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1. Pohon letadel a pohonné jednotky

1.1 Uéel letadlové pohonné jednotky

K zajisténi pohybu letadla od jeho vzletu az po pfistani je zapotfebi hnaci sily, ktera pfekonava
odpory pfi jeho pohybu, zejména aerodynamicky odpor a také odpor pfi stoupani a zrychlovani pohybu
letadla. O sméru letu letadla, jeho rychlosti a zrychleni rozhoduje vyslednice sil a momentu sil
pusobicich na letadlo v jeho hmotném tézisti. V pfipadé pfimoc¢arého letu konstantni rychlosti plati, Ze

soucet pUsobicich sil v tézisti letadla je roven nule.

Na letadlo v tomto pfipadé pUsobi nasledujici vnéjsi sily:
A. tiha letadla G,
B. aerodynamicka sila £, kterou je mozno rozdélit na nasledujici slozky:

a) vztlak Y, plsobici kolmo na drahu letu
b) odpor X, plsobici ve sméru opaéném nez je rychlost letu
C. tah motoru Fr, plisobici ve sméru rychlosti letu.

Zjednodusené predpokladame rovnomérny pfimoc€ary pohyb s dhlem stoupani u ve svislé
roviné, kterd je rovinou soumérnosti letadla jak je nazna¢eno na nasledujicim obrazku. Tento pohyb je
uréen pohybem tézisté a je popsan dvéma rovnicemi, které vyjadfuji podminky rovnovahy pulsobicich
vnéjsich sil ve sméru rychlosti (osa X' ) a ve sméru kolmém k rychlosti (osa Y).

Fr—X=Gsin9,
Y=Gcos§.

Obr. 1.1 Sily pusobici na letadlo

Na pohyb tézisté letadla T v uvedené svislé roviné muzeme snadno aplikovat Newtonovy

pohybové zakony. Dle prvniho zadkona pak podminku rovnomérného, pfimo€arého pohybu, ktery
nastane tehdy, je-li souc¢et vSech vnéjSich sil plsobicich v tézZisti roven nule. Z uvedeného plyne, Ze
soucet vektorl tihy letadla, aerodynamické sily a tahu motoru musi byt roven nule. Pro splnéni
podminky silové rovnovahy je tedy tfeba, aby aerodynamicky vztlak byl v rovhovaze se slozkou tihy
letadla do osy y a aby tah motoru Fr byl roven souctu sil odporu X a slozky tihy letadla do osy x.
Tah motoru Fr je tedy jakozto sila vektorova veli¢ina a je dan velikosti a smérem jeho plUsobeni. Muze
tedy zménou velikosti i sméru vyvolat silovou nerovnovahu v libovolném sméru a zplsobit tak zménu
rychlosti i sméru letu. Tah motoru maze pfipadné i z&asti, nebo zcela plsobit proti tize letadla a nahradit
vztlak. V pfipadé Uplného nahrazeni vztlaku letadla tahem motoru pak letadlo mize vzlétnout i pfistat
svisle, pfipadné se ve vzduchu zastavit stejné jako vrtulnik. Pfi pfebytku tahu Fr > X z prvni rovnice
vyplyva sin$ > 0, proto 9 > 0 a letadlo stoupa. V opacném pfipadé Fr < X vychazi 9 < 0 a letadlo klesa.
Jestlize plati Fr = X, potom 4 = 0 a letadlo leti ve stejné vySce. Pfi klouzavém letu, kdy Fr = 0, se letadlo
pohybuje na ukor své potencialni energie, kterou ziskalo pomoci pohonné jednotky pfi stoupavém letu.
Z uvedeného rozboru vyplyva, Zze pro udrzeni ustaleného pohybu ve vodorovném sméru musi byt
letadlo vybaveno pohonnou jednotkou, ktera produkuje tah v propulsnim systému tim, Ze tento
propulsni systém pohani motorem, ktery potfebnou energii ziskava z energie obsazené v palivu.

Produkce tahu v propulsni soustavé pohonné jednotky je spojena s urychlovanim propulsni
latky, kterou je u atmosférickych pohonnych jednotek vzduch, u raketovych motoru je propulsni latka
nesena na palubé rakety. Urychlovani propulsni latky znamena zvySovani jeji kinetické energie. Pfivod
mechanické energie do propulsni soustavy nezbytné pro produkci tahu obstarava motor.



1.2 Rozdéleni letadlovych pohonnych jednotek

Pohonna jednotka se sklada ze zdroje mechanické energie - motoru a zafizeni, které ji
preménuje na tahovou silu — propulsniho systému. Podle zpUsobu této prfemény rozliSujeme pohon:
A. vrtulovy,
B. proudovy,
C. raketovy.

Zdrojem mechanické energie pro dany typ pohonu je motor, jehoZ konstrukce zavisi na druhu
pohonu. Rozdéleni letadlovych pohonnych jednotek je znazornéno na nasledujicim schématu.
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Obr. 1.2 Rozdéleni letadlovych pohonnych jednotek
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V pfipadé vrtulového pohonu je propulsni soustavou vrtule, ktera je motorem pohanéna a
predstavuje pro motor spotfebi¢ mechanického vykonu. Pohon vrtule miize byt ovSem obecné jakymkoli
typem tepelného motoru v€etné motoru elektrického. V pfipadé tepelného motoru jsou ve vrtulovych
pohonnych jednotkach pouzivany jak pistové, tak i turbinové motory. Na rozdil od pistového motoru
muze byt turbinovy motor pouzit nejen jako zdroj mechanické energie pro pohon vrtule, nybrz také jako
zdroj hnacich plynl pro proudovy pohon. V tomto pfipadé pak je turbinovy motor integrovan pfimo
s propulsnim systémem tvofenym hnaci tryskou, ve které probiha transformace tlakové a tepelné
energie hnacich plynl na jejich kinetickou energii a produkce tahu.



1.3 Princip produkce tahu

Tah pohonné jednotky vznika v propulsni soustavé, ktera pusobi na protékajici vzduch
tlakovymi silami tak, Ze jej urychluje ve sméru protékani od vstupu k vystupu, pfi¢emz podle znamého
principu akce a reakce urychlovany vzduch plsobi na propulsni soustavu stejné velikou silou ale
opacného sméru, ktera se pfenasi konstrukci pohonné jednotky do konstrukce letounu. Tlakové sily
kterymi propulsni soustava plsobi na protékajici vzduch, pak vyvolaji zvySeni pratokové hybnosti
vzduchu vytékajiciho z propulsni soustavy, cozZ se projevi zvySenim jeho rychlosti vzhledem k pfFitokové
rychlosti, kterou je rychlost letu.

Tah vrtule

Produkci tahu vysvétlime na pfikladu vrtule. Vrtule urychluje vzduch smérem dozadu tim, Ze pfi
relativnim obtékani rotujicich listd vrtule se na nich vytvaFi aerodynamicka vztlakova sila plsobici
smérem dopfedu, pfi¢emz sila reaktivni, ktera na zakladé zakona akce a reakce vznika souCasné se
silou aerodynamickou a plsobi opaénym smérem na proud vzduchu. Schopnost vyvozeni
aerodynamického vztlaku vrtulovych listl je ale znacné omezena a proto i urychleni vzduchu ve vrtuli je
prislusnou mérou omezeno na fadové 50 az 80 metrl za vtefinu.

Princip vzniku tahové sily pfi relativnim obtékani lista vrtule je na nasledujicim obrazku.

Obr. 1.3 Obtékani vrtulovych listt a vznik tahu

PFi rotaci listd vrtule Uhlovou rychlosti w a dopfednému pohybu rychlosti letu w, nabiha proud
vzduchu na listy vrtule rychlosti wy.. Listy vrtule jsou aerodynamicky uc¢inné podobné jako kfidla letounu
a proto obtékajici vzduch vyvolava aerodynamickou silu, ktera je vlivem vhodné geometrie zakfivujici



proud k osovému sméru vrtule orientovana Sikmo dopfedu a Ize ji rozlozit do dvou sloZek a sice do
sloZzky ve sméru osovém ¢&i axialnim F, a do slozky ve sméru obvodovém F,.

Osova slozka aerodynamické sily pak pusobi tah vrtule, obvodova slozka aerodynamické sily pak
pusobi toCivy moment k ose vrtule. Tento to€ivy moment plsobi proti sméru otaceni vrtule a je tedy
odporovym momentem, ktery musi pfekonavat motor.

Aerodynamickeé sily, kterymi obtékajici vzduch pusobi na vrtulové listy vyvolavaiji podle principu
akce a reakce sily stejné veliké, ale opacného sméru, kterymi listy vrtule plsobi na vzduch. Tahova sila,
pusobici v ose vrtule vyvola proto urychleni proudu vzduchu protékajiciho vrtuli smérem protékajiciho
proudéni v osovem sméru. To samé plati o rotaci proudu za vrtuli, ktera je vyvolana reak¢nim
momentem ve sméru ota€eni vrtule a tudiz proud vzduchu za vrtuli rotuje ve smyslu otaceni vrtule.

Pro popis osové slozky pratoku vzduchu vrtuli je na nasledujicim obrazku zobrazeno
zjednoduSené schéma vrtule s vyzna&enim proudu vzduchu protékajiciho vrtuli pfi dané rychlosti letu
wy, ktery je vymezen tak zvanou proudovou trubici ktera v jisté vzdalenosti pfed vrtuli ma valcovy tvar
a v jisté vzdalenosti za vrtuli opét valcovy tvar.

Vzduch tedy k vrtuli pfitéka v jistém prafezu A; rychlosti wy, ktera je rovna zaporné vzaté rychlosti letu
w.. Protoze do prifezu Ay vstupuje vzduch kolmo a to rovnobézné s rychlosti letu, je v tomto prifezu
tlak vzduchu ps roven tlaku atmosférickému p., nebo také p-.

Ve vrtuli je vzduch urychlen pusobenim aerodynamickych sil rotujicich vrtulovych lista a
v priifezu A v jisté vzdalenosti za vrtuli dosahuje rychlost vzduchu w, >wj;, pfiCemz i v této roviné
vystupuje vzduch touto rychlosti kolmo na prufez A, a tudiz je opét tlak vzduchu v tomto prifezu A,
roven tlaku atmosférickému.
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Obr. 1.4 Urychlovani vzduchu v osovém sméru pfi pritoku vrtuli

Protoze tlak vzduchu ve vstupnim prafezu proudové trubice je roven tlaku vzduchu ve
vystupnim prafezu proudové trubice, plyne pro tah vrtule vyvolany urychlenim hmotnostniho toku

vzduchu 11, = m = m, = m,; = my, nasledujici vztah vyplyvajici z druhého Newtonova pohybového
zakona, ktery fikd, Ze sila F pusobici po dobu AZna téleso o hmotnosti m v kilogramech vyvola zménu

jeji hybnosti H dané jako sou&in hmotnosti m a rychlosti pohybu w. V pfipadé vrtule vSak protéka vrtuli
vzduch, tedy tekutina, proudici kontinualné a tak misto urychlovani isolovaného hmotného télesa o



hmotnosti m je urychlovan hmotnostni tok 7, v kilogramech za vtefinu. Druhy Newton(iv zékon o sile
v aplikaci na kontinualni pritok pak zni:

Sila pusobici na tekutinu (vzduch), vyvola zménu pratokové hybnosti H, ktera je dana jako
soucin hmotnostniho toku 1, v kilogramech za vtefinu a rychlosti proudéni w :

Tato zména v3ak na rozdil od urychlovani hmotného télesa neni Casova, ale je dana zménou
rychlosti na draze vzduchu mezi uvazovanymi prafezy A; a Ax. PUsobici sila Fr pak vyvola zvySeni
pritokové hybnosti mezi prifezy proudové trubice As a Az.

