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PREVLAKE

Prevlake sluZze za oblaganje podova. Proizvode se u obliku
smotaka velike povrSine ili manjih plo€a. Sastav prevlaka je
vrlo raznolik i ovisi 0 namjeni prostorije. One se lijepe, napinju
ili polazu na ravnu, glatku, suhu podlogu koja je zasti¢ena od
vlage. Upotrebljavaju se razliCite vrste prevlaka, pa se razlikuju
prevliake od linoleuma, gumene prevlake, prevlake od poli(vinil-
-klorida) i tekstilne prevlake.

Linoleum. Trake linoleuma Siroke su do 2m, a duge do
30 m. lzradene su od linoksina, plutnog ili drvenog bradna,
smole i pigmenata. Ta se masa nanaSa na juteno pletivo i
suSi duze vremena u toplim komorama. Debljina je linoleuma
1,7--*7mm. Linoksin nastaje oksidacijom lanenog ulja, i to pri-
rodno i sporo (Waltonov postupak), ili umjetnom brzom oksi-
dacijom (Taylorov postupak). Zbog toga postoje dvije vrste
linoleuma: Waltonov linoleum, koji ima glatku, jednobojnu ili
visebojnu povrsinu, i Taylorov linoleum, koji ima jednobojnu,
hrapavu povrsinu i sadrZzi mnogo grubo mljevenog pluta. Li-
noleum se lijepi na masivhu podlogu ljepilom od S3elaka i
kopala, koji su rastopljeni u S$piritu, ili neoprenskim ljepilom,
a na drvo ljepilom od dekstrina. Trake se lijepe okomito na
stijenu s prozorima, a na dodiru sa zidom postavlja se drveno
nisko podnoZje, ili se uz zid izvede uZljebina i linoleum se
uzdigne, pa se sudar sa zbukom prekrije drvenim ili metalnim
pruti¢éima. Linoleum je elastican, priguSuje zvuk, otporan je
prema troSenju i teSko je upaljiv. Zbog proizvoda oksidacije
lanenog ulja uniStava bakterije i klice. Ne podnaSa mineralna
ulja.

Gumeni pod. Prevlake od gume proizvode se od sintetskog
ili prirodnog kaucuka, mljevenih mineralnih dodataka i pigme-
nata. Proizvode se u trakama Sirine do 2m, duljine do 15m,

debljine 2 --5mm, izuzetno 10 mm, ili u plo¢ama debljine do
12 mm. Masa se uvalja na podlogu od gustog pletiva u jednom
sloju, ili bez pletiva u dva sloja. PovrSina moze biti glatka ili

rebrasta, jednobojna ili visebojna. Podloga za gumeni pod ne
smije biti od magnezita, a betonska podloga mora se premazati
bitumenskom emulzijom. Polaganje, te izradba uglova i uZlje-
bina jednaka je kao za pod od linoleuma. Lijepi se ljepilom
od kopalne smole ili specijalnim ljepilima. Gumene prevlake su
elasti€ne, trajne, priguSuju zvuk i dobri su elektri€ni izolatori.
Ne podnose ulja ni viSe temperature.

Prevlaka od poli(vinil-klorida) (si. 18) proizvode se na osnovi
poli(vinil-klorida) kao veziva uz dodatak punila, stabilizatora,
omekSivaca i pigmenata u obliku traka Sirine do 2 m, duljine do
20m, debljine 1,5-+-3mm, ili u obliku plo¢a veli¢ine do
50 x 50 cm. One su jednoslojne i viSeslojne na podlozi od jute,
pusti i pluta ili bez podloge, sa sjajnom ili mutnom povrSi-
nom. Vmilazbestne plo¢e (JUS U.F3.060, JUS U.M9.101) sadrze
azbest kao punilo. Lijepe se ljepilima na osnovi vinilnih i neo-
prenskih smola. Neravna podloga mora se prethodno izravnati
masom za izravnanje. Polaze se na temperaturi viSoj od 10 °C.

SL 18. Pod od prevlaka (linoleum, guma, PVC). 1 pre-

vlaka, 2 cementna glazura, 3 armiranocementna pod-

loga, 4 toplinska izolacija, 5 armiranobetonska podloga,

6 zastitni cementni namaz, 7 hidroizolacija, 8 betonska
podloga

Tekstilne prevlake su razliiti tekstilni proizvodi od biljnih
ili Zivotinjskih vlakanaca (kokos, manila, sisal, pust i si.) od
sintetskih vlakanaca (perlon, najlon, malon i si.) ili od njihovih

PODOVI — POGONSKI

SISTEMI LETELICA

kombinacija. Proizvode se u obliku traka Sirine do 4m, duljine
do 30m, u obliku sagova, te plo¢a veli¢ine do 100 x 100 cm.
Za polaganje tekstilnih prevlaka podloga mora biti ravna, glatka
i suha. Prevlake od tekstilnih traka medusobno se sasiju,
napnu i u€vrste uz rubove posebnim mjedenim vijcima, a trake
od sintetskog materijala redovito se lijepe neoprenskim ljepilom,
ili ljepilom na osnovi poli(vinil-acetata). PloCe se polazu u suho i
bez ljepila. Sintetske tekstilne prevlake vrlo su dobra zvucna i
toplinska izolacija, ali se u toploj i suhoj prostoriji naelektri-
ziraju i privlaCe praSinu koja lebdi u zraku. Elektricno praz-
njenje postize se uzemljenjem prevlake pomocu bakrene Zice ili
aluminijskih folija postavljenih ispod prevlake.

LIT.: Z. Vrkljan, Gradevne konstrukcije Il. Sveuciliste u Zagrebu,
Zagreb 1963. — D. Smiljani¢, Arhitektonske konstrukcije. Univerzitet u Sara-
jevu, Sarajevo 1965. — Ai. Mittag, Baukonstruktionslehre. Verlag Bertelsmann,
Giitersloh 1970. — V. Kamenarovi¢, Podovi. Izdavacko poduze¢e Rad, Beo-

grad 1972. — B. Peuli¢, Konstruktivni elementi zgrada. Tehni¢ka knjiga,
Zagreb 1975. — H. Schmitt, Hochbaukonstruktion. O. Maier Verlag, Ravens-

burg 1975.
Z. Vrkljan

POGONSKI SISTEMI LETELICA sluze za stva-
ranje potisne ili vucne sile potrebne za let letelica. Takav se
pogonski sistem sastoji od motora kao izvora propulzivne snage,
zatim opreme, nosaCa i komandi motora, te organa koji snagu
motora pretvaraju u potisak.

Osnovni zakoni i Cinioci propulzije. Namena je propulzora
letelice da proizvodi pogonsku silu koja ¢ée, savladujuéi otpore,
omoguciti letenje letelice. Veé prema uzajamnom dejstvu i
odnosu pogonskih, tj. aktivnih, i otpornih, tj. pasivnih sila, letelica
moze menjati ili odrzavati konstantnu brzinu kretanja. Odnos
aktivnih i pasivnih sila zavisi ne samo od konstrukcijskog
reSenja sistema propulzor—Iletelica ve¢ i od radnog rezima pro-
pulzora i letnog rezima letelice.

Kod mlazne propulzije javlja se u sistemu propulzor—Ilete-
lica radno-propulzivni fluid kao posrednik koji dejstvo izvora
pogonske energije prenosi na ceo sistem. Zato kompletan pro-
pulzivni sistem obuhvata ne samo propulzor veé¢ i radno-propul-
zivni fluid, Cijim se sadejstvom stvaraju aktivne pogonske sile,
potrebne za savladivanje otpora letenja.

Mlaznu propulziju mozZe ostvariti svako telo kroz fluid bilo
kakve gustine, pa ¢ak i u potpunom vakuumu, izbacivanjem
mlaza propulzivne materije (fluida) suprotno smeru letenja brzi-
nom obavezno veéom od brzine letenja letelice. Time se ostva-
ruje kretanje tela pod dejstvom pozitivnih propulzivnih sila:
sila pritisaka i trenja na spoljnim i unutradnjim povrSinama tela
propulzora. Unutradnje i spoljne sile nastaju kao rezultat unu-
tradnjih energetskih zbivanja, u kojima se radni fluid tokom
energetskih promena (prvenstveno zagrevanja) energetski oboga-
¢uje da bi se konacno, kroz termodinamicki proces Sirenja u
termickim propulzorima, ubrzavao i stvarao reaktivnu silu po-
tiska. Potisna sila (potisak), nastala ubrzavanjem propulzivnog
fluida, sledi Il i Il Newtonov zakon (tj. zakon koli¢ine gibanja
i zakon akcije i reakcije).

Kad se isklju€i sila gravitacije na telo koje se kreée kroz
gasnu sredinu, pored propulzivne sile pogonskog sistema, dej-
stvuju jo§ i aerodinamicCki otpori sredine. To je telo dakle
izlozeno dejstvu (si. 1): spoljnog otpora Fx, tj. aksijalne kom-
ponente sila pritisaka gasne sredine na spoljne povrSine obloge
propulzivnog tela Ss, unutraSnjeg potiska Fun ili aksijalne re-
zultante sila dejstva fluida na unutraSnje povrSine tela Sun i
efektivhog potiska Fe= Fun—Fx.
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SI. 1 Shema dejstva mlaznog propulzora
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Za razvijanje unutraSnjeg potiska, kroz unutradnje energet-
ske preobraZaje u sistemu, merodavan je unutradnji mlaz, kao
onaj deo priticuéeg vazduha koji prolazi kroz ulazni, a izlazi
kroz izlazni otvor sistema, bez obzira da li je pri tom njegova
masa nepromenjena. S obzirom na to da energetske promene
tako defmisane unutra$nje struje radno-propulzivnog fluida po-
¢inju ve¢ ispred ulaza, a dovrSavaju se iza izlaza, to se kao
kontrolni preseci te struje smatraju pocCetni ili nulti presek AO
ispred ulaza i zavrdni presek Az iza izlaza, u kojima su pritisci
unutradnje struje i spoljne sredine jednaki: pO= pa= pz. Tako
je unutradnja struja omedena po€etnim i zavrSnim presecima,
zatim delimi¢no omotacima spoljne sredine S'si S"sod pocetnog
preseka AO do ulaznog preseka An, odnosno od izlaznog pre-
seka Aido zavrdnog preseka Az, a najveéim delom zidovima
obloge Sun. Smatra se da na boc€ne povrSine unutraSnje struje
izvan otvora S's i S" dejstvuju dopunske sile otpora AFXi
potiska AFun, kao aksijalne rezultante sila dejstva okolne sre-
dine, odnosno unutra$nje struje na te povrsine. Karakteristi¢ni
parametri unutradnje struje u pocetnom preseku jesu: pritisak
pO, temperatura TOi relativna brzina f)0,au zavrSnom preseku:
pz, Tz i vz. Budué¢i da se moZe usvojiti AFx= AFun, to je
efektivni potisak:

Fe= (FUB+ + F j-(F x+AFj. o

S poznatom sumom spoljnih sila Fx+ AFx nalazi se suma
unutradnjih sila Fun+ AFun iz jednacCine koliCine kretanja za
fluid izmedu pocetnog i zavrSnog preseka u odredenom vre-
menu t, ili unutradnjih sila izmedu ulaznog Aui izlaznog A {pre-
seka sistema. Buduéi da je, prema Il Newtonovu zakonu,
koli¢ina kretanja u jedinici vremena ravna proizvodu masenog
protoka tii i brzine fluida v, bice:

Fa,+ AFan= (Mv+ Mg)yz- M wO - - )
odnosno:
Fu= (Mv+ Mgju; - Myvu+ (piA; - puAu),

gde indeksi v i g oznaCuju vazduh, odnosno gorivo. Ako se

suma spoljnih otpora zanemari ili uklju¢i u otpore aviona,
dobija se kineticki ili univerzalni potisak sistema:
Fk=(Mv+ MJvz-M wv0. (4)

Taj je potisak ostvaren samo promenom koli€ine kretanja
unutradnje struje, pri ¢emu se brzina struje u poCetnom preseku
izjednacuje s brzinom kretanja sistema, odnosno letenja letelice,
Vg = —~Ea; brzina radno-propulzivnog fluida u zavrinom pre-
seku moze biti istovetna s aksijalnom brzinom mlaza na izlazu
sistema, pod uslovom da se zavrdni presek mlaza uglavnom
poklapa s izlaznim presekom propulzora, Az= Ax §to je ostva-
reno kad su pritisci mlaza i spoljne okoline na izlaznom otvoru
jednaki. lzraz (4) za kineticki potisak vazi za sve tipove pro-
pulzora kojima kroz ulaz propulzivni fluid prodire brzinom vO0,
a na izlazu istiCe brzinom V= vm.

Priroda i svojstva radno-propulzivne materije imaju vrlo
snazan uticaj na konstrukciju i radna svojstva raznih propul-
zivnih sistema. U vazduhoplovstvu se propulzija postize sadej-
stvom propulzora i pretezno gasovitog fluida (goriva, vazduha
i proizvoda njihova sagorevanja), Sto je karakteristiCno za
takozvane hemijske propulzore, dok je u vanzemaljskim ili
kosmickim (nehemijskim) propulzorima radno-propulzivna ma-
terija sasvim druge prirode i svojstava.

U hemijskim toplotnim propulzivnim sistemima energetske
se promene fluida postizu kroz manje ili vise procesa, ali uvek
polaze¢i od osnovnog procesa sagorevanja ili oslobadanja
latentne energije goriva. Prema tome, posrednik izmedu pro-
pulzora i letelice je kombinacija radne materije (goriva plus
oksidatora) i propulzivnog fluida. Radnu materiju karakterisu
sposobnost oslobadanja latentne energije u procesu sagorevanja
i mogucénost hemijsko-fizickih i energetskih promena kroz ceo
propulzor. Pojam propulzivna materija odnosi se na fluid ubrza-
van dejstvom propulzora, odnosno procesima u propulzoru, u
cemu postoje bitne razlike izmedu hemijskih i nehemijskih pro-
pulzivnih sistema. U nekim sistemima postoje osetne razlike u
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svojstvima, ponaSanju i dejstvu radne i propulzivne materije, a
ima i sistema u kojima ista materija ima i radnu i propulzivnu
ulogu. Stepen i priroda razlika izmedu radnog i propulzivnog
fluida uticu na konstrukcijska i funkcionalna svojstva propul-
zivnih sistema. U nehemijskim propulzorima te su razlike uglav-
nom ili vrlo malene ili ne postoje, jer ista materija, iako
promenljivog agregatnog stanja tokom energetskih procesa,
ima i radnu i propulzivnu ulogu, ali je i u tim sistemima
agregatno stanje pogonske materije u najuzoj vezi s tipom
propulzivnog sistema.

Dejstvo hemijskih propulzivnih sistema pociva na dva osno-
vna energetska sistema: strujanju i sagorevanju, i njihova je
efikasnost i uskladenost od prvorazrednog znacenja za radna
svojstva propulzora i letna svojstva letelice. Prema tome, he-
mijski propulzivni sistemi su strujno-toplotne masine u kojima
su sve energetske promene, poev od energije goriva pa do
energije propulzivnog mlaza, podvrgnute zakonima strujanja i
sagorevanja. Nehemijski, a to su pretezno kosmicki propulzivni
sistemi, samo delimi¢no podleZzu tim zakonima, a neki medu
njima ostvaruju propulziju na drugim principima, odnosno
energetskim procesima.

Ostvareni potisak u bilo kom propulzivhom sistemu naj-
vazniji je Cinilac performansi, jer od potiska najneposrednije
zavisi propulzija. Naime, potisak mora da bude jednak ili veci
od sila otpora kretanja, tj. aerodinamickih i gravitacionih sila
otpora, dok je vreme dejstva potiska sporedniji Cinilac u ze-
maljskim propulzorima, ali je vazan za ukupnu potroSnju po-
gonskih materija, odnosno za radijus dejstva letelice. Radijus
dejstva zemaljskih letelica relativno je malen, a u vanzemaljskim
sistemima mnogo je veéi, $to zahteva veoma dugo vreme dejstva
propulzora. U vezi s tim pogodno je izrazavati performanse
svih sistema proizvodom potiska i vremena dejstva (impulsom)
umesto samo potiskom. Tako se izraz (4) za kinetiCki potisak
zemaljskih hemijskih sistema mozZe preinaliti u:

) Fkt = (Mv+ Mg) vM yO0 . O]

Iz izraza (5) vidi se da treba troSiti velike mase pogonske
materije Mv+ Mg, uz §to veéu brzinu izbacivanja propulzivnog
mlaza vmi u Sto duZzem vremenu, da bi se postigao odredeni
potisak. PoSto je brzina mlaza vmhemijskih pogonskih materija
ograni¢ena dozvoljenim radnim temperaturama i relativno ma-
lom koncentracijom energije u gorivima, to se dovoljno visoki
potisci u toku dugog vremena dejstva mogu ostvariti samo
poveéanjem mase pogonske materije, Sto postavlja nove pro-
bleme i ogranienja u vezi s nosivoS¢u i veliC¢inom letelice.
Vaznost mase pogonskih materija iziskuje da se performanse
prikazuju specificnim potiskom, tj. potiskom po jedinici ma-
senog protoka radno-propulzivne materije (potrosnje):

za aspiracione sisteme: Fs = — F = VOV_ 6)
Mv+ Mg p+ 1
ket | F F @
za raketne propulzore: QS — — = vm,
prop LR vrev

gdeje p = MJMg, a Mo protok (potrodnja) oksidatora. U oba
slucaja specifi€ni potisak ima dimenziju brzine i njegovo po-
ve€anje je moguce porastom brzine mlaza, a u aspiracionim
sistemima jo$ i preko odnosa protoka vazduha i goriva. lzuzetno
za raketne hemijske i nehemijske propulzivne sisteme upo-
trebljava se pojam jedini¢nog ili specificnog impulsa:

gde je G masa utroSene pogonske materije u vremenu t. Jedi-
niéni impuls ima dimenziju vremena i zavisi od istih ¢inilaca od
kojih i njemu srazmema brzina mlaza vm. Vidi se da je, za
postizanje veoma dugog vremena dejstva propulzora, potrebna
vrlo velika brzina mlaza, uglavhom nedostizna za danasnje
hemijske propulzore. To je razlog §to se za kosmicku propulziju,
s mnogo duzim vremenima dejstva, umesto hemijskih goriva
pribegava novim izvorima osnovne energije, a umesto termo-
dinamickog procesa Sirenja, novim principima ubrzavanja mase.
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Podela propulzivnih sistema letelica. U podeli mlaznih pro-
pulzora, poCev od klasi¢nih pa preko danas opS3te primenjivanih
propulzora sve do propulzivnih sistema blize i dalje buduénosti,
postoje vrlo razli¢iti kriterijumi, razli¢itog znacenja i obima.

Najopstiji, mada ne i najéeSée primenjivani, jeste kriteri-
jum prema misiji letelica: da li je letelica namenjena za le-
tove oko Zemlje, do blizih i daljih planeta ili kroz kosmicka
prostranstva, Sto daje podelu na zemaljske i kosmicke letelice.
Takva se podela prilicno dobro slaze s podelom prema izvo-
rima osnovne energije, tj. na hemijske i nehemijske propulzivne
sisteme. Dok su nehemijski propulzori predodredeni za kos-
micke misije, dotle su hemijski ogranieni na zemaljske misije,
iako se u novije vreme pojavljuju i neki nehemijski propulzori
za letove oko Zemlje.

Zemaljski hemijski propulzori podlezu Siroj podeli prema
tipu i naCinu obezbedenja potrebnog oksidatora za hemijske
reakcije i propulzivnog fluida za stvaranje potisne sile. Takva
podela istiCe dve jasno izdvojene grupe propulzora: aspiracione
i autonomne. Prvi dobavljaju potreban oksidator i propulzivni
fluid iz atmosfere usisavanjem vazduha, dok ga drugi, raketni
propulzori nose sa sobom. Aspiracioni propulzori dalje se
svrstavaju na kompresorske i beskompresorske, prema tome da li
za neophodno sabijanje vazduha upotrebljavaju kompresor
(elisna i turbinska varijanta) ili umesto kompresorskog sabijanja
primenjuju dinamicki princip direktnim pretvaranjem kineticke
u potencijalnu energiju (dinamicka varijanta).

Prema broju struja radnog i propulzivnog fluida u aspira-
cionim propulzorima postoji razvrstavanje na jednostrujne i
dvostrujne tipove:jednostrujnim pripadaju turbinski i dinamicki
propulzori, a dvostrujnim elisni (klipna i turbinska varijanta)
i dvostrujni turbomlazni propulzori. Takvo se razvrstavanje
dobro podudara s razvrstavanjem prema poloZaju struje pro-
pulzivnog fluida s obzirom na propulzor: s unutraSnjom (top-
lom) i spoljnom (hladnom) propulzivnom strujom i primerenim
procesima ubrzavanja fluida. Klipnoelisni propulzor je tipi¢an
primer sadejstva unutra$njih energetskih procesa u klipnom
motoru i spoljnih propulzivnih sila na elisi, odnosno sadejstva
radnog (toplog) fluida u motoru i propulzivnog (hladnog) fluida
na elisi. To uglavnom vazi i za kombinaciju gasne turbine i
elise u turboelisnoj varijanti. Bez obzira na izvor pogonske
energije za elisu, obe varijante elisnih propulzora, klipna i
turbinska, spadaju u grupu sa spoljnim propulzivnim fluidom,
iako turbinska varijanta spada pre u kombinovanu grupu. Na-
suprot grupi sa spoljnim propulzivnim fluidom stoji grupa s
unutranjim propulzivnim fluidom, Sto je i odlika jednostrujnih
propulzora. Zajednicko obema grupama jeste unutradnji termo-
dinamicki proces oslobadanja toplotne energije goriva u prvoj
fazi i ubrzavanja propulzivnog fluida u drugoj, zavrénoj fazi
unutrasnjih zbivanja.

Svakako je najpoznatiji i najlogi¢niji kriterijum i metod
podele propulzivnih sistema prema izvoru i vrsti osnovne ener-
gije. Tako toplotnoj grupi pripadaju propulzori koji kao osnovnu
ili izvornu energiju koriste hemijsko-toplotnu i nukleamo-
-toplotnu energiju. Svi su ostali postoje¢i, a naroCito bududi
propulzivni sistemi bilo na termoelektricnom ili samo elek-
tricnom principu, ili su specijalni tipovi koji pripadaju opStoj
grupi kosmickih propulzivnih sistema.

HEMIJSKI PROPULZORI

Od svih zemaljskih hemijskih propulzora aspiracioni pro-
pulzori su zasad najbrojniji. Postoje tri glavna tipa aspiracionih
propulzivnih sistema: klipnoelisni, turboelisni i turbomlazni.

KLIPNOELISNI PROPULZIVNI SISTEM

Klipnoelisni propulzor je propulzivna grupa sa dve kon-
strukcijski i funkcionalno posebne radne jedinke: klipnim mo-
torom i elisom. Zadatak je klipnog motora da proizvodi samo
mehanic¢ku energiju potrebnu za pogon elise. Dejstvom elise
ubrzava se vazduh kao propulzivni spoljni fluid, i tako stvara
potisna ili vu¢na sila elise. Ta je sila, kao i kod ostalih mlaznih
propulzora, rezultat porasta koli¢ine kretanja vazduha kroz
polje elise:
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FE= M >m- p0), 9)

gde su: Mv maseni protok vazduha kroz polje elise, vm brzina
vazduha na izlazu, a vObrzina na ulazuelise (brzina letenja).
Prema tome, elisa je propulzivni, a klipni motor radni ili po-

gonski element za elisu.
M. Vuji¢

Prve letelice sa klipnoelisnim propulzivnim sistemom bili su dirizabli.
Francuz Henri Giffard konstruisao je 1852. god. malu parnu masinu i ugradio
u dirizabl kojim je uspeSno preleteo od Pariza do Trappesa. Giffardova parna
masina snage 2,2 kW i mase ~ 159 kg, skupa sa parnim kotlom, pogonila je
elisu koja je pokretala dirizabl brzinom od 11 km/h. Godine 1872. Austrijanac
Paul Hanlein konstruisao je dirizabl s Lenoirovim gasnim motorom specifi¢ne
mase 125 kg/kW, i to je uvazduhoplovstvu bila prva primena motora s
unutradnjim sagorevanjem. U Francuskoj su braca Tissandier 1883. god. prvi
primenili za pogon diriZabla elektromotor napajan iz akumulatorske baterije.
Taj je elektromotor imao snagu 11 kW, a skupa s akumulatorskom baterijom
masu 244 kg/kW. Ve¢ sledee, 1884. god. Renard i Krebs su za svoj dirizabl
La France konstruisali savrseniji elektromotorni propulzivni sistem snage
6,7 KW i specifitne mase 79 kg/kW. Nemac Wolfert je 1888. god. prvi upotrebio
za propulziju dirizabla 1-cilindarski benzinski klipni motor snage 1,5 kW. Bilo
je i predloga da se za propulziju dirizabla upotrebi motor na komprimirani
vazduh, ali prakti¢no reSenje tog predloga nije nikad ostvareno.

SI. 2. Klipni motor aviona bra¢e Wright (1903. god.)

Za propulziju prvog aviona, koji je uspeSno poleteo 17. decembra 1903.
god., braéa Wright i njihov mehani¢ar Ch. Taylor konstruisali su benzinski
klipni motor slican danasnjim automobilskim Ottovim motorima (si. 2); imao
je 4 cilindra u jednoj liniji, hladenje vodom i vazduhom, razvijao je snagu
od 9 kW, a specificna masa motora bila je ~9kg/kW. Iste je godine Ch.
M. Manly konstruisao za Langleyev avion Aerodrome klipni 5-cilindarski zvez-
dasti motor snage 39 kW i specificne mase od samo 1,78 kg/kW (si. 3), ali
let tog aviona nije uspeo jer je nalin poletanja bio pogresno resen.

SI. 3. Avionski zvezdasti motor Ch. Manleya (1903. god.)

Prvi avionski klipni V-motor, koji je imao 8 cilindara, snagu 37 kW i
specifitcnu masu samo 1,34kg/kW, konstruisao je 1905. god. Francuz Leon
Lavavasseur. Po koncepciji je Lavavasseurov motor bio ispred svog vremena;
imao je direktno ubrizgavanje goriva i hladenje vodenom parom, ali tadadnja
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masinogradnja nije mogla obezbediti potrebnu preciznost izvedbe, pa taj motor
nije bio dovoljno pouzdan u pogonu i ubrzo su ga potisnuli jednostavniji i
pouzdaniji avionski motori. U Francuskoj su 1908. god. bra¢a Séguin poceli
serijsku proizvodnju laganog, jednostavnog i veoma pouzdanog avionskog
zvezdastog motora Gnome sa 5 cilindara, snage 37 kW i specificne mase
1,22 kg/kKW (si. 4). Gnome je odmah postao najpopularniji evropski avionski
motor, pa se po licenci proizvodio i u Engleskoj, Nematkoj i Svedskoj, broj
cilindara je poveéan na 7, pa na 9, i konatno na 2x7 cilindara u dvo-
strukoj zvezdi. Pred prvi svetski rat medu znacajne uspehe u konstrukciji
avionskih Kklipnih motora spadaju francuski Renaultov 8-cilindarski V-motor od
60 kW s vazdu$nim hladenjem i reduktorom broja obrtaja (1910. god.), engleski
RAF V-motori sa 8 i 12 cilindara snage do 194 kW (1913. god.) i nemacki
veoma robusni, vodom hladeni 6-cilindarski linijski motori snage do 200 kW,
koje su proizvodile firme Mercedes, Maybach, BMW, Benz i Daimler.

CcT

Sl. 4. Avionski zvezdasti motor Gnome braée Séguin (1908. god.)

Za vreme prvoga svetskog rata u zaraenim zemljama proizvodili su se
najvise avionski zvezdasti motori tipa Gnome, ili neki veoma sli¢ne kon-
strukcije, sa snagom 60-170kW i specificnom masom 1,2+e18 kg/kW, pa je
do 1917. god. takve motore imalo ~80% svih borbenih aviona zaraéenih
strana. U Engleskoj je 1914. god., prema Mercedesovu automobilskom motoru,
konstruisan snazan avionski 12-cilindarski V-motor Rolls-Royce Eagle od
268 kW i specifit(ne mase ~Il,4kg/kW (si. 5). Medu uspele konstrukcije
snaznih avionskih motora tog vremena spada i 12-cilindarski V-motor Hispano-
-Suiza od 224 kW, koji se proizvodio u Engleskoj, Francuskoj i SAD, ali
najuspelijim se smatra veoma jednostavan 12-cilindarski V-motor American
Liberty snage ~300kW i specificne mase 1,29 kg/kW, koji je 1916. god.
konstruisala firma Packard za ratno vazduhoplovstvo SAD. U Nemackoj su
BMW, Junkers, Benz i ostali fabrikanti snaZnijih avionskih motora nastavili
proizvodnju pred rat razvijenog i veoma pouzdanog 6-cilindarskog linijskog
avionskog motora snage 225 kW i specificne mase 2,1 kg/kW, dakle osetljivo
tezeg nego S$to su u to vreme bili engleski i ameritki avionski V-motori
slicnih snaga.

