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Sazetak

U ovom zavrSnom radu opisuje se rad mlaznih motora i pojedinacnih komponenti
mlaznih motora s naknadnim izgaranjem na primjeru motora Tumansky R25 — 300 koji
se upotrebljava na zrakoplovu MIG 21 bis. Prikazan je idealni Braytonov ciklus za
mlazni motor i mlazni motor s naknadnim izgaranjem. Takoder je izraden matematicki
model kojim se mogu izraCunati performanse mlaznog motora u razli€itim uvjetima
eksploatacije. Dijagrami prikazuju potisak, specificnu potroSnju goriva i maseni protok
zraka kod referentnog motora u podrucju podzvucnih brzina i u uvjetima standardne
atmosfere. U prilogu rada nalazi se izvorni kod za matemati¢ki model.

Kljuéne rije€i: mlazni motor, naknadno izgaranje, matematicki model,
performanse, Tumansky R25

Summary

The aim of this thesis is to describe the work cycle of turbojet engines as well as the
functioning of individual components of turbojet engines with afterburning using the
example of the engine Tumansky R25 — 300 which is usually found on the aircraft MIG
21 bis. The thesis shows an ideal Brayton cycle for a turbojet and a turbojet with
afterburning. A mathematical model is provided which can be used to calculate the
performances of a turbojet engine in different off-design conditions. The charts show
the thrust, specific fuel consumption and air mass flow of the given engine at subsonic
speeds and in ISA conditions. In the appendix of the thesis the source code for the
aforementioned mathematical model can be found.

Key words: turbojet engine, afterburning, mathematical model, performance,
Tumansky R25
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1 Uvod

U vojnoj industriji turbomlazni motori osnovna su vojna skupina posljednjih 60 godina.
Projektiranje i konstrukcija motora za vojnu industriju razlikuju se od projektiranja i
konstrukcije mlaznih motora za civilnu upotrebu. Kod mlaznih motora za civilnu
upotrebu danas je sve veci fokus na ekonomicnosti i redukciji buke, za razliku od vojne
industrije gdje je tendencija poboljSanje performansi i manevarskih sposobnosti
zrakoplova.

Mlazni motori pripadaju skupini motora s unutarnjim izgaranjem. Opcenito se
zrakoplovni mlazni motori mogu podijeliti u nekoliko skupina poput elisno-mlaznih,
vratilno-mlaznih, ventilatorskih, turbo-mlaznih i turbo-mlaznih s naknadnim izgaranjem.
Odabir motora ovisi 0 namjeni i uvjetima eksploatacije zrakoplova u koji se ugraduje
motor.

Konstrukcija motora zapocCinje sa zadanim parametrima koje motor treba
zadovoljavati. Prva faza u konstrukciji mlaznog motora je odredivanje projektne tocke.
Ona se odreduje u fazi projektiranja motora (pri tome se uzimaju brzina zrakoplova
jednaka nuli i uvjeti medunarodne standardne atmosfere).

U ovom Ce se radu obradivati izvanprojektni rezimi rada motora Tumansky R25-300
na zrakoplovu MIG 21 bis u eksploataciji. Rad je podijeljen u sljedecih Sest cjelina:

Uvod

Op¢enito o mlaznim motorima
Idealni ciklus mlaznog motora
Projektni rezimi rada
Izvanprojektni rezimi rada
Zakljucak

ook wnNE

Nakon uvoda, u kojem se objasSnjava tema i cilj rada, slijedi drugo poglavlje koje je
podijeljeno u tri potpoglavlja. U prvom potpoglavlju obradene su osnovne vrste mlaznih
motora, u drugom potpoglavlju dane su osnove ostvarivanja potiska te dva osnovna
principa povecanja potiska kod mlaznih motora, a u tre¢em potpoglavlju obradeni su
glavni dijelovi mlaznog motora s naknadnim izgaranjem na primjeru motora Tumansky
R25-300.

TreCe poglavlje obraduje idealni termodinamicki proces mlaznog motora i mlaznog
motora s naknadnim izgaranjem.

U Cetvrtom poglavlju prouCava se projektna analiza mlaznog motora i definira se
projektna toCka koja se u sljedecem poglavlju upotrebljava za izvanprojektnu analizu.



U petom poglaviju definiran je matemati¢ki model za izvanprojektnu analizu.
Matematic¢ki model izraden je u programu Matlab®. 1z matematickog modela izvedeni
su i analizirani dijagrami za potisak i potroSnju goriva kod motora s naknadnim
izgaranjem u rezimima sa i bez naknadnog izgaranja. lzvorni kod matematickog
modela nalazi se u prilogu na kraju rada.



2 Opcenito o mlaznim motorima
2.1 Osnovna podjela mlaznih motora

Prema [1], atmosferski mlazni motori mogu se podijeliti u sljedeée skupine:

e Kompresorski: turbo-mlazni motori (eng. Turbojet) i opto¢ni ili ventilatorski (eng.
Turbofan) motori

e Kombinirani: elisno-mlazni (eng. Turboprop) i vratilno-mlazni (eng. Turboshatft)
motori

e Nabojno mlazni motori (eng. Ramjet)

2.1.1 Mlazni motor

Kako bi se objasnio princip rada mlaznog motora, prikazanog na slici 1, promatrat ¢e
se promjena radne tvari kroz motor za vrijeme leta zrakoplova. Zrak ulazi u uvodnik
koji ima oblik difuzora zbog C¢ega dolazi do smanjenja brzine i blagog povecanja
statiCkog tlaka. U kompresoru se tlak zraka povecava zbog ¢ega dolazi i do povecanja
temperature. Prije ulaska u komoru izgaranja zrak prolazi kroz difuzor, gdje mu se
dodatno smanji brzina kako bi se osiguralo stabilno izgaranje. Zatim se u komoru
izgaranja ubrizgava i rasprSuje gorivo koje izgara uz pomo¢ zraka. Samo kod prvog
paljenja smjese koristi se svjeCica koja se kasnije ne koristi jer se izgaranje dogada
kontinuirano. Najveci dio oslobodene toplinske energije upotrebljava se na turbini za
pokretanje kompresora. U mlazniku ispusni plinovi ekspandiraju priblizno do tlaka
atmosfere pa se tako preostala potencijalna energija pretvara u kineticku. [1].

Kompresor Komora izgaranja

\ Turbina

Usis (uvodnik)

Ispusni mlaznik

—> ——>

Slika 1 Mlazni motor [2]

2.1.2 Elisno-mlazni ili vratilno-mlazni motori

Kod elisno- ili vratilno-mlaznih motora turbina je projektirana tako da viSe snage od
vrucih plinova iz komore izgaranja predaje na kompresor ili vratilo za pogon elise. Kod
takvih motora pogon elise moze biti izveden na dva nacina, kao $to je prikazano na
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slici 2. Prvi je nacin kod jednovratiinog motora, gdje se elisa pokrece direktno preko
reduktora spojenog na vratilo. Drugi je nacin kod dvovratilnog motora preko slobodne
turbine koja se nalazi na mjestu ulaska struje zraka u mlaznik. Vratilo slobodne turbine
preko reduktora se spaja na elisu.

b) pogon preko slobodne turbine

Slika 2 Elisno-mlazni motor s direktnim pogon elise i pogonom elise preko slobodne turbine [1]

Ucinkovitost propelera pada s brzinom leta zrakoplova i zato se ovakvi motori koriste
samo kod sporijih zrakoplova, obi¢no oko 0,6 — 0,7 Mach, kao §to su zrakoplovi za
prijevoz tereta. Za vecée brzine upotrebljavaju se ventilatorski motori [2], [3].

