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SILNIKI ZESPOLONE

Silniki zespolone stanowig uktad dwu silnikow nawzajem uzu-
petniajgcych sie. W ukladzie tym silnik pierwotny, ktorym
bywajg silniki: turbinowo-odrzutowy, pulsacyjny lub rakietowy,
jest obudowany silnikiem strumieniowym.

Silnik strumieniowy moze by¢ niezaleznie zasilony paliwem
albo tez spetnia¢ jedynie role tunelu, w ktérym zachodzi miesza-
nie sie powietrza atmosferycznego ze spalinami wytworzonymi
przez silnik pierwotny.

10.1. POLACZENIE SILNIKA TURBINOWO-ODRZUTOWEGO
Z SILNIKIEM STRUMIENIOWYM

Silnik zespolony przedstawiony na rys. 10.1 jest przykiadem,
gdy silnik strumieniowy jest zasilany paliwem niezaleznie od
silnika pierwotnego.

Rys. 10.1. Przekréj samolotu Griffon 02 z napedem zespolo-
nym w uktadzie: silnik turbinowo-odrzutowy i silnik stru-
mieniowy

Rys. 10.2 przedstawia, w jaki sposob ksztattujg sie ciggi silni-
kéw strumieniowego i turbinowo-odrzutowego w miare nabiera-
nia predkosci przez samolot napedzany silnikiem zespolonym.
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Wkitad ciggu silnika strumieniowego w cigg catego zespotu na-
pedowego rosnie od 20% przy predkosci wiaczenia odpowiadaja-
cej liczbie Macha 0,4 az do 85% przy liczbie Macha 2,2. Zmiany
bezwzgledne ciggéw odniesione do ciggu silnika turbinowo-
odrzutowego w miejscu, w funkcji liczby Macha przedstawia

200 I'T X
S
=
05 10 15 20 m 1 2 3M
Rys. 10.2. Udziat ciggu silnika stru- Rys. 10.3. Zmiana ciggu silnika
mieniowego w ciggu catkowitym sil- zespolonego w  zaleznos$ci od
nika zespolonego w zaleznos$ci od liczby Macha:
liczby Macha 1 — silnik turbinowo-odrzutowy, 2 —

silnik strumieniowy

rys. 10.3. Odpowiednie jednostkowe zuzycia paliwa obrazujg

charakterystyki na rys. 10.4. Ten typ silnika zespolonego jest

uwazany za najkorzystniejszy naped przysztych samolotow ko-

munikacyjnych dalekiego zasiegu, latajgcych z predkosciami od-

powiadajacymi M = 3 -r- 5. Punktem wyjs$cia przy projektowaniu

silnikbw zespolonych tego rodzaju jest istniejagcy, odpowiednio
dobrany silnik turbinowo-od-
rzutowy, o znanej charaktery-
styce predkosciowej.

Majac okreslong zalezno$¢ za-
potrzebowanego ciggu w funkcji
predkosci, tak dobiera sige silnik

v strumieniowy, aby jego ciag
' w uktadzie zespolonym z silni-
kiem turbinowo-odrzutowym
odpowiadat tym wymaganiom.
W projekcie nalezy zwrocié
uwage na odpowiednie chtodze-
nie silnika turbinowo-odrzuto-
wego oraz zabezpieczenie go
przed oddziatywaniem pulsacji
10 20 Jo cisnienia wystepujacej w komo-

Rys. 10.4. Zalezno$¢ jednostkowego spalania silnika strumienio-
zuzycia paliwa od predkosci: wego. Powazny problem stanowi
silnik turbingwo-odrzutowy, badanie silnika strumieniowego.

i — 2 —
silnik zespolony, silnik Strumie- .
PoToY: | idwy Ze wzgleau na oTbrzymle zapo-

b [KG/KG omiz]
iy
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trzebowanie powietrza badania takie prowadzi sie gtdéwnie w skali

modelowej lub na pierScieniowych wycinkach komory spalania
w skali-naturalnej.

10.2. TUNELOWANIE SILNIKOW PULSACYJNYCH
I RAKIETOWYCH

Ustawienie silnika pulsacyjnego lub rakietowego w przewodzie
cylindrycznym w celu zwiekszenia jego ciggu moze by¢ zreali-
zowane w dwojaki sposob:

— w uktadzie podcisnieniowym, czyli za pomocg dyszy Melota;

— w uktadzie nadci$Snieniowym, czyli w zespole z silnikiem
strumieniowym.