U periodu izmedu dva svetska rata avionski motori su se veoma brzo
usavrdavali. Ve¢ 20-tih godina naSeg stolea reduktor broja obrtaja motora
postao je redovan deo propulzivnog sistema aviona, sistemi hladenja i podma-
zivanja motora znatno su poboljsani, usavr$en je karburator tako da je mogao
odrzavati pravilnu smeSu goriva i vazduha nezavisno od promene shage i
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visine leta, uveden je elektri¢ni starter motora, pojavili su se prvi avionski
motori s kompresorom, a preciznost izrade elemenata motora i kontrola kvali-
teta materijala osetno su povecani.

12-cilindarski V-motor Rolls-Royce Eagle snage 268 kW
(1914. god.)

SI. 5. Avionski

Sl. 6. Presek 9-cilindarskog zvezdastog motora Pratt & Whitney Wasp (1926. god.)
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U prvim godinama posle prvoga svetskog rata medu najuspednije engleske
avionske motore ubrajaju se Armstrong Siddeley Jaguar snage 300---335 kW
sa 14 cilindara u dvostrukoj zvezdi, opremljen kompresorom i reduktorom
broja obrtaja (1920. god.), 9-cilindarski vazduhom hladeni zvezdasti motor
Bristol Jupiter snage 300 kW, koji se proizvodio od 1920. do 1935. god., i
12-cilindarski vodom hladeni V-motor Rolls-Royce Condor snhage 485 kKW na-
menjen za teSke avione (1922. god.).

U SAD 20-tih godina naSeg stoleéa najvise su se proizvodili avionski
zvezdasti motori s vazdus$nim hladenjem. Veoma uspela konstrukcija bio je
5ee-9-cilindarski zvezdasti motor Wright Whirlwind snage 105- -224 kW, pa je
i avion Spirit of St. Louis, kojim je Ch. Lindbergh 1927. god. prvi uspesno
preleteo Atlantski okean, imao takav 7-cilindarski motor. Jedan od najpopu-
larnijih i najuspelijih zvezdastih motora svih vremena, 9-cilindarski Pratt &
Whitney Wasp (si. 6) snage 300 kW, konstruisan je 1925. god. i do 1960,
kad je proizvodnja tog motora prestala, izradeno je vise od 35000 takvih
motora.

Pocetkom 30-tih godina ameri¢ka firma General Electric konstruisala je
turbokompresor na izduvne gasove avionskog motora. Buduéi da se za pogon
turbokompresora ne troSi mehani¢ka energija motora, kao $to je to bhilo s
ranijim centrifugalnim kompresorima, to se primenom turbokompresora po-
vecala ne samo snaga nego i efektivni stepen korisnosti propulzivnog sistema,
pa je stoga turbokompresorski uredaj postao redovan pomocéni deo avionskih
motora veéih snaga. Primena turbokompresora, upotreba novih avionskih vi-
sokooktanskih goriva i novih konstrukcijskih materijala, te poboljSanja poje-
dinih mehanizama motora, kao §to je npr. bilo uvodenje cevastih ventila,
doprineli su da se pred drugi svetski rat snaga avionskih Klipnih motora
poveéa na ~750kW, a specifitna masa smanji na ~0,61 kg/kW.

U Nemackoj je 1935. god. firma Daimler-Benz konstruisala prvi avionski
Ottov motor s direktnim ubrizgavanjem goriva DB 600 (si. 7) sa 12 cilindara u
obrnutoj V-konfiguraciji, snage 514 kW, a 1938. god. poboljsani tip DB 601
snage 754 kW. Istovremeno je firma Junkers proizvela dva tipa prvih avionskih
Dieselovih motora Jumo 210 i Jumo 211 snage ~740kW. To su bili jedini
avionski Dieselovi motori koji su se proizvodili u velikim serijama, ali se
posle drugoga svetskog rata vide nisu primenjivali za propulziju aviona, iako
im je ekonomic¢nost bila veéa nego avionskih Ottovih motora.

SI. 7. DB-600, prvi avionski klipni motor sa direktnim
ubrizgavanjem goriva (1935. god.)

U Engleskoj je 1936. god. pocela proizvodnja 12-cilindarskog V-motora
Rolls-Royce Merlin snage ~670kW (si. 8), namenjenog za propulziju poznatih
lovackih aviona Spitfire i Hurrican. Motor je bio snabdeven turbokompresorom,
hladenje je bilo smeSom vode i etilen-glikola, a snaga mu je stalno povecavana,
pa je potetkom drugoga svetskog rata 1939. god. iznosila 768 kW uz specifi¢nu
masu 0,81 kg/kW, da bi potkraj rata 1945. god. narasla na 1364 kW uz
specificnu masu motora od 0,57 kg/kW. U periodu od 1939. do 1945. god.
proizvedeno je u Engleskoj vise od 150000 tih veoma uspelih avionskih
motora.

Pored motora Rolls-Royce Merlin, za vreme drugoga svetskog rata u Engle-
skoj su vode¢i motori bili Bristol Hercules, 14-cilindarski vazduhom hladeni

SIl. 8. Avionski 12-cilindarski V-motor Rolls-Royce Merlin (1939. god.)
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zvezdasti motor s cevastim ventilima snage ~1500kW, i Napier Sabre, 24-ci-
lindarski te€nos¢u hladeni H-motor snage 1640 kW. Medu najpoznatije avionske
motore koje su od 1939. do 1945. god. proizvodili u SAD za potrebe vojnog
i civilnog vazduhoplovstva, spadaju: 18-cilindarski zvezdasti motor Pratt &
Whitney Double Wasp (si. 9) snage 1340---2087 kW, koji se proizvodi jo$ i
danas za neke specijalne tipove aviona; 14-cilindarski motor sa 2x7 cilindara
u dvostrukoj zvezdi Pratt & Whitney Twin Wasp snage 895 -1490 kW, ugra-
divan u bombardere Consolidated B-24 Liberator; zvezdasti motor Wright
Cyclone snage 895+-1640 kW namenjen za bombardere Boeing B-17 i B-29
Superfortress, te Pratt & Whitney Wasp Major sa 28 cilindara rasporedenih
u Cetverorednoj zvezdi, snage iznad 2236 kW. U Nemackoj su za ratno vazdu-
hoplovstvo proizvodili veoma uspeSan zvezdasti motor BMW 801 shage
~1500kW, te 12-cilindarske V-motore Daimler-Benz DB 60S i 605, te Junkers
Jumo 211 i 213.

Konac drugoga svetskog rata znacio je i vrhunac razvoja velikih avionskih
klipnih motora, jer ubrzo posle rata, na podrucju velikih snaga, gasna turbina
i mlazni propulzori potisnuli su klipne motore s elisnim propulzorom. Avionski
klipni motori malih snaga i dalje su se razvijali, pa se jo$ i danas primenjuju

SI. 9. Avionski klipni motor Pratt & Whitney Double Wasp sa 18
cilindara u dvostrukoj zvezdi, snage 2087kW (1940. god.)

SI. 10. Lagani avionski 6-cilindarski linijski motor Teledyne Continental 10520A
sa direktnim ubrizgavanjem goriva, snage 212 kW

SI. 11. Avionski Wankelov motor firme Curtiss-Wright
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za propulziju malih sportskih aviona, aviona poljoprivredne avijacije, malih
sanitetskih aviona, helikoptera itd. To su veoma lagani i kompaktni zvezdasti
ili linijski motori (si. 10) s direktnim ubrizgavanjem goriva, reduktorom broja
obrtaja i Cesto s turbokompresorom, a imaju snagu 50--370kW. Danas su
glavni proizvodaci takvih laganih avionskih klipnih motora firme Avco
Lycoming i Teledyne Continental u SAD i nekoliko fabrika u CSSR, Poljskoj
i SSSR. Velik interes postoji da se za propulziju malih aviona primeni
Wankelov motor s rotiraju¢éim klipom (v. Motori s unutrasnjim izgaranjem,
TE 9, str. 54). Na razvoju avionskog Wankelova motora danas u SAD radi
firma Curtiss-Wright (si. 11) i vide firmi u Japanu i SR Nemackoj.

Redakcija
Klipni motor

Avionski klipni motor pripada grupi motora unutradnjeg sa-
gorevanja. To je uglavnom Ottov motor, poznat jo$ i kao ben-
zinski ili karburatorski motor, koji s Dieselovim motorom u
vazduhoplovstvu i automobilizmu obrazuje porodicu lakih
motora.

Avionski klipni motor, iako konstrukcijski i funkcionalno
skoro identi€an s automobilskim Ottovim motorom, s gledista
ostvarenih performansi nesumnjivo najuspjelija je varijanta
Ottova motora, ali nije i s glediSta ekonomicnosti izrade i
eksploatacije. O termodinami¢kom radnom ciklusu, stepenima
korisnosti i performansama Ottova motora v. Motori s unu-
tradnjim izgaranjem, TE 9, str. 1.

Performanse i karakteristike avionskog klipnog motora. Efek-
tivna snaga i specificna potroSnja goriva, pored obrtnog mo-
menta na vratilu, jesu glavni ¢inioci ili parametri performansi
motora. Efektivna snaga i obrtni moment su merila radne spo-
sobnosti, a specificna potroSnja goriva ekonomi¢nosti motora.

Efektivna snaga motora Pe prikazana je izrazom

Ps=Pe (10)
gde je pem srednji efektivni pritisak radne materije u cilindru
tokom jednog radnog ciklusa, \t ukupna radna zapremina svih
cilindara, n broj obrtaja. Do danas ostvarene vrednosti efek-
tivne snage Pe avionskih klipnih motora iznose izmedu 15 i
2500 kw.

Obrtni moment na vratilu MO= PJn u avionskim motorima
nema takvo znacenje kao u automobilskim, pa se retko upo-
trebljava za prikazivanje performansi.

Specifi€na potroSnja goriva bg= AfgYPe, gde je Md masa
goriva potroSena u jedinici vremena, najvemije je menlo eko-
nomicnosti rada motora i prvenstveno zavisi od stepena ko-
risnosti motora i kvaliteta goriva, a manje od koncepcije i
veli¢ine motora. Vrednosti su specificne potronje goriva izmedu
0,35 i 0,44 kg/(kW h).

Na glavne parametre performansi, efektivnu snagu Pei spe-
cifiCnu potrodnju goriva bg, radni rezim motora neposredno
utiCe preko broja obrtaja, a letni reZim posredno preko brzine
i visine letenja. Zato se snaga motora i specifiCha potrosnja
prikazuju kao funkcije od tri nezavisno promenljiva parametra,
tj. broja obrtaja, brzine i visine letenja u obliku karakteristika
motora.

Pri konstantnoj brzini i visini letenja, zavisnost snage i
potroSnje od broja obrtaja zove se prigudna karakteristika,
jer se priguSivanjem protoka smeSe kroz karburator pomodu
komandnog leptira menja broj obrtaja, a time i snaga, odnosno
specifiCna potroSnja (si. 12a). PriguSna karakteristika moze se

23

\ > = /2(2)

X APc=1(2)

SI. 12. Tipi¢ne karakteristike avionskog klipnog motora, a prigusna karakteri-
stika, b visinska karakteristika
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odnositi ili na punu efektivhu snagu Pe i odgovarajuéu spe-
cifinu potroSnju {spoljna karakteristika), ili na elisnu, odnosno
apsorbovanu snagu i odgovarajuéu potroSnju (unutrasnja ili
elisna karakteristika). Postojanje spoljne i unutradnje karakteri-
stike posledica je razlika izmedu pune i priguSene (elisom apsor-
bovane ili upotrebne) snage. Puna se snaga postize na vratilu
motora pri stalno punom otvoru leptira u karburatoru, tj. pri
maksimalnom punjenju smeSom, ali s promenljivim otporima
elise, dakle za razliCite elise. PriguSena snaga dobija se, za
jednu odredenu elisu s odredenim otporom, promenom prigu-
Senja u karburatoru, poev od najmanjeg broja obrtaja pri
najvecem priguSenju (rezim usporenog rada) pa do najveceg
broja obrtaja s punim otvorom leptira, tj. bez priguSenja (maksi-
malni reZim rada). Za svaku elisu konstantnog koraka, kojoj je
otpor karakterisan odgovaraju¢im koeficijentom otpora K, do-
bija se druga kriva priguSene snage prema zakonu Pe= Kn3.
Geometrijsko mesto tacaka maksimalnih rezima za razne
spoljne otpore, odnosno elise konstantnog koraka, bice kriva
pune snage. Za elise promenljivog koraka s konstantnom brzi-
nom obrtanja ne vazi ovaj zakon kubne parabole za apsor-
bovanu ili priguSenu snagu.

Pri konstantnom broju obrtaja i konstantnoj brzini letenja
zavisnost efektivne snage i specificne potroSnje goriva od visine
letenja zove se visinska karakteristika (si. 12b). Visinska ka-
rakteristika je takode vazna performansa avionskih motora, s
obzirom na to da tokom letenja avion moZe menjati osetno
visinu letenja, a time i snagu motora i potro$nju goriva. Uticaj
visine je izraZzen preko pada pritiska, temperature i gustine
spoljnog atmosferskog vazduha, a time i koli¢ine smeSe u cilin-
drima, Sto izaziva pad efektivne snage prema pribliZznom za-
konu:

Per = e f . (i)

gde je p pritisak, T temperatura, a indeksi 0 i z odnose se na
nivo mora i na visinu z. Taj izraz vaZi za beskompresorske
motore namenjene manjim visinama letenja, gde je gubitak
snage s visinom jo$ podnoSljiv. Pravi visinski motori su opremljeni
kompresorom, a promena snage S porastom visine data je
prilicno sloZenim izrazom

1
P,=P, C - C7 T cC3, (12)

Po Pmo AT

gde je rjmo mehanicki stepen korisnosti motora, indeks ¢ odnosi
se na izlaz kompresora, odnosno na ulaz u cilindar, dok po-
pravni koeficijenti C, C1? C2 i C3 uzimaju u obzir uticaje
svih Cinilaca na snagu, preko pritisaka i temperatura spoljnog
i u kompresoru sabijanog vazduha, kao i mehani¢kog stepena
korisnosti motora i ukupnog stepena korisnosti kompresora.

Brzinska karakteristika, tj. zavisnost efektivne snage i speci-
ficne potroSnje od brzine letenja na konstantnoj visini i pri
nepromenjenom broju obrtaja, nije vazna za klipne motore,
zbog relativno umerenih brzina letenja i malog uticaja brzine
na protok vazduha kroz motor, a time i na snagu motora.

U praksi avionskih klipnih motora vise se operise s prigus-
nom (unutrasnjom) nego s punom (spoljnom) karakteristikom, jer
su njom obuhvaceni svi rezimi, odnosno sva opterecenja mo-
tora, po¢ev od minimalnog do maksimalnog, a povrh toga ona
pokazuje najpovoljnije performanse motora u eksploataciji pod
nominalnim uslovima. Za beskompresorske ili neprehranjivane
motore elisna (unutrasnja) karakteristika odnosi se na rad mo-
tora na tlu pod normalnim atmosferskim uslovima, a odreduje
se eksperimentalno. Efektivnha snaga motora menja se pri pro-
meni broja obrtaja po istom zakonu priguSene snage (zakonu
kuba) kao i elisom apsorbovana snaga.

Motor s odredenom elisom konstantnog koraka moze raditi
s punim otvorom leptira samo na jednom odredenom, i to
maksimalnom broju obrtaja, koji odgovara preseku krivih pune
i priguSene snage za dati tip elise. Tom reZimu maksimalnog
optereé¢enja odgovara kratkotrajna maksimalna snaga (snaga po-
letanja), sa strogo ograniCenim vremenom trajanja (3- *5 mi-
muta), da bi se izbegla mehani¢ko-toplotna preoptere¢enja



506 POGONSKI

motora. Medutim, broj obrtaja na maksimalnom rezimu po-
letanja ne mora biti maksimalan, ¢ak je kod mnogih motora
manji, uz uslov da je maksimalan broj obrtaja samo pri obru-
Savanju aviona.

PriguSivanje pomocu karburatorskog leptira smanjuje efek-
tivnu snagu na tzv. nominalnu ili maksimalnu trajnu snagu, koja
je za 5%-15% manja od pune snage poletanja. Ta rezerva
snage moZe se upotrebiti izuzetno pri poletanju ili opasnosti,
i to samo za kratkotrajno poviSenje snage. S nominalnom sna-
gom motor obi¢no radi pri penjanju ili pri letenju maksimalnom
brzinom. S daljim se priguSivanjem u usisnom vodu efektivna
snaga jo$ smanjuje na 6/10 do 7/10 nominalne snage, a vreme
njena dejstva nije ograni¢eno. Buduéi da tako smanjenoj no-
minalnoj snazi odgovara minimalna specificna potrodnja, to se
ona naziva ekonomskom snagom ili snagom krstarenja. S maksi-
malnim priguSivanjem u karburatoru optereéenje motora, od-
nosno broj obrtaja, pada na minimum (rezim usporenog rada ili
relanta), kad motor razvija samo toliko snage koliko je po-
trebno za savladivanje unutradnjih i spoljnih otpora.

U teoriji avionskih klipnih motora motorske performanse
izrazavaju se i preko litarske i specificne snage, jer su te snage
veoma vazne za eksploataciona svojstva motora. Litarska snaga

Pi=PJV1 (13)

tj. snaga po jedinici radne zapremine W svih cilindara ima
kvalitativno znacenje, jer zavisi samo od unutranjih energet-
skih procesa, odnosno srednjeg efektivnog pritiska pem i broja
obrtaja n

A = Pem«- (14)

Tako svako poboljSanje unutrasnjih procesa i poveéanje koefi-
cijenta punjenja cilindara smeSom (npr. prehranjivanjem po-
mocéu kompresora) moze povisiti srednji efektivni pritisak pem,
a preko njega i preko povecanog broja obrtaja moZe se po-
vecati litarska snaga motora. U avionskim motorima litarska
snaga pretezno se povecava preko veceg srednjeg efektivnog
pritiska, a u automobilskim motorima preko veéeg broja
obrtaja, Sto se tumaci velikim razlikama u dimenzijama i rad-
nim uslovima jednih i drugih motora, amanjeu konstrukcij-
skim razlikama. To se jo§ bolje istiCespecificnom snagom P
(snagom po jedinici mase motora)

gde je Gm masa motora.

Pojam specificne snage uvodi, pored unutraSnjeg energetskog
faktora, jo§ i konstrukcijski faktor, kako preko gabarita tako
i preko mase motora, pa je i zavisnost specificne snage od
osnovnih radnih Cinilaca vrlo sloZzena. S obzirom na neposrednu
vezu izmedu litarske i specificne snage, svako povecanje litar-
ske snage preko bilo kojeg parametra (pemili n) trebalo bi da
dovede i do povecanja specifi¢ne snage, pod uslovom da je pri
tom WGm= const., §to je uglavnom nemoguce. Statisticki po-
daci za izvedene motore pokazuju da ja€i motori, s vrlo velikim
efektivnim snagama, imaju manju specificnu masu, odnosno
vecu specifi€nu snagu, jer im snaga brze raste nego masa pri
povecanju ukupne radne zapremine cilindara. Drugim recima,
oni su specificki lak3i, pa se zato zovu laki motori. Tako su
snazni avionski motori od 2580 kW specificki laksi od mnogo
manjih automobilskih motora, iako im je apsolutna masa
mnogo veéa. Dostignute su minalne specificne mase avionskih
motora ~0,68 kg/kW, prema priblizno 2,72kg/kW za automo-
bilske Ottove motore, odnosno 5,4 kg/kW za Dieselove motore.

Povecéanjem litarske, a preko nje i specificne snage avion-
skih motora ne povecavaju se i brojevi obrtaja (5to je uobi-
¢ajeno na automobilskim motorima), zbog ociglednih nedosta-
taka tog metoda. Naime, sa porastom broja obrtaja brzo rastu
inercijalne sile u pokretnim elementima motora, a time i na-
prezanja klipa, klipnjace i vratila, pa zahteva njihove pojacane
dimenzije, §to znaci i povecanje mase delova i motora. Pored
toga, s povecanjem broja obrtaja raste i vrlo vazan eksploata-
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cioni Cinilac: srednja brzina klipa, ¢ime se skracuje radni vek
elemenata i motora. Najzad, povecanju broja obrtaja suprot-
stavlja se i elisa, a zbog pojave stisljivosti na vrhovima njenih
krakova, porastu i aerodinamicki gubici. DoduSe, te se nezgode
s elisom donekle ublazuju primenom reduktora broja obrtaja
izmedu vratila motora i elise, ali uz izvesne komplikacije i
povecanje mase propulzivnog sistema.

Efektniji naCin da se poveca specificna snaga avionskih mo-
tora jeste primena prehranjivanja, tj. ubacivanja smee u cilindre
pod vecim pritiskom od normalnog potpritiska usisavanja. Tako
se pove€avaju gustina i masa smeSe, pa dakle i punjenje cilindra
smeSom, S§to konafno povecava srednji efektivni pritisak pem,
odnosnu efektivnhu snagu motora Pe. lako se prehranjivanje
moZe primeniti i na specijalnim automobilskim motorima, ipak
se najceS¢e primenjuje u vazduhoplovstvu da bi se povecala
visina upotrebe motora i aviona.

Da s porastom visine ne bi opadala snaga motora zbog
opadanja pritiska i gustine spoljnog vazduha, kompresor odr-
Zava pritisak smeSe (pritisak prehranjivanja) konstantnim do
visine upotrebe uz sadejstvo posebnog leptira na svom ulazu.
Taj je leptir na tlu pritvoren, a postepeno se i automatski
otvara s porastom visine, §to omogucuje kompresoru da kom-
penzira neizbezni pad spoljnog pritiska i spre¢i opadanje snage
motora do dostizanja visine upotrebe, gde je leptir potpuno
otvoren i dostignuta najve¢a nominalna snaga (si. 12b). Iznad
te visine snaga opada priblizno proporcionalno opadanju gu-
stine spoljne atmosfere, dok je leptir potpuno otvoren. Prigu-
Senje od tla do visine upotrebe potrebno je da bi se spre€ilo
preopterecenje i eventualno oSteCenje motora. lzuzetno je pri
poletanju dopusSteno smanjeno prigusenje, odnosno veéi pritisak
punjenja, da bi se dobila kratkotrajna veca snaga, a odmah
po uspelom uzletanju komandnom rucicom snaga se naglo
snizava na nominalnu, tako da dalje postepeno raste sve do
visine upotrebe, kad dostize svoj maksimum.

Prema maksimalnoj snazi na visini upotrebe dimenzionisani
su i proraCunati elementi motora, i svako prekoraenje te snage
ugrozilo bi mehani¢ku sigurnost delova, pogotovo ako bi se
bez prigudenja ispod visine upotrebe, a narocito na tlu, postigle
mnogo vece snage (ekvivalentna snaga pri tlu s otvorenim lep-
tirom). Buduéi da kompresor s mehani¢kim pogonom s vratila
motora troSi prilicno snage za sopstveni pogon i sabijanje
smeSe, snaga ¢e motora ispod visine upotrebe biti obavezno
manja od snage ekvivalentnog beskompresorskog motora s istim
pritiskom punjenja pri tlu. To smanjenje snage za kompresorski
motor na manjim visinama nadoknadeno je ve¢im snagama na
veéim visinama s obzirom na beskompresorski motor, pa se
zato kompresorski motor naziva visinskim motorom.

Visina upotrebe zavisi neposredno od stepena sabijanja u
kompresoru, jer sa njegovim porastom raste i visina upotrebe,
bilo primenom veéeg kompresora, $to nije povoljno s gledista
gabarita i mase, bilo poveéanjem broja obrtaja kompresora.
Poveéanje broja obrtaja moguce je stepenastim ukljucivanjem
raznih stepena prenosa u menjacu brzina kompresora (dvobrzin-
ski i trobrzinski kompresori) ili kontinualno pomoc¢u hidrauli¢nog
menjaca, odnosno uljne turbine, a jo$ bolje pomoéu gasne
turbine. Re3enje je s gasnom turbinom najbolje jer za pogon
kompresora sluZzi snaga turbine dobijena iz energije izduvnih
gasova, umesto snaga s vratila motora (v. Motori s unutrasnjim
izgaranjem, Turbopuhalo, TE 9, str. 20). Takva kombinacija tur-
bine i kompresora (turbokompresor) veoma je poboljSala per-
formanse snaznih avionskih motora i predstavljala je prethod-
nicu docnije mnogo snaznije turbokompresorske grupe u turbo-
mlaznim propulzorima.

Elementi konstrukcije. lako je konstrukcijska koncepcija
avionskih motora i njihovih elemenata vrlo sli€ha koncepciji
ostalih, a pogotovu automobilskih benzinskih motora, ipak po-
stoje manje ili vece razlike u detaljima i celini zbog izuzetnih
radnih i letnih uslova avionskih motora, medu kojima se isticu:
mnogo vece snage, veCa zahtevana sigurnost u radu, velike
brzine i visine letenja, ali i veéa specifitna potro$nja, kraci
radni vek, veci troSkovi izrade i eksploatacije motora.

Osnovna je koncepcija cilindara svih klipnih motora ista,
(v. Motori s unutradnjim izgaranjem, Elementi motora, TE 9,
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str. 38), ali cilindri avionskih motora imaju osetno veéu radnu
zapreminu, gabarit i masu. Zbog vecih toplotnih i mehanickih
opterecenja zahtevaju se bolji materijali, obavezno celik ili oja-
Cana laka legura. Vazduhom hladeni motori, koji se €esto upo-
trebljavaju u vazduhoplovstvu, imaju cilindre posebne konstruk-
cije sa spoljnim rebrima i skretatima vazduha (eflektorima)
radi pojaCanja hladenja. Veli¢ina i broj ventila na glavi cilindra
variraju prema veli€ini cilindra i snazi motora, ali su u svakom
sluc¢aju ventili veéi i brojniji nego u automobilskom motoru.
Klip, mahom zbog svojih velikih dimenzija, izraduje se od lakih
legura radi smanjenja inercijalnih sila i boljeg hladenja, a
opremljen je vec¢im brojem kompresionih (gasnih) i struznih
(uljnih) prstenova.

Zbog veoma velikog i promenljivog naprezanja, klipnjace
zahtevaju visokokvalitetne Celike, rede ojacane lake legure, pre-
cizno kovanje i veoma finu obradu. Buduci da se radi mahom
0 viSecilindricnim motorima, klipnjace su, prema broju i raspo-
redu cilindara, sloZzene konstrukcije kako bi se ostvarila ¢vrsta
ljednostavna veza izmedu glavne i sporednih klipnjata. Naro-
Cito je u zvezdastom motoru konstrukcija glavne klipnjace
veoma sloZzena i delikatna, jer se preko nje prenose sile iz
svih sporednih klipnjac¢a na zajednicki rukavac kolenastog vra-
tila. Velika je pesnica glavne klipnjate najopterecenija i naj-
glomaznija. lzraduje se kao dvodelna, kad je vratilo iz jednog
dela, ili jednodelna za dvodelno vratilo, da bi se klipnjaca
mogla ugraditi na vratilo. Sporedne (pomoc¢ne) klipnjace uobi-
Cajene su konstrukcije, kao na automobilskim motorima.

Sl. 13. Raspored cilindara avionskih klipnih motora, a linij-

ski raspored sa stoje¢im cilindrima, b linijski raspored sa

vise¢im cilindrima, ¢ V-raspored, d H-raspored, e bokser,
| zvezdasti raspored

Tesko optereéeno kolenasto vratilo zahteva visokokvalitetne
Celike i vrlo preciznu izradu i obradu. Broj kolena vratila za-
visi od broja i rasporeda cilindara (si. 13). Za jednoredni
(linijski) raspored cilindara broj kolena odgovara broju cilin-
dara, dok za dvoredni raspored cilindara broj je kolena jednak
polovini broja cilindara, jer su po dva cilindra povezana preko
svojih klipnjaca s jednim rukavcem kolena. lzuzetno je kod
zvezdastog rasporeda cilindara broj kolena ravan broju zvezda,
tj. ravni u kojima su smesteni svi cilindri jedne zvezde. Broj
cilindara jedne zvezde je mahom 5, 7 ili 9, dok broj zvezda
varira od 1do najvise 4 (kod najsnaznijih motora od 2500 kW).
Tako ukupan broj cilindara zvezdastih avionskih motora varira
izmedu 5 u jednoj zvezdi i 28 u cetiri zvezde. U viSerednim
motorima, s velikim brojem cilindara, mogu postojati i dva ko-
lenasta vratila, s rasporedom cilindara u obliku slova X ili H,
dakle Cetvororedni raspored s maksimalnim brojem cilindara
do 24 i snagama iznad 2500, pa €ak i do 3600 kW.

Motorska kucica, u kojoj su smeSteni cilindri i drugi ele-
menti, i koja prenosi sva optereenja na motorski nosa¢, za-
jedno s kolenastim vratilom najteZi je deo motora. Zbog vrlo
slozenih, promenljivih i velikih naprezanja motorska kuéica
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mora biti izradena od vrlo kvalitethog materijala, mahom od
pojacane lake legure, s visokim stepenom krutosti. Njen oblik
zavisi* od broja i rasporeda cilindara, a izraduje se obi¢no kao
dvodelna.

