat’ nata€acie vytokové trysky, ktoré umoznuju takzvané
vektorovanie tahu. Tato uprava dava lietadlu vel'’ké manévrovatel'né schopnosti [1]. Ako prv
aplikaciu tejto technologie bolo mozné vidiet’ na lietadlach Harrier (obrazok 44), u ktorych su
plyny z motora vyvadzané Styrmi tryskami, ktoré umoznovali kolmy vzlet aj Start.
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Obrazok 44: Systém vektorovania tahu lietadiel Herrier [5]

Tento systém sa zacal pouzivat' hlavne na stihacich lietadlach piatej takzvanej stealth
generacie ako si F — 22, F — 35 (obrazok 45) alebo Su—57. Na lietadle F — 22 st pouzité ploché
(obdiznikové) vystupné trysky, ¢o je jednou z nevyhod lebo prechodom geometrickych tvarov
(z kruhu na obdiznik) na kratkej vzdialenosti straca okolo 15 % vykonu [6].

Obrazok 45: Kolmy vzlet lietadla F — 35 pomocou vektorovania tahu [21]
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4. Popis pracovného cyklu prudenia vzduchu, vznik tahu
motora a jeho ucinnost

Z termomechaniky vieme, ze prudovy motor je tepelny stroj s otvorenym pracovnym cyklom.
Jednotlivé stavy vzduchu a cely pracovny cyklus sa zakresl'uje do tepelnych (p —vaT —5)
diagramov, aby bolo mozné popisat’ funkciu motora a chovanie vzduchu matematicky a
termodynamicky. Zmeny stavu vzduchu vedenymi rezmi motora (0 — 6) st zndzornené na
obrazku s Braytonovym cyklom v p — v diagramu (obrazok 46) [23].

Vv

Obrdzok 46: p — v diagram Braytonového cyklu prudového motora

Bod 0 predstavuje stav nasavania vzduchu z okolitého prostredia. Vplyvom néporového
stlacenia pri nasavani vzduchu ddjde k miernemu zvySeniu tlaku, ako to ukazuje bod 1.
Mechanické praca kompresora sa prejavi v naraste tlaku, zmenseni merného objemu a v naraste
teploty (bod 2). Dodanim paliva v spal'ovacich komorach sa uvol'ni d’alSie mnozZstvo energie,
¢o sa prejavi zvySenim teploty. Na druhu stranu nastane mierny pokles tlaku. Spaliny pri
svojom postupe motorom predaju Cast’ zo svojej energie turbine, ktord pohana kompresor. To
sa prejavi na poklesom tlaku a zvac¢Senim objemu (stav 4). Expanzia spalin pokracuje v tryske,
v bode 5, kde dochadza k nérastu rychlosti prudenia spalin. Za tryskou nasledne dochadza
k disipacii energie na stav okolitého prostredia, to je stav 6.

Tepelny priebeh cyklu je zobrazeny v T — s diagrame na obrazku 47. Medzi stavmi 1 a2
prebiecha adiabatickd kompresia, nasledne medzi stavmi 2 a 3 dochddza k
priblizne izobarickému privodu tepla. Na konci pri vystupe z motora cez turbinu a trysku,
medzi stavmi 3 az 5, dochadza k adiabatickej expanzii.
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Obrazok 47: T — s diagram pracovného (Braytonového) cyklu prudového
motora

Praca spotrebovana na kompresiu m kg vzduchu je dand vzt'ahom (1):

Ay=—-1-m- (T, —Ty) (1)

k-1
Praca kompresora (1) sa najcastejsie zapisuje ako rozdiel entalpii. Clen & - T je nazyvany aj
merna tepelna kapacita za konStantného tlaku a oznacujeme ju c,,. Cize rovnica bude mat’
nasledujuci tvar(2):
Ay =c,-m-(Ty—T;) = Hy — H, (2)

Pohon kompresora zaist'uje turbina, ktora premiena kinetick(l energiu spalin na mechanicka
energiu. Teda vzt'ah ziskanej prace bude mat’ tvar (3):

Ar=—-1-m-(T3—T,) (3)

k-1
Ako praca kompresora, tak aj praca turbiny sa zapisuje ako rozdiel entalpii (4).
At:Cp‘m‘(T3—T4):H3—H4 2)

Kde hodnota Poissonovej konStanty ma hodnotu 1,41, kedZze sa jedna o vzduch, ¢ize ide
0 dvojatémovy plyn a plynova konstanta r pre vzduch ma hodnotu 287 J - kg~1- K~1.