[ Y P R — 9

Rys. 10.5. Tunelowanie silnikdw pulsacyjnych lub rakietowych:
a — w uktadzie z dyszag Melota, b —w uktadzie z silnikiem strumieniowym

Obydwa te przypadki sg uwidocznione na rys. 10.5. Przyrost
ciggu, jaki daje tunelowanie, niezaleznie od typu silnika pier-
wotnego oraz od rodzaju tunelowania, mozna okresli¢, wycho-
dzac z podstawowych rownan zachowania energii, iloSci ruchu
i masy za pomoca zaleznosci



gdzie: M. = qOF Ow0+ q(F2- F 20) ( # / g W+ 2g9epT

[3 - ( 7
X-1
J=sM+Q (F,-Fn)\™X\w*+ 2gcpT i _ \h\ *
P
E = ?OFQNO(W* +gcvTO\ +
ar
+6(F2-F2) \/ w2+ 290pT 1. shT
P>T, 0 ci$nienie, temperatura, gestosc;
F, tu powierzchnia przekroju i predkos¢ prze-
ptywu;
ciepto  witasciwe przy statym  cisnieniu

[KGm/kG°K] i wyktadnik izentropy;

M,J, E sumaryczne: masa, impuls i energia;
wskaznik 0 parametry na koncu silnika pierwotnego;
wskaznik 2 parametry komory mieszania;

bez wskaznikow parametry otoczenia;
S, SO ciag silnikéw tunelowanego i nietunelowa-
nego.

Rys. 10.6 przedstawia charakterystyki silnikow tunelowanych,
obliczonych na podstawie podanego réwnania. Z wykresow wy-

s/s0
2

Ly o1 2

1 2n

Rys. 10.6. Charakterys-
tyki predkosciowe sil-
nikéw tunelowanych:

1 — w uktadzie z dysza
Melota, 2 — w _uktadzie
z lilnikiem strumieniowym
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nika, ze uktad podcisnieniowy z dyszg
Melota daje duze przyrosty ciggu jedy-
nie przy matych predkosciach lotu. Bar-
dzo korzystng natomiast charakterysty-
ke ma uktad zespolony z silnikiem stru-
mieniowym. W tym przypadku cigg ze
wzrostem predkosci rosnie parabolicz-
nie. Korzysci z tunelowania sa jednak
w duzym stopniu zmniejszone przez
wzrost oporu i ciezaru silnika. Na przy-
ktad dla silnika pulsacyjnego o ciggu
165 kG przy predkosci 200 km/godz,
wzrost ciggu wewnetrznego przy wzro-
$cie predkosci do 800 km/godz. wynosi
70 kG, natomiast wzrost ciggu uzytecz-
nego tylko 20 kG. Ale i to moze okazac
sie w pewnych przypadkach korzystne,



gdyz w nietunelowanym silniku pulsacyjnym nalezatoby sie ra-
czej spodziewac spadku ciagu.

W celu porownania osiggow silnika zespolonego rakietowo-
strumieniowego z silnikiem strumieniowym na rys. 10.7 i 10.8
przedstawiono charakterystyki tych silnikow. Charakterystyki
sporzagdzono dla wysoko$ci lotu wynoszgcej 20 km.

b[k6/kGgodz] SIFkGlem*]
Rys. 10.7. Por6wnanie jednost- Rys. 10.8. Pordwnanie ciagu jed-
kowego zuzycia paliwa w silni- nostkowego w silnikach:
kach: 1 — strumieniowym, 2 — rakietowo-
1 — strumieniowym, 2 — rakietowo- strumieniowym

strumieniowym

Aby lepiej podkres$li¢ zalety tego typu silnikéw zespolonych,
nalezy zwroci¢ uwage na ich duzg prostote, szczegolnie w ukta-
dzie z silnikiem rakietowym na staty materiat pedny.

Przy projektowaniu silnika trzeba zwrdci¢ uwage na witasciwy
dobdr stosunku strumienia pierwotnego do wtérnego, poszukujac
oczywiscie warunkow optymalnych, ze wzgledu na ciag. Komore
mieszania, ktéra w tym przypadku spetnia role komory spalania,
oblicza sie metodg podang w podrozdziale 3.4.

Osiggi silnika zespolonego w uktadzie z silnikiem strumienio-
wym mozna znacznie podnie$¢ przez zastosowanie dopalania
dodatkowego paliwa w komorze mieszania. Gubi sie jednak w ten
sposob zasadnicza zalete silnika, a mianowicie jego prostote.
Nalezy zwr6ci¢é uwage, ze dopalanie paliwa w dyszy Melota nie
tylko nie zwieksza, ale nawet obniza cigg zespotu.

LITERATURA DO ROZDZIALU 10:

10.1. E. Sanger: Die physikalischen Grundlagen der Strahlantriebs-
technik. 1953.
10.2. J. Glassmann, J Chary k: The Ramrocket. 1960.
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11

CHLODZENIE SILNIKOW

gadaniem chtodzenia jest utrzymanie temperatury elementéw
Znosnych silnika w dopuszczalnych granicach, okre$lonych po-
trzebami wytrzymatosci. Ze wzgledu na wysokie temperatury
i predkosci, jakie wystepujg w silnikach rakietowych i strumie-
niowych, a co za tym idzie, i nie spotykane gdzie indziej inten-
sywnosci wymiany ciepta, problem chtodzenia stal sie jednym
z najtrudniejszych zadafA przy konstruowaniu tych silnikéw.

