Charakterystyka predkosciowo-wysokosciowa silnika
jednoprzeptywowego - metoda uproszczona

opracowat dr inz Robert Jakubowski

Przedstawiona zostanie metodyka wyznaczania charakterystyki predkosciowo-wysokosciowej silnika
jednoprzeptywowego z wykorzystaniem metody uproszczonej.

Metodyka zostanie przedstawiona w nastepujgcy sposob:

« zdefiniowane zostang warunki obliczeniowe silnika

 charakterystyka bedzie wyznaczczona z wykorzystaniem dwoch metod:

» metody uproszczonej wykorzystujgcej zaleznos¢ na kryterium podobienstwa przeptywu

* metoda wyznaczenia wydatku masowego z rownania przeptywu przez winiec dyszowy turbiny

Wykonane zostang obliczenia dla silnika jednoprzeptywowego z upuszctem powietrza ze sprezarki powietrza
do chtodzenia turbiny. Powietrze do chtodzenia aparatu dyszowegi pierwszego stopnia turbiny pobierone bedzie
zza sprezarki w ilosci 4%, a powietrze do chtodzenia dalszej cze$ci turbiny w ilosci 2% pobierane bedzie ze
sprezarki w ok 20% sprezu.

Pozostate dane silnika dla punktu obliczeniowego przedstawiono ponize;.
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Przygotowanie danych do obliczen dla punktu obliczeniowego (DP)
Wysiko$¢ H [m]
H_DP = 11000
Predkos¢ lotu wyrazona liczbg Mach
VM_DP = 0.8000
Wydatek masowy powietrza w DP [kg/s]

mo_DP = 10



Sprez sprezarki
Pis = 25
Temperatura gazow przed turbing [K]
Tt4_DP = 1400
Wskazniki procesow w zespotach silnika
Wspdtczynnik strat cinienia
s_in = 0.9700
Sprawnosc¢ sprezarki politropowa

e_s =
0.8800 1.0000

Wspblczynnik strat ci$nienia w dyfuzorze wlotowym do komory spalania
s_dyf = 0.9800

Wspétczynnik strat cisnienia w komorze spalania
s_b = 0.9800

Sprawnos¢ komory spalania
e_b = 0.9700

Sprawnos¢ rurbiny (izentropowa)

et =
0.8800 0

Sprawnos$¢ mechaniczna
em = 0.9900
Dysza zbiezno-rozbiezna o wspétczynnikach strat cisnienia w catej dyszy i w czesci do przekroju minimalnego:

sn =
0.9600 0.9700

Obliczenia silnika dla pojedynczego punktu tzw DESIGN POINT

Wykonane zostang obliczenia silnika jednoprzeptywowego z wykorzystaniem przygotowanego modelu dla
powyzszych danych. Wyniki bedg raktowane jako dane dla tzw. Design Point (DP)

Osiagi silnika w punkcie obliczeniowym (Design Point)
Podstawowe wyniki obliczen zestawiono w tabeli:

tabelad =
Parameter Unit Design Point
{ 'Altitude’ 'm' 11000
z '‘Mach No' 0.8000
E 'm0’ 'kgls' 10




Parameter Unit Design Point
4 "Thrust' 'KN' 7.0310
o 'Specific Thrust' | 'N*s/kg' 703.0995
€ 'fuel consumption' | 'kg/s' 0.1909
v 'Specific fuel... 'kg/N/h' 0.0977
8 'therm. effici... - 0.4931
9 'prop. efficiency’ |- 0.4098
10 ‘overall effic... - 0.2020
1 'A_WDT' 'mA2' 0.0118
12 'A9_min' 'mh2' 0.0559
13 ‘A9 'mA2' 0.0881

Dane dotyczgce parametrow strumienia w przekrojach silnika zestawioni w tabeli i na wykresie

tabelal =
section Temp. [K] Pressure [kPa]
{ '0' 216.4 2.257e+04
2 't0' 2441 3.44e+04
3 't2' 244 1 3.337e+04
& 't3' 694 .1 8.342e+05
2 't31' 694.1 8.175e+05
€ 't4' 1400 8.012e+05
4 't5' 979.3 1.488e+05
5 't9' 979.3 1.428e+05
e 9’ 619.6 2.257e+04
flo 'Oe’ 619.6 2.257e+04
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Wartosci parametrow w punkcie obliczeniowym stanowi¢ bedg odniesienie do wynikdéw obliczen parametrow i
osiggow silnika dla réznych predkosci i wysokosci lotu