2.1.3 Ventilatorski mlazni motori

Kod ventilatorskih ili opto€nih mlaznih motora, sli€no kao kod elisno-mlaznih motora,
turbina je projektirana tako da apsorbira viSe energije za pogon kompresora, a
preostala energija upotrebljava se za pogon ventilatora. Dio struje zraka ulazi u jezgru
motora, a dio zaobilazi jezgru motora i ekspandira u optocnim mlaznicama stvarajucdi
na taj nacin ,hladnu” struju zraka koja generira potisak.

Prema koli€ini opto€ne mase zraka definira se stupanj opto¢nosti motora (eng. by-pass
ratio) koji je omjer hladne struje zraka koja prode oko jezgre motora i vruce struje zraka
koja prode kroz jezgru motora. Stupanj opto¢nosti od 0.2:1 do 1:1 smatra se niskim
stupnjem opto€nosti, a 5:1 i viSe smatra se visokim stupnjem optocnosti [2]. Primjer
niskoopto€nog i visokoopto€nog mlaznog motora moze se vidjeti na slici 3.



i8 VTT - Visokotla¢na turbina
| t NTT - Niskot¢laéna turbina

Ventllator\ Optocna

mlaznica Mlaznica hlade

Niskotla¢ni
kompresor

Mlaznica | Niskotlagni
kompresor

' Ventilator

Visoko-
Uvodnik tatni

Komora

izgaranja T T

P kompresor

2, 25 3 445 578

a) Dvovratilni optoéni motor s visokim stupnjem optoénosti b) Dvovratilni optotni motor s niskim stupnjem optocnosti

Slika 3 Ventilatorski mlazni motor [1]

2.2 Performanse mlaznog motora
2.2.1 Potisak i potrosnja goriva

Opcéenita jednadzZba za potisak mlaznog motora koja ne uzima u obzir tlak govori kako
je potisak jednak razlici umnozaka masenog protoka i brzine strujanja zraka na izlazu
i na ulazu u mlazni motor.

F =myV, —myV, (2.1)

0 -indeks pozicije na ulazu u mlazni motor
9 -indeks pozicije na izlazu iz motora

e m -maseni protok
\Y -brzina struje zraka

Potrosnja goriva kod mlaznih motora definirana je kao koli€ina goriva po jedinici snage
i jedinici vremena. Formula po kojoj se odreduje specifiCna potroSnja goriva je sljedeca:

f
= 2.2
F/m, (2.2)
Gdje je:
e S -specifina potrosnja goriva [kg/(N*s)]
o f -omjer goriva i zraka

e F/m, -specifiCan potisak [N/(kg/s)]



2.2.2 Nacini povecanja potiska

Ubrizgavanje vode

Povecanje potiska mlaznog motora postize se ubrizgavanjem vode ili mjeSavine vode
i alkohola izravno u komoru izgaranja ili u kompresor.

Ubrizgavanjem vode u uvodnik ili u kompresor povecava se maseni protok $to
povecava tlak u komori izgaranja. U konacnici povecani maseni protok i tlak daju
povecanje potiska. Isti se u€inak moze dobiti ubrizgavanjem vode u komoru izgaranja,
ali je potrebno viSe vode za maniji u€inak nego u sluc¢aju ubrizgavanja u kompresor ili
uvodnik.

Ubrizgavanje vode moze biti korisno za vruceg dana kada je gustoCa zraka jako
malena, tada se u nekim slu€ajevima moZze dobiti povecanje potiska za 50%. [4]

Naknadno izgaranje

Veoma ucinkovita metoda povecanja potiska je naknadno izgaranje (eng. reheat ili
afterburning), koje omogucuje i do 50% povecanja potiska. Uz povecanje potiska
dolazi i do znatnog povecanja buke pa se naknadno izgaranje, uz iznimku Condorda,
upotrebljava isklju€ivo u vojne svrhe. Kod borbenih zrakoplova naknadno izgaranje
sluzi kod polijetanja u svrhu smanjenja duzine zaleta i uzleta, kao i kod borbenih misija
u svrhu brzog napustanja borbenog teritorija.

Tehnologija naknadnog izgaranja temelji se na Cinjenici da vruci ispusni plinovi nakon
prolaza turbine imaju dovoljno kisika kako bi podrzali ponovno izgaranje.
Ubrizgavanjem goriva i zagrijavanjem ispusnih plinova povecava se koli€ina energije
koja ekspandira u mlazniku. Rezultat toga je vec¢a brzina ispusnih plinova na izlazu iz
mlaznika, $to rezultira povecanjem potiska.

Komora za naknadno izgaranje cilindri¢ne je konstrukcije koja se nastavlja na turbinu.
Prvi dio je u obliku difuzora kako bi se brzina ispusnih plinova svela na brzinu izmedu
0,2 — 0,5 Mach i kako se plamen ne bi otpuhao. Jednostavna konstrukcija haknadnog
izgaranja sastoji se od plamene cijevi, sustava ubrizgavanja goriva, sklopa za drzanje
plamena i mlaznika promjenjive geometrije [2].

2.3 Glavni dijelovi mlaznog motora s naknadnim izgaranjem

Glavni dijelovi mlaznog motora prikazani su na slici 4. Ozna€avanje pozicija u skladu
je s dokumentom RAP (eng. Recommended Aero Practice) koji predstavlja industrijski
standard i odnosi se na model dvovratilnog turbomlaznog motora nepromjenjivog
izlaznog presjeka s naknadnim izgaranjem [5].U nastavku e biti detaljnije objasnjeni
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glavni dijelovi mlaznog motora s naknadnim izgaranjem na primjeru referentnog
motora Tumansky R 25.

Ubrizgavanje goriva

\ Drzac plamena
/
N g
Mlaznik

I‘“ Mlazni motor et

Uvodnik Niskotla¢ni | Visokotlaéni | Komora [V N Naknadno izgaranje
kompresor | kompresor izgaranja |T| T
il
0 2 25 3 4 5 6 7 8 9
) 4.5

VTT = Visokotla¢na turbina
NTT = Niskotla¢na turbina

Slika 4 Oznacavanje pozicija po RAP standardu [1]

2.3.1 Uvodnik

Osnovne zadace i funkcionalni uvjeti uvodnika mlaznog motora su: dovodenje zraka
do kompresora uz $to manji gubitak ukupnog tlaka, pretvaranje jednog dijela kineticke
energije struje zraka u potencijalnu energiju te omogucavanje stabilnog protoka zraka
u svim predvidenim uvjetima leta zrakoplova [1].

Kako se zrakoplov priblizava brzini zvuka zrak ima tendenciju da se sve viSe sabija te
na brzini Mach 1 nastaju udarni valovi, a na ve¢im Machovim brojevima ti valovi postaju
sve jaCi i dovode do neucinkovitosti uvodnika [4]. Iz tih se razloga razlikuje dizajn
uvodnika za podzvucne i nadzvucne brzine.