V spalovacej komore dodame teplo (5) do systému formou paliva. Tento dej m6Zeme nazvat
izobaricky, lebo straty tlaku v spal'ovacich turbinach nie su az také markantné.

Q:m‘Cp‘(Ts—Tz) ®)

Avsak skutocné mnozstvo tepla (6), ktoré je dodané do systému je dané mnozstvom paliva
0 vyhrevnosti H,, a t¢innosti spalovania 7, [1]:
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Q:Hu'mp'i (6)

Vypocet tahu skutocného motora je velmi komplikovany, preto sa nahradzuje podstatne
jednoduchsim odvodenim z impulzovej vety, ktora hovori, ze Casova derivacia celkovej
hybnosti ststavy hmotnych bodov je rovna vyslednici vonkajSich sil posobiacich na sustavu.
Vzduch unika z trysky rychlostou w a mnozstvo unikajiiceho vzduchu si mézeme oznacit’ m.
Potom rovnica pre t'ah motora bude mat’ tvar (7):

F=m-w (7)

Aby sme ziskali vztah pre vypocet skutocného tahu motora musime energiu privedent do
systému odcitat’. Potom vysledny tvar rovnice (8) tahu motora bude vyzerat’ nasledovne [23]:

F=m-wg—m-wy = m-(wg—wgy) (8)

Tento vzt'ah stale nie je az taky presny, lebo zanedbava mnozstvo paliva privedeného do motoru
a tlakové rozdiely vystupujucich spalin a okolnej atmosféry. Avsak pre bezné vypocty je tento
vzt'ah postacujuci [1].

Dal$ou doleZitou vlastnostou, ktora nas zaujima pri vypoéte motora je jeho tahovy vykon, ktory
sa vypocita zo vztahu (9) [23]:

Okrem t'ahu a vykonu motora nas zaujima aj jeho spotreba paliva (10), respektive merna
spotreba paliva [1]:

i1-3600

Cp == — (10)
Potom celkova spotreba paliva (11) bude [1]:
C=cp-F (11)

Celkova ucinnost’ pradového motora (14) sa sklada zo suc¢inu ucinnosti Braytonového cyklu
(12) a ucinnosti pohonu (13) [22]:

K—1
_q1_ T _ 4 _ (P2
m=1-p=1-(2) (12)
_ 2'W1
T]p - W1+W0 (13)
n="1np M (14)
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Obrdzok 48: Ucinnost motora v zavislosti na rychlosti
letu [6]

Utinnost’ pradového motora zavisi z velkej ¢asti nielen na rychlosti letu, ale aj na letovej
hladine, v ktorej sa lietadlo pohybuje. Zatial’ ¢o turbovrtul'ové motory st najucinnejSie pri
rychlostiach okolo 500 — 700 km/h, tak efektivnost’ turboventilatorovych motorov, ako
najpouzivanejSich motorov, je v tychto rychlostiach mald. NajvysSiu uclinnost maju
turboventilatorové motory az pri rychlostiach v blizkosti rychlosti zvuku (obrazok 48) [6, 23].
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5. Pouzitie aditivnych technologii