OBLICZENIA CHARAKTERYSTYK WYSOKOSCIOWYCH i
PREDKOSCIOWYCH SILNIKA

Zatozenia do obliczen:

» Stata warto$¢ sprezu sprezarki
+ Stata warto$¢ wydatku zredukowanego w sprezarce

« Staly stopien podgrzania w silniku, ktéry wynika z zapewnienia statego punktu pracy na charakterystyce
sprezarki

Stasd temperatura gazow przed turbing dla réznych predkosci i wysokosci lotu jest wyrazona zaleznoscia:

T
Ty(My, H) = Ttwp # To(My, H)
{0 DP

Wydatek masowy powietrza w silniku z zaleznosci statego wydatku zredukowanego jest wyrazony zaleznoscig

Ty pp Py(My, H)
My H) = %
oMo H) = Moo\ e * e

Przyjete zatozenie wynikia z przyjecia statego punktu pracy na charakterystyce sprezarki:
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CHARAKTERYSTYKA WYSOKOSCIOWA SILNIKA

Obliczenia wykonane zostang dla przedziatu wysokosci od 0 do 15000 m poczgtkowo dla tej samej predkosci
lotu, co obliczeniowa

Obliczenia zostang wykonane z zatozeniem, ze chatakterystyki zespotow sg takie jak dla punktu
obliczeniowego.

Wykorzystujgc modut otoczenie zostang wyznaczone wartosci cisnienia i temperatury spietrzenia dla
przyjetych parametréw lotuj. Temperatura spietrzenia na wejsciu do sprezarki sie nie zmini, za$ cisnienie
zmaleje o straty cisnienia we wlocie. Wyniki przedstawiono na wykresie:
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Wyniki pokazujg, ze cisnienie catkowite na wlocie i na wejsciu do sprezarki maleje z wysokoscig w catym
analizowanym zakresie, za$ temperatura spietrzenia we wlocie obniza sie do 11 km, a potem jest na
statym poziomie. Wptyw tego na zmiane wydatku masowego w silniku i temperatury gazéw przed turbing

wyznaczonych z zaleznosci:

[ Topp Po(Mo, H)
M, H) = 3
(Mo, H) = mope To(My, H) ’ Popp

T
Ty(My, H) = 2222 5 To(My, H)
TtO DP

przedstawiono na ponizszych wykresach.



40 T T

35

mass flow m0 kg/s
- ] ] a2
wn = (%] =

-
=

0 5000 10000 15000
altitude m

1900 T

1850

1800

1750

1700

1650

temperature K

1600

1550

1500

1450

1400
0 5000 10000 15000

altitude m

Pokazane charakterystyki pokazuja, ze ze wzgledu na to, ze punkt obliczeniowy zostat wybrany na wysokosci
11 km, to ze zmniejszeniem wysokosci tempeartura gazow przed turbing i wydatek masowy wzrasta. Biorgc



pod uwage temperature gazéw przed turbing nalezy zauwazy¢, ze dla zadanej predkosci lotu wartosc jej
na wysokosci 0 osigga prawie 1900 K, co we wspolczesnych silnikach nie jest dopuszcalne, ze wzgledu na
wytrzymatosé elementdw turbiny. Pokazuje to, ze lot z zadang predkoscig na wysokosci 0 przy zachwaniu
nastaw dla obliczeniowego punktu pracy - predkosci obrotowej zredukowanej i wydatku obliczeniowego
zredukowanego oraz sprezu sprezarki nie jest mozliwe.

Przeliczmy charakterystyke wydatku i temperatury gazéw przed turbing dla predkos$ci wynoszacej 0. Wyniki
obliczen zostang dodane od wykreséw.

[
wn

mass flow m0 kg/s
o o

10

] 5000 10000 15000
altitude m



1900 |

M0=0.8
O DP

1800 MO=0 |

1700

1600

1500

temperature K

‘TMDP

1400

1300 7

1200 '
0 5000 10000 15000

altitude m

Otrzymane wyniki dla predkosci MO=0 pokzuja, ze krzywe wydatku masowego i takze temperatury gazéw
przed turbing przebiegajg nizej niz dla predkosci M0=0.8. Pokzaje to, ze na wysokosci 0 i przy predkosci lotu
0 temperatura gazow przed turbing bedzie duzo ponizej 1700K, a wydatek masowy powietrza bedzie wtedy
wynosit ok 26 zamiast prowie 40 kg/s.