Pomoéni uredaji. Ventilski mehanizam je neophodan po-
mocéni uredaj koji kontroliSe uvodenje smeSe iz karburatora u
cilindre i ispustanje iz cilindara proizvoda sagorevanja u ta¢no
odredenim koli¢inama i trenucima (si. 14). Taj se mehanizam
sastoji od usisnog i izduvnog ventila, klackalica s oprugama
za otvaranje i zatvaranje ventila, bregastog vratila ili ploe u
zvezdastim motorima, ijednak je kao u automobilskom motoru
(v. Motori s unutradnjim izgaranjem, Razvodni mehanizam, TE 9,
str. 43).

SI. 14. Ventilski mehanizam avionskog klipnog linijskog motora. 1 bregasto
vratilo, 2 opruge, 3 ventil, 4 vodica, 5 tanjiri¢, 6 pogonsko vratilo

Na nekim novijim i snaznim avionskim motorima zvezda-
stog rasporeda primenjeni su, namesto uobiCajenih pecurkastih,
tzv. Caurasti ventili koji otklanjaju neke urodene nedostatke pe-
Curkastih ventila, ali uz konstrukcijske komplikacije.

Uredaj za pripremu i razvodenje smeSe obuhvata karburator
i sistem usisnih cevi koje sprovode smeSu iz karburatora do ci-
lindara. Osnovni zadatak karburatora je doziranje strogo odre-
dene kolicine goriva u vazdusnoj struji te obezbedenje propisnog
sastava i koli¢ine smeSe prema trenutnim potrebama motora,
odnosno prema rezimu rada motora (v. Motori s unutrasnjim
izgaranjem, Priprema gorive smjese, TE 9, str. 23). Vrlo promen-
ljivi uslovi rada motora i letenja aviona zahtevaju od karbura-
tora veliku elasti¢nost, tj. prilagodljivost ovim promenama da
bi obezbedio uvek povoljnu koli€inu i sastav smeSe za stabilno
i efikasno sagorevanje u cilindrima i stabilan rad motora. Za
to je potreban niz dopunskih elemenata, $to veoma komplikuje
konstrukciju i dejstvo karburatora (si. 15).

SI. 15. Savremeni tip karburatora avionskog motora. 1 Siklja¢ usporenog hoda,

2 glavni Siklja¢, 3 Siklja¢ za dopunski vazduh, 4 Venturijeva cev, 5 leptir, 6 plo-

vak, 7 igla plovka, 8 igla visinskog korektora, 9 komora plovka, 10 pumpa
za ubrzavanje

Pri startovanju motora karburator treba da obezbeduje male
kolic¢ine bogate smeSe, a tokom rezima ubrzavanja da s isto-
vremenim povecanjem koli¢ine smeSe smanjuje njeno bogatstvo
da bi na ekonomskom reZimu (rezim krstarenja) davao siro-
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masniju i ekonomicéniju smesu, jer se od motora o¢ekuje mini-
malna specifi€na potrosnja, ali ne i najveca snaga. S porastom
potrebne snage, preko povecanja broja obrtaja, koli¢ina smese
povecava se daljim otvaranjem karburatorskog leptira, a njen
sastav se ponovo obogacuje, ¢ime se povecava razvijena snaga,
ali i specificna potroSnja goriva.

Savremen karburator ima dopunske Sikljace za kompenzaciju
promene protoka kroz glavni Siklja¢, zatim pomocni Siklja¢ za
trenutno obogacenje smede itd. Jedan od takvih uredaja jeste
pumpa za prihvatanje ili ubrzavanje koja sprecava osiromasenje
smeSe pri naglom otvaranju leptira. Ekonomajzer omogucuje,
¢ak i pri maksimalnom otvoru leptira, dalje povecanje snage
dopunskim ubacivanjem goriva, odnosno preobogacenjem smese,
kad je za kratko vreme motoru potrebna supersnaga. Za avion-
ske motore tipi¢an je i visinski korektor koji spretava preobo-
gacenje smese, a time i preteranu specifiénu potroSnju pri pove-
¢anju visine letenja. Savremeni avionski karburatori imaju i gre-
janje smeSe pomocu toplih gasova ili tople vode iz motora da
bi pri niskim temperaturama zimi ili na visini olak3ali karbura-
ciju. Dejstvo se karburatora jo§ poboljSava zamenom klasi¢nog
lon¢eta membranskim doziranjem goriva i ubrizgavanjem goriva
u usisni vod umesto isisavanjem na Venturijevu principu.

Umesto karburatora, na savremenim vrlo snaznim avionskim
motorima primenjen je sistem ubrizgavanja primenom jake
pumpe visokog pritiska koja ubacuje benzin u strogo odmere-
nim koli¢inama u usisni vod ili neposredno ispred svakog
usisnog ventila (v. Motori s unutrasnjim izgaranjem, UStrcavanje
tekuéeg goriva, TE 9, str. 25). Time su izbegnuti mnogi nedo-
staci klasi€nog karburatora kao $to su stvaranje leda, teSkoce
paljenja po hladnom vremenu, uticaj poloZaja aviona na karbu-
raciju itd. Sistemom ubrizgavanja postignuti su odlini rezultati
najpre u osetnom smanjenju specificne potroSnje goriva, pove-
¢anju sigurnosti rada motora i upro$cenju sistema usisnih
vodova.

Usisni vodovi visecilindricnih motora prili€no su sloZeni i
izvor su znatnih strujnih gubitaka i neujednaCenosti napajanja
pojedinih cilindara, naro¢ito po hladnom vremenu. Instalacija
za napajanje cilindara smeSom, a karburatora gorivom, mora
da raspolaze pre€istaCima, manometrima pritiska, meracem pro-
toka goriva i regulacionim ventilom. Instalacija za napajanje
mora biti tako izvedena da spreCi nepozeljno i opasno klju-
Canje goriva u rezervoarima na velikim visinama i da je dobro
osigurana od oSteCenja i eventualnog poZara.

Uredaj za paljenje je vrlo merodavan ali i osetljiv za ispra-
van rad motora, a sastoji se od proizvodaca (izvora) elektri¢ne
energije, prenosnika i korisnika, tj. pretvaraCa elektricne u to-
plotnu energiju (v. Motori s unutrasnjim izgaranjem, Uredaj za
paljenje, TE 9, str. 27). Izvor osnovne (primame) struje je magnet
(umesto baterije u baterijskom uredaju na automobilima) u
kome se obrtanjem kotve stvara primarna struja malog napona
da bi se prekidanjem primarnog strujnog toka (kola) induko-
vala u sekundarnom strujnom toku struja visokog napona (do
15000 V). Sekundama se struja preko razvodnika sprovodi sva-
kom pojedinom cilindru onim redom kako je predviden redo-
sled paljenja po cilindrima. Time vodovi do razvodnika i od
njega, a i razvodnik sam, Cine prenosni uredaj sekundarne
struje do sveéice na cilindru. Vodovi sekundarne struje vrlo su
delikatan deo prenosnog sistema zbog osetljivosti na kvarove i
zbog obrazovanja visih frekvencija, Cime se stvaraju parazitske
smetnje radio-talasima. Taj nedostatak je uspeSno otklonjen
blindiranjem (radio-izolacijom) vodova, magneta i sveCica, ali
uz izvesni gubitak energije. lzolacija elektricnih vodova mora
da bude besprekoma u elektricnom, toplotnom i mehani¢kom
pogledu.

Zavr$ni deo celog uredaja za paljenje je sveCica, koja pre-
tvara primljenu elektricnu energiju u toplotnu jonizacijom
okolne smeSe pri preskakanju snazne elektricne vamice visokog
napona izmedu centralne i bocne elektrode. Elektrode su obi¢no
od niklene legure ili od platine, da bi imale $to duzi vek
trajanja i da bi bile Sto bolje uskladene s materijalom izolatora
sveCice s obzirom na toplotnu provodljivost i koeficijent toplot-
nog Sirenja, Sto je bitno za dobro hladenje i mehanic¢ku si-
gurnost sveCice. Za izolator je, umesto ranije primenjivanog
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porcelana a docnije liskuna (mike), na savremenim avionskim
motorima opSte primenjen przeni aluminijum-oksid, jer je ot-
porniji prema Stetnom dejstvu etiliziranih goriva i ima dobra
izolaciona svojstva. Zbog velikih stepena sabijanja u cilindrima
i obilnog podmazivanja zidova cilindra uljem toplotni broj sve-
¢ice veoma je vazan jer, kombinovan s konstrukcijom svedice,
treba da spre€i zauljavanje i onesposobljenje svelice te njeno
pregrevanje i podsticanje detonacije. Radi veée sigurnosti dej-
stva, svecice imaju dve pa i vise boc¢nih elektroda, §to smanjuje
specificnu potroSnju i produzava vek trajanja sveCice. Postoji
viSe varijanata magnetskog uredaja na avionskim motorima,
ali im je svima zajedni¢ko: manja tezina i gabarit, veca pouz-
danost u radu i neograni¢eno vreme dejstva.

SI. 16. Hidraulicki pogon avionskog kompresora, sistem Voigt

Kompresor je takode vaZzan, ali ne uvek i obavezan pomo¢ni
uredaj avionskih motora. Kompresor treba sabiti ili vazduh ili
smeSu pre ulaska u cilindre, $to zavisi da li je ugraden ispred
karburatora ili iza njega. Prema nacinu pogona kompresor je
mehanicki ako dobija snagu s vratila motora preko sistema
zupCanika, hidrauli€éni ako preuzima obrtni moment vratila
preko turbopumpnog uredaja s uljem (si. 16) i turbinski (turbo-
kompresor) ako za pogon sluzi gasna turbina koja iskoris¢uje
energiju izduvnih gasova iz cilindara motora (si. 17).

Sl. 17. Turbinski i mehanitki pogon avionskog kompresora. 1 izduvni kolek-

tor, 2 hladnjak sabijenog vazduha, 3 ulaz ka turbokompresoru, 4 rezervoar

ulja, 5 komanda punjenja, 6 turbokompresor, 7 servoulje, 8 regulator, 9 spro-

vodni aparat, 10 usisna cev za cilindre, 11 mehanicki kojnpresor, 12 karbu-

rator, 13 zvezdasti motor, 14 izlaz kroz turbinu, 15 leptir za gasove, 16 gasna
turbina

Reduktor je specifican i neobavezan mehanizam na avion-
skom motoru koji treba omoguciti da motor radi sa §to veéim
brojevima obrtaja, a time i sa §to veéom litarskom i apsolut-
nom snagom, dok elisa radi s manjim brojevima obrtaja, a
velikim stepenom korisnosti i sigurnosti. Smanjenje broja obrtaja
od vratila motora do vratila elise postize se ili preko sistema
dezaksijalnih zupcanika ili aksijalno ugradenih vratila motora
i elise sa planetarnim sistemom zupcanika (si. 18). Prvo je re-
Senje konstrukcijski jednostavnije, ali ima slede¢e nedostatke:
pojavu aksijalnih optereéenja na leziStima vratila, poveéan ga-
barit i smetnje u hladenju cilindara, pa se prvenstveno upo-
trebljava za linijske motore hladene te¢no$¢u. Drugi je sistem
planetarni i konstrukcijski i funkcionalno sloZeniji, ali ima manji
gabarit i bolji pristup vazduha ka cilindrima, te je nezamenljiv
na zvezdastim motorima. Medutim, poboljSanje performansi
motora i elise pomoc¢u reduktora popraéeno je povecanjem
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gabarita, mase i slozenosti motora, te veéim mehanic¢kim gu-
bicima.

Sl. 18. Planetarni tip reduktora avionskog motora

Instalacija hladenja je neophodan i vrlo vaZan uredaj na
svakom motoru (v. Motori s unutradnjim izgaranjem, TE 9, str.
34). Konstrukcija tog uredaja zavisi da li je hladenje direktno
ili indirektno. Uredaj s direktnim hladenjem iskoris¢uje spoljni
vazduh kao rashladno sredstvo za odvodenje toplote s cilindara.
Sastoji se samo od nizova rebara, skretaa vazduha i eventualno
Zaluzinskih kapaka oko motora. Odlikuje se velikom jedno-
stavnoS¢éu i sigurno$éu dejstva, manjom masom i manjim ga-
baritom u odnosu na indirektan sistem hladenja. Indirektan
sistem iskoris¢uje te€nost (vodu ili meSavinu s etilen-glikolom)
za odvodenje toplote s cilindara injenu dalju predaju spoljnom
vazduhu u hladnjaku. Zato je taj sistem mnogo sloZeniji, osetlji-
viji na oStecenja, glomazniji i tezi, ali je efikasniji u hladenju
zahvaljuju¢i mnogo jacem toplotnom kapacitetu te€nosti u od-
nosu na vazduh kao rashladni medijum. Indirektan sistem
hladenja ima Siroku primenu na snaznijim motorima, dok ga
je sistem vazdu$nog hladenja istisnuo na malim avionskim mo-
torima.

Instalacija za podmazivanje je neophodan uredaj na motoru,
a sluzi da bi se izbeglo nedopustivo jako habanje delova,
pregrevanje i oStecenje tarucih delova u tezim slucajevima, te
sprecilo preveliko trenje, pad snage i skracenje veka trajanja
taru¢ih delova. Zbog vrlo razli¢itih uslova rada pojedinih po-
kretnih elemenata postoje velike teSkoc¢e u izboru najprikladni-
jeg ulja koje bi efikasno dejstvovalo pod svim moguéim uslo-
vima podmazivanja. U vezi sa tim istiCu se tri posebne grupe
podmazivanih elemenata: klizne povrSine cilindara, klizna le-
ziSta vratila i zupcanici. Uslovi podmazivanja elemenata tih
grupa bitno se razlikuju i zavise od tri osnovna cinioca: tem-
perature, pritiska i brzine pokretnih elemenata. Zbog vrlo
sloZenih i teSkih uslova podmazivanja u savremenim, veoma
opterecenim avionskim motorima biljna i Zivotinjska ulja za-
menjena su najpre mineralnima, a ova docnije sintetickim uljima
velikih indeksa viskoznosti koja su, zahvaljujué¢i raznim po-
pravnim aditivima, otporna na visokim brojevima obrtaja i na
visokim temperaturama i pritiscima.

Primena klipnoelisnih propulzora. Klipni motori u sadejstvu
s elisom primenjuju se za propulziju u vazduhoplovstvu ve¢ od
prvih dana vazduhoplovnih letova braée Wright i do drugoga
svetskog rata zadrzali su primat kao iskljuciv pogonski sistem.
To ima da zahvale svojim ocCiglednim preimuéstvima nad osta-
lim motorima unutradnjeg sagorevanja, prvenstveno visokoj spe-
cificnoj snazi, kao najbitnijem ¢iniocu na lokomocionim mo-
torima primenjenim za pogon vozila u vazduhu, na tlu i na
vodi. Istovremeno su visoke litarske snage avionskih motora
znaCile visok kvalitet unutradnjih procesa i relativno veliku
sazetost s obzirom na razvijenu snagu. To je omogucilo da se
klipnoelisni propulzori grade za Siroko podrucje efektivnih
snaga, poCev od nekoliko desetina pa do nekoliko hiljada
kilovata.
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Kategorija motora malih snaga vezana je za laku avijaciju,
tj. pogon lakih sportskih, turistickih, sanitetskih, poljoprivred-
nih i Skolskih aviona, od kojih se zahtevaju manje brzine i
manje visine letenja, lakSa i jeftinija eksploatacija, te moguénost
da upotrebljavaju manje pa i prirodne aerodrome. Kategorija
motora srednjih snaga, od nekoliko’stotina kilovata, primenjuje
se na ve¢im $kolskim, trenaznim, putni¢kim i vojnim avionima.
Najzad, motori velikih snaga, od 750 do 2500 kW, iskoriséeni
su ijo$ danas se ograniceno iskoriS¢uju za pogon velikih put-
nickih i transportnih aviona, te vojnih aviona svih kategorija,
po€ev od lakSih lovackih i izvidackih aviona do teSkih bom-
bardera i transportera.

Medutim, tokom drugoga svetskog rata, klipnoelisna po-
gonska grupa dostigla je zenit svog razvoja s ostvarenim maksi-
malnim brzinama ~ 800 km/h, visinama do 20 km i nosivoscu
tereta do 101. Svako dalje poboljSanje takvih performansi
zahtevalo je teSke napore od pogonske grupe motor—elisa,
odnosno poboljSanje radnih svojstava motora i elise, §to je
prevazilazilo stvarne mogucnosti. Tako bi, povecanje brzine
letenja iziskivalo mnogo vece poraste snage motora (s kubom
porasta brzine), a time i gabarita i mase motora, $to bi pre
pogorSalo nego poboljSalo letna svojstva aviona. Neizbezno
opadanje specificne snage motora, po jedinici mase i po jedinici
ceonog preseka motora, bilo bi popra¢eno povecanjem sloze-
nosti i troSkova proizvodnje i eksploatacije motora, otezanom
ugradnjom itd. Te su Cinjenice i ubrzale prelazak na nove
pogonske sisteme u vazduhoplovstvu, a u prvom redu na turbo-
mlazne propulzore, sasvim nove koncepcije iako istog principa
propulzije. Pa ipak, ni pojava mlaznih propulzora nije znacila
da je klipnoelisna grupa potpuno istisnuta iz vazduhoplovstva,
ve¢ je samo potisnuta u domen manjih brzina i visina letenja,
jer su na lakS§im sportskim, turistickim, sanitetskim i poljo-
privrednim avionima klipnoelisni propulzori dokazali svoje pre-
imuéstvo nad turbomlaznim zbog manje specifiCne potrosnje,
jednostavnije konstrukcije, manjih troSkova izrade i eksploata-
cije itd.

M. Vuji¢

Elise

Elisa aviona je uzgonska povrSina koja obrtanjem stvara
propulzivnu (potisnu) silu T. Snagu P klipnog ili turboelisnog
motora elisa pretvara u raspolozivu snagu T ev, gde je v brzina
leta aviona. Elisa i motor Cine radnu celinu koja se naziva
klipnoelisna, odnosno turboelisna pogonska grupa aviona.

Elisa je kao sredstvo za propulziju poznata ve¢ mnogo godina, a njeni
najraniji opisi nadeni su u kineskoj literaturi iz ~320. godine. Prva dokumen-
tovana primena elise u vazduhoplovstvu zabeleZzena je u Francuskoj 1784.
godine, a sluzila je za pokretanje balona J. P. Blanchara. Za pokretanje letelice
teze od vazduha elisa je upotrebljena ve¢ u prvom letu brate Wright 1903.
godine. Ta prva elisa imala je prec¢nik 2,6 m (8,5 ft), a bila je napravljena od
omorike. Elise tog perioda bile su tzv. elise konstantnog koraka; one su u
toku prvog svetskog rata tehni¢ki unapredivane i 1917. godine prvi put je
primenjena Cetvorokraka elisa promenljivog koraka u Royal Aircraft Esta-
blishments Mehanizam za kontinualnu promenu koraka sa hidrauli¢énim po-
gonom razvijen je 1925. godine, $to je omogucilo da se korak kraka elise
automatski menja prema uslovima leta, pa su tako performanse aviona zna-
€ajno poboljsane. Dalji razvoj elisa usledio je poetkom pedesetih godina kada
se za izradu elisa umesto drveta poCeo upotrebljavati metal.

Osnovne karakteristike. Savremene avionske elise izraduju se
uglavnom od metala i kompozitnih materijala. Metalne elise
izraduju se kovanjem od legura aluminijuma (jedan kraéi period
i od legura magnezijuma) ili kao 3uplje, varenjem od celi¢nog
lima. Na bazi kompozitnih materijala kraci elisa se izraduju
potpuno od kompozita ili u kombinaciji sa metalom.

Potpuno kompozitno reSenje obi¢no se sastoji od dve rame-
njate, koje su napravljene od laminata staklenih vlakana i
epoksidne smole, a ojaane su karbonskim vlaknima (Dowty
Rotol) ili vlaknom od kevlara (TRW Hartzell), i oplate od viSe-
slojnog laminata platna od staklenih vlakana i epoksidne smole.
UnutraSnja Supljina kraka elise ispunjena je poliuretanskom
penom. Kombinovano reSenje ima metalnu ramenjacu (obi€no
od duraluminijuma) potpuno presvucenu nitima i platnima od
staklenih vlakana koja su impregnirana epoksidnom smolom.
Oko tako obloZene ramenjaCe formirana je oplata, takode od
laminata platna od staklenih vlakana i epoksidne smole, dok je
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jezgro kraka ispunjeno poliuretanskom penom (Hamilton Stan-
dard). Napadna ivica u korenom delu kraka kompozitnih elisa
veceg precnika zaSticena je od erozije trakom od poliuretana,
a u spoljnom delu metalnom trakom (obi¢no od nikla).

Kraci elise prave se posebno i postavljaju u glavu elise.
Elisa od kompozitnih materijala ima dva do Sest krakova, dok
savremene elise od metala mogu imati i do deset krakova
(Prop-Fan sistem). Za vrlo velike snage sluze udvojene elise
(tzv. koaksijalne elise) sa suprotnim smerovima obrtanja. Radi
promene koraka kraci elisa obi¢no se mogu okretati u glavi
oko ose koja se naziva osom kraka, dok je osa obrtanja osa
elise. Prec¢nik kruga D, opisanog vrhom kraka, jeste pre€nik
elise (si. 19).

Osa |
elise!

SI. 19. Osnovne geometrijske karakteristike elise.

R polupre¢nik elise, D pre¢nik elise, r rastojanje

lokalnog preseka kraka od ose elise, 0 lokalni
geometrijski nagibni ugao

Presek kraka sa ravni normalnom na osu kraka jeste lokalni
presek kraka, Ciji je poloZaj odreden rastojanjem r ravni preseka
od ose elise (si. 19). Kontura preseka je lokalni aeroprofil
kraka (si. 32). Referentni pravac prema kojem se odreduju uglovi
aeroprofila jeste njegova poduZzna tetiva ili tangenta na donjaku
kada je ona ravna.

Lokalna Sirina kraka | najve¢a je dimenzija lokalnog aero-
profila merena paralelno sa referentnim pravcem. Odnos I/D jeste
relativna Sirina kraka. Lokalna debljina kraka d najveca je di-
menzija lokalnog aeroprofila merena normalno na referentni
pravac. Odnos d/I relativna je debljina kraka. Najveca relativna
Sirma kraka (I/D)n8Xiznosi obi¢no 0,07-+-0,10. Relativna debljina
kraka, odnosno aeroprofila kraka, d/I, na mestu r = 0,75R,
iznosi za metalne elise obi€no 0,06 *0,09, za elise od kompozita
0,09- -0,12, a za drvene 0,12-*-0,15. Na si. 20 dijagramom je
prikazana promena relativne debljine i relativne Sirine kraka
za tri serije metalnih elisa Hamilton Standard.

dl H/D
036\ 3% 18
IID 0,32 \ 16
M .
0,07 0,28 in 14
0,06 0,24 N .. _250_—s12
005 0,20 \ ——n \ 10
004 0,16 uA vV, 08
0 o7 B,= 15°
0,03 0,12 0,6
0,02 0,08 0,4
0,01 0,04 0,2
0 0 0
02 03 04 05 06 07 08 09

r'IR

SI. 20. Promene relativne debljine kraka d/i, relativne Sirine kraka
I/D i relativnog geometrijskog kraka H/D duZ kraka metalnih
elisa Hamilton Standard serije HS 6101, 6129 i 6131

Elisa, i svaki presek r njenog kraka, ima obrtno i transla-
tomo kretanje. Vektorski zbir translatome brzine v i obimne
brzine u = Irznr daje rezultujucu brzinu preseka kraka

2+ v2, (16)
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SI. 21. Brzine i uglovi lokalnog aero-
profila kraka elise, v translatorna
brzina, u obimna brzina, wrezultujuéa
brzina, 0 geometrijski nagibni ugao,
<Ppaerodinamitki nagibni ugao, a aero-
dinamicki napadni ugao

gde je co= 2 ugaona brzina elise, a n broj obrtaja.

Ugao 0 izmedu referentnog pravca aeroprofila i ravni nor-
malne na osu elise (npr. ravan obrtanja) jeste lokalni geome-
trijski nagibni ugao kraka (si. 21). Ugao (p izmedu pravca re-
zultujuce brzine w i ravni normalne na osu elise jeste aerodina-
micki nagibni ugao. Razlika geometrijskog i aerodinamickog
nagibnog ugla

a=0 —ep 17
daje aerodinamicki napadni ugao lokalnog aeroprofila kraka.

Hod lokalnog preseka r za jedan obrtaj, kada bi se kretao
po zavojnici kojoj je ugao nagiba O, zove se lokalni geometrijski

ili konstruktivni korak i iznosi (si. 22)

H = 2rTrtan(9. (18)

SI. 22. Lokalni geometrijski i aerodinamicki korak elise. H geometrijski korak,
Ha efektivni ili aerodinamicki korak

Korak elise moZe da bude stalan ili evolutivan duZ kraka. Kad
je korak evolutivan, merodavan je tzv. nominalni presek, pa
njegov korak i ugao predstavljaju nominalni korak i nominalni
geometrijski ugao kraka. NajceSce je to presek rp = 0,75R, rede
0,70R ili 2/3R. Nominalni korak HO i nominalni ugao 0O
zovu se geometrijski korak i geometrijski nagibni ugao kraka.
Geometrijski korak mozZe da bude stalan duz kraka samo za
jedan geometrijski nagibni ugao. Ako se taj ugao promeni, tj.
ako se krak zaokrene oko svoje ose, stalan korak prelazi u
evolutivan.

Stvarni hod preseka za jedan obrtaj pri letu manji je od
geometrijskoga i odreden je translatomom brzinom v aviona.
On odgovara kretanju po zavojnici sa uglom nagiba (p i iznosi

Ha= — = 2rntan (p, (19)
a zove se lokalni efektivni ili aerodinamicki korak (si. 22). Razlika
geometrijskog i efektivnog koraka jeste klizanje elise. Odnosi

Vv

20
‘-5 ka D nD 0)

jesu relativni geometrijski i relativni aerodinamicki korak.
Relativni aerodinamicki korak obi¢no se obeleZava sa y i

zove se koeficijent rada elise. 1zmedu relativhoga geometrijskog

koraka H/D i geometrijskoga nagibnog ugla 0 postoji veza

H/D
0 = arctan

21
ArdrY 1)
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pa se, dakle, ugao O menja duZ kraka, bilo da je geometrijski
korak stalan, bilo evolutivan.

Promena relativnoga geometrijskog koraka H/D i geometrij-
skoga nagibnog ugla O duz kraka prikazana je na si. 23 za
neke serije metalnih elisa Hamilton Standard, za nominalni
geometrijski nagibni ugao 0 = 25°.

Sl. 23. Promena relativhog geometrijskog koraka H/D i geometrijskog
nagibnog ugla 0 duz kraka metalne elise Hamilton Standard serije
HS 6101, HS 6129 i 6131 za nominalni geometrijski nagibni ugao kraka

0O7R ~ 25°

Teorija elemenata kraka. Na rastojanju r od ose elise, od-
nosno ose obrtanja, nalazi se element dr kraka elise. Na taj
element, kao element uzgonske povrsine, deluje elementarna
aerodinamicka sila dR kojoj su komponente sila uzgona dFzu
pravcu normale na rezultujuéu brzinu wielementarna sila otpora
dFxu pravcu rezultujuée brzine (si. 24). Komponenta u pravcu

Sl. 24. Sile koje deluju na element kraka elise,

dR rezultujuca aerodinamicka sila, dRz aerodina-

micka sila uzgona, dRx aerodinamicka sila otpora,
dT propulzivna sila, dF otporna sila

ose elise jeste elementarna propulzivna sila dT, a komponenta
dF, koja lezi u ravni normalnoj na osu elise, jeste otporna
sila koja se suprotstavlja obrtanju. Da bi se savladao njen
obrtni moment dQ = rdF, treba utroSiti snagu

dF = 2-nrdF. 22)

Koeficijent korisnosti elementa kraka rjejeste odnos raspolo-
Zive snage vdT i snage potrebne za obrtanje elementa kraka

vdT

2tinrdF (3)

Prema si. 24 dobija se
dF = dFcos(<p -F e), (24)
dF = dF sin[op + e), (25)

recipro€na vrednost aerodinamicke finese
(23) uvrste izrazi

gdeje tane =cjcz
(QJCH elementakraka. Ako se u jedna€inu
(24) i (25), dobija se

- 26
= tan (cp + e)2-renr' (26)
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Kako je v/(2nnr) = tan, to je konatno

tantp

tan(<p + e) @)

*le =

Izraz (27) identiCan je izrazu za koeficijent iskoriS¢enja ma-
Sinskog zavrtnja kome je ugao nagiba zavojnice jednak (p, a
ugao trenja jednak e

Zavisnost me= f((p,e) za tri vrednosti ugla e, tj. tri vred-
nosti finese, prikazana je dijagramom na si. 25. Isprekidana
linija odgovara priblizno vrednostima koeficijenta korisnosti
savremenih elisa.