Przeglad powszechnie stosowanych metod chtodzenia S$cianek
jest przedstawiony, na rys. 11.1. Pierwsza metoda (1) ma cha-
rakter obrony biernej. Scianka metalowa jest pokryta lakierem
zarowytrzymatym o duzym oporze cieplnym. Strumien cieplny,
ktéry przejdzie przez warstwe ochronng, podwyzsza temperature
Scianki metalowej. Temperatura ro$nie az do granicy topliwosci
metalu. Al wiec praca silnika w warunkach ustalonych przy tej
metodzie chtodzenia nie jest mozliwa i zagadnienie sprowadza sig
do odpowiedzi na pytanie:

— jak dtugo silnik moze pracowaé¢ w sposéb bezpieczny?

— jakie materiaty zapewniajg dtugotrwatg prace silnika?

Ten typ chtodzenia znajduje zastosowanie gtéwnie w silnikach
rakietowych na staty materiat pedny.

Drugi sposéb (2) stosowany powszechnie w silnikach pulsacyj-
nych i strumieniowych polega na odprowadzaniu ciepta z nagrza-
nej Scianki za pomocg promieniowania oraz na drodze przejmo-
wania ciepta przez przeptywajacy obok S$cianki strumien powie-
trza atmosferycznego. Przy przeptywach hiperdzwiekowych
wystepuje aerodynamiczne nagrzanie warstwy powierzchniowej,
tak ze wymiana ciepta moze sie odbywac tylko przez promie-
niowanie.

W uktadzie trzecim (3) typowym dla silnikow rakietowych na
cieklty materiat pedny chtodzenie $cianki odbywa sie za pomoca
przeptywu jednego ze sktadnikow materiatu pednego (najczesciej
utleniacza). Gdy chiodzenie tego rodzaju jest niewystarczajace,
stosuje sie dodatkowo chtodzenie (4) za pomocg odparowania cze-
$ci cieczy, ktérg doprowadza sie na wewnetrzng strone chtodzonej
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Scianki, poprzez specjalnie w tym celu wykonane kanaliki. Dla
rownomi”~rniejszego odprowadzenia cieczy na strone wewnetrzng

H.jii "O wykony-
wa:. porowatego .. »a Spalm
(5). Metoda ta podpatrzona u zwie- Wl&lmmsmsmms&sr
rzat i ludzi wydaje sie najbardziej [ - S
przyszto$ciowa.
mSpaliny

11.1. PRZENIKANIE CIEPLA 2 //7/ ‘A,

PRZEZ SCIANKE mPowietrze

. . . . Promieniowanie
Wymiana ciepta miedzy spali-

nami i $ciankg odbywa sie zasad- Spaliny
niczo przez przejmowanie, czyli
konwekcje, i przez promieniowa- ->Ciec(,1w/1s1_> 5

nie. Udziat promieniowania jest

jednak niewielki i wynosi zaled-

wie kilka procent og6lnego stru- Spalmy
mienia cieplnego.

W zwigzku z tym proces przeni-
kania ciepta (rys. 11.2) od spalin,
poprzez $cianke, do czynnika chto- - oo Spaliny
dzgcego sktada sie tylko z trzech
podstawowych zjawisk:

- Ciecz

— przejmowania ciepta miedzy 'mzm mrnmmr-s
SCIanka‘ ! spallnaml, Rys. 11.1. Metody chtodzenia

— przewodzenia ciepta w $cian- Scianek:
A — pokrycie lakierem zaro-
ce, trzymalym, S — S$cianka me-
. . . . ta owa, C — ciecz, P — materiat

— przejmowania ciepta miedzy porowaty

$ciankg i czynnikiem chtodzgcym.
Warto$¢ strumienia cieplnego przenikajagcego przez S$cianke
okreSla rownanie

. 2 ii.i]
F
«1 * a2
gdzie: Q — ciepto wymienione z otoczeniem na jednostke czasu
[kcal/sek],
F — powierzchnia wymiany ciepta [mZ],

Ts — temperatura spalin [°KJ,
Tc — temperatura czynnika chtodzacego [°K],
0 — grubos¢ Scianki [m],
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/. — przewodnos$¢ cieplna Scianki fkcal/m sek °K],
ai — wspotczynnik przejmowania ciepta miedzy spalinami
i Sciankg [kcal/mXek °K],
02 — wspoiczynnik przejmowania ciepta miedzy S$cianka
i czynnikiem, chtodzacym [kcal/m2 sek °K],
Wspétczynniki przejmowania ciepta zalezg od rodzaju czynnika
roboczego oraz warunkéw wymiany.

