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Abstrakt: Tato diplomova praca pojedndva o moznosti aplikovania vrtulového ventilatora -
PropFan, ako distribu¢ny pohonny systém, do trupu lettina, za tcelom nasavania medznej
vrstvy a znizenia Uplavu za letinom. Prva kapitola pojednava o problematike tohto druhu
pohonného systému, ako aj o medznej vrstve (MV), nasdvani MV, druhoch vrtulovych ventila-
torov, aplikovani distribu¢ného pohonu na letinoch s nasdvanim MV, typoch letinov s tymto
druhom pohonného systému. V druhej kapitole je venovand pozornost koncepcénému navrhu
referencného lettna, predovsetkym simulacného trupu ako aj stanoveniu odporu kridla, trupu
a urcéenie potrebného tahu. Simuldcia prudenia okolo simula¢ného trupu bola vykonand pomo-
cou programu ANSYS Fluent. V ramci tretej kapitoly je rieSeny navrh integrovania propfanu
do trupu letina. Kapitola obsahuje tvahy tykajice sa zastavby a v prvom pribliZeni riesi tuto
zéstavbu z hladiska posobiacich sil a uloZenia motorovej 16ze. Stvrta kapitola pojednava o in-
tegrovani dvojpridového motora, alebo inak konfiguracia propfan-vpredu. Nakresy navrhov v
danych kapitolach boli nakreslené v programe Autodesk AutoCAD 2016. Nesie sa v podobnom
style ako predchadzajuca kapitola. Piata a Siesta kapitola obsahuji vypocet tepelnych obehov
jednotlivych pohonnych systémov s naslednym uréenim danych spotrieb. Posledna ¢ast suma-
rizuje vysledky diplomovej prace.

Klicové slovd: Letecky turbinovy motor, vrtulovy ventilator, distribuény pohonny systém,
medznd vrstva, pohonny systém s nasdvanim medznej vrstvy, Uplav, rovnomernost pradového
pola, tepelny obeh.

Abstract: This diploma thesis deals with the potential application of PropFan as being in-
tegrated into an aeroplane fuselage in order to suck boundary layer as well as mitigate wake
turbulence induced behind the aeroplane. The first chapter consists of the description of Dis-
tributed Propulsion System (DPS), boundary layer, boundary layer ingestion (BLI), propfan
types, application of DPS in aeroplanes with BLI option and aeroplane types with this kind
of propulsion. Within the second chapter, there is attention paid to conceptual design of re-
ferential aeroplane, the simulation fuselage in particular, as well as wing aerodynamic drag
calculation, fuselage aerodynamic drag calculation and calculation of needed thrust. Airflow
simulation around simulation fuselage was performed by ANSYS Fluent software. In relation
with the third chapter, there is a potential design solution for PropFan into-fuselage integ-
ration. The chapter consisits of thoughts related to the integration process and within the
initial approach to the problem it deals with actuating forces on engine mount and placement
of this engine mount. The next chapter discuss about propfan-front (turbofan) configuration
integration. The design drawings were made by Autodesk AutoCAD 2016 software. It follows
the same style of description as previous chapter does. The fifth and sixth chapter creates
mathematical computations of working cyckles of certain engines in order to determine specific
fuel consumption of both configurations. The last chapter conclude the results of diploma thesis.

Key words: Turbine aero engine, PropFan, distributive propulsion system, boundary layer,
boundary layer ingestion propulsion system, wake turbulence, airflow field uniformity, working
cycle.
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1 Rozbor problematiky
1.1 Uvod

V civilnej leteckej doprave je podstatnym faktorom v ramci kipi civilného lettna, pre letecké
spolo¢nosti, spotreba pohonnych hmot lietadiel. A preto sa vyrobcovia lietadiel a motorov
snazia vytvorit vhodny dizajn tychto systémov, za Gcelom dosiahnutia ¢o najvyssej uc¢innosti
v letovej prevadzke. Vysledkom ich usilia by malo byt najdenie optimélneho navrhu celkove;
konstrukcie lietadla. Optimalny navrh znamené najdenie vhodného zostladenia draku lietadla
s pohonnou jednotkou. Tymto je mozné dosiahnutie vysokej efektivity a nizkej spotreby paliva.
Takéto lietadlo je konkurenc¢ne schopné na trhu.

Propulzor - vyvija¢ fahu je stic¢astou pohonnej jednotky. V ramci dvojpriudového turbinového
motora sa tato ¢ast nazyva ventilator. Systém ventildtora mé dve tlohy:

e stlacat obtokovy vzduch,

e zisobovat kompresor prepliiovanym vzduchom [34].

1.2 Blended Wing Body

Jedna sa o koncept, ktory je neustale Studovany pre svoje potencialne vyhody, ktoré sa tykaju
konstrukcie, aerodynamiky a prevadzky. Vo volnom preklade tato skratka znamenad - prepojené
kridlo s trupom [3]. Stidia je vedend spolo¢nostami ako Boeing Phantom Works, NASA a Air
Force Research Laboratory [25]. Vzdus$ne sily vytvorili prototyp X-48B, pre vojenské ucely, ako
viac ucelovy, s dlhym doletom a velkou kapacitou uzitoéného nakladu [25]. Tento zmensSeny
prototyp zacal testovacie lety zac¢iatkom roka 2007 [25]. Vyhody a prednosti tohto konceptu st
predovSetkym nizka spotreba paliva, nizka hlu¢nost a velky objem pre uzitoény naklad [25].
Dalsie testy tykajtce sa charakteristik riadenia, spravania sa lettina pri padovej rychlosti a pri
vysadeni motora, boli vykonané v Dryden Flight Research Center, NASA [25].

Obr. 1: Prototyp X-48B, ako BWB koncept, pri skiskach v Edwards AFB [11].



BWB koncept predstavuje tplne novy navrh lietadla. Pre svoje prednosti, ktoré st vyssie
spomenuté, NASA a jej partneri neustale skimaja a overuju tieto vyhody pre mozné civilné,
no skor vojenské vyuzitie tohto typu lietadla [23]. V podstate, BWB koncept je zmes lietajiceho
kridla s konvenénymi értami bezného civilného letina [23]. Tento hybridny sposob zlucuje nosné
plochy a trup, ktory je formovany do leteckého profilu. Tento pristup umoznuje vytvaranie
vyslednej aerodynamickej sily celym drakom lietadla [23]. Takymto pristupom by sa mohlo
dosiahnut efektivneho hospodarenia v oblasti pohonnych hmot ako aj zvySenie objemu pre
uzitoény naklad [23].

1.2.1 BWB X-48B

Tento model je predstavitefom BWB. Nejedna sa tplne o lietajice kridlo, ako je napriklad
bombardér B-2 Spirit, i ked tvarom to dost pripomina [3]. Jedna sa teda o kridlo plynulo
prechadzajice do Sirokého plochého trupu v tvare vztlakového telesa [3]. Ako bolo vyssie spo-
menuté, takdto konfigurdcia by mohla poskytnit vicsie a efektivnejSie generovanie vztlaku pri
nizkom odpore. Plynuly priechod a tvar trupu poskytuje vyrazny prirastok vztlakovej sily s
mensim odporom nez klasicky trup kruhového prierezu a tym aj nizsiu spotrebu paliva az o 30
percent [3]. Vhodné umiestnenie pohonnych jednotiek na zadnej ¢asti chrbtu lietadla zaistuje
nizsiu hluénost ako aj pre pasazierov aj pre okolie [3].

Obr. 2: Prototyp X-48B pred letovymi skuskami [10].

Prvy navrh letina podobnej konstrukcie predstavil uz v tridsiatych rokoch minulého storocia
znamy konstruktér Vincent Justus Burnelli, ktory ako vobec prvy postavil lietadlo so vztlako-
vym trupom - Burnelli RB-1, 1921 [3]. Jeho konstrukcia bola velmi pokrokova, no bohuzial sa
mu nepodarilo najst dostatok finan¢énych prostriedkov pre sériovi vyrobu [3].

Povodny navrh, teda velké dopravné lietadlo pre prepravu velkého poctu pasazierov, bol
ale pomaly opusteny, hlavne z dovodu umiestnenia velkého poétu Tudi do priestoru o malych
rozmeroch, kde by mohol nastat problém s evakuéciou [3]. Podla vyskumu by sa ani pasazieri
necitili pohodlne, ale mala cast Iudi by sedela pri okne, ¢o by mohlo maft zly dopad na psychiku
3].



Obr. 3: Letin RB-1, kde ako prvy Vincent Justus Burnelli, vyuzil trup pre generovanie vztlaku
38].

1.3 Distributed Propulsion System (DPS) - distribu¢ny pohonny
systém

Tento systém je mozné rozumiet ako rovnomernt distribticiu pohonnych jednotiek voci trupu
lietadla. Tento systém by vyuzival koncept BWB, ktory bol opisany vyssie.

Koncept distribuovaného tahu predstavuje plné integrovanie propulzného systému do trupu
lietadla a to takym sposobom, aby lietadlo vyuzilo vsetky prinosy v ramci prepojenia aero-
dynamika lietadla s pohonnym systémom [18]. V rdmci tohto konceptu je viacero polohovych
konfiguracii pohonnych jednotiek. Niektoré koncepty st zalozena na pouziti tryskovych kla-
piek, viacnasobné malé motory, elektrické ventilatory pohanané turboelektrickymi generatormi
atd [18].

1.3.1 Typy systému tahovej distribtcie

Niektoré typy uz boli nacaté. V podstate, uz aj lietadlo s dvoma motormi je mozné povazovat
s aplikdciou DPS. No DPS sa skor vztahuje ku distribucii ahu pozdiZ rozpiitia nosnych ploch.

Tryskové klapky - jedna sa o koncept kde vysoko-rychlostny tenky prud vzduchu pradi
z odtokovej hrany kridla a vytvéra tak fah pozdlz rozpitia kridiel [18]. TaktieZ to napoméaha
cirkulacii vzduchu okolo kridlového profilu, ¢im sa zvysi vztlak okolo celého kridla pocas vzletu
a pristatia [18]. Jedno z lietadiel, kde bol tento systém aplikovany je Hunting H.126, ktoré bolo
zalietané v r. 1960, pricom max. suc¢initel vztlaku ¢inil hodnotu cez 7,5 [18].

Ventilator s prie¢nym satim - je typ vyvijaca tahu, ktory je montovany vo vnutri kridlove;j
konstrukcie, aby generoval fah po celom rozpiti kridla. Ventilator nasidva medzni vrstvu z
hornej a dolnej strany kridla a vyputsta ju v oblasti odtokovej hrany [18]. Kvoli komplikovanosti
zastavby ventilatora do kridla, nebol tento koncept nikdy uvedeny do prevadzky.

Viaceré oddelené motory - niekolko typov lietadiel, pouzivajic viaceré oddelené motory,
bolo navrhnutych a vykonali aj let [18]. V ramci tohto konceptu moézu byt vyvijace fahu na-
montované vpredu na kridle, vzadu na kridle alebo vo vnutri kridla (véi¢Sinou koreri - najviiésia
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Obr. 4: Letin Hunting H.126, na ktorom bol pouzity DPS typu tryskové klapky [19].
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Obr. 5: Princip fungovania ventilatora s prienym satim [19].

hribka kridla). St zndme koncepty v rdamci projektu BWB, kde stt motory namontované na
hornej strane samokridla. Jeden z takych konceptov je CESTOL (Cruise-Efficient Short Take-
off and Landing), ktory aplikuje funkéné ¢érty Blended Wing Body (BWB) [18]. Vyznacuje sa
vysokou tc¢innostou pri cestovnej rychlosti, nizkym hlukom a velkym vnitornym objemom pre
zabudovanie systému fahovej distribucie [18]. Zahfiia 12 malych konvenénych motorov, ktoré st
¢iastocne ponorené pod tiroviiou kridla a rovnomerne rozmiestnené pozdlz rozpitia kridla [18].

Viaceré ventilatory pohanané plynovymi generatormi - tento typ bol Studovany v
ramci projektu SFW N+3 pod NASA [18]. Existuju tri spésoby prevedenia tohto DPS:

e viaceré ventilatory pohanané priamo plyn. generatorom,

e ventilatory pohanané plyn. generatorom cez prevodové ustrojenstvo,

10



Obr. 6: Podoba konceptu CESTOL ako Blended Wing Body [19].

e clektricky pohanané ventilatory.

V 70. rokoch plynovym generatorom pohanané ventilatory boli aplikované na jednom modeli
pre STOL (Short Take-off and Landing) funkcie. Lietadlo bolo konvenéného typu, klasicky drak
- trup a kridlo. Bolo pohanané 16 malymi ventilatormi, ktoré boli umiestnené na sacej strane
kridla v oblasti odtokovej hrany [18]. Ventilatory s tlakovym pomerom cez 1,25 boli hnané
plynovymi generatormi, ktoré boli umiestnené pod kridlami na pylénoch [18]. Navyse touto
polohou boli ventiladtory schopné posunit bod odtrhnutia medznej vrstvy, pricom zvysili vztlak
na nosnych plochach a posunuli Géinnost na vyssi level [18].

Obr. 7: Aplikacia funkcie krdtky vzlet a pristatie na koncepénom modeli dopravného lettina [19].
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Dal$im rieSenim je pouzitie viacerych dtchadiel s jednym plynovym generatorom. Vykon
z plynovej turbiny je na duchadld prenasany pomocou transmisie. Takyto napad bol inici-
ovany Cambridge MIT Institute pod menom SAX-40 [18]. Systém distribucie tahu v ramci
tohto konceptu predstavuje trojicu pohonnych jednotiek, pricom jedna z nich zahtna plynovy
generator, ktory jeden ventilator pohana priamo a dalSie dva prostrednictvom prevodového
tistrojenstva [18]. Dal$im prinosom je nizky hluk a nasévanie medznej vrstvy [18].

- ) )
|’
<%
g I’
Distributed ~ Axial-radial HP _— Low-noise
fan system ! compressor .-~ LP turbine

Transmission “ Variable area
system exhaust nozzle

Obr. 8: Koncept SAX-40 a detail jeho pohonného zariadenia [19].

Nie je mozné vynechat ani elektricky pohariané propulzory, ktoré v kombindcii s klasickymi
pohonmi maji v sti¢asnosti znacny potencial. Tymto by sa mohlo vylepsit vykon a znacne znizit
negativny dopad na environmentélne prostredie [18].

1.3.2 Koncept D-8 Double Bubble

Vyznamnym konceptom, ktory predstavuje aplikovanie systému distribtcie tahu, je D-8 Do-
uble Bubble, ktory je predmetom skiimania NASA v spolupraci s MIT a Aurora Flight Sciences.
Hlavné ¢rty, ktoré odlisuja tento letin od konvenénych, st umiestnenie pohonnych jednotiek
na hornej casti trupu a siroky trup.

V roku 2008 Aurora Flight Sciences, MIT a Pratt and Whitney zapocali tsilie o vytvorenie
revolu¢ného dopravného lettna [22]. Vysledkom bola nova konfigurécia letina, znama ako D8,
ktord ma prinosy ako vyrazné zniZenie emisii, hluku a spotreby pohonnych hmot [22]. ZniZe-
nie spotreby pohonnych hmot by bolo dosiahnuté predovsetkym znizovanim tlakového odporu
(aplav za letinom) urychlenim spomalenej medznej vrstvy pohonnymi jednotkami.

Podla Aurora Flight Sciences mé tato konfiguracia letiina potencial dosiahnutia 71 % zniZenia
spotreby pohonnych latok a 87 % zniZenie emisii [22]. Prinosy tejto konfiguracie st nasledovné:
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Obr. 9: Predny pohlad na lettin D8 [35].

Obr. 10: Zadny pohlad na letin D8 [35].

e zvySenie U¢innosti spalovania,

e zniZenie emisii,

e znizenie hluku,

e vysoki tucinnost pri transonickom lete,
e kompatibilitu voci letisku,

e celkovo nizky dopad na Zivotné prostredie [22].

Vyznamnou zmenou v tomto letine je tvar trupu. Nepredstavuje klasicky valcovy tvar, ale
skor elipsovity. Horna &ast trupu je plocha a trup je nesymetricky okolo pozdiznej osy. To vedie
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ku generovaniu vztlaku, ktory bude prispievat ku vztlaku od nosnych ploch. Tieto kridla su
mensie v porovnani s kridlami konven¢ného letina. Vyhody tohto trupu moézu byt zhrnuté
takto:

e pridavné generovanie vztlaku pomocou nosnej plochy tvorenej trupom letina,
e mensie kridla a vodorovné chvostové plochy,

e zniZzenie hmotnosti pristavacieho zariadenia (letn je nizsie polozeny, nakolko motory st
na hornej strane trupu),

.....

e zniZenie ohybového momentu od podvozku, nakolko podvozkové nohy su blizsie ku stene
trupu,

e zniZenie ohybového momentu od aerodynamicky sil na vodorovnej chvostovej ploche, na-
kolko je uchytené v dvoch bodoch ku zvislej chvostovej ploche.
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Obr. 11: Porovnanie letina D8 s letinom Boeing 737, ku ktorému je D8 ekvivalentom [8].

1.3.3 Helios Solar Wing

Prototyp Heliosu bol vyvinuty Environmental Research Aircraft and Sensor Technology v
ramci NASA ako dialkovo ovlddané lietajice kridlo. Dvoma hlavnymu téelmi tohto prototypu
st dlhodobé vytrvanie vo vyske 100 000 ft po dobu cez 24 hodin [24].
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Prototyp Helios je ultralahké lietajice kridlo, ktoré je pohanané elktrickou energiou [24].
kovych vlakien [24]. Rebra, ktoré vystuzuju potah, st tiez vyrobené z uhlikovych vldkien a
samotny potah je z plastovej félie. Riadenie Heliosa je vykondvana iba vySkovym kormidlom,
ktoré zabezpecuje riadenie okolo prie¢nej osy. Zatacanie okolo zvislej osy je vykonavané pro-
strednictvom rozdielneho tahu motorov na lavej a pravej polovici kridla. Helios je pohariany 14
elektromotormi, ktoré sii napajané jednosmernym napitim davajic vykon 1,5kW [24]. Vyvi-
janie fahu je zabezpefené dvojlistymi vrtulami, ktoré st vyrobené z kompozitu [24]. Pohonné
jednotky st umiestené pozdlz celého rozpitia kridla.

Obr. 12: Experimentalne lietadlo Helios ziskava el. energiu pomocou fotovoltickych c¢lankov na
kridle [36].

1.3.4 Prinosy a nevyhody systému tahovej distribiicie

Hlavné prinosy tohto inova¢ného sposobu generovania tahu, by mohli byt predovSetkym
najdené v oblastiach ako vykon lietadla, znizenia hluku v blizkom okoli a aplikovanie funkcie
STOL [18]. Nasledujice potencidlne prinosy boli predmetom $tadii:

e /mizenie spotreby pohonnych hmét pomocou nasavania hrubej medznej vrstvy a s na-
slednym jej urychlenim do oblasti uplavu za lietadlom.

Umiestnenie propulzorov na odtokovej hrane kridla by zvysilo vztlak - supercirkulaciou
a posunutim bodu odtrhnutia medznej vrstvy. Toto by umoznilo kratky vzlet.

Integrovanie pohonného systému do draku pre znizenie hluku v obytnych oblastiach.

Znizenie hmotnosti v ramci instalacie pohonnych jednotiek.
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e Eliminécia riadiacich ploch, nakolko by mohli byt nahradené vektorovanim tahu, ktoré
by riadilo klonenie, zatacanie a klopenie.

e Jednoduché vymena pohonnych jednotiek, nakolko by boli malé a Tahké.

Medzi hlavné nevyhody je mozné zaradit tieto:
e zlozitost systému kvoli vy$Siemu poctu pohonnych jednotiek,

e vysoké cena.