Uvodnik za podzvuéne brzine ima divergentan poprecni presjek, zbog ¢ega prema
Bernoullijevoj jednadzbi brzina struje zraka pada, a tlak zraka raste.

Kod uvodnika za nadzvuéne, zbog usporavanja brzine ispred uvodnika dolazi do
okomitih udarnih valova i stoga dolazi do naglog pada brzine struje te do naglog
porasta tlaka, gustoée i temperature. Geometrija nadzvucnih uvodnika dizajnirana je
kako bi zadrzala $to vecu ucinkovitost uvodnika pri takvim uvjetima. Ako do smanjenja
brzine struje zraka s nadzvuc¢ne na podzvu¢nu dode u samo jednom udarnom valu,
onda je kompresijski proces neucinkovit. |z tih se razloga obi¢no upotrebljavaju dva
tipa uvodnika — ravninski uvodnici (eng. ramp) ili trodimenzionalni Siljak (eng.
centerbody), koji osiguravaju da se smanjenje brzine struje zraka dogodi u nekoliko
7



posrednih udarnih valova i na taj na€in zadrzi ve¢a kompresijska ucinkovitost. [1,4]
Trodimenzionalni Siljak mozZe se vidjeti na primjeru zrakoplova Mig 21, detalj A na slici

5.
[

Detalj A

Slika 5 Uvodnik na zrakoplovu MIG 21 [1]

2.3.2 Aksijalni kompresor

Zadaca kompresora je povecanje tlaka zraka na ulazu u komoru izgaranja, ali i
osiguravanje zraka za pneumatske sustave poput preSurizacije kabine, brtvljenja
kucista lezajeva itd. Kompresor treba biti projektiran i izraden tako da osigura dovod
zraka u komoru izgaranja bez oscilacija i prekida, stabilan rad u Sirem podrucju rada
te u prijelaznim rezimima rada koje zahtijevaju uvjeti eksploatacije, uz $to vecu
iskoristivost i Sto je moguce vecu pouzdanost u radu.

Stupanj povecanja tlaka u kompresoru oznacava se sa « i definira se kao:
T = pz/po (2.3)

gdje je p, tlak na ulazu u kompresor, a p, tlak na izlazu iz kompresora.

Princip rada aksijalnog kompresora je sljedeci: u rotoru se povecéava kineti¢ka energija
Cestice na Sto se trosSi rad kojim se pogoni kompresor. Zatim se u statoru kinetiCka
energija pretvara u potencijalnu energiju, tj. povecava joj se tlak jer lopatice statora
formiraju kanal oblika difuzora. Limit difuzije u svakom stupnju znaci da svaki stupan;
kompresora moze omoguciti relativno mali stupanj povecanja tlaka [1], [6].

Referentni motor, Tumansky R 25, ima dvovratilni kompresor s ukupno osam
stupnjeva povecanja tlaka, a sastoji se od:

e statora (kucéiSta kompresora) s nepomi¢nim usmjeravajucim lopaticama
e tri stupnja rotora niskotlatnog kompresora
e pet stupnjeva rotora visokotlanog kompresora [7].
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2.3.3 Komora izgaranja

Komora izgaranja dizajnirana je u svrhu izgaranja smjese goriva i zraka gdje se
proizvode ispusni plinovi koji je odvode u turbinu. Temperatura produkata izgaranja ne
smije prekoraciti najve¢u dopustenu strukturalnu temperaturu lopatica turbine. Od
ukupne koli€ine zraka koja ulazi u komoru izgaranja polovica zraka upotrebljava se za
mijeSanje sa zrakom i izgaranje, a druga polovica zraka naziva se sekundarni zrak i
sluzi za hladenje ispusnih plinova i plasta komore izgaranja. Ukupan omjer goriva i
zraka varira od 30 do 60 jedinica zraka na jednu jedinicu goriva. U prosjeku taj omjer
iznosi oko 40 jedinica na jedinicu goriva, a samo 15 jedinica upotrebljava se za
izgaranje goriva.

Kako bi dizajn komore izgaranja bio prihvatljiv, potrebno da je da pad tlakova u komori
izgaranja bude sveden na minimum, da efikasnost komore izgaranja bude $to veca i
da se izgaranje dogada samo unutar komore izgaranja. Takoder ne smije doc¢i ni do
pregorijevanja komore izgaranja [4].

Prema [8], referentni motor ima cjevasto-prstenastu komoru izgaranja s 10 plamenih
cijevi za izgaranje. Kod ovakvog tipa komora izgaranja, cjevasta komora izgaranja
smijestena je unutar prstenastog kucista. U mnogim slu¢ajevima ovo je idealna izvedba
komore izgaranja zbog ,Cistog” aerodinami¢nog izgleda koji rezultira malim padom
ukupnog tlaka prema ostalim izvedbama komore izgaranja [9]. Na slici 6 moze se
vidjeti primjer prstenaste komore izgaranja na motoru GE CF6-50.

Svjecica

Slika 6 GE CF6-50 prstenasta komora izgaranja [9]



2.3.4 Turbina

Turbina pretvara kineticku energiju nastalu od ispusnih plinova u rad koji pogoni
kompresor. Oko 75 % kineticke energije od ispusnih plinova tro8i se na pokretanje
kompresora. Kao i kompresor, turbina se sastoji od statora i rotora. Lopatice statora
postavljene su pod takvim kutom da formiraju niz malih mlaznica koje ispustaju plinove
na lopatice rotora, $to omogucuje kineti¢koj energiji iz plinova da se pretvori u
mehani¢ku energiju na vratilu [4].

Turbina kod referentnog motora je dvostupanjska akcijsko - reakcijska. Rotor svakog
stupnja sastoji se od vratila i rotiraju¢eg diska na Cijem su obodu postavljene radne
lopatice turbine. Prvi stupanj turbine spojen je preko vratila na kompresor visokog tlaka,
a drugi stupanj turbine spojen je vratilom na kompresor niskog tlaka [7].

Pad tlaka kroz stupanj turbine definira se stupnjem pada tlaka 7, :

Po
T = (2.4)
‘op,

Pad tlaka u rotoru u odnosu na ukupni pad tlaka u stupnju turbine ovisi o stupnju
reakcije turbine R; :

W,
RT — ( Tz )rotor (25)
(WT iz )stupanj
Gdje je:
o (Wry) -izentropski rad izvren u rotoru
’ rotor
. (W“Z)Stupanj -izentropski rad izvrSen u cijelom stupnju turbine

Lopatice turbine, posebno prvi stupanj, moraju moci izdrzati §to veée temperature. To
je moguce izvesti materijalima koji su otporniji na viSe temperature, tako da se lopatice
turbine hlade zrakom ili da se presviaCe slojem materijala otpornijeg na vise
temperature. Prema nacinu hladenja lopatica turbine postoje nehladene lopatice,
lopatice hladene zrakom i lopatice hladene gorivom i teku¢inom [1].
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Konvektivno hladenje Hladenje putem

filma

Efuzivno - s poroznim
stijenkama

Udarno hladenje

Slika 7 Nacini hladenja lopatica turbine [1]

Na slici 7 prikazani su nacini hladenja lopatica turbina. Hladenje lopatica u sluc¢aju a) i
b) odvija se samo s unutarnje strane, a na slici ¢) i d) s vanjske strane, gdje se
istovremeno stvara tanki sloj zraka koji sprjeCava kontakt vruéih plinova sa stijenkom
lopatica turbine [1].