Na ogo6t korzysta sie, z nastepujgcych rownan:
— dla spalin przeptywajacych przez silnik (L.II.1)

7%\ 035
Nu = 0,0162 (Re Pr)0& I_TJI [112]
gdzie:
a, d .
Nu = — liczba Nusselta
1d
Re e liczba Reynoldsa,
pr= Yiviei liczba Prandtla,

K
li — wspoétczynnik przewodzenia ciepta
spalin w temperaturze S$cianki
[kcal/m sek °K],
yi — ciezar witasciwy spalin [kKG/m3,

wi — predko$¢ przeptywu spalin w da-

nym przekroju [m/sek],
n = frig lepkos¢ kinetyczna [m”#/sek],

yi Rys. 11.2. Przeptyw
T* — calkowita temperatura spalin [°K], ciepta przez scianke
Ti — temperatura $cianki [°K],

cpi — ciepto wilasciwe spalin w temperaturze S$cianki

[kcal/kG °K],
d — S$rednica danego przekroju [m].

Ciepto wtasciwe cpl oraz dynamiczng lepko$¢ mieszaniny gazo-
wej ui okresla sie z nastepujgcych zaleznosci

Cpl — (Ttlj Cpj)
-1
Hi lub ~ g. 11.3
S (X ’ {iL i Hig (1131
gdzie: m; — udzialy ciezarowe poszczeg6lnych skiadnikow,
g — przys$pieszenie ziemskie [m/sek?.
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Wartosci cpi i /tg dla odpowiednich temperatur $cianki moz-
na dobra¢ z tabel 11.1 i 11.2. Wspodtczynnika przewodzenia nie

Tabela 111
Ciepto wtasciwe gazoéw [kcal/kG"C]
Tempe- Symbol chemic zny gazu
ratura
[°C] Oa n?2 Ha CcO NO CO, h 20
0 0,218 0,248 3,390 0,248 0,238 0,194 0,444
100 0,223 0,2489 3,4509 0,2495 0,2381 0,2182 0,4515
200 0,230 0,2512 3,4643 0,2528 0,2414 0,2371 0,4635

300 0,2376 0,2554 3,4712 0,2580 0,2472 0,2524 0,4778
400 0,2445 0,2607 3,4826 0,2641 0,2534 0,2652 0,4931
500 0,2504 0,2664 3,5020 0,2704 0,2594 0,2758 0,5092
600 0,2553 0,2721 3,5298 0,2763 0,2648 0,2847 0,5258
700 0,2593 0,2774 3,5660 0,2816 0,2695 0,2921 0,5429
800 0,2627 0,2822 3,6101 0,2863 0,2736 0,2984 0,5601
900 0,2656 0,2864 3,6572 0,2904 0,2770 0,3037 0,5769
1000 0,2682 0,2902 3,7063 0,2939 0,2799 0,3081 0,5929
1100 0,2703 0,2935 3,7584 0,2970 0,2824 0,3119 0,6080
1200 0,2723 0,2964 3,8095 0,2996 0,2845 0,3152 0,6220

Tabela 112

Wartos¢ g/i . 105 [kG/msek] w zalezno$ci od temperatury

Symbol chemic zny gazu

Tempe-
ratura

t°C] 02 N2 h?2 co NO co2 h 2o
0 1,943 1,667 0,850 1,656 1,352 1,384 0,818
100 2,460 2,101 1,052 2,087 1,825 1,846 1,208
200 2,910 2,478 1,226 2,462 2,257 2,262 1,605
300 3,312 2,815 1,381 2,797 2,653 2,642 2,000
400 3,677 3,121 1,521 3,100 3,020 2,991 2,390
500 4,014 3,402 1,651 3,380 3,362 3,316 2,772
600 4,327 3,664 1,771 3,640 3,683 3,620 3,145
700 4,622 3,911 1,884 3,885 3,986 3,906 3,510
800 4,900 4,143 1,991 4,116 4,272 4,177 3,864

900 5,164 4,364 2,093 4,336 5,546 4,435 421
1000 5,416 4,575 2,190 4,545 4,807 4,681 4,447
1100 5,657 4,777 2,283 4,746 5,057 4,917 4,874
1200 5,889 4,97 2,373 4,939 5,298 5,143 5,194

17 — silniki pulsacyjne 257



mozna, niestety, okreslac
metodg superpozycji i dla-
tego musi byé dany z do-
Swiadczen dla kazdego
sktadu oddzielnie. Z braku
innych materiatbw mozna
przy wyborze tego wspot-
czynnika postuzy¢ sie wy-
kresem na rys. 11.3;

— dla cieczy chtodzacej

Nu = 0,023 Re08 *Pro3

[11.4]

gdzie: Nu 229"
2

Re = Wdh

V2

Pr = "2 8 CP2

A - 4F

* 6 Q

10
> $ty

-3
2w

NA-20=82%

0 200 400 600 800 t[°C]

Rys. 11.3. Zalezno$¢ wspétczynnika prze-

wodzenia ciepta dla spalin od temperatu-

ry oraz od udzialu pary wodnej w spa-
linach

F= ndze (rys. 11.4),
Q — obwodd omywany cieczg.