1.4 Boundary Layer Ingestion (BLI) - nasavanie medznej vrstvy

Je mozné prelozit ako nasdvanie medznej vrstvy. Medzna vrstva (MV) je tenkd Smykova
vrstva v tesnej blizkosti obtekanej steny [7]. Je to vrstva prudiacej tekutiny s mensou kinetickou
energiou, nez ma pruad dostatocne daleko od steny obtekaného objektu. St rozoznavané dva
hlavné druhy MV:

e laminarna MV,

e turbulentna MV.

Lamindrna MV sa vyznacuje tym, Ze pridenie je charakterizované vrstvami prudnic (refazec
molekil (&astic)), ktoré na sebe klzu a nezasahuji do svojich drah. Je to vrstva nerozruseného
priudu. Mald poruchovost sa vyskytuje v rdmci trajektorie Castice, no nezasahuje do susednej
drahy castice. Turbulentnd MV je pravym opakom, nakolko dochédza ku mieseniu jednotli-
vych vrstiev prudnic - vysoké poruchovost pridového pola. Tymto mé turbulentnd MV vyssiu
hybnost v blizkej oblasti steny obtekaného objektu nakolko horné vrstvy z vysSou hybnostou
predavaju svoju kineticku energiu dolnym pomalsim vrstvdm. Rozhranie medzi tymito dvoma
vrstvami tvori prechodova medzna vrstva.
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Obr. 13: Typické rychlostné profily pre laminarnu a turbulentni medzna vrstvu [2].
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Medzna vrstva sa vytvara okolo celého letina, pricom na réznych miestach ma Specificki
hriibku, rjchlostné pole a intenzitu. MV nabera na svojej hriibke v zavislosti na dizke trupu/kridla,
takZze pred dosiahnutim konca ma znacnt hriubku, kde uz moze dochadzat aj ku odtrhnutiu
pridenia — vysoké straty (objavi sa spétné pridenie). Vyvoj MV na Castiach letina priamo
ovplyviiuje celkovy odpor lettna. Z tedrie medznych vrstiev plynie, Ze ich vyvoj na obteka-
nom povrchu zavisi na tvare rozloZenia povrchovej rychlosti U(x), na Reynoldsovom ¢isle Re,
na intenzite turbulencie, na drsnosti, krivosti, rotacii povrchu, trojrozmernosti a stlac¢itelnosti
pradu [7].

Jednou z hlavnych ¢ttt DPS je nasavanie MV z trupu/kridla lettina, v tom pripade, ak st sacie
hrdla pohonnych jednotiek ¢iastocne alebo tplne ponorené pod troveti trupu/kridla. Hlavnou
podstatou aplikacie systému BLI je nasavanie spomalenej MV s naslednym urychlenim skrz
propulzor a vypustenim za kridlo/trup [1]. Tymto by sa znizil tlakovy/tvarovy odpor (tplav)
za letiacim letinom. Jedna sa o turbulentné pridenie, v ktorom dochédza ku mieseniu jed-
notlivych vrstiev molekul vzduchu. Toto miesenie predstavuje vyrovnavanie tlakov pred a za
trupom. Nakolko molekuly vzduchu musia obtiect cely trup, pricom st odobraté o ¢ast energie,
ktord musi byt investovana do prekonania odporu (treci a tlakovy), tak za trupom uz nemaju
dostato¢nii hybnost na to, aby sa vyrovnali s okolim. A preto je nevyhnutné, aby prostrednic-
tvom generéatora fahu (propulzor), boli tieto pomalsie pohybujice sa molekuly urychlené, a to
im umozni plynuly a takmer bezstratovy pohyb do oblasti aplavu.

Mach Number

Obr. 14: Ukazka zo simulacie nasavania medznej vrstvy ventilatorom dvojpridového motora
[28].

Tak ako kazdy technicky systém ma svoje vyhody a nevyhody, tak aj BLI systém obsahuje
plusy a minusy. Medzi hlavné prinosy by mohli byt zahrnuté tieto faktory:

e znizenie tlakového odporu za lettinom,
e znizenie spotreby paliva,

e zvySenie doletu lettuna.
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Popredné nevyhody BLI systému by mohli byt zhrnuté nasledovne:

e nasavanie rozruseného priadu vzduchu,

e mohutnejsie lopatky ventilatora — zvySenie hmotnosti a zatazenia na naboj ventilatora.

V ramci studii st vyvijané Gsilia o ovplyvnenie charakteru medznej vrstvy na vstupe do ven-
tildtora v ramci jej nasavania. Jednda sa o zmenu parametrov priadového pola v medznej vrstve.
Predovsetkym o zmenu rychlostného profilu MV. Pradové pole v. MV moZe byt ovplyvnené
dvoma spOsobmi:

e pasivne,

e aktivne.

Pasivna metoda pracuje iba s objemom vzduchu obsiahnutom v MV, nezahitia dodéva-
nia/odoberanie energie do/z pradiaceho vzduchu. Predstavuje hlavne virové generatory, ktoré
svojim vhodnym tvarom st schopné ovplyvnif charakter MV. Jedna sa hlavne o dodanie kine-
tickej energie v podobe odtrhnutia a nasledného zvirenia MV, ¢im sa oddiali bod odtrhnutia a
zvy$i sa hybnost. Turbulentnd MV, ako bolo vyssie spomenuté, méa vyssiu hybnost a je schopnéa
lepsie prudit do protitlaku. TaktieZ tato metdda moze obsahovat perforovany povrch v podobe
kandlikov, do ktorych vtecie MV, kde je urychlend (napr. zuzujicim sa kanalikom) a nésledne
prudi naspit na povrch obtekaného telesa.

Aktivna metdda pracuje s dodavanim/odoberanim kinetickej energie do/z pradiaceho vzdu-
chu. Odoberanie kinetickej energie znamend odsavanie MV. Je to vcelku neefektivne, nakolko
je z prudovej cesty odobraty vzduchu, ktory je pracovnym médium propulzora, takze by to
v konecénom désledku viedlo ku zniZeniu tahu. Na druhej strane priddvanie kinetickej energie
do MV je vykonané vyfukovanim vzduchu do MV, ¢o by viedlo ku zvySeniu tahu. Akokolvek
obidva spOsoby s energeticky narocné, pricom odoberanie vzduchu z kompresora znizuje jeho
celkové stlacenie a tym aj vykon motora. Jeden z moznych konkrétnych prevedeni dodavania
vzduchu do MV je zobrazeny na nasledujicom obrazku.

(@)
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approaching boundary
separation layer
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Obr. 15: Pod vysokym tlakom je vedeny vzduch z kompresora cez trysku do MV [13].
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1.5 Vrtulovy ventilator - PropFan

Prop-Fan je anglicky vyraz skombinovany z dvoch slov, a to Propeller, ¢o znamené vrtula a
Fan, ¢o moze byt prelozené ako ventilator alebo dichadlo. Tento vyraz moze byt chapany ako
vrtulovy ventilator. Jednéd sa o technolégiu leteckého inZinierstva, ktora sa datuje do rokoch
1970 az 1980 [12]. V tychto rokoch bola tato technoldgia intenzivne skiimand a testovana,
pretoze bol na trhu dopyt po zna¢ne tc¢innych motoroch, ktoré by mali ¢o najnizsiu spotrebu
paliva.

V stucdasnosti sa technoldgia PropFan dostala opif do pozornosti studii. Je to v désledku
ich potenciadlu pre nizky dopad na zivotné prostredie. Na druhej strane musi vyskum tejto
technoldgie Celit vyzve ohladom hluku sposobovaného lopatkami PropFanu. Dlhodoby vyskum
vykonany viacerymi technickymi timami potvrdil, Ze pre lietadla lietajice na dlhjch tratiach
dosahujic Mach 0,9, je najnizsia spotreba pohonnych hmot dosiahnutéd kontra-rotujicim mo-
torom s obtokovym pomerom viac nez 25 [12].

Viditelnym rozdielom medzi leteckym turbinovym motorom (LTM) s technolégiou PropFan a
klasickym dvojpriudovym LTM je to, ze PropFan je odkryty. Podstatnejsim rozdielom je priame
prepojenie turbinovych lopatiek plynovej turbiny s lopatkami propfanu, ¢o predstavuje relativne
priame transformovanie kinetickej energie expandovanych plynov na mechanickt pracu. Posled-
nym rozdielom je menitelnost uhla ndbehu lopatiek propfanu. Tento systém variability nie je
akutne potrebny, ale nesie so sebou urcité vyhody. Primarnou vyhodou je aplikacia spatného
tahu.

Vseobecne je viacero spdsobov konfiguracie turbodichadiel alebo propfanov s vysokym obto-
kovym pomerom. Niektoré technické timy uprednostnili inStalaciu vysoko-obtokového ventila-
tora v prednej Casti motora s mechanizmom pre nastavenie uhla ndbehu lopatiek, s redukénym
ustrojenstvom a s kontra-rotaciou. Faktom je, Ze vSetky tieto komponenty navysuju hmotnost
motora. No nemusia byt vZdy nevyhnutné. Dobrym prikladom je projekt GE-36 UDF (UnDuc-
ted Fan), ktory bol vysSie spomenuty, a ktory bol jedinym propfanom s priamym prenosom
krutiaceho momentu plynovej turbiny na lopatky propfanu. Bol relativne tichy, a to napriek
tomu, ze lopatky boli odkryté, t.j. bez krytu obtokového kanala a taktiez dosahoval pozadovany
vykon. Na obr. 16 je nakres prierezu propfanom.

1.5.1 PropFan GE-36 UDF

Prvy letecky turbinovy motor povazovany ako PropFan bol GE-36 UDF, ¢o je mozné roz-
umiet ako nekryty ventilator, t.j. je vynechany prietokovy kanél. Jednalo sa o pohonn jednotku
vyvijanou firmou General Electric v spolupraci s NASA, pricom sa vyznacovala vynimoc¢nou
uéinnostou spalovania a vysokym pomerom vykon-hmotnost pre subsonické lettny [26]. Pro-
pulzor pozostaval z dvoch vrtal, pricom druhé odstraniovala virenie pradu z prvej vrtule, aby
bol prad vzduchu usmerneny ¢o najviac do osového smere pre u¢inné vyvodenie tahu [26].
Plynovy generator (jadro) pohonnej jednotky bolo modifikované na zaklade jadra pohonne;
jednotky F404 [26]. Hodnota obtokového pomeru sa blizila ku ¢islu 35 bez pouzitia redukéného
ustrojenstva [12]. Tento motor preukézal zniZenie spotreby pohonnych hmot o 30 percent. Na
nasledujucich obrazkoch je zobrazeny rez motorom GE-36 a upevnenie GE-36 na testovacom
lietadle.
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Obr. 16: Rez motorom GE-36 znézortiuje rozlozZenie jednotlivych ¢asti systému [26].
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Obr. 17: Pohonna jednotka GE-36 na testovacom lietadle [15].

1.5.2 Pratt and Whitney/Allison 578-DX

V spolupréci firiem Pratt and Whitney, Allison a Hamilton Standard vznikol v 80. rokoch
vrtulovy ventilator, ktory mal byt ako GE-36, revolué¢nou zmenou v oblasti leteckych poho-
nov. Ako plynovy generator (jadro) pre tento motor bol pouzity z motora Allison 571 [31].
Plynovy generator obsahoval nizkotlakovy a vysokotlakovy kompresor ako aj nizkotlakovi a
vysokotlakovi plynovi turbinu [31]. V zadnej ¢asti sa nachadzal vrtulovy ventilator, ktory bol
prostrednictvom prevodového tstrojenstva pohanany plynovou turbinou [31]. V tejto ¢asti bol
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ukryty mechanizmus nastavovania uhla nastavenie jednotlivych lopatiek vrtulového ventilatora.
Lopatky bolo kompozitové s vystuzenou ndbehovou hranou. Boli dva rady lopatiek, pricom je-
den rad obsahoval Sest lopatiek [31]. Motor bol riadeny plne autorizovanou riadiacou jednotkou.
V 1. 1989 bol vykonany testovaci let s tymto motorom na lietadle MD-80 [31].

Obr. 18: Nakres rezu podobnej konfiguracie ako predstavuje motor PW /Allison 578-DX [34].

Obr. 19: Pohonna jednotka PW /Allison 578-DX na testovacom lietadle MD-80 [15].

1.5.3 Ivchenko-Progress D-27

Pohonna jednotka, ktora bola vyvinuta ukrajinskou firmou Ivchenko-Progress pre letin An-
70. Bol urceny pre letuny civilného aj armadneho tcelu [14]. Pocas vzletu dosahoval ekviva-
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lentny vykon cez 13 240 konskych sil [14]. Propulzorom tejto pohonnej jednotky boli dva rady
kontra-rotujicich vrtulovych listov, ktoré boli nastavitelné pre zmenu uhla nastavenia.

Obr. 20: Pohonna jednotka Ivchenko-Progress D-27 [33].

2 Koncepény navrh referencného letina

2.1 Odovodnenie navrhu

Diplomova praca riesi navrh integrovania vrtulového ventildtora (propfan) do zadnej Casti
trupu lettna. Vzhladom na to, Ze je timyslom leteckych konstruktérov navrhovat lettny, ktoré
by boli setrné ku zivotnému prostrediu, v tom hlavne spociva nizka spotreba paliva, tak aj tento
navrhovany koncept sleduje tento rozvijajuci sa trend. Uéelom tejto konfiguracie by malo byt
znizenie spotreby paliva na ¢o najnizsiu moznit hodnotu. Navrhovany koncept podporuje systém
distribuovaného tahu s nasdvanim medznej vrstvy obohateny uréitou modifikdciou. Modifikécia
by mohla priamo ovplyvnit pridové pole za letiacim letiinom a navy$e aj medzna vrstvu na
vstupe do pohonného systému. To by mohlo byt dosiahnuté nie len umiestnenim pohonného
systému do vysSie spomenutej polohy, ale aj tym, Ze vicsia cast hrubej medznej vrstvy by bola
nasatd kompresorom. Tymto by sa mohlo dosiahnuf stavu, v ktorom by propulzor nenaséval
hrubt medznt vrstvu — rovnomernejsie prudové pole na vstupe do propulzora — zvysSenie
vonkajsej i¢innosti — znizenie spotreby paliva.

2.2 Statistika - referenc¢né lettiny

V rameci navrhu boli pouzité tri lettiny, z ktorych boli ¢erpané referencné data. Vychadza sa z
predpokladu, ze navrhovany lettin by spadal do kategérie General Aviation (GA), kde sa radia
aj referencné letiny. Referenc¢né parametre urcenych letiinov st nasledovné:
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Bombardier Challenger 350
e plocha kridla S = 48,5 m?,

e rozpitie kridla [, = 21,0 m,

e dizka lettna [ = 20,9 m,

e sirka trupu w = 2,19 m,

e rychlost v cestovnom rezime v = 228,614 m/s,

e vyska letu v cestovnom rezime h = 13106 m,

e hustota vzduchu vo vyske h p = 0,275651 kg.m 3,

e pribliznd hmotnost v cestovnom rezime m = 11249 kg.

Obr. 21: Bombardier Challenger 350 [4].

Pilatus PC-24
e plocha kridla S = 30,9 m?,

e rozpitie kridla [, = 17,0 m,

e di7ka lettna [ = 16,8 m,

e sirka trupu w = 1,69 m,

e rychlost v cestovnom rezime v = 226,388 m/s,

e vyska letu v cestovnom rezime h = 8540 m,

e hustota vzduchu vo vyske h p = 0,492756 kg.m 3,

e pribliznd hmotnost v cestovnom rezime m = 5156 kg,
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Obr. 22: Pilatus PC-24 [30].

Bombardier Learjet 45
e plocha kridla S = 28,9 m?,
e rozpitie kridla [y, = 14,56 m,
e dizka lettina [ = 17,56 m,
e sirka trupu w = 1,56 m,
e rychlost v cestovnom rezime v = 235,0 m/s,
e vyska letu v cestovnom rezime h = 15545 m,
e hustota vzduchu vo vyske h p = 0,194990 kg.m 3,

e priblizna hmotnost v cestovnhom rezime m = 6227 kg,

2.3 Navrh kridla lettiina

Za ucelom ulahcéenia vypoctu je navrh kridla zjednoduseny. St uréené parametre kridla, ktoré
st potrebné pre stanovenie veli¢in vo vysledku urcujtcich odpor kridla. Parametre vychadzaja
z referencénych dat zo Statistiky. St to veli¢iny ako plocha kridla, rozpétie a Stihlost, ktora je
vypocitana z dvoch predchadzajicich velic¢in.

Stihlost kridla je dand pomerom kvadratu rozpitia kridla ku ploche kridla [37]. Méze byt
vyjadrend nasledujicim vztahom:

l2
A= g[_]’ (1)
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Obr. 23: Bombardier Learjet 45 [5].

Kde [ je rozpitie kridla a S je plocha kridla.

Boli stanovené jednotlivé stihlosti kridiel lettiinov zo sStatistiky. Nasledne bola vypocitana
priemerna hodnota stihlosti.
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Celkova stihlost kridla:

A, = Z?:l )‘i’
n
A\, = E?:l Ai
3 )
A — 9,092 4+ 9,352 + 7,335
c = 3 )
Ae = 8,593 [—]

Stihlost kridla priamo ovplyviiuje stipanie vztlakovej ¢iary Cy ke J€ to jeden z parametrov

urcujucich priebeh linedrnej Casti vztlakovej ¢iary [32]. Jeden z moznych spoésobov vyjadrenia
stipania vztlakovej Ciary je:

2.
@ T 2)

kde A je stihlost kridla.

Stupanie vztlakovej ¢iary je urcené za ticelom stanovenia stcinitela vztlaku kridla ¢, 4, ktoré
priamo ovplyviiuje celkovy stcinitel odporu:

Cykr = Q-Cy ks (3)
2
Cy .k
Cy = Cyp0 + ;’;, (4)
Cz,kr

kde a je aerodynamicky uhol ndbehu kridla a ¢, je profilovy odpor kridla. Vyraz
T

obsiahnuty v celkovom suciniteli odporu predstavuje sucinitel indukovaného odporu kridia,
ktory linearne klesé so zvySujicou sa Stihlostou kridla.

2.3.1 Stanovenie odporu profilu

V ramci navrhu kridla je pouzity symetricky profil NACA 64A-010. V programe XFOIL
bola vypocitana polara profilu a taktiez vztlakova ¢iara. Vstupné parametre pre dany vypocet
predstavovali Machovo ¢islo a Reynoldsovo ¢islo:

o M= 0769 [_]7
e Re = 4 000 000 [-].