P

SI. 25. Promena koeficijenta korisnosti elementa kraka u zavisnosti od
aerodinamitkog nagibnog ugla (p za tri vrednosti finese Czlcx aeroprofila
kraka

Izraz (27) dovodi do bitnih zaklju¢aka: koeficijent korisnosti
elementa kraka za dati aeroprofil zavisi samo od aerodina-
mickog nagibnog ugla (p i koeficijent korisnosti bi¢e to veci
§to je ugao £ manji, tj. Sto je finesa aeroprofila veca. Dakle,
maksimalni koeficijent korisnosti elementa kraka dobija se pri
onom rezimu leta za koji je napadni ugao a = O — e jednak
napadnom uglu maksimalne finese. Kako se za isti rezim leta
v/n ugao ¢ = aretan [v/(2ttnr)] povecava prema osi elise, mora
se i geometrijski ugao O povecati, da bi svi elementi kraka
bili pod optimalnim napadnim uglom (tj. pri uglu maksimalne
finese), ili bar blizu njega. Drugim recima, geometrijsko vito-
perenje kraka elise treba tako izvesti da svaki element kraka
ostvaruje najbolji koeficijent korisnosti. U blizini ose elise zbog
prisustva trupa ili motorske gondole smanjuje se lokalna
translatoma brzina v, pa se zato geometrijski nagibni ugao O
uz koren kraka mora neSto povecati, Sto donekle smanjuje
geometrijski korak.

Ako se krak elise ne moZe obrtati oko svoje ose, tj. ako
se geometrijski nagibni ugao kraka ne moZe menjati, elisa je
nepromenljivog koraka. Tada kraci elise mogu da rade pod op-
timalnim uslovima samo za jedan odredeni rezim leta, tj. za
odredenu vrednost odnosa v/n. Elise nepromenljivog koraka
ugraduju se obi¢no na lake avione malih snaga. Medutim, reZzim
rada brzih aviona, koga karakteriSe odnos v/n, menja se u
Sirokim granicama, pa je neophodno menjati geometrijski ugao
krakova u zavisnosti od promene rezima leta. To su elise
promenljivog koraka. Ima ih raznih vrsta, ali se danas elisom
promenljivog koraka smatra elisa koja moZe kontinualno da
menja geometrijski ugao u letu i koja ima uredaj za odrza-
vanje stalnog broja obrtaja, odnosno stalne ugaone brzine.
Takve elise znatno doprinose poboljSanju performansi aviona,
a takode i motora, jer omoguéuju da motor radi pod opti-
malnim uslovima za koje je i projektovan.

Aerodinamicki koeficijenti. Ako je raspodela elementarnih
siladF idF duZ kraka poznata, moZe se integracijom duZ kraka
dobiti propulzivna sila F elise i obrtni moment Q, odnosno
snaga P = 2r:nQ potrebna za njeno obrtanje. Sila F i snaga
P zavise od fiziCkih svojstava fluida, geometrije elise i odnosa
vin. Dimenzionom analizom dobija se

F = cTgn2D4, (28)
P = cPgn3D5, (29)
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gde je g gustina vazduha, n broj obrtaja elise, D precnik elise,
cT i cP su aerodinamicki koeficijenti elise koji za odredenu
elisu zavise samo od koeficijenta rada y = v/(nD). Koeficijent
cT jeste koeficijent propulzivne (potisne) sile, a cP koeficijent
snage. Ponekad se u proracunima umesto snage upotrebljava
obrtni moment Q = P/{2r.n), a njegov je koeficijent

30
gn2D5 (30)

odnosno

e (31)
Koeficijent korisnosti elise jeste rj = T v/P, $to zamenom
T i P prema jednacinama (28) i (29) daje

n= %pr, 32)

pa w takode zavisi od koeficijenta rada vy.

Aerodinamicki koeficijenti elisa odreduju se iz jednacina
(28), (29), (30), (31) i (32) na osnovu eksperimentalnih ispitivanja
u aerotunelima ili u letu i prikazuju se dijagramima raznih
oblika. Obicno su to dijagrami (si. 26, 27 i 28) koji prikazuju
aerodinamiCke koeficijente serije elisa. Za parametar serije
uzima se nominalni relativni geometrijski korak h — H/D, ili
nominalni geometrijski nagibni ugao <9p, kao geometrijska ka-
rakteristika po kojoj se elise neke serije jedino razlikuju.

SI. 26. Zavisnost cp = f(y) sa krivama cj = const. trokrakih me-
talnih elisa Hamilton Standard serije HS 6129; pogon zvezdastim
motorom

SI. 27. Zavisnost cj = f(y) trokrakih metalnih elisa Hamilton
Standard serije HS 6i29; pogon zvezdastim motorom
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Sl. 28. Zavisnost = f(y) trokrakih metalnih elisa Hamilton
Standard serije HS 6129; pogon zvezdastim motorom

Korisnost promene geometrijskog nagibnog ugla kraka u
toku leta jo§ je ociglednija iz dijagrama na si. 28. Vidi se,
naime, da elisa nepromenljivog koraka moze da ostvari najvece
j samo u jednoj uskoj oblasti koeficijenta rada y, tj. odnosa
vin. Kad se Zeli da rj sledi anvelopu serije, mora se korak u
toku leta automatski podeSavati prema promeni v/n, ako se taj
odnos menja u Sirim granicama.

Aerodinamicki koeficijenti prikazuju se i u zavisnosti od
cp =/ (y), sa ucrtanim krivama jednake korisnosti (si. 29).
Takav dijagram zamenjuje dijagrame na si. 26, 27 i 28, i pot-
puno je dovoljan za prakticne proraCune. Isprekidana kriva
riopt u dijagramu na si. 29 odgovara maksimalnim koeficijentima
korisnosti svakog koraka serije. Tacka M je maksimalna
vrednost koeficijenta korisnosti serije, a isprekidana linija
cp = f(y) kroz tu taCku odreduje geometrijski ugao kraka <Sopi
kojim se taj maksimum postize, i predstavlja, dakle, optimalni
nominalni geometrijski nagibni ugao serije.

Da bi se za poznatu snagu motora P i broj obrtaja elise n
mogao izraCunati koeficijent snage na odredenoj visini leta,
mora se, prema jednaCinama (28) i (29), znati i vrednost prec-
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SI. 29. Zavisnost cp = f(y) sa krivama jednake korisnosti 1j
trokrakih metalnih elisa serije NACA 4415

SI. 30. Zavisnost y = f(cs) i 1j = <p(cs) trokrakih metalnih elisa Ha-
milton Standard serije HS 6129; pogon zvezdastim motorom
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nika elise D. Ta vrednost obi¢no nije unapred poznata, $to
zadaje izvesne teskoce pri izboru elise. Da bi se teSkoce izbegle,
uveden je koeficijent izbora cs, koji se dobija eliminacijom pre¢-
nika D iz koeficijenta snage zamenom D = v/(ny):

y
n P (33)
wo.

Dakle, koeficijent izbora cs predstavlja karakteristiku elise koja
zavisi od koeficijenta rada vy, ali se moZe odrediti i za poznato
P, n i v na odredenoj visini leta. UobiCajeni nacin prikazivanja
aerodinamickih karakteristika elisa u zavisnosti od cs vidi se
iz dijagrama na si. 30.

Glavni uticaji na aerodinamicke karakteristike. Mnogi €inioci
utiCu na vrednost aerodinamickih koeficijenata elisa, a glavni
su: broj krakova, oblik kraka i relativna debljina, aeroprofil
kraka, medusobni uticaj elise i delova aviona (krila, trupa,
motorskih gondola) uslovljen njihovim poloZajem i veli¢inom, te
uticaj sfiSljivosti vazduha pri velikim brzinama vrha kraka elise.

Eksperimentalna ispitivanja pokazuju slozenost tih raznih
uticaja, tako da za vecinu od njih ne postoje dovoljno sigurne
metode popravki aerodinamickih koeficijenata pomocu kojih bi
se, u svakom pojedinom slucaju, aerodinamicke karakteristike
elisa sa uslova eksperimentalnih ispitivanja mogle prevesti na
stvarne uslove u letu.

Elise se u aerotunelima eksperimentalno ispituju pomocu
modela pri uslovima rada koji, $to je moguce vise, odgovaraju
uslovima rada stvarne elise. Razlike koje se ne mogu izbeci
jesu u odnosu DJD pre¢nika modela elise prema pre€niku
obliznjeg dela, trupa ili gondole, i u obimnoj brzini vrha kraka
elise. Odnos DJD ispitivanja je tako izabran da pribliZzno
odgovara srednjoj vrednosti stvarnih odnosa, pa su popravke,
ako su uopSte potrebne, obitno male i dobro poznate. Ostaje
jo§, kao vazan Cinilac, uticaj velikih obimnih brzina vrha kraka.

Za male translatome brzine aviona v, kakve imaju laki
avioni sa motorima malih i srednjih snaga, i za male precnike
elise D rezultujuéa brzina vrha kraka elise

w= ]/(tmD)2 + v2 (34)

osetno je manja od brzine zvuka c¢ na visini leta, pa su i
aerodinamicke karakteristike elise nezavisne od Machova broja.
Takve elise imaju vitke krakove, blago zaobljene prema vrhu
(si. 31), a ugraduju se u lake avione malih i srednjih snaga
motora.

&
SI. 31. Elisa za male brzine
Oblik i relativna Sirina kraka I/D vezani su za tzv. radni
faktor kraka koji se definiSe izrazom
RF = 6250 . 35
D \ifd\R 39)
0,2

gde je 6250 proizvoljno izabran mnoZitelj da bi se dobile po-
godne brojCane vrednosti radnog faktora kraka RF. Za avionske
elise vrednosti su radnog faktora u granicama 50-**180 (za
elise od kompozitnih materijala 70*« 120). Jedna je od karak-
teristika elisa za male brzine i mala vrednost radnog faktora
kraka, koja retko prelazi 80. Te elise imaju konstantan aero-
profil duz kraka, i to obicno RAF 6 ili CLARK Y, klasi¢ne
aeroprofile razvijane tridesetih godina (si. 32).

Sa povecéanjem brzine leta v i obimne brzine elise povecava
se i rezultujuéa brzina w vrha kraka, a Machov broj Ma = wic
priblizava se kriticnoj vrednosti aeroprofila kraka, pa je i pre-
lazi. Aerodinamicke karakteristike aeroprofila osetno se me-
njaju: koeficijent uzgona opada, a koeficijent otpora raste.
Posledica toga je pad koeficijenta propulzivne sile cT i porast
koeficijenta snage cP, pa prema tome i pad koeficijenta ko-
risnosti ti. Za deblje aeroprofile te promene nastaju ve¢ pri
Ma ~ 0,7, a za tanke aeroprofile savremenih elisa pri Ma « 0,9.

TE X, 33
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/
CLARK Y

RAF 6

HS-1

Sl. 32. Osnovni aeroprofili lokalnih preseka kraka
elise; d debljina aeroprofila, / tetiva aeroprofila

Za savremene elise (kompozitne i metalne elise) kojima rela-
tivna debljina u blizini vrha kraka ne prelazi d/l = 0,06 moZe
se uticaj Machova broja na koeficijent korisnosti izraziti jedna-
¢inom

*Ma = K Ma>/, (36)

gde je ti koeficijent korisnosti dobijen u uslovima nestisljivosti
vazduha, a KM faktor redukcije koeficijenta t/, zavisan samo
od Machova broja. Faktor KM prikazan je dijagramom na
si. 33 kao srednja vrednost brojnih ispitivanja. Promena koefi-
cijenta snage cP moZe se za priblizne proraune zanemariti.

Sl. 33. Zavisnost faktora redukcije a°d Machova broja
na vrhu elise, Ma = wic

Uticaj velikih brzina, izrazen naroCito kod aviona sa turbo-
elisnim pogonskim grupama, moZe se smanjiti, pa i izbedi,
poveéanjem kriticnog Machova broja spoljaSnjeg dela kraka,
smanjenjem precnika i smanjenjem broja obrtaja elise. Prvi je
naCin da se za spoljasnji deo kraka, obi¢no krajnju petinu
ili Cetvrtinu kraka, upotrebe tanki laminami aeroprofili koji
imaju vece kriti€ne Machove brojeve. Uglavnom se primenjuju
tzv. laminarni aeroprofili serije NACA 16 koji su razvijani
pedesetih godina. Druga je moguénost da se upotrebe potpuno
novi aeroprofili. U tu je svrhu firma Dowty Rotol, u kasnim
sedamdesetim godinama, u kooperaciji sa Aircraft Research
Association razvila seriju superkriticnih aeroprofila ARA-D, a
odmah zatim Hamilton Standard, takode novu seriju aeropro-
fila sa oznakom HS-1 (si. 32). Taj je razvoj novih serija aero-
profila, pored povecanja kriticnog Machova broja, dao elisu
manje teZine sa boljim karakteristikama u poletanju uz sma-
njenje tetive lopatice za 30%. Na si. 34a prikazana je naj-
savremenija Sestokraka elisa prec¢nika 4,19 m od kompozitnih
materijala sa aeroprofilom serije HS-1 koja je ugradena na
dvomotomom avionu British Aerospace ATP.

Smanjenje pre¢nika radi smanjenja uticaja velikih brzina
kraja kraka elise, a za istu apsorbovanu snagu, zahteva pro-
menu oblika kraka. Za velike brzine krak je vece S§irine, go-
tovo konstantne duz kraka, i sa ravno odseCenim krajevima.
Tipi€an izgled takve elise prikazan je na si. 34b. Radni faktor
kraka tih elisa znatno je veéi nego elisa za male brzine i
iznosi RF ~ 90 (a obi¢no je veéi od 120). Prema ispitivanjima,
povecanjem radnog faktora malo se smanjuje koeficijent ko-
risnosti,.ali se to nadoknaduje smanjenjem gubitaka usled
obimne brzine.
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Broj obrtaja elise moze se smanjiti, odnosno odrzati u opti-
malnim granicama, ugradnjom reduktora izmedu vratila motora
i osovine elise. Reduktori su obi¢no zupcasti, dakle mehani¢kog
tipa. Ugradnja reduktora korisna je ne samo zbog smanjenja
obimne brzine ve¢ i zbog moguceg smanjenja konstruktivne
mase motora po jedinici snage, jer masa po jedinici snage
opada sa povecanjem broja obrtaja motora. Reduktorom se,
dakle, ta oba protivureéna zahteva mogu zadovoljiti. Reduktor
ipak donekle poveéava ukupnu masu propulzivnog sistema, a
i dodatne gubitke u prenosu, pa se ne preporucuje za primenu
na lakim avionima, tj. za motore malih snaga, ve¢ se elisa
ugraduje neposredno na radilicu motora. Jednostavnost i pouz-
danost takvog sklopa ima tada nesumnjivu prednost. Medutim,
motori srednjih i velikih snaga danas gotovo redovno imaju
reduktore. Za turboelisne pogonske grupe, zbog veoma velikog
broja obrtaja, reduktori su neophodni.

Sl. 34a Savremena S3estokraka elisa od kompozitnih
materijala sa aeroprofilom HS-1

SI. 34b. Elisa sa odse¢enim kra-
jevima kraka

Uticaj velikih brzina moze se sasvim izbeci ako veli¢ina
pre€nika elise za datu brzinu leta v ne prede grani¢nu vrednost,
tako da bude

1/(nn w + f2" w, 37)

gde je wx grani¢na rezultuju¢a brzina vrha kraka do koje se
uticaj stiSljivosti moZe zanemariti i koja obi¢no iznosi W =
= 0,9c, gde je ¢ brzina zvuka na visini leta. Tada se iz jedna-
Cine (37) moze izraCunati grani¢ni pre¢nik elise D za koji se
uticaj stiljivosti vazduha na promenu aerodinamickih karakte-
ristika moZe zanemariti, pa je

D,g— 1/0,81 - Ala2, 38
S 9 7inv (38)

gde je Ma = v/c Machov broj leta aviona.

Smanjenjem rezultujuée brzine kraja kraka, koje je ostva-
reno smanjenjem broja obrtaja i smanjenjem radnog faktora
uz pogodno oblikovanje vrha (si. 34a), moze se smanjiti buka
elisa savremenih putni¢kih aviona. Pravilnom sinhronizacijom
relativnog poloZaja (faznom sinhronizacijom) krakova elisa na
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viSemotornim avionima moZe se znatno smanjiti buka u kabini
i na aerodromu pri poletanju.

Ekonomska atraktivnost elisnog pogona transportnih aviona
i nagli skok cene goriva sedamdesetih godina stimulisali su
studije optimizacije pogonskih sistema i konstrukcije aviona.
Tako je elisa, koja je do tada gubila primat u primeni prema
turbomlaznom pogonu, ponovo rodena!

Od 1975. godine Lewis Research Center of the National
Aeronautics and Space Administration (NASA) u saradnji sa
Hamilton Standardom razvija koncepciju elisnog ventilatora
(Prop-Fan) sa osam ili deset krakova (si. 34c), Cija je napadna
ivica sa znatnom pozitivnom strelom (unazad). Takva viSekraka
konfiguracija, sa poveéanim radnim faktorom, dozvoljava vece
opterecenje diska elise, a krad su kosi da bi se poveéao kriti¢ni
Machov broj kraja kraka elise uz smanjeno stvaranje buke.
Prva ispitivanja su pokazala izuzetnu efikasnost koncepcije
elisnog ventilatora i njegovu prednost nad svim propulzivnim
sistemima. On zadovoljava dva osnovna imperativa danasnjice:
prvo, troSi 20- *40% manje goriva nego avioni sa turbomlaznim
pogonom, drugo, buka u poletanju je smanjena za viSe od 50%.
Treba napomenuti da je to ostvareno uz zadrzavanje maksi-
malne brzine na nivou koji imaju transportni avioni sa turbo-
mlaznim motorima (Machov broj ~0,8).

SI. 34c. Jednorotorni elisni ventilator (Prop-Fan)

:aa

—H <

SI. 34d. Dvorotorni elisni ventilator sa kontrarotiraju¢im elisama (nekanalisani
ventilator — Unducted Fan)
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Dalji razvoj ovog sistema (NASA i General Electric) do-
veo je do elisnog ventilatora sa kontrarotiraju¢im elisama
(nekanalisani ventilator — Unducted Fan, si. 34d).

Glavna je odlika tog sistema udvojeni elisni ventilator, Cije
se elise okreéu u suprotnim smerovima a direktno su spregnute
sa turbinom, eliminiSuci time reduktor koji je bio neophodan
za prenos snage na elisni ventilator. Elisni ventilatori mogu da
ostvaruju propulzivnu silu kao vucni ili potisni (si. 34d) pro-
pulzivni sistem. USteda goriva u odnosu na standardne dvo-
motorne i tromotome mlazne avione iznosi 40-+¢60%, a u
odnosu na avione sa kanalisanim ventilatorom (Turbo-Fan)
25%. Atraktivnost je tog sistema u tome S$to se rotaciona
energija, koja bi se normalno izgubila, iskoriséava efektom
ispravljanja struje obrtanjem zaklonjenog rotora u suprotnom
smeru. To znacajno poboljSava performanse, $to se vidi sa
slike 35, koja daje zavisnost koeficijenta korisnosti od Machova

Ma

Sl. 35. Zavisnost Kkoeficijenta korisnosti od Machova broja leta konvencionalnih
elisa u uporedenju sa sistemima elisnog ventilatora

broja leta konvencionalne elise u uporedenju sa sistemima
elisnog ventilatora. Prednost je sistema elisnog ventilatora sa
kontrarotiraju¢im elisama za veée Machove brojeve leta oci-
gledna. On ¢e biti primenjen, najpre, na podzvuénim transport-
nim avionima kratkog i srednjeg doleta krajem osamdesetih i
pocetkom devedesetih godina.

D. Gaji¢ B. Rasuo
Konstrukcija elisa

Pri vrtnji elise na njezinim krakovima djeluju aerodinamicke,
centrifugalne i giroskopske sile (si. 36). Neke su od tih sila
(sile uzgona, centrifugalne sile torzije) korisne, a druge uzrokuju
optereéenja pojedinih elemenata elise, motora, nosa¢a motora i
letjelice, pa se moraju pri konstrukciji uzeti u obzir.

Da bi elise udovoljile sloZzenim uvjetima rada koji nastaju
pri promjeni reZzima leta, kao S$to je polijetanje, let, penjanje,
krstarenje ekonomskom brzinom, let velikom brzinom, poni-
ranje i slijetanje, razvijene su mnoge, razliCite konstrukcije elisa.
Taj razvoj nije ni do danas zavrSen, nego jo$ uvijek nastaju
nova, poboljSana konstrukcijska rjesenja.

Vrste elisa. Konstrukcije elisnih sistema idu od najjedno-
stavnijih pa do veoma sloZenih koji automatski podeSavaju
korak krakova elise pri svakoj promjeni uvjeta leta. Prema
moguénosti promjene koraka krakova razlikuju se tri osnovna
tipa elisa: elise nepromjenljivog koraka, elise kojima se korak moze
podesiti dok motor ne radi i elise promjenljivog koraka.

Elise su nepromjenljivog koraka najjednostavnije. lzradene
su od jednog komada lameliranog drva ili aluminijske legure
i krakovi su ¢vrsto vezani za glavinu u polozZaju koji se ne moze
promijeniti, pa se ni korak s kojim su krakovi izradeni vise
ne moze mijenjati. Takve elise imaju najbolji stupanj korisnosti
samo u strogo odredenim uvjetima, tj. pri jednoj odredenoj
brzini vrtnje elise i jednoj odredenoj brzini i visini leta aviona.
Bilo koje odstupanje od tih uvjeta smanjuje stupanj korisnosti
elise. Konstrukcijom elise nastoji se postici da to smanjenje
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stupnja korisnosti bude §to manje u $to Sirem podrucju brzina
vrtnje elise te brzina i visina leta. Elise nepromjenljivog koraka
upotrebljavaju se na malim, lakim avionima koji imaju motore
male snage i lete malom brzinom na malim visinama.

Malo slozenije su elise kojima se korak moze promijeniti
samo dok je avion na tlu, a motor ne radi. Krakovi takve
elise vezani su za glavinu posebnim drzaéem. Kad se mehani-
zam drzaCa otpusti, krak se moZe zakrenuti za neki kut oko
svoje uzduzne osi, pa mu se time promijeni korak. Nakon $to
se krak zakrene i korak podesi za uvjete leta koji slijedi,
mehanizam drza€a ponovno se pritegne i krak ucvrsti u novom
poloZaju. U letu se takve elise ponaSaju kao elise nepromjenlji-
vog koraka, pa se upotrebljavaju za avione s motorima malih
snaga i malih brzina i visina leta.

\

Centrifugalne sile uzrokuju naprezanje
krakova na vlak

Sile aerodinamickog otpora uzrokuju na-
prezanje krakova na savijanje

Vu¢ne sile uzrokuju naprezanje krakova
na savijanje

Aerodinamicke sile uvijanja uzrokuju na-

Smijer gibanja
Jer glbanj prezanje krakova na uvijanje (torziju)

Os kraka elise
Os vratila elise

Centrifugalne sile uvijanja uzrokuju na-
prezanje krakova na uvijanje, ali suprotno
i apsolutno veée od onog uzrokovanog
aerodinamickim silama uvijanja

Giroskopski moment

maksimalan

A jy* Smjer skretanja

4-1 -jt-- aviona

il ./P~0Os gibanja Giroskopske sile, §to nastaju pri promjeni

W aviona smjera gibanja aviona, uzrokuju na dvo-
-i— "Giroskopski krakoj elisi vibracije krakova, dok na

JI/ moment elisi sa 3 i vise krakova nema vibracija

ris/ 1 minimalan jer je giroskopski moment konstantan

'j Giroskopske
sile-moment

Sl. 36. Djelovanje sila na krakovima elise

Elisama promjenljivog koraka moZe se za vrijeme leta, dok
se elisa vrti, mijenjati korak zakrecu¢i krakove oko njihove
uzduzne osi. Tako se moZe za svaki odredeni uvjet leta primije-
niti onaj korak koji daje elisi najpovoljnije performanse. Broj
mogucéih promjena koraka moZze biti ogranien, kao $to je to
npr. kod elisa sa dva koraka, koje imaju mali korak za polijetanje
i veliki za let, ili se korak moZe po volji mijenjati izmedu
najvecega i najmanjega s neograni¢enim brojem medupoloZaja.

Elisa promjenljivog koraka omoguéuje motoru odrzavanje
odredene brzine vrtnje u svakoj situaciji leta. Povecanjem ko-
raka povecéava se otpor krakova elise, pa se zbog toga smanjuje
brzina vrtnje motora, dok se smanjenjem koraka smanjuje otpor
i poveCava brzina vrtnje motora. Tako se moZe promjenom
koraka upravljati brzinom vrtnje motora.

Za promjenu koraka sluzi regulator brzine vrtnje elise koji
poveéava, odnosno smanjuje korak. Pri polijetanju, s poveéa-
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njem brzine kretanja aviona, korak se postepeno povecava i
tako odrzava stalnu brzinu vrtnje motora. Isto tako u letu,
kad avion prelazi iz vodoravnog leta u penjanje, zbog poveca-
nog otpora smanjit ¢e se brzina vrtnje, Sto ¢e regulator ispraviti
smanjenjem koraka. Kad avion prijede u poniranje, povecava
mu se brzina, pa ¢e se zbog toga povecati brzina vrtnje motora,
Sto Ce regulator ispraviti poveéanjem koraka. Kad je snaga mo-
tora jednom podesena, elisa ¢e se, zahvaljujuéi regulatoru, uvijek
vrtjeti istom brzinom, bez obzira na rezim leta, dok ¢e se
razvijena snaga mijenjati ve¢ prema odabranom poloZaju regula-
tora snage motora. Buduéi da se brzina vrtnje mijenja odabra-
nim polozajem regulatora elise, to se takve elise nazivaju elise
stalne brzine vrtnje i njihov se korak mijenja potpuno auto-
matski.

Vecina uredaja za promjenu koraka elise ima hidraulicki
pogon pomocu klipa i cilindra. Postoje dva osnovna principa:
ili se klip giba u mirujuéem cilindru, ili klip miruje, a giba
se cilindar. Pravocrtno gibanje klipa prenosi se mehanickim
vezama na krakove elise te ih zakre¢e oko uzduzne osi i tako
im mijenja korak. Vecinom se ulje za hidrauli¢ki sistem pro-
mjene koraka uzima iz sistema za podmazivanje motora. Da
bi se smanjile dimenzije cilindra i postigla brZza promjena ko-
raka, u regulatoru elise nalazi se pumpa za povecanje tlaka
ulja. Regulator za upravljanje koraka elise vezan je zupcastim
prijenosom s vratilom motora, pa se na regulatoru ocCituju sve
promjene brzine vrtnje motora. Kad brzina vrtnje premasi
vrijednost na koju je regulator podeSen, regulator pomocu
hidrauliCkog mehanizma poveca korak elise, ¢ime se poveca
njen otpor i tako odrZava stalna brzina vrtnje. Obrnuto, kad
padne brzina vrtnje, regulator smanjenjem koraka smanji otpor
elise, pa se opet odrzava stalna brzina vrtnje.

Automatske elise i elise stalne brzine poboljSavaju se ure-
dajem koji omogucuje da se krakovi elise postave na obrnuti
korak, i tako obrne smjer potiska elise, te uredajem kojim se
krakovi mogu postaviti u polozaj najmanjeg otpora {polozaj
jedrenja). Pomoc¢u obrnutog koraka postize se velika potisna
sila, suprotna od smjera leta, kojom se pri naglom spustanju
smanjuje brzina aviona, a pri slijetanju na tlo skraduje staza
zaustavljanja aviona. Elise s postavljanjem kraka u polozaj
najmanjeg otpora bezuvjetno su potrebne na visemotomim
avionima da bi se pri kvaru jednog motora smanjio otpor i
sila na kormilu potrebna za odrzavanje leta u pravcu.

Elise lakih aviona. Mnogi laki avioni imaju elise nepro-
mjenljivog koraka, izradene od drva ili od aluminijske legure.
Neki od takvih aviona imaju elise promjenljivog koraka, elise
stalne brzine i uredaje za postavljanje obrnutog koraka i po-
stavljanje krakova u poloZzaj najmanjeg otpora.

Drvene elise nepromjenljivog koraka (si. 37). Drvene elise
izraduju se od pazljivo odabranog, dobro osuSenog drva javora,
jasena, treSnje, crnog oraha, hrasta, mahagonija i si. Obi¢no
se uzme 5 *12 dasaka koje se medusobno zalijepe vodootpor-
nim ljepilom u blok. Nakon S§to u preSi ljepilo veZe daske,
grubo se izradi elisa, pa se zatim susi 7*15 dana da bi se
izjednaCila vlaznost pojedinih slojeva i tako sprijeCilo kasnije
izvijanje i pucanje drva. Konacni oblik elise izraduje se pomocu
Sablona za pojedine presjeke kraka. U serijskoj proizvodnji
izradba se obavlja na kopirnoj glodalici. Na vrhove krakova
izradene elise zalijepi se na duljini od 250* *500 mm platno i
zatim se prednji rubovi obloZze metalnom zaStitnom trakom od
mjedi, monel-metala ili nerdaju¢eg Celika. Obloga se ulvrsti
na krak vijcima za drvo ili zakovicama. Radi osiguranja zaleme
se glave vijaka na oblogu. Da bi voda koja se skuplja zbog
kondenzacije izmedu obloge i kraka mogla otjecati, na vrhu
kraka predvideni su u oblozi drenazni otvori na koje voda
izlazi djelovanjem centrifugalne sile. Na si. 38 prikazane su
dvije najces¢e upotrebljavane vrste zaStitnih obloga drvenih
elisa.