F,=AH=H,— H,,

kde H =rg-w=i,-w, a H,=m-w=m,w

Pro tah vrtule pak plati:

FTvrt :I'Hv.(VVZ - VVL)

Tah vrtule je také mozno vyjadfit jako tlakova sila pusobici na mezikruzi vytvofené rotujicimi
lopatkami. Uginkem aerodynamickych sil vrtule je vyvolan t&sné pred vrtuli podtlak a t&sné za vrtuli
pretlak. Vzduch je tedy vrtuli nasavan z prostoru pred vrtuli a tlak p klesa z okolniho atmosférického
tlaku p- na tlak tésné pred vrtuli p,. PFi pratoku vrtuli se tlak vzduchu zvysi o hodnotu Ap na tlak pg,
ktery je vy3Si nez tlak atmosféricky. Proto je vzduch za vrtuli déle urychlovan jeho expanzi na okolni

tlak p-. Rychlost vzduchu proto stale nardsta.
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Obr. 1.5 Prubéh tlaku vzduchu a pritokové rychlosti vzduchu v pI’O“EIdOVé trubici vrtule

Nulovy a zaporny tah vrtule

Nulovy tah vrtule nastava pfi urcité rychlosti letu u vrtule s konstantnimi otd€kami a konstantnim
nastavenim listl v pfipadé, Zze urychleni vzduchu ve vrtuli je nulové. V tomto pfipadé je rychlost vzduchu
za vrtuli rovna rychlosti pfed vrtuli. Tento rezim se nazyva transparentni a odpovida letovému
volnobéhu, je ovSem jesté tfeba jistého i kdyz menSiho vykonu motoru k pohonu vrtule. Pokud by
rychlost letu dale rostla, doslo by ke stavu, kdy by se ve vrtuli rychlost sniZzovala, rychlost vzduchu za
vrtuli by byla niZSi nez pfed vrtuli a obratil by se smér tahu smérem dozadu. Vrtule by se stala brzdou a
pfi dalSim zvySovani rychlosti by od jisté rychlosti nastal pfipad, kdy by vrtule zaCala pracovat jako
turbina. Tento rezim se nazyva mlynkovy rezim, vrtule pfi ném pohani motor. Vrtulovy pohon umozhuje
pohon letadel mensimi rychlostmi (fadové do 600 km.h-") vzhledem k tomu, Ze U¢innost vrtule vyrazné



klesa pfi dosazeni kritickych hodnot Machova Cisla relativniho obtékani list(i vrtule na jejich Spicce ktera
je dana jako soucet rychlosti letu a obvodové rychlosti vrtule.

Tah proudového motoru

Proudovy motor na rozdil od vrtule vytvéfi tah tim, Ze urychluje v hnaci trysce hnaci plyny
tvofené spalinami paliva a vzduchu. Proudovy motor pracuje totiz jako tepelny motor s vnitfnim
spalovanim, ktery stlacuje vzduch vstupujici do motoru z atmosféry v kompresoru s vysokym tlakovym
pomérem a v tomto stlaeném vzduchu pak spaluje palivo. Vzniklé spaliny maji vysokou tepelnou i
tlakovou energii, ktera je vyuzita jednak k pohonu vlastniho kompresoru a jednak k expanzi spalin
v hnaci trysce na okolni atmosféricky tlak, a tim k transformaci tlakové a tepelné energie spalin na
energii kinetickou. Po expanzi hnacich plyn( v turbing, kde hnaci plyny pfedaji ¢ast své tepelné a
tlakové energie nutné pro pohon kompresoru, pak plyny vstupuji do hnaci trysky motoru, ve které
expanzi hnacich plynt do okolni atmosféry dochazi k vyznamnému urychleni plynd na vysokou vystupni
rychlost. Je dano tim, Ze po pfedani energie turbiné maji hnaci plyny jesté znacny pretlak vzhledem
k atmosférickému tlaku a také zna¢né vysokou teplotu. Vystupni rychlost hnacich plyn u proudovych
motorl zavisi na tlakovém poméru v kompresoru a na teploté spalin vzniklych spalenim paliva ve
stlateném vzduchu ve spalovaci komofe motoru. Pro proudové motory se Spickovymi parametry mize
dosahovat vystupni rychlost hnacich plynd hodnot mnoha set az 1000 metrd za sekundu, tedy vysokou
nadzvukovou rychlost. To umozriuje pohon letadel s vysokymi i nadzvukovymi rychlostmi letu:

Vzhledem k tomu, Ze proudovy motor urychluje na vystupni rychlost z hnaci trysky wr, se
spalinami jak vzduch m, vstupujici do motoru rychlosti letu wi, tak i palivo vstfikované do spalovaci

komory z'np, které je ale na rozdil od vzduchu neseno v nadrzich letadla a které ma tudiz vzhledem

k letadlu nulovou rychlost. Proto pfibude k vyrazu pro tah proudového motoru ¢len vyjadfujici zvySeni
pratokové hybnosti toku paliva mpvstfikovaného do spalovaci komory motoru.

Obr. 1.6 Schéma prutoku vzduchu a spalin proudovym motorem

Tah proudového motoru v pfipadé, ze ve vystupnim priifezu hnaci trysky je tlak hnacich plynt
roven okolnimu atmosférickému tlaku je

Fp=(m, +m,) w, — - w,
kde w;. je rychlost hnacich plynd ve vystupnim prafezu hnaci trysky.

U proudovych motort nadzvukovych letadel a v pfipadé raketovych motort maze nastat pfipad,
kdy tlak hnacich plynua ve vystupnim prafezu hnaci trysky je vétSi nez je okolni atmosféricky tlak. Potom

k vyrazu vyjadfujicimu zvySeni pritokové hybnosti vzduchu a paliva motorem pfibude vyraz vyjadrtujici
silu od pretlaku hnacich plynd ve vystupu z hnaci trysky.

FT:(mV-i_mp). WTr_I‘]]V' V[/L+Ar'(ptr_poo)



kde A, je plocha vystupniho priifezu hnaci trysky, p, je tlak hnacich plynt ve vystupnim prafezu hnaci

trysky a p, je okolni atmosféricky tlak. Pro pohon letadla je tedy zapotfebi tahu F, ktery vyplyva z jeho

aerodynamické polary. Potfebny tah je pfedevSim zavisly na aerodynamickeé jemnosti letadla dané jako
maximum poméru soucinitele vztlaku c; k souciniteli odporu letadla cx, na jeho hmotnosti MTOW a na

rychlosti letu w;.. Na nasledujicim obrazku je uveden pfiklad zavislosti potfebného tahu letounu na
rychlosti letu.

Pfi vodorovném letu rdznou rychlosti je nutno udrzovat vztlak na konstantni hodnoté a to na hodnoté
rovneé tize letounu. Je nutno tedy ménit uhel nabéhu proudu 1, tedy uhel nastaveni letounu. Zménou uhlu
nabéhu se ovSem méni jak soucinitel vztlaku, tak i soucinitel odporu a tim i potfebny tah F.
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Obr. 1.7 Aerodynamicka polara letounu a zavislost potfebného tahu a potfebného tahového vykonu na rychlosti
letu

Porovnani vrtulového a proudového pohonu

Pro pohon letounu pfi dané cestovni rychlosti letu je v principu mozno pouzit jak vrtulovy tak i

proudovy pohon. Na nasledujicim obrazku jsou uvedeny dva druhy pohonu letadel stejnych
aerodynamickych vlastnosti i hmotnosti leticich stejnou rychlosti. Vlevo je letoun s vrtulovou pohonnou
jednotkou a vpravo letoun se dvéma proudovymi jednotkami.

ProtozZe je i rychlost letu v obou pfipadech stejna, je stejna hodnota tahu i tahového vykonu. Pfesto, Ze
je tah v obou pfipadech stejny, liSi se oba druhy pohonu zasadné svoji ucinnosti. Duvodem je

skute¢nost, Zze je pro uvedené pfipady pohonu zapotfebi vyrazné jinych hodnot potfebného
mechanického vykonu motor(l potfebnych k vyvozeni tahu.
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Obr. 1.8 Vrtulovy a proudovy pohon o stejném tahu

Vrtulovy pohon je charakterizovan malym urychlovanim velkého mnozstvi vzduchu, zatim co
proudovy pohon velkym urychlovanim malého mnozstvi vzduchu.

1.4 Tahovy vykon

Je-li letoun pohanén pfi dané rychlosti letu w, potfebnym tahem F,, kona tento potfebny tah
vykon, ktery se nazyva potfebny tahovy vykon Np.

Vykon je roven souéinu sily a rychlosti N,=F -w

Jak plyne ze zavislosti potfebného tahu na rychlosti letu pro vodorovny let konstantni rychlosti,
je mozno shora uvedenym vztahem dovodit zavislost potfebného tahového vykonu na rychlosti letu.
Z uvedenych zavislosti vyplyvaji zakladni zavéry:

Pro let pfi maximalni aerodynamické jemnosti oznacené bodem 1 existuje pro letadlo dané hmotnosti
optimalni rychlost letu, pfi které je zapotfebi minimalni tah Fxmin. Tento letovy rezim odpovida
cestovnimu rezimu pro maximalni dolet s pfislusnou zasobou paliva. Je tfeba si ale uvédomit, ze
hmotnost letounu postupné klesa se spotfebou paliva a ze se tudiz méni i optimalni hodnota cestovni
rychlosti. DalSim vyznamnym letovym rezimem je let s minimalnim potfebnym tahovym vykonem Npmin.
Tento rezim odpovida rychlosti letu nizSi nez pfislusi letu s minimalnim potfebnym tahem a je na rozdil
od rezimu maximalniho doletu vyjadifen maximalni hodnotou poméru soucinitele vztlaku ¢, umocnéného
na 3/2 a déleného soucinitelem odporu cx. ProtoZe je pfi tomto reZimu letu minimalni hodnota
potfebného tahového vykonu, je tento rezim charakteristicky tim, Zze letoun s danou zasobou paliva leti
nejdéle, je to tedy rezim nejvétsi vytrvalosti. ProtoZe uhel nabéhu letounu je vy3Si a rychlost niz§i nez
v rezimu nejvétSiho doletu, je pfirozené dolet v tomto reZzimu nizSi. Pro tah pohonné jednotky Fr je
tahovy vykon dan vztahem:

Np=F.-w,

Tahovy vykon je kone&nym produktem pohonu letadla. Upozornéni: Tahovy vykon je pfedevsim
dan rychlosti letu a jeho velikost mize byt i nulova a to napfiklad pfi startu letounu, kdy tah, vykon
motoru i propulsni soustavy je maximalni.