Polara predstavuje zavislost stcinitela vztlaku na suciniteli odporu. Z polary profilu bola
od¢itana hodnota profilového odporu, ktory tiez tvori celkovy odpor kridla. Hodnota sa nacha-
dza v oblasti, ktora je blizka cestovnému rezimu letu, v ktorom sa pocita spotreba paliva.
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Obr. 24: Kridlovy profil NACA 64A-010 [21].
alpha CL CcD cD*10n4 CDp cMm top_xtr | bot_xtr
0,2| 0,0316] 0,00406 40,6| 0,00059] 0,0002] 0,5673] 0,5936
0,3 0,0477] 0,00408 40,8 0,0006] 0,0002] 0,5575] 0,5963
0,4| 0,0641] 0,0041 41| 0,0006] 0,0002] 0,5498] 0,5979
0,5 0,0809] 0,0041 41| 0,00061] 0,0001] 0,5478] 0,5989
0,6 0,0974] 0,00412 41,2| 0,00061] 0,0001] 0,5429] 0,5996
0,7 0,1134| 0,00416 41,6| 0,00062] 0,0002] 0,5323] 0,601
0,8 0,1287| 0,00423 42,3| 0,00064| 0,0004] 0,5175] 0,6061
0,9 0,1444] 0,00426 42,6| 0,00066| 0,0005| 0,4994] 0,6121
1| 0,1603| 0,00428 42,8| 0,00067| 0,0006] 0,491 0,6183
1,1] 0,1743| 0,00441 24.1| 0,00071] 0,001 o0,4619] 0,6236
1,2 0,1901| 0,00444 44.4| 0,00074] 0,0011] 0,4475] 0,6283
1,3| 02053 0,0045 45| 0,00077| 0,0014] 0,4306] 0,6326
1,4  0,217| 0,00476 47,6| 0,00087] 0,0021| 0,3744] 0,6364
1,5 0,229 | GI008| 50| 0,00098] 0,0028] 03235] 0,6397
1,6] 0,2416| 0,00524 52,4| 0,00109] 0,0035] 0,2749] 0,6425
1,7 0,254| 0,00547 547 0,0012] 00041 0,2278] 0,6347
1,8 0,2652| 0,00577 57,7| 0,00134] 0,005 0,178] 0,6465
Obr. 25: Tabulka ako vystup z programu XFOIL.
Vo vyssie zobrazenej tabulke je zvyraznend hodnota Cp = 0,005 [—], ktora predstavuje

profilovy odpor daného kridlového profilu pre dany uhol nabehu o = 1, 5°. Na dalSom obréazku
je vykreslena poléara profilu NACA 64A-010 ako vystup z programu XFOIL.

2.3.2 Stanovenie odporu kridla

Odpor kridla sa v skuto¢nosti vcelku lisi od odporu samotného kridlového profilu. Je to
dané hlavne indukovanym odporom, ktory vznika na kridle konecného rozpitia a ovplyviuje
celé prudové pole na kridle. A preto je potrebné stanovit priblizni hodnotu stéinitela odporu

celého kridla navrhovaného lettina.

Stupanie vztlakovej ¢iary, uvedeny vzorec (2), je stanovené néasledovne:

a
Cy,kr -

2.

(e}

nyk’r‘: )\+2 )
2.m
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Obr. 26: Zvyrazneny bod sa nachadza v blizkej oblasti cestovného rezimu letu.

(e — T °
C§ 4 = 50068 rad ™! — 5,0968. = = 0,0889 [1/.

Téato hodnota stupania vztlakovej ¢iary je nasobend korekénym koeficientom tzv. Prandtl-
Glauertovym pravidlom, ktoré zohladiiuje vplyv stlacitelnosti pradenia pri M = 0,69 [—]..

Veli¢ina ¢ ;. bola opravena nasledovne:
k)

&
Ca _ y:kr
y,kr.korekcia — ma
0, 0889

c ————]
y,kr,korekcia — )
\/1—10,692

—0,122901 [1/°].

e
y,kr.korekcia

Naésledne z tejto opravenej hodnoty stipania vztlakovej ¢iary je vypocitana hodnota stcinitela
vztlaku cy:
Cy

_ o
- Cy,k?“,korekcia'a'

Vo finale je urceny sucinitel odporu kridla ako sucet profilového odporu a indukovaného
odporu ¢,:
Gy

Cy = Cg0 + —~-
A

Stcinitel odporu kridla v cestovnom rezime bol stanoveny nésledne po uréeni stucinitela
vztlaku kridla v danom rezime. Cestovny rezim sa vyznacuje hlavne tym, ze vSetky dominantné
poOsobiace sily na letin st v rovnovahe.
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alpha [*] | ¢ v_krtalpha [1/7] korekcia - Prandtl-Glauert Rule c_y[-] c_m[-]

o 0,088957604 0122901979 o 0,005
01 0,088957604 0,122901979| 0,01229| 000501
0,2 0,088957604 0,122901979| 0,02458| 000502
0.3 0,088957604 0,122901979| 003687 000505
0.4 0,088957604 0,122901979| 004916 000509
0,5 0,088957604 0,122901979| 0,06145| 000514
0,6 0,088957604 0,122901979| 007374 0,0052
0,7 0,088957604 0,122901979| 0,08603| 000527
0,8 0,088957604 0,122901979| 009832 000536
0.9 0,088957604 0,122901979| 0,11061| 000545

1 0,088957604 0,122901979 0,1229| 0,005565
11 0,088957604 0,122901979| 0,13519| 000568
1,2 0,088957604 0,122901979| 0,14743| 000581
13 0,088957604 0122901979 0,15977| 000595
1.4 0,088957604 0,122901979| 0,17206 0,0061
15 0,088957604 0,122901979| 0,18435| 000626
1.6 0,088957604 0,122901979| 0,19664| 000643
1.7 0,088957604 0,122901979| 0,20893| 000662
18 0,088957604 0,122901979| 0,22122| 000681
19 0,088957604 0,122901979| 0,23351| 000702

2 0,088957604 0122901979 0,2458| 000724
21 0,088957604 0,122901979| 025809 000747
2,2 0,088957604 0,122901979| 0270338 000771
23 0,088957604 0,122901979| 028267 000796
2,4 0,088957604 0,122901979| 0,29496| 000822
25 0,088957604 0,122901979| 030725 0,0085
2,6 0,088957604 0,122901975| 0,31955| 0,00878

Obr. 27: Tabulka s niekolkymi hodnotami ¢, ¢,, pri¢om dva zlto zvyraznené riadky predstavuji
blizku oblast cestovného rezimu letu

AL

T«

vG

Obr. 28: Simula¢ny trup s vyznacenym taziskom a posobiacimi silami.

Posobiace sily st tieto:

e vztlak L,

o tiaz G = m.g,

e fah T,
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e odpor D.
Odpor v tomto rezime letu predstavuje potrebny tah, ktory musi byt vyvodeny prislusnou
pohonnou jednotkou/jednotkami:

1
T=D= §.p.vZO.S.cx. (5)

Pre prekonanie gravitacnej sily musi byt vygenerovana dostatocne velkéa vztlakova sila nos-
nymi plochami letina:

1
L=G=m.g= §.p.v§o.5.cy. (6)

Z posledného vyssie napisaného vzfahu je nutné vyjadrit c,, teda sacinitel vztlaku kridla
navrhovaného lettnu, z ktorého bude urceny sucinitel odporu kridla.

Hmotnost navrhovaného letiina bola stanovend ako priemer hmotnosti letiinov zahrnutych v
Statistike:

Z?:l m;

m=—-—-—,
n
2?:1 m;
m = 3
—_— 11249 + 5156 + 6227
3 )
m = 7544 ke,

Plocha kridla bola taktiez stanovena ako priemerna hodnota jednotlivych pléch kridel lettinov
zo Statistiky:

S: Z?:lsi
n )
S: E?:lsi
3 )
g 48,5+ 30,9 + 28,9
= 3 ,
S = 36,1 m%
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Do vypoctu boli vzaté vysky cestovného rezimu letu, ktoré dosahuju letiny zo Statistiky.
Hustota vzduchu v danom rezime letu bola vypocitand ako strednd hodnota hustot, ktoré
odpovedaju referenénym vyskam letu letinov:

p= Tzl

n
p= Z?:1 Pi
3 )
0,2756 + 0,4927 + 0, 1949
p= )
3

p=0,3211 kg/m?®.

Jeden zo vstupnych parametrov v ramci vypoctu je vyska letu, ktora c¢ita hodnotu: h =
12000m. Ta vychadza z referenénych hodnét v Statistike a bola stanovena obdobnym sposobom
ako vysSie uréené parametre. Tato veli¢ina mé nepriamy vplyv na rychlost letu. Statické teplota
okolitého vzduchu je urcena nasledovne:

Th=12000 = (15 — 0,0065.h) + 273, 15,
Th=12000 = (15 — 0,0065.12000) + 273, 15,
Th=12000 - 210, 15 K

Rychlost zvuku v danej vyske je:
ap =/ k.r. 1y,

an = +/1,4.287,4.210, 15,
ap = 290, 785 m/s.

Kde k je adiabaticky koeficient a r je plynova konstanta.

7 vyS$Sie napisanej rychlosti zvuku vo vySke A je mozné uréit rychlost letu navrhovaného
lettna:

Vp = ]\/[.ah,
vy, = 0,69.290, 785,
Up = Voo = 200,642 m/s.
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Z rovnice (6) je mozné vyjadrit sucinitel vztlaku kridla:

1
L=G=m.g= §.p.v§o.5.cy,

i)
_ 2mg
@ = pv2 .S’
B 2.7544.9,81
@ = 0,3211.200, 6422.36,1’
c, = 0,317 [—].

Z tabulky, ktorej ¢ast je zobrazena na obr. 29, bola pomocou metédy linearnej interpola-
cie ur¢ena najblizsia hodnota stcinitela odporu kridla, ktora odpoveda urcenej hodnote ¢, =
0,317 [-] = ¢, = 0,00872 [—]. Tato metdda je aplikovatelnd v systéme, ktorého chovanie je
mozné popisat linedrnou funkciou. Popravde priebeh poléry je nelinearny, no dostato¢ne maly
vybrany tsek na krivke je mozné povazovat za linedrny, a tymto je prijatelné v prvom pribliZeni
aplikovat tito metédu za i¢elom odhadu hodnoty stéinitela odporu.

2 0,088957604 0,122901979| 0,2458| 0,00724
2,1 0,088957604 0,122901979| 0,25809| 0,00747
2,2 0,088957604 0,122901979| 0,27038| 0,00771
2.3 0,088357604 0,122901979| 0,28267| 0,00796
2,4 0,088957604 0,122901979| 0,29496| 0,00822
2,5 0,088957604 0,122901979| 0,30725| 0,0085
2,6 0,088357604 0,122901979| 0,31955| 0,00878
2.7 0,088357604 0,122901979| 0,33184| 0,00908
2,8 0,088957604 0,122901979| 0,34413| 0,00939
2,9 0,088957604 0,122901979| 0,35642| 0,00971

3 0,088957604 0,122901979| 0,36871| 0,01004

Obr. 29: Tieto styri zvyraznené hodnoty boli pouzité v interpolacnej metdde.

2.4 Navrh trupu letuna

Za ucelom zjednodusenia vypoctu je navrhnuty jednoduchy valcovy simula¢ny trup. Navrh
vychadza z uz existujtcich letiinov kategorie general aviation - vSeobecné letectvo. Letuny st
uvedené v Statistike, ktord je sucastou tejto kapitoly. V rdmci overenia zniZzenia spotreby paliva
je potrebné porovnanie dvoch konceptov. Vo vSetkych rozmerovych, hmotnostnych, vykono-
vych a konfiguracénych parametroch budia rovnaké. Bude aplikované len jedna odliSnost a to v
umiestneni propulzora. V prvom pripade bude propulzor umiestneny pred kompresor motora,
¢o vlastne bude predstavovat konfigurdciu propfan-vpredu. Druhd moznost prindsa uspo-
riadanie tym spésobom, ze propulzor bude za kompresorom, ¢o bude povazované za klasicky
propfan. Je nutné este poznamenat, ze konfiguracia propfan-vpredu svojim spdsobom repre-
zentuje turbo-duchadlovy dvojpridovy motor, kde je umiestnenie propulzora pred jadro PJ
klasickym rieSenim. V spojitosti so zachovanim ekvivalencie modelov, nie je priamo aplikovana
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Obr. 30: Polara kridla, na ktorej je vyznaceny bod zobrazujuci blizku oblast cestovného rezimu
letu.

konfiguracia turbofan, nakolko zahrnutie ventildtorovej skrine a vystupnych vodiacich stato-
rovych lopatiek, by priamo ovplyvnilo aerodynamicky odpor letiina a taktiez spotrebu paliva.
Umyslom je len overenie potencidlu navrhu, ktorj spociva vo zvyseni Gc¢innosti propulzora,
nakolko by pracoval s rovnomernej$im prudovym polom na svojom vstupe.

a) KONFIGURACIA KLASICKY PROPFAN

b) KONFIGURACIA PROPFAN-VPREDU ROECEZ0R

Obr. 31: Simula¢né trupy st identické, rozdiel je len v umiestneni propulzora.

Rozmery simulac¢ného trupu st zobrazené na nasledujicom obrazku. Ako je mozné vidietf na
obr. 32, tak trup je rotacne symetricky okolo pozdlznej osy. Tymto je vysoka pravdepodobnost
zaistenia rovnomerného priudového pola — rovnaké parametre prudiaceho vzduchu v akom-
kolvek reze pozdlz osy symetrie za podmienky nulového uhla ndbehu simula¢ného trupu voéi
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pradiacemu vzduchu. Rotac¢ne nesymetrickym trupom, teda skuto¢nym, by takéhoto stavu bolo
obtiazne dosiahnut.

TRUP\ POHONMA JEDNOTKA:

23 430

Obr. 32: Rozmery simula¢ného trupu s odkazmi na trup a pohonna jednotku.

2.4.1 Simulacia prudenia okolo trupu - stanovenie odporu trupu

Pre zjednoduSenie vypoctu je aplikdcia symetrického simulaéného trupu (dalej len trupu)
opodstatnend. S tymto modelom je mozné vykonat 2D simuléciu prudenia, nakolko parametre
prudového pola st rovnaké v ramci kazdého rezu kolmého ku ose symetrie trupu. So skutoénym
nesymetrickym modelom by to nebolo mozné, nakolko st parametre pridového pola v ramci
vSetkych rezov rozne. Nebolo by mozné vykonat simuléciu na pozdfZznom reze nesymetrického
trupu a zanedbat vplyv ostatnych ¢asti trupu. Z toho vychadza nutnost vykonania 3D simulécie,
¢o by si vyzadovalo dlhsi vypoctovy cas a vysoké naroky na vypoctovy vykon pocitaca.

Simulacia prudenia okolo trupu bola vykonané so sledovanim tychto cielov:
e urcenie sucinitela odporu trupu,

e sledovanie vyvojov medznych vrstiev v kritickych castiach — sledovanie nerovnomer-
nosti priadového pola,

e pripadné optimalizovanie geometrii.

Sucinitel odporu trupu - primérny ciel v rdmci simul4cie pridenia tekutiny okolo trupu.
Sucinitel odporu je funkciou uhla nabehu trupu, uhla vybodcenia trupu, rychlostou prudiace;j
tekutiny, tvarom trupu, hustotou prudiacej tekutiny a odporovou silou pésobiacou na trup. Je
to jedna zo zloziek celkového stéinitela odporu celého letuna.

Co trup = f(aa 67 Voo, T, P, D)
Sledovanie vyvojov medznych vrstiev v kritickych ¢astiach - medzna vrstva (MV)
bola definovana v podkapitole 1.4. Parametre urcujice charakter MV priamo ovplyviiuja aero-

dynamicky odpor trupu a ostatnych ¢asti letiina. Kritické ¢asti na trupe, z hladiska vyvoja MV,
predstavuju predovsetkym vstupné tstrojenstvo a vystupné ustrojenstvo. V tychto castiach je
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pravdepodobnost nerovnomernosti prudového pola spojend so stratami znacne vysoka. Vyskyt
MV okolo trupu lettina je samozrejmy, no st moznosti ako redukovat znacné straty v ramci MV
s naslednym pozitivnym dopadom na odpor lettina. Ako je mozné vidiet na obr. 33, tak propul-
zor (pripad propfan-vpredu) by pracoval so zna¢ne hrubou MV ¢o predstavuje nerovnomerné
pradové pole na vstupe do propulzora. Na druhej strane, propulzor (pripad klasicky propfan)
by naséval tensiu MV ¢o by vo vysledku viedlo ku zvyseniu tc¢innosti prace propulzora a jeho
vykonnosti, nakolko by bola na vystupe z propulzora distribtcia tahu rovhomernejsia.

NAZNACENIE PROPULZOROV\

[ { 21

=T

CHARAKTERY MEDZNYCH VRSTIEV

Obr. 33: Predpokladané charaktery rychlostnych profilov MV v blizkosti vstupnych rovin do
propulzorov.

Optimalizovanie geometrie - pripadné optimalizovanie geometrie by predstavovalo hlada-
nie najvhodnejsieho tvaru konkrétnej casti trupu. To by sa tykalo hlavne vstupného tstrojenstva
a prislusnych casti v ramci celej pohonnej jednotky - kritické Casti. V prednej Casti trupu je
geometria jednoduchsia ¢o by mohlo viest ku konstatovaniu, Ze aj prudenie by namalo nado-
budnut zloZity charakter !. Optimalizovanie geometrie je viac pravdepodobnejsie v zadnej casti
trupu kde sa nachadza pohonné jednotka a kde je vyvoj MV predmetom pozorovania.

Celkovy sucinitel odporu trupu je tvoreny suc¢tom sudinitela trecieho odporu a tlakového
odporu. Je predpoklad, Ze pri malom uhle ndbehu o — 0° bude prevysovat treci odpor nad
tlakovym, no celkovy je vzdy konstantny.

Cr.c = Cgir + Co el

V ramci simulécie pridenia okolo trupu je pracované s urcitymi predpokladmi a zjednodu-
Seniami:

e trup je nastaveny na maly uhol ndbehu ao — 0°,
e trup je symetricky okolo pozdlznej osy,
e pridenie tekutiny mé konstantnt rychlost 200,642 m.s™! ~ 201 m.s~!,

e je zanedbany vplyv asymetrie prednej Casti trupu,

'Pod pojmom zlozity charakter pridenia si je mozné predstavif priadové pole majici ndhodny charakter -
turbulentné prudenie.
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Obr. 34: Kritické miesta, kde je aplikovanie geometrickych zmien najpravdepodobnejsie.

e je zanedbany vplyv asymetrie strednej ¢asti trupu (vplyv centropldanu na pridenie),
e je zanedbany vplyv nosnych ploch,

e je zanedbany vplyv nerovnosti (aerodynamické necistota) na povrchu trupu (napr. antény,
svetlomety a iné mozné zariadenia),

e je zanedbany vplyv vysunutého pristavacieho zariadenia (v rdmci pristavacieho rezimu
letu),

e je zanedbany vplyv vysunutej vztlakovej mechanizacie,
e je zanedbany vplyv vodiacej statorovej mreze vo vstupnom tustrojenstve,
e neuvazuje sa vplyv bo¢ného vetra,

e neaplikuje sa pasivne/aktivne riadenie MV.

7 vyssie zmienenych predpokladov, ktoré vedt ku jednoduchosti vipoctu, je mozné povazovat
tuto simulaciu ako prvé priblizenie ku vyvoju MV okolo trupu s integrovanym vrtulovym ven-
tilatorom. Navyse vSetky vyssie uvedené predpoklady priamo ovplyviiuju charakter a chovanie
MYV na vstupe do PJ na skuto¢nom letune.

Simulécia prudenia bola vykonana pomocou softvéru ANSYS Fluent. Ako bolo vyssie zmie-
nené, tak sa jednd o 2D model simulacie prudenia. Spociatku bol vytvoreny model trupu v
programe Autodesk AutoCAD. Nasledne bolo vytvorené simulacné prostredie pozostavajtce
z uzatvoreného kontrolného objemu a trupu. Tazisko trupu sa stotoziiuje s faziskom kontrol-

.....

.....
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objemu je tvorend hustou (jemnou) siefou za Gc¢elom zvySenia presnosti vypoctu pomocou me-
tédy koneénych prvkov. Na druhej strane je oblast v blizkosti stien (hranice KO) kontrolného
objemu tvorené vcelku riedkou sietou, kde vysokéa presnost vypoctu nie je zdmerom simuldcie.
Najvyssia hustota konecnych elementov je v tesnej blizkosti trupu, nakolko zmeny sledovanych
veli¢in su veelku rychle. Tymto je dosiahnuté spresnenie vypoctu a ziskanie predstavy o vzhlade
pradového pola. Cim je presnejsi vipocet, tym je vyssia pravdepodobnost ziskania predstavy
odpovedajucej skutocnosti.