Platnena presviaka Glavina

Lamelirano drvo | Metalna traka

SI. 37. Drvena elisa nepromjenljivog koraka

SISTEMI

LETELICA

Otvori za

SI. 38. Metalna zadtitna traka na prednjem rubu
krakova drvene elise, a lati¢asta traka, b usporedna
traka

ZavrdSena elisa lakira se u vise slojeva bezbojnim vodootpor-
nim lakom, a zatim se vrlo pazljivo staticki i dinamicki uravno-
tezuje. Drvene elise uévr$éuju se na vratilo motora pomocu
standardnih viSedijelnih metalnih glavina (si. 39).

\

Unutarnja prirubnica Prednja ploca

SI. 39. Glavina drvene elise

Metalne elise nepromjenljivog koraka[ (si. 40) izradene su od
aluminijske legure i po svom su geometrijskom obliku sli¢ne
drvenim elisama, ali obi¢no imaju tanje profile i u€vrScuju se
na vratilo glavinom jednostavnije konstrukcije nego u drvenih
elisa. Metalne elise izraduju se kovanjem, glodanjem i na kraju
brusenjem. Osnovna im je prednost da su otporne na utjecaje
atmosferskih promjena, pa zato duZe traju. Nakon odredenog
broja sati rada krakovi se moraju prebrusiti da bi se odstranio
povrsinski sloj koji je oSteCen udarima stranih tijela (pijesak,
kapljice vode) i u kojemu je doSlo do zamora materijala.

SI. 40. Metalna elisa nepromjenljivog koraka

Elise stalne brzine. Zahtjevi za boljim performansama doveli
su do konstrukcije elise promjenljivog koraka i za lake avione.
To su metalne dvokrake i viSekrake elise upravljane pomocu
regulatora brzine. Redovno su to elise stalne brzine vrtnje, koje
mogu imati i uredaj za postavljanje krakova u polozaj naj-
manjeg otpora i u polozaj obrnutog koraka. Glavine su im
izradene od Celika, a krakovi od aluminijske legure. Na glavini,
u smjeru osi, nalazi se hidraulicki cilindar koji pomo¢u poluga
zakreée krak u smjeru smanjenja koraka. Korak se povecava
djelovanjem centrifugalne sile utega uc€vrScenih na krakove i
aerodinamickih sila uvijanja. Na si. 41 shematski je prikazan
uredaj za promjenu koraka takve elise.

SI. 41. Uredaj za promjenu koraka elise lakog aviona
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Radni klip-cilindar vezan je za krakove pomocu poluga.
Utezi na krakovima elise svojom centrifugalnom silom, potpo-
mognuti aerodinamickim silama uvijanja, nastoje zakrenuti krak
u smjeru povecanja koraka. Tom se povecanju koraka odupire
ulje u cilindru, a regulator regulira tlak ulja. IspusStanjem ulja
smanjuje se tlak u regulatoru i povecava korak, a time se
povecava otpor i smanjuje brzina vrtnje elise. Obrnuto, pove-
¢anjem tlaka ulja u cilindru smanjuje se korak i povecava
brzina vrtnje, jer povecana tlatna sila ulja nadvladava centri-
fugalnu silu utega i aerodinamicke sile uvijanja.

Sli¢ne su i konstrukcije s krakovima koji se mogu postaviti
u polozaj najmanjeg otpora (jedrenja) i koje imaju jo$ i dodatnu
oprugu S§to pomaZe utezima u povecéanju koraka. Krakovi se
postavljaju u polozaj jedrenja tako da se ulje iz regulatora
ispusti u sistem podmazivanja motora, pa utezi i opruge zakrenu
krakove u polozaj jedrenja. Da bi se sprije€ilo povecanje koraka
kad je avion na tlu a motor se vrti sporo, na elisi su ugra-
deni granicnici velikog koraka. Ti se grani¢nici sastoje od utega
optere¢enih oprugom, a spre€avaju da se korak poveéa kad se
motor vrti s brzinom manjom od 500 min-1. Pri ve¢im brzi-
nama vrtnje centrifugalna sila isklju€i grani¢nike, pa se korak
moze povecati sve do polozaja jedrenja.

Elise s krakovima koji se mogu postaviti u polozaj negativ-
nog koraka imaju dodatni uljni sistem koji zakreée krakove
iz poloZzaja malog koraka u poloZzaj negativhog koraka. Taj
je uljni sistem potpuno neovisan o regulatoru za upravljanje
elise i njime se upravlja pomoéu ruénog ventila. Kad se iz
dodatnog uljnog sistema ispusti ulje, opruga za polozaj jedrenja
zakrene krakove iz obrnutog koraka na mali korak.

Elise tezih aviona. TeZi avioni redovito imaju motore vece
snage i elise promjenljivog koraka. S vremenom su razvijene
razliite konstrukcije elisa kojima se za vrijeme leta mozZe
mijenjati korak. Uredaji za promjenu koraka mogu biti auto-
matski, poluautomatski ili njima upravlja pilot, a pogon uredaja
moze biti mehanicki, mehani¢ko-hidraulicki, hidraulicki, elek-
tricni ili aerodinamicki. Od svih tih mnogobrojnih rjeSenja
elisa promjenljivog koraka najSiru primjenu u cijelom svijetu
ima elisa tipa Hamilton Standard Hydromatic Propeller. Ta elisa
ima mehanic¢ko-hidrauli¢ki uredaj za promjenu koraka i odrZa-
vanje stalne brzine vrtnje elise, te dodatni uredaj za zakre-
tanje krakova elise u poloZaj najmanjeg otpora. Citav se sistem
sastoji od elise s glavinom, regulatora brzine vrtnje elise i
pomoénog uredaja za postavljanje krakova u poloZzaj minimal-
nog otpora (si. 42).

Promjena koraka elise postize se pomo¢u mehanizma za za-
kretanje krakova, smjeStenog u glavi i kapi glavine. Osnovni
elementi toga mehanizma jesu: Suplji, uzduzno pomicni klip koji
je na Celu zatvoren i cilindricna okretna kulisa koja zavrSava
koni€nim zup€anikom spregnutim s ozubljenjem na korijenu
krakova. Na Kklipu su ugradena Cetiri palca koji klize u prore-
zima kulise i kad se klip translatorno pomakne oni zakrecu
kulisu, pa se preko zup€anog prijenosa zakrenu i krakovi elise.
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Cio mehanizam za promjenu koraka potpuno je zatvoren i
stalno radi u ulju, jer je Supljina glavine i njene kape ispunjena
uljem i uljovodom spojena s regulatorom brzine vrtnje elise i
sa sistemom za podmazivanje avionskog motora. Ulje iz regula-
tora brzine vrtnje dovodi se na unutraSnju stranu klipa, a
ulje iz motora na vanjsku stranu. Tako se moze proizvoditi
razlika tlakova zbog koje se klip pokrene naprijed ako je veci
tlak na unutradnjoj strani klipa, a natrag ako je tlak ve¢i na
vanjskoj strani.

SI. 42. Hamilton Standard Hydromatic,mehani¢ko-hidrauli¢ki uredaj za promjenu
koraka elise. 1 krak elise, 2 glavina elise, 3 kapa glavine, 4 Suplji klip meha-
nizma za zakretanje krakova, 5 palac klipa, 6 okretna kulisa, 7 pomo¢ni
razvodni ventil uredaja za postavljanje krakova u poloZaj minimalnog otpora,
8 regulator brzine vrtnje elise, 9 zup€anik prijenosa vrtnje vratila avionskog
motora na centrifugalne utege i uljnu pumpu regulatora, 10 pumpa ulja za
podmazivanje avionskog motora, 11 uljni vod vezan s motorom, 12 uljni vod
vezan s regulatorom, 13 priklju¢ak na uredaj za postavljanje krakova u polozaj
minimalnog otpora, 14 kuciste avionskog motora

Regulator brzine vrtnje elise regulira protok ulja u hidra-
ulickom sistemu za promjenu koraka elise i na taj nacin auto-
matski odrZava stalnu brzinu vrtnje elise, ili prema ru¢nim
komandama pilota upravlja mehanizmom za zakretanje kra-
kova elise. KuciSte regulatora je pricvrS¢eno na gornjoj ili
donjoj strani kuc¢ista motora. U kuciStu su smjesteni zupéana
visokotlana uljna pumpa, razvodni ventil za ulje, centrifugalni
utezi i zavojna opruga, koji upravljaju radom razvodnog ventila,
te povratni ventil koji se otvara kad tlak ulja prijede odredenu
granicu i prijelazni ventil za upuStanje ulja pod tlakom iz
dodatnog uredaja za postavljanje krakova elise u poloZzaj mini-
malnog otpora (si. 43).

Uljna pumpa, koja dobiva ulje iz sistema za podmazivanje
motora, i centrifugalni utezi vezani su zup€anim prijenosom s
vratilom motora, pa su njihove brzine vrtnje stalno proporcio-
nalne brzini vrtnje motora, odnosno elise. Promjenom brzine
vrtnje motora mijenja se i centrifugalna sila na utezima, pa
oni promijene svoj poloZaj, a time se mijenja i aksijalna sila

SI. 43. Shema hidraulickog regulatora brzina vrtnje elise, a ravnotezni polozaj regulatora: 1 uljna pumpa, 2 razvodni ventil, 3 centrifugalni utezi, 4 zavojna

opruga, 5 uredaj za podeSavanje napetosti zavojne opruge i za ruénu komandu rada regulatora, 6 povratni ventil, 7 prikljuak na uredaj za postavljanje

krakova u poloZaj minimalnog otpora, 8 prijelazni ventil visokotlatnog ulja iz uredaja za postavljanje krakova u poloZzaj minimalnog otpora; b polozaj

regulatora pri kojem se smanjuje korak elise a povetava brzina vrtnje; ¢ poloZaj regulatora pri kojem se povecéava korak elise a smanjuje brzina vrtnje;
d polozaj regulatora kad je ukljuten uredaj za postavljanje krakova u polozaj minimalnog otpora
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kojom utezi djeluju na vreteno razvodnog ventila za ulje. Aksi-
jalnoj sili centrifugalnih utega suprotstavlja se aksijalna sila
zavojne opruge kojom je optere¢eno vreteno razvodnog ventila.
Napon zavojne opruge moZe se podesiti tako da za odredenu
brzinu vrtnje motora aksijalne sile centrifugalnih utega i zavojne
opruge budu u ravnotezi (si. 43a). Tada razvodni ventil zatvara
vodove tlatnog ulja prema glavini elise, tlak u izlaznom vodu
uljne pumpe regulatora broja okretaja poraste i zbog toga se
otvori povratni ventil, tako da uljna pumpa pocinje raditi u
zatvorenom krugu. To se ravnotezno stanje poremeti kad se
promijene uvjeti leta, pa se zbog promjene opterecenja elise
promijeni i brzina vrtnje motora.

Ako brzina vrtnje elise postane manja od one za koju je
regulator brzine vrtnje podeSen, smanjuje se centrifugalna sila
utega i opruga potisne prema dolje razvodni ventil koji otvori
uljni vod S$to veZe glavinu elise s kuciStem motora (si. 43b).
Zbog toga se smanji tlak ulja na unutradnjoj strani Kklipa u
kapi glavine i klip se pomi€e natrag, potiskujuc¢i unutraSnjom
stranom ulje u kuciStu motora i zakreéu¢i pomocu kulise i
zupcanog prijenosa krakove elise na manji korak, sve dok se
ponovno ne uspostavi podeSena brzina vrtnje elise pri kojoj su
aksijalne sile centrifugalnih utega i zavojne opruge regulatora u
ravnoteZi. Tada se klip prestane gibati, jer su tlakovi ulja na
njegovoj vanjskoj i unutra$njoj strani izjednaceni, uljna pumpa
regulatora ponovno radi u zatvorenom krugu, a elisa s novim,
manjim korakom ima raniju konstantnu brzinu vrtnje.

Kad se brzina vrtnje elise poveca iznad one §to je podeSena
na regulatoru, povecéa se i centrifugalna sila utega i oni stisnu
oprugu, pa razvodni ventil otvori uljovod izmedu uljne pumpe
regulatora i glavine elise (si. 43c). Ulje visokog tlaka potece
na unutradnju stranu klipa u kapi glavine i klip se pomice
naprijed, potiskuju¢i vanjskom stranom ulje u kuciSte motora,
pa zakretni mehanizam u glavini zakrene krakove elise na veci
korak. Zbog povecanja koraka smanjuje se brzina vrtnje elise
sve dok se na regulatoru ne postigne podeSena brzina vrtnje
i time uspostavi ravnoteza aksijalnih sila centrifugalnih utega
i zavojne opruge. Tada se povratni ventil otvori, a protok ulja
kroz glavinu zatvori, pa uljna pumpa regulatora pocne raditi
u zatvorenom Krugu.

Uredaj za postavljanje krakova elise u poloZzaj minimalnog
otpora (poloZaj jedrenja) zasebni je elektrohidrauli¢ki sistem
(si. 44). Sastoji se od visokotlatne uljne pumpe s pogonskim
elektromotorom napajanim iz akumulatorske baterije, elektric-
nih vodova s relejima, posebnog spremnika hidraulickog ulja,
vodova ulja, pomoénog razvodnog ventila smjeStenog u kapi
glavine elise unutar sklopa mehanizma za zakretanje krakova
elise i prijelaznog ventila smjeStenog u kucistu regulatora brzine
vrtnje elise.

Sl. 44. Uredaj za postavljanje krakova elise u poloZaj minimalnog

otpora. 1 tipka za ukljucivanje uredaja, 2 visokotlacna uljna pumpa,

3 elektromotor pumpe, 4 akumulatorska baterija, 5 spremnik ulja,
6 relej, 7 sklopka, 8 regulator brzine vrtnje elise, 9 elisa

Pritiskom na komandnu tipku pilot stavlja u pogon pumpu
visokotlatnog ulja. Pumpa crpi ulje iz spremnika i tlaci ga u
regulator brzine vrtnje elise, gdje zbog porasta tlaka prijelazni
ventil otvori uljni vod u glavinu elise, a zatvori ulaz ulja u
regulator (si. 43d). Time se prekida hidraulicka veza izmedu
regulatora i glavine elise, pa na rad mehanizma za zakretanje
krakova djeluje samo uredaj za postavljanje krakova u poloZaj
minimalnog otpora. Zbog porasta tlaka ulja na unutradnjoj
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strani klipa mehanizma za zakretanje krakova klip se pomice
naprijed zakrecuéi krakove na sve ve¢i korak i potiskujuéi vanj-
skom stranom ulje u uljovod motora. PoloZzaj minimalnog
otpora krakova odreden je grani¢nim poloZajem palaca klipa
u prorezima okretne kulise, pa se, kad klip dode u krajnji
prednji polozaj, automatski prekida rad visokotlacne uljne
pumpe uredaja i kraci ostaju u polozaju minimalnog otpora.

Da bi se krakovi elise vratili iz poloZaja minimalnog otpora
u normalni poloZaj, ponovno se pusti u rad visokotlacna pumpa
uredaja i kad tlak ulja u glavini elise prijede odredenu granicu
pomakne se pomocni razvodni ventil u mehanizmu za zakre-
tanje krakova, pa ulje pod tlakom dolazi na vanjsku stranu
klipa, a otvori se uljovod izmedu unutraSnje strane klipa i
kuciSta motora. Zbog razlike tlakova ulja klip se pomic¢e unazad
i pomocéu kulise zakre¢e krakove postepeno smanjujuéi korak
elise. Kad se korak elise dovoljno smanji, elisa se pocne okretati
zbog djelovanja vanjske struje zraka, pa na elisi nastanu do-
datne centrifugalne sile koje uvijaju krakove u smjeru smanjenja
koraka. Kad brzina vrtnje elise postigne odredenu vrijednost,
pilot isklju¢i uredaj za postavljanje krakova u poloZaj mini-
malnog otpora, pa tlak ulja padne i prijelazni ventil se po-
makne u normalni poloZaj. Time se hidrauliCki ukopc€a regu-
lator broja okretaja elise i zapoCinje normalan rad elise.

Posebni dodatni uredaji. Elisni sistemi vecih aviona imaju i
posebne dodatne uredaje kao Sto je npr. uredaj za odledivanje
krakova elise, a visemotorni avioni su opremljeni i uredajima
za sinkronizaciju brzine vrtnje elisa i za sinkronizaciju faze
vrtnje elisa.

Uredaj za sinkronizaciju brzine vrtnje elisa. Na viSemotomim
avionima dolazi do neugodnih pulsacija zvuka ako brzine vrtnje
elisa nisu potpuno jednake. Pomocu tahometra, a i prema
sluhu, mogu se ru¢no podesiti svi motori da rade istom brzinom.
Najmanja nejednolikost opterecenja pojedinih motora, npr.
zbog zakretanja aviona ili uzburkanosti zraka, uzrokuje pro-
mjenu brzine motora te je potrebno ponovno podeSavanje.

Postoji nekoliko sistema za sinkronizaciju brzine vrtnje elisa,
a svima je zajedni¢ko da su pojedini motori elektricki vezani
na jedan od motora, tzv. glavni motor. Na glavhom motoru
nalazi se sinkroni elektricni generator vezan s vratilom zup-
¢astim prijenosom, a na pomoénim su motorima sinkroni elek-
tromotori vezani s regulatorom elisa. Prvo se ruc¢no, §to je vise
moguce, ujednaCe brzine svih motora, a zatim se ukljucuje
uredaj za sinkronizaciju brzine vrtnje. Ako se neki motor vrti
brze od glavnog motora, sinkroni ¢e elektromotor pomocu
regulatora povecati korak elise dok se ne izjednale brzine
vrtnje, i obrnuto, ako se motor vrti sporije, sinkroni ée elektro-
motor pomocu regulatora smanjivati korak elise dok se ne
smanji brzina. Kasnije, u letu, sve Ce se elise vrtjeti istom
brzinom dok je ukljuen uredaj za sinkronizaciju, pa i kad se
promijene optereéenja motora u toku leta i kad se zajednicki
promijene snage svih motora. Takvi se uredaji primjenjuju na
avionima s turboelisnim pogonom.

Uredaj za sinkronizaciju faze vrtnje elisa. Visemotorni avioni
imaju redovno motore smjeStene na krilima, pa krakovi elisa
kad prolaze u blizini trupa stvaraju valne udare. Ako se elise
vrte istom brzinom s kutnim pomakom u fazi, udari se na-
izmjence smjenjuju na bo¢nim stranama trupa, $to uzrokuje vi-
braciju trupa. Da bi se to sprijecilo, sluzi tzv. sinkrofazni uredaj
koji dovodi vrtnju svih elisa u istu fazu. Pomocu tog uredaja
mijenja se korak elisa tako dugo dok se sve elise ne vrte u
jednakom kutnom poloZzaju. Time se povecava udobnost leta i
smanjuju dinamicka opterec¢enja konstrukcije aviona.

Uredaj za odledivanje elisa. Pri letu kroz zrak u kojemu
lebde pothladene kapljice vode stvara se led na krakovima elise.
Nakupljeni led mijenja geometrijski oblik profila krakova, S$to
uzrokuje porast otpora elise i uzgona, tj. smanjenje vucne sile
elise. Nesimetricno nakupljanje ili otpadanje leda uzrokuje jaku
dinami¢ku neuravnoteZenost elise, Sto moZe imati vrlo teSke
posljedice. Da bi se to izbjeglo, elise aviona predvidenih za let
u slozenijim meteorolo$kim uvjetima opremljene su uredajem za
odledivanje krakova i kape glavine. U upotrebi su dva sistema:
sistem s tekué¢inom za odledivanje i sistem s elektrootpomim
zagrijavanjem.



POGONSKI SISTEMI

Uredaj za odledivanje tekuéinom (si. 45a) ima pumpu koja
iz spremnika siSe tekuéinu za odledivanje i tlaci je u Zlijebne
prstenove elisa. 1z Zlijebnog prstena tekuéina izlazi kroz cijevi
na korijene krakova elise. Tekuc¢ina odleduje unutradnji dio
krakova, a na vanjskom dijelu, zbog velike centrifugalne sile,
nema opasnosti da se uhvati led. Obi¢no se za odledivanje upo-
trebljava izopropilni alkohol, jer je djelotvoran, jeftin i teSko
zapaljiv.

tekucine
Glavni elektri¢ni vod ) B
u gondoli motora Osiguraci
Ampermetar
Komandni pai Do ostalih
elisa
Vremenski
prekida¢
Vanjski ili unutradnji
Glavni grija¢i elementi
elektriéni Komandni prekida¢
vod trupa rekida¢ sistema

SI. 45. Uredaj za odledivanje elisa, a uredaj za odledivanje tekuéinom,
uredaj za odledivanje elektrootpomim zagrijavanjem

Elektrouredaj za odledivanje elisa (si. 45b) sastoji se od
elektri¢nih grija¢ih elemenata nalijepljenih na povrSinu krakova
ili postavljenih u unutra$njost Supljih krakova, sistema za dovod
i regulaciju elektricne struje te potrebnih elektricnih vodova.
Elektricnom energijom grije se kapa glavine elise. Da se grijaci
elementi previSe ne zagriju, grijanje je na prekide, jer je do-
voljno da se krakovi elise zagriju do taliSta leda pa da on
otpadne. Cijeli ciklus odledivanja krakova i glavine traje obi¢no
~2min. Uredaj za odledivanje ima u svom sistemu sklopku
za uklju€ivanje, osiguraCe, ampermetar i automatsku sklopku
za ciklicko uklju€ivanje.
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Elise turboelisnih propulzora. Za avionske turboelisne pro-
pulzore postoje specijalne konstrukcije elisnih sistema jer je
osnovna karakteristika razvijanja snage plinske turbine potpuno
razliCita od one u klipnih motora. Snaga plinske turbine ovisi
u prvom redu o temperaturi na ulazu u turbinu, a ne o brzini
vrtnje turbine. U letu od praznog hoda pa do najvece snage
penjanja brzina se vrtnje neznatno mijenja, dok se veoma mi-
jenja temperatura na ulazu u turbinu. Najmanjoj snazi odgo-
vara najniza temperatura na ulazu u turbinu, a najvecoj snazi
najvisa dopustena temperatura. Snaga turbomotora povecava se
veéim dovodom goriva, a elisa, da bi apsorbirala razvijenu
snagu, povecava korak tako da ostaje stalna brzina vrtnje.
Obrnuto, kad se oduzima gorivo, smanjuje se snaga, pa elisa
smanjuje korak tako da se opet odrZava stalna brzina vrtnje.

Sve elise za turbinske motore imaju dva radna podrucja.
U letu elisa radi u tzv. podrucju alfa, koje ide od praznog
hoda (najmanji korak elise) pa do najvece snage (najveci korak
elise). U tom podrucju elisom upravlja regulator. Na tlu elisa
radi u podrucju beta, koje ide od negativhog koraka (sluzi za
kocenje aviona kad sleti na tlo), pa do malog koraka za
voznju po tlu. U podrucju beta elisom ne upravlja regulator.

Zbhog velike brzine vrtnje plinske turbine mora se izmedu
nje i elise ugraditi zupcasti reduktor koji smanjuje brzinu
vrtnje elise. Taj reduktor obavlja i joS neke druge funkcije u
kontroli rada propulzijskog sistema. Kad zracna struja obrnuto
opstrujava elisu, senzor u reduktoru signalizira negativni mo-
ment torzije krakova, pa regulacijski sistem povecava korak
elise i elisa prelazi na normalan rad. Ako pri polijetanju vise-
motornog aviona jedan od turbomotora izgubi snagu, poseban
senzor u reduktoru daje signal sigurnosnom uredaju koji akti-
vira ruicu za postavljanje krakova u polozaj minimalnog
otpora. Reduktor djeluje kao sigurnosna spojka ako plinska
turbina radi s negativhim momentom koji je ve¢i od dopuste-
nog, te kao kocnica elise kad su u letu krakovi postavljeni u
poloZzaj minimalnog otpora ili kad se na prizemljenom avionu
obustavi rad pogonskih turbomotora.

Radno podrucje elise u letu, tj. regulatorom upravljano
podrucje alfa, pokriva raspon od 34° do 90° napadnog kuta
kraka. Podrucje rada za voznju na tlu, tj. podrucje beta, po-
kriva raspon od 0° do 34° napadnog kuta kraka. Mehanizam
za promjenu koraka elise, tj. za zakretanje njenih krakova,
jednak je kao u sistemu Hamilton Standard Hydromatic Pro-
peller, samo 3to ima i tzv. bravu koraka, koja sluzi kao sigur-
nosni uredaj za blokiranje koraka ako nestane tlak ulja i ako

SI. 46. Laki avion AISA 1-11B s klipnim motorom Continental C90-12F

snage 67 kW

Sl. 47. Veliki transportni avion Lockheed L 100-30 Hercules sa ¢etiri turboelisna propulzora AUison T56, svaki snage 3652 kW
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brzina vrtnje elise poraste iznad dopuStene. Drzaci se brave
oslobode ¢im se uspostavi normalan tlak ulja i normalna
brzina vrtnje.

Danas se elisni propulzori primjenjuju na avonima od naj-
manjih lakih (si. 46) pa do velikih transportnih sa 4- -6 turbo-
motora pojedinanih snaga do 1100 kW i brzine leta do
~ 650 km/h (si. 47). Za jo§ vece brzine klasi€ne se elise nisu
mogle primijeniti zbog pada stupnja korisnosti, jer obodna
brzina krakova postaje jednaka ili ve¢a od brzine zvuka. Po-
sljednjih se godina eksperimentalno radi na razvoju elisa za
snazne turbomotore i za brzine leta do ~ 950 km/h, koje ¢e
imati stupanj korisnosti povoljniji od dosadadnjih. To su elise
sa 8-+¢10 Sirokih krakova srpasta oblika, koji su na vanjskom
dijelu veoma savijeni u smjeru suprotnom od smjera vrtnje.
Konstruktivnu izvedbu takvih elisa vrlo tankih profila omogu-
¢ili su novi materijali sacaste konstrukcije. Njihova upotreba
u praksi predvida se prije 1990. god., a imat ¢e relativni potro-
Sak goriva za 15*-20% niZi nego najsuvremeniji turbomlazni
propulzori za avione iste brzine leta.

S. Bernfest

TURBOMLAZNI PROPULZORI

Turbomlazni propulzor ostvaruje propulziju na potpuno
istom principu kao i ostali mlazni, pa i klipnoelisni propulzor,
ali se od njih razlikuje po propulzivnom fluidu i nacinu njegova
ubrzavanja, iako je i turbomlazni propulzor, prema unutrasnjim
termodinamickim procesima, jedna vrsta motora s unutradnjim
sagorevanjem kao i klipni motor. Ta sli€nost potice od primene
istih radnih procesa pri pretvaranju osnovne hemijsko-toplotne
energije u potencijalnu energiju radnog fluida, pa ¢ak i u me-
hani¢ku energiju na vratilu rotorskog sklopa, iako je krajnji
cilj, tj. ubrzavanje propulzivnog fluida, ostvaren neposrednije,
u propulzoru, a ne preko spoljnog organa, tj. elise. lako su
unutradnji procesi sabijanja, sagorevanja i Sirenja isti kao u
klipnom motoru, ipak sustinska razlika medu njima nastaje
prema mestu obavljanja tih procesa. U klipnom motoru svi se
procesi, zajedno s usisavanjem i izduvavanjem, odigravaju u
jednom istom elementu (cilindru), ali u vremenskim razmacima
i naizmeni¢no. U turbomlaznom propulzoru oni se odigravaju
kontinualno, ali u razli€itim elementima. Odatle nastaju i krupne
razlike ne samo u konstrukciji ve¢ i u performansama i radnom
ciklusu.

M. Vuji¢

Ideja o primeni gasne turbine za propulziju aviona nastala je ve¢ u prvim
po€ecima razvoja avijacije, ali je prakticki realizirana tek 30-tih godina naseg
stoleéa. U Engleskoj je Frank Whittle konstruisao 1937. god. prvi uspes$an
avionski turbomlazni propulzor s centrifugalnim kompresorom (si. 48), prema
projektu $to ga je sam razradio jo§ 1928. god. Taj Whittleov turbomlazni
propulzor bio je 1941. god. ugraden u prvi engleski mlazni avion Gloster
E.28/29. Takode 1937. god. u Nemackoj je Fabst von Ohain sagradio turbo-
mlazni propulzor s vodonikom kao gorivom, §to se pokazalo neprakti¢nim.
Ohain je nastavio razvojni rad na avionskim turbomlaznim propulzorima i
konstruisao novi tip s potiskom od 4,90 kN, pa je augusta 1939. god., opremljen

tim propulzorom, lovac Heinkel He 178 poleteo kao prvi mlazni avion u
povesti vazduhoplovstva. U Nematkoj su od 1938. god. radile na razvoju
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avionskih turbomlaznih propulzora s aksijalnim kompresorom firme BMW,
Bramo i Junkers, koje su 1944. god. ve¢ masovno proizvodile aksijalne mlazne
propulzore BMW 003A od 7,85 kN potiska i Junkers Jumo 004B od 8,83 kN
potiska.

SI. 48. Turbomlazni propulzor F. Whittlea (1937. god.)