1.5 Vykon potiebny k vyvozeni tahu

Pro vyvozeni tahu je tfeba zvysit rychlost proudéni hnacich plynd v pohonné jednotce, pfesnéji
feCeno v propulsnim systému této pohonné jednotky. U vrtulovych motoru je propulsnim systémem,
neboli propulzorem, vrtule, u proudového motoru je propulzorem hnaci tryska, ve které probiha expanze
stlateného hnaciho plynu a jeho urychlovani na vysokou vystupni rychlost na vystupu z trysky.



V pfipadé pritoku vzduchu vrtuli je zvySovana jeho kineticka energie a tato energie musi byt vrtuli
dodana motorem. V idedlnim pfipadé, kdyZz uvazime proudéni vrtuli beze ztrat, a zanedbame rotaci
vzduchu za vrtuli, je vykon motoru potfebny k pohonu vrtule dan jako rozdil tokd kinetické energie
vzduchu ve vystupnim prlafezu proudové trubice A, a ve vstupnim priifezu A, proudové trubice.

N = Ny = (0 = )

mot priv

Tento mechanicky vykon poskytuje motor na hnacim hfideli tak, Ze pfi danych otackach n,
které se pohybuji v zavislosti na prdméru vrtule fadové v rozmezi 1500 az 3000 otacek za minutu, ma

toc¢ivy moment M, tedy:

Ny, =M, n- 2%
60

Vrtulovy pohon dopravnich letadel zajiStuje vzhledem k potfebé vétSich tahd turbovrtulovy
motor. Pro mala dopravni a sportovni letadla je pouzivan vrtulovy pohon s pistovym spalovacim
motorem. Pomocné vrtulové jednotky vétrond mohou mit také vrtule pohanéné elektromotorem. Na
nasledujicim obrazku je uvedeno schéma prutoku vzduchu a spalin proudovym motorem. Vykon
proudového motoru je dan podobné jako u vrtulového pohonu rozdilem tok( kinetickych energii spalin
a vzduchu pfitékajiciho k motoru relativni rychlosti rovnou rychlosti letu

Kompresor \ Spalovaci komora
Turbina

Vstupni hrdlo
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Obr. 1.9 ZjednoduSené konstrukéni schéma proudového motoru s vyznacenich zékladnich prifezt v proudové
cesté motorem
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Dosazenim tahu do vztahu pro vykon pfivedeny od motoru k pohonu vrtule dostaneme:

N,

1
mot — p1’1'V=E.(VVé+VVL).FT
Dosazenim tahu proudového motoru do vztahu pro vykon pfi zanedbani vlivu toku paliva (&ini zhruba
1% az 2% mnozstvi vzduchu) dostaneme obdobny vyraz jako u vrtule:

1
M}mt =§(WTr+ I/VL)F‘T

Vzhledem k tomu, Ze wr>>w3 a to aZ pétinasobné, je v odpovidajicim poméru zapotiebi vétsiho
vykonu proudového motoru v porovnani s motorem pohanéjicim vrtuli a tim i vy8Si spotfeby paliva u
proudoveého pohonu proti pohonu proudovému. Tuto skute€nost vyjadfuje propulsni u€innost.



1.6 Propulsni uéinnost

Pohon letadel je zalozen na urychleni vzduchu pfitékajiciho k pohonné jednotce relativni
rychlosti w1 rovné zaporné vzaté rychlosti letu wL v propulsni soustavé pohonné jednotky na rychlost
w> €i v pfipadé proudového motoru na rychlost spalin vystupujicich z hnaci trysky wr, ktera pro kladny
tah musi byt vétsi, nez je rychlost letu w;.

Pro pozorovatele, stojiciho na zemi leti letadlo rychlosti letu v&i atmosférickému vzduchu, ktery
se v idedlnim pfipadé vici zemi nepohybuje, tedy ma absolutni rychlost ¢; = 0. V pfipadé proudového
pohonu je vzduch spolu s palivem tvofici spaliny urychlen v hnaci trysce na rychlost wr, ovSem, protoze
letoun leti v opacném sméru rychlosti letu wy, jevi se pozorovateli na zemi rychlost spalin vystupujicich
z hnaci trysky jako absolutni dana souctem vektord rychlosti relativni wr, a unasivé (rychlosti letu) w;.
ProtoZe maiji oba vektory opaény smér, je vysledna absolutni rychlost spalin vystupujicich z hnaci trysky
dana rozdilem téchto rychlosti. Protoze je wr>w,, sméfuje absolutni rychlost spalin c> ,dozadu®, tedy
proti sméru letu. Za kazdou pohonnou jednotou letounu tedy zlstava paprsek hnacich plyn(, ktery se
pohybuje v atmosféfe za letadlem rychlosti c2. Kinetickd energie tohoto paprsku pfedstavuje
energetickou ztratu pohonu.

g it

Obr. 1.10 Paprsky hnacich plyni za proudovymi motory letadla - pohonné jednotky letadla transformuji energii
paliva uvolnénou horfenim na energii potfebnou k pfemisténi letadla na poZzadované draze letu, tedy na praci tahu
pohonnych jednotek. Prace tahu pohonnych jednotek je niZ8i nez energie v palivu o ztraty. Tyto ztraty muze
vnéjs§i pozorovatel sledovat a jsou obsaZeny v tepelné a kinetické energii hnacich plyni vystupujicich z hnaci
trysky motoru. Pozorovatel na zemi miZe pozorovat pohyb hnacich plyni za motory letadla leticiho ve vysce,
které se zviditelriuji kondenzaci vodni pary, ktera je soucasti spalin.

Uginnost pohonu je pak dana jako pomér uZitedného, tahového vykonu pohonu k uZite¢nému
mechanickému vykonu propulsniho systému pohonné jednotky. Tato U€innost je také oznaovana jako
vnéjsi ucinnost pohonné jednotky. Pro vrtulovou pohonnou jednotku a pro pfipad, Ze aerodynamicka
ucinnost vrtule je rovna jedné pak plati:

77 = = =
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Zavislost propulsni uginnosti np na poméru vystupni rychlosti w2 k rychlosti letu wr je na
nasledujicim obrazku.
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Obr. 1.11 Zavislost propulsni tc¢innosti vrtulového pohonu na poméru vystupni rychlosti a rychlosti letu

Propulsni U¢innost je tim vétsi, ¢im mensi je urychleni vzduchu ve vrtuli. S rostouci propulsni
uginnosti ale klesa tah a proto je tfeba zvétSovat v tomto pfipadé mnozstvi vzduchu protékajiciho vrtuli
a tedy prdmér vrtule. ZvétSovani priméru vrtule v8ak narazi na problém kritického Machova ¢isla ve
Spickoveé oblasti vrtulovych listli a na zastavbové problémy.

Vrtulovy proud pokud je vrtule prfed letounem (tazna) vyrazné zhorSuje aerodynamické
vlastnosti letounu a zvySuje jeho odpor.

Propulsni u€innost u proudového motoru je dana obdobnym vztahem jako u vrtulového pohonu
s tim rozdilem, Ze se ve vyrazech pro tah i mechanicky vykon motoru vyskytuje len respektujici vliv
paliva. Ten je ale jen omezeny relativné malym obsahem paliva vzhledem ke vzduchu mezi 1 a 2
procenty.

Ma-li byt hospodarné vyuzito proudového pohonu, tedy dosazeno vysoké hodnoty propulsni
u€innosti u proudového pohonu, musi byt cestovni rychlost pohanéna timto pohonem pfislusné vysoka.
Pro proudovy motor s vysokymi parametry by cestovni rychlost méla byt vysoce nadzvukova. Vysoka
nadzvukova rychlost pro dopravni letadla je ale znaénym problémem z hlediska vysokych
aerodynamickych odpor(i a tim i vysoké spotfeby paliva i problém( hlukovych a ekologickych. Proto je
dalkova letecka doprava orientovana na vysoké podzvukové rychlosti, kdy je mozno optimalizovat
aerodynamické feSeni na pfijatelné minimum aerodynamického odporu pfi pfijatelnych pfepravnich
dobach. Pro pohon tohoto typu letadel na dlouhé traté i letadel na stfedni traté je pouziti standardniho
vrtulového pohonu nemozné a pouziti proudového pohonu stale velmi neekonomické. Z tohoto duvodu
jsou dopravni letadla na stfedni a dlouhé traté pohanény dvouproudovymi motory.

1.7 Dvouproudovy pohon

Dvouproudovy motor je turbinovy motor, u néhoz hnaci tryska je nahrazena volnou vykonovou
turbinou, ktera zpracovava vysokou energii hnacich plyna a prevadi ji ve formé& mechanické energie na
hnacim hfideli pro pohon ventilatoru stlacujiciho vzduch prochazejici obtokovym kanalem mimo vilastni
motor, ktery za ventilatorem expanduje v obtokové hnaci trysce na vystupni rychlost pfiméfené velikou
vzhledem k cestovni rychlosti letu, zabezpecujici potfebny tah k pohonu letadla a sou¢asné vysokou
propulsni Gginnost. Vysoka energie hnacich plynl umozriuje, aby obtokovym kanalem za ventilatorem
protékalo zna¢né mnozstvi vzduchu mnohonasobné pFevySujici mnozstvi vzduchu protékajiciho
motorem. Pomér mnoZstvi vzduchu protékajiciho obtokem k mnozstvi vzduchu motorem protékajiciho



se nazyva obtokovy pomér. Velikost obtokového poméru je jednim z dulezitych navrhovych parametr(
dvouproudového motoru a je technickym udajem charakterizujicim technickou uroveri motoru a
vypovidajici o jeho vlastnostech. Vzhledem k tomu, Ze hnaci plyny, které expanduji v turbiné pohanéjici
ventilator, vétSinu své energie transformovaly na mechanickou praci pro pohon ventilatoru, je za
turbinou jiZ jejich energie pomérné mala, takze je vyrazné sniZena i jejich rychlost ve vystupu z hnaci
trysky. Soucasné nejmodernéjsi a vyvijené dvouproudové motory pro dopravni letadla na dlouhé traté
maji hodnoty obtokového poméru v rozmezi 6 az 8 a ve vyvoji jsou i motory s obtokovym pomérem
vySSim.

Na nasledujicim obrazku je uveden zjednoduSeny Fez dvouproudovym motorem s velkym
obtokovym pomé&rem, u néhoz je obtokovy kanal zakon&eny vzduchovou obtokovou tryskou oddélenou
od trysky spalinové. Oba proudy, vzduchovy i spalinovy expanduji samostatné, tedy obecné na rizné
vystupni rychlosti a pfirozené také jejich teploty se lisi.
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Obr. 1.12 Zjednodusené konstrukéni schéma dvouproudového motoru se separovanymi proudy s vyznaéenim
zakladnich prarezt v proudové cesté motorem

1.8 Princip funkce letadlového motoru

Mechanickéa energie pro pohon propulsniho systému letadlovych pohonnych jednotek je az na
vyjimky ziskavana transformaci tepelné energie v tepelnych spalovacich motorech s vnitfnim
spalovanim.

Transformace tepelné energie na mechanickou praci je podminéna stlacitelnosti pracovni latky
(plynu), ktera pak pfi svém silovém pusobeni na pohybujici se stény pracovniho prostoru motoru kona
mechanickou praci pfi souCasné zméné sveé vnitini energie. Tuto skuteCnost popisuje 1. zakon
termodynamiky, ktery je vyjadienim zakona o zachovani energie.