Technologia 3D tlace, alebo tiezZ nazyvana aj aditivna technoldgia, zacala byt v sucasnosti
pouzivana vo velkom mnozstve odvetvi priemyslu, ako napriklad v leteckom priemysle,
medicinskom alebo militaristickom priemysle. Je vel'a typov 3D tlace, ale v tychto pripadoch
aplikacie sa najviac pouziva takzvana SLM (selective laser melting) metoda [24, 25]. V dnesnej
dobe je najviac skiimana tla¢ zliatiny Ti6Al4V. Celosvetovo ma tato zliatina titdnu najvicsie
pouzitie spomedzi vSetkych Ti zliatin. Je to vd’aka jej dobrej stabilite pri vysokych opera¢nych
teplotach a dobrej korozivzdornosti [26]. Obvykle komponenty z tejto zliatiny presli procesom
kovanim alebo odlievanim, ¢im ale nem6zme dosiahnut’ komplexnejsich tvarov a ¢asto maju
tieto komponenty slabSie mechanické vlastnosti. Vyroba komponentov za pomoci aditivnych
technologii dovol'uje d’aleko vacsiu slobodu Co sa geometrickych tvarov tyka (obrazok 49) [24].

/

Obrazok 49: Lopatky rotorovej casti motora vyrobenych pomocou aditivnych technolégii [34]

Spominand SLM metdda je metdda, kde dochadza k vyrobe stcasti pomocou natavovania
prasku selektivne vrstvu po vrstve laserovym paprskom. Po tom ako je dokoncena jedna vrstva,
je nasledne cela platforma posunuta o hrabku jednej vrstvy dolu a proces sa opakuje az kym
nie je hotovy kompletny cely diel [25]. Co sa tyka procesu optimalizacie, tak hlavnym ciefom
je maximalizécia hustoty vyrabaného dielu. Je to z dovodu negativnych vplyvov porov, ktoré
vznikajl pri spekani prasku, na mechanické a inavové vlastnosti sucasti. Nato, aby sa dosiahol
tento ciel’, vel'ké mnozstvo energie musi byt’ vloZzené do procesu, ¢oho vysledkom je vysoky
podiel chladenia poc¢as procesu [24, 25]. V suvislosti s pouzitymi parametrami v procese sa
pouziva rovnica znama ako rovnica objemovej hustoty energie (1), ktord popisuje mnozstvo
pouzitej energie na objem materialu na preskimanie u€¢inkov procesnych parametrov pouzitych
pocas SLM metody (obrazok 50) [24].
Py

E, = 1)

v-het
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Kde P; je vykon laseru, v; je rychlost’ pohybu laserového Iuca, h predstavuje Sirku vrstvy at
predstavuje hrabku vrstvy.

Laser Beam
Power (P)

F-Theta
Lens

v.F&:al ﬂﬁset ol
/ S T~
Distance I

/

)/‘

Obrdzok 50: Ilustrdcia operacného procesu SLM metody [24]
Previos layers — predos|é vrstvy
Powder bed temperature — nahriata vrstva prasku
F-Theta lens — F-theta SoSovka
Focal offset distance — ohniskova vzdialenost

Kvoli pouzitiu celkového procesu natavovania je SLM metdda nachylnd na nestabilitu
natavenej casti, ¢o spolu so zle zvolenymi procesnymi parametrami moéze vyustit do
mikro$truktirnych defektov a vel'kej porovitosti. Prave porovitost’ je kritickym faktorom pre
Ti6Al14V stcasti robené SLM metdédou. Ma to Skodlivy efekt na fraktirne vlastnosti a velky
vplyv na tinavové stavy ako iniciovanie trhliny z vntitornych poérov. Miesta s najvysS§im poctom
koncetratorov napdtia slizia ako pociatok na Sirenie trhliny [25]. Aby sa tomu predislo, vyuZziva
sa uplatnenie HIP podmienok (hot isostatic press — hortcich izostatickych tlakovych
podmienok). Pouzitim prave spominanej HIP procedury sa vyrazne redukuje velkost
vznikajucich pérov pod detekovany limit. Takéto stcasti maji teoreticku relativnu
hustotu 100 %, zatial’ Co priemerna hustota chladenych stcasti bola 99,77 %. Tento rozdiel je
odzrkadleny v priemernej Gnavovej Zivotnosti stucasti, ktord za zvysila z 27 000 na 290 000
pocet cyklov u chladenych sucasti, zatial' ¢o ziadna zo sucasti, na ktorych sa pouzije HIP
procedira nezlyha ani po 2-10° poétu cyklov [26].