Za vreme drugoga svetskog rata Nemacka je vodila u proizvodnji avionskih
turbomlaznih i raketnih propulzora, ali se i u ostalim zemljama dosta radilo
na tom podrucju. U Engleskoj je A. A. Griffith 1941. god. konstruisao prvi
engleski turbomlazni propulzor s aksijalnim kompresorom, koji je 1943. god.
uspe$no primenjen za propulziju mlaznog aviona Gloster Meteor. Potkraj 1942.
god. firma Rolls-Royce pocCelaje proizvodnju avionskih turbomlaznih propulzora
prema Whittleovu projektu i od 1944. god. isporucivala za britansko ratno
vazduhoplovstvo turbomlazne propulzore Rolls-Royce Weiland od 7,57 kN
potiska i Rolls-Royce Derwent od 8,90 kN potiska. Pojac¢ani Rolls-Royce
Derxvent od 16 kN potiska proizvodio se do 1955. god. Pofetkom 1945. god.
konstruisan je turbomlazni propulzor Rolls-Royce Nene (si. 49) od 22,26 kN
potiska, prema kojemu su posle gradeni turbomlazni propulzori u SAD,
Francuskoj i SSSR. U SAD je gradnja avionskih turbomlaznih propulzora
pocela posle 1940. god., i to prema vlastitim projektima i prema Whittleovoj
tehnologiji koju su uvezli 1941. god. iz Engleske. Na razvoju avionskih turbo-
mlaznih i turboelisnih propulzora radilo se i u Japanu, Svedskoj, Francuskoj
i Italiji.

Odmah posle drugoga svetskog rata usledio je brzi razvoj avionskih turbo-
mlaznih i turboelisnih propulzora. Primenom novih specijalnih niklenih legura
kojima se ni pri veoma visokim temperaturama ne smanjuje ¢vrsto¢a bilo je
mogucée da se u periodu 1950. do 1977. god. poveca temperatura gasova u
turbini od 810 °C na 1300 °C, i time snaga poveca Cetvorostruko uz samo
dvostruko povecanje potroska goriva. Razvijeni su komplicirani sistemi vaz-
dusnog hladenja turbinskih lopatica tako da temperatura lopatica ostaje neko-
liko stotina stepeni Celzijusa niza od temperature okolnih gasova. Uvedeni
su automatski sistemi koji dobavljaju gorivo zavisno od potrebnog opterecenja
turbomlaznog propulzora, a za naglo i veliko poveéanje potiska dodana je
iza gasne turbine dogrevna komora. Za turbomlazne propulzore konstruisani
su mlaznici koji prigusuju buku i mogu menjati smer potiska radi zaustavljanja
aviona kad aterira, itd. Sva ta i ostala poboljsanja doprinela su da je turbo-
mlazna i turboelisna propulzija potisnula avionske klipne motore na podrucju
snaga vecih od 400 kW.

SI. 49. Turbomlazni propulzor Rolls-Royce Nene potiska 22,26 KN (1945. god.)



POGONSKI

1951. god. konstruisan je u Engleskoj turbomlazni propulzor s aksijalnim
kompresorom Rolls-Royce Avon, potiska 28,93 kN (si. 50). Taj se propulzor
proizvodio sve do 1975. god. i u tom mu je periodu potisak povec¢an na
76,11 kN. To je bio prvi turbomlazni propulzor ugraden u avion s vertikalnim
poletanjem (1957. god.), prvi turbomlazni propulzor za avione na redovnim
prekooceanskim linijama (od 1958. god.) i prvi turbomlazni propulzor kojemu
je bio potreban remont tek nakon 10000 sati rada (od 1959. god.). Drugi
vazan britanski turbomlazni propulzor bio je Bristol Olympus s potiskom
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proizvodio od 1950. do 1965. god. (ukupno proizvedeno vise od 21 200 motora)
i ugradivao u vojne avione, te civilne avione Boeing 707 i McDonnell Douglas
DC-8; General Electric GE J79, s potiskom 66,74- -79,63 kN, koji se stalno
proizvodi od 1953. god., te moderni snazni propulzori General Electric
GE CF6-50, s potiskom 222,42- -240,27 kN i Pratt & Whitney JT9D, s potiskom
191,28- -235,76 kN. Jo§ od 1956. god. proizvodi se turboelisni propulzor Allison
T56 (si. 52) snage 3652 kW i ugraduje se u veliki vojni transportni avion
Lockheed C-130 Hercules.

SI. 50. Turbomlazni propulzor s aksijalnim kompresorom Rolls-Royce Avon, potiska 28,93 kN (1951. god.)

SI. 51. Turbomlazni propulzor Bristol Olympus potiska 48,94 kN (1954. god.)

SI. 52. Turboelisni propulzor Allison T56 snage 3652 kW

48,94 kN, proizveden 1954. god. (si. 51). PoCetkom 60-ih godina potisak tog
propulzora ve¢ se povecao na ~89kN, da bi se zatim razvio u Bristol
Olympus 593, s potiskom od 169,07 kN, i posluzio kao propulzor nadzvu¢nog
putni¢kog aviona Concorde Mach 2. Medu najnovija dostignuéa britanske in-
dustrije turbomlaznih propulzora spada Rolls-Royce RB.211-524 s potiskom
195,75 -240,27 kKN, koji je jedan od najsnaznijih danadnjih avionskih pro-
pulzora.

Medu najuspelije poratne ameri¢ke konstrukcije avionskih turbomlaznih
propulzora spadaju: Pratt & Whitney JT3, s potiskom 57,86 -80,1 kN, koji se

U posleratnom periodu i u SSSR naglo se razvila proizvodnja avionskih
turbomlaznih i turboelisnih propulzora, pa se danas grade prema vlastitim
projektima za potiske od najmanjih sve do ~ 100 kN i snage do ~ 11000 kW.
Od ostalih zemalja znatnu proizvodnju turbomlaznih i turboelisnih propulzora,
prema stranim licencama i vlastitim projektima, imaju Francuska, Kanada,
Japan, SR Nematka i Svedska.

Redakcija
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Radni ciklus, stepeni korisnosti, performanse

Idealizirani radni ciklus. U turbomlaznom se propulzoru ter-
modinamicki procesi sabijanja, sagorevanja i Sirenja odigravaju
prema Jouleovu ciklusu i pri tom su procesi usisavanja i sa-
bijanja, odnosno Sirenja i izduvavanja jedinstveni, istovremeni
procesi.

U idealiziranom Jouleovu ciklusu (si. 53) procesi sabijanja
i Sirenja slede zakone izentropa, dok se procesi dovodenja toplote
(sagorevanja) i odvodenja toplote izvode prema izobarama. Za
idealizirani ciklus polazi se od pretpostavke da su procesi sa-
bijanja i Sirenja povratno-adijabatski (izentropski) bez ikakvih
energetskih gubitaka, a procesi dovodenja i odvodenja toplote
bez strujnih gubitaka, tj. izobarski. Pored toga pretpostavlja se
konstantnost specificnih toplota radne materije: vazduha i ga-
sova. Te pretpostavke znae idealno funkcionisanje svih eleme-
nata u kojima se pomenuti procesi odigravaju, dakle stepene ko-
risnosti jednake 1 Ciklusni je stepen korisnosti Jouleova ciklusa:

1- Tn

nj =1 (39)
i ima isto znacenje kao stepen korisnosti idealizovanog Ottova
ciklusa u klipnom motoru. Drugim recima, stepen korisnosti
Jouleova ciklusa zavisi od stepena sabijanja radnog fluida pre
sagorevanja ns, s tim Sto se sabijanje izvodi pretezno ili potpuno
u posebnom kompresoru, a delimi¢no u uvodniku ispred kom-
presora. Tako je ukupni stepen sabijanja (stepen porasta pri-
tiska):

ElI ELEi (40)
Po Pl Po

dakle jednak proizvodu stepena sabijanja u kompresoru nc i
uvodniku nv. Dok je nc iskljuéivo funkcija geometrije i radnog
rezima kompresora, dotle je nv funkcija geometrije uvodnika i
rezZima letenja.

Slicno se ukupni stepen Sirenja posle sagorevanja

Pa Pa Ps
*

~ — ATAMI 41
Pl P5 PI 41

ne —
radClanjuje na stepene Sirenja u turbini nT i mlazniku nm.
Stepen Sirenja u turbini zavisan je od geometrije i radnog re-
Zima turbine, a stepen Sirenja kroz mlaznik zavisan je od geo-

Sl. 53. Shema turbomlaznog propulzora sa pripadnim dijagramom

radnog (Jouleova) ciklusa. U usisnik, C kompresor, K grejna ko-

mora, T turbina, Ml mlaznik (brojke na shemi propulzora odgo-
varaju onima na dijagramu radnog ciklusa)
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metrije mlaznika i od rezima rada propulzora i rezima letenja
aviona.

Stvarni radni ciklus ne operiSe s pomenutim pretpostavkama
veé sa stvarnim zbivanjima u propulzoru, vode¢i racuna o svim
strujno-toplotnim gubicima u svim elementima i o promenlji-
vosti specifi¢nih toplota radnog fluida u ciklusu. Dijagram stvar-
nog radnog ciklusa moze se prikazati bilo za staticki rezim
(brzina letenja ravna nuli) ili za letni rezim (vO> 0). Za ta dva
rezima razlike u parametrima stanja radnog fluida proteZzu se
kroz ceo ciklus, a poc€inju ve¢ pri sabijanju u uvodniku. Tako
pri statiCkom rezimu postoji u uvodniku (taCnije ispred njega)
ubrzavanje vazduha, a time i pad njegova pritiska i temperature
do ulaza uvodnika (tacka Is{ si. 53), Sto zahteva poja¢ano
sabijanje u kompresoru do odredenog pritiska p3, dakle vedi
utroSak rada na sabijanje u kompresoru. U letnom rezimu,
zahvaljujuci letenju brzinom vO > 0, postoji manje ili vece pred-
sabijanje u uvodniku (od 0 do 2), posle cega sledi sabijanje
u kompresoru (od 2 do 3).

Predsabijanje u uvodniku izvodi se sa strujnim, ali ne i to-
plotnim gubicima, jer je razmena toplote vazduha i okolne sre-
dine zanemarljiva (adijabatska promena stanja), iako je proces
nepovratan zbog trenja i vihorenja. Jedan deo (spoljni) procesa
predsabijanja moze teCi izentropski, i to ispred uvodnika (od
0 do 1). Gubici u uvodniku obuhvadeni su stepenom ko-

risnosti:
h2 — hO 42)
odnosno nabojnim stepenom dejstva:
P2 ~ PO 43)
Pl —Po

Sabijanje u kompresoru izvodi se s mnogo veéim strujnim i
toplotnim gubicima, te proces nije ni adijabatski ni povratan.
To znaCi da se za postizanje odredenog porasta pritiska od p2
na p3 mora utroS$iti vise mehanicke energije s vratila nego pri
izentropskom procesu da bi se nadoknadili gubici strujno-to-
plotne prirode, koji su obi¢no obuhvaéeni izentropskim stepe-
nom korisnosti kompresora:

Pc » h2' (44)

Medutim, buduci da pri obrtanju kompresorskog kola i vra-
tila postoje i mehanicki gubici trenja u leZistima, to ih treba
prikljuciti strujno-toplotnim gubicima, tako da je ukupni stepen
korisnosti kompresora:

Pc = Vclme- (45)

Proces dovodenja toplote radnom fluidu kroz termohemijski
proces sagorevanja dalji je korak u energetskom obogacenju
radnog fluida, a odigrava se neposredno posle zavrSenog sabi-
janja. U idealiziranom (teorijskom) ciklusu sagorevanje u grejnoj
komori izvodi se izobarski, tj. pri konstantnom pritisku i bez
toplotnih gubitaka. U stvarnom zbivanju postoje i strujni i to-
plotni gubici, tako da na izlazu komore radni fluid, tj. proiz-
vodi sagorevanja u meSavini s vazduhom imaju niZe pritiske i
temperature nego u teorijskom slu€aju (tacka 4 namesto tacke
4", si. 53). Manja vrednost entalpije posledica je toplotnih gubi-
taka kroz zidove komore i usled eventualnoga nepotpunog
sagorevanja. Gubitak pritiska pri sagorevanju posledica je viho-
renja i trenja, te zagrevanja fluida. Toplotne gubitke obuhvata
toplotni stepen korisnosti komore:

hi —h3 (46)

Gubitak pritiska u komori, iako smanjuje entalpijsko stanje
gasova na izlazu komore, nije uklju¢en u stepen korisnosti ko-
more, ali se njegovo nepovoljno dejstvo odrazava na raspolozivi
stepen Sirenja u mlazniku, a time i na brzinu mlaza, odnosno
potisak. U /i,s-dijagramu (si. 53) tacka 4 nije samo zavrSetak
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procesa sagorevanja, ve¢ i tatka maksimalne entalpije radnog
fluida, koja se stavlja na raspolaganje za procese Sirenja kroz
turbinu i mlaznik radi proizvodenja mehani¢kog rada u turbini
i porasta kineticke energije gasova u mlazniku. Tacka 4 (na
ulazu turbine) je i krajnja taCka prve faze, faze energetskih
obogaéenja radne materije sabijanjem u uvodniku i kompresoru
te sagorevanjem u grejnoj komori, a poCetna tacka druge faze,
faze iskoriS¢enja tako stvorenog potencijala za proizvodenje
snage u turbini potrebne kompresoru i za ubrzavanje gasova
u mlazniku. Vidi se da su u prvoj i drugoj fazi angazovane
iste vrste energije: kineticka, potencijalna i mehanicka, ali s
potpuno obrnutim smerovima promena.

Proces Sirenja u turbini nije izentropski, kako je u idealizi-
ranom teoretskom ciklusu pretpostavljeno, ve¢ nepovratan zbog
trenja i vihorenja, i neadijabatski zbog razmene toplote izmedu
gasova i elemenata turbine. Postoje¢i strujno-toplotni gubici
smanjuju koli¢inu potencijalne energije pretvorene u mehanicki
rad na disku; entalpijski je pad /i4 —h5 time smanjen s obzi-
rom na raspolozivi /i4 —/i'5, pa je izentropski stepen korisnosti
turbine:

fT - (47)

Buduéi da i u turbini, pri obrtanju diska i vratila, postoje
u lezistima gubici na trenje, to ih treba obuhvatiti mehani¢kim
stepenom korisnosti rjmT, pa je ukupni stepen korisnosti turbine:

IrimT- (48)

Budu¢i da pomenuti mehanicki gubici trenja nemaju uticaja
na stanje gasova, to se i ne prikazuju u /i,s-dijagramu kao
i kod kompresora.

Po izlasku iz turbine gasovi ne stupaju odmah u mlaznik, veé
najpre prolaze kroz izduvni vod, koji je konstrukcijski neopho-
dan za prelaz s prstenastog preseka na izlazu turbine na puni
kruzni presek na ulazu mlaznika. U vodu se ne predvida nikakvo
Sirenje ni znatna promena potencijalne energije gasova. Buduci
da se ipak ocCekuje neki pad pritiska usled trenja, to se blagim
porastom popre¢nog preseka niz struju teZi izvesnom uspora-
vanju (difuziji) gasova radi smanjenja trenja i istovremenog
kompenziranja pada pritiska (promene bi bile prikazane od 5
do 6 u 7is-dijagramu), pa se obi¢no prihvata jednakost stanja
gasova na izlazu turbine i ulazu mlaznika (tada bi se tacke 5
i 6 poklapale).

Zavrs$ni deo energetskih promena ne samo druge faze vec i
celog ciklusa odigrava se u mlazniku, s krajnjim ciljem §to vedeg
ubrzavanja gasova do izlazne brzine (vl = vm) koja direktno
utiCe na potisak. To ubrzavanje je neposredno zavisno od
raspolozivog entalpijskog pada iza turbine, odnosno stepena
Sirenja kroz mlaznik. Proces Sirenja nije izentropski, ve¢ ne-
povratno-adijabatski; nema razmene toplote, ali postoje gubici
na trenje i vihorenje. Stepen korisnosti mlaznika prikazan je
izrazom:

™ (49)

. —hn

Buduéi da je zbog gubitaka manje raspoloZive potencijalne
energije pretvoreno u kineti€ku energiju gasova, to ¢e i stvarna
brzina mlaza vm biti manja od brzine na kraju izentropskog
Sirenja vm, pa se efikasnost mlaznika moze prikazati i pomocu
takozvanog koeficijenta brzina:

(50)

Svi pobrojani strujno-toplotni gubici, po¢ev od uvodnika
pa do izlaza mlaznika, obuhvaceni su jednim zajedni¢kim mo-
tornim stepenom korisnosti rjM, koji se ne moZe pogodnim i pro-
stim izrazom prikazati u funkciji stepena Kkorisnosti sva-
kog pojedinog elementa, ali se moZe uopSteno prikazati sa:
Sm= /(*7u”c k™t mi)- Proizvod motornog i ciklusnog ste-
pena korisnosti daje unutrasnji ili interni, odnosno termokineticki
stepen korisnosti propulzora:

SISTEMI

LETELICA 523

= Stk="Im'7> (51)
kojim su obuhvaceni svi gubici pri pretvaranju ulozene hemijsko-
-toplotne energije goriva u priraStaj kineticke energije radno-
-propulzivnog fluida. Unutradnji stepen korisnosti moZe se de-
finisati odnosom korisne prema uloZenoj energiji:

Wi p \ENJE (52)

gde je p = MVMg odnos protoka vazduha i goriva, AEk =
= (Vm — Vg)/2 priraStaj kinetiCke energije radno-propulzivnog
fluida kroz propulzor, a £g= hg+ Vg/2 je totalna energija
goriva, kojoj je entalpija hg= hO+ HKineticka energija go-
riva pri brzini letenja vO obi€no se zanemaruje, jer je relativno
malena s obzirom na ekvivalentnu entalpiju, odnosno toplotnu
mo¢ goriva Hr Nazivi unutradnji ili termokineti¢ki stepen ko-
risnosti pokazuju da se odnose na unutraSnje procese pretvaranja
potencijalne ili toplotne energije u Kineticku.

Krajnji je cilj svih energetskih zbivanja u propulzoru da se
ostvari propulzivna energija FevO, potrebna za postizanje brzine
letenja vO dejstvom potisne sile Fe. Iz raspolozZivog prirastaja
kinetiCke energije AFk dobija se propulzivna energija, uz neke
gubitke u mlazu (vm — v0)2/2, pa se spoljasni stepen korisnosti
tog pretvaranja moZe izraziti sa

F vO 2v
= pEkM = (53)

gde je odnos brzine letenja i mlaza v= vQvm< 10. Taj je
stepen korisnosti jo§ poznat kao propulzivni, a vidi se da zavisi
samo od odnosa brzina vQvm. SpoljaSni stepen korisnosti rj$
raste s porastom odnosa v@vm, ali nikad ne moZe dosti¢i vred-
nost 1, jer bi se tada izjednaCile brzine letenja i mlaza, pri
¢emu bi potisak Fe= Mv(pm— v0) bio ravan nuli. Zavisnost
t]ls od v pokazuje svu korist od letenja velikim brzinama, bar
s glediSta propulzivnog stepena korisnosti, dok se to ne odnosi
i na ukupni stepen korisnosti propulzora:

0
nu= mm ME (54)
Naime, s porastom odnosa brzina v opada unutrasnji stepen
korisnosti, kako to pokazuje njegov nesto preinaCeni izraz:

N

Ea 1- v (55)
dok spoljasni stepen korisnosti raste, pa ¢e ukupni stepen,
kao proizvod internog i spoljnog, pri poveéanju odnosa brzina
v najpre rasti dok ne dostigne maksimum pri v~ 0,5, kad je
brzina letenja priblizno jednaka polovini brzine mlaza, posle
¢ega bi s daljim poveéanjem odnosa brzina ukupni stepen ko-
risnosti pofeo da opada (si. 54), jer je rju= 2Kv(l —v), gde
je K =uvlJE

Sl. 54. Zavisnost internog, spoljasnjeg i
ukupnog stepena korisnosti od odnosa
brzina letenja i mlaza v = vOivm

Performanse (radna svojstva) turbomlaznog propulzora prika-
zuju, kao i kod klipnoelisnog i drugih propulzora, istovremeno
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i radnu sposobnost i ekonomic¢nost rada propulzora. Radna spo-
sobnost je izraZena silom potiska:

F =(Mv+ Mgvm- MwO+ Am(pm- pj. (56)
U izrazu (56), dobijenom na osnovu drugog Newtonova za-
kona (promena koliCine kretanja), prva dva ¢lana na desnoj
strani predstavljaju takozvani kineti¢ki potisak, nastao ubrza-
vanjem propulzivhog fluida od ulazne brzine ili brzine letenja
v0 do brzine mlaza vm na izlazu propulzora; poslednji ¢lan
izraza za potisak daje pritisnu komponentu potiska, nastalu zbog
razlike pritisaka gasova pmi spoljne sredine ili vazduha pa= pO
na izlazu mlaznika. U zavisnosti od rezima rada propulzora i
letenja aviona pritisna komponenta moZe biti pozitivna, tj.
veca od nule (kad je pm> /?7a, podekspanzija), ravna nuli
(Pm = Pa> Puna ekspanzija) ili manja od nule (pm< pa, nad-
ekspanzija), ¢ime se utice na razne nafine na potisak. Bududi
da se obi¢no operiSe s punom ekspanzijom pm= pa, to
se potisna komponenta svodi na nulu, te se dobija potisak:
F=(Mv+ Mgrm—Mv\V0. Za staticki rezim vO= 0, ako se
zanemari protok goriva Mg, dobija se statiCki potisak: Fs =
= (Mv+ Mg)fm, odnosno Fst”~ Mvtm. Zanemarivanje pro-
toka goriva dovodi do izvesne greSke u veliCini potiska, ali je
opravdano relativno malom vrednoS¢u ovog protoka s obzirom
na protok vazduha (proseéno ~1%), a time i greSke u potisku.
S tim uproséenjima dobija se nov parametar performansi,
tzv. specificni potisak:
N s/kg ili m/s . (57)
P

Taj parametar, s dimenzijom brzine, prikazuje ekonomicnost
dejstva turbomlaznog propulzora na posredan nafin. Naime,
posto je odnos protoka vazduha i goriva p = MVMg, to se
izraz za specificni potisak svodi na Fsp= F/p Mg, izrazavajuéi
ga prema potro$nji goriva. Recipro¢na vrednost izraza moZe

se jo§ preinaCiti u 1/Fp= pMJIF = MJ(F/p) ili:
3600 Mg 3600
a= kg/(N h) . (58)
Vv F«

lzraz (58) prikazuje specifi€nu potroSnju goriva, odnosno
¢asovnu potro$nju po jedinici potiska, kao najneposrednije me-
rilo ekonomicnosti rada propulzora i, zajedno s apsolutnim po-
tiskom, najvazniji radni parametar propulzora.

Pored specificnog potiska prema izrazu (58), merodavnog za
ekonomicénost pogona, upotrebljava se jo$ jedan oblik potiska
redukovanog na jedinicu popre€nog preseka propulzora: FspA =
= F/A, vazan za aerodinamicka svojstva propulzora i konstruk-
tora aviona. Kao karakteristi¢an poprecni presek usvaja se obi¢no
Ceoni presek Appropulzora, merodavan za aerodinamicke otpore
pogonske grupe, dok je za konstruktora propulzora pogodniji
ulazni presek Auna ulazu uvodnika, kao kontrolni ¢inilac za
protok vazduha kroz propulzor.

lako ne mnogo primenjivan, vaZzan parametar, i to prven-
stveno za konstruktora aviona, jeste specificna masa propulzora

Gsp= GplF, (59)

ili odnos mase prema potisku propulzora. Taj parametar je
veoma vazan za letne karakteristike aviona u vezi s pogonskom
grupom. Vrednost je specificne mase turbomlaznog propulzora
dva do tri puta manja nego klipnoelisnog propulzora. To je
jedno od najvecih preimuéstava turbomlaznog pogona i zbog
toga je on brzo prodro u vazduhoplovstvo.

Za poredenje turbomlaznog s klipnoelisnim propulzorom
narocito je pogodna propulzivha snaga Pp= F V0, jer daje mo-
guénost poredenja ne samo na osnovu razvijene snage veé i
ekonomicnosti, jer se u klipnoelisnoj pogonskoj grupi radna
sposobnost obi¢no izrazava snagom na elisi Pp= rjEPe preko
stepena korisnosti elise rjE i efektivne snage Pe na vratilu klip-
nog motora. Ekonomicnost tih dvaju pogonskih sistema moze
se prikazati po jedinici propulzivne snage, i to preko specificne
potrodnje, koja je za klipnoelisni sistem b = 3600M J(yjeP "
a za turbomlazni b%= 3600M ~(F v0), izrazeno u kg/(kwh). U
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podru¢ju podzvu€nih brzina klipnoelisni propulzor ima manju
specificnu potroSnju nego turbomlazni.

Buduc¢i da se svi pobrojani parametri performansi menjaju
pri promeni reZzima rada propulzora i reZima letenja aviona,
performanse se uvek prikazuju u obliku taéno odredenih za-
visnosti potiska F i specificne potroSnje bgod primarnih radno-
-letnih parametara: broja obrtaja, visine i brzine letenja. Dakle,
prema nezavisno promenljivim parametrima razlikuju se: pri-
gusna, brzinska i visinska karakteristika propulzora.

Prigusna karakteristika, prikazana zakonom promene poti-
ska (Cak i specificnog potiska) i specificne potroSnje u funkciji
promene broja obrtaja, tipi€na je za performanse propulzora, a
naziv je dobila zbog Cinjenice da se promenom broja obrtaja
menja protok kroz propulzor, odnosno stepen njegova prigu-
Senja. Promene potiska i specificne potroSnje postize pilot dej-
stvom na komandne rucice za regulisanje protoka goriva ili nekih
drugih regulacionih €inilaca. Pri tom je porast protoka radno-
-propulzivnog fluida rezultat istovremenog poveéanja protoka
goriva i vazduha, a porast potiska rezultat porasta protoka i
brzine mlaza pri odredenoj brzini letenja. Pad specifiCne po-
troSnje u podruc¢ju manjih i srednjih brojeva obrtaja posledica
je poboljSanog rada kompresora i drugih vitalnih elemenata, dok
pri visokim brojevima obrtaja specificna potro$nja pocinje rasti
zbog pojaCanih unutradnjih gubitaka u elementima propulzora
(si. 55).

SI. 55. Prigusna karakteristika
turbomlaznog propulzora

S obzirom na to da se dejstvom pilotske komandne rucice
reguliSe potisak, moguce je tako menjati radni rezim propulzora
(optereé¢enje) u raznim fazama letenja aviona. Na prigu$noj
karakteristici prikazuju se razni reZimi, poCev od reZzima uspo-
renog rada pa do maksimalnog rezima, zavisno od poloZaja
komandne rucice za gorivo i prema trenutnim uslovima letenja.
Tako je rezim usporenog rada pri broju obrtaja koji iznosi
20- *45% maksimalnog broja obrtaja, ¢emu odgovara potisak
od 2 do 8% maksimalnog potiska. Taj se rezim primenjuje
samo pri rulanju aviona na pisti ili pred sletanje na pistu,
a vremenski je ograni¢en zbog opasnosti pregrejanja propulzora.
S pojaCanjem ubrizgavanja goriva rastu broj obrtaja i optere-
¢enje, te se rezim krstarenja dostize pri broju obrtaja od
~0,90rcmex i s potiskom (0,5- -0,8)Fmex, sa skoro neograni¢enim
vremenom dejstva. Taj se rezim primenjuje za letenje na velikim
rastojanjima i dugo vremena, pri ¢emu je osnovna teZnja da se
ostvari §to vecéi prelet aviona po jedinici mase goriva, ali ne
i velika brzina letenja, a to zahteva minimalnu specifi€nu po-
troSnju goriva. Zbog toga se taj rezim jo$ zove eksploatacioni
ili ekonomski. S daljim povecanjem ubrizgavanja goriva, od-
nosno porastom broja obrtaja do (0,96 -0,97) nmax, dostize se
nominalni rezim, odnosno nominalni potisak iznad 90% od
Fmax. Nominalni rezim je vremenski ograni¢en na ~30 minuta
i primenjuje se pri dugotrajnom penjanju ili pri letenju velikom
horizontalnom brzinom. Najzad, maksimalni rezim (reZim pole-
tanja) postize se obi¢no s maksimalnim brojem obrtaja, a zbog
opasnosti optereéenja propulzorskih elemenata vremenski je
ogranien na svega 5 -10 minuta, pa se primenjuje pri pole-
tanju ili pri kratkotrajnom povecéanju potiska u borbi ili
opasnosti.

Poseban rezim, koji se ne nalazi na prigusnoj karakteristici,
ali je direktno povezan s njom, jeste startni rezim prilikom
pustanja propulzora u rad. Startni rezim pocinje s aktivira-
njem startera, zatim sistema ubrizgavanja goriva i posle ubrza-
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vanja rotorskog sklopa kompresor-turbina, uz iskljucenje star-
tera, dostiZze se rezim usporenog rada na kome propulzor moze
samostalno da radi. Rezim stanovanja ne srne da traje vise
od nekoliko desetina sekundi i s rezimom usporenog rada prelaz
je od tipicnog staticCkog na letni rezim rada. Razni rezimi le-
tenja iziskuju i razliCite performanse propulzora, paje na vecim
opterecenjima aviona potreban i veci potisak, ali uz veéu spe-
cifi€nu potroSnju, odnosno pogorSanje ekonomicnosti s obzirom
na eksploatacioni rezim.