Podle tohoto zakona teplo Quiv , které se pfivede do plynu, se pfeméni na vnitfni tepelnou
energii plynu AU a v pfipadé, Ze je plynu umoznéno zvétSit objem expanzi také na absolutni
mechanickou praci danou jako soucin tlaku p plynu a zmény jeho objemu AV.

Opr'iV:AU-i_p.AV



Aby mohla byt realizovana transformace tepelné energie na mechanickou préci, je tfeba zajistit,
aby pracovni latka, v pfipadé letadlovych motort jde o vzduch a spaliny, ménila svdj termodynamicky
stav v periodicky ¢i kontinualné obihaném pracovnim cyklu, t.j. uzaviené posloupnosti tepelnych stavt
v nichz je zajistén vhodnymi technickymi prostfedky pfivod a odvod tepla do pracovni latky a odvod Ci
pFivod mechanické prace protékajicim plynam.

Princip ¢éinnosti pistového motoru

U pistovych spalovacich motorl je realizovan pracovni cyklus prostfednictvim pistu
pohybujiciho se ve valci uzavieném hlavou vélce. Mechanicka prace se z plynu odvadi nebo pfivadi
vratnym pohybem pistu spojenym prostfednictvim klikového mechanismu s otacCejicim se klikovym
hfidelem. Na nasledujicim obrézku jsou uvedeny zakladni ¢asti pracovniho cyklu étyfdobého motoru
spole¢né s priibéhy tlaku a objemu vzduchu a spalin ve valci.

Obr. 3.13 Prubéh tlaku vzduchu a spalin ve valci ¢tyfdobého pistového spalovaciho motoru

V jednotlivych fazich danych uhlem pootoceni klikového hfidele, které odpovidaji zdvihu pistu
ve valci mezi horni a dolni Gvrati probihaji nasledujici pracovnim doby motoru, které jsou u Ctyfdobého
motoru Ctyfi a odpovidaji dvéma otackam klikového hfidele. Pfi pohybu pistu od horni k dolni tvrati (A)
k nasavani vzduchu prostfednictvim otevifeného saciho ventilu v hlavé valce do valce. U motoru
benzinového se nasava smeés benzinovych par a vzduchu, u motord vznétovych (naftovych) pouze Cisty
vzduch. Tlak nasavaného vzduchu ¢i smési vzduchu a benzinu je roven pfiblizné atmosférickému tlaku.
PFi pokracéujicim pohybu pistu od dolni k horni Gvrati (B) je saci ventil uzavien a vzduch nebo smés
vzduchu a benzinovych par se stlaCuje pfiblizné bez pfivodu i odvodu tepla, tedy adiabaticky. Roste
pfitom tlak i teplota. Pist se pohybuje proti sile od tlaku vzduchu ve valci a proto se prace na stlaCeni
vzduchu musi dodat zvenci a to z klikového hfidele. Pfed dosazenim pistu horni Uvraté se zapali smés
vzduchu a benzinovych par elektrickou jiskrou, v pfipadé naftového motoru se do stlaeného vzduchu
vstfikne pod vysokym tlakem nafta, ktera se misi se vzduchem a samocinné vznécuje (C). Vznicena
smés paliva a vzduchu rychle prohofi v celém objemu pokud mozno jesté dfive nez dosahne pist horni
uvrati. Do plynl se tak pfivadi teplo Qi uvolnéné spalenim paliva. Tlak a teplota spalin se vyrazné
zvySi prakticky pfi nezménéném objemu plynd. Pist se po dosazeni horni Gvrati opét pohybuje smérem
k dolni uvrati. Vysoky tlak spalin ve valci plsobi silou na pist ve sméru jeho pohybu a expandujici spaliny
konaji praci, pfi pfiblizné adiabatické expanzi. Tlak i teplota spalin klesaji. V tomto expanznim zdvihu je
transformovana ¢ast tepla pfivedeného do plyn(i spalenim paliva. Expanzni zdvih je pracovnim zdvihem.
V blizkosti dolni uvrati se v hlavé valce otevird vyfukovy ventil, kterym vytékaji spaliny z vélce do
vyfukového potrubi a do atmosféry. Pist pfi svém pokracujicim pohybu k horni Gvrati (D) vytlacuje



zbyvajici spaliny z valce. Pfed dosaZenim horni Uvrati se otevira saci ventil a cely pracovni cyklus se
opakuje s novou naplni vzduchu a paliva. PFi vyfukovém zdvihu se spole¢né s vyfukovymi plyny, které
maiji jesté docela vysokou teplotu, odvadi teplo tim, ze se v atmosfére vyfukové plyny ochladi na teplotu
okolni atmosféry, ktera je sou¢asné teplotou nasavaného vzduchu do valce. Pracovni obéh pistového
spalovaciho motoru probiha pro konkrétni pracovni latku danou konkrétnimi molekulami vzduchu a
paliva po dobu od naplnéni valce k vyfuku v ur€itém Casovém intervalu daném otackami motoru.
Pracovni cyklus je mozno vyjadfit jako pribéh tepelnych stavll pracovniho plynu a proto se pribéh
tepelnych stavll nazyva jako tepelny obéh. Pracovni cyklus pistového spalovaciho motoru je tedy
periodicky a otevieny do atmosféry. Prace jednoho cyklu je umérna ploSe, kterou uzavira kfivka
tepelného obéhu vyjadfujici pribéh tlaku ve valci jako funkce objemu pracovniho prostoru daného
polohou pistu mezi obéma uvratémi. Dale je prace pracovniho cyklu umérna mnozstvi vzduchu i paliva,
které jsou nasaty do valce pfi sacim zdvihu, tedy zdvihovému objemu vaélce a tlaku a teploty nasavaného
vzduchu. UziteCna prace motoru je oproti praci pracovniho cyklu snizena o mechanické ztraty tfenim
pfi pohybu tésnéného pistu ve valci a mechanické ztraty v klikovém mechanismu a prace pro pohon
zakladnich funkénich systému motoru jako jsou ventilovy rozvod, mazani, chlazeni a zapalovani.

Princip ¢éinnosti turbinového motoru

U turbinovych motor( je realizovan pracovni cyklus odliSnym zplsobem nez je tomu u motoru
pistovych. Zatim co pistovym motorem protékaji vzduch i palivo pretrzité vzdy po ukonéeni pracovniho
cyklu, turbinovym motorem protékaji vzduch i palivo nepfetrzité, kontinualné a tedy pfi ustalenych
rezimech chodu se s Casem tepelné stavy plynu protékajicich motorem v jednotlivych mistech proudové
cesty neméni. Pracovni cyklus je pracovnimi plyny obihan tak, Ze plyny pfi svém pratoku strojem méni
svUj tepelny stav od vstupu do motoru az k vystupu z motoru do atmosféry. Komprese tedy neprobiha
zmen3ovanim objemu pracovniho prostoru uzavirajiciho vzduch jako u motoru pistového, nybrz
aerodynamickym pusobenim rotujicich a statorovych lopatkovych mfizi na protékajici vzduch
podobnym principem jako u vrtule. Komprese vzduchu v lopatkovém kompresoru probiha adiabaticky.

Pfivod tepla do stlaceného vzduchu probiha opét kontinualné a na rozdil od pistového motoru
pfi konstantnim tlaku spalovanim paliva v hofacich spalovaci komory. Expanzni prace pracovniho cyklu
probiha opét kontinualné v turbiné, ktera transformuje tlakovou a tepelnou energii hnacich plyna za
spalovaci komorou na mechanickou praci v soustavé statorovych rozvadécich lopatkovych mfizi a
rotorovych lopatkovych mfizi. Expanze probiha opét adiabaticky a expanzni prace je v prvé fadé vyuzita
k pohonu kompresoru a zbyvajici expanzni prace pfi expanzi plynd na okolni atmosféricky tlak je
uzite€nou praci pracovniho cyklu. Pracovni cyklus turbinového, nebo také proudového motoru, je na
rozdil od motoru pistového kontinualni, ovSem stejné jako u pistového motoru otevieny do atmosféry.
Uzite€ny vykon turbinového motoru je dan jako rozdil expanzniho vykonu plyn a kompresniho pfikonu
pro stlateni vzduchu. Vykon je tim vétsi, ¢im vysSi tlak a teplotu maji hnaci plyny na vystupu ze
spalovaci komory vzhledem k tlaku a teploté atmosférického vzduchu. Turbinovym motorem protékaji
vzduch a hnaci plyny vysokymi rychlostmi dosahujicimi 100 az 150 metra za vtefinu na rozdil od motoru
pistového, kde je prutokova rychlost dana rychlosti pohybu pistu ve valci, ktera je omezena na cca 10
az 15 metrl za vtefinu. Ztoho ddvodu probiha v turbinovych motorech mnohem intenzivnéjsi
transformace energie v palivu na uzZite€nou mechanickou praci. Turbinové motory jsou proto obvykle
vyrazné mensi a méné hmotné nez pistové motory stejného vykonu. Z toho duvodu jsou jedinym
moznym motorem pro pohon vétSich dopravnich i vojenskych letadel a vrtulnikd.

Na nasledujicim obrazku je porovnani pracovniho cyklu pistového spalovaciho motoru a
turbinového motoru.
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Obr. 1.14 Srovnani tepelného pracovniho obéhu turbinového motoru s motorem pistovym

Na dal$im obrazku je prabéh tlaku, teploty a prdtokové rychlosti plyna pfi jejich pritoku
proudovym turbinovym motorem
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Obr. 1.15 Prabéh tlaku, teploty a rychlosti pri pritoku vzduchu a spalin turbinovym proudovym motorem (rychlost
proudéni je ve stopach za vtefinu Ft/sec. - stopa je 0.3048 m, tlak fe v tihovych librach na ¢tvereéni palec
Lb/sq.in. - Tihova libra je sila 4,44822 N, ¢tverecéni palec je (25,4 mm)2. Teplota je uvedena ve °C - deg. C.



1.9 Tepelna ucéinnost motoru

Jak jiz bylo uvedeno, je pfeména tepla na mechanickou praci prostfednictvim tepelného obéhu
aplikovaného na pracovni plyn spojena s pfivodem tepla Qpw, ale také odvodem tepla Qoav.

Protoze plati zdkon o zachovani energie, je rozdil pfivedeného a odvedeného tepla v tepelném
ob&hu roven mechanické praci tohoto tepelného ob&hu L.

Lyys = Qpr'iv - Qoav

Tepelna ucinnost tepelného obéhu, neboli také termodynamicka uc€innost n; je pak dana jako
pomér uziteéné prace tepelného obéhu k pfivedenému teplu do obéhu.

[TLJV
Qpﬁv
Tepelna ucinnost tepelného motoru obecné je tim vétsi ¢im vétsi je pomeér nejvyssi teploty plyn(

v tepelném motoru k teploté okolniho vzduchu a &im vysSi je pomér tlaku plynd na pocatku jejich
expanze k tlaku okolniho vzduchu.

n =

U pistovych spalovacich motor( tuto podminku dobfe plni naftové motory vzhledem k vysokym
hodnotam kompresnich pomér( v porovnani s motory benzinovymi.