Dal§im nepriaznivym faktorom pri SLM metode je zbytkové napitie. Mézeme ho chapat’ ako
napdtie, ktoré ostane v sucasti po procese vyroby. Toto napétie je stale a vV rovnovahe s okolim.
Zbytkové napitie moze I'ahko spdsobit’ zlyhanie sucasti kvoli skrateniu, delaminaciou alebo
trhlinou. NajefektivnejSou metddou ako predist’ tomuto napétiu je prehrievanie sucasti v stave
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vyroby. Dal§ou metddou ako sa mu déa predist’ je manipulacia s hribkou vrstvy, zviéSenim
hrubky vrstvy sa zbytkové napitie znizi [25, 26].

Chemické zlozenie prasku zliatiny Ti6Al4V sa rapidne modze zmenit’ vplyvom oxidacie.
Titanové zliatiny preto trpia na afinitu voci kysliku, ¢o Casto vedie k vytvoreniu tenkej
oxidacnej vrstve uz pri izbovej teplote. Vystavenie takychto zliatin do kyslika obsahujuce;j
atmosféry pri zvysenych teplotach (okolo 550 °C) zvysuje difuziu kyslika a prienik kyslikovych
atomov d’alej do materialu [25]. Dal§im nepriaznivym prvkom v Ti zliatindch, ktory sa tam
moze vyskytnut' je vodik. Ten v titdnovych zliatinach spdsobuje fenoméne znamy ako
vodikovi krehkost, ¢o vedie k zlyhaniu stcasti. Preto musi proces vyroby prebiehat’ v inertnej
atmosfére, kde ochrannt atmosféru tvori prevazne argon [25, 26].
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6. Potencialne alternativne paliva v leteckom odvetvi

Silny vzostup v leteckej doprave podporil rozvoj obnovitel'nych a Cistych paliv, ¢im sa dosiahol
udrzatelny rast v odvetvi leteckej dopravy. Alternativne letecké palivo ziskané
transesterifikaciou a naslednou destilaciou olejov z jatrofy (Jatropha curcas), babassu
(Orbignya phalerata) aoleja z palmovych jadier (Elaeis guineensis). Metanolova
transesterifikacna (esterifikacnd) reakcia sa uskutocnila pouzitim homogénnej bazickej
katalytickej metddy. Predbezné vysledky zmesi mety esterov a Jet-Al potvrdili, ze biopalivo
ziskané pouzitim 10 % pomeru mé podobné vlastnosti v porovnani s dostupnymi komerénymi
leteckymi palivami, a preto je pouZitie tychto novych paliv Zivotaschopnou alternativou [27].

V sucasnosti sa najviac pouziva komercné palivo Jet-Al, ktoré je urcené pre podzvukové aj
nadzvukové lietadla s praidovymi motormi. Palivo Jet-Al je zmes hydrogenacne upravenych
kvapalnych uhl'ovodikov, ktoré maju bod varu v rozmedzi 160 — 300 °C [28].

Vzhl'adom na environmentalne problémy spdsobené rastiicou spotrebou tychto fosilnych paliv
sa neustale hladaju alternativy, ktoré by mohli prispiet’ k zvySeniu obnoviteI'nych zdrojov
energie vo svetovom energetickom meradle. V tejto sivislosti sa ocakava, Ze sa letecka doprava
v najblizsich rokoch stane vyznamnym trhom pre biopaliva, hlavne preto, Ze sa prepravi viac
ako 3,8 miliardy cestujtcich a kazdy rok sa prepravi 53 000 ton ndkladu, ¢o predstavuje 54 000
letov po celom svete a 49 miliard nalietanych kilometrov. Medzinarodna siet’ leteckej dopravy
sa zdvojnasobuje aspoii raz za 15 rokov a odhaduje sa, Ze sa to stane opét’ do roku 2030 . Podl’a
spravy, ktoru vypracovala Eurdpska agentara pre biopaliva v roku 2013 je celosvetova spotreba
leteckého petroleja Jet-Al okolo 200 Mt/rok a predpokladany roény vzrast tohto sektora je
4.5 % do roku 2050. Sektor globalnej leteckej dopravy patri medzi najvacsich prispievatel'ov
vSetkych antropogénnych CO2 uvolnenych do atmosféry.