-

0.00 100,00 200,00 ()

50,00 150,00

Obr. 35: Vysietované simula¢né prostredie v programe ANSYS.

Hlavnym predmetom skiimania je intenzita nerovnomernosti priidového pola. Ideilny
charakter priadového pola by sa vyznacoval tym, ze vSetky veli¢iny, urcéujice toto pole - rych-
lost, tlak, hustota, teplota, entropia atd., by boli konstantné v ¢ase a polohe. Predovsetkym
by pradové pole vykazovalo bezstratovy charakter - tangencidlne medzimolekularne sily by
boli nulové — molekuly média by na seba pdsobili iba kolmymi silami. Skuto¢nost je ina, a
tym ma rovnomernost priudového pola priamy vplyv na efektivne fungovanie ventilatora alebo
kompresora [9]. Stupen nerovnomernosti/deformovania priudového pola sposobeny vstupnym
ustrojenstvom ovplyviiuje vykon a stabilitu kompresora [9]. Nerovnomernost priadového pola je
spdsobend nelinedrnym chovanim vyssie spomenutych veli¢in. Celkova nerovnomernost prado-
vého pola je tvorend nerovnomernostami veli¢in:

celkovy tlak,

celkova teplota,

hustota,

uhol nabehu pruadu,
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Obr. 36: V tesnej blizkosti trupu st relativne vysoké gradienty pozorovanych veli¢in, a preto je
vytvorena jemnejsia siet.

e druhotné prudenie - viry,

e entropia [9].

Radial tip distortion Radial hub distortion Circumferential hub distortion Full-span
circumferential distortion of angular
extent ¢

Obr. 37: Druhy nerovnomernosti celkového tlaku na vstupe do kompresora [9].

Vsetky vysSie spisané nerovnomernosti veli¢in maju destabilizujici dopad na vykon kompre-
sora [9]. To znamend, Ze vSetky druhy nerovnomernosti znizuji stabilni hranicu (pumpézna
¢iara) kompresora alebo ventilatora s rizikom vedenia ku pumpdzi - nestabilny chod kompre-
sora [9]. Najcastejsim druhom nerovnomernosti pridového pola v rdmeci vstupného tstrojenstva
je nerovnomernost celkového tlaku, ktord je sposobend odtrhnutou medznou vrstvou [9]. S odtr-
hnutim medznej vrstvy sa zvysi nerovnomernost vyssie uvedenych veli¢in urcujicich charakter
pradového pola. A preto je neziadtce, aby ventilator (v opisovanom pripade vrtulovy ventilator)
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alebo kompresor, nepracovali s takto rozrusenym priadovym polom v ich vstupnej rovine. Ka-
zdopédne je brany do tivahy fakt, Ze kompresor plynového generatora by sa musel vysporiadat s
vého pola bude nasavand prave kompresorom. Na zaklade znamych faktov je predpokladané, ze
viacstupnovy axidlny kompresor sa vysporiada s takto deformovanym priudovym polom, nako-
Iko rotor kazdého stupna dodéva kinetickt energiu prechadzajicemu vzduchu. Navyse vstupné
ustrojenstvo by bolo vybavené jednou alebo dvoma radmi vstupnym vodiacich statorovych lo-
patiek, ktoré by usmernili a stabilizovali nerovhomerny prad. Taktiez by sa mohlo aplikovat
pasivne alebo aktivne riadenie medznej vrstvy. Tejto problematike bude venovana samostatna
podkapitola.

V ramci simulécie prudenia okolo trupu boli stanovené okrajové podmienky:

e INLET - vstup, kde bola nastavend rychlost letu ¢itajic hodnotu v &~ 201m/s a referen¢ény
tlak p =~ 19330Pa Co predstavuje staticky tlak v danej vyske letu,

e OUTLET - vystup,

e WALLS - okolie, kde boli nastavené parametre ako v INLET - za Gc¢elom vytvorenia
vhodnych podmienok a eliminovania vplyvu stien simula¢ného prostredia na trup,

e ENGINE INLET - vstup do motora, kde boli nastavené parametre: rychlost na vstupe
Vintet = 116m/s a tlak piner &~ 20490 Pa,

e ENGINE OUTLET - vystupe z motora, kde bol nastaveny tlak na hodnotu py,uer =~
24191 Pa.

Tlak stanoveny na vystupe z motora bol vypocitany z Bernoulliho vztahu. Stanovenie rych-
losti na vstupe do motora vychadza z predpokladu, Ze vSeobecne rychlost vo vstupnom tstro-
jenstve turbinového motora dosahuje hodnoty v, =~ 0,4 * M;;. Kde M;; je Machovo ¢islo
letu.

Velkost rychlosti prudiaceho vzduchu okolo trupu je premennd. V $picke nosa trupu je rych-
lost nulova - zmena kinetickej energie vzduchu na tlakovi energiu. Nasledne smerujic od $picky
sa rychlost vzduchu zvySuje a v mieste priechodu dosahuje lokdlnej maximalnej rychlosti. Na-
sledne v nezakrivenej oblasti sa rfchlost zniZi a na uréitej dizke si udrziava konstantni velkost.
V oblasti druhého priechodu stoji za povsimnutie mensia podtlakova spicka, ktora je spésobena
niz$ou rychlostou z désledku vyssieho statického tlaku a teda aj odtrhnutia priadu pred vstupom
do kompresora. BliZiac sa ku koncu trupu je rychlost zvySend vplyvom nasévania kompresorom
plynového generatora. V oblasti kde sa nachadza ndbehova hrana gondoly pohonnej jednotky,
st zmeny rychlosti o nie¢o vicsSie v porovnani s oblastou v okoli gondoly, ¢o predstavuje odtr-
hnutt medznt vrstvu. Popravde toto odtrhnutie je menej stratové, nakolko podtlak vytvoreny
kompresorom (okrajova podmienka ENGINE INLET), znizuje hribku MV - mensia oblast kde
su straty sposobené trecimi silami medzi molekulami.
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Obr. 38: Rozlozenie velkosti rychlosti pridenia okolo trupu.

Celkovy tlak je dany suctom statického tlaku a dynamického tlaku. Z energetického hladiska
sa zachovava a vo vysledku mé konstantni hodnotu. Preto je mozné vidiet, Ze v okoli trupu je
z vicsej Casti nemenny celkovy tlak. Znizuje sa len v oblasti vstupné tstrojenstva plynového
generatora a vo vystupnej dyze - nerovnomernost priudového pola zohladnené nerovnomernostou
celkového tlaku.
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Obr. 39: Rozlozenie velkosti celkového tlaku okolo trupu.
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Nerovnomerné rozlozenie celkového tlaku je relativne znac¢né na vstupe do plynového gene-
ratora, ¢o je sposobené odtrhnutou MV a tym aj vysokym rychlostnym gradientom. To by bolo
viest ku konstatovaniu, Ze praca a stabilny chod propulzora, v tejto oblasti, by bol redukovany.
Za povsimnutie stoji oblast gondoly, kde je dosiahnuty takmer rovnomerny celkovy tlak. V
tejto oblasti by propulzor, s vysokou pravdepodobnostou, pracoval ti¢innejsie, ¢o by sa mohlo
odzrkadlit v nizsej spotrebe paliva.
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Obr. 40: RozloZenie velkosti celkového tlaku v okoli PJ.

Staticky tlak je taktiez premenny v okoli trupu. Najvyssich hodnét dosahuje v stagnacnych
bodoch - $picka trupu a nabehova hrana gondoly. Minimélne hodnoty st vykazované v prie-
chodovych oblastiach - vysoké podtlakové $picky, ¢o je sposobené vysokou lokélnou rychlostou.
Premennost statického tlaku za druhym priechodom trupu je predovSetkym sposobend nébe-
hovou hranou gondoly, kde je maximalny staticky tlak. Zabrzdenim castic v stagna¢nom bode
nabehovej hrany st vedené tlakové rozruchy proti smeru pridenia.

Predmetom sktimania je stanovenie stéinitela odporu trupu. Jeden z vystupov simulécie
je odporova sila posobiaca na trup. Z tejto sily a ostatnych veli¢in je mozné urcenie sucini-
tela odporu. Pri danych okrajovych podmienkach a zjednoduSeniach je odporova sila trupu:
N = 10169, 786 N. Tato hodnota bola ziskanid pomocou programu ANSYS Fluent ako jeden
z vystupov pre dalsi vypocet. Pomocou nasledujiceho vzfahu je stanovena hodnota stucinitela
odporu trupu:

1

T=D= §.pH.vi.cm,tmp.S,
!
2.D
C =,
T, trup pH’U%S
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Obr. 41: RozlozZenie statického tlaku v okoli trupu.

. B 2.10169, 786
wirer T, 3211.200, 6422.36, 17
~20339,572
Catrer = 166649, 928

=0,0435 [—].

2.5 Interferenc¢ny odpor

V predoslych podkapitolach boli stanovené sucinitele odporu pre kridlo a trup. Medzi pa-
razitné odpory sa radi interferenény odpor [27]. Tato podkapitola popisuje odhadnutie tohto
druhu odporu. Interferenény odpor vznika na rozhrani dvoch objektov napr. spojenie kridlo-
trup, alebo medzi dvoma plochami generujucimi vztlak [27]. V oblasti prepojenia kridlo-trup
dochadza ku vzajomnému pdsobeniu dvoch odporov, ¢o vo vysledku dava tplne iné chovanie
priudového pola, nez len na samotnom kridle alebo trupe.

Je viacero vypoctovych metéd pre stanovenie velkosti interferenéného odporu. V spojitosti s
jednodusenim odhadnutia odporu je pouzity nasledujtci vzorec [29]:

t ¢
Conters = 0, 11120, 2572. sin(6) +3, 440.-~0,02097. log(Re) +0,09009. sin(9)*~2, 549. . sin(¢)+

t
+0,03010. log(Re). sin(¢) — 0, 1462.;. log(Re).

Vyssie uvedeny vzorec uvadza jednu z moznosti stanovenie st¢initela interferenéného odporu
Cyinterf- Dalsie veli¢iny urcujtce sucinitel si: Reynoldsovo ¢islo Re, uhol medzi vodorovnou
rovinou kridla a zvislou rovinou trupu ¢ a pomer $tihlosti kridla ¢/c. Tato metéda je vhodna
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pre pomer Stihlosti: — < 0,075 [27]. Hodnota Re vychadza z vypoctu opisanom v podkapitole
c

2.3.1. Ostatné hodnoty st odhadnuté (pozn.: hodnoty ¢ a t st v milimetroch):

£ 500
R 14 [—
* = 7000 = V0T

o ¢ =90°,
e Re = 4 000 000.

Cointery = 0,1112—0, 2572, 5in(90°) 43, 440.0, 0714—0, 02097. log (4000000)+0, 09009. sin(90°)>—

—2,549.0,0714. sin(90°) + 0, 03010. log(4000000). sin(90°) — 0, 1462.0, 0714. 1og(4000000),

Cointerf = O) 055 [_]

O blast vzniku interferenéného odporu v priechode kridlo-trup

" —Oblast vzniku interferenéného odporu v priechode krl’dio—SOP/'/

Obr. 42: Oblast priechodu kridlo-trup predstavuje oblast vzniku interferenéného odporu.

Na vysSie zobrazenom obrézku je vyznaceny priechod kridlo-trup, kde je mozné si vSimnut
spojitost daného priechodu. Je to primérne rieSenie redukcie negativneho vplyvu interfere-
néného odporu. Tymto je mozné docielit mensiu stratovost v ramci vzniku interferenéného
odporu, nakolko interagovanie medznych vrstiev na jednotlivych plochéch prebieha spojito -
mensie straty a nie skokovo, ¢o by bolo v pripade skokového priechodu - bez radiusu. Navyse
si je mozné vSimnuf, Ze v spojitosti s opisovanym konceptom to nebude jedine miesto kde by
dochéadzalo ku interagovaniu dvoch medznych vrstiev. Taktiez v priechode kridlo-SOP (Svisla
ocasni plocha) je pritomnost interferenéného odporu istd. VysSie zmieneny vypoctovy aparat
pre odhadnutie stéinitela interferenéného odporu nezohladiuje vplyv interakcie medznych vrs-
tiev v priechode kridlo-SOP, ale len v priechode kridlo-trup.
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2.6 Celkovy odpor

Celkovy odpor letina sa sklada zo suctu jednotlivych druhov odporov. V opisovanom pri-
pade su brané do uvahy tri druhy odporov, ktoré st vo vysledku sc¢itané. Tymto sa jednotlivé
stcinitele odporov s¢itaju. Druhy odporov st nasledovné:

e profilovy odpor,
e kridlovy odpor - stucet profilového odporu a indukovaného,
e trupovy odpor,

e interferenény odpor.

Odpor trupu bol stanoveny pomocou simulécie v programe ANSYS Fluent. Ostatné odpory
boli stanovené vypoctom. Do nasledujiceho vztahu pre celkovy odpor st rovno dosadené hod-
noty:

Cy.c = Cgkr + Cx trup + Cyinterfs
¢y = 0,00872 4+ 0,0435 + 0, 055,
Cre = 0,1072 [—].

2.7 Stanovenie potrebného tahu

Ako uz bolo zmienené, tak v cestovnom rezime letu s vSetky pdsobiace sily na lettin v rovno-
véhe. V prvom pribliZeni je akceptovatelné povazovaft letin za hmotny bod, v ktorom pdsobia
vSetky sily. V danom rezime je aerodynamicky odpor rovny potrebnému tahu produkovanym
pohonnou jednotkou. Na zdklade toho je mozné pisat:

1
D=T,= §.p.v(2).S.cx7c,

1
D=T,= 5.o, 321.200, 642%.36, 1.0, 1072,
D =T, = 25004, 646 N.
Vys$sie napisand hodnota potrebného fahu predstavuje potrebnu velkost tahu, ktord musi

vygenerovat pohonné jednotka pre prekonanie odporu v cestovnom letovom rezime. Téato velkost
tahu je generovana ako jadrom, tak aj obtokom, teda propulzorom.

3 Navrh integrovania propfanu

3.1 Uvod

Integrovanie pohonnej jednotky (PJ=pohonna jednotka=propfan) do trupu letina predsta-
vuje priamu zastavbu do konstrukcie draka letiina. Zastavba PJ do trupu nie je ni¢im nezvycaj-
nym v leteckom priemysle. Bojové stihacie lietadld maju PJ zastavana v trupe, no u dopravnych
lietadiel je to takmer nezndma zalezitost. Spojenie propfanu s trupom lettina je doposial nezvy-
¢ajné, a preto je mozné konstatovat, Ze je to iplne nové rieSenie v oblasti pohonného systému
s nasavanim medznej vrstvy.
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3.2 Navrh - prvé pribliZenie

Odévodnenie navrhu integrovania propfanu do zadnej c¢asti trupu lettna je definované v pod-
kapitole 2.1. Z dévodu nezvycajnosti umiestnenia PJ voci draku letiina, je ziadtice stanovenie
mozného rieSenia tejto zastavby. V spojitosti s ndvrhom daného rieSenia je potrebné brat do
uvahy nasledujtce faktory /poziadavky:

e bezpecnost prevadzky letuna/PJ,

e spolahlivost letina/PJ,

e vykonové parametre letina,

e spotreba pohonnych hmot,

e letové vlastnosti letiina,

e pevnost draka,

e hlukové obmedzenia (vonkajsie/vnttorné) 2,

e vplyv na zivotné prostredie.

Bezpecnost prevadzky letiina/PJ - navrhované riesenie integrovania propfanu do trupu
letina (dalej len riesenie) musi preukazat pozadovani bezpecnost v prevadzke a to tak, Ze riziko
nesmie byt vyssie ako prijatelna miera rizika v prevadzke letiina. Dané rieSenie zastavby nesmie
svojimi vlastnostami ohrozif ani obmedzit procesy v prevadzke letiina. Ak sa objavia urcité
nedostatky, ktoré by znizovali bezpecnost, tak je vyzadované aby boli dostatocne a efektivne
eliminované, v pripade moznosti, odstranené.

Spolahlivost lettina/PJ - s danym rieSenim by mali byt ¢o najvyssia. RieSenie by malo
preukézat spolahlivé plnenie si pozadovanych funkcii v danych podmienkach pocas prevadzky.

Vykonové parametre letiina - v rezimoch letu musi letin preukézat dostatocény vykon
pre udrzanie v danom rezime. RieSenie mdZe mat priamy vplyv na vykony lettina, a preto letin
nesmie byt vykonovo obmedzeny danym rieSenim.

Spotreba pohonnych hmét - cely zamer navrhovaného konceptu je funkciou tohto faktora.
Je maximalne cielené ziskat ¢o najnizsiu spotrebu paliva s opisovanou konfigurdciou zastavby
PJ do draku lettina.

Letové vlastnosti lettina - by nemali byt negativne ovplyvnené navrhovanym rieSenim.

Pevnost draka - vzhladom na fakt, Ze PJ je priamo prepojena s trupom, je pevnost draka,
konkrétne trupu, vyznamnym faktorom v ramci bezpec¢nosti v prevadzke lettuna.

2Vonkajsie - obmedzenie v oblasti letiska a prislusnej lokality. Vntitorné - obmedzenie hluku vo vnitri lettna.
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Hlukové obmedzenia (vonkajSie/vnatorné) - zastavba by mala so sebou niest ¢o naj-
mensiu hlukovi stopu. Negativny vplyv hluku by mal byt odfiltrovany ako aj pre pasazierov a
posadku letina, tak aj pre okolie, kde letin operuje.

Vplyv na Zivotné prostredie - rieSenie nesmie mat negativny dopad na Zivotné prostredie.

3.3 Navrh - zastavba PJ do trupu

PJ vychadza z Propfanu GE-36 Unducted Fan, ktory bol opisany v kapitole: Uvod do prob-
lematiky. Propfan, v ramci navrhovaného rieSenia, prostrednictvom propulzora (vyvija¢ fahu)
posobi predovsetkym tlacnou silou na konstrukciu lettina (drak). Je mozné konstatovat, ze sa
jednd o tlacény sposob vyvijania tahu na lettiin. Zastavba by sa mala ¢o mozno najviac priblizit
vSetkym vyssie spomenutym poziadavkam.

Plynovy generator by pozostaval s tychto Casti:

e NTK - nizkotlakovy kompresor,

e VTK - vysokotlakovy kompresor,
e SK - spalovacia komora,
e VPT - vysokotlakova plynova turbina,

e NPT - nizkotlakova plynova turbina.

Propulzna ¢ast, generujtca viicsiu cast celkového tahu, by zahftiala tieto casti:

e PF - propfan/vrtulovy ventilator,

e VPT - volna plynova turbina.

Rozhranie medzi letinom a PJ predstavuje prvok: motorova 16za. Tento prvok je kli¢ovym
Cinitelom v ramci dosiahnutia vys§ie zmienengch faktoroch. Motorové 167a spliia tieto tlohy:

e ulozenie PJ v ramci konstrukcie lettna,
e prenos sil do nosnych casti konstrukcie letiina,

e ulozenie inych prvkov v ramci PJ.

3.3.1 TUlozenie PJ v ramci konstrukcie lettina

Na nasledujiicom obrazku je vykreslend jedna z moznych poddb uloZenia motorovej 16ze v
ramci konstrukcie trupu. Motorova 16zu je mozné rozdelit na dve casti:

e vnitorni,

e vonkajsiu.
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Obr. 43: Opis casti plynového generatora a propulznej casti. Zelenou farbou st vyznacené
podporné konstrukcie + motorova léza.

Vnutorna cast je dominantné a predstavuje samotni motorova l6zu. Vonkajsia je tvorena
vzperami, ktoré sa nachddzaji na plynovom generatore. Je mozné ich povazovat za stcast
motorovej 16Ze, pretoze sa podielaju na prenose sil do konstrukcie samotnej motorovej 16ze a
nasledne do konstrukcie trupu. Tento princip delenia vychadza z umiestnenia danych casti v
trupe/mimo trupu.