Druga vaZzna karakteristika jeste brzinska karakteristika. Ona
daje zavisnost potiska, specifitnog potiska i specificne potrodnje
od brzine letenja pri konstantnom broju obrtaja i konstantnoj
visini letenja. S poveéanjem brzine letenja, posle pofetnog opa-
danja potiska u podru¢ju manjih brzina, obi€no nastaje porast
potiska na veéim brzinama, jer istovremeno rastu protok i
brzina mlaza, ali uz opadanje specificnog potiska, odnosno uz
porast specificne potroSnje. Takve se karakteristike mogu sni-
miti na raznim konstantnim visinama, te se dobija snop krivulja
koje istovremeno obuhvataju uticaj visine i brzine letenja
(si. 56).

Visinska karakteristika daje zavisnost potiska i specificne
potro$nje od visine letenja pri konstantnoj brzini i konstantnom
broju obrtaja. 1z visinske karakteristike (si. 57) vidi se opadanje
potiska zbog opadanja masenog protoka, odnosno gustine spolj-
nog atmosferskog vazduha, a takode i promena specifiCne po-
troSnje. Zbog sloZenog uticaja visine na ponaSanje pojedinih

SI. 57. Visinska karakteristika turbomlaznog
propulzora

elemenata pad potiska nije proporcionalan opadanju gustine
vazduha. Opadanje specificne potroSnje joS jednom opravdava
letenje na velikim visinama ako to dopuStaju drugi Ccinioci,
npr. potisak.

Elementi turbomlaznog propulzora

Uvodnik, kao prvi ili ¢eoni element, smeSten je na ulaznom
delu propulzora sa zadatkom da, prvenstveno, propusta odredene
koli¢ine vazduha iz spoljne atmosfere ka kompresoru, zatim da
reguliSe te koli¢ine (protok) i da omoguéi izvesno sabijanje
vazduha pre ulaska u kompresor. Znacenje i uloga uvodnika
(si. 58) rastu s povecanjem brzina letenja, jer naglo raste uceSce
uvodnika u predsabijanju vazduha ako je njegova konstrukcija
prilagodena takvim rezimima. Tako je zadatak uvodnika ne
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samo regulisanje protoka vec¢ i efikasno predsabijanje uz Sto
manje energetske i aerodinamiCke gubitke. Uvodnik, dakle,
preuzima ulogu tipi¢nog difuzora u kome ¢e se (pa ¢ak i ispred
njega) pretvarati kineticka energija u potencijalnu, s istovreme-
nim opadanjem brzine i porastom pritiska i temperature vaz-
duha. Zavisno od rezima letenja i konstrukcije uvodnika, takvo
tipi€no dinamicko sabijanje moze da bude spoljno ili unutrasnje,
ili pak kombinovano.

Budu¢i da je brzina vazduha na izlazu uvodnika, tj. na
ulazu kompresora, nezavisna od rezima letenja, a zavisna samo
od broja obrtaja i geometrije kompresora, odnos brzina letenja
i vazduha na ulazu ¢e odredivati tip predsabijanja (spoljni ili
unutradnji). Za brzine aviona manje od ulazne brzine vazduha
postoji ubrzavanje umesto usporavanja vazduha te nema
spoljne difuzije, a za unutra$nju difuziju je potrebno povecanje
popre€nog preseka kanala niz struju. Koji ¢e se rezim strujanja
i energetskih promena uspostaviti u uvodniku, to zavisi od re-
zima letenja, pa je potrebno proracunati uvodnik da najbolje
dejstvuje na nominalnom rezimu letenja. Spoljno sabijanje, kad
je brzina letenja ve¢a od brzine na ulazu, izvodi se bez energet-
skih gubitaka, izentropski, pa je i stepen korisnosti maksima-
lan. Medutim, tada se povecavaju spoljni otpori vazdudne
struje na oblozi uvodnika i smanjuje protok kroz ulaz. Kom-
binovana spoljno-unutradnja difuzija najceS¢e se primenjuje u
praksi, pod uslovom da je i konstrukcija uvodnika prilagodena
rezimu letenja.

Sl. 58. Shema podzvu¢nog tipa uvodnika (Pi-
totov uvodnik) s pripadnim /is-dijagramom

Konstrukcija podzvu€nog tipa uvodnika (Pitotov uvodnik)
prilagodena je podzvu€nim i blago nadzvuénim brzinama le-
tenja, te daje dobre rezultate sve do brzina do skoro 15Ma.
Podzvuéni uvodnik omogucuje efikasno sabijanje kroz konti-
nualni proces podzvucne difuzije samo na brzinama manjim
od brzine zvuka (Machov broj 1,0), dok na nadzvu¢nim brzi-
nama sadejstvuje s mehanizmom diskontinualnog sabijanja u
udarnom talasu, uz povecane gubitke. Buduéi da ja€ina udarnog
talasa (tj. pad nadzvuéne u podzvuénu brzinu) raste s poveéanjem
nadzvucne brzine letenja, Sto znaCi i porast gubitaka, to efi-
kasnost podzvucnog Pitotova uvodnika brzo opada s prekora-
Cenjem brzina iznad 15Mu, te se zahtevaju nova reSenja u
konstrukciji uvodnika za veée nadzvuéne brzine letenja.

Da bi se izbegli veliki energetski gubici u normalnom
udarnom talasu (NUT), kakav je neizbeZan ispred uvodnika ili
u njemu na nadzvu¢nim brzinama, upotrebljava se centralno
telo na ulazu koje svojim vrhom proizvodi ispred ulaza jedan
ili viSe kosih udarnih talasa (KUT) manjeg intenziteta. Na kraju
kosih udarnih talasa obi¢no je jedan slab normalni udarni talas
za prevodenje nadzvu€ne u podzvulnu brzinu, a posle toga
talasa sabijanje se nastavlja prema zakonima podzvucne difuzije,
i to u kanalu uvodnika (si. 59). Tako se kroz sloZen sistem
kosih i normalnih udarnih talasa nadzvucna struja postepeno
usporava i sabija, uz manje gubitke nego u snaznom normal-
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nom udarnom talasu. Tako je postignuto poboljSanje performansi
uvodnika, ali uz pojacane aerodinamicke otpore i loSije dejstvo
na nenominalnim reZimima. Taj tip uvodnika zahteva veoma
precizno profilisanje ne samo centralnog tela, odnosno njegovih
bokova, veé¢ i difuzorskog kanala, i to za strogo odredeni
nominalni rezim, gde ¢ée uvodnik najefikasnije sadejstvovati sa
sistemom udarnih talasa u procesima nadzvu€ne i podzvucne
difuzije ispred kompresora. Svako odstupanje od nominalnog
rezZima letenja i rada dovodi do brzog pogorSanja dejstva si-
stema i osetnog pada stepena korisnosti uz porast aerodina-
mickih otpora i poveéanu nestabilnost strujanja vazduha.

Pri letenju aviona mora se rafunati s velikim promenama
rezima letenja, a sa time i strujanja kroz uvodnik, pa je po-
trebno obezbediti dobro dejstvo uvodnika u $to Sirem podrucju
promena radnog i letnog rezima. To je ostvarljivo promenom
geometrije uvodnika aktiviranjem posebnih mehanizama kojima
se menjaju bilo otvor ulaza uvodnika ili najuzeg preseka u
kanalu (grla), bilo polozaj centralnog tela, ili otvaranjem po-
mocénih otvora (kapaka) za ispustanje viskova vazduha na ne-
nominalnim rezimima. Takvim se promenama omogucuje prila-
godavanje uvodnika promenama rezima letenja, a time i pobolj-
Sanje njegove efikasnosti. Na efikasnost uvodnika utie i mesto
gde je ugraden njegov ulaz. Najbolje je reSenje da se propulzor
postavi ispod krila ili na bokovima trupa, odnosno na kljunu
aviona, jer je tada put vazduha do propulzora najkraéi i naj-
jednostavniji (si. 60).

SI. 60. Tipicna mesta ugradnje turbomlaznih propulzora na avionu

Kompresori. Proces predsabijanja u uvodniku nije obavezan.
Zavisi od rezima letenja da li ¢e u uvodniku do¢i do predsabi-
janja, a ako dode, tada je taj proces vrlo promenljiv. Cak i u
najboljem slu€aju proces je dinamickog predsabijanja pre po-
mocéni proces, jer se glavni proces sabijanja u turbomlaznom
propulzoru obavlja iskoris¢avanjem mehanicke energije obrtanja
kola kompresora. Dok se u uvodniku predsabijanje izvodi pre-
tvaranjem dela kinetiCke energije vazduha u potencijalnu, dotle
se u kompresoru za tu svrhu troSi mehanicka dobijena od tur-
bine, a kao posrednik javlja se kinetiCka energija.

Strujno-energetski problemi kompresora. Proces sabijanja je
u kompresoru, u idealnom slu€aju, bez gubitaka, tj. izentropski
(povratan proces bez promene entropije iadijabatski bez razmene
toplote, si. 61). lzentropski porast entalpije, od tatke 1 do
taCke 3\ ekvivalentan je ulozenom mehanickom radu po jedinici
mase vazduha i prikazan je sa: — /13 — (u kJ/kg).
Stvarni rad za sabijanje mora da bude veéi, Wc = h3 — hi9
za iznos gubitaka u kompresoru ako je jednak stepen sabijanja,
nc = P3P1leGubici su rezultat nepovratnosti procesa i razmene
toplote. Stvarno utroSeni mehanicki rad za sabijanje 2 kg vaz-
duha moZe se prikazati sa

- kJAQ, (60)
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gde je n eksponent politrope za vazduh, ve¢i od eksponenta
izentrope (k = 1,4), dok se oznake 1 i3 odnose na ulaz, odnosno
izlaz kompresora. Proces sabijanja u kompresoru moze se pri-
kazati strujnim umesto termodinamickim veli€¢inama, odnosno
kinetickim energijama vazduha na uzlazu i izlazu stupnja kom-
presora umesto entalpijama.

SI. 61. /i,s-dijagram procesa sabijanja u kom-
presoru

Tok energetskih promena u kompresorskom stupnju pocinje
sa pretvaranjem mehanicke energije kola u Kkineticku i poten-
cijalnu energiju vazduha u kolu, uz uslov da se u statoru
stvorena kineticka energija pretvara dobrim delom u potenci-
jalnu, Sto bi odgovaralo uobi¢ajenom reakcionom principu ili
tipu kompresora. Ako bi se u kolu mehanicka energija pretvarala
samo u kineticku, a ne i potencijalnu energiju, kompresor bi
dejstvovao na akcionom principu sa stepenom reaktivnosti
£r = 0, §to se u praksi ne primenjuje. Uobicajeniji je reakcioni
princip, s istovremenim porastom i Kkineticke i potencijalne
energije na raun mehanicke energije u kolu, uz porast brzine,
pritiska i temperature vazduha usled sabijanja. U statoru se
proces sabijanja, odnosno porasta potencijalne energije nastavlja,
ali uz pad kinetiCke energije vazduha, dakle s padom brzine,
ali s porastom pritiska i temperature vazduha. Usvajanjem
oznaka za pojedine preseke u stupnju {1l ulaz za kola, a 2 za
izlaz, dok je 3 za izlaz difuzora, si. 62) moZe se primeniti
Eulerova jednacina za energiju koju kolo predaje jedinici mase
vazduha u toku prolaska kroz kanale kola:

E=vy

[(c2 cl) +(u\ - ul) + (Wf- w|)] kJ/kg. (61)

Prvi izraz u zagradi na desnoj strani \{c\ —c\) jeste porast
kineticke energije (za apsolutnu brzinu) u kolu ili dinamicki
napor stupnja, koji ¢e se tek naknadno u difuzoru pretvoriti u
potencijalnu energiju. Drugi ¢lan %(u\ — ul) jeste porast kine-
ticke energije (za kruznu brzinu u), koji se odmah u kolu pre-
tvara u porast potencijalne energije zbog centrifugalnog dej-
stva pri obrtanju kola, a zove se staticki napor. Treéi c¢lan
j(w? —w|) jeste pad kineticke energije (za relativnu brzinu w)
u kolu, koji se takoder odmah u kolu iskazuje kao porast
potencijalne energije na difuzorskom principu, a takode se na-
ziva statickim naporom. Dakle, mehanic¢ka energija obrtnja kola
pretvara, se u kolu delom u porast potencijalne energije preko
porasta kruzne a pada relativne brzine (staticki napor), a delom
u porast kinetiCke energije preko povecanja apsolutne brzine ¢
(dinamicki napor), koja se u statoru pretvara u potencijalnu

SI. 62. Presek kroz stupanj aksijalnog kompresora
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energiju. Odnos porasta potencijalne energije u kolu, tj. suma
statickih napora, prema porastu u ¢elom stupnju, tj. kolu i
statoru (ili porast entalpije vazduha u rotoru prema ukupnom
porastu u stupnju), poznat je kao stepen reaktivnosti gr i vrlo
je vaZan radni Cinilac svih kompresora:

iuz — wi) + (wi — w2)

Ci) + (U2- uj) + (WF- w2) " (62)

e (c2- ANR+ Al

Pomocu trouglova brzina na ulazu i izlazu kola (si. 63) moze
se opSti Eulerov izraz (61) preinaciti za aksijalni kompresor,
jer je ux=u2=u:

£ =y [(cl - c\)+ (nj- wvi), (63)
odnosno:
E - u(ca- cul)= u(wul - w2 = mAcu= wAwu kJ/kg,
(64)

gde su indeksom u oznaCene tangencijalne komponente apsolu-
tne brzine cui relativne brzine wuna ulazu i izlazu kola, dok je
Acu promena vihora u kolu. 1z izraza (64) vidi se direktan
uticaj kruzne brzine u i promene ili porasta vihora u kolu na
predavanu energiju (napor), $to neposredno i posredno zavisi od
geometrije kola i rezima njegova obrtanja, dakle od precnika
kola i broja obrtaja te geometrije lopatica.

U kompresoru se ulaganjem mehanicke energije (kao polazne)
postavlja krajnji cilj dobijanje Sto vece potencijalne (zavrine)
energije, dok je kineticka energija samo posrednik izmedu njih.
Pri tom kolo (rotor) igra glavnu i ne jedinu ulogu, dok stator
(difuzor) ima dopunsku ulogu, koja zavisi od raspodele energija
u ta dva elementa kompresora. Ta je raspodela izrazena preko
stepena reaktivnosti, a sa njim i princip dejstva kompresora.
Za £R= 0 kompresor deluje na Cisto akcionom principu, Sto
zna¢i da u kolu nema porasta potencijalne, ve¢ samo Kkineticke
energije j(c2—cf), koju ¢ée stator pretvoriti u potencijalnu.
To povecéava ulogu i znaenje statora, ali nema vecu prakti¢nu
vaznost, jer se Cisti akcioni princip primenjuje vrlo ograniceno.

U radijalnom kompresoru akcioni princip nije ni primenjen,
a u aksijalnim kompresorima vrlo ograni¢eno, i to na jednom
delu lopatica, pri korenu. ldué¢i od korena prema vrhu lopatice
akcioni princip prelazi u reakcioni s povecanjem stepena reak-
tivnosti, ali se ipak smatra stupanj akcionim ako je na srednjem
radijusu @ = 0,15, dok za veée vrednosti postoji naziv reakcioni
stupanj.

Cist reakcioni princip bio bi za = 1,0, s porastom en-
talpije samo u kolu, dok bi se stator sveo na obi¢an spro-
vodni aparat za skretanje, ali ne i promenu energije vazduSne
struje. Ni takav princip nije naSao primenu zbog svojih krupnih
nedostataka, tako da je u praksi svih obrtnih masina (kom-
presora i turbina) u najSiroj primeni kombinovani akciono-
-reakcioni princip, s tezistem na reakcionom, $to veoma zavisi
od konstrukcije i namene kompresora.

Vazan bezdimenzijski parametar kompresora jeste stepen ko-
risnosti. On obuhvaca sve energetske gubitke u kompresoru,

SISTEMI

LETELICA 527

pocev od strujnih, koji su najve¢i, pa preko toplotnih do me-
hanickih, koji su najmanji. Strujno-toplotni gubici nazivaju se
unutradnjim gubicima i prikazuju se izentropskim stepenom ko-
risnosti

*lc = *hzc : (65)
- ft/

Mehanic¢ki gubici, nazvani spoljadnjim gubicima, prikazuju
se mehanickim stepenom korisnosti gmC. Naziv unutradnji gubici
za strujno-toplotne gubitke potice od Cinjenice da su ti gubici,
kao posledica trenja, vihorenja, otcepljenja vazdudne struje i
odavanja toplote zidovima, veoma vazni ida uti€u na energetsko
stanje vazduha i tok krive sabijanja (politrope) u h,s-dijagramu,
dok spoljadnji mehaniCki gubici ne utiCu na termodinamicko
stanje vazduha, ali uti¢u na veli¢inu potrebne snage za rad sa-
bijanja. Uobicajene vrednosti jesu: "izC= 0,75 - 0,85 (niZe vred-
nosti za radijalne, a viSe za aksijalne kompresore), odnosno
i/mc = 0,95 -0,97. lzentropski stepen korisnosti moze se prika-
zati i na druge nacine, npr. odnosom stvarnog i idealnog
skoka pritiska, ili odnosom odgovarajué¢ih kineti¢kih energija
vazduha itd.

Dalji vazan bezdimenzijski parametar je znacilac protoka:

\Y

K 1
kao odnos stvarnog prema hipoteticnom zapreminskom pro-
toku vazduha, s tim §to se hipotetiCan protok dobija iz brzine
obrtanja vrhova lopatica (kruzne brzine u) namesto, stvarno
merodavne za protok, aksijalne komponente apsolutne brzine
cz. Znacilac protoka prikazuje kinematsko stanje kompresora
i veoma utiCe na gubitke aeroprofila lopatica aksijalnog kom-
presora, pa i na stepen korisnosti lopatice, a donekle je merilo

pravca vazdusne struje u odnosu na pokretne lopatice.
Takode je vazan parametar znafilac napora:

(66)

N
o= - ¢ (67)
1

kao odnos ostvarljivog izentropskog rada sabijanja prema ideal-
nom ili maksimalnom (ali neostvarljivom) Eulerovom radu
u2/2. Znacilac napora je merilo dinamickog stanja kompresora
i moZe se prikazati u obliku ip = \cju, s prakti¢no ostvarljivim
vrednostima (na srednjem radijusu aksijalnog kompresora)
0,40---0,60. Izmedu znacilaca protoka (p i napora ip te stepena
korisnosti postoji vrlo uska analiticka veza prema kojoj izen-
tropski stepen korisnosti nizC stupnja pri istom Machovu broju
struje ima maksimalnu vrednost za odredene vrednosti zna-
Cilaca e i ip.

Da bi se izbegao uticaj dimenzija kompresora, koji postoji
u pomenutim znaciocima, izrazavaju se performanse takozvanim
koeficijentom brzohodnosti, odnosno specificnim brojem obrtaja
dobijenim iz proizvoda znacilaca protoka i napora:

U
Cn-

w,

(68)

gde je V prose€an zapreminski protok vazduha kroz stupanj, a
Wt teorijski napor stupnja. Specificni broj obrtaja odnosi se
samo na jedan stupanj kompresora i njegove vrednosti (ispod
48 za radijalni, a iznad 80 za aksijalni tip) sluze kao gruba
orijentacija pri izboru tipa kompresora. Male vrednosti speci-
fi€nog broja obrtaja pogoduju kompresoru s ve¢im naporom, a
malim protokom po stupnju, dok veée vrednosti ngp vaze za
kompresorski stupanj s velikim protokom, a srazmemo malim
naporom. Maksimalne vrednosti stepena korisnosti postizu se
s vetim vrednostima nsp.

U kompresoru, kao tipi€noj strujnoj masini, najjaci izvor
energetskih gubitaka jeste strujanje vazduha kroz manje ili vise
slozene kanale kola i difuzora. Strujni gubici su posledica
trenja i vihorenja duz bokova elemenata (lopatica i zidova ku-
¢ice), a zavise ne samo od geometrije elemenata ve¢ i od rezima
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strujanja kroz njih. Velike brzine, promene pravca strujanja,
nagle promene preseka kanala i si. uzrokuju znatne gubitke.
Naro€ito promene pravca strujnica, pri promenljivim rezimima
strujanja, mogu uzrokovati gubitke, u kojima najvise utice
takozvani napadni ugao vazdu$ne struje u odnosu na aeroprofil
lopatice. Naime, buduéi da je lopatica strogo profilisanog oblika
i pona3a se kao niz slepljenih vrlo tankih aeroprofila, pona3anje
vazdudne struje u odnosu na lopaticu moze se posmatrati i
analizirati zakonima strujanja preko nekog aerodinamickog pro-
fila, uz izvesna ograni€enja i korekture. Kao priblizan kriterijum
za tu analizu sluzi geometrijski parametar relativna tetiva
o = L/i, ili odnos tetive profila L prema koraku i, tj. razmaku
dvaju susednih profila. Promenom koraka izmedu dva profila
sa istom tetivom L dobijaju se razliCite veli¢ine relativne tetive,
prema kojima se ocenjuje ponaSanje vazdu$ne struje duz aero-
profila.

S velikim korakom, tj. malom relativhom tetivom (ispod 0,8)
vazdusna struja ponaSa se kao pri opstrujavanju usamljenog
aeroprofila. Sa smanjenjem koraka, uz L = const., raste relativna
tetiva i za podrucje vrednosti 0,8-1,5 strujanje je kao kroz
reSetku ili skup istovetnih, a relativno bliskih profila. To znaci
da su dva susedna aeroprofila dovoljno bliska da postoji medu-
sobni uticaj jednog na drugi pri strujanju vazduha izmedu njih.
Sa jo§ veéim smanjenjem koraka je L/r > 15, pa se ponaSanje
vazdu$ne struje podvrgava zakonima kanala, kad je medusobni
uticaj vrlo snazan, a veoma mali razmak diriguje pravcem i
ponaSanjem struje. Princip kanala primenjen je u gasnim turbi-
nama, princip reSetke u aksijalnim kompresorima, a princip
usamljenog profda retko i neobavezno primenjuje se samo na
vrinim delovima lopatica. Radne osobine usamljenog aeroprofila
lako se odrede ispitivanjem u aerotunelu. Tako odredena svoj-
stva usamljenog aeroprofila mogu se primeniti na lopatice u
lopaticnom kolu jedino ako se uvedu neki popravni Cinioci
preko kojih se uzima u obzir medusobni uticaj blisko smestenih
lopatica (uticaj reSetke). Zato je pogodnije ispitivati kompletnu
reSetku u aerotunelu, ali to je sloZeniji posao. Ispitivanjem kom-
pletne reSetke odreduju se sile ili koeficijenti uzgona i otpora na
profilima, a preko njih i rad sabijanja i ubrzavanja vazduha
dejstvom lopatice ili profila, s prenoSenjem mehanicke energije
na vazduh.

Uticaj relativne tetive a = L/r na obavljeni rad sabijanja,
odnosno stepen porasta pritiska u stupnju, vidi se iz izraza

gde je wm srednja ili beskrajnosna relativna brzina u kanalu.
Vidi se da s poveéanjem koeficijenta uzgona Cu, a narocCito
relativne tetive er, raste stepen sabijanja u stupnju. Time se
i opravdava teznja jaCeg zbijanja lopatica u reSetki i napustanje
usamljenog profila u rotorskim i statorskim lopaticama. Pove-
¢anje stupanjskog stepena sabijanja znacilo bi i porast ukupnog
stepena sabijanja u kompresoru s viSe stupnjeva ili smanjenje
broja stupnjeva pri odredenom ukupnom stepenu sabijanja.
Medutim, to uzrokuje ne samo veée konstrukcijske probleme
ve¢ i pojacane strujne gubitke, pa je manji izentropski stepen
korisnosti kompresora.

Ako se u analizu ponaSanja vazdusne struje, dosad ograni-
¢enu samo na odreden presek lopatice (aeroprofil), uvede nov i
neophodan geometrijski Cinilac: visina ili duzina lopatice, pro-
blem performansi veoma se komplikuje, jer ponasanje ili dejstvo
istog profila po visini lopatice nije isto, jer se po visini lopa-
tice menjaju neki vaZzni parametri, prvenstveno kruZna brzina.
Naime, brzina kruZenja pojedinih preseka lopatice raste od
korena prema vrhu, pa se menja i trougao brzina, odnosno
veli¢ine i nagibi vektora relativne brzine, a apsolutne brzine
vazduha duZ kanala. Nadalje sem aksijalne i tangencijalne po-
stoji i radijalna komponenta brzine koja uzrokuje promene u
strujanju i predaji energije. Pod takvim uslovima strujanje
vazduha kroz reSetku lopatica moze se izvoditi ili prema zakonu
slobodnog vihora ili zakonu konstantne reakcije. Jo$§ veci strujni
problemi nastaju s promenom protoka kroz kompresor, jer su
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profili lopatica i njihov nagib sracunati samo za nominalni
rezim strujanja, kad je relativni nagib vazdu$ne struje prema
lopaticnom profilu najpovoljniji s glediSta stabilnosti strujanja
i odavanja energije. Svako odstupanje od nominalnog rezima
pri promeni protoka povlai za sobom i promenu napadnog
ugla struje, a time i promenu sila uzgona i otpora. To uz-
rokuje lokalne poremecaje koji mogu dovesti do slabijeg ili
Cesto jaceg otcepljenja struje od profila, $to se moZe preneti
dalje kroz kompresor. Tako nastaju kolebanja pritisaka, brzina
i protoka vazduha u pojedinim stupnjevima ili ¢ak u c¢elom
kompresoru, poznata pod imenom pumpanje. Ta pojava, kad je
lokalna i malog intenziteta, ne mora imati ozbiljnijih posledica
za rad kompresora, ali u tezim sluajevima nestabilnost stru-
janja moZze da prekine rad, oSteti elemente i uzrokuje pad
stepena korisnosti. Pumpanje nastaje obi¢no pri padu protoka
vazduha ispod neke minimalne vrednosti, a moZe se pojaviti
ili u prednjim ili u zadnjim stupnjevima viSestupanjskih aksi-
jalnih kompresora, ve¢ prema momentalnom broju obrtaja i
protoku. Ako je, pak, protok iznad svoje nominalne vrednosti,
moZe nastati guSenje protoka pri odredenom broju obrtaja, uz
jak pad stepena korisnosti i porast nestabilnosti strujanja.
Prema tome, podruCje vrednosti protoka izmedu minimalnog,
pri kojemu nastaje pumpanje, i maksimalnog, pri kojemu se
javlja guSenje, jeste podru€je stabilnog rada kompresora. To
podrucje je razli€itog opsega na raznim brojevima obrtaja, jer
se raspon izmedu nastanka pumpanja i guSenja menja s pro-
menom broja obrtaja: veéi je pri manjim brojevima obrtaja,
a manji pri veéim brojevima obrtaja.

SI. 64. Tipi¢ne karakteristike radijalnog i aksi-

jalnog kompresora. RL radna linija, LP linija

pumpanja, indeksi R i A znaCe radijalni, od-
nosno aksijalni kompresor

Budu¢i da od broja obrtaja zavisi i stepen sabijanja u kom-
presoru, to se veza izmedu broja obrtaja, stepena sabijanja i
protoka moze analiti€ki ili graficki prikazati tzv. karakteristikama
kompresora. Karakteristika kompresora prikazuje graficki pro-
mene stepena sabijanja u funkciji masenog protoka za odreden
konstantan broj obrtaja. Za razne konstantne brojeve obrtaja
dobijaju se krive karakteristika u stabilnom podru¢ju rada,
izmedu granica pumpanja i guSenja (si. 64). Na apscisi se rede
prikazuju apsolutne, ¢eS¢e redukovane, odnosno relativne vred-
nosti masenog protoka, dok se brojevi obrtaja daju ili u apso-
lutnim ili u redukovanim vrednostima. Geometrijsko mesto
taCaka pumpanja, u kojima pri odredenom protoku i broju
obrtaja s odredenim stepenom sabijanja nastaje pumpanje u
kompresoru, zove se linija pumpanja. Ona ima penjuci karakter
pri porastu protoka; podrucje desno od linije pumpanja jeste
podrucje stabilnog, a levo od nje nestabilnog rada. Uobicajeno
je, ali ne i obavezno, da se ucrta u dijagramu karakteristika
joS i kriva konstantnih stepena korisnosti kompresora. Te su
krive elipsastog oblika i smeStene bliZe liniji pumpanja, prika-
zujuéi maksimalne vrednosti u tom podru¢ja Radne tacke,
koje karakteriSu radni reZzim propulzora, treba da su smestene
u stabilnom podrucju, i to po moguéstvu u oblasti visokih ste-
pena korisnosti, Sto je teSko ostvarljivo, jer bi, zbog blizine
linije pumpanja, to znacilo malu rezervu stabilnog rada. Geome-
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trijsko mesto radnih tacaka propulzora, ucrtanih na dijagramu
karakteristika kompresora, zove se radna linija ili linija uskla-
denja. PoloZaj inagib radne linije zavise prvenstveno od stepena
predsabijanja u uvodniku, a kako je stepen predsabijanja funk-
cija rezima letenja, to se za razne rezime, poCev od statickog
sa vO= 0 pa do nekog kriti€nog, kad se u mlazniku dostize
brzina zvuka i rezim guSenja protoka, dobija snop konvergira-
ju¢ih krivih radnih linija. Snop radnih linija treba da je obavezno
u stabilnom podrucju, dovoljno udaljen od linije pumpanja,
tako da se rotorski sklop moZe ubrzati bez opasnosti pojave
pumpanja u kompresoru, ali taj snop treba da bude jo§ uvek
u oblasti razumnih vrednosti stepena korisnosti, pa je potrebno
na¢i kompromisno resenje.