Rys. 11.4. Chlodzenie cieczg silnikéw rakietowych:

a — poprzeczny przekrdj

przez komore spalania silnika,

b — rozktad strumienia cieplnego wzdtuz silnika, ¢ — prze-
kréj podituzny przez silnik
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Dane dotyczace lepkosSci i przewodnosci cieczy uzywanych do

chtodzenia silnikow sg zawarte w tabeli 4.8.

— dla powietrza chtodzacego (np. Scianke silnika strumienio-

wego) Re~°>2
St = 0,029
1+ 0,75(Pr067 o
) a
gdzie:  St= — liczba Stantona,
ycpw
w mL .
Re ------- Vi liczba Reynoldsa,
vect
pr="7 — liczba Prandtla

L — odlegto$¢ od kra-
wedzi wlotowej sil-

nika [m],
Yy, ¢p, v, X — wielkosci charakte-
rystyczne powie-

trza odpowiadajace
temperaturze
Scianki.
Temperature Scianki okresla
sie metodg wykre$lng, gdy da-
ne sg: wspoéiczynniki przejmo-
wania ciepta, temperatura czyn-

nikbw po obu stronach $cianki
oraz wspotczynnik przewodze-

nia $cianki.

Rys. 115 Wykre$lng metoda

okre$lania rozktadu temperatury

N A ||> A T -

m eSgie P%a </\]; zy H?Eaelv(v)gd n osYc'7mm|g -
teriatu $cianki)

Metode ilustruje rysunek 11.5.

Wspotczynnik przewodzenia S$cianki dobiera sie z wykreséw

przedstawionych na rys. 11.6.
100

7S

1 g 'A 3 4
jm

100 200 300 400 500 600 700 +[XJ

Rys. 11.6. Przewodno$¢ stali uzywanych w kon-

strukcji silnikéw w zalezno$ci od temperatury:

1 —stal 10, 2 — stal 20, 3 — stal 30 HMA, 4 — stel
1H18NOT
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11.2. WYMIANA CIEPLA MIEDZY SPALINAMI | SCIANKA
W WARUNKACH NIEUSTALONYCH

Wymiana ciepta w warunkach nieustalonych wystepuje w przy-
padku pojemnosciowej metody chtodzenia $cianki. Metode te sto-
suje sie zreguty w silnikach rakietowych na staty materiat pedny.

6x/2 6x Ax  Am

Rys. 11.7. Wykre$lne rozwigzanie réwnania
przewodnosci ciepta w $ciance w warunkach
nieustalonych:

Tg — temperatura spalin, TWQ — poczatkowa tempe-

ratura S$cianki (chwila k—1), AB — rozktad tempe-
ratur w $ciance w chwili h, CDE — rozktad tempe-
ratur w $ciance w chwili k+I

Roéwnanie przewodzenia ciepta w uktadzie jednowymiarowym
ma posta¢ zaleznosci

a I
ir — i?- i"-51
gdzie: x — wspoétrzedna zgodna, z kierunkiem przeptywu ciepta,
a = — — wspotczynnik wyréwnania temperatury,
cy
¢ — ciepto witasciwe materiatu $cianki (dla stali ¢ = 0,11
kcal/lkG °C),
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y — ciezar wtasciwy materiatu Scianki (dla stali y—
= 7900 kG/m3.

W celu wykres$lnego rozwigzania rdwnania [11.5] nalezy przed-
stawi¢ go w postaci réznicowej.

AT=a-"~-A2T [11.6]
(Axy
gdzie: A« — przedziat czasu,
Ax — odcinek szerokos$ci S$cianki.

Oznaczajac poszczegOlne przedzialy czasowe przez k — 1, Kk,
k + 1, k + 2 itd., poszczegdlne odcinki za$ przez n— 1, n, n + 1
itd. oraz zaktadajac, ze

a-N—= — 11.7
(Axf 2 L ]

otrzymuje sie rozwigzanie rownania [11.6] w postaci
T,k —— {Tn+ik + Tn_itk) [11-8]

Wyrazone stowami réwnanie [11.8] brzmi: temperatura w war-
stwie n w chwili k + 1 réwna sie¢ Sredniej arytmetycznej z tem-
peratur warstw sasiednich w chwili k. Rownanie to pozwala
w latwy sposob rozwiazywa¢ zmiane rozkiadu temperatur
w $ciance przy nieustalonym przeptywie ciepta. Rys. 11.7 przed-
stawia wykre$lne rozwigzanie tego zagadnienia.

11.3. WYMIANA CIEPLA PRZEZ PROMIENIOWANIE

Jak juz byto powiedziane, wymiana ciepta miedzy spalinami

i Sciankg na drodze promieniowania nie odgrywa powazniej-
szej roli.