Przedstawione wyniki pokazujg, ze dla nizszych wysokos$ci nalezy spodziwac¢ sie wyzszych wartosci
temperatury gazéw przed turbing i zdecydowanie wyzszego wydatku masowego przeptywu, niz na duzych
wysokosciach.

W obliczeniach silnika przy przedstawionej metodzie nalezy ustali¢ limit na maksymalng warto$¢ temperatury
gazow przed turbing. W rozpatrywanym przypadku moze to by¢ temperatura 1750 K, co bedzie powodowag, ze
na wysokosci O silnik nie moze realizowac lotu z ustalonymi parametrami pracy silnika przy wiekszej predkosci.
Predkos¢ M0=0.8 dla zadanych warunkow mozliwa bedzie od wysokos$ci ok 2500m

Obliczenia osiagow silnika w funkcji wysokosci

Wykonane zostang obliczenia dla wysokosci w zakresie 0-15 km dla predkosci Ma=0, 0.3 0.8 0.9

Wyniki zostang przedstawione na wykresach

Zaleznos$¢ ciggu jednostkowego od wysokosci dla réznych predkosci lotu
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Ze wzrostem wysokosci cigj jednostkowy (ST) maleje do wysokosci 11 km, pozniej ustala sie na statym
poziomie. Dla analizowanych czterech predkosci lotu najwiekszy cigg jednostkowy wyznaczono dla predkosci
lotu O, Dla predkosci 0,5 Ma przebieg charakterystyki jest znacznie nizej potozony. Dla wyzszych predkosci
charakterystki skracaja sie (zaczynajg sie od wyzsej wysokosci), co pokazuje, ze dla tych predkosci lotu
przekroczona zostje warto$¢ przyjeta dopuszcalna warto$é temperatury gazéw przed turbing, stgd ograniczenie
charakterystyki. To, ze linia dla predkos$ci M0=0.9 jest powyzej lini M0=0.8 jest wyjasnione na podstawie
charakterystyk predkosciowych.

Zaleznos¢ ciagu od wysokosci dla réznych predkosci lotu
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Ze wzrostem wysokosci cigg silnika (T) maleje w tym takze ponizej 11 km. Wzajemne rozmieszczenie
charakterystyk ciggu dla réznych predkosci jest nieco inne niz ciggu jednostkowego. W tym wypadku wieksze
predkosci zapewnijg wyzszy cigg niz dla mniejszych predkosci lotu. Jest to efektem zwigkszonego wydatku

przeptywu W Silniku przy wiekszej predkosci lotu, co istotnie yphywa ha zwiekszenie ciggu (7 = o * ST).
Dokfadny przebieg zaleznosci ciggu od predkosci lotu zawarto w dalszej czesci pracy.

Zaleznos$¢ zuzycia paliwa od wysokosci dla réznych predkosci lotu
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Zuzycie paliwa jest tym wieksze im nizsza jest wysokos$¢ oraz wieksza predkos¢ lotu. W duzej mierze wptywa
na to zwiekszony wydatek powietrza przeptywajgcego przez silnik.

Zaleznos$¢ jednostkowego zuzycia paliwa od wysokosci dla réznych predkosci lotu
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Jednostkowe zuzycie paliwa maleje z wysokoscig do 11km, a pdzniej utrzymuje sie na statym poziomie.
Poréwnanie charakterystyk dla roznych predkosci lotu pokazuje, ze ze wzrostem predkosci jednostkowe
zuzycie paliwa jest wieksze, co wigze sie z tym, Ze dla wigkszej predkosci przyrasta sprez dynamiczny

i temperatura na wejsciu do silnika. Temperatura na wejsciu do turbiny wyliczona na podstawie relacji

T .. .
Tu(My, H) = 2222« T,((M,, H) przyrasta szybciej  temperatura za W efekcie =~ trzba
{0 DP niz sprezarka, wiecje ciepta

dostarczyé¢, czyli wiecej paliwa.