2.3.5 Naknadno izgaranje

Kao $to je ve¢ spomenuto, jednostavna konstrukcija naknadnog izgaranja sastoji se
od plamene cijevi, sustava ubrizgavanja goriva, sklopa za drZzanje plamena i mlaznika
promjenjive geometrije.

Difuzor smanjuje brzinu struje zraka do vrijednosti pri kojoj je omogucéeno sigurno
paljenje i izgaranje goriva u komori naknadnog izgaranja. U difuzoru se takoder vrsi i
stabilizacija plamena i usmjeravanje struje zraka iz turbine [7].

Mlazni motori pretvaraju unutarnju energiju goriva u kinetiCku energiju struje ispusnih
plinova, a rezultat toga je neto potisak mlaznog motora. Ako se primjeni Newtonov
zakon gibanja, onda moze se vidjeti da, ako se zeli dobiti velika kinetiCka energija,
mora postojati i velika brzina. Svrha mlaznika je povecanje brzine ispusnih plinova na
izlazu iz motora. Ekspanzijom struje ispusnih plinova raste brzina i pada tlak.
Maksimalni potisak za neki motor ostvaruje se kada je tlak na izlazu iz motora jednak
tlaku okoline. Dva tipa mlaznika koji se upotrebljavaju na mlaznim motorima su
konvergentni i konvergentno-divergentni mlaznik.

Konvergentni mlaznik jednostavan je konvergentni kanal. Naj¢eS¢e se upotrebljava
kod mlaznih motora niskog potiska u podzvuénim brzinama.

Konvergentno-divergentni mlaznik moze biti izveden kao konvergentni kanal na koji se
nastavlja divergentni kanal. Takvi mlaznici nisu samo jednostavni kanali, nego sadrze

11



mehanizme za promjenu geometrije mlaznika i drugih aerodinamickih svojstava.
Upotrebljavaju se kod zrakoplova s velikom potisnom silom na nadzvuénim brzinama

[4]
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Idealni ciklus mlaznog motora

Radna tvar je plin &iji se sastav ne mijenja tijekom procesa te ne postoje gubitci

mase.

Ne postoje gubitci topline, tlaka ne pada uslijed priguSivanja procesa i ne postoji

trenje.

Ekspanzija ispusnih plinova u mlazniku zavrSava na atmosferskom tlaku.

Kako bi se mogla opisati ograni¢enja u povecanju efikasnosti pretvorbe toplinske
energije u korisnu energiju koja se upotrebljava za pogon zrakoplova, analizirat ¢e se
termodinamicki ciklus koji se odvija u mlaznom motoru.

TermodinamicCki model koji se upotrebljava za opisivanje idealnog ciklusa mlaznog
motora zove se Braytonov ciklus. Na slici 8 prikazani su p-v i T-s dijagrami, a na slici
9 prikazan je shematski prikaz termodinami¢kog ciklusa u mlaznom motoru. Analiza
idealnog ciklusa temelji se na sljedecéim pretpostavkama:

Sva toplinska energija sadrzana u gorivu predaje se radnoj tvari. [1,4]

-
l‘%

| 39 —>0\4
‘ \x

AN
‘ ‘;Q\’ _ 5_\. 9
\ I a,
| i

%

Slika 8 Idealni ciklus mlaznog motora [1]

Opis procesa:

2-3 Izentropska kompresija

3-4 Dovodenije topline pri konstantnom tlaku

4-9 Izentropska ekspanzija

9-2 Odvodenije topline pri konstantnom tlaku

==
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Dovedena toplina

3 K. izgaranja

Kompresor Turbina

Rad kompresora Neto rad

—

Maseni protok

2

Maseni protok

7

Odvedena toplina

Slika 9 Shematski prikaz idealnog ciklusa mlaznog motora [4]

3.1 Stupanj iskoristivosti

Za ocjenu idealnog ciklusa upotrebljava se pokazatelj koji opisuje toplinsku
iskoristivost koja je omjer dobivene korisne energije i energije goriva koja se oslobodila
izgaranjem:

W
un =—ot (31)

Dobivena korisna energija kod mlaznog motora je kinetiCka energija mlaza goriva, a
kod elisno-mlaznog ili vratiino-mlaznog motora to je energija koja se predaje na vratilu
za pogon elise [1].

Prema [4], za idelan plin termodinamicka analiza idealnog Braytonovog ciklusa moze
se opisati sljede¢im jednadZbama za prijenos topline:

W, =ric, (T, —T,) (3.2)
o, =, (T, —T,) (3.3)
W, = r‘th(T4 -T,) (3.4)
g, = n"ICp(T9 -T,) (3.5)
Woe =W, =W, =mc (T, —T, — (T ; —T,)) (3.6)
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Gdje je:

o W rad kompresora

e q toplina dovedena u komoru izgaranja, toplina dobivena iz goriva

o t rad turbine
e q, toplina odvedena iz mlaznog motora

Ako se uzme daje (p,/p,)" " =T,/T, =T, /T,, tada se stupanj iskoristivosti za idealni
Braytonov ciklus moze izraziti na sljedeci nacin:

7 =1_(lj(KKl) (3.7)

v

Gdje je xomijer specifiénih toplina.

Na slici 10 moze se vidjeti ovisnost stupnja iskoristivosti u odnosu na stupanj
povecanja tlaka za razliCite omjere specifi¢nih toplina plinova.

80 . . . . . . . . .

60 [

40

iy (%]

20t

1.33

Slika 10 Stupanj toplinske iskoristivosti u odnosu na stupanj povecanja tlaka

15



3.2 Idealni ciklus s naknadnim izgaranjem

S obzirom na to da je jedno od ograni¢enja kod dizajna motora temperatura na
lopaticama turbine, na slici 11 moze se vidjeti da na T-s dijagramu temperatura
naknadnog izgaranja T, ima znatno viSe vrijednosti nego temperatura na lopaticama

turbine T, . Priblizne vrijednosti za temperaturu T, iznose oko 1200 [K], a T, oko 2000
[K]. 1z tog je razloga vrijeme rada naknadnog izgaranja u pravilu ogranic¢eno [1], [6].

Ako se pogleda povrsina p-V dijagrama na slici 11 i usporedi s p-V dijagramom na slici
8, moze se vidjeti povecanje povrSine dijagrama, odnosno povecanje rada

termodinamiCkog procesa naknadnog izgaranja.

Na slici 12 prikazan je shematski prikaz ciklusa s naknadnim izgaranjem.

Slika 11 Idealni ciklus s naknadnim izgaranjem [1]
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Kompresor K. izgaranja

Rad kompresora
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Turbina
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izgaranja

Nak. izgaranje 7

Izlazni rad

Maseni
protok

/

Odvedena toplina

Slika 12 Shematski prikaz ciklusa s naknadnim izgaranjem [4]
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4 Projektni rezimi rada

Analiza termodinamickog ciklusa prou€ava promjenu radne tvari kroz mlazni motor, a
dijeli se na dvije vrste: projektna analiza i izvanprojektna analiza rada mlaznog motora.