<7 [J goooQoao

PROPULZOR

TRUP LETUNA

PLYNOVY GENERATOR

VZPERY

Obr. 44: Navrh prepojenia propfanu (PJ) s konstrukciou lettna.

3.3.2 Opis motorovej loze

Jednalo by sa o pratovi nosnu konstrukciu. Jednotlivé pruty by boli spojené dvomi spdsobmi:
e rozoberatelné spojenie - spoj vidlica-oko,

e nerozoberatelné spojenie - zvar.
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VNUTORNA CAST

VONKAJSIA CAST

Obr. 45: Rozlisenie hlavnych casti motorovej 16ze.

Prvy typ spojenia by sa vyskytoval v pritovej konstrukcii pocetnejsie nez druhy typ. Tymto
spojenim by sa motorova l6za napajala ako na propfan tak aj na trup letina. Zvarové spoje-
nie by bolo aplikované na vnutorna ¢ast motorovej 16Ze, v mieste, kde sa horizontalne prity
napajaji na sikmé pruty. V mieste priechodu st priuty prepojené prstencom, ktory vystuzuje
vnutornu ¢ast motorovej 16Zze a poméha distribuovat prendsanie sil od PJ do trupu letuna.

ZVAROVE SPOJE

0

Obr. 46: Spojenia v ramci motorovej 16ze.

SPOJE VIDLICA-

Plynovy generator (jadro - tepld Cast) propfanu by v prednej casti zahfnial Styri zdvo-
jené/strojené spoje vidlica-oko polohované voci sebe o 90°. * Konkrétne by sa nachddzali v

3Zdvojenost popripade strojenost ok, v ramci spojenia vidlica-oko, znamené bezpeénostné zalohovanie. V
pripade zlyhania jedného z 0k (napr. tinavové poSkodenie), to(tie) zvysné by malo(i) byt schopné preniest
zataZenie.
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prednej cCasti nizkotlakovej kompresorovej skrine. V mieste zakoncenia skrine by bola priruba,
pomocou ktorej by sa propfan uchytil na prirubu trupu. Priruba trupu by predstavovala za-
koncenie trupovej konstrukcie. Konstrukcia trupu by pozostévala z pozdlznikov (v podstate sa
jedné o vystuhy, ktoré zvysuji tuhost nosného potahu) a nosného potahu — polo-skrupinova
konstrukcia trupu. Cast zadnej ¢asti trupu, od pretlakovej trupovej prepazky az po zadiatok
plynového generatora PJ, by bola z ¢asti demontovatelnd za tc¢elom vytvorenia pristupu ku
zariadeniam uloZenych na motorovej 16zi. Nosené ¢asti prendsaju tah do konstrukcie lettina,
nenosné casti sa na tom nepodielajt, vid. obrazok. Prostrednictvom motorovej 16Ze by
sa uskutocnoval silovy prenos od PJ do konstrukcie letiina. Nenosné prvky by mohli
prenéasat zatazenia od aerodynamickych sil do konstrukcie lettina.

PROPULZOR

VOLNA TURBINA

PLYNOVY GENERATOR

VZPERY

Obr. 47: Motorova 16za predstavuje pratovia priehradovi konstrukciu.

NOSNE PRVKY

NENOSNE PRVKY

Obr. 48: Nosné prvky - silovy prenos od PJ, nenosné prvky - ziadny silovy prenos od PJ.
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Praty by svojim spdsobom predstavovali tribky, ktoré by boli zakoncené otvorom, ktorého
osa by bola kolméa ku ose trubky. Zakoncenie s otvorom na trubke predstavuje oko, ktoré
by sa prostrednictvom capu alebo skrutkového spoja napojilo na spoj vidlica-oko, ktora by
bola stcastou trupovej konstrukcie v mieste tlakovej prepazky a taktiez sucastou nizkotlakove;
kompresorovej skrine ako je vy$Sie zmienené. Rozoberatelné spojenie vidlice-oko predstavuji
kritické body, kde by sa mohli objavit straty v spojitosti s prenosom sil od PJ. A preto je
potrebné dosiahnut ziadtcej tuhosti tychto spojov, aby nedochddzalo k nechcenym stratam.
V pripade istenia spoja capom proti osovému posunu, by bolo potrebné pouzitie axialneho
zaistenia éapu.

Sucastou spojov vidlica-oko by bol aj tlmiaci ¢len tzv. silent-blok. Jeho tlohou by bolo
absorbovania energie neziaducich vibracii. To by bolo dosiahnuté predovsetkym elastickymi
vlastnostami v tlmiacom clene. V podstate sa jedna o to, aby nechcené vibréacie boli utlmené
v tomto ¢lene a aby sa neprenasali do konstrukcie letiina. Navyse tento tlmiaci ¢len by mal
vykazovat urciti tuhost - zvysSenie G¢innosti silového prenosu.

3.3.3 Silovy prenos

Silovy prenos od PJ by bol zabezpeceny prostrednictvom motorovej 16ze a prislusnych prvkov.
Jeden z primérnych cielov je zaistenie ¢o najvyssej tuhosti celej prutovej nosnej konstruckie
za Ucelom dosiahnutia najvys$ej uc¢innosti v rdmci prenosu tahu od PJ. Vyvodenie tahu PJ
sposobi vytvorenie tlakovych sil v motorovej 16zi. Ako bolo vyssie spomenuté, tak sa jedna o
tlaény sposob vyvyjania tahu na konstrukciu lettna.

Prislusné prvky by boli predstavované hlavne vzperami, ktoré prepajaji plynova turbinu s
kompresorom. V opisovanom pripade by jedna strana mohla byt uchytend do skrine vysoko-
tlakovej plynovej turbiny a druha strana do skrine nizkotlakového kompresora. Ich tcelom by
bolo vystuzenie plynového generatora a podielanie sa na silovom prenose.

Sily pdsobiace na konstrukciu motorovej 16ze:

e tiaz PJ,

tlakova sila,

tahova sila,

zotrvacné sily,

iné druhy sil - gyroskopické sily.

V prutovej konstrukcii by boli praty naméahané iba osovymi silami - fah /tlak, nedochadzalo by
ku namahaniu na ohyb. V ramci pevnostného vypoctu by predovsetkym hralo rolu dynamické
zatazenia, ktoré by bolo dominantné v prevadzke. Taktiez by bolo nutné postdenie tinavovej
pevnosti, a to hlavne v kritickych ¢astiach ako: zvary, priechody, spoj vidlica-oko + prilahlé
Casti a uzly (spojenia s trupovou konstrukciou). Je mozné definovat motorovi 16zu ako kriticky
prvok.

4Moze sa jednat napr. o uvolneny spoj, kedy sa moze zvysit trenie v stykovych oblastiach spoja a to by
viedlo ku mareniu energie na teplo - zniZenie Uéinnosti v prenose tahu od PJ do konstrukcie lettina.
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Motorova 16Za je vystavend meniacemu sa zataZeniu v ¢ase - dynamické zataZenie, ktorého
charakter je ndhodny. Maximéalnemu zataZeniu je vystavend v ¢ase generovania maximalneho
tahu - vzletovy rezim. Minimélnemu zataZeniu je vystavend v rezime pribliZenia a pristatia,
kedy st hodnoty fahu minimélne. Je nutné podotknut, Ze vySSie zmienené druhy sil nemusia
posobit separatne, ale mézu vytvorit roznu kombinéciu z danej mnoziny. Aj od tychto faktorov
bude zavisiet pevnostné dimenzovanie pritovej konstrukcie.

Vlastnd hmota PJ vynasobena gravitacnym zrychlenim by bola prenasana cez motorovi 16zu
do konstrukcie trupu. Jednalo by sa o statické zatazenie, ktoré by sa objavovalo pocas nec¢innosti
lettina, teda na zemi. Vrchné ¢ast prutov by bola namahana na tah a dolné cast na tlak.

v G=m*g

Obr. 49: Naznacend priblizné poloha taziska PJ, kde je posobisko tiazovej sily.

Tlakova sila bude dominantnym zataZenim motorovej 16Ze pocas letu. Tym padom, Ze sa
jedna o tlaény sposob vyvijania tahu pohonnou jednotkou na konstrukciu lettina, tak nosné ¢asti
motorovej 16ze budi naméhané na tlak. To si bude vyZzadovat postdenie vzperovej pevnosti,
aby nedoslo ku strate stability pratov konstrukcie. Propulzor je napojeny na dva rady rotorov
volnej plynovej turbiny, ktora je ulozend v podpornej konstrukcii. T4 je tvorend loziskovymi
komorami, cez ktoré sa prenédsa tah propulzora. Nésledne je silovy prenos vedeny cez statorové
Casti, ako napr. skrifia plynovej turbiny, spalovacej komory a kompresora.

Tahové sily v motorovej 167i sa vyskytnt v reZime spétného tahu. Spétny fah (reverzia tahu)
je vyvijany propulzorom pocas brzdenia po faze pristavania. Je to dosiahnuté vhodnym na-
tocenim lopatiek propulzora, konkrétne do zaporného uhla nastavenia, kedy dojde ku zmene
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TLAK

v2=v 0+Av

Obr. 50: Motorova loza bude predovsetkym namahana na tlak.

orientécie vektorovej zlozky tahu. Propulzor v tomto stave urychluje vzduch smerom dopredu -
zvySenie G¢innosti celého procesu brzdenia. V Case reverzie tahu je stéle generovany dopredny
tah plynovym generatorom. V tej chvili je motorové 16za naméhana kombinéciou tlak/fah, no
z vi¢Sou pravdepodobnostou fah bude prevySovat.

TAH/TLAK

Obr. 51: Pocas vyvijania spidtného tahu je motorové 16za naméahand hlavne na tah.
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Uéinky zotrvaénych sil st vzdy pritomné, ak je pritomna hmota. Zotrvacné sily od hmoty
PJ buda vzdy posobif na motorovi 16zu, teda v kazdom letovom rezime. Primérne sa tieto
ucinky prejavia napr. pri pristati, prudkych manévroch, poryvoch vetra. Nemusia sa vyskytovat
kontinualne v ¢ase, skor sa budi objavovat ojedinele.

Iné druhy sil mozu predstavovat napr. nechcené vibracie od PJ, nestabilné chody PJ - pumpaz
kompresora. Je to mozné povazovat za neziadice silové Géinky na motorova 16zu. Taktiez tieto
sily mozu mat zdroje u zariadeni, ktoré by boli upevnené na motorovej 167i.

3.3.4 Ulozenie inych prvkov

Motorova 16za modze predstavovat miesto, kde by mohli byt upevnené aj prvky, ktoré priamo
nevytvaraju fah. Moze sa jednat o zariadenia pre podporu Zivotnych podmienok na palube
lettina alebo rozne prislusenstva PJ. NavySe pruty mozu slizit ako oporné body pre vedenie
kabelaze, trubiek a pre podporu zadnej casti trupu.

L1 77
ULOZENIE PRISLUSIENSTIEV

Obr. 52: Priestor uloZenia motorovej 16ze by mohol byt dostatocne velky pre uloZenie prislusnych
prvkov PJ.

Jeden z dolezitych prvkov je skrina pomocnych nadhonov, ktord by mohla byt uloZzend vo
vysSie opisovanom priestore. Problém by bol ten, Ze by mohlo byt obtiazne, takmer nemozné,
viest ndhon od rotora vysokotlakového kompresora do tejto ¢asti. A preto by musela byt skrina
pomocnych ndhonov ulozené priamo v oblasti PJ, pod plynovym generatorom. Tymto je mozné
kon$tatovat, Ze priestor ulozenia mot. 16Ze by sltzil pre uskladnenie zariadeni ako napr. systém
aktivneho riadenia MV.

3.4 Aktivne riadenie medznej vrstvy

Pasivne a aktivne riadenie MV bolo opisané v podkapitole 1.4. Pod pojmom riadenie je mozné
rozumiet pozitivne ovplyviiovanie chovania MV. Aktivne riadenie by malo mat pozitivny dopad
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Obr. 53: Moznost vzhladu letiina vSeobecného letectva s integrovanym vrtulovym ventilatorom.

na celkovy charakter MV, teda na veli¢iny urcujiace charakter MV.

Jednalo by sa o dodavanie kinetickej energie v podobe prudiaceho vzduchu, ktory by bol
fukany z malych trysiek tesne pred vstupom do nizkotlakového kompresora (stucast plynového
generatora). Zdroje pomocného vzduchu by mohli byt nasledujtce:

e vnutorny zdroj — vysokotlakovy /nizkotlakovy kompresor - teply vzduch méze znizovat
uc¢innost v ramci generovania tahu,

e vonkajsi zdroj — napr. pomocnd energetickd jednotka (APU) alebo iny podobny zdroj.

U U

Oblast dodavania pomocnéh
vzduchu v ramci aktivneho
riadenia MV.

Obr. 54: Oblast, kde by do priadovej cesty bol dodavany pomocny vzduch pre pozitivne ovplyv-
nenie chovania MV.

Je dolezité zaistif, aby odoberany vzduch nespdsoboval znizovanie i¢innosti generovania tahu,
t.j. vaduch musi ostat v pradovej ceste plynového generatora. Dalsie podmienky, ktoré by mali
byt zaistené v spojitosti s dodévkou pomocného vzduchu:

e spravne regulovanie mnozstva vzduchu,
e vhodné tvarovanie trysiek za tcelom dodavania vzduchu s ¢o najmensimi stratami,

e nastavenie trysiek na spravny uhol, aby bol vzduchu dodavany pod spravnym uhlom.
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Regulovanie mnozZstva vzduchu by mohlo predstavovat celkom zlozity proces, nakolko dany
systém by musel vediet celkom presné parametre MV, t.j. kde je priadové pole najviac stratové,
kde zase mélo a na zéklade tychto vstupov urcit dostatoéntt dodavku vzduchu do jednotlivych
trysiek. Napriklad detekcia zniZenia rychlosti pridu v danom tseku by mohla byt vykonané
prostrednictvom odberov statického tlaku. Ked by sa v danom mieste zvysil staticky tlak, tak
to by mohlo indikovat odtrhnutie MV - stratovost priadového pole. Trysky by boli rozmiestnené
po obvode na vstupe do NTK.

Vhodné tvarovanie trysiek a ich spravne nastavenie na pozadovany uhol st dalSie podstatné
faktory tykajuce sa efektivneho riadenia MV. Nebolo by ziadice, aby toto riadenia malo opac¢ny
efekt, t.j. zvySenie nerovnomernosti a strat pridového pola na vstupe do NTK. Vsetky vyssie
spomenuté faktory a ich rieSenia by vychadzali z experimentalnych merani alebo pocitacovych
simulacii.

3.5 Vyhody a nevyhody konfiguracie

Kazdé riesenie v technickom systéme nesie so sebou prinosy, ale aj zaporné stranky. A preto
je dolezité hladat optimdlne rieSenie, ktoré by danym okolitym podmienkam, vyhovovalo ¢o
najlepsie.

Vyhody konfiguracie propfan by mohli byt nasledujtice:

e vrtulovy ventilator /propulzor by pracoval s rovnomernejsim pridovym polom na vstupe
— UCinnejsie generovanie tahu/vyssi vykon/stabilné préca,

e rovnomernejsie pradové pole na vystupe z propulzora — ucinnejsie eliminovanie tlako-
vého odporu (aplavu) za letiacim lettinom,

e distribticia tahu do osy trupu lettna,
e nasavanie MV z okolia celého trupu,
e aktivne riadenie MV na mensom priemere,
e vysoko-energetické rotujice ¢asti dostatocne daleko od trupu — odstranenie rizika za-
siahnutia kabiny cestujtcich/letovej posadky.
Nevyhody konfiguracie propfan by mohli byt nasledujtice:
e riziko stretu vrtulového ventildtora so zemou v letovom rezime: vzlet/pristatie,

e znacne velkd hmota na velkom ramene od taziska letiina - zniZenie statickej stability /mozné
zhorSenie letovych vlastnosti/vysoka zotrvac¢nost v prechodovych rezimoch,

e riziko vniknutia cudzieho predmetu do NTK v letovom rezime: vzlet/pristatie,

e nizka dostupnost PJ v spojitosti s ostatnymi lietadlovymi systémami namontovanych v
draku lettna (energetické systémy, palivovy systém atd.) — vytvorenie komplikovanych
ciest pre dané vedenia: vzduch/elektricka energia/palivo/prevadzkové kvapaliny.
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4 Navrh integrovania dvojprudového motora - konfigu-
racia propfan-vpredu

4.1 Uvod

Tento navrh je tvoreny vyhradne za tGcelom porovnania s konfiguraciou propfan. Porovna-
nie spociva v overeni potencialu nizsej spotreby paliva konfiguracie propfan, kde uz ako bolo
viackrat zmienené, by propulzor na svojom vstupe pracoval s rovnomernejsim prudovym po-
JTom — zvySenie efektivity prace propulzora. V spojitosti s konfiguraciou propfan-vpredu je
pravdepodobnost, Ze by propulzor pracoval na vstupe s relativne hrubou MV.

4.2 Navrh - prvé priblizenie

Samotny navrh sa nesie v podobnom style ako navrh integrovania propfanu do zadnej casti
trupu letina kategodrie vseobecného letectva. V skutocnosti sa nejedna o dvojpradovy motor,
nakolko sa jedna len o overenie efektivity prace propulzora v rozdielnych ¢astiach trupu lettina.
Tymto st obidve konfiguracie navlas rovnaké len s rozdielom v umiestneni propulzora.

Odovodnenia ohladom nezahrnutia klasického dvojpridového motora uz boli spomenuté, no
pre rekapitulaciu st spisané nasledovne:

e je vynechand skrina ventilatora pre odfiltrovanie vplyvu jej aerodynamického odporu,

e je vynechany rad vystupnych vodiacich lopatiek tvoriacich stupen ventilatora pre odfil-
trovanie vplyvu ich aerodynamického odporu.

Vplyv radu vystupnych vodiacich lopatiek by nebol zohladneny v ramci simulacie pradenia
okolo trupu, ale vplyv skrine uz ano. Tento faktor by so sebou niesol silné skreslenie vysledného
odporu pdsobiaceho na trup. Navyse sa zanedbava vplyv virivosti pradu za ventilatorom -
propulzorom.

4.3 Navrh - zastavba PJ do trupu

Ako bolo opisované v predoslej kapitole, tak aj tato konfiguracia sa bude niest v podobnom
smere. VSetky poziadavky, spisané v podkapitole 3.2, by mali byt splnené aj v ramci tejto
konfiguracie. Pohonna jednotka (PJ) v konfiguracii propfan-vpredu by bola zastavanéd do zadnej
Casti trupu lettina tak, ako v pripade konfiguracie propfan.

Plynovy generator by pozostaval z tychto casti:
e STK - stredotlakovy kompresor,
e VTK - vysokotlakovy kompresor,
e SK - spalovacia komora

e VPT - vysokotlakova plynovy turbina,

SPT - stredotlakova plynova turbina.
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Propulzné ¢ast by pozostavala z tychto casti:

e NTK - nizkotlakovy kompresor - ventilator /propulzor,

e NPT - nizkotlakova plynova turbina.

Motorovéa 16za by bola konstrukéne dost podobna tej, ktora bola uvedend v predoslej kapitole.
Vnutorné ¢ast motorovej 16ze, ta ktora sa nachddza v trupe letina, by predstavovala nosni
Cast pre propulzor PJ. Podporné konstrukcia, ktora prostrednictvom valivych lozisk drzi cely
propulzor, by sa priamo napéajala na vnatornt ¢ast motorovej 16ze.