Tabela 113

Droga promieniowania w zaleznosci od $rednicy d oraz ksztattu komory

spalania
Ksztatt komory spalania Le
06 d
Walec Nnieskonczenie 0 Gi .. mrrerrerrerseseeeeenesnssmsmnsnnnnns 09d
Walec 0 wysokosci N —d ..o, 06 d
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Czynnymi pod wzgledem radiacyjnym sktadnikami spalin sg
dwutlenek weglg i para wodna. Strumienie cieplne, wytworzone
przez promieniowanie tych sktadnikéw, okreslajg réwnania

Ts\ss [/ Tx\35
?coa— 3,5 ]/pco2Le [kcal/m2godz |
100/ \ 100

<7h,o — 3,5 piiro Ze°< [kcal/m2godz]
100/ \ 100
gdzie: pco,, Ph,0 — ci$nienia czastkowe CO02 i H20,

Le — droga promieniowania, okre$lona w zalez-
nosci od Srednicy komory spalania D w ta-
beli 11.3 [m],

Ts — temperatura spalin [°K],

Ti — temperatura wewnetrzna Scianki [°K].

Strumien catkowity wytworzony przez promieniowanie spalin
bedzie wobec tego wynosit

?r = 9co, + <h,o 111-9]

Bardzo powazng natomiast role odgrywa promieniowanie przy
chtodzeniu gorgcych $cianek wystawionych na dziatanie atmo-
sfery. W tym przypadku strumien cieplny okres$la rownanie

Qr
F
gdzie: F — powierzchnia promieniujgca [mZ],
T2 — temperatura promieniujgcej Sciany [°K],
a — 4,9.10-8 kcal/m2 godz °K4 — stata promieniowania
ciata doskonale czarnego,
e — wspoliczynnik promieniowania (okreSlony w tabe-

li 11.4).

Tabela 114
Wspétczynniki promieniowania

. Zakres temperatur
Materiat P

[°C]
Stal SZIIfOWaNa e 940-M 100 0,55-0,61
200-7600 0,8
Stal o powierzchni chromowanej . . . 100-71000 0,08-"0,26
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11.4. ZLOZONA WYMIANA CIEPLA

W przypadku ztozonej wymiany ciepta, to znaczy wtedy, gdy
réwnoczes$nie zachodzi promieniowanie i konwekcja, strumienie
cieplne sumuja sie i catkowity strumien cieplny wynosi

g0= g + gR [11.10]

W celu uproszczenia obliczen promieniowanie uwzglednia sie

przez odpowiednie zwiekszenie wsp6iczynnika przejmowania cie-
pta, ktéry wynosi wtedy

gdzie: At — rdznica temperatur miedzy $ciankg a czynnikiem,
z ktérym zachodzi ztozona wymiana ciepta,
q — strumien cieplny wytworzony przez konwekcje,
dr — strumien cieplny wytworzony przez promienio-
wanie.
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12

ZASILANIE SILNIKOW

S ilniki pulsacyjne, strumieniowe i rakietowe nie majg zadnego
elementu wirujgcego, tak ze zasilanie ich wymaga wyposaze-
nia silnika w dodatkowe zrédto mocy. Zrodtem tym moze byé
sprezony uprzednio gaz, ktérego zadaniem jest tloczenie mate-
riatu pednego ze zbiornikbw do komory spalania (system cisnie-
niowy) lub tez turbina napedzajgca pompy (system przettacza-

rfsek]

12.1. Obszary stosowalnos$ci systemow za-
silania w silnikach rakietowych:
A — system ci$nieniowy, B — system prze-
ttaczajacy, C — obszar przejSciowy

jacy). Pierwsza metoda nadaje sie do silnikéw o matym ciagu
i krotkim czasie pracy, metoda druga natomiast do silnikéw du-
zych i diugo pracujacych (rys. 12.1). O wyborze decyduje przede
wszystkim ostateczny ciezar i koszt konstrukcji.
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12.1. CISNIENIOWY SYSTEM ZASILANIA

Cisnieniowy system zasilania silnikow rakietowych jest przed-

stawiony na rys. 12.2. Sprezony w zbiorniku 1 gaz rozpreza sie
do ustalonego cisnienia w zaworze 2 i dzialajagc na powierzchnie

Rys. 12.2. Ci$nieniowy system zasilania:

1 — zbiornik sprezonego gazu, 2 — zaw6r, 3 — zbiornik
utleniacza, 4 — zbiornik “paliwa, 5 — komora spalania

cieczy w zbiornikach 3 i 4 ttoczy jg do komory spalania 5 Ana-
logiczne uktady, tylko ze jednozbiornikowe, stuza do zasilania

silnikéw pulsacyjnych i strumieniowych.