Projektna analiza odreduje performanse motora na temelju nezavisno zadanih
vrijednosti ulaznih parametara (npr. stupanj povecanja tlaka) i ograniCenja (npr.
maksimalna temperatura na lopaticama turbine).

Izvanprojektna analiza mlaznog motora odreduje performanse specificnog mlaznog
motora u svim uvjetima leta i postavkama gasa [4], [5].

U tablici 1 prikazana je usporedba zavisnih i nezavisnih varijabli kod projektne i
izvanprojektne analize. O projektnoj analizi bit ¢e viSe govora u ovom poglavlju, a
izvanprojektna analiza bit ¢e obradena u sljede¢em poglavlju.

Tablica 1 Usporedba projektne i izvanprojektne analize

Varijabla Projektna analiza Izvanprojektna analiza
Uvjeti leta (Mo, Po, To) Neovisno Neovisno
Stupanj poveéanja tlaka e Neovisno Ovisno
Temperatura na izlazu iz Neovisno Neovisno
komore izgaranja Ta
Ovisno Konstanta

Temperaturni omjer turbine
Izvor: [4]
4.1 Opcenito o projektnoj analizi

Projektnom analizom odreduje se projektna toCka za neki motor (eng. on-design,
design-point).

Glavni cilj projektne analize je povezati parametre performansi motora, prvenstveno
potiska i specificne potroSnje goriva, s projektnim odabirima (stupanj povecanja tlaka,
omjer opto¢ne struje kod opto€nih motora itd.), projektnim ograni¢enjima (temperatura
lopatica turbine) i uvjetima leta (Machovom broju, temperaturi okoline itd.). Na temelju
projektne analize dolazi se do zaklju€ka koja vrsta motora odgovara zadanim uvjetima.

Vrijednosti projektne analize izravno ovise o realistiCnosti i tocnosti kojom su
okarakterizirane vrijednosti i ponasanja komponenta mlaznog motora [4].
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Na slici 13 prikazan je pojednostavljeni dijagram toka projektne analize. Lijevo su
prikazane ulazne varijable koje su podijeljene u Cetiri skupine. Prva skupina varijabli
su uvjeti leta, gdje su: M; Machov broj, T, temperatura na ulasku u motor, c,

specifiCna toplina pri konstantnom tlaku, p, tlak okoline, r temperaturni omjer za neku

komponentu, = omjer tlakova za neku komponentu. Druga skupina varijabli su
ograniCenja materijala za izradu lopatica turbina, tj. (c,T,) na izlazu iz komore

izgaranja.

»Za materijale u serijskoj proizvodnji dopusStena temperatura ispred turbine se krece
od 900 do 1350°C, a pri polijetanju kratkotrajno i do 1450°C, odnosno stupanj
povecanja temperature kre¢e se oko t=5do6. Dakle, stupanj povecanja tlaka je
ogranicen tzv. "metalurSkom granicom" izdrZljivosti materijala lopatica turbine.” [1]

Treca skupina varijabli su u¢inci komponenti komore izgaranja, difuzora i mlaznice, a
Cetvrta skupina varijabli su odabrane vrijednosti za projekt kao Sto su stupanj
povecanja tlaka kompresora =, i neke druge varijable.

Iz projektne analize dobiva se sljedeée: F/m specifiCan potisak po jedinici zraka i
jedinici vremena, S specifiCna potrodnja goriva neinstaliranog potiska, f_ ukupni

tot
omjer goriva i zraka te iskoristivost pojedinih dijelova i ukupna iskoristivost mlaznog
motora.

ULAZNE VARIABLE

PROJEKTNA ANALIZA

Uvijeti leta:
¢, My Lys Py T,s 7t

ortor

r

Ogranicenja:

(CPT; ) na turbini IZLAZNE
VARIJABLE:
Ucinak komponenti: r
T4 7y 7T, — [N/(kg/s)],
m,
Odabrane vrijednosti: Sisicr: Wi
s 7T s e, Mo
- S
[(mg/sec)/N],

Slika 13 Dijagram toka varijabli kod projektne analize [4]
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4.2 Projektna toCka
U tablici 2 prikazani su parametri mlaznog motora na osnovnim rezimima rada koja je

preuzeta iz literature [7]. Za projektnu toCku ¢e se u ovom radu uzeti rezim maksimum
(M) na ispitnom stolu u uvjetima standardne atmosfere na razini mora.

Tablica 2 Parametri motora na osnovnim rezimima
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T5

[°C] 770 770 850 850 850 850 850 850

max.
vrijeme | 15s - 15s - 15s 3 min 15s |-
rada

lzvor: [7]

Projektna toCka izraCunata je u literaturi [10] a sazetak podataka nalazi se u tablici 3.

Tablica 3 Projektna tocka

ISA SL

T,=288.15 p, =101325

Omijer tlakova po komponentama

7, =0.98 7w, =3.56 7, =3.65 m, =0.96
7,, = 0.4854 7, =0.5902

Iskoristivosti komponenata

1, =0.98 1, =0.636 7, = 0.487 7, = 0.985
7y = 0.905 1, =0.8942

Temperaturni omjeri

T, = r, =1.52 r,, =1.63 z,, =0.8506
r, =0.89

Konstante plinova

K, =14 c,, =1004 x, =1.333 c, =1155
Ogrjevna vrijednost goriva za gorivo Jet | Referentni polozaj poluge potiska
Al

he =428 119/kgl] T, =1046 K

Izvor: [7], [10]
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5 lzvanprojektni rezimi rada

Izvanprojektna analiza u engleskoj se literaturi moze pronaci pod sljede¢im nazivima:
off-design ili engine performance analysis.

Za razliku od projektne analize, u kojoj su se varijable stupnja povecanja tlaka,
temperature na izlazu iz komore izgaranja i uvjeta leta neovisno odabirale, Sto je
vidljivo u tablici 1, u izvan projektnoj analizi gleda se motor koji je izraden (moze biti
konstruiran fizicki ili matematicki) s odabranim stupnjem povecanja tlaka i izravno
povezanim temperaturnim omjerom turbine. Sto je model motora to&niji, to ée rezultati
ponasanja u razli€itim uvjetima ili rasponu operacija biti toc¢niji.

U izvanprojektnoj analizi ne postoje varijacije termodinamickog procesa mlaznog
motora, Sto znaCi da su temperatura na izlazu iz komore izgaranja i uvjeti leta
zrakoplova specificirani kroz ulazne parametre. U tablici 4 vidljive su ulazne i izlazne
varijable kod izvanprojektne analize. Referentne vrijednosti kod ulaznih varijabli za
izvanprojektnu analizu zapravo su ulazne vrijednosti kod projektne analize (eng.
design point) [4].