4.4 Aktivne riadenie medznej vrstvy

Pasivne a aktivne riadenie MV bolo opisané v podkapitole 1.4. Pod pojmom riadenie je mozné
rozumiet pozitivne ovplyviiovanie chovania MV. Aktivne riadenie by malo mat pozitivny dopad
na celkovy charakter MV, teda na veli¢iny urcujice charakter MV.

Vsetky podmienky a faktory obsiahnuté v tejto problematiky boli spisané v podkapitole 3.4.
Systém aktivneho riadenia MV by sa v spojitosti s konfigurdciou propfan-vpredu (turbofan) 1isil

.....
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Oblast’ dodavania pomocnéh
vzduchu v ramci aktivneho
riadenia MV.

Obr. 55: Oblast by bola v porovnani s konfiguraciou propfan o dost vicsia.

4.5 Vyhody a nevyhody konfiguracie

Aj tato konfiguracia ma samozrejme svoje plusy a minusy. Niektoré vyhody/nevyhody maju
obidve konfiguracie spolo¢né. Medzi vyhody sa mozu radit tieto:

e distribticia fahu do osy trupu lettna,
e nasavanie MV z okolia celého trupu,

e rovnomernejsie prudové pole na vstupe do kompresora NTK plynového generatora, na-
kolko propulzor dodé kinetickt energiu stratovému priadovému polu,
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MOTOROVA LOZA A PODPORNA KONSTRUKCIA'

Obr. 56: Zobrazenie jednej z moznosti zastavby konfiguracie propfan-vpredu (dvojpradovy mo-
tor) do zadnej ¢asti trupu.

MOTOROVA LOZA

TLAKOVA PRE PAZKA
PROPULZOR

TRUP LETUNA

PLYNOVY GENERATOR

Obr. 58: Pohonn4 jednotka voci letinu s detailom na jednotlivé casti PJ.

e vysoko-energetické rotujuce Casti dostato¢ne daleko od trupu — odstranenie rizika za-
siahnutia kabiny cestujtcich/letovej posadky,
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e znizenie tlakového odporu za letiacim letinom prostrednictvom pohonu s nasavanim MV.

Nevyhody konfiguracie moézu byt tieto:

e nerovnomerné priudové pole na vstupe do ventilatora — zniZenie Uc¢innosti prace pro-
pulzora/menej u¢inné eliminovanie tlakového odporu za lettnom,

e aktivne riadenie MV na vécSom priemere,
e riziko stretu vrtulového ventilatora so zemou v letovom rezime: vzlet/pristatie,

e znacne velkd hmota na velkom ramene od faziska letiina - znizenie statickej stability /mozné
zhorsenie letovych vlastnosti/vysoka zotrva¢nost v prechodovych rezimoch,

e riziko vniknutia cudzieho predmetu do NTK v letovom rezime: vzlet/pristatie,

e nizka dostupnost PJ v spojitosti s ostatnymi lietadlovymi systémami namontovanych v
draku lettina (energetické systémy, palivovy systém atd.) — vytvorenie komplikovanych
ciest pre dané vedenia: vzduch/elektrickd energia/palivo/prevadzkové kvapaliny.

5 Vypocet spotreby paliva Propfanu v cestovnom re-
zime
5.1 Uvod

Predmetom sktimania je zistenie moznej nizsej spotreby pohonnych hmét (PH) v ramci konfi-
guréacie propfan ako pohonny systém s nasavanim MV. V tejto konfiguracii by sa mohlo docielit
toho, Ze propulzor propfanu by pracoval na vstupe s rovnomernej$im pridovym polom ¢im by
bol potencial dosiahnutia nizsej spotreby paliva. U¢inkom toho by sa efektivnejsie eliminoval
uplav (tlakovy odpor) za letiacim letinom — nizka spotreba PJ.

5.2 Formy energie a ich transformacie

Je vSeobecne zname, Ze energiu nie je mozné vytvorit, len premienat jeden druh energie na
iny druh. Pojmom energia oznacujeme schopnost hmoty vykonat pracu [16]. St zndme rozne
druhy energii ako kinetickd, polohova, mechanicka, deformac¢nd, chemickd atd. V palivach, ale
aj inych latkach, je viazana energia chemickd, ktord sa najcastejSie uvoliiuje vo forme energie
tepelnej pri oxidacnych, ale aj inych exotermickych reakciach [16].

Motor propulznej ststavy lietadla je zdrojom potrebnej mechanickej energie, ktora sa trans-
formuje v propulznej ststave dalej na uzito¢ény tah [16]. Na motor sa da pozerat ako na trans-
forméator energie, ktora je akumulovana v lietadle vo vhodnej forme. VSeobecnym riesenim je
tepelny motor, ktory premiena tepelnti energiu expandujicich plynov na mechanickt energiu.
Tento proces je vykonavany vhodnym tepelnym obehom motora.
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5.3 Propulzia

Propulzna ststava (hnacia ststava) lietadla pozostéava z motora ako zdroja mechanickej ener-
gie a vhodného transformatora tejto mechanickej energie na uzitoény tah [16]. Propulzna sui-
stava moze byt rozne usporiadand a podla toho ma aj pomenovanie [16]. V opisovanom kon-
cepte sa viac menej jedna o vrtulovy sposob s kombinaciou pradového spésobu. Uzitocény tah
je generovany primarne vrtulovym ventildtorom - propfan a zvySok je produkovany plynovym
generatorom. Podla zédkona o zachovani energie nemoze vznikat v motore mechanickd energia
sama od seba, musi vlastny motor propulznej stistavy pozostavat s akumulatora energie a vod-
ného transformatora, ktorym sa meni akumulovana forma energie na energiu mechanick, ktora
sa d4 zmenit v dalSom transformatore na uzito¢ny fah Fr [16].

5.4 Tepelny obeh plynového generatora

V koncepte je opisovany plynovy generator, ktory vychadza z pohonnej jednotky - GE36
(Ultra High By-Pass PropFan), t.j. konstrukéné usporiadanie a parametre napr. ako podet stu-
piov, celkové stlaCenie, teplota na vstupe do plynovej turbiny, vychadzaja z tejto PJ. Plynovy
generator je sucastou pohonnej jednotky (PJ) a jeho tlohou je generovanie hnacich plynov,
ktoré konaju pracu v plynovej turbine a tymto pohanaji kompresor. Plynovy generator pred-
stavuje tepelny stroj, v ktorom sa odohrava termodynamicky proces. V tomto tepelnom stroji
dochédza ku energetickym premenam [17]. Energetickd premena je sprostredkovand pracovnou
latkou, ktorou pre zjednoduSenie vypoctov byva zvycajne idedlny plyn [17].

Pracovnd latka (plyn) prechddza cez rozne termodynamické stavy, v ktorych je stav plynu
definovany stavovymi veli¢cinami. Medzi stavové veli¢iny sa radia: teplota, tlak, objem a hus-
tota. Ako plyn prechadza cez rdzne ¢asti plynového generatora, ktoré si na obrazku vyznacené
rovinami, tak tym sa menia aj jeho stavové veli¢iny.

Vyznam skratiek v obrazku je takyto:

NTK 3st - nizkotlakovy kompresor 3-stupnovy,

VTK 7st - vysokotlakovy kompresor 7-stupnovy,

SK - spalovacia komora,

VPT 1st- vysokotlakova plynova turbina 1-stupmnova,

NPT 1st - nizkotlakova plynova turbina 1-stuprova,

VT 4st - volna vykonové plynova turbina 4-stupriova,

e PF - vrtulovy ventilator.

ROVINA 0 - stanovenie parametrov vzduchu okolitej atmosféry:
Pozn.: rovina 0 v skutocnosti nepredstavuje rovinu, v ktorej je nerozruSeny prid vzduchu.
Tdto rovina je dostatocne daleko pred letunom, no na obrdzku je zobrazend takto, kvoli lepsej
ndzornosti.
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Obr. 59: Vyznacené roviny v ramci prudovej cesty plynového generatora.

Dané veli¢iny Popis velifin
H[m] 12000 vyska letu
v_L[m/s] 200,642 rychlost letu
g RV [-] 1 suginitel zachovania celkového tlaku v rdzovych vinach
o_D_jadro [-] 0,9076 sutinitel zachovania celkového tlaku vo vstupnom diflizore
m K[-] 26 celkovy stupen stlatenia kompresora
nN_NTK [-] 0,836 celkové adiabaticka uginnost kompresora (NTK)
nN_VTK [-] 0,865 celkova adiabaticka U¢innost kompresora (VTK)
o SK[-] 0,94 suginitel zachovania celkového tlaku v spalovacej komore
t 3 c[C] 1100 teplota pred plynovou turbinou, za spalovacou komorou
n_m[-] 0,97 mechanicka uginnost
¢ p K[ kgK] 1004,5 merna tepelna kapacita za staleho tlaku pre kompresor
c p T keK] 1158 merna tepelna kapacita za staleho tlaku pre plynowvu turbinu
n_VET[-] 0,912 celkovd adiabaticka Uc¢innost turbiny (VPT)
n_MNPT[-] 0,902 celkové adiabaticka uginnost turbiny (NPT)
n_VTl-] 0,908 celkova adiabatickd Utinnost volnej turbiny (VT)
K [-] 1,4 adiabaticky exponent
K [-] 1,33 adiabaticky exponent spalin
R [J/kg.K] 2874 mernd plynova konitanta vzduchu
n_TR=d¢_TR"2[-] 0,98 sitinitel kontrakcie pridu v tryske/suéinitel zGZenia prietokove] plochy trysky
H_u [}/Kg] 42800000 dolnd vyhrevnost paliva

Obr. 60: Zoznam veli¢in s vysvetlenim.

Staticky stav vzduchu v nekone¢ne pred motorom:

to = 15— 0,0065.H,
to = 15°C — 0,0065.12000,
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to = —63 °C.

Ty = to + 273, 15,
Ty = 210,150 K.

Staticky tlak:

101325.(1 L\

Po = ( - 44308) )

12000 5,2553

—101325.(1 - o)
bo 14308

po = 19267, 980 Pa.

Hustota:
H 42553
=1,225.(1- ——) ",
Po g 14308
12000 4,2553
=1,225.(1- —=0)
po g 14308

po = 0,319468 kg/m?>.
Celkovy stav pred motorom —

Machovo ¢islo:

M=
g
vL
VERTy
B 200, 642
~ /1,4.287,4.210, 15’

M = 0,690 ~ 0,7 [-].

M =

M

Celkovy tlak:

Kk—1 k—1
Po,c=p0‘<1+ 5 -MQ) 3

0,4—-1 0,4—-1
Po.. = 19267, 980. (1 + = 5 .0, 72>

Do,c = 26490, 580 Pa.
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Celkova teplota:

—1
Ty, = T0.<1 + 2 > .M2>,

0,4—1
Ty = 210, 150. (1 + ’T.o, 72>,
To.. = 230,161 K.

ROVINA 1 - stanovenie parametrov vzduchu na vstupe do kompresora (NTK),
za vstupnym ustrojenstvom:

Celkovéa teplota na vstupe do kompresora (NTK):

Tl c — TO + UL 9
2.Cp7K
200, 6422
T, . =210.1 7
be 0,150+ 2.1004,5’

Ty, = 230,188 K.

Idealny celkovy tlak na vstupe do kompresora, ktory by sa objavil v pripade bezstratového
pridenia vo vstupnom tustrojenstve (NTK):

Ty \K— 1
Pi,cid = Po- TO ’
1,4

230, 188) 1,41

210,150
Plcid = 26501, 812 Pa.

D1.c,ia = 19267, 980. (

Skuto¢ny celkovy tlak na vstupe do kompresora (NTK):

P1,c = P1,c,id-ORV -0 D jadro,
p1,c = 26501,812.1.0, 9076,
1o = 24053, 044 Pa.

DPe,average,jadro
pc,O
generatora. Je dany podielom celkového priemerného tlaku v oblasti vstupu do plynového ge-
neratora ku celkovému tlaku nerozruseného pradu. V prvom pribliZzeni, v rdmci problematiky
vplyvu nerovnomernosti pola celkového tlaku na pracu propulzora/kompresora a nasledne na
spotrebu paliva, je tento parameter zohladiiujtci tito nerovnomernost akceptovatelny. Prie-
merna hodnota celkového tlaku bola stanovena na zéklade ziskanych dat z programu ANSYS

Fluent.

Kde op jadro = je sudinitel zachovania celkového tlaku v diftizore plynového
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ROVINA 2.1 - stanovenie parametrov vzduchu na vstupe do kompresora (VTK),
za NTK:

Cela kompresorova cast plynového generatora pozostava z dvoch casti. Nizkotlakova cast
(NTK) je trojstupniova (vychaddza z GE36 usporiadania) a vysokotlakova ¢ast (VTK) je sedem-
stupnova. Celkové stlacenie kompresora na vystupe je dané stcinom stlaceni danych casti:

Te =TNTK-TVTK -

Celkové pomer stlacenia PJ GE36 je 26 [26]. TakzZe je mozné pisat, pri podmienke, Ze stlacenie
na jeden stupen je konstantné - w4 = const.:

me= 2L P22 96,

p_1 p 21 P2

NTK 3st| VIK 7st

/

|

Obr. 61: Schéma kompresora s vyznacenymi ¢astami a tlakovymi rovinami.

kde P21 — TNTK @ P22 _ myri predstavuju pomery celkového stlacenia jednotlivych casti
b1 P21
kompresora.
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Je mozné stanovit jednotlivé kompresné pomery NTK a VTK ¢asti:

Te = TNTK-TvTK = 20,
_ .3 7 _

Te = Tnrr -Tyrr = 20,
T = = 26,

Te = 261710,

s predstavuje stlacenie produkované jednym stupnom kompresora. Pre NTK to je potrebné
umocnit na tretiu a pre VI'K na siedmu:

TNTK — 263/10 = 2, 657 [—]
TVTK — 267/10 = 9, 783 [—]

Vyssie napisané pomery stlacenia st potrebné pre odcitanie hodnoét adiabatickej i¢innosti
kompresora z grafu, vid. obrazok.

0.93

,=0.92

.

0.9 =

0.89 ~_

AN

0.87 3 8,=0.90

0.86 [~

0.92 4

0.91

0.88

Compressor adiabatic efficiency

0.85 —

0.84

0.83

0.82
1 4 7 10 13 16 19 22 25 28 31
Compressor pressure ratio

Obr. 62: Graf, ktory bol pouzity pre odc¢itanie hodnét adiabatickej G¢innosti kompresora pre
hodnotu polytropickej Géinnosti e, = 0,90 [—] [9].

Boli odcitané tieto hodnoty:
® nrr ~ 0,886 [,
e NTK ~ O, 865 [—]
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Sucinitel celkového stlacenia NTK:
TNTK — 27 657 [—]
Celkovy tlak na vstupe do VTK:

P2.1,c = P1,e:TNTK
D21, = 24053,044.2, 657,
P2.1.c = 63923, 724 Pa.

Celkova teplota na vstupe do VTK:

k—1
Ko 1
To1c="Ti.. <1 + ML) ;
NNTK
1,41
2.657 L4 1

To1.=230,188.( 1+ = ,
2L ( + 0, 886 >

Thi1,. = 313,887 K.

ROVINA 2.2 - stanovenie parametrov vzduchu na vstupe do spalovacej komory,
za VTK:

Sudinitel celkového stlacenia VTK:
TVTK — 9, 783 [—]
Celkovy tlak na vstupe do spalovacej komory:

P2.2,c = P2.1,c-TVTK
D22 = 63923,724.9, 783,
P2.2,c = 625379, 169 Pa.

Celkovéa teplota na vstupe do spalovacej komory:

k—1
Ko 1
To2c =151, (1 + WVL) )
nwrk
1,4—1
9783 L4 _q

Tyo. =313,887.[ 1+ = ,
22, ( * 0,865 >

T55,. = 647,240 K.
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ROVINA 3 - stanovenie parametrov spalin na vstupe do VPT, za spalovacou
komorou:

Horenie paliva idedlne prebieha pri konstantnom tlaku. V skuto¢nosti vznikaja straty celko-
vého tlaku vplyvom trenia.

Celkovy tlak spalin za spalovacou komorou zavisi na celkovom tlaku za VTK a suéinitelom
zachovania celkového tlaku v SK, ktory kvantifikuje tlakova stratovost v SK:

P3,c = P2.2,c- 05K,
ps.c = 625379, 169.0, 94,
Ps3.c = H87856,419 Pa.

Celkova teplota spalin za SK vychadza z predpokladu, ze v SK plynového generatora GE36
je t3. ~ 1100 °C:

T5.=t3.+ 273,150 = 1373, 150 K.
ROVINA 4.1 - stanovenie parametrov spalin na vstupe do NPT, za VPT:

Ulohou plynovej turbiny je premena tepelnej energie spalin na mechanickt pracu, ktord
sa vyuziva pre pohon kompresora, ¢iastoéné vyvodenie fahu a pohon pomocnych agregatov.
V prvom priblizeni sa hmotnostny tok paliva na jeden kilogram vzduchu odhaduje pomocou
nasledujticeho vzorca:

Cp-(T3,c - TZ.Q,C)
Hu - cp'<T3,c - T2.2,c) ’

P 1004, 5.(1373, 150 — 647, 240)
P 42800000 — 1004, 5.(983, 150 — 647, 240)’

iy = 0,0173 kg.s L.

My =

Celkova teplota na vstupe do NPT:

c 1
Thic="T3.— LIS -<T2.2,c — T2.1,c>- -
Cp,T-Mm 1+ my,
1004, 5 1
Tire = 1373,150 — ——2_ (647, 240 — 313, 887) -
b 1158.0, 97 140,0173

Ty1. = 1080,119 K.
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Je potrebné stanovenie expanzného pomeru HPT pre odc¢itanie adiabatickej celkovej ti¢cinnosti
HPT:

. o T4.1,c
VPT — )
T3,c
1080, 119
T = ——
VET ™ 1373, 150
TvVpPT — O, 786 [—]

Expanzny pomer plynovej turbiny VPT predstavuje prevratent hodnotu 7y pr — 1/7ypr =
1,271 [—].

0.98 ‘

e,=0.90 puenrt™

’_,...-ﬂ""'
0.94 >/

0.92 /

0.9

Turbine adiabatic efficiency

0.88
1 15 2 25 3 35 4 45 5

Turbine expansion ratio, 1/7;

Obr. 63: Graf, ktory bol pouzity pre odcitanie hodnot adiabatickej tuc¢innosti turbiny
(VPT/NPT/VT) pre hodnotu e; = 0,90 [—] [9].
Odéitanad hodnota celkovej adiabatickej Géinnosti je: nypr = 0,912 [—].

Celkovy tlak spalin na vstupe do NPT, za VPT:

/43/

Ty 1 k=1
Pa1,c = P3,c- 1—11- . )
T3,c nvpr
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1,33
1080,119 1 1,331
1373, 1500, 912 ’

Pare = HBT856,419. [1 _ (1
Pare = 200769, 818 Pa.

Idealna celkova teplota spalin (izoentropickd) - na tato teplotu by expandoval plyn, ak by
nevznikali straty v plynovej turbine:

T c T c
T4.1,c,id = T3,c - Qa
nvpr
1373,150 — 1080, 119
Tyicia = 1373,150 — d 0,912 d ,

Ty1,.cia = 1051,845 K.

ROVINA 4.2 - stanovenie parametrov spalin na vstupe do volnej plynovej turbiny
(VT), za NPT:

Ulohou volnej plynovej turbiny je premena tepelnej energie spalin na mechanick pracu vrtu-
Tového ventilatora/propulzora. V prvom priblizeni sa hmotnostny tok paliva na jeden kilogram
vzduchu odhaduje pomocou nasledujiceho vzorca:

. Cp'(T3,c - T2.2,c)
T e (Tye — Thog)
u Cp-( 3,c 2.2,0)

P 1004, 5.(1373, 150 — 647, 240)
P 42800000 — 1004, 5.(1373, 150 — 647, 240)’

1y = 0,0173 kg.s™ '

Celkova teplota na vstupe do VT:

c 1
Thoe="Th1,c— A -(TQ.l,c - Tl,c>- —,
Cp,TThm, 1+ my,

1004, 5
1158
Tya. = 1006, 545 K.