Letecké spolo¢nosti spojené s IATA (International Air Transport Association — Medzindrodné
zdruzenie leteckych dopravcov) sa zaviazali ze do roku 2020 znizia emisie CO2 a do roku 2050
ich znizia az 0 50 %. Jednou z alternativ dosiahnutia tohto ciel’a je okrem zlepSenia technoldgie
lietadiel aj vyvoj paliva pre pridové motory, ktoré uz nie si pohanané ropnymi produktmi, ale
palivami z obnoviteI'nych zdrojov, ktoré do atmosféry uvolfiuji menej $kodlivé plyny. Takéto
palivo si vyzaduje prisposobivost’ a kompatibilitu S motormi zaloZzenymi na existujicich
technologiach , takZe vlastnosti motorov a d’alSich leteckych zariadeni sa nemusia menit’, ¢o
nam umozni pouZzivanie zmesi paliva Jet-Al s alternativnymi palivami [27].

Kazdopadne, existuje aj par alternativ k beznym palivam v letectve v zavislosti na kvapalnych
palivach s vysokou hustotou energie. Letecké palivo musi mat’ Specifické vlastnosti ako:
vysoka kalorick4 hodnota, vysokd hustota energie, dobra atomizécia, nizke riziko vybuchu na
zemi, vhodne nizka viskozita, extrémne nizky bod tuhnutia, Zziaden obsah vody, chemicka
a tepelna stabilita, nizka korozivita. Okrem toho, musi byt ekonomicky realizovatel'né a Siroko
dostupné ako aj sti¢asné palivo Jet A-1 [29].

Ked'Ze sa v poslednych rokoch zvysil zaujem o rozvoj biopaliv v leteckej doprave, viedlo to
k skaSobnym letom mnohych leteckych spoloc¢nosti. Virgin Atlantic bola prva letecka
spoloCnost, ktora testovala biopalivd na lietadle Boeing 747 na linke z Londyna do
Amsterdamu, ktory bol pohanany zmesou 20 % biopaliva a 80 % bezného paliva vo februari
2008. Po tomto prvom teste aj ostatné priemyselné podniky zacali testovat’ biopaliva pouzitim
réznych zmesi a r6znych druhov biopaliv [29, 30].
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V decembri 2008, spolo¢nost’ Air New Zealand, podobne ako Virgin Atlantic, testovala
Boeing 747 pohanany zmesou 50 % komer¢ného leteckého paliva a 50 % oleja z jatrofy.
V januari 2009, spolo¢nost’ Continental Airlines testovala zmes petroleja, oleja z jatrofy a rias,
nasledne spolo¢nost’ Japan Airlines testovala biopaliva so zmesou 50% vytazku z lani¢niku
siateho (Camelina sativa) a oleja z jatrofy a 50 % komeréného leteckého paliva Jet-Al. Podl'a
spolo¢nosti odlisné zmesi biopaliva v komer¢nych letoch preukazali dobré vysledky a umoznili
znizenie emisii sklenikovych plynov okolo 60 % — 80 % [27, 30].

Napriek tomu, ze alternativne letecké biopalivo ma podobné chemické zlozenie ako kerozin,
ale preto ze je Setrné k zZivotnému prostrediu, je Zivotaschopnou alternativou pre trh. Kvoli
hustote, kinematickej viskozite pri -20 °C, kalorickej hodnote a oxida¢nej stabilite sa museli
urobit’ testy, aby sa zistilo, ¢i biopaliva su vhodnou alternativou a ¢i maji podobné alebo
rovnaké fyzikalne vlastnosti ako palivo Jet-A1 [31]. Testy skiimajuce potencial kokosového
oleja (Cocos nucifera) a oleja z palmovych jadier na syntézu alternativneho leteckého paliva
prostrednictvom transesterifikacie s pouzitim metanolu homogénnou bdazickou katalyzou
a naslednou frakénou destilaciou zistili, ze zmesi 10 % alternativneho leteckého paliva
zmiesané s fosilnym kerozinom spiiaju parametre: kinematicku viskozitu pri -20 °C, dymovy
bod, hustotu a bod tuhnutia, ale nespiiaja nizku kaloricka hodnotu [27, 32].