U turbinovych motorl je dosazeno vysokych hodnot tepelné ucinnosti zejména u
nejmodernéjSich dvouproudovych motor(i dopravnich letadel s teplotami hnacich plynd na vstupu do
turbiny az 1500°C i vice a tlakovymi poméry 45 i vice. Tepelné uUc&innosti téchto Spickovych motor(
dosahuji az 50%.

Vzhledem k tomu, Ze ve vySkach od 11 km vySe jsou teploty vzduchu cca -56°C, dosahuji
letadlové turbinové motory vySSich hodnot tepelné ucinnosti a tim i niZSi spotfeby paliva také diky
skute€nosti, Ze teplota okolniho vzduchu v téchto vyskach velmi nizka.

UzZiteCna mechanicka prace produkovana vlastnim tepelnym obéhem motoru se prenasi
mechanismem motoru (v pfipadé pistového spalovaciho motoru pistem a klikovym mechanismem na
vystupni pfirubu klikového hfidele, v pfipadé turbinového motoru rotory motoru na vystupni hfidel u
motort turbovrtulovych ¢i turbohfidelovych a u motord dvouproudovych a proudovych na kinetickou
energii hnacich plyna) s jistou ztratou energie, ktera je zpusobena jednak mechanickymi ztratami tfenim
v mechanismech motoru a také odbéry mechanického vykonu pro pohon pfistroja, které tvofi motorové
systémy, jako je napfiklad palivovy, mazaci, chladici, zapalovaci systém a pfipadné i dalSi pfistroje
pohanéné motorem, které slouzi zajiSténi rGznych funkci letadlovych systému elektrickych,
pneumatickych i hydraulickych. UZite€na prace motoru L,; , ktery je k dispozici pro pohon propulsniho
systému pohonné jednotky je tudiz mensi, nez je prace ziskana tepelnym obéhem motoru L7y
z pfivedeného tepla.

Mechanické ztraty v motoru jsou vyjadfeny mechanickou u€innosti Nmecn. Mechanicka ucinnost
je vyjadfena jako pomér uziteCné mechanické prace motoru pro vlastni pohon k mechanické praci
tepelného obéhu.

L

uz

L? uz

Mechanicka uc¢innost pistovych spalovacich motor( je relativné nizka predevsim vzhledem
k tomu, Ze je pracovni prostor ve valci tésnén kontaktnimi ucpavkami pistem s pistnimi krouzky suvné
se pohybujicimi ve valci véetné suvného ulozeni ventill a ¢asti rozvodového mechanismu, i kluznym
uloZzenim lozisek klikového mechanismu a rozvodu. Mechanicka ucinnost pistového motoru zavisi na

zatiZzeni motoru a nejvy$$ich hodnot dosahuije pfi nejvy$$im vykonu a to fadové 7., = 0.85-0.90

77mec]1 =



U turbinovych motord jsou pracovni tlakové prostory tésnény bezkontaktnimi labyrintovymi
ucpavkami a proto jsou ztraty tfenim v samotném mechanismu motoru minimaini. Nezanedbatelny je
ale odvod mechanického vykonu prostfednictvim skfiné mechanickych nahond, kterymi je
z vysokotlakého rotoru motoru odebiran mechanicky vykon pro pohon pfistroju. Vzhledem k vysokému
vykonu turbinového motoru je v8ak i v tomto pfipadé relativni mnozstvi odebiraného mechanického
vykonu pomérné malé, fadové procenta. Mechanicka uc¢innost turbinovych motortl dosahuje fadové

=0.95-0.99.

nmech max

1.10 Letecka paliva a spalovani

Energie potfebna k pohonu letadel je ve formé chemické energie paliva, které tak pfedstavuje
energetickou konservu nesenou v palivovych nadrzich letadla. Teplo pfivedené do tepelného obéhu
v motoru je uvolfiovano spalovanim par paliva ve smési se vzduchem. Pilot ovlada tah a vykon motoru
tim, ze Fidi mnozstvi paliva do motoru.

Palivem spalovacich motor( pistovych i turbinovych obecné je smés kapalnych uhlovodikd
ziskavanych destilaci z ropy. Vyznamnym parametrem paliva je jeho vyhfevnost, ktera vyjadfuje teplo,
které se uvolni dokonalym spalenim 1 kilogramu paliva. ProtoZe jde o uhlovodikové palivo, jsou
v idealnim pfipadé spalovani spaliny tvofené koneénymi produkty hofeni tvofené oxidem uhli¢itym CO:
a vodni paru. Vzhledem k vysoké teploté spalin je vodni para ve stavu plynném a tudiz ve svém plynném
skupenstvi vaze utajené vyparné teplo, které snizuje efektivni teplo uvolnéné hofenim. Teplo uvolnéné
hofenim paliva je pak vyjadfeno tak zvanou dolni vyhfevnosti, cozZ je spalné teplo zmenSené o vyparné
teplo vody.

Velmi dulezitou vlastnosti uhlovodikovych paliv je vysoka hustota energie obsazena v daném
objemu, tedy v nadrzi a také v dané hmotnosti paliva. Pro tato paliva je pfiblizné akumulovano v 1 litru
paliva zhruba 33 miliony Joul{l, coz pfedstavuje tepelnou energii, kterou by mohlo byt uvedeno do varu
z vychozich 20°C témér 100 litrd vody!

Uhlovodikové palivo je prozatim dosud nenahraditelnym zdrojem energie pro pohon letadel.
Benzin
Je palivem pro zazehové motory. Je ziskavan destilaci z ropy v rozmezi teplot 40 °C + 180 °C

Je tvofen podobné jako ostatni paliva spalovacich motorl pistovych i turbinovych smési
uhlovodik(i rizného chemického slozeni a fyzikalnich vlastnosti.

Dolni vyhfevnost benzinu Hu = 43,125 + 43,962 MJ.kg"' podle chemického sloZzeni daného
zejména puvodem ropy.

Bod krystalizace benzinu: tko = —60 °C
Hustota benzinu pfi 20°C: p = 0,74 + 0,76 kg.dm-

Vyznamnou vlastnosti leteckého benzinu je jeho snadnd odpafitelnost i pfi nizSich teplotach a
tomu odpovidajici nizky po&atek varu jiz od teploty 40°C.

Dalsi velmi dllezitou vlastnosti benzinu je jeho odolnost proti samovzniceni pfi vysSich
teplotach ve smési se vzduchem na konci kompresniho zdvihu, ktera je vyjadiena oktanovym Cislem,
které pro motory o vy$sich hodnotach kompresniho poméru 10 a vice musi byt nad hodnotou OC 95.
Oktanové cislo, nebo také vykonové ¢&islo benzinu je zavislé na chemickém slozeni a typech uhlovodik
tvoficich benzin. Dale se vysokych hodnot oktanového Cisla dosahuje pfisadami riznych chemickych
slouc€enin na bazi éterd a alkohol(.

Letecky petrolej - kerosin

Je palivem pro turbinové motory, Je ziskavan destilaci z ropy v rozmezi teplot od 155 °C do 250 °C.



Dolni vyhievnost leteckého petroleje: Hu = 42 800 kJ.kg™

Bod krystalizace leteckého petroleje: ter = =55 °C

Hustota leteckého petroleje pfi 20 °C: p = 0,775 kg.dm-3

Letecky petrolej ma jak vlastnosti benzinu, tak i nafty a maze byt perspektivné vyuzit i jako palivo
vznétovych pistovych spalovacich motoru.

Nafta

Je palivem pro vznétové pistové spalovaci motory. Je ziskavana destilaci z ropy v rozmezi
teplot 180 °C + 360 °C

Dolni vyhfevnost nafty Hu = 41,9 MJ.kg""
Bod krystalizace nafty: t« = —4 °C (letni nafta)

ter =—22 + =35 °C (zimni nafta)
Hustota nafty pfi 20°C: p =0,82 + 0,85 kg.dm-3

Vyznamnou vlastnosti nafty je pfedevsim jeji schopnost samovzniceni ve smési se vzduchem
pfi teplotach stlaeného vzduchu ve valci motoru pfi kompresnim zdvihu pistu. Tato schopnost
spolehlivého samovzniceni se vyjadfuje tak zvanym cetanovym Cislem, které je zavislé na chemickém
slozeni nafty. Cim vy$$i hodnotu cetanového &isla ma nafta, tim snadné&ji se vzné&cuje pfi nizsich
teplotach. Cetanové Cislo se u bézné motorové nafty pohybuje v rozmezi od 45 do 55.

Teoreticky smésovaci pomér

Teoreticky sméSovaci pomér je takovy pomér paliva a vzduchu, ktery zajisti uplné a dokonalé
spaleni paliva. Teoreticky sméSovaci pomér zavisi na chemickém sloZeni paliva a vychazi z daného
sloZeni atmosférického vzduchu, ktery obsahuje hmotnostnich 23,142% kysliku O2. Typické
uhlovodikové palivo obsahuje pfiblizné hmotnostnich 85% uhliku C a 15% vodiku Ho.

Pro dokonalé spaleni 1 kilogramu tohoto uhlovodikového paliva je treba 15 kilogrami
vzduchu.

Spalovaci uc¢innost

Spalovaci u¢innost u soucasnych pistovych i turbinovych letadlovych motort je velmi vysoka a
dosahuje v provozu vy3Sich hodnot nez 99%. Je to dano mimo jiné i pfisnymi ekologickymi normami,
které pfisn& omezuji mnozstvi Skodlivych exhalaci, jejichZ tvorba i mnozstvi jsou vyrazné ovlivnény
kvalitou spalovani a jeho ucinnosti. V cestovnim rezimu letu proto dosahuje spalovaci komora
turbinového motoru dopravniho letadla téméf 100% spalovaci ucinnosti.

Pouze pfi vzletu a pfi pojizdéni se ucinnost spalovani zhorSuje a zvySuje se mnozstvi Skodlivych
exhalaci, zejména oxid{ dusiku, oxidu uhelnatého a nespalenych uhlovodik{i v€etné koufre.



1.11 Celkova ucéinnost pohonu - spotieba paliva

Spotfeba paliva pohonnych jednotek letadla na danou dopravni vzdalenost je limitujicim
faktorem pro dolet a pro pfepravovanou hmotnost - platici zatizeni (Payload). Spotfeba paliva je
zpravidla uvadéna jako mérna hodnota a to jako mnozstvi paliva spotfebovaného pfi dopravé vztazena
na jednoho cestujiciho nebo na jednu tunu nakladu pfepravovanych na vzdalenost 100 kilometra. Tato
spotieba paliva je zavisla na nékolika zakladnich charakteristickych vlastnostech letadla:

1) V prvé fadé to je aerodynamicka kvalita letadla, kterou vyjadfuje minimalni hodnota odporu pfi
cestovni rychlosti letu a dané hmotnosti. Velikost odporu je zaroven potiebnym tahem pro ustaleny
vodorovny let pfi cestovni rychlosti a tudiz je tento potfebny tah tim mensi &im mensi je aerodynamicky
odpor.

2) Dale to je pomér vlastni hmotnosti prazdného letadla k maximalni vzletové hmotnosti. Cim
mensi je tento pomér, tim vétSi mnozstvi paliva a platiciho zatizeni mlze letadlo nést pfi startu. V ramci
pfipustného zatiZzeni letadla palivem a platicim zatiZenim pak mohou byt koncipovany zakaznické verze
paliva je tudiZz dosahovano na stfedni traté, kde jesté letadlo nenese pfili§ velikou zasobu paliva, ale
soucasné leti relativné dlouhou dobu v optimalnim letovém reZimu ve vySce v poméru k dobé vzletu,
stoupani a pfiblizeni k letiSti a pfistani v€etné pojizdéni.