Tys. = 1080, 119 —

0,97. (313, 887 — 230, 188) -
140,0173

Je potrebné stanovenie expanzného pomeru HPT pre odc¢itanie adiabatickej celkovej ti¢innosti
HPT:

o T4.2,c

TNPT — Tis )
1006, 545
7‘ =
NPT 1080, 119”
TNPT — 0,931 [—]
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Expanzny pomer plynovej turbiny VPT predstavuje prevratent hodnotu 7y pr — 1/7npr =
1,073 [—].

Odéitanad hodnota celkovej adiabatickej Géinnosti je: nypr = 0,902 [—].

Celkovy tlak spalin na vstupe do VT, za NPT:

K//

Tyoe 1 K —1
P1.2,c = DPa1,c- 1—11- T . )
4.1,c INPT

1,33
1006,545 1 1,33 -1
1080, 1190, 902 ’

Paze = 200769, 818. [1 . (1
Paze = 146305, 248 Pa.

Idedlna celkova teplota spalin (izoentropickd) - na tato teplotu by expandoval plyn, ak by
nevznikali straty v plynovej turbine:

Tito—Tioe
Thocia=Th1,c— 4'1’—42’,
NPT
1080, 119 — 1006, 545
Ty2.ciqa = 1080,119 — ’ 0,902 ’ ,

Th2.cia = 998,552 K.

ROVINA 5 - stanovenie parametrov spalin na za plynovymi turbinami, pred
vystupnym uastrojenstvom (VU):

Ulohou vystupného ustrojenstva je zabezpecit premenu tlakovej a tepelnej energie hnacich
plynov na kineticki energiu s ¢o najvysSou moznou tcéinnostou.

Je voleny tlak ps . = 28000 Pa.
Celkova teplota pred VU:

Tse="Tiocida— vr-(Thzeida — Tseid),
T5,. = 998,552 — 0, 908.(998, 552 — 667, 817),
Ty, = 698, 245 K.
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Idealna celkova teplota, ktora predstavuje bezstratovost:

kK —1
T5cid = T4.2,c-< P5.c ) K
Pa.2,c
0,33
28000 \ 7 a3
Ty ooy = 1006,545.(—) 1,33
5ic,id 146305, 248

T5 .ia = 667,817 K.
ROVINA 6 - stanovenie parametrov spalin za vystupnym ustrojenstvom (VU):

Rychlost plynov za VU (je uvazované zuzujtca sa tryska):

K —1

K!
Vg = 2-Cp,T-T5,c'77tr- [1 — ( Po )] s
Ds.c

1,33 -1
19267, 980)] 1,33

— 12.1158.698. 245.0.98. |1 —
Y6 ’ ’ [ ( 28000

v = 374,647 m/s.

5.5 Tepelny obeh vrtulového ventilatora - propulzora

Ako uz bolo viackrat zmienené, tak vrtulovy ventilator, ako propulzor, vyvija zna¢nt cast
potrebného tahu. Pracovné latka v ramci pridovej cesty propulzora nebude prechadzat cez také
mnozstvo stavovych rovin ako v pripade plynového generatora. V prvom priblizeni st do ivahy
vzaté nasledujice zjednodusenia:

e parameter zohladnujici nerovnomernost pola celkové tlaku je stucinitel zachovanie celko-
vého tlaku v difizore op pr,

e zanedbavaju sa dva rotory - ako keby jeden stupeni (rotor+stator),
e zanedbava sa virenie prudu za propulzorom,

e berie sa sucinitel celkového stlacenia propulzora: mpp. ~ 1,1 [—].

Sucinitel celkového stlacenia propulzora mpp,. =~ 1,1 predstavuje hornd hranicu stlacitelnosti
vrtulovych ventilatorov [6].

Pozn.: v spojitosti s prvym pribliZenim v problematike tykajicej sa vplyvu nerovnomernosti
pola celkového tlaku na spotrebu paliva PJ, je akceptovatelné zohladnit tento vplyv parametrom
Op,PF-
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Hm] 12000 vyska letu
v_L[m/s] 200,642 rychlost letu
g RV [-] 1 sutinitel zachovania celkového tlaku v rdzovych vinach
o D PF[-] 0,9908 sucinitel zachovania celkového tlaku vo vstupnom difizore
K [-] 26 celkovy stupen stlacenia kompresora
n_NTK [-] 0,386 celkova adiabaticka uéinnost kompresora (NTK)
n_VTK [-] 0,865 celkovd adiabatickd U€innost kampresora (VTK)
n_PF[-] 0,897 celkovd adiabaticka uéinnost propulzora (PF/VENTILATOR)
o SK[-] 0,94 suéinitel zachovania celkového tlaku v spalovace] komore
t 3 c[°C] 1100 teplota pred plynovou turbinou
n_m [-] 0,97 mechanickd Uéinnost
c p K[J/kg.K] 1004,5 merna tepelnd kapacita za staleho tlaku pre kompresor
c p Tl/keK] 1158 mernd tepelnd kapacita za staleho tlaku pre plynovd turbinu
n_VPT[-] 0,908 celkovd adiabatickd G€innost turbiny (VPT)
n_NPT[-] 0,916 celkova adiabaticka uéinnost turbiny (NPT)
n_vT[-] 0,950 celkova adiabaticka u¢innost valne] turbiny (VT)
K [-] 1,4 adiabaticky exponent
K [-] 1,33 adiabaticky exponent spalin
R[)/ke.K] 2874 merna plynova konstanta vzduchu
n_TR=d¢ TR"2[-] 0,98 sutinitel kontrakcie pradu v tryske/sicinitel z0Zenia prietokovej plochy trysky
H_ul/Kgl 42800000 dolna vyhrevnost paliva

Obr. 64: Zoznam veli¢in s vysvetlenim.

PF

E 8

@

NTK 3st

‘-____'___.—-—'"'-f

Obr. 65: Schéma pohonnej jednotky s vyznacenymi rovinami v ramci prudovej cesty propulzora.

ROVINA 0 - stanovenie parametrov vzduchu dostato¢ne daleko pred propulzo-
rom:
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Staticky stav vzduchu v nekonecne pred propulzorom:

to = 15—0,0065.4,
to = 15°C — 0, 0065.12000,
to = —63 OC.

Ty = to + 273, 15,
Ty = 210,150 K.

Staticky tlak:

101325.(1 L\
Po= ( - 44308) )
12000 5,2553
— 10132 .(1 _ —) ,
po = 101325 14308
po = 19267, 980 Pa.
Hustota:
H 42553
- 1,225.(1 . —) ,
Po 44308
120001 4:2553
— 1,29 .(1 — —> ,
Po g 443083

po = 0,319468 kg/m”>.

Celkovy stav —

Machovo ¢islo:

M=
g
VL
VERT,
B 200, 642
- /1,4.287,4.210,15’

M = 0,690 ~ 0,7 [—].

M =
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Celkovy tlak:

0,4

0,4—1 0.4—1
Po,c = 19267, 980. (1 + ’T()’ 72) 7

Po,c = 26490, 580 Pa.

Celkova teplota:

2

0,4—1
ﬂﬁzzuxwo<1+ = .Qﬁ),

Ty = 230,161 K.

—1
n¢—75<y+ﬂ ﬂﬂ),

ROVINA 11 - stanovenie parametrov vzduchu na vstupe do vrtulového ventila-
tora - propulzora (PF)

Celkova teplota na vstupe do PF:

2
3

The="1o+

)

Q-Cp,K
200, 6422
2.1004, 5’
T = 230,188 K.

Tll,c — 210, 150 +

Idealny celkovy tlak na vstupe do PF:

K
. Tie\w—1
Pi1,cid = Po- T() )
1,4

230,188) 14— 1

iq = 19267, 980.
Piteid (210,150

Dil,cid = 26501, 812 Pa.
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Skutoc¢ny celkovy tlak na vstupe do PF:

Pi11,c = P11,c,id-ORV -OD,PF,
Pi1,e = 26501,812.1.0, 9908,
Pi1,c = 26257,995 Pa.

Pc,average, PF
pc,O

Je dany podielom celkového priemerného tlaku v oblasti vstupu do vrtulového ventildtora ku

celkovému tlaku nerozruseného pradu.

Kde op pr = je sudinitel zachovania celkového tlaku v diftizore propulzora.

ROVINA 12 - stanovenie parametrov za propulzorom:
Stucinitel celkového stlac¢enia propulzora:
TpPFc = 1, 1 [—]

Tymto stcinitelom je prendsobeny celkovy tlak na vstupe do propulzora, ¢o déava celkovy
tlak na vystupe z PF:

P12,c = P11,c:TPF,c;
Pro. = 26257,995.1, 1,
Pi2,c = 28883,795 Pa.

Celkova teplota na vystupe z PF:

k—1
v p—
Tioe = Th1pe. (1 + L) )
ner
1,4—1
1,1 L4
Tige = 230,188 1+ ,

Tho. = 248,992 K.

Stanovenie statickej teploty za propulzorom:

0,4
Thos = Tio C'(pu,c) 1,4 ;
Do
—0,4
28883, 795
Tin, = 248,992, (52 2) 14
12, 8,99 19268

Tha,s = 221,795 K.
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Merna praca propulzora:

WT propfan = Cp,k:-(T12,c - T12,s)7
Wrpropfan = 1004, 5.(248, 992 — 221, 795),
W propfan = 27319, 491 J [k,

Urcenie vytokovej rychlosti za propulzorom:

V12 = \/2-Cp,k-(T12,c - T12,s)7

V12 = 1/2.1004, 5.(248, 992 — 221, 795),
v1y = 233,749 m/s.

ANSYS

R18.0

Academic

2o1e+ld
258+
241e+0g
218+
1. 908+

Obr. 66: Oblast umiestnenia propulzora (propfan) vykazuje velmi nizku stratovost celkového
tlaku, tymto sa op ppr — 1.

5.5.1 Stanovenie spotreby paliva

Potrebny fah, ktory sa v cestovnom rezime rovné odporu letina, bol stanoveny na zéklade
ziskanych dat zo simulacie pridenia okolo 2D trupu. Pohonné jednotka generuje tah prostred-
nictvom plynového generdtora - jadro (teply prad) a propulzora - obtokovy kanal (studeny
prad). V réamci vicsiny dvojpradovych turbinovych motorov plati fakt, Ze obtok generuje pri-
blizne 80 percent tahu a jadro 20 percent. V opisovanom pripade vychadza prerozdelenie fahu
z pomeru ploch. Tento pristup vedie ku presnejSiemu stanoveniu jednotlivych tahov.
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Prietokova plocha propulzora - obtokového kandla je podstatne vécsia v porovnani s plochou
plynového generatora - jadro. Propulzor urychluje vi¢sie mnozstvo vzduchu pri nizsej rychlosti
a plynovy generator urychluje mensie mnozstvo vzduchu pri vyssej rychlosti.

Plochy st uréené z nakresu navrhovaného konceptu, nakolko bolo cielené dosiahnut rozmerové
proporcie. Velkosti ploch st nasledovné:

e celkové plocha S, = 7,651 m?,
e plocha plynového generétora - je brané medzikruzie v rovine 5 Sjuqr, = 0, 666 m?,

e plocha propulzora - je brana plocha medzikruzia, pricom sa berie stredova rovina, priblizne
medzi rotormi propulzora Sp,opuizer = 6,985 m?2.

Potrebny fah je 7T}, = 25004, 646 N. Jednotlivé podiely na tahu st nasledovné:

S'a ro
Tp,jadro = Tp' de 5
0, 666
T} jadro = 25004, 646.—77 o1’

T, jaaro = 2176,889 N.

S ropul zor
Tp,propulzor — Tp- L g_l s
6, 985
Ty proputzor = 25004, 646.2
T proputsor = 22827, 752 N.

p

Urcenie mernej prace turbiny je nasledovné:

WT jadro = Cp,T-(T4.2,c,id - T5,c>7
W jadro = 1158.(998, 552 — 698, 245),
WT jadro = 347755, 378 J/kg

Urcenie fahu pre jadro (pre 1 kg vzduchu):

T‘jadro = (1 + mpl)-(vﬁ - UL)a
Thaare = (14 0,0173).(374, 647 — 200, 642),

J
Tyadro = 177,021 N.
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Obtokovy pomer (By-Pass Ratio (BPR)):

BPR = W, jadro 7
Wt propfan
BPR — 347755, 378’
927319, 491
BPR =12,729 [-].

Urcenie fahu pre obtok (pre 1 kg vzduchu):

Tovtor = BPR-(UH - UL),
Tovror = 12,729.(233, 749 — 200, 642),
Topor = 421,436 N,

Celkovy tah:

T. = eradro + Tobtoku
T. = 177,021 4 421,436,
T, — 598,457 N.
Hmotnostny tok jadrom:
mjadm = ia
25004, 646
598,457
Mjadro = 41,781 kg /5.

Mjadro =

Hmotnostny tok obtokom:

mobtok = mjadro~BPR7
Fropor = 41,781.12, 729,
Mopor = 531, 849 ke /s.

Urcenie celkového mnozstva paliva:

mpl,c = mpl-mjadrm
e = 0,0173.41, 781,
e = 0,724 kg/s.
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Urcenie mernej spotreby paliva:

_ Mple

Cm = )
T,
p

0,74
“m = 55004, 646

cm = 2,896.107° kg /N/s.

6 Vypocet spotreby paliva turbofanu (propfan-vpredu)
v cestovnom rezime

6.1 Uvod

Predmetom sktimania je zistenie moznej nizsej spotreby pohonnych hmot (PH) v ramci konfi-
guréacie propfan ako pohonny systém s nasavanim MV. V tejto konfiguracii by sa mohlo docielit
toho, Ze propulzor propfanu by pracoval na vstupe s rovnomernejs$im pridovym polom ¢im
by bol potencial dosiahnutia nizSej spotreby paliva. U¢inkom toho by sa efektivnejsie elimi-
noval tplav (tlakovy odpor) za letiacim letinom — nizka spotreba PJ. Pre lepSie overenie
tohto predpokladu je ziadtice porovnanie k niecomu, a tym je konfiguracia propfan-vpredu,
alebo inak turbofan. Svojim sposobom tento druhy koncept predstavuje klasicky dvojpradovy
letecky turbinovy motor integrovany do trupu letiina.

6.2 Tepelny obeh plynového generatora a ventilatora (propulzora)

V koncepte je opisovany plynovy generator, ktory vychadza z pohonnej jednotky - GE36
(UDF - UnDucted Fan), t.j. konstrukéné usporiadanie a parametre napr. ako pocet stupnov,
celkové stlacenie, teplota na vstupe do plynovej turbiny, vychadzaji z tejto PJ. Dalsie veci st
obdobné ako v kapitole 5.

Pracovnd latka (plyn) prechddza cez rozne termodynamické stavy, v ktorych je stav plynu
definovany stavovymi veli¢cinami. Medzi stavové veli¢iny sa radia: teplota, tlak, objem a hus-
tota. Ako plyn prechadza cez rézne ¢asti plynového generatora, ktoré su na obrazku vyznacené
rovinami, tak tym sa menia aj jeho stavové veli¢iny.

Vyznam skratiek v obrazku je takyto:

e NTK 3st - nizkotlakovy kompresor 3-stuptovy,

e VTK T7st - vysokotlakovy kompresor 7-stuptiovy,

SK - spalovacia komora,

VPT 1st- vysokotlakova plynova turbina 1-stupnova,

NPT 1st - nizkotlakova plynova turbina 1-stuprova,

VT 4st - volnd vykonové plynova turbina 4-stupriova.
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JFuselage Fan“: —|| Planetary gear system:

» Single rotating fan design :: » Reduction ratio 5:1

» Fan diameter approx. 4 m » Drive-shaft (Gas turbine)
» Inlet duct height ca. 0.5 m » 4 Planetary wheels

» Fibre composite materials » Ring gear (Fuselage Fan)

AN ’
A

=

Structural integration:

» Structural loads induced
by the empennage are
transferred through the
nacelle into the fuselage

%

#5"Duct: \< Core engine (Gas furbine):
[—
From 80 percent of the » Feeds gas turbine with air » High-speed low-pressure
fuselage length onwards ____—— » Bypass ratio 18:1 turbine
Efficient air inflow for » Similar to inlet duct design » Overall pressure ratio 60:1
Boundary Layer Ingestion _\_ of modern Turboprops » No bleed air extraction A

Obr. 67: Koncept od nemeckej firmy Bauhaus Luftfahrt - od tohto konceptu sa odvija konfigu-
racia turbofan (propfan-vpredu) [20].

Veliciny, ktoré si pouzité vo vypocte:
ROVINA 0 - stanovenie parametrov vzduchu okolitej atmosféry:

Staticky stav vzduchu v nekone¢ne pred motorom:
to =15 —0,0065.H,

to = 15°C' — 0, 0065.12000,
ty = —63 °C.

Ty = to + 273,15,
Ty = 210, 150 K.

Staticky tlak:

H ) 5,2553
)

Do = 101325.(1 - 08
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MTK 3st| VTK 7st |SK VT 4st

Obr. 68: Vyznacené roviny v ramci prudovej cesty plynového generatora.

? ?

Obr. 69: Vyznacené roviny v ramci pridovej cesty ventildtora - propulzora.

120001 5:2553
— 10132 .(1— —) ,
po = 101325 44308

po = 19267, 980 Pa.

Hustota:
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Dané veliciny

Popis velicin

H[m] 12000 wyska letu
v_L[m/s] 200,642 rychlost letu
g RV [-] 1 sutinitel zachovania celkového tlaku v razovych vinach
a D[-] 0,9076 stcinitel zachovania celkového tlaku vo vstupnom difazore
m_K[-] 26 celkowy stupen stlatenia kompresora
N_NTK [-] 0,886 celkovd adiabatickd Utinnost kompresora [NTK)
n_VTK [-] 0,865 celkova adiabaticka Utinnost kompresora (VTK)
n_FAN[-] 0,950 celkova adiabaticka Ucinnost propulzora (PF/VENTILATOR)
g SK[-] 0,94 sutinitel zachovania celkového tlaku v spalovace] komore
t_3_cl°C] 1100 teplota pred plynovou turbinou
n_ml-] 0,97 mechanickd Gginnost
c p K[J/kg.K] 1004,5 mernd tepelnd kapacita za staleho tlaku pre kompresor
c p_T[/ka.K] 1158 mernd tepelna kapacita za staleho tlaku pre plynovd turbinu
n_VPT[-] 0,912 celkova adiabaticka uginnost turbiny (VPT)
n_MNPTL-] 0,902 celkova adiabaticka utinnost turbiny (NPT}
n_VTI-] 0,950 celkovd adiabaticka u¢innost valnej turbiny (VT)
k[-] 14 adiabaticky exponent
K [-] 1,33 adiabaticky exponent spalin
R [J/kg.K] 2874 mernd plynova konstanta vzduchu
n_TR=d_TR*2[-] 0,98 sutinitel kontrakcie pradu v tryske/siginitel z0Zenia prietokovej plochy trysky
H_u [J/Kg] 42300000 dolnd vyhrevnost paliva

Obr. 70: Zoznam veli¢in s vysvetlenim.

H 42553

— 1,29 .(1-— —————> ,
Po g 44308

12000 4,2553

— 1,22 .(1-— —————) ,
po g 14308

po = 0,319468 kg/m®.

Celkovy stav pred motorom —

Machovo ¢islo:

Celkovy tlak:

(%

vV R.R.TO’
200, 642

~ /1,4.287,4.210, 15
M =0,690 ~ 0,7 [].