Vykon akéhokol'vek lietadla zavisi od dostupnosti minimdlneho mnozstva energie ako tepla,
takze redukcia mnozstva energie moze sposobit’ zvysenie spotreby paliva a nésledne znizit
dolet. Zmes alternativneho leteckého paliva a kerozinu do 10 % splnili stanoventi minimalnu
hodnotu 43,4 MJ - kg_l, zatial' ¢o binarne zmesi do 20 % nesplnili stanoveni minimalnu
hodnotu podl'a standardu leteckého paliva. Tento parameter ma tendenciu klesat’, ked’ sa zvysi
podiel alternativnych paliv v zmesiach s fosilnymi palivami [32].

Kratko po tom, bola navrhnutd nova alternativa paliva pre letecky petrolej. Tato alternativa
obsahuje zmes Jet-Al, jatrofy metyl esterov a zvyskovych olejov ziskanych transesterifikaciou.
Charakterizacia potvrdila, Ze biopalivo s obsahom metyl esteru 10 % a20 % vykazuje
fyzikalno-chemické vlastnosti, ktoré su porovnateI'né s vlastnostami dostupného komeréného
leteckého paliva, konkrétne hustota, viskozita, teplota tuhnutia, vzplanutia, bodu zékalu, obsah
vody, kalorickd hodnota a hodnota kyseliny. Je pozoruhodné, Ze tieto vysledky su v stlade s Jet-
A1 $pecifikaciami stanovenymi ASTM D1655 [33].

Kvo6li tomuto sa oleje z babassu a palmovych jadier, ktoré maji podobné zloZenie v ramci
rozmedzia petroleja, povazujli za potencialne zdroje surovin na vyrobu alternativnych leteckych
paliv. Okrem tychto olejov, vynika aj jatrofovy olej, ktory je vysoko toxicky a nemdze sa
pouzivat’ do l'udskej alebo Zivoc¢iSnej potravy, a preto mdze byt jeho potreba vymedzena na
energetické ucely [27].

Alternativne letecké biopalivo moze byt ziskané mnohymi metodami, ako napriklad: tepelné
krakovanie (pyrolyza), transesterifikacia, hydrogenacné spracovanie alebo
Fischer - Tropschovou syntéza. Transesterifikacna reakcia je v porovnani s inymi metodami
relativne jednoducha a najviac pouzivana. V tejto reakcii reaguju rastlinné alebo zivocisne
tukové materialy s alkoholom za vzniku alkyl esterov. Casto sa pouZiva pri syntéze bionafty
pre rozne suroviny, ako napriklad palmovy olej, olej z krasnolistu zivotaschopného
(Calophyllum inophyllum), s6je (Glycine max), repky olejnej (Brassica napus), slnecnice
(Helianthus annuus ) alebo olej z jatrofy [27].

Sposob ziskania alternativneho paliva pre letecky petrolej z oleja jatrofy, babassu a
Z palmovych jadier kosa vykona pomocou transesterifika¢nej reakcie homogénnou katalyzou,
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po ktorej nasleduje vakuova destildcia na separaciu esterov bliziacich sa k varu fosilneho paliva
[27].

Palivd pripravované v pomere 5, 10 a20 % z methyl esterov/kerozinu a alternativnych
leteckych paliv/petrolejovych esterov boli analyzované z hladiska fyzikalno-chemickych
vlastnosti. Hodnotenie bolo zalozené na vysledkoch kinematickej viskozity, hodnoty kalorii,
bodu popola a hustote pri -20 °C.

Chemické zlozenie hlavnych mastnych kyselin v oleji z jatrofy, babassu a z palmovych jadier
byva urcené pomocou plynovej chromatografickej techniky. Chromatograficka analyza oleja
jatrofy ukéazala nenasytené mastné kyseliny nachadzajice sa vo vacsich mnozstvach, olejové
(36,32 %) a linolové (41,02 %). Avsak, mastné kyseliny v oleji babassu a z palmovych jadier
sa odliSuju prevladajicou pritomnostou nasytenych mastnych kyselin, ktorych hlavnymi
zlozkami st kyselina laurova (48,30 %, resp. 49.96 %) a kyselina myristova (16,39 %, resp.
16.18 %) [27].