3) Vyznamnym faktorem ovliviiujicim spotfebu paliva je tepelna a mechanicka ucinnost motoru
letadla. Cim vy$$i je hodnota tepelné uginnosti motoru, tim méné paliva je spotfebovano na produkci
potfebného tahu pro pohon letadla. V sou¢asné dobé je dosahovano u nejvétSich dvouproudovych
motord celkovych u€innosti motord blizicim se 50%.

4) Zakladnim faktorem ovliviiujicim celkovou u€innost pohonu a spotfebu paliva je kvalita vlastniho
pohonu dana propulsni Gc¢innosti. U sou¢asnych modernich dvouproudovych motorl dosahuje
propulsni ucinnost az 80%. U vrtulového pohonu dosahuje celkova ucinnost vrtule az 85% , ve které
jsou obsazZeny vnitfni aerodynamické ucinnost vrtule i u€innost propulsni.

Soucasné pohony letadel dosahuji maximalnich hodnot celkové Ucinnosti pohonu, ktera je dana
soucinem uginnosti motoru a propulsni U¢€innosti v rozmezi od 30 do 40%.

Nejnovéjsi velkokapacitni letadlo Airbus A380 o prazdné hmotnosti 252 tuny a maximalni
vzletové hmotnosti MTOW=590 tun pfepravi bez mezipfistani 656 cestujicich na vzdalenost 15000 km
pii cestovni rychlosti letu 1050 km.h-! pfi primérné spotfebé 17900 litrl za hodinu coz &ini prepoéteno
na jednoho cestujiciho a 100 km mérnou spotfebu paliva 3 litry (2.325 kg) na 100 osobokilometr(.
Palivové nadrze letadla pojmou az 310000 litrG paliva. Letadlo typového oznaceni A380-800 je
v souCasné dobé pohanén ¢tyfmi dvouproudovymi motory Rolls-Royce Trent 900- kazdy o tahu 302kN
a v blizké budoucnosti bude mozné také pouzivat motory konsorcia Alliance (General Electric-Pratt &
Whitney) GP-7200. Letadlo typového oznaceni A380-800HGW - bude mit motory o vétSim tahu 311kN.

Soucasné nejvétsi dopravni letadlo na dlouhé trati Boeing 747-400 o prazdné hmotnosti o
maximalni vzletové hmotnosti MTOW=412 tun prepravuje pfi cestovni rychlosti letu 1047 km.h-' 420
osob na vzdalenost 13500 km bez mezipfistani pfi mérné spotfebé paliva 3.4 litru (2.635 kg) na jednoho
cestujiciho a 100 km.

Pro srovnani maly ¢tyfmistny osobni automobil spotfebuje 5 litri benzinu na 100 km pfi cestovni
rychlosti 100 km.h-', tedy 1.25 litru na pasazéra a 100 km. Spotieba paliva na jednoho cestujiciho u
osobniho automobilu je tedy o néco méné nez polovi¢ni oproti spotfebé letadla Airbus A380, ovSem pfi
rychlosti, ktera je méné nez jedna desetina jeho cestovni rychlosti letu! A to na vzdalenost, ktera Cini
v pfipadé objemu palivové nadrze automobilu 50 litrd jen 100 km, tedy jen na jednu patnactinu
vzdalenosti (15000 km), na kterou pfepravi jednoho cestujiciho dopravni letadlo Airbus A380!



B &3 PrTN
. ! - R0 Tt A380 e T A "
” - — s ywantsrrinand ! P =

Obr. 1.16 Dopravni letadlo Airbus A380 pri predvadécim letu na letisti v Le Bourget, 14. ¢ervna 2005 - foto D.
Hanus.

Hlavni rozméry: Rozpéti kridel 79.8 m, délka 73 m, vyska 24.1 m, pramér trupu 7.14 m, vnitini primér vstupnich
hrdel motort 3.17 m. Cena letadla je 240 miliont EUR.

Sledujeme-li tok energie od toku chemické energie v palivu do spalovaci komory motoru na tok
uzite€né prace pohonu, probiha nejprve transformace chemické energie paliva na teplo spalovanim ve
spalovaci komofe motoru a toto teplo je dale tepelnym obéhem motoru transformovano na uzite¢nou
mechanickou praci obéhu. Z tepelného obéhu proudového motoru je teplo odvadéno ve formé tepla
hnacich plynd, které vytékaji z hnaci trysky motoru. Toto teplo se nijak nepodili na produkci tahu a
pfedstavuje tedy energetickou ztratu.

Prace tepelného obé&hu je mechanismem motoru pfevedena bud na hfidel pohanéjici vrtuli u
pohonnych jednotek vrtulovych, u pohonnych jednotek proudovych je uzite€ny mechanicky vykon ve
formé toku kinetické energie hnacich plynl vytékajicich z hnaci trysky motoru zmenseny o tok kinetické
energie vzduchu pfitékajiciho k motoru rychlosti letu. Tento uzZite€ny mechanicky vykon motoru je nizsi
nez vykon tepelného obéhu motoru o mechanické ztraty v mechanismu motoru a o odbéry
mechanického vykonu.

UzZiteCny mechanicky vykon motoru je pouzit k pohonu propulsniho systému pohonné jednotky.
V pfipadé vrtule je dale tento mechanicky vykon pfeveden na tah s tak zvanou vnitfni ucinnosti. Pfi
vrtulovém pohonu je vzduch pfitékajici k vrtuli rychlosti letu prichodem rotujici vrtuli urychlen smérem
dozadu a zaroven je mu udélena rotace ve smyslu otaceni vrtule. Pfi obtékani vrtulovych listd se mafi
jista Cast kinetické energie proudiciho vzduchu tfenim na teplo a jista ¢ast obtékajiciho vzduchu v okoli
Spicek vrtulovych listl pretéka z pretlakové na podtlakovou stranu, ¢imz vytvaFi odplouvajici viry, ve
kterych je také vazana Cast energie proudiciho vzduchu za vrtuli. Tyto jevy maji za nasledek, Ze
z pfivedeného mechanického vykonu od motoru na hfideli vrtule pfejde do kinetické energie vzduchu
protékajiciho vrtuli v osovém sméru jen jista ¢ast, zbytek energie je ve formé otagivého pohybu vzduchu,
kinetické energie vird za konci vrtulovych listd a také v otepleni vzduchu v disledku tfeni. Pomér
kinetické energie toku vzduchu pfivedené vrtuli v osovém sméru k mechanickému vykonu motoru
pohangjiciho vrtuli je tak zvana vnitfni u€innost vrtule. Soucin tepelné uc¢innosti motoru a vnitfni u¢innosti
vrtule je pak celkova vnitfni u€innost vrtulové pohonné jednotky.

V pfipadé proudového pohonu je uzite€ny mechanicky vykon motoru bud’ zcela vyuzit ve formé
expanze hnacich plyn( v hnaci trysce, nebo z vétsi ¢asti transformovan na mechanicky vykon v turbing,
ktera pohani ventilator. Ztraty v propulsnim systému v tomto pfipadé jsou dany tfenim v hnacich
tryskach a také ztratami v turbiné pohanéjici ventilator.

Konec¢na transformace toku kinetické energie hnacich plyn( na uzite¢ny tahovy vykon je dana
parametry samotného pohonu, tedy pfedevSim rychlosti letu a jejim pomérem k rychlosti hnacich plynt
vystupujicich z propulsni soustavy. Energetickou ztratou je tok kinetické energie hnacich plynd



v paprsku za pohonnou jednotkou, pohybujici se vzhledem k zemi absolutni rychlosti danou rozdilem
vystupni rychlosti hnacich plynd z propulsni soustavy a rychlosti letu.

Ve vSech pfipadech s vyjimkou nedokonalého spalovani ve spalovaci komofe jsou ztracené
toky energii transformovany postupné na teplo. Rovnéz kineticka energie proudiciho paprsku hnacich
plyn(i za pohonnymi jednotkami letounu je postupné smiSena s okolnim vzduchem v atmosféfe a rovnéz
transformovana na teplo.

V koneéné fazi je transformovan na teplo i uziteny tahovy vykon, ktery slouzi k pfekonavani
aerodynamického odporu a odporu stoupani a zrychleni letadla. Plati to naprosto pfesné v pfipadé, Ze
se letadlo opét vraci na materské letisté.

1.12 Provozni charakteristiky letadlovych motort

tahu motoru a spotfeby paliva motoru na provoznich letovych reZzimech, které jsou pfedevsim urCeny
pratokem paliva do motoru, tedy vykonovym rezimem motoru, dale pak vyskou a rychlosti letu. Podle
typu letadlové pohonné jednotky je charakteristickym vystupnim parametrem pohonu v pfipadé
vrtulového pohonu vykon na vrtulovém htideli vyjadfovany v kilowattech, u motor proudovych pak tah
vyjadfovany v kilo-Newtonech. Spotfeba paliva se udava bud v absolutni spotfebé vyjadiené spotfebou
paliva za hodinu provozu motoru, nebo v pomérné podobé vyjadiené jako hodinova spotfeba paliva
vztazena na jeden kilowatt vykonu u motoru turbovrtulovych a turbohfidelovych, u motor proudovych
je mérna hodinova spotfeba paliva vztazena na jeden Newton tahu. Provozni, neboli také vnéjsi

charakterizujicich konkrétni pohonnou jednotku a jeji vyuZitelnost k pohonu konkrétniho letadla.
Vrtulovy pohon

Propulzorem u proudového pohonu je vrtule, ktera je mechanicky pohanéna hfidelem od
motoru. Vrtulovy pohon tedy pfedstavuje soustroji vrtule-motor. Motorem pohanéjici vrtuli miaze byt
pistovy spalovaci motor nebo turbinovy motor. Existuji také pomocné vrtulové pohonné jednotky vétron(
s elektromotory s elektrickou energii akumulovanou v akumulatorech a jsou také ve vyvoji vrtulové
pohonné jednotky pohanéné elektromotory a palivovymi ¢lanky. Zvlastni kategorii vrtulového pohonu
s elektrickym motorem jsou bezpilotni prostifedky vyuzZivajici sluneCni energie. Vlastnosti vrtulového
pohonu jsou dany vlastnostmi vrtule a motoru vrtuli pohanéjiciho. Pro rovnovazny provozni rezim musi
byt vykon motoru roven pfikonu vrtule. Vykon motoru pohanéjiciho vrtuli je tak uréovan
charakteristikami vrtule. Pro pistovy i turbinovy motor je vykon motoru fizen pfipusti paliva do motoru,
ktera je sefizovana regulacnim organem, ktery Skrti priitok paliva dodavaného do motoru z maximalniho
pratoku pfi maximalnim vykonu na pratok minimalni pfi volnobézném rezimu chodu motoru. Protoze
s nadmorskou vySkou klesa hustota atmosférického vzduchu, klesa i mnozstvi vzduchu a tim i kysliku
privadéného do motoru. Proto také klesa mnozZstvi paliva, které je mozno v motoru spalit a tim i vykon
motoru. U motorG pistovych je vzduch do valct motoru pfivadén z atmosféry sbéraem z rychlosti letu
az na nulovou relativni rychlost. Pfi tom dynamickym uc¢inkem roste tlak vzduchu ve vélci pfi sacim
zdvihu pistu to zhruba s druhou mocninou rychlosti letu a vzduch se tim mirné stlacuje. S rychlosti letu
letadel s pistovymi spalovacimi motory proto mirné roste i vykon motoru, podobny pribéh je i u
turbovrtulového motoru.