Tablica 4 Ulazne i izlazne varijable kod izvanprojektne analize dvovratilnog motora s naknadnim izgaranjem [4]

ULAZNE VARIJABLE
Odabrane varijable
Postavke leta M T, P,
0
Postavke poluge potiska (eng. throttle) '|'t4 ,T”
Postavke mlaznika p o/ P,

Projektne konstante

TS ”dmax’ﬂb,ﬂtH’”tL'ﬂ-AB’ﬂn
1

TS Ton o Ty

ns Tler s et 1o » T ag 1ot Tl

Svojstva plinova

K1 Ky KagrCper Gt Cag

pc’

Svojstva goriva

hPR

Referentne vrijednosti

Postavke leta

Mor: Tors Pors Trs 1

Postavke gasa (eng. throttle)

Tiar

Uc&inak komponenti

TaR1 TR 7TcHr » Telr 1 TeHR

IZLAZNE VARIJABLE

Performanse

F'mo’fo1sl77pa77w770

Ucinak komponenti

Tty oo e Teps T Tags Mg,

Izvor: [4]
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5.1 Formulacija matematickog modela

Matematicki model za turbo-mlazni motor s naknadnim izgaranjem preuzet je iz [4]
Mattingly, D. Jack: Elements of Gas Turbine Propulsion.

xK.—1
R =——-=°c
c K, pc
K =1
R =— Cpt
Kt
aoz\/KcRcTo
Vo:aoMo
k. -1
r, =1+——=M?
Kl:c—l
T, =T,
n =1zaM, <1

n, =1-0.075(M, —1)*® zaM, >1

T,

7y =Q+ny (r, D))"

Tt4/TO (7.)r (r, —1)q
(Tea I To)x

r

Ke

-1

Tt4/T0 (7,7 )r

o (T /To ko TTa

(TCH - 1) R

Ke

cH — (1+ Ten (TcH _1)) o
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(5.1)

(5.2)

(5.3)

(5.4)

(5.5)

(5.6)

(5.7)

(5.8)

(5.9)

(5.10)

(5.11)

(5.12)

(5.13)



T, 0l Teh

= (5.14)
hPR’?b/(CchO) -7,
m. =m poﬂrﬂdﬂcLﬁcH /TI4R (5 15)
0 OR .
(poﬂ-rﬂdﬂcLﬂ-cH)R Tt4

Slu€aj bez naknadnog izgaranja:

R =R Cong =Cpiv Kpg = Ky T =TuTwTus Tag =1, fag =0

(5.16)
Slucaj s naknadnim izgaranjem:
Kap —1
R, =28 oh (5.17)
K
C sl
pAB 't7
Toap = (5.18)
AAB CpCTO
T —7T,T,47,
f — AAB ATtH "tL (519)
e Ner7 a8 _(Ccho)_T/lAB
Nastavak proracuna modela:
&:&ﬂrﬂdﬁcLﬂcHﬂbﬂtHﬂtLﬂ-AB”n (5.20)
Pg P
Kpp1
M, = |—2— [h ] (5.21)
Kag —1| \ Py
T T./T
-9 - ”/(KO e (5.22)
To (Pl pe)™ 7™
Yo, [KesRee Lo (5.23)
a0 KcRc TO
fo=Ff+"f, (5.24)
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m£=a{(l+ fo)\é—Mo+(l+ fO)RAB To/To 1-po/ pg}

R. Vo/a, «

0 c (5.25)
fO
S=— Ty (5.26)
F -, (5] (5.27)
mO
a5 | (L+ o) (Vo/3 )" —M¢ |
m; = T (5.28)
e = 2y (F /1) (5.29)
a5 [ (L+ fo)(Vo/3)' ~ M |
Tlo =Tk (5.30)

5.2 Analiza u izvanprojektnim rezimima

U izvanprojektnoj analizi promatrat ¢e se mlazni motor u uvjetima standardne
atmosfere pri brzinama <1 Mach i promjenom visine leta zrakoplova od 0 do 10000 m.
S promjenom visine mijenja se temperatura i tlak zraka prema sljedec¢im jednadzbama
za promjenu uvjeta standardne atmosfere:

T,=T,—0.0065*H (5.31)

Py = Py (1-2.256*10°*H (5.32)

)5.256

Gdje je:

e T, p, -temperaturai tlak na razini mora

e H -visina leta u metrima

Promatrat ¢e se u dva razliita reZzima rada motora. Prvi je sluaj bez naknadnog
izgaranja u rezimu maksimum gdje je potisak odreden temperaturom na izlazu iz
komore izgaranja T,, =1406 K . Drugi je slu€aj s uklju¢enim naknadnim izgaranjem gdje
je temperatura naknadnog izgaranja T, =2000 K.Temperatura je pretpostavljena
prema [7].
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m, = f(M,) zaT,, =1406 K

80 '
S H:O m
=009 =
H=2000 m |
7o} | H-2o00m
—— H=8000m -
el
60
) L | sl
o) _kiv-—ii-_Av
e | ! N
o
| -
40 [ _““"f"/"—- "
30 |
! ‘ ‘ ‘ : 1 1 1 1 1
0 01 02 03 04 05 06 0.7 0.8 3 :

M

Dijagram 1. Utjecaj brzine na maseni protok

Na dijagramu 1 prikazana je ovisnost masenog protoka o brzini leta zrakoplova. Vidljivo
je kako s povecanjem brzine raste i maseni protok zraka. Ako se za primjer uzme
maseni protok na razini mora, protok pri brzini O jednak je 53,72 kg/s, a pri brzini 0,99
Mach iznosi 71,79 kg/s, $to je povecanje masenog protoka za 32,2 % na racun brzine.

Ako se promatra promjena masenog protoka s promjenom visine, vidljivo je da s
porastom visine pada maseni protok zraka. Za primjer ¢e se uzeti maseni protok pri
brzini 0,8 Mach na razini mora koji iznosi 67,145 kg/s i maseni protok pri istoj brzini ali
na visini od 10000 m koji iznosi 26,65 kg/s.
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Fim, [N/(kg's)]

F)’m0 [N/(kg*s)]

F

f (M,) bez naknadnog izgaranja
0

850 |

—H=0m
—— H=1000 m

H=2000 m
—— H=5000 m
—— H=8000 m .
— H=10000 m

(0] 0.1 02 03 04 05 06 0.7 08 09 1
M
Dijagram 2. Specificni potisak bez naknadnog izgaranja
F (M knadnim i .
— = f(M,) s naknadnim izgaranjem
0
1250 T T T T T T T T T
—H=0m
——H=1000m | |
1200 e H=2000 m
~ = ——— H=5000 m
1150 T~ —— H=8000 m .
1100
1050 [
1000

950

850

Dijagram 3. Specificni potisak s naknadnim izgaranjem
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5.5

1.5

F = f (M,) bez naknadnog izgaranja

% 10%
——H=0m
L [—— H=1000 m -
H=2000 m
— H=5000 m
" | — H=8000m T
— H=10000 m
0 01 02 03 04 0.5 06 0.7 08 0.9 1
M
Dijagram 4. Potisak bez naknadnog izgaranja
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Dijagram 5. Potisak s naknadnim izgaranjem
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Dijagrami 2 i 3 prikazuju specifiCni potisak sa i bez naknadnog izgaranja. Bududéi da je
F =(F/m,)*m,, tada se na dijagramima 4 i 5 moze vidjeti ovisnost potiska o brzini i
visini leta. Analizom dijagrama potiska zaklju€uje se da potisak pada zbog smanjenja
razlike brzina na ulazu i izlazu iz mlaznog motora, a raste zbog povecanja masenog
protoka s povecanjem brzine.

Utjecaj visine na potisak je takav da potisak pada s povecanjem visine zbog
smanjenjenja masenog protoka uzrokovanog smanjenjem gustoce zraka.