OBLICZENIA CHARAKTERYSTYK PREDKOSCIOWYCH SILNIKA

Wykonane zostang obliczenia dla prefkosci w zakresie 0-1.4 Ma oraz dla wysokosci H=0 4000 8000 11000
m. W obliczeniach kluczowych parametrow jak wydatek masowy na wejsciu do silnika i temperatury gazéw
przed turbing wykorzystano te same zaleznosci co wczesniej. Pozostate pramatry pracy silnika przyjeto jak dla
punktu obliczeniowego

Wyniki przedstawiono na wykresach ponizej

Zaleznos¢ temperatury gazow przed turbing od predkosci lotu dla réznych wysokosci

13
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Zaleznos¢ wydatku masowego na wlocie do silnika od predkosci lotu dla réznych wysokosci
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Wygenerowane charakterystyki potwierdzajg spostrzezenia zaobserwowane przy charakterystyce
wysokosciowej. Wzrost predkosci lotu zwieksza temperature gazow przed turbing i wydatek masowy w silniku.
Oczywiscie dla wiekszych wysokosci wartosci tych parametrow sg nizsze.

Zaleznos¢ ciggu jednostkowego od predkosci lotu dla réznych wysokosci
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Ciag jednostkowy z predkoscig maleje, a nastepnie przy predkosci ok 0.6 Ma osigga minimum, a nastepnie
rosnie. Charakterystyki przerywane sg po osiggnieciu maksymalnej zatozonej wartosci temperatury gazow
przed turbing. Model nie obejmuje dalszego opisem stanu pracy silnika (ze statg temperaturg gazéw przed
turbing - powoduje zmniejszenie predkosci zredukowanej i sprezu sprezarki), stad tutaj charakterystyki sg
urwane. Im mniejsza wysokos$¢, tym przy mniejszej predkosci osiagane sg maksymalne temperatury.

Zaleznos$¢ ciagu od predkosci lotu dla r6znych wysokosci
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Ciag silnika ze wzrostem predkosci lotu poczatkowo nieznacznie maleje, a nastepnie rosnie. Jest to
spowodowane tym, ze wydatek masowy powietrza w silniku ze wzrostem predkosci rosnie. Kompensuje to
spadek ciggu jednostkowego przy matych predkosciach lotu i przesuwa minimum ciggu silnika w kierunku
nizszych warto$ci predkosci lotu, niz jest dla ciggu jednostkowego.

Powdwnujac otrzymane charakterystyki dla réznych wysokosci, wyraznie obserwuje sie, ze dla wiekszych
wysokosci cigg jest nizszy.

Zaleznos¢ zuzycia paliwa od predkosci lotu dla roznych wysokosci

16
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Zuzycie paliwa rosnie ze wzrostem predkosci lotu i maleje ze wzrostem wysokos$ci. Mimo to w warunkach
startowych przy predkosci 0 zuzycie paliwa jest duzo wyzsze niz na wysokosci 11km przy predkosci
przelotowe;j.

Zaleznos¢ jednostkowego zuzycia paliwa od wysokosci dla réznych predkosci lotu
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Jednostkowe zuzycie paliwa rosnie z predkoscig lotu i maleje z wysokoscig. W tym przypadku w warunkach
startowych jest ono nizsze niz w warunkach przelowowych na wysokosci 11 km.

Analiza innych parametréw silnika w funkcji predkosci i wysokosci lotu

Na podstawie wykonanych obliczen dla charakterystyki prefkosciowej w zakresie 0-1.4 MO dla wysokosci H=0
4000 8000 11000 m zostang przedstawione wyniki innych obliczen silnika:

ANALIZA WYZNACZONYCH WARTOSCI POL PRZEKROJOW CHARAKTERYSTYCZNYCH SILNIKA

Na wspolnym wykresie zostang przedstawione wynzaczone pola przekrojow minimalnych wienca dyszowego
turbiny A_WDT oraz pole wylotowe A9 i minimalne dyszy silnika A8. Pole minimalne wienca dyszowego

silnika jest polem nieregulowanym wiec powinno by¢ state, zas pola przekrojéw dyszy wylotowej mogg by¢
regulowane, cho¢ w wykonanych obliczeniach nalezy spodziwac sie, ze pole minimalne powinno by¢ takie jak w
punkcie obliczeniowym.

18



01‘14 T T T T T T
0.12 .
0.1} - .

o739 DP
0.08 | - ]

Area m?