Na ziskanie alternativneho leteckého paliva sa odporuca pouzit’ suroviny, ktoré maju vel'kost
uhl'ovodikovych retazcov podobnu zlozeniu komeréného leteckého paliva, od 8 do 16 atomov
uhlika [29]. V tomto pripade, je mozné pozorovat’ vyssie uvedené zloZenie mastnych kyselin,
a ze oleje z tychto rastlin maji chemické profily, ktoré su vhodné na vyrobu alternativnych
leteckych paliv, hlavne olej babassu a olej z palmovych jadier, ktoré obsahuju od 80,03 % do
81,08 % mastnych kyselin s kratkym retazcom v ich zloZeni, ¢o umoziiuje tvorbu esterov s
nizkou molekulovou hmotnost'ou, ktoré s podobné fosilkerozinu [27, 32].

Z doterajsich stadii vyplyva, Ze oleje z jatrofy, babassu a z palmovych jadier vykazovali vysoky
energeticky potencidl, ¢o z nich robi dobrych potenciondlnych kandidatov, ¢ize mozné suroviny
na ziskavanie alternativneho leteckého biopaliva. Oleje z hodnotenych druhov presli
metanolovou transesterifikicou pomocou homogénnej katalyzy a nadobudli dobré vytazky v
rozsahu od 81,72 %, 82,05 % a 99,95 % metyl esterov pre olejov z babassu, z palmovych jadier
a jatrofy [27,30].

Ziskané vysledky nam umoznuji konStatovat, Ze zmesi ziskane z Jet-Al s 10 % z esterov z
oleja jatrofy, babassu a z palmovych jadier mali podobné vlastnosti ako ¢isty komerény letecky
petrolej pre vSetky hodnotené oleje. Z tohto dovodu st vhodné na ich pouzitie ako Ciastocna
nahrada fosilnych paliv, ¢im sa minimalizuje spotreba a zniZuji sa nepriaznivé vplyvy na
zivotné prostredie. Je potrebné zdoraznit, ze vyvoj novych paliv musi byt v sulade s normami
letovej spoOsobilosti aplikovanymi na palive Jet-Al, hlavne pokial’ ide o vykon, emisie
zneCistujuce zivotné prostredie a kompatibilitu leteckych materidlov ako napriklad: nadrz,
palivové systémy, Cerpadla a spal'ovacie komory [29].

BRNO 2019 53



7.Zaver

V sucasnosti sa povazuje leteckd doprava za najviac vyuzivany sposob prepravy osdb a nakladu
na stredné a velké vzdialenosti. Neodmyslite'ne patri do nasich zivotov od pociatku druhe;j
polovice dvadsiateho storocia, kedy v tomto priemysle nastal najvacsi vzostup, comu odpovedal
nasledny prichod Boeingu 747 na trh. AvSak v dobe prichodu B 747 na trh existovali len
turboventilatorové (turbofan) motory s nizkym obtokovym pomerom, ¢o malo za nasledok
vel'ka spotrebu paliva.

To sa zmenilo na pociatku devitdesiatych rokov, kedy sa objavili prvé turbofan
motory s vysokym obtokovym pomerom a prichod Airbusu A 380. Lietadld mali nésledne
mensiu spotrebu paliva, vacsi dolet azaroven sa znizila Uroven hluku. Znizili sa aj
emisie v dosledku dokonalejsieho spal’ovania, ale aj napriek tomu je to mnozstvo emisii pri
spalovani fosilneho kerozinu stale vel'ké. Z tohoto dovodu sa nové trendy upieraju na vyvoj
alternativneho nefosilneho biopaliva na béaze rastlinnych tukov. Ukézalo sa, Ze pri pouZziti
odlisnych zmesi biopaliva v komer¢nych letoch umoznilo znizenie emisii sklenikovych plynov
okolo 60 % — 80 %. NajcastejSie zmesi ¢o sa pouzivaju su prevazne oleje z jatrofy, kokosu,
babassu a inych rastlin a kerozinu.