Ako se promatra sila potiska na visini od 10000 m pri rezimu bez naknadnog izgaranja
za koju su izraCunate sljedece vrijednosti: 19251, 18682, 18266, 17995, 17860, 17856,
17979, 18227, 18599, 19094, moze se uociti da u operativnom rasponu brzina od 0,2
do 0,8 Mach sila potiska ostaje priblizno konstantna. Navedene vrijednosti izraZzene su
u [N] za brzine u razmaku od 0,1 Mach, po€evsi od 0,0.

SFC = f(M,) bez naknadnog izgaranja
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Dijagram 6. Specificna potro$nja goriva bez naknadnog izgaranja
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S = f(M,) s naknadnim izgaranjem
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Dijagram 7. Specificna potro$nja s naknadnim izgaranjem

Dijagrami 6 i 7 prikazuju specificnu potroSnju u funkciji brzine i visine leta. Vidljivo je
kako s visinom leta specificna potroSnja goriva pada. Takoder se moze vidjeti da je
specificna potro$nja goriva kod rezima s naknadnim izgaranjem gotovo duplo veca
nego u rezimu bez naknadnog izgaranja. Kako je specificna potroSnja goriva izrazena
po jedinici potiska, tako ukupna potrosSnja goriva u rezimu s naknadnim izgaranjem
viSestruko premasuje potrosnju u rezimu bez naknadnog izgaranja.
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6 Zaklju€ak

U razvoju motora za vojnu industriju, za razliku od onih za civilnu upotrebu, tezi se sto
vecem potisku kako bi zrakoplovi bili $to brZi u borbenim akcijama. Tako se razvila i
potreba za povecanjem potiska kod mlaznih motora, Sto moze biti izvedeno
ubrizgavanjem vode ili naknadnim izgaranjem.

U ovom radu prikazan je matematicki model za mlazni motor s naknadnim izgaranjem
u izvanprojektnim rezimima rada. Podaci za projektnu to¢ku bili su prije izraCunani. U
izvanprojektnoj analizi temperatura kod reZima naknadnog izgaranja pretpostavljena
je prema podacima iz Vojno tehnickih uputa za MM-17. Zbog neistrazenog ponasanja
motora na brzinama iznad 1 Mach, u ovom su radu brzine kretanja zrakoplova
zadrzane ispod 1 Mach.

Nadalje, u ovom je radu je opisana i konstrukcija i princip rada mlaznog motora s
naknadnim izgaranjem, koji se ne razlikuje uvelike od mlaznog motora bez naknadnog
izgaranja. Jezgra motora je plinska turbina na koju se nadodaje sustav naknadnog
izgaranja. Pokazalo se da naknadno izgaranje ima velik u€inak na povecéanje potiska,
ali s time dolazi i veliko povecanje potroSnje goriva.

Matemati¢ki model mlaznog motora s naknadnim izgaranjem raCuna se prema
uvjetima iz projektne toCke. Projektna toCka je izraCunata na ispitnom stolu u uvjetima
medunarodne standardne atmosfere. Za izvanprojektne rezime promatra se motor u
rasponu brzina od 0,0 do 0,99 Mach i rasponu visina od 0 do 10000 metara s
promjenom parametara temperature i tlaka prema uvjetima standardne atmosfere.

Svi dobiveni dijagrami imaju oblik i tendenciju kretanja krivulja koji odgovaraju
teorijskim modelima i primjerima danima u literaturi, dok se vrijednosti varijabli zbog
nepoznanica i pretpostavki razlikuju od realnih rezultata. Ali kao $to je ve¢ spomenuto
u radu, to€nost izlaznih varijabli ovisi o realisticnosti modela.

Ovakav matematicki model moze se Koristiti u svrhu prou€avanja performansi mlaznog
motora u razliCitim operativnim uvjetima leta. Model se uz neke modifikacije moze
prosiriti do raspona brzina iznad 2 Mach i kao takav upotrebljavati u simulatorima leta.
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Popis oznaka

a, Brzina zvuka
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R, Plinska konstanta za zrak
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a, Dovedena toplina

d, Odvedena toplina

S Specificna potroSnja goriva

T Temperatura

Vv, Brzina letjelice
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L Niskotlacno (eng. low-pressure)
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N~ g = |,y o

Mlaznik (eng. nozzle)
Izlazna

Ukupno (eng. overall)
Propulzija

Slobodna struja zraka
Referentno

Turbina; ukupno
Toplinski

Entalpija
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Prilog 1

27.06.17. 13:53 C:\Users\...\izvanprojektna analiza v2.m 1of5

%
%NASLOV: Izvanprojektna anliza za mlazni motor s naknadnim izgaranjem %v1.1

%Datum zadnje promjene: 24.6.2017

%Upute za korisStenje

% Pod ulaznim podacima unjeti stanje atmosfere i unijeti postavke gasa

% Program vrti for petlju 6 puta i svaki puta uzme drugu visinu iz matrice H

% za iscrtavanje grafova potrebno je maknuti oznake komentara na grafu koji

% se zeli printati i pokrenuti program.

% Uvjeti sa i bez naknadog izgaranja takoder se moraju od komentirati u proradunu
I L L R i
clc;

clear all;

close all;

%Ulazni podaci
%

%O0dabrane varijable

M_0=0.0:0.1:0.9; %raspon brzina od Mach 0 do 1 u inkrementaciji od 0.01
T_t4 = 1406; %K temperatura na ulazu u turbinu (postavke gasa, max. 1328)
T_t7 = 2000; %K temperatura naknadnog izgaranja

%Stanje atmosfere
p0 = 101325; %Pa
TO = 288.15; %K

%Referentne vrijednosti
%
%Referentna atmosfera
T _OR =288; %K

p_OR =101325; %Pa

%Referentne postavke gasa

T _t4R = 1406; %K, NEPOZNATO

T _t7R = 2000; %K,

Tt4 TO R=T_t4R/T_OR; %NEPOZNATO

%slobodna struja
tao_rR =1; %NEPOZNATO
pi_rR=1; % NEPOZNATO

%difuzor
pi_dR=0.98; %omjer tlakaova u uvodnku
tao_dR =0.98; %omjer temperatura u uvodniku

%kompresor

tao_cIR =1.52;

tao_chR =1.63;

tao_cR =tao_clIR*tao_chR;
pi_cIR=3.56;

pi_chR=3.65;
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pi_cR =pi_clR*pi_chR;

%turbina

pi_thR =0.4854;
pi_tIR = 0.5902;
tao_thR = 0.8506;
tao_tIR =0.89;

m_OR = 67.5; %maseni protok
f_R =0.01558; %omjer goriva i zraka
f_abR =0.063981; %omjer goriva i zraka kod naknadnog izgaranja.