12.1.1. Objetos¢ zbiornikéw i zasobnika

Objetos¢ zbiornika materiatu pednego skiada sie:
— 1z teoretycznej ilosci materiatu pednego

Vt= — [m3]
Vv

gdzie: G — wydatek materiatu pednego [kG/sek?],
X — czas pracy silnika [sek],
y — ciezar witasciwy materiatu pednego [kG/m3];
— objetosci naddatku stanowigcego zapas bezpieczenstwa ze
wzgledu na tolerancje wykonania wtryskiwaczy
V|, = 0,02 -r- 0,05V,

— objetoSci poduszki powietrznej, amortyzujacej uderzenia
przy starcie i kompensujacej rozszerzalno$¢ cieczy pod wptywem

zmian temperatury
Vp= 0,03 4 0,06 V,

Catkowita objeto$¢ zbiornika materiatlu pednego wynosi wiec
V=V{+Vb+ Vp [12.1]
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W ten sposob oblicza sie kazdy zbiornik poszczegdlnych skitad-
nikow materiatu pednego. Objetos¢ wszystkich zbiornikéw

= -\

Cisnienie w zbiornikach ze wzgledu na straty przeptywu oraz
na konieczno$¢ wytworzenia nadcisnienia rozpylania jest wyzsze
niz cisnienie panujagce w komorze

p2= 1,15 =125pt

gdzie: pk — cisnienie w komorze spalania.
Przyjmujac politropowe rozprezanie miedzy zasobnikiem
i zbiornikami mozna okresli¢ objetos¢ zasobnika ze wzoru

gdzie: n=1,33 — wyktadnik pilitropy rozprezania,
Pi — ciSnienie w zasobniku (przyjmuje sie od
150 250 kG/cm32.

12.1.2. Zawdr redukcyjny

Zadaniem zaworu redukcyj-
nego jest obnizanie cisnienia
gazu panujgcego w zasobniku
do ustalonego ci$nienia podawa-

Rys. 12.3. Reduktor cis- Rys. 12.4. Reduktor ci$nienia typu pro-
nienia typu sprezyno- gramowanego regulatora:

wego: i 1 — ttok, 2 — cylinder, 3 — otwdr wlotowy
1 — sprezyna, 2 — zawor, sprezonego powietrza o regulowanej po-
3 — p0£ychacz_, 4 — prze- wierzchnl, 4 — ciecz hamujaca przesuwanie
pona,. — pierScien  do- sie tloka, 5 — otwo6r wylotowy cieczy
ciskajacy, 6 — sprezyna

dociskajgca
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nia sktadnikdw materiatu pednego. Normalnie stosowane reduk-
cyjne zawory sprezynowe (np. rys. 12.3) sg ciezkie, skomplikowa-
ne i dla prawidtowego dziatania w kohcu pracy wymagajg nad-
cisnienia wynoszacego ~ 10 kG/cm3 (co zwieksza objetos¢ za-
sobnika).

Korzystniejsze wydaje sie rozwigzanie z zastosowaniem progra-
mowanego regulatora przedstawionego na rys. 12.4. W tym regu-
latorze zmiana ci$nienia pierwotnego pi jest kompensowana
zmiang powierzchni otworu dltawiacego, ktéry jest powiekszany
w miare uptywu czasu przez przesuwajgcy sie w prawo ttoczek 1
Potozenie ttoczka reguluje wyptyw cieczy hamujagcej przez kali-
browany otwor 5. Powazng wadg tej konstrukcji jest koniecznosé
doswiadczalnego dobierania ksztattu otworu dtawigcego.

12.2. PRZETLACZAJACY SYSTEM ZASILANIA

W przettaczajgcym systemie zasilania elementem podajgcym
materiat pedny jest pompa, natomiast elementem napedzajgcym
pompe: turbina osiowa lula promieniowa. Napedzanie turbiny
realizuje sie w przypadku silnikow strumieniowych lub pulsacyj-
nych za pomocg sprezonego, do cisnienia odpowiadajgcego pred-
kosci lotu, powietrza atmosferycznego, natomiast w przypadku
silnika rakietowego za pomocg gorgcego gazu uzyskiwanego naj-
czesciej z zimnej reakcji nadtlenku wodoru (patrz podroz-
dziat 4.17). Prostej konstrukcji systemu ciSnieniowego system
przettaczajacy przeciwstawia nastepujace zalety:

— lekkos$¢ zbiornikéw i mate wymiary gabarytowe turbo-
pompy, . . . . o

— mozliwoS$¢ przettaczania dowolnie duzych wydatkow cieczy,

— duzg podatno$¢ dziatania, mozliwg do zrealizowania przez
zmiane predkos$ci obrotowej pompy.

12.2.1. Charakterystyka pompy
Teoretyczny przyrost cisnienia, jaki mozna uzyska¢ w pompie,

okre$la sie za pomocg rownania Eulera (rys. 12.5)
Apt— o (u2v2cos a2— Ui Vi cos nx)

Przyjmujac, ze katy i fc rdwnajg sie 90°, otrzymuje sie duze
uproszczenie tego réwnania
Apt— qu22
gdzie: g — gestos¢ cieczy tloczonej,

u2= 50 -r- 80 m/sek — predko$¢ obwodowa wirnika pompy.
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Cisnienie rzeczywiste tloczenia wyniesie
APrz = VPdpt

gdzie: > — sprawno$¢ manometryczna pompy, rowna w poblizu
punktu najwyzszej sprawnosci 0,45 -r- 0,55.

Rys. 125. Schemat dziatania pompy

Wydatek pompy

G= 2nr2l2vr2 [12.3]
gdzie: vi2— 2 -f- 4 m/sek — predko$¢ promieniowa na zejsciu
z wirnika.