0.06 o—A8DP ]

0.04 7

0.02 1 7

o T
- I

PR NI
SO RCYYLS

==
| ) o

D 1 1 1 1 1 1
0 0.2 0.4 0.6 0.8 1 1.2 1.4

flight Mach No

W catym zakresie realizownych obliczen wyznaczono, ze pole przekroju minimalnego wienca dyszowego
turbiny i pole minimalne dyszy wylotowej A8 jest state rowne obliczeniowemu. Jest to zgodne z zatozeniami
wynikajgcymi z przyjetej analizy oraz potwierdza poprawno$c¢ obliczen. Zapenienie poprawnego przeptywu
przez silnika powinno odbywac¢ sie z zapewnieniem przeptywu krytycznego w minimalnych (krytycznych)
przekrojach silnika - to wykazano w analizie.

O ile przekroje dyszy moga by¢ regulowane, to przekréj wienca dyszowego turbiny w silniku jest staty. Wyniki
pokazaty, ze dla analizowanych stanow pracy silnika state przekroje A_WDT i A8 powinny by¢ state. Jedynie
przekroj wylotowy dyszy powinien by¢ zmieniany dla zapewnienia petnego rozprezania w dyszy. Gdyby przekroj
wylotowy A9 byt staty rowny obliczeniowemu, to do predkosci 0.8 Ma w koncowej czesci dyszy strumien
podlegatby wyhamowaniu, za$ powyzej 0.8 Ma strumien nie bytby w petni rozprezany w dyszy wylotowej
(rozprez niezupetny) Obydw opisane przypadki dla dyszy nieregulowanej generowaty by mniejszy cigg niz
wyznaczono w pracy.

Nalezy zaobserwowag, ze dla réznych wysoko$ci otrzymano taki sam przebieg charakterytyki A9 w funkcji MO.

ANALIZA ROZPREZU NA TURBINIE

19
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Rozprez na turbinie sie zmienia i z predkoscig lotu maleje, a z wysoko$cig rosnie. Wynika to stad, ze
obnizeniem predkosci i wzrostem wysokosci maleje temperatura i cisnienie spalin nha wejsciu do turbiny,
dlatego dla zapewnienia odpowiedniej mocy niezbednej do napedu sprezaki wymagany jest wiekszy rozprez na
turbinie.

ANALIZA ZREDUKOWANEGO WYDATKU MASOWEGO NA TURBINIE (TURBINE FLOW PARAMETER)

Wydatek zredukowany (flow parameter FP) wyznaczany jest z zaleznosci:

FP =m % \/T

P

stad dla turbiny bedzie to zaleznosé:

FPT = m, % - T

t4

ktoérg przedstawiono na ponizszym wykresie. Warto$¢ zredukowanego wydatku w turbinie dla punktu

o o (ke VE
obliczeniowego wynosi w L(Pa % J

FPT_DP = 0.4479
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Zredukowany wydatek przeptywu w turbinie (Turbine Flow Parameter) jest praktycznie na statym poziomie -
jego zmiany sg bardzo mate

ANALIZA ZREDUKOWANEGO WYDATKU MASOWEGO NA SPREZARCE (COMPRESSOR FLOW
PARAMETER)

Wydatek zredukowany przeptywu przez sprezarke (compresor flow parameter FPC) wyznaczany jest z
zaleznosci:

FPC = m, * —'PTQ

©2

W obliczeniach go na poziomie ronym obliczeniwym. Wynosi on w {%ﬁ}
przyjeto statym wartogciom ass

FPC_DP = 4.6820
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ANALIZA PREDKOSCI OBROTOWEJ SILNIKA

Wykorzystujac, ze w obliczeniach caty czas utrzymywany byt staty punkt na charakterystyce sprezarki, czyli

Ny=—— zatem .. dlawarunkéw przelotowych ., Obrotowa wynosi 9%, to |
VTp przyjmujac, ze predkos¢ mozna

wyznaczy¢ wartosci predkosci dla pozostatych wyliczanych punktéw korzystajac z zaleznosci:

[T My H)
n(Mo, H) = npp QT—O
2 DP
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Przyjeta wartos¢ predkosci obrotowej dla punktu obliczeniowego na poziomie 90% n_max spowodowata,

ze w catym zakresie przyjetych temperatur gazéw przed turbing wartosci predkosci dochodzg do 100%.
Przedstawiona charakterystyka pokazuje, ze utzrymywanie statej wartosci predkosci zredukowanej powoduje
zmiane predkosci obrotowej, ktéra rosnie z predkoscig lotu i maleje ze wzrostem wysokosci. Predkosé
zredukowna dla przyjetego punktu obliczeniowego na wysokosci 11 km odpowiada predkosci obrotowg na
poziomie 90%, a dla warunkéw startowych na ziemi odpowiada predkosci prawie 98%.