Skrtici charakteristika pistového spalovaciho motoru a turbovrtulového motoru
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Obr. 1.17 Ve Skrtici charakteristice pistového spalovaciho motoru je N vykon motoru v kilowattech, M je tocivy

moment v Newton metrech a c¢s je mérna spotfeba paliva v gramech paliva za hodinu na jeden kilowatt vykonu.

Viykon s otackami roste aZ do maximalni hodnoty a poté klesa. Minimum mérné spotieby paliva dosahuje motor
pfi Castec¢nem zatizeni. Rovnéz tak pfi ¢asteCném zatizeni dosahuje motor maxima tocivého momentu
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Obr. 1.18 Ve skrtici charakteristice turbovrtulového motoru je uvedena zavislost ekvivalentniho vykonu motoru Ne
v konich na otackach motoru, dale pfidavného tahu motoru Fr, ktery pusobi vytékajici spaliny ze spalinové trysky
v kilopondech a mérné spotreby paliva v gramech za hodinu na jednoho koné vykonu.

Ekvivalentni vykon je vykon na hfideli zvétSeny o kinetickou energii spalin vystupujicich ze spalinové trysky.
Vykon roste s otackami velmi prudce na rozdil od pistového motoru, kde se jeho pribéh obraci a posléze klesa.

Mérna spotfeba paliva s otackami soustavné klesa a dosahuje minima pfi maximalnich otackach.



Vyskova a rychlostni charakteristika pistového spalovaciho motoru a turbovrtulového motoru
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Obr. 1.19 ProtozZe je hustota vzduchu v atmosfére funkci vysky h a s vyskou klesa, klesa u motort
s atmosférickym sanim s rostouci vySkou vykon motoru.Hustota vzduchu p klesa od maximalni hodnoty pfi nulové
nadmofské vySce podle rovnic Mezinarodni standardni atmosféry dle vztahu:

p=1.2257-(1-0.00002257 - A)***°

n = konst

Obr. 1.20 Hustota atmosférického vzduchu ve vySce h=6660 m doséhne poloviéni hodnoty proti hustoté pfi
hladiné mofe. V této vysce je teplota vzduchu pfiblizné T=245 K, (-28°C) a tlak vzduchu p=43043 Pa

Viykon motoru, ktery nasava atmosféricky vzduch v této vysce by byl poloviéni jako na zemi, ovSem pfi nulové
rychlosti letu. S rychlosti letu wi. dochazi vlivem naporovému ucéinku k nardstu tlaku ve valci motoru pfi jeho plnéni
a také k naristu hustoty. Roste tedy s rychlosti letu i vykon motoru Nu. Pro rychlost letu w. = 100 m.s™ je pak
celkovy tlak vzduchu ve valci motoru pc =46107 Pa a celkova hustota vzduchu ve valci motoru pc = 0.656 kg.m.
Naporovym acinkem se tak hustota vzduchu ve valci zvysi proti atmosférické hustoté o témér 7% a soucasné se
zvyS§i i vykon motoru.
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Obr. 1.21 V uvedené rychlostni a vyskové charakteristice turbovrtulového motoru je uvedena zavislost pomérné
hodnoty ekvivalentniho vykonu motoru vztazeného k vykonu motoru pfi nulové rychlosti Ne/Nej v nulové vysce na
rychlosti letu v metrech za vtefinu a na vySce letu od nulové vysky po vysku 11 kilometr(i. Charakteristika prislusi
turbovrtulovému motoru o tlakovém poméru 7, tcinnosti kompresoru 0.85, ucinnosti turbiny 0.90, ucinnosti vrtule
0.8 a celkové teploté spalin na vstupu do turbiny 1200 Kelvini.Podobna zavislost je uvedena pro pomérnou
meérnou spotfebu paliva vztaZzenou na staticky rezim ve vySce nula cs/cs. S rostouci rychlosti letu roste vykon
motoru a klesa mérna spotfeba paliva. S klesajici vySkou letu klesa vykon motoru i mérna spotfeba paliva.

Otackova a rychlostni tahova a vykonova charakteristika vrtule

Pro vrtuli o konstantnim Uhlovém nastaveni vrtulovych listl je tah vrtule pfi nulové rychlosti letu funkci
druhé mocniny otacek a pfikon vrtule N, je pak funkci tfeti mocniny otacek.
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Obr. 1.22 Zavislost vykonu pevné vrtule a motoru na otackach pro nulovou a rizné rychlosti letu. Vykon motoru
pro dané otacky je regulovan velikosti tlaku v sacim potrubi motoru tim, Ze je tlak vzduchu v sacim potrubi
zvySovan kompresorem. Pro dosaZeni konstantnich otacek vrtule pfi riznych rychlostech letu je tfeba ménit
vykon motoru.

Pro vrtuli o konstantnim Uhlovém nastaveni listd vrtule a konstantnich otackach potom tah i pfikon vrtule
pomeérné strmé klesaji a pfi pfekroceni jistych hodnot rychlosti letu dosahuji zapornych hodnot. Celkova
u€innost vrtule ma parabolicky charakter s maximem mezi nulovou rychlosti a maximalni rychlosti letu,
pfi které je nulovy tah.
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Obr. 1.23 Tahova charakteristika stavitelné vrtule. Zavislost soucinitele tahu vrtule cr na rychlostnim souciniteli A
pro ruzné uhly nastaveni list( vrtule. Se zvétsujicim se thlem nastaveni roste rychlostni soucinitel (Pomér
rychlosti letu a obvodové rychlosti otaceni vrtule). S rostouci rychlosti letu pfi konstantnich otackach tah vrtule
prudce klesa.
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Obr. 1.24 Vykonova charakteristika stavitelné vrtule. Zavislost vykonového soucinitele vrtule cn na rychlostnim
souciniteli A pro riizné uhly nastaveni listi vrtule. Se zvétsujicim se uhlem nastaveni roste rychlostni soucinitel
(Pomér rychlosti letu a obvodové rychlosti otaceni vrtule). S rostouci rychlosti letu pfi konstantnich otackach
vykon vrtule prudce klesa.
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Obr. 1.25 Zavislost celkové stavitelné tcinnosti vrtule na rychlostnim souciniteli. Celkova tcinnost je vyjadfena
pomérem tahového vykonu k vykonu vrtule, neboli poméru soucinu tahového a rychlostniho soucinitele
k vykonovému souciniteli. Celkova ucéinnost je nulova pro nulovou rychlost letu a pro rychlost letu pfi které je
nulovy tah a dosahuje svého maxima v tomto intervalu blize k maximalni rychlosti. Zménou Ghlu nastaveni Ize
regulovat v Sirokém rozsahu rychlosti letu ucinnost vrtule na vysoké hodnoté.

Proudovy pohon

Propulzorem proudového pohonu je hnaci tryska, kterou expanduji hnaci plyny z tlaku na vstupu
do trysky na tlak atmosféricky. Hnaci plyny o pfislusném tlaku a teploté produkuje turbinovy motor.
Hnaci tryska proudového motoru je integralni sou¢asti motoru a proto proudovy motor v sobé sdruzuje
jak motor, tak i propusni soustavu a tvofi pohonnou jednotku. Na rozdil od vrtulového pohonu urychluje
proudovy motor hnaci plyny na vyrazné vy$Si rychlosti. V pfipadé dvouproudového pohonu s vysokym
obtokovym pomérem je energie plynd motoru vyuzita z vétsi ¢asti k pohonu ventilatoru, ktery pak
pfedstavuje hlavni propulsni systém a zdroj tahu. Rychlosti vzduchu a hnacich plyna vytékajicich
z hnacich trysek motoru jsou sice vysSi, nez u vrtule, ale sou€asné nizsi nez u Cisté jednoproudoveho
motoru. Zatim co jednoproudovy motor a dvouproudovy motor s nizkym obtokovym pomérem jsou
ur€eny k pohonu nadzvukovych letadel, jsou dvouproudové motory s vysokym obtokovym pomé&rem
uréeny pro pohon letadel s vy$8imi podzvukovymi rychlostmi letu.

Produktem proudového a dvouproudového pohonu je tah. Velikost tahu je opét fizena pFipusti
paliva do motoru. Dodavku paliva do turbinového motoru nemuaze v zadném pfipadé fidit pilot pfimo,
nybrz prostfednictvim palivového regulaéniho systému, ktery zajiStuje, aby se rezim chodu motoru
nedostal za bezpecnostni limity zejména pokud jde o otacky a teploty hnacich plynG. U modernich
turbinovych motorud je motor fizen automatickym digitalnim regulatorem, ktery predstavuje elektronicky
pocita¢ specialné naprogramovany pro dany typ motoru, opatfeny fadou snimacu a sensorl snimajicich
stav vnéjsi atmosféry i parametry provozniho stavu motoru a ktery pak ovlada pomoci aktuatord
mnozstvi paliva vstfikovaného do spalovaci komory a Fidi dalSi regulacni organy motoru jako napfiklad
nataceni statorovych lopatek kompresoru, odpousténi vzduchu a regulaci obézné vile mezi lopatkami
turbiny a skfini motoru zménou intenzity chlazeni skfiné.

Na rozdil od vrtule je v oblasti podzvukovych rychlosti letu tah prakticky konstantni, pouze pro
vySSi rychlosti v okoli rychlosti zvuku a rychlosti nadzvukové tah roste v disledku rostouciho pritoku
vzduchu motorem naporovym ucinkem.

S vyskou letu tah klesa.

Mérna spotfeba paliva s rychlosti narlsta, ale s vySkou az do 11 kilometr( klesa v dlsledku
poklesu teploty v troposfére.

S otackami motoru tah prudce stoupa, zatim co mérna spotfeba paliva klesa



Skrtici charakteristika proudového motoru
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Obr. 1.26 Ve Skrtici (otackové) charakteristice proudového motoru jsou zakresleny pribéhy tahu motoru Fr,
hodinové spotreby paliva cn, mérné spotieby paliva cs, teploty hnacich plynt pred turbinou T3z, teploty hnacich
plynt za turbinou T4 a celkového tlakového poméru na motoru EPR. Otaéky motoru jsou omezeny maximalni

pfipustnou hodnotou odpovidajici maximalnimu tahu potfebnému pfi vzletu, jehoZz pouZiti je omezeno dobou

maximalné 5 minut. Tah motoru s ota¢kami strmé nardista stejné jako teplota hnacich plynu i celkovy tlakovy
pomér motoru.Pouze mérna spotfeba paliva s otaCkami klesé a dosahuje svého minima pfed dosaZzenim
maximalnich otacek. Otacky pfi nichZ je mérnéa spotreba paliva minimélni prislusi cestovnimu reZimu letu.Celkovy
tlakovy pomér motoru EPR anglicky Engine Pressure Ratio je hodnota, ktera se zobrazuje pfistrojem EPR na
palubnim motorovém panelu. Podle indikované hodnoty EPR Ize stanovit tah motoru.EPR je definovan jako
pomeér celkového tlaku hnacich plynG pfed hnaci tryskou k celkovému tlaku vzduchu pfed kompresorem.