Moment przytozony na wirniku okresla réwnanie
Mp— o0Gr2v2cos a2

Moc uzytkowa

wiki i _
60r 100 o_; Nu= Glprr
oraz sprawno$¢, okres-
50 - 80 05 lona jako stosunek mo-
cy uzytkowej do mocy
40 - PO 04 na wale
K- .
- 40 03 y= M
' NV
C*
A 20- 20 \ N\ 2 dqpeinjajq komplet
wielkosci charakteryzu-
10- 0 jacych prace pompy.
Charakterystyke ty-
powej pompy przedsta-
0 2 4 6 8 10Gdenfek] wiaja wykresy na rys.
Rys. 12.6. Charakterystyka pompy 126.1
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W celu unikniecia zjawiska kawitacji nalezy ciecz pompowang
doprowadza¢ do wlotu pompy z pewnym cisnieniem wiekszym
od granicznego.

CisSnienie to mozna uzyska¢ przez zastosowanie:

— nadcis$nienia wstepnego w zbiornikach;

— pompy wstepnej, najczesciej Slimakowej (rys. 12.7);

— ezektora ustawionego w przewodzie doprowadzajagcym ciecz
do pompy, zasilanego cieczg otrzymywang z upustu (rys. 12.8).

r pompy

1

Rys. 12.8. Szkic ezektora podwyzsza-
jacego cisnienie wlotowe w pompie

12.2.2. Charakterystyka turbiny

Naped pompy odbywa sie za pomoca turbiny spalinowej. Sche-
mat przyktadowego rozwigzania tego zagadnienia przedstawiono
na rys. 12.9. W rozwigzaniu tym dodatkowa komora spalania

Rys. 12.9. Schemat zasilania za pomocg turbopompy:
V — zawory, p — pompy, F — filtry, D — rozdzielacze

spetnia role wytwornicy spalin do napedu turbiny osiowej. Tur-
bina napedza pompe paliwa oraz pompe utleniacza. Jezeli pomoc-
nicza komora spalania zasilajgca turbine korzysta z tego samego
materiatu pednego, co i komora gtéwna, to trzeba obnizy¢ tempe-
rature konca spalania za pomocg wtrysku wody. W tym przy-
padku turbina napedza jeszcze trzecig pompe, a mianowicie pom-
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Przekréj krytyczny dyszy
TP oo

Palm
Utleniacz

Chlodzivo

Hylot z turbiny P p} v,

Rys. 12.10. Schemat turbiny akcyjnej stosowanej w technice
rakietowej do napedu pomp

pe wody. Stosowane w technice rakietowej turbiny sg przewaznie
typu akcyjnego (rys. 12.10). Poszczeg6lne wielkoSci charaktery-
zujace te turbine sg okreSlone nastepujagcymi réwnaniami:

— sprawnos$¢ turbiny

2u(vxcos §  v2cos a2) [12.4]

— moment napedzajacy
Mr = RSrqr (ui cos ai + v-i cos a2

fzR: T = BLt
gaz q we
Ft — przekréj krytyczny dyszy,
Po — cisnienie panujace w wytwornicy spalin,
wc — predko$¢ charakterystyczna materiatu pednego za-
silajgcego turbine.

12.2.3. Wspoitpraca turbiny z pompa

Ze wzgledu na prostote uktadu zasilajgcego we wszystkich nie-
mal rozwigzaniach konstrukcyjnych pompe montuje sie bezpo-
Srednio na wale turbiny. Uktad taki nie jest oczywiscie optymal-
ny z punktu widzenia sprawnosci i wsp6ipracy obu tych zespotdw.

Charakterystyki turbiny i pompy wyrazone w postaci zmiany
momentu obrotowego w wyniku zmian predkosci obrotowej
przedstawia rys. 12.11. Charakterystyka turbiny jest hiperbolg,
natomiast pompy — parabolg. Obie te krzywe przecinajg sie pod
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bardzo matym katem, w zwigzku z czym stateczno$¢ uktadu jest
zta. W celu zaradzenia temu na przewodzie tgczacym pompe
z wytwornicg wstawia sie zawdr
przelewowy utrzymujacy state cis-
nienie podawania. Cisnienie to zo-
staje osiggniete w punkcie B cha-
rakterystyki turbiny, ktory odpo-
wiada mniejszym predkosciom
obrotowym od obliczeniowych

I— = a< 1, gdzie nO— predkos$¢
\»0
obrotowa obliczeniowa).

Przy wzroscie predkosci obroto-

wej n stale utrzymujace sie cis$nie-

a 1 Hfc nie w generatorze wywotluje ta-

- godny spadek momentu, co powo-

yS" z pompgdCa Ur in> duie przeciecie sie charakterystyki

turbiny OABP z charakterystyka

pompy O' AP w punkcie P pod duzym katem. Zwieksza to
znacznie stateczno$¢ pracy turbopompy.
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