SILNIK Z DOPALACZEM

Dla obliczonego powyzej silnika jednoprzeptywowego zostang wykonane obliczenia silnika z dopalaczem dla
dwéch przypadkéw pracy dopalacza:

» statej wartosci tempartury w dopalaczu na poziomi 2000 K

+ dla temparatury, ktéra zostanie obliczona wg.ponizszej zaleznosci (podobnie jak dla temperatury gazéw
przed turbing), przy zatozeniu ze TtAB_DP=1800 K oraz pozostate parametry punktu obliczeniowego sg
jak dla silnika liczonego poprzednio

T,
Tpg(My, H) = _ABDP Tw(Mo, H)
0 DP

Przyjeta zostanie takze granica maksymalnej temparatury w dopalaczu na poziomie TtAB_max=2300K.
Powyzej tej temperatury obliczenia bedg przerywane.

Dodatkowo dodefiniowane zostang:
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Temperatura w dopalaczu dla punktu obliczeniowego w [K]

TtAB_DP = 1800

Dodatkowa strata cisnienia po wtaczeniu dopalacza

S_AB = 0.9800

Sprawnos¢ cieplna dopalacza

e_AB = 0.9500

Wyniki poréwnania osiggéw w funkcji predkosci lotu zestawiono na wykresach:

Zmiana temperatury w dopalaczu dla przyjetego modelu obliczen ze zmienng temperaturg AB
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Przedstawiona zaleznos¢ pokazuje, ze dla wariantu ze zminng temperaturg w dopalczu, warto$¢ temperatury
bedzie tym wyzsza im predko$¢ lotu jest wyzsza i nizsza wysoko$¢ lotu.

Zaleznos$¢ ciggu jednostkowego od predkosci lotu dla réznych wysokosci
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linie ciggte - praca bez dopalacza, linia kreskowa praca z dopalaczem stata tepeartura przed turbing, linia
kropkowa praca z dopalaczem zmienna temperatura w dopalaczu

Charakterystyka ciggu jednostkowego dla statej warto$ci temperatury gazéw przed turbing (linie
przerywane)nieznacznie obniza sie ze wzrostem predkosci lotu. Wysokos¢ lotu w tym przypadku ma znikomy
wplyw na charakterystyke

Gdy temperatura w dopalaczu zmienia sie wg. przyjetej zaleznosci, to charakterystyka cggu jednostkowego
zmienia sie w podobny sposoéb jak dla silnika bez dopalacza. Réznica jest taka, ze cigg jednostkowy jest na
znacznie wyzszym poziomie. W tym przypadku wieksza wysokos¢ lotu powduje, ze ciag silnika z dopalaczem
jest nizszy dla tej samej predkosci lotu.

Zaleznos¢ ciggu od predkosci lotu dla réznych wysokosci
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linie ciggte - praca bez dopalacza, linia kreskowa praca z dopalaczem stata tepeartura przed turbing, linia
kropkowa praca z dopalaczem zmienna temperatura w dopalaczu

Charakterystyka ciggu silnika z dopalaczem pokazuje, ze najwiekszy przyrost ciggu jest obserowoany dla
wysokosci 0 przy zatozeniu zmiennej temperatury gazu w dopalaczu (linia niebieska kropkowa wzgledem

lini niebieskiej ciggtej). Wynika to stad, ze temperatura gazu w tym przypadku znaczgco przekracza warto$¢
temperatury przyjetej jako statg w drugim przypadku pracy dpoalacza TtAB=const=2000K. Dla pozostatych
wysokosci w zakresie niskich predkosci lotu temperatura w dopalaczu wyznaczona z zalezno$ci jest na nizszym
poziomie niz ptrzyjeta jako stata, za$ dla wiekszych predkosci jest ona wyzsza od statej. Stgd w zakresie niskich
predkosci lotu cigg obliczany wg statej temperatury w dopalaczu jest wyzszy (linie kreskowe wzgledem lini
kropkowych w tym samym kolorze), a dla wiekszych predkosci lotu cigg obliczany wg zmiennej temperatury jest
WyZzszy.