%lskopristivosti komonenata
%
eta_cl =0.86*0.86; %0.636; %iskoristivost kompresora niskog tlaka

eta_ch =0.87*0.85*0.87; %0.487; %iskoristivost kompresora visokog tlaka eta_b = 0.985;
%iskoristivost komore izgaranja eta_ab = 0.98; %iskoristivost naknadog izgaranja

%svojstva plinova
%
kappa_c =1.4;

kappa_t = 1.33333;

c_pc=1004; %J/(kg*K)
c_pt=1155;%J/(kg*K)

h_pr =42800000; %J/kg
%Plinke konstante

kappalc = (kappa_c-1)/kappa_c;
kappa2c = kappa_c/(kappa_c-1);
kappalt = (kappa_t-1)/kappa_t;
kappa2t = kappa_t/(kappa_t-1);

R_c¢ =kappalc*c_pc;
R_t = kappalt*c_pt;

tao_d=1; tao_n=1; pi_d=1; pi_n=1;
pi_b =0.96;

p0_p9 =0.5;

pi_ab =0.95; %NEPOZNATO

e e L L L L L L L
%Pocetak proracuna

%
H = [0, 1000, 2000, 5000, 8000, 10000];

forx =0:1:6
if x==
continue;
else
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%
%
%
%
%

T 0= TO0-0.0065*H(x);

p_0 =p0*(1-(2.256/1200000)*H(x))"5.256;
end

%brzine

a 0 =sqrt(kappa_c*R_c*T_0);

V_0 =a 0.*M_0;

%ponasanje slobodne struje zraka
tao_r =1 + ((kappa_c-1)/2).*M_0.r2;
pi_r =tao_r.~kappaZ2c;

etar=1; %zaM 0<=1

%ponasanje uvodnika
pi_d =tao_dR*eta_r; %promjena tlaka u uvodniku

%Ponasanje kompresora
%karakteristike niskotlaénog kompresora

tao_cl = 1+((T_t4./T_0)./Tt4_TO_R).*(tao_rR./tao_r).*(tao_cIR-1); pi_cl =

(1+(eta_cl.*(tao_cl-1)))."kappa2c;
%karakteristike visokotlaénog kompresora

tao_ch = 1+((T_t4./T_0)./Tt4_TO_R).*((tao_rR.*tao_clIR)./(tao_r.*tao_cl))..* (tao_chR-1);

pi_ch = (1+eta_ch.*(tao_ch-1))."kappaZ2c;
tao_c =tao_cl.*tao_ch;
pi_c = pi_cl.*pi_ch;

% %ponasanje turbine
tao_th =tao_thR; tao_tl =
tao_tIR; tao_t =
tao_th*tao_tl;

pi_th =pi_thR;
pi_tl = pi_tIR;
pi_t = pi_th*pi_tl;

%omjer entalpije
tao_lambda = (c_pt*T_t4)/(c_pc*T_0);

%omjer goriva i zraka

f = (tao_lambda - tao_r.*tao_c)/(((h_pr*eta_b)/(c_pc*T_0))-tao_lambda);

%maseni protok zraka

m_0 = m_OR*( p_O.*pi_r.*pi_d.*pi_c)/(p_OR*pi_rR*pi_dR*pi_cR)*sqrt(T_t4R/T_t4);

%Slucaj bez naknadnog izgaranja

R _ab =R _t; c_pab =c_pt; kappa_ab = kappa_t; T_t7=T_t4*tao_t; pi_ab=1; f ab=0;

% %Slucaj s naknadim izgaranjem
kappa_ab = kappa._t;
R_ab =R _t; % jer je kappa_ab = kappa_t
c_pab =c_pt; %pretpostavka
tao_lambdaab = (c_pab*T_t7)/(c_pc*T_0);

f _ab = (tao_lambdaab - tao_lambda*tao_t)/((h_pr*eta_ab)/(c_pc*T_0)-tao_lambdaab)¥
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kappalab = (kappa_ab-1)/kappa_ab;

%brzina naizlazu iz mlaznika

p_9 =p_0/0.955;

pt9_p9 = (p_O0/p_9).*pi_r.*pi_d.*pi_c.*pi_b.*pi_t.*pi_ab.*pi_n; M_9=
sqgrt((2/(kappa_ab-1)).*((pt9_p9. kappalab)-1));

%T 9/T_0
T9 TO =(T_t7/T_0)./(pt9_p9.~kappalab);

%V 9/a 0
V9 a0 =M_9.*((kappa_ab*R_ab)./(kappa_c*R_c))*T9_T0).~0.5;

%ukupni omjer goriva i zraka
f o=f+f_ab;

%specifi€an potisak

F_m0=a_0.*((1+f_o0).*v9_a0) - M_0 + ((1+f_o).*(R_ab/R_c).*(T9_T0/V9_a0).*((1.- /
(p_0/p_9))./kappa_c)));
%SFC
S=f o./F_mO;
%potisna sila
F=F_mO.*m_0;
eta T = (a_0/72*1+f_0).*(V_0/a_0)"2-M_0."2)./(2*_o.*h_pr); eta P =
(2.*V_0.*F_m0)./(a_0.2.*(1+f_0).*(V_0/a_0)."2-M_0.A2); eta_O = eta_T.*eta_P;
% %Specifican potisak sa naknadim izgranjem
% plot(M_0, F_mO0); hold on;
% grid on;
% legend('H=0 m', 'H=1000 m', '"H=2000 m', 'H=5000 m', '"H=8000 m',...
% 'H=10000 m', 'Location’,'best");
% xlabel('M"); ylabel('"F/m_0 [N/(kg*s)]")
% %title('F/m_0 = f(H, M_0) sa naknadim izgaranjem’);
%Potisna sila s naknadim izgaranjem
% plot(M_O, F); hold on;
% grid on;
% legend('H=0 m', 'H=1000 m', '"H=2000 m', 'H=5000 m', '"H=8000 m',...
% 'H=10000 m', 'Location’,'northwest’);
% xlabel('M"); ylabel('F [N]")
% set(gca, 'YLim', [15000 55000));
% %title('"F= f(H, M_0) sa naknadim izgaranjem");
%  %Specifinca potroSnja i maseni protok sa naknadim izgaranjem
% plot(M_0, S); hold on;
% legend('H=0 m', '"H=1000 m', '"H=2000 m', '"H=5000 m', '"H=8000 m', '"H=10000 m', 'Location’, 'best')¥

% grid on;
% xlabel(‘M"); ylabel('SFC [kg/(N*s)]');
% %title('SFC s naknadnim izgaranjem’);
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% %Maseni protok

% plot(M_0, m_0); hold on;

% legend("H=0 m', '"H=1000 m', '"H=2000 m', '"H=5000 m', '"H=8000 m', '"H=10000 m', 'Location','best');¥
% grid on;

% xlabel(*M"); ylabel('m_0 [kg/s]");
% %title('Maseni protok );

% prikazivanje rezultata
print = ['Rezultati za visinu ', num2str(H(x))]; disp(print);

disp('Maseni protok [kg/s]");
disp(m_0);

disp('Specifican potisak [N/(kg/s)]");
disp(F_mO0);

disp('Potisak [N]");

disp(F);

disp(‘Specificaa potosnja [kg/(N*s)]");
disp(S);

print2 =['Iskoristivosti komponenata za visinu: ']; disp(print2)

disp(‘Stupanj povecanja tlaka niskotlackog kompresora');
disp(pi_cl);

disp('Stupanj povecanja temperature niskotlackog kompresora');
disp(tao_cl);

disp(‘Stupanj povecanja tlaka visokotlatnog kompresora');
disp(pi_ch);

disp(‘Stupanj povecanja temperature visokotlanog kompresora');
disp(tao_ch);

disp(‘'Omjer goriva i zraka')

disp(f)

end
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