M=

0,4

0,4—1

4-1
Ll ,

Poc = 19267,98.{ 1+ ——
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Po,c = 26490, 58 Pa.

Celkovy teplota:

—1
nﬁ:73<1+ﬁ2 ﬂﬂ),

0,4—1
nﬁzzuxw0<1+ = xxﬁ),

Ty = 230,161 K.

ROVINA 11 - stanovenie parametrov vzduchu na vstupe do ventilatora - propul-
zora

Celkova teplota na vstupe do ventilatora:

2
3

Tie="1To+

)

2-Cp,K
200, 6422
2.1004,5’
Tiy.. = 230,188 K.

Ty1. = 210,150 +

Idealny celkovy tlak na vstupe do ventilatora:

K

B Tie\r—1
Pi1,cid = Po- TO 9
1,4

230,188 \ 1,4 -1
210, 150 ’

Dil,cid = 19267, 980.(
Pl1,cid = 26501, 812 Pa.
Skutocny celkovy tlak na vstupe do ventilatora:

P11,c = P11,¢,id-ORV -0 D,
Di1,c = 26501,812.1.0, 9076,
pi1,c = 24053, 044 Pa.

ROVINA 12 = ROVINA 0 - stanovenie parametrov vzduchu na vystupe z ven-
tilatora - propulzora:
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Stucinitel celkového stlac¢enia propulzora:

TPFc = 1, 1 [—]

Pozn.: sucinitel stlacenia ventildtora je v skutocnosti vyssi, no pre lepsie zohladnenie vplyvu
nerovnomernosti pola celkového tlaku je aj tento parameter rovnaky ako pre propulzor v konfi-

gqurdcii propfan.
Tymto siucinitelom je prendsobeny celkovy tlak na vstupe do propulzora, ¢o dava celkovy
tlak na vystupe z PF:
P12,c = P11,c-TPFc)
P12, = 24053,044.1, 1,
P12 = 26458, 349 Pa.

Celkova teplota na vystupe z ventilatora:

k—1
VI — |
Thioc=Ti1. <1 + IDRC—),
nper
1,4—1

1.1 L4 1
Tyoe = 230,188, 1 + = ,
12 ( + 0,950 )

Tho. = 248,992 K.

Stanovenie statickej teploty za propulzorom:

—0,4
T12,s T127c-(p12yc> 1’4 9
Do
0,4
26458, 349\ T~
T 8:248,992.<—’> 1,4
12, 19268

Tha, = 227,423 K.

Urcenie vytokovej rychlosti za propulzorom:

Vg = \/2~Cp,k-(T12,c - TlQ,S)?

12 = 1/2.1004, 5.(249, 992 — 227, 423),
12 = 208,162 m/s.
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Mernéa praca propulzora:

WT turbofan = Cp,k-<T127c — T127s),
WT turbofan = 1004, 5(248, 992 — 227, 423),
WT turbofan = 21665, 808 J/kg

ROVINA 1 - stanovenie parametrov vzduchu na vstupe do kompresora (NTK),
za ventilatorom:

Celkové teplota na vstupe do kompresora (NTK) uz nie je funkciou letu, ale funkciou rychlosti
za propulzorom:

2

v
12
Tl,c = TO + 9 5
Cp K

208, 1622
2.1004,5’

T, = 231,718 K.

Ty, = 210,150 +

Idealny celkovy tlak na vstupe do kompresora, ktory by sa objavil v pripade bezstratového
pridenia vo vstupnom tstrojenstve (NTK):

Ti.\k— 1
P1,cid = Po- TO )
1,4

231,718 \ 1,4 -1
210, 150 ’

D1.c,ia = 19267, 980. (
Pi,cia = 27123,607 Pa.
Skutoény celkovy tlak na vstupe do kompresora (NTK):

Di,c = Pl,c,id-ORV-0OD,
D1 = 27123,607.1.0,9076,
D1,c = 24617, 386 Pa.

Pozn.: pre zjednodusenie sa berie sucinitel zachovania celkového tlaku rovnaksy, ako na vstupe
do propulzora. V skutoc¢nosti by mohlo byt pole celkového tlaku na vstupe do kompresora NTK
viac rovnomernejsie nakolko propulzor dodd kineticki energiu tecicemu vzduchu.

ROVINA 2.1 - stanovenie parametrov vzduchu na vstupe do kompresora (VTK),
za NTK:
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Cela kompresorova cast plynového generatora pozostava z dvoch casti. Nizkotlakova cast
(NTK) je trojstuptiova (vychadza z GE36 usporiadania) a vysokotlakova cast (VTK) je se-
demstuptiova. Postup pre stanovenie stcinitela stlacenia pre NTK a VTK je obdobny ako v
podkapitole 5.4 - ROVINA 2.1.

Boli odcitané tieto hodnoty:
o nyri ~ 0,886 [—],
o nyri ~ 0,865 [—].
Stucinitel celkového stlacenia NTK:
TNTr = 2,657 [—].
Celkovy tlak na vstupe do VTK:

P2.1,c = P1,c-TNTK,
Pa1e = 24617,386.2, 657,
D2.1,c = 65423, 525 Pa.

Celkova teplota na vstupe do VTK:

k—1
Ko 1
T2.1,c:T1,c-<1+7TNL>7
NNTK
1,4—1
2.657 L4 1
Toi.=231,718.( 1+ = ,
210 =23 78( * 0,886 )

Ty1. = 315,973 K.

ROVINA 2.2 - stanovenie parametrov vzduchu na vstupe do spalovacej komory,
za VTK:

Stucinitel celkového stlacenia VTK:
TVTK — 9, 783 [—]
Celkovy tlak na vstupe do spalovacej komory:

P2.2,c = P21, TVTK
P22 = 65423,525.9, 783,
P2.2,c = 640052, 040 Pa.
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Celkové teplota na vstupe do spalovacej komory:

k—1
|
Tooc="T51. (1 + WL) ;
NWTK
1,4—1
9783 L4 _q

Tho.=315,973.( 1+ = ,
22 ( + 0,865 >

Tyae = 651,543 K.

ROVINA 3 - stanovenie parametrov spalin na vstupe do VPT, za spalovacou
komorou:

Horenie paliva idedlne prebieha pri konstantnom tlaku. V skutocnosti vznikaja straty celko-
vého tlaku vplyvom trenia.

Celkovy tlak spalin za spalovacou komorou zavisi na celkovom tlaku za VTK a sucinitelom
zachovania celkového tlaku v SK, ktory kvantifikuje tlakova stratovost v SK:

P3c = D2.2,c-0SK,
ps. = 640052, 040.0, 94,
ps.c = 601648,917 Pa.

Celkova teplota spalin za SK vychadza z predpokladu: t3 &~ 1100 °C:
Ts.=t3.+ 273,150 = 1373, 150 K.
ROVINA 4.1 - stanovenie parametrov spalin na vstupe do NPT, za VPT:

Ulohou plynovej turbiny je premena tepelnej energie spalin na mechanickt pracu, ktora
sa vyuZiva pre pohon kompresora, ¢iastocné vyvodenie tahu a pohon pomocnych agregatov.
V prvom priblizeni sa hmotnostny tok paliva na jeden kilogram vzduchu odhaduje pomocou
nasledujtiiceho vzorca:

cp-(I-Z“'?),c - T2.2,c)
Hu - Cp'<T3,c - T2.2,c)’

) 1004, 5.(1373,150 — 651, 543)
m =
P 42800000 — 1004,5.(1373,150 — 651,543)’

my = 0,0172 kg.s™ .

mpl =
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Celkova teplota na vstupe do NPT:

Cp K 1

p’

Thie="1T3.— -<T2.2,c - T2.1,c>- ,
Cp,T-Nm

1004, 5
1158
Ty = 1078,141 K.

1
"1+0,0172

Tyie = 1373,150 — .0,97.(651,543-—-315,973)

Je potrebné stanovenie expanzného pomeru HPT pre odcitanie adiabatickej celkovej ti¢innosti

HPT:

T4.1,c

TVPT = Ty’
~1078,141
TVPT = 1373 150"
TvVpPT — O, 785 [—]

Expanzny pomer plynovej turbiny VPT predstavuje prevratent hodnotu 7y pr — 1/7ypr =
1,273 [—].

0.98

e;=0.90 poennt ™™

’,..-ﬂ""'
0.94 >/

0.92 /

0.9

Turbine adiabatic efficiency

0.88
1 15 2 25 3 35 4 45 5

Turbine expansion ratio, 1/7;

Obr. 71: Graf, ktory bol pouzity pre odcitanie hodnot adiabatickej tuc¢innosti turbiny
(VPT/NPT/VT) pre hodnotu polytropickej t¢innosti e, = 0,90 [—] [9].

Odéitanéd hodnota celkovej adiabatickej Géinnosti je: nypr = 0,912 [—].
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Celkovy tlak spalin na vstupe do NPT, za VPT:

ff/

Tyi. 1 K =1
Pai1,c = DP3ec- 1—11- T )
3,c Nvpr
1,33

1078, 141 1 )] 1,331

~1373,150°0, 912
Pa1,c = 203777, 731 Pa.

p41¢;=:601648,917.[1-— (1

Idealna celkova teplota spalin (izoentropickd) - na tato teplotu by expandoval plyn, ak by
nevznikali straty v plynovej turbine:

T5.—Ty1e
T4.1,c,id = T3,c - u?
nvpr
1373,150 — 1078, 141
Tyicia = 1373,150 — d 0,912 d ,

T4.1,c,id - 1049, 675 K

ROVINA 4.2 - stanovenie parametrov spalin na vstupe do volnej plynovej turbiny
(VT), za NPT:

Ulohou volnej plynovej turbiny je premena tepelnej energie spalin na mechanick pracu
ventilatora - propulzora.

Celkova teplota na vstupe do VT:

Cp, K 1
T4.2,c - T4.1,c - P . (TQ‘l,c - Tl,c) . S
Cp, TN, 1+ my

1004, 5
1158
Tya.e = 1004,070 K.

1

Tyo. = 1078, 141 — R
42, 140,0172

.O,97.<315,973——231,718>

Je potrebné stanovenie expanzného pomeru HPT pre odcitanie adiabatickej celkovej ticinnosti
HPT:

TNPT = Tase
7—'4.1,(:7
1004, 070
T = ——
NPT 1078, 1417
nvpr = 0,931 [_]

Expanzny pomer plynovej turbiny VPT predstavuje prevratent hodnotu 7y pr — 1/7npr =
1,073 [—].
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Odéitané hodnota celkovej adiabatickej Géinnosti je: nypr = 0,902 [—].

Celkovy tlak spalin na vstupe do VT, za NPT:

Thoe 1 K =1
P1.2,c = Pa1,c- 1—11- . s
T4.1,c nNprT

1004,070 1 )] 1,33 -1

~1078,141°0, 902
Pz = 148077, 240 Pa.

Pane = 203777, 731. [1 - (1

Idedlna celkova teplota spalin (izoentropickd) - na tato teplotu by expandoval plyn, ak by
nevznikali straty v plynovej turbine:

T c T c
Thocia=Ty1,c— “hde  Td2e
NPT
1078, 141 — 1004, 070
Thociqg=1078,141 — ’ d ,
4.2,cid 0,902

Ty2.cia = 996,022 K.

ROVINA 5 - stanovenie parametrov spalin na za plynovymi turbinami, pred
vystupnym uastrojenstvom (VU):

Ulohou vystupného ustrojenstva je zabezpecit premenu tlakovej a tepelnej energie hnacich
plynov na kinetick energiu s ¢o najvysSou moznou uc¢innostou.

Je voleny tlak ps . = 29000 Pa.
Celkova teplota pred VU:

T5,c = T4.2,c,z‘d - UVT«(T4.2,c,id - TS,c,id)a
T5. = 996,022 — 0, 950.(9967 022 — 669, 996)7
T5 . = 686,297 K.

Idealna celkova teplota, ktora predstavuje bezstratovost:

K —1
TS,c,id = T4.2,c'< P ) K/ )
P4a.2,c
0,33
29000 \7 aa
Ty ia = 1004, 070.(—) 1,33
Brciid 148077, 240

Ty cia = 669,996 K.
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ROVINA 6 - stanovenie parametrov spalin za vystupnym ustrojenstvom (VU):

Rychlost plynov za VU (je uvazovana zuzujuca sa tryska):

K —1

p K
Vg = 2-Cp,T'T5,c'T]tr‘ [1 - <p50 )] y

1,33 — 1
19267, 930 1,33
28000 ’

e = 21158698,2450,98.#.— (
v = 374,647 m/s.

6.2.1 Stanovenie spotreby paliva

Potrebny tah, ktory sa v cestovnom rezime rovnéa odporu letiina, bol stanoveny na zéklade
ziskanych dat zo simulacie prudenia okolo 2D trupu. Pohonné jednotka generuje tah prostred-
nictvom plynového generdtora - jadro (teply prud) a propulzora - obtokovy kanal (studeny

.....

blizne 80 percent fahu a jadro 20 percent. V opisovanom pripade vychadza prerozdelenie tahu
z pomeru ploch. Tento pristup vedie ku presnejSiemu stanoveniu jednotlivych tahov.

Prietokova plocha propulzora - obtokového kandla je podstatne vécsia v porovnani s plochou
plynového generatora - jadro. Propulzor urychluje vicsie mnozstvo vzduchu pri nizsej rychlosti
a plynovy generator urychluje mensie mnozstvo vzduchu pri vyssej rychlosti.

Plochy st uréené z nakresu navrhovaného konceptu, nakolko bolo cielené dosiahnut rozmerové
proporcie. Velkosti ploch st nasledovné:

e celkové plocha S, = 7,651 m?,
e plocha plynového generétora - je brané medzikruzie v rovine 5 Sjuqr, = 0, 666 m?,

e plocha propulzora - je brana plocha medzikruzia, pricom sa berie stredova rovina, priblizne
medzi rotormi propulzora Sp,opuizer = 6,985 m?2.

Potrebny fah je 7, = 25004, 646 N. Jednotlivé podiely na tahu st nasledovné:

S'a ro
Tp,jadro = Tp- ]Sd 5
0, 666
Ty jadeo = 25004, 646. 2 2.

Ty iadro = 2176,889 N.

T T Spropulzor

p,propulzor — 4p- g >
c
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6, 985
T, rouzor:2 47 4 -’—7
A 5004, 646. 2

Ty proputzor = 22827, 752 N.
Urcenie mernej prace turbiny je nasledovné:

WT jadro = Cp,T-(T4.2,c,id - T5,c>7
W jadro = 1158.(996, 022 — 686, 297),
W jadro = 358661, 472 J /kg.

Urcenie tahu pre jadro (pre 1 kg vzduchu):

71jadro - (1 + mpl)‘(vﬁ - UL):
Tiadro = (14 0,0172).(387, 642 — 200, 642),
Tagro = 190,222 N.

Obtokovy pomer (By-Pass Ratio (BPR)):

BPR = WT, jadro

WT propfan ’
ppp _ 395001472

21665, 808
BPR = 16,554 [].

Urcenie tahu pre obtok (pre 1 kg vzduchu):

Tobtok = BPR-(UIQ - UL);
Topior = 16, 554.(208, 162 — 200, 642),
T — 124,496 N.

Celkovy tah:

T. = ,‘Tjadro + Tobtoka
T, — 190, 222 + 124, 496,
T. = 314,718 N.

Hmotnostny tok jadrom:

1,

T

25004, 646
314,718

Mjadro = 79,451 kg/s.

Mjadro =

Miadro =
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Hmotnostny tok obtokom:

77'/Lobtok = mjadro-BPR7
Mobtor = 19,451.16, 554,
mobmk = 1315, 250 kg/S

Urcenie celkového mnozstva paliva:

mpl,c — mpl'mjadT07
Mpe = 0,0172.79, 451,
Mipe = 1,368 kg/s.

Urcenie mernej spotreby paliva:

o - Mplc
m — —7
T,

1,368
“m = 95004, 646’

cm = 5,473.107° kg /N /s.

7 Zaver - porovnanie/vyhodnotenie

Diplomovéa praca sa v prvom pribliZeni zaobera problematikou integrovania vrtulového venti-
latora do trupu letiina za tcelom nasavania medznej vrstvy s prinosom nizkej spotreby paliva.
Prvé priblizenie predstavuje riesenie problému spésobom, ktory zahfnia mnozstvo zjednoduseni
a zanedbani urcitych veli¢in majacich vplyv na dané procesy prebiehajice v technickom sys-
téme ako je integrovany propfan v trupe letina, ktory je v podstate distribu¢ny pohonny systém
s nasavanim medznej vrstvy. Boli porovnané dva koncepty s imyslom overenia moznych vyhod
konfiguracie propfan voéi konfiguracii propfan-vpredu (turbofan).

7.1 Propfan konfiguracia

V prvom pribliZeni bolo zistené, Ze nerovnomerné pole celkového tlaku zohladnené paramet-
rom op - sucinitel zachovania celkového tlaku vo vstupnom diftizore méa negativny dopad na
vystupni rychlost hnacich plynov z plynového generatora, nakolko zniZenie celkového tlaku
sa premietne vo vSetkych rovinach pradovej cesty skrz jadro. To vo vysledku znizuje vykon v
generovani tahu plynovym generatorom pre dant spotrebu paliva. Na druhej strane vrtulovy
ventilator (propulzor) pracuje s rovnomernej$im polom celkového tlaku na vstupe, takze je
vy$si nez v pripade propfan-vpredu (turbofan) konfiguracie. Vo findle vychddza mernd spotreba
paliva pre tuto konfiguraciu:

Cm = 2,896.107° kg /N/s.
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V tomto pripade by kompresor plynového generatora pracoval na vstupe so znacne nerovno-
mernym polom celkového tlaku, ¢o by vo vysledku znizovalo jeho vykon. V skuto¢nosti je vysoka

pravdepodobnost aplikovania systému aktivneho riadenia medznej vrstvy tesne na vstupe do
kompresora (NTK).

7.2 Propfan-vpredu (turbofan) konfiguracia

V prvom pribliZzeni bolo zistené, Ze plynovy generator na svojom vystupe produkuje vyssiu
rychlost hnacich plynov nez v prvom pripade. Je to sposobené stla¢enim ventilatora (propul-
zora) pred vstupom do plynového generétora. Je mozné konstatovat, Ze toto usporiadania ma
vyhodu v tom, Ze dodanim kinetickej energie propulzorom je eliminovana nerovnomernost pola
celkového tlaku na vstupe do kompresora (NTK) plynového generatora. No to so sebou nesie
fakt, Ze propulzor pracuje s nizsim celkovym tlakom na vstupe, ¢o vo vysledku znizi aj celkovy
stav tlaku za propulzorom — znizenie rychlosti na vystupe a znizenie vykonnosti v generovani
tahu pre dant spotrebu paliva. Vo findle vychadza merna spotreba paliva pre tto konfiguraciu:

cm = 5,473.107° kg /N/s.

Porovnanim vyssie napisanych mernych spotrieb paliva je konstatované, ze propfan konfigu-
racia ma nizsiu mernt spotrebu paliva nez konfiguracia propfan-vpredu (turbofan) pre dané
zjednodusenia a podmienky, ktoré boli na zaciatku stanovené.

7.3 Zhodnotenie

Vypocet v ramci prvého pribliZzenia nesie so sebou uréité nepresnosti, ktoré by museli byt
eliminované v dal$ich stadidch rieSenia opisovanej problematiky. Propfan konfiguracia by mohla
byt schopnéd priniest ur¢ité prinosy v spojitosti s ekonomickostou prevadzky lettina. Popravde
je tam eSte vela veci, ktoré by museli byt rieSené a optimalizované s tym tucelom, aby bola
dosiahnuté ¢o najvyssia efektivnost.
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