V charakteristice je zajimavy prabéh teploty hnacich plynt pred turbinou, ktery ma své minimum pfi nizkych

otackach. Tyto otacky odpovidaji pozemnimu volnobéhu.
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Obr. 1.27 V uvedené rychlostni a vyskové charakteristice proudového motoru jsou uvedeny zavislosti
maximalniho tahu motoru v tunach na Machové Cisle letu a vySce pro proudovy motor o tlakovém poméru na
kompresoru 8 a teploté hnacich plyni pfed turbinou 1350 Kelvin(. Charakteristika je zprava omezena regulaci
motoru, ktera nepfipusti pfekroeni pripustného namahani konstrukce motoru v dusledku vzrastajici hustoty a
teploty vzduchu protékajiciho motorem. V nulové nadmorské vySce nemize uvedeny motor letét vy$si nez
zvukovou rychlost, zatim co od vysky 11 kilometrid mize letét Machovym ¢&islem vy$§im nez 2. Charakteristika je
rovnéZ omezena zleva od vysky cca 6 kilometr(. Pfi malych rychlostech letu ve vysce klesa tlak vzduchu i celkovy
tlak z divodu malého naporového ucinku. Klesa tim i tlak ve spalovaci komore motoru pod hodnotu, pfi které
jesté dochazi ke stabilnimu horeni paliva. Hranice omezujici rychlostni a vySkovou charakteristiku pfi malych
rychlostech letu je hranici stabilniho hofeni ve spalovaci komore.
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Obr. 1.28 V uvedené rychlostni a vyskové charakteristice proudového motoru jsou uvedeny zavislosti mérné
spotfeby paliva v kilogramech za hodinu na jeden Newton tahu na Machové Cisle letu pro vySky letu od nuly do
11 kilometri. Mérna spotfeba paliva s rychlosti letu roste a s vySkou klesa.



1.13 Priklad konstrukce dvouproudového motoru dopravniho letadla

Dopravni letadla jsou s ohledem na spotfebu paliva navrhovana na podzvukové rychlosti,
pficemz dopravni letadla na stfedni a dlouhé traté vzhledem k potfebé zkratit na pfijatelnou miru
pfepravni ¢as maji navrhové cestovni rychlosti vy3si, v rozmezi Machovych &isel letu &islu M=0.8 az
0.90. P¥i téchto rychlostech se jesté dafi vzhledem k pouzitym superkritickym profilim kfidla udrzet
aerodynamicky odpor na pfijatelné urovni. Pro pohon letadel t&émito rychlostmi neni mozno pouzit
klasicky vrtulovy pohon a pro pouziti proudového motoru vychazi propulsni u¢innost velmi nizka, ktera
pro proudovy motor o vysokych parametrech s tepelnou ucinnosti blizici se 50% ma hodnotu propulsni
ucinnosti neprevysujici 50%. Celkova uc€innost proudové pohonné jednotky pfi pohonu dopravniho
letadla pfi rychlosti 900 km.h-! by tak dosahovala maximalné 25%.

Pro zvySeni propulsni ucinnosti dopravnich letadel s vysokymi podzvukovymi rychlostmi je
nutno pouzit pohonnou jednotku, ktera produkuje potfebny tah pfi stfedné vysokych rychlostech
vzduchu a hnacich plynu a pfitom dosahuje vysokych hodnot tepelné ucinnosti. Tuto vlastnost splfiuje
tak zvana ventilatorova dvouproudova pohonna jednotka, kterou tvofi proudovy motor o vysokych
parametrech (tlakovy pomé&r kompresoru a vysoka teplota spalin na vystupu ze spalovaci komory), ktery
pohani ventilator o velkém priméru, ve kterém se zvysuje tlak protékajiciho vzduchu na takové hodnoty,
aby pfi jeho expanzi v hnaci trysce byla jejich vystupni rychlost pfislusné vysSi nez rychlost letu.
Ventilatorem protéka mnohonasobné vétsi mnozstvi vzduchu nez mnozstvi vzduchu protékajiciho
vlastnim proudovym motorem. Dvouproudovy pohon se tedy pfizplsobuje navrhové cestovni rychlosti
pfislusného dopravniho letadla tak, aby byla jeho propulsni u€innost co nejvySsi. Realné je mozné
dosahnout v sou€asné dobé provozovanych pohonnych jednotek pro dopravni letadla hodnot propulsni
u€innosti 80% a vice pfi dosavadnich maximech tepelné ucinnosti az 50%, tedy celkové hodnoty
termopropulsni Uc€innosti v oblasti 40% s perspektivou jejiho zvySeni v budoucnu az k hodnotam
blizicim se 50%.

Typickym pFedstavitelem turbinového motoru mensiho dopravniho letadla na kratké traté je
dvouproudovy motor BR 710 vyvinuty némeckou firmou BMW a britskou firmou Rolls&Royce a
vyrabény v souCasné dobé firmou Rolls-Royce Deutschland. Motor je uréeny k pohonu letadel typu
Boeing 717-200 pro 100 pasazérd. Tento motor je pozoruhodny tim, Ze i pfes relativné vysoky obtokovy
pomér je feSen s miSenim obou proudl pfed hnaci tryskou, coz umozfiuje mnohem vice obalit motor
hluk pohlcujici obalkou, zintenzivnit miSeni obou proud(l a vyrovnat rychlostni pole vystupnich hnacich
plyn a snizit emitovany hluk. Motor je vybaven spoleénym obrace¢em tahu, coz pfispiva k zvySeni
brzdici sily a zkraceni drahy pfistani oproti obracedi tahu pusobiciho pouze na obtokovy proud.

Na nasledujicim obrazku je uveden fez motorem BR 715

Motor na obrazku je dvourotorovy turbinovy dvouproudovy motor. Vzduch je k motoru pfivadén
z atmosféry vstupnim hrdlem, ve kterém se pratokova rychlost nejprve snizuje a posléze opét mirné
zvy8uje a vzduch vstupuje do ventilatoru. Ventilator je jednostupfiovy osovy kompresor s tlakovym
pomérem pfiblizné 1.5. Vzduch stlaceny ve ventilatoru se za ventilatorem rozdéluje na vétsi Cast
obtékajici motor a menSi &ast vstupujici do motoru. Pomér mnozZstvi vzduchu které obtéka motor
k mnozstvi vzduchu, které motorem protéka je velmi dllezity parametr nazyvany jako obtokovy pomér
a ktery charakterizuje pouziti motoru pro uré€itou rychlost letu. Vzduch vstupujici do motoru prochazi
nékolikastupfiovym vysokotlakym osovym kompresorem, ktery vzduch dale vyrazné stlaCuje.
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Obr. 1.29 Rez dvourotorovym dvouproudovym motorem BR 710 s mi$enim proudii pfed hnaci tryskou.
Obtokovy pomér motoru 1o = 4,55 az 4,68, prumér ventilatoru je 58 palcu, délka motoru 147 palcu.

Tlakovy pomér tohoto kompresoru je zhruba 15. S rostoucim tlakem vzduchu soucasné roste i
jeho teplota a postupné klesa pratokova rychlost. Vzduch vystupujici z kompresoru prochazi kratkym
mezikruhovym difuzorem, kde se rychlost proudéni vzduchu dale snizuje a vzduch o pomérné nizké
rychlosti vstupuje do mezikruhové, prstencové spalovaci komory, do které se palivovymi tryskami
vstfikuje palivo a ve zvlastni prostore ve stfedu komory nazyvané hofakem se palivo odpafuje a misi se
vzduchem a kontinualné hofi. ProtoZe teplota plamene je velmi vysoka a dosahujici fadové 2000 °C i
vice, je nutno Zhavé spaliny ochladit vzduchem, ktery protéka spalovaci komorou v jakémsi obtokovem
prostoru vymezeném tlakovym vné&jSim plastém a vnitfnim plamencem z dérovaného Zaropevného
plechu. Spaliny ochlazené tak zvanym sekundarnim vzduchem z obtokového prostoru spalovaci
komory o teploté fadové 1000°C az 1500°C podle vykonového rezimu chodu motoru vstupuji do
dvoustupfové osové vysokotlaké turbiny pohanéjici vysokotlaky kompresor. Turbina je proto na
spole€ném hfideli s kompresorem a vytvaii s nim vysokotlaky rotor. Hnaci plyny vystupujici
z vysokotlaké turbiny dale prochéazeji nékolikastupriovou osovou nizkotlakou turbinou, kterd pohani
ventilator. Opét je proto na spoleéném hfideli s ventilatorem a vytvari s nim nizkotlaky rotor. Oba rotory
jsou koncentrické, to znamena, Ze vysokotlaky rotor je duty a jim pak prochazi hfidel rotoru
nizkotlakého. Oba rotory jsou uloZeny ve valivych loZiskach a to i mezi sebou tak, Ze se opiraji o skfif
motoru. Na hfideli vysokotlakého rotoru je kuZelové ozubené kolo, do kterého zabira pastorek hfidele
tak zvané prevodové skiiné pohonu, prostfednictvim které se vyvadi mechanicky vykon pro pohon
motorovych pristroju a ktery také slouzi k roztaceni vysokotlakého rotoru pfi spousténi motoru.

V proudové cesté se jak obtokovy vzduch, tak i spaliny vytékajici z nizkotlaké turbiny spojuji ve
smésovaci tvofeném spalinovou tryskou s prolamovanym plastém umoznujicim snadnéjSi promiseni
horkych spalin s chladnéjsim vzduchem. SmiSené proudy pak vystupuji z jediné spole¢né hnaci trysky
motoru, ktera ukon&uje vné&jsi obalovy plast motorové gondoly.

Na obrazku je zakresleno zafizeni tak zvaného obracece tahu ve vysunuté poloze, kterym se
proud hnacich plyn{i oto¢i do sméru letu. Tim se obrati smysl pusobiciho tahu a motor pusobi jako
brzda. Obrace¢ tahu je uréen vyhradné k brzdéni letadla po jeho dosednuti na vzletovou a pfistavaci
drahu a vyrazné zkracuje brzdnou drahu zejména za desté.



UNIVERZITA
PARDUBICE

DOPRAVNI
FAKULTA
JANA PERNERA

Vytvoreno v ramci projektu Digitalizace studijnich Agend, Nové TechnologiE, systémy a
pristupy k vyuce na UPCE, reg. ¢. NPO_UPCE_MSMT-16591/2022.

Toto dilo podléha licenci Creative Commons BY 4.0. Pro zobrazeni licencnich podminek
navstivte https://creativecommons.org/licenses/by-sa/4.0/.

[ONolel

* %

N Financovano L ’ Nairodni
Ml Evropskou unii . Zp e plan

* 4 * . bl‘l \'4 & i
* NextGenerationEU OPNOVY  winisTERSTVO SKOLSTVI


https://creativecommons.org/licenses/by-sa/4.0/

	DFJP-predni_DANTE
	text_2
	DFJP - zadni_DANTE