Wyniki potwierdzaja, ze ze wzrostem predkosci cigg poczgtkowo nieznacznie maleje, a nastepnie od ok 0.2-0.3
Ma rosnie. Dla wyzszych wysokosci lotu cigg z wtaczonym dopalaczem maleje (podobnie jak bez dopalacza)

Zaleznos$¢ zuzycia paliwa od predkosci lotu dla réznych wysokosci
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linie ciggte - praca bez dopalacza, linia kreskowa praca z dopalaczem stata tepeartura przed turbing, linia
kropkowa praca z dopalaczem zmienna temperatura w dopalaczu

Zuzycie paliwa dla witaczonego dopalacza jest wieksza niz, z wylaczonym dopalaczem. Szczeg6lnie duzy
przyrost zuzycia paliwa po wtgczeniu dopalacza wystepuje przy niskich wysokosciach (tu H=0 linie niebieskie).
Wyzsze zuzycie paliwa jest dla tego przypadku pracy dopalacza, gdzie tempartura w dopalaczu jest wyzsza,
stad dla niskich predkosci wyzsze jednostkowe zuzycie paliwa jest dla dopalzca ze stalg temperaturg TtAB, a
dla wyzszych predkosci wyzsze zuzycie paliwa jest dla silnika o TtAB wyliczonym wg zalezno$ci

Zaleznos¢ jednostkowego zuzycia paliwa od predkosci lotu dla roznych wysokosci
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linie ciggte - praca bez dopalacza, linia kreskowa praca z dopalaczem stata tepeartura przed turbing, linia
kropkowa praca z dopalaczem zmienna temperatura w dopalaczu

Poréwnanie jednostkowego zuzyccia paliwa silnika z wtgczonym dopalczem wskazuje wzrost na poziomie
prawie dwukrotnym wzgledem stanu pracy z wytgczonym dopalaczem (linie kreskowe i kropkowe wzgledem

lini ciagtych). Wyrazna réznica wystepuje w charakterystykach jednostkowego zuzycia paliwa w zaleznosci

od przyjetego modelu zmiany temperatury TtAB. Przyktadowo, dla wysokosci 11km (linie fioletowe), gdy
temperatyra TtAB jest wyliczana z przyjetej zaleznosc (linia fioletowa kropkowa), to jednostkowe zuzycie paliwa
jest na najnizszym poziomie sposrod prezentowanych charakterystyk dla wtaczonego dopalacza. Dla modelu
statej temperatury w dopalczu dla tej samej wysokosci charakterystyka jednostkowego zuzycia paliwa osigga
praktycznie najwyzsze wartosci sposrdod rozpztrywanych charakterystyk (linia przerywana fioletowa).

Zaleznosé¢ pol przekrojow dyszy - wylotowego (A9) i minimalnego (A8)

Pole minimalne dyszy
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Pole minimalne dyszy przy zachowaniu wariantu z temperaturg w dopalaczu wyliczang wg przyjetej zaleznosci
bedzie na statym poziomie, nizaleznie od predkosci i wysokosci lotu, podobnie jak w przypadku pracy

z wytaczonym dopalaczem. Gdy temperatura w dopalaczu jest stat, to pole minimalne dyszy bedzie sie
zmieniato dla réznych predkosci i wysokosci lotu, pomimo, ze sprezarka caty czas pracuje na jednym punkcie
charakterystyki
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1.4

Pole wylotowe silnika dla zmiennet tempartury gazéw przed turbing zmienia sie tylko w funkcji predkosci lotu,
tak jak uzyskano dla pracy bez dopalacza. Gdy dopalcz ma stata temperature pole wylotowe zmienia sie

zaréwno w funkcji predkosci jak i wysokosci lotu.

Generalnie wyniki potwierdzjg, ze wlaczenie dopalcza wymaga zwiekszenia pola minimalnego i wylotowego
dyszy silnika wzgledem stanu pracy bez dopalacza. Z punktu widzenia sterowania przekrojami dyszy
korzysrniejszym wydaje sie przyjecie modelu zmiany tempartury zaleznie od temperatury spietrzenia na wlocie
przy zachowaniu statego stopnia podgrzania w dopalaczu TtAB/TtO=const niz utzrymanie statej temperatury w

dopalaczu.
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