Uvazuje sa tak isto aj nahradenie turbofan motorov za elektro alternativu (obrazok 51), ale
v zdsade su tu rovnaké obmedzenia ako v automobilovom priemysle. Pomerne mala
kapacita a vel’ka hmotnost’ batérii vyrazne skracujt dizku letu a tak sa neda oéakavat’ Ze by tato
alternativa nastala v najblizSej dobe v komer¢nom a civilnom letectve.

N \

-

Obrdzok 51: Navrh biz jetu od firmy Zunum s elektrickym pohonom [36]

Naopak v januari 2019 firma Boeing prisla s navrhom konceptu nového kridla pod ozna¢enim
TTBW (Transsonic Truss — Braced Wing) (obrazok 52), ktoré by mohlo dopravnym lietadlam
umoznit’ dosiahnut’ vyssiu rychlost’ s nizSou spotrebou paliva. V preklade to znamena vzperou
vystuzené kridlo pre transonické rychlosti. Tato koncepcia, kedZze sa jedna o hornoplosné
lietadlo s motormi zavesenymi pod kridlom, umoziuje konstruktérom zvacsit priemer
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vstupného ventilatora a tym zvacsit' obtokovy pomer. Takymto spdsobom by sa mohlo
dosiahnut’ eSte mensej spotreby paliva, eSte dokonalejSicho spalovanie a tym padom aj by sa
dosiahlo niz8ich emisnych plynov. Lietadla s tymto typom kridla v porovnani s lietadlami
vyrobenymi po roku 2000 by mali mat’ az o 60 % nizSiu spotrebu paliva [35].
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Obrdzok 52: Koncept kridla TTBW od spolocnosti Boeing [35]

Tento trend vedie aj k zaniku vel’kokapacitnych lietadiel ako su Airbus A 380 a Boeing 747, ¢o
potvrdilo aj ohlasenie zastavenia vyroby jedného z najvicsich lietadiel sveta Airbus A 380 na
rok 2021. K tomuto kroku boli niteny z nedostatoéného zaujmu zo strany zakaznikov, ked’ze
ich najvacsi zakaznik Fly Emirates (zarovei aj spolo¢nost’ s najva¢sim poctom tychto strojov v
prevadzke) zniZil svoju objednavku zo 162 na 123 a na miesto ostatnych doobjednala Airbus
A 350 XWB (eXtra Wide Board).
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9. Pouzita symbolika pri vypocCtovych vzorcoch

[J]

[J]

[kg. h™1]
[kg. kW™, h~1]
U.kg™t. K]
[J.m™]

[N]

U.kg™]
[mm]

[ka]

[kg.s™*]
[kg.s™*]

[W]

[W]

[Pa]

[J]

U.kg™t. K]
[K). kg~ t. K™1]
[K]

[mm]

[m®]

[m®. kg™]
[m.s™']
[m.s™]
[m.s™]
[m.s™]

[-]

[-]

technicka praca kompresoru
technicka praca turbiny

celkova spotreba paliva

merna spotreba paliva

mernd tepelna kapacita pri konstantnom tlaku
objemova hustota energie

tah motora

vyhrevnost paliva

Sirka vrstvy

hmotnost’

hmotnostny tok

tok paliva

vykon motora

vykon laseru

tlak

teplo

merna plynova konStatnta

merna entropia

teplota

hrubka vrstvy

objem

merny objem

rychlost’ pohybu laserového luca
rychlost’ pradenia vzduchu
nasavacia rychlost’ pradenia vzduchu
vytokova rychlost’ pridenia vzduchu
poissonova konStanta

celkova ucinnost’ pradového motora
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Ny [']
nsp [']
Nt [-]

ucinnost’ pohonu
ucinnost’ spalovania

termicka ucinnost’
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Zoznam priloh

Priloha 1 — Vypocet pracovného cyklu prudového motora
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