Elementi konstrukcije. Strujanje kroz kompresor snazno utice
ne samo na radnu sposobnost i delotvomost kompresora veé
i na njegovu konstrukciju, bilo preko pravca strujanja ili preko
zakona strujanja. Takozvano aksijalno strujanje, kad svaka Ce-
stica vazduha prolazi kroz kompresor po spiralnoj putanji na
priblizno jednakom radijalnom odstojanju od ose obrtanja, ka-
rakteristicno je za aksijalne kompresore. Kombinovano aksi-
jalno-radijalno strujanje, u kojemu je pretezno radijalno stru-
janje, postoji u radijalnim kompresorima, jer struja iz prethodnog
aksijalnog pravca na ulazu u kolo skreée postepeno u potpuno
radijalni pravac, da bi se na izlazu opet vratila u aksijalni
pravac. Prema tome, u turbomlaznim propulzorima moguéa je
primena aksijalnih ili radijalnih kompresora. U poslednje vreme
i na snaznim propulzorima tendencija je da se sve viSe prime-
njuju aksijalni tipovi zbog njihovih osetnih preimuéstava.

U aksijalnom kompresoru osnovni radni element je lopatica.
Na izbor aeroprofila lopatice uti¢u radni Machovi brojevi struje
i Zeljena radna oblast. Oblik lopati€nog aeroprofila usko je ve-
zan sa strujnim skretanjem od ulaza do izlaza medulopati€nog
kanala; njihovim uskladenjem dobija se najpovoljniji oblik koji
treba da zadovolji zahteve pogodnih trouglova brzina, aerodi-
namicke efikasnosti i dozvoljenih naprezanja.

Tipi¢na lopatica ima Siru osnovu, a suzava se prema vrhu
i istovremeno uvrée, pogotovo ako je strujanje prema zakonu
slobodnog vihora. Standardni aeroprofili, iako razli€iti od aero-
profila kompresorske lopatice, dobra su osnova za njeno projek-
tovanje, ali je lopati¢ni profil jate povijen da bi se povecalo
strujno skretanje, a time i odavanje energije vazduhu. Na oblik
lopatice veoma uti¢e tip strujanja. Tako princip slobodnog
vihora daje deblji aeroprofil pri korenu, a tanji pri vrhu lopatice,
pa je pogodan za kompresore s malim brojevima obrtaja. Stru-
janje s konstantnom reakcijom pogodno je za velike brojeve
obrtaja i zahteva tanji profil pri korenu, zbog veéeg lokalnog
Machova broja. Taj je tip i oblik lopatice pogodan za vede
stupanjske napore te je pri odredenom ukupnom stepenu sabi-
janja kompresora potrebno manje stupnjeva. U pogledu aksijalne
duzine nema osetnije razlike izmedu dvaju pomenutih tipova
lopatica, odnosno kompresora. Lopatice s konstantnom reakci-
jom skoro su podjednake debljine od korena do vrha, $to se
kosi sa zahtevima mehanicke izdrzljivosti i iskoriSéenja mate-
rijala. Ako se takvoj lopatici skrati tetiva od korena pa do
vrha, dobija se tzv. konusna lopatica, koja ima smanjen presek,
naprezanje ravnomemije raspodeljeno po visini, manju ukupnu
masu i manje naprezanje u korenu.

Raspored lopatica u rotorskoj i statorskoj reSetki jedan je
od najvaznijih c¢inilaca za konstrukciju kompresora. Postoji
viSe reSenja tog rasporeda, bilo na akcionom, reakcionom, bilo
kombinovanom principu. Kombinovani akciono-reakcioni prin-
cip sa stepenom reaktivnosti gr = 0,5, poznat kao simetri¢an
raspored, najviSe se primenjuje u vazduhoplovnim kompresorima
kad se zahteva visok napor, ravhomema raspodela napora na
stator i rotor, a time i manje opterecenje lopatica. Za dati porast
pritiska u kompresoru simetri€an raspored smanjuje broj ukupno
potrebnih stupnjeva, manje je mase nego nesimetrican ivihomi
stupanj, pa se primenjuje kad se od kompresora trazi manji
gabarit i teZina, makar je stepen korisnosti neSto manji.

Broj stupnjeva kompresora ograni€en je ukupnim stepenom
korisnosti na nominalnom broju obrtaja. Kompromis izmedu
visokog stepena korisnosti i velikog stepena sabijanja (preko
velikog broja stupnjeva), postize se, uz izvesno Zrtvovanje efi-

TE X, 34

LETELICA 529

kasnosti, pogodnim izborom duZine, krivine i uglova aeroprofila
lopatice, da bi se ostvario zadovoljavaju¢i rad na niskim bro-
jevima obrtaja. Veliki stepeni sabijanja mogu se posti¢i ne samo
poboljSanjem dejstva pojedinacnih lopatica i njihovih skupina
u reSetki, odnosno u stupnju (povecanjem stupanjskog napora),
ve¢ i povecanjem broja stupnjeva, ali samo do izvesne granice.
Naime, s porastom broja stupnjeva smanjuje se sve viSe visina
lopatica zadnjih stupnjeva (priblizno srazmemo poveéanju gu-
stine sabijanog vazduha) te lopatice zadnjih stupnjeva rade pod
izuzetno nepovoljnim uslovima, s niskim stepenom korisnosti.
To se moze ublaziti bilo umerenim smanjenjem aksijalne brzine
vazdus$ne struje u zadnjim stupnjevima, bilo pogodnim zakonom
promene, ili opadanja proto¢nog preseka niz struju, od prednjih
ka zadnjim stupnjevima.

Posebno konstrukcijsko reSenje snaznijih aksijalnih kompre-
sora je dvorotorno, sa dve posebne konstrukcijske i radne je-
dinke, da bi se izbegle nepodobnosti suvise dugackih jednoro-
tornih kompresora, odnosno previSe stupnjeva itime izazvanih
teSko¢a u zadnjim stupnjevima. lako je u praksi ostvaren sta-
bilan rad i efikasno dejstvo jednorotomih kompresora sa brojem
stupnjeva Cak i do 20, ipak je, zbog vrlo teSkog uskladenja
rada i vrlo strmih karakteristika, prihvacena u praksi avionskih
aksijalnih kompresora granica do 7 stupnjeva kao razumna.
Iznad te se granice koriste elementi kompresora sa promenljivom
geometrijom (promenom nagiba statorskih, a rede i rotorskih
lopatica) ili se kompresor ¢epa u dve posebne jedinke s po-
sebnim pogonskim izvorom, ali i radnim svojstvima. Prvi rotor
kompresora zajedno sa sopstvenom turbinom predstavlja sklop
niskog pritiska, dok je drugi (iza njega) sklop visokog pritiska.
Takva kombinacija obezbeduje veéu elasti¢nost i stabilnost u
radu, bolje stepene korisnosti i lak3e startovanje, ali uz sloze-
niju konstrukciju i viSe leZiSta. Zbog svojih ociglednih pre-
imuéstava takav je dvorotomi kompresor op$te primenjen na
savremenim snaznim turbomlaznim propulzorima (si. 65).

Sl. 65. Sheme dvorotomih kompresora

Radijalni (centrifugalni) kompresor, ranije opSte primenjivan
na prvim tipovima turbomlaznih propulzora, danas se ograni-
¢eno primenjuje na manjim propulzorima, dok gaje u domenu
velikih jedinica potisnuo kompresor aksijalnog tipa. Konstruk-
cija radijalnog kompresora, iako na istim principima kao i

SI. 66. Shema osnovne konstrukcije radijalnog kompresora

aksijalni tip, sa dva neophodna i nerazdvojna elementa: kolom
i difuzorom, bitno se razlikuje od konstrukcije aksijalnog kom-
presora, prvenstveno zbog razliCitih pravaca strujanja vazduha
kroz stupanj (si. 66). Za radijalni kompresor vazi pun Eulerov
obrazac:
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E=vy [(c] - cf)+(u f-

= u2c2- Uicul, kJ/kg. (70)

Velika promena pravca strujanja (iz aksijalnog u radijalni
pa opet u aksijalni) inace vrlo brze struje jedan je od osnovnih
uzroka vecih energetskih gubitaka, odnosno manjeg izentrop-
skog stepena korisnosti u poredenju s aksijalnim kompresorom.
Medutim, radijalno strujanje vazduha omogucuje centrifugalnoj
sili da ucestvuje u povecéanju potencijalne energije vazduha u
kolu (pored difuzorskog dejstva u rotorskim i difuzorskim ka-
nalima), te je stepen sabijanja po stupnju mnogo veci nego u
aksijalnom tipu: maksimum 4,5:1 u radijalnom prema 1,3: 1 u
aksijalnom stupnju. To objaSnjava zasto se radijalni kompresor
primenjuje skoro samo kao maS$ina s jednim stupnjem, ¢emu
treba dodati i vrlo loSe radne uslove ostalih stupnjeva radijal-
nog kompresora. Konstrukcijski se jednostupanjski radijalni
kompresor odlikuje malom aksijalnom duzinom, ali i velikim
poprec¢nim presekom. Zbog velikog popreénog preseka poveca-
vaju se aerodinamicki otpori propulzora i aviona, §to, zajedno
s dopustenim mehani¢kim naprezanjima u kolu i strujnim gu-
bicima u kanalima, ograni¢ava veli¢inu precnika kola i celog
kompresora, a time i njegovu radnu sposobnost, odnosno stepen
sabijanja.

Kolo ima radijalne pravolinijske lopatice, jer je to najpo-
voljnije reSenje za avionske kompresore tog tipa, kako s gledista
naprezanja, tako i projektovanja i izrade, iako napred ili nazad
povijene, krivolinijske lopatice daju veci stepen sabijanja, od-
nosno veci stepen korisnosti. Broj lopatica je veoma vazan za
odnos stvarnog i teorijskog napora; s poveéanjem broja lopatica
razlika izmedu tih napora opada, ali uz poveéanje trenja i
opadanje stepena korisnosti i napora stupnja. Manji broj lopa-
tica povecava opasnost otcepljenja vazdusne struje i sekundar-
nih vihora u kanalima. TeSkoc¢a u izboru broja lopatica proistice
iz teSkih radnih uslova, jer lopatice treba istovremeno da spro-
vode vazdu$nu struju i da joj predaju energiju s vratila. Pri
konstruisanju kola treba voditi raCuna o aerodinamickim i o
mehanickim zahtevima diska i lopatica, optereéenih na zate-
zanje, savijanje i naro¢ito na vibracije.

Difuzor (stator), sa zadatkom pretvaraca kinetiCke u poten-
cijalnu energiju i istovremenog ispravljata pravca struje, ima
oblik prstenastog elementa sa veéim brojem lopatica, radi po-
jaCanja promene vihora, odnosno ubrzavanja i skraéenja pro-
cesa difuzije, a time i smanjenja spoljnog precnika difuzora,
odnosno kompresora. To je ostvareno po cenu povecanja struj-
nih gubitaka i nestabilnosti strujanja, odnosno sloZenosti kon-
strukcije. Postoje i bezlopati€ni difuzori, ali su neprimenljivi na
avionskim kompresorima.

Materijali i izrada. Za elemente kompresora najvazniji su:
radni vek, temperatura, izduZenje i naprezanja, ali im je vaz-
nost razliCita; npr. za vojne masine vek trajanja je manje vazan
nego za civilne, pa se dopustaju veée temperature i naprezanja,
odnosno kraci radni vek da bi se postigle bolje performanse.
U propulzoru su kompresor, vratilo iturbina najteZze napregnuti
elementi, a od njih su rotorske lopatice i mehanicki i toplotno
najjae optereéeni elementi. Rotorske lopatice su izloZzene na-
prezanjima na zatezanje i savijanje dejstvom centrifugalnih i
gasnih sila, ¢emu treba dodati i vrlo opasno dejstvo vibracija,
odnosno njima uzrokovani zamor materijala. Toplotno-meha-
niCka naprezanja izrazena su preko puzanja materijala, ali
mnogo manje nego u turbinskim lopaticama. Najvece je napre-
zanje na zatezanje i savijanje u korenu lopatice. NajceSca
oStec¢enja lopatica nastaju od vibracija koje osetno skraduju
radni vek lopatica.

Materijal za izradu lopatica kompresora je laka legura, titan
ili Celik. Na izbor materijala utiCu proizvodni uslovi i namena
propulzora. Zbog vrlo velikog broja lopatica aksijalnog tipa
kompresora proizvodni troskovi vazan su €inilac u izboru mate-
rijala i metoda izrade, s ciljem da se postigne kompromis
izmedu najboljeg aerodinamickog i najpovoljnijeg ekonomsko-
-proizvodnog oblika. Primena lakih legura za rotorske lopatice
ogranicena je za male stepene sabijanja, odnosno umerene po-
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raste temperature. U poslednje vreme upotrebljavaju se titan-
Zbog veée mehanicke otpornosti s obzirom na lake
legure, a manje specificne mase s obzirom na celik, a ¢ak i
veée otpornosti po jedinici mase s obzirom na &elik. Kompre-
sori sa manjim brojevima obrtaja imaju doboSasti tip rotora,
a sa ve€im brojevima obrtaja imaju diskovni tip rotora, ili
pak diskovno-dobo3astu kombinaciju. Kucica se kompresora
mahom lije od aluminijumne ili magnezijumne legure.

Grejna komora. Zbog vrlo slozenih termohemijskih procesa
pri pretvaranju latentne energije goriva u toplotnu energiju
grejna komora (komora sagorevanja) najdelikatniji je i najodgo-
vorniji deo turbomlaznog propulzora. Proces burne oksidacije
goriva nije ograni¢en na gorenje smeSe, ve¢ se proteze i na
potprocese pripreme smeSe u prednjem delu komore, a sledi
mu u zadnjem delu komore jo$ proces hladenja nastalih pro-
izvoda sagorevanja. PoSto se ti slozeni procesi odigravaju pri
velikim brzinama strujanja, na vrlo ograni€enom prostoru i pod
vrlo promenljivim uslovima strujanja i dovodenja toplote (sago-
revanja), uloga grejne komore i postavljeni joj zahtevi vrlo su
slozeni i teski.

Strujno-toplotni problemi. SloZenost radnih uslova grejne ko-
more potiCe ne samo od zahteva efikasnog i pouzdanog dejstva
pod vrlo razli€itim rezimima rada propulzora ve¢ i od medu-
sobnog kombinovanja dvaju, ionako vrlo sloZenih procesa: stru-
janja i sagorevanja na ogranicenom prostoru. Potreba da ko-
mora bude zbijena iziskuje velike brzine strujanja i dovodenja
toplote, da bi se na izlazu komore, pre ulaska u turbinu,
blagovremeno zavrsili proces sagorevanja i proces hladenja ga-
sova. Ulaz grejne komore je postavljen neposredno iza izlaza
kompresora da bi se obezbedio kontinuitet i brz prelazak sa
procesa sabijanja na proces sagorevanja i skratila duzina pro-
pulzora.

Veliku brzinu vazduha na izlazu kompresora potrebno je
sniziti u prednjem delu komore, pre pocetka sagorevanja, da
bi se olakSalo obrazovanje smeSe, stabilizovalo sagorevanje
smeSe i istovremeno smanjili strujni gubici u komori. Veé¢ u
pocetnoj fazi na ulazu komore vazdu$na se struja deli u dve
posebne struje: primarnu i sekundarnu, a sekundama kona¢no
u tercijarnu.

Primarna struja vazduha (koliCinski oko 1/4 celokupne mase
vazduha iz kompresora) u kombinaciji s ubrizgavanim gorivom
treba da obrazuje smeSu pogodnog sastava, te time ucestvuje
neposredno u sagorevanju. Koli€ina primarnog vazduha tako je
odmerena da se s gorivom meS$a u odnosu manjem od 15:1,
§to znaCi bogatu smesu, radi lakSeg paljenja i stabilizacije go-
renja. Za prodor primarnog vazduha u oblast obrazovanja
smeSe postoje posebni otvori ili vihomi elementi oko brizgaljke
koji daju primarnoj struji vihomo kretanje radi boljeg i brzeg
meSanja s ubrizganim gorivom. Gorivo se, takode, ubacuje u
obliku vihornog konusnog plasta, sacinjenog od velikog broja
sitno rasprSenih Cestica. Jednom upaljena smeSa neprekidno
sagoreva, jer su priticanje primarnog vazduha i ubrizgavanog
goriva kontinualni procesi.

Dobar deo nastalih vrelih proizvoda sagorevanja (gasova)
biva prisiljen sekundarnim strujama vazduha kroz boc¢ne otvore
(ili siskove) da se vraéa uz struju, ¢ime obrazuje podrucje
povratnog strujanja vrelih gasova u prednjem delu komore u
blizini Cela brizgaljke. Povratna struja vrelih gasova treba da
novodolaze¢im koli¢inama sveze smeSe na periferiji te oblasti
predaje dovoljne koli€ine toplote za neprekidno paljenje. Sa-
mim tim sekundarne struje vazduha indirektno obezbeduju pa-
ljenje smeSe primarnog vazduha i goriva, ali i dogorevanje
onih delova bogate smeSe koji dotad jo$ nisu sagoreli. Tako
se proces gorenja nastavlja i u srednjem delu komore u podrucju
prodora sekundarnih mlazeva vazduha.

U zadnjem se delu komore u struju vrelih proizvoda sago-
revanja uvode kroz bo€ne otvore snazni vihori hladnijeg, terci-
jarnog vazduha, koji treba da snizi temperaturu proizvoda sa-
gorevanja na nivo propisan izdrzljivos¢u lopatica gasne turbine.
Snaznim vihorenjem tercijarnog vazduha postize se i brzo i
efikasno meSanje radi ujednacenja novonastale temperature ga-
sova na samom izlazu komore, uz istovremeno ujednacenje pri-
tisaka, brzina i gustina u popre¢nom preseku izlaza komore,
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$to je neophodno za nesmetan i propisan proces Sirenja kroz
turbinu.

Prema tome, moglo bi se smatrati da je grejna komora po-
deljena u tri podruc¢ja: za pripremu smeSe, za njeno sagore-
vanje i najzad za hladenje proizvoda sagorevanja. Sem ove uz-
duzne podele komore, ona se moze raS€laniti i u poprecnom
preseku na tri zone ili pojasa: pojas Cistog vazduha i delova
goriva (zona obrazovanja smeSe), pojas termohemijskih reakcija
(zona plamena ili plameni front) sa strmim gradijentima tem-
peratura i koncentracija goriva, i najzad centralna zona s
priblizno konstantnom maksimalnom temperaturom i minimal-
nom koncentracijom goriva, poklapajuci se delimi¢no sa zonom
povratnih struja (si. 67).
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SI. 67. UzduZna i popre¢na podela grejne komore

sa profilima temperature i koncentracije goriva.

K koncentracija, G glavni tok goriva, ZP zona
plamena, ZG zona gorenja, T temperatura

Prema teorijskom Jouleo-vu ciklusu, proces sagorevanja
treba da bude izobarski, bez gubitaka pritiska i toplote. U
stvarnosti su gubici neizbezni, najpre zbog brzog strujanja, a
time i nastalog trenja i vihorenja, tako da je neizbeZzan izve-
stan pad pritiska do izlaza komore. Za dobro izvedene komore
pad pritiska ne treba da prekoraCi 5% pritiska na ulazu komore.
Tom strujnom padu pritiska treba pridodati i toplotni pad pri-
tiska, uzrokovan zagrevanjem fluida pri sagorevanju. Gubitak
pritiska naCelno se moZe smanjiti smanjenjem brzine vazduha
na ulazu komore i slabljenjem vihorenja u komori, ali bi to
bilo nepovoljno za performanse komore. Smanjenje brzine vaz-
duha zahtevalo bi pri konstantnom protoku veci pre¢nik ko-
more, pogorSalo bi pripremu smeSe, njeno sagorevanje i
stabilizaciju plamena, dok bi slabljenje vihorenja pogor$alo ho-
mogenizaciju stanja gasova na izlazu komore, kao i uslove
gorenja i brzinu Sirenja plamena. Zato dopuSteni pad pritiska
u komori jeste kompromis izmedu zahteva stabilnog dejstva
komore i gubitka u potisku zbog pada pritiska. Naime, iako
pad pritiska neposredno ne utiCe na performanse i stepen ko-
risnosti komore, ipak se njegov nepovoljan uticaj indirektno
iskazuje preko smanjenja raspoloZivog stepena Sirenja u mlaz-
niku a time i brzine mlaza, odnosno potiska.

Drugu vrstu gubitaka u komori €ine toplotni gubici. Oni na-
staju najpre zbog predaje znatnih koli¢ina toplote od gasova
na zidove, Sto predstavlja Cist termodinamicki gubitak za radni
ciklus, jer se smanjuje raspolozivi entalpijski pad na ulazu
turbine. Nemoguce je potpuno spreciti toplotne gubitke, jer bi
to zahtevalo savrSenu toplotnu izolaciju zidova, a time stvorene
konstrukcijsko-proizvodne komplikacije ne bi bile dovoljno
kompenzirane skromnim poboljSanjem performansi. Naime, ti
toplotni gubici su maleni, svega par procenata od uloZene
toplotne energije. Tim gubicima treba dodati i eventualne gu-
bitke zbog nepotpunog sagorevanja, koje je moguce u prebo-
gatoj smesi ili strujanju neuskladenom s koli¢inom dovedene
toplote. Svi toplotni gubici obuhvaceni su termiCkim stepenom
korisnosti:

nazvanim jo$ i koeficijentom punoCe sagorevanja. Buduci da
termic¢kim stepenom korisnosti nisu obuhvaéeni gubici pritiska,
ve¢ samo toplotni gubici, to on ne daje pravu sliku o termo-
energetskim svojstvima komore. Za dobro projektovane i dobro
izvedene komore rjtk ima vrednost 0,95 -0,98.
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Strujno-toplotni gubici u grejnim komorama zavise od vise
¢inilaca, a prvenstveno od Machova broja ulazeée vazdusne
struje, od zakona i reZima ubrizgavanja goriva, sastava smeSe,
geometrije komore i rezima rada propulzora, odnosno reZzima
letenja aviona. Pogodnim zakonom ubrizgavanja ili odnosom
mesanja goriva s vazduhom moze se efikasno uticati na zbivanja
u komori i na performanse komore i propulzora, jer se time
menja koliina razvijene toplote, a preko nje i brzina fluida u
komori. Moguénosti da se promeni sastav smeSe nisu velike,
pogotovu kad se leti na velikim visinama, jer se s visinom
menja raspon podrucja stabilnih sme$a, izmedu granice siro-
masne i granice bogate smeSe. Granica siromaSne smeSe naj-
manji je odnos goriva prema vazduhu u smesi, dakle najsiro-
masnija smeSa, a njenim daljim osiromaSenjem doSlo bi do
prekida gorenja. Granica bogate smeSe predstavlja najveéi od-
nos gorivo-vazduh, dakle najbogatija smeSa, a njenim daljim
obogadenjem opet bi nastalo ga$enje u komori. Sirina pome-
nutog podruc¢ja, odnosno razmak granica smeSe, raste s pora-
stom brzine letenja, a opada s porastom visine, zbog razliitih
uticaja promena brzine, pritiska i temperature vazduha na
ulazu komore pri povecanju visine i brzine letenja. Nespo-
sobnost grejne komore da na velikim visinama obezbedi nor-
malno sagorevanje, predstavlja grani¢ni €inilac s obzirom na
visinu upotrebe propulzora, jer iznad neke visine komora vise
nije u stanju da snabdeva turbinu dovoljnim koli¢inama ener-
gije za odrzavanje konstantnog broja obrtaja, a pad broja
obrtaja znaCio bi i sniZzenje radnog reZima, pa i visine letenja.
Ako propulzor raspolaze potrebnim viskom potiska, nepovoljno
dejstvo porasta visine moglo bi se donekle kompenzirati po-
vecéanjem brzine letenja pod uslovom da je uvodnik sposoban
da iskoristi efikasno povecanje brzine za dinamicko predsabi-
janje ispred kompresora.

Ako se uzmu u obzir navedeni strujno-toplotni problemi
grejne komore, mogli bi se definisati slede¢i zahtevi grejnoj
komori: a) velika efikasnost (punoca) sagorevanja; b) stabilnost
sagorevanja na svim rezimima; c) lako startovanje na tlu, a
joS viSe na visini; d) ujednacenost temperatura, pritisaka i
brzina gasova na izlazu; e) odsustvo garezi i dima; /) mi-
nimalan gubitak pritiska; g) minimalan gabarit i masa; h) dug
zivot izmedu revizija; /) lako skidanje i ugradivanje.

Elementi konstrukcije. Za postizanje visoke efikasnosti i sta-
bilnosti sagorevanja potrebna je vrlo stroga kontrola brzine
strujanja kroz komoru, S$to, pri odredenom protoku gasova,
znali i kontrolu pre€nika komore, a preko njega i duZine ko-
more. Tako su broj i dimenzije komora €esto kontrolni €inioci
za Ceoni presek propulzora. Konstrukcija komore, sem svih po-
menutih zahteva, ne srne stvarati posebne teSko¢e u proizvodnji
i eksploataciji. Posmatraju¢i kompletan sklop grejne komore
kao radne jedinke, mogu se izdvojiti dva izrazita, konstruk-
cijski i funkcionalno posebna elementa: sistem napajanja i skelet
komore.

Sistem napajanja u konstrukciji komore ucestvuje samo briz-
galjkom. Brizgaljka je smeStena na samom ulazu komore i €ini
s komorom funkcionalnu celinu. Funkcionisanje grejne komore
najtesnije je povezano s tipom i svojstvima brizgaljke, kao Sto
je i dejstvo brizgaljke veoma zavisno od rezima zbivanja u ko-
mori i njenih konstrukcijskih svojstava. Nacin dovodenja goriva
u komoru moze da bude direktnim ubrizgavanjem pod visokim
pritiskom ili indirektnim putem s malim pritiskom. Prema tome
komore mogu biti sa direktnim ubrizgavanjem i sa isparavanjem
goriva.

U komorama sa direktnim ubrizgavanjem, koje se mnogo
viSe primenjuju, brizgaljka je smeStena ispred zone pripreme
smede, u Ceonom delu cevaste komore, sa otvorom mlaznika
usmerenim prema zoni pripreme. Umesto prilicno neefikasne
strujne brizgaljke uobicajenija je centrifugalna brizgaljka, s vi-
hornim konusnim plaStem rastanjene mase goriva (si. 68). Vi-
horni konus, s centralnom 3upljinom, postize se dejstvom unu-
tradnjih vihornih komorica u brizgaljci. Postoje dva tipa
brizgaljke: jednostrujna i dvostrujna. Dvostrujna brzigaljka je
efikasnija pri kolebanjima protoka goriva, odnosno rezima rada
propulzora i rezima letenja aviona. Dvostrujna brizgaljka raspo-
laze sa dva posebna dovoda goriva i dejstvuje s primamim
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tokom vazduha na manjim rezimima, te uklju€uje i sekundarni
tok pri poveéanju rezima rada, a pogotovu sa porastom visine
kada se oba toka ubacuju zajedno u jednom konusu najpo-
voljnijeg ugla divergencije. Time je poveéana elasticnost briz-
galjke, pa i komore, s dobrim prilagodavanjem velikim prome-
nama rezima rada, odnosno protoka goriva, obezbedujuci
kvalitetno raspraSivanje i pod najtezim uslovima i minimalnim
protocima goriva. S dvostrujnim brizg”ljkama osetno se skra-
¢uje vreme ubrzavanja rotora, $to je naroCito vazno za lako i
brzo pustanje u rad propulzora pri ograni¢enoj snazi startera.
Postoji varijanta vrtlozne brizg”ljke sa dva otvora, poznata kao
prelivni tip, koja omogucuje prelivanje i vra¢anje viska goriva
u instalaciju ako je to potrebno pri promeni reZima rada.
Tim je omogucéeno ubrizgavanje pod punim pritiskom pri svim
protocima, dakle dobro raspraSivanje na svim rezimima, od
minimalnog do maksimalnog.

SI. 68. Centrifugalna brizgaljka goriva

Zajednicko je svim tipovima komora da imaju otvore (si-
skove) za primami i sekundarni vazduh, odnosno tercijarni
vazduh. Broj tih otvora je razlicit, a razli¢it im je i oblik,
dimenzije i poloZzaj u komori. Narocito je sloZzena uloga otvora
(siskova) za sekundarni vazduh, za koje ne postoje analitiCka
reSenja, ve¢ se oni projektuju na osnovi empirije i eksperi-
menta. Preovladavaju kruzni otvori zbog najbolje propustlji-
vosti vazduha, a najmanje koncentracije mehanickih naprezanja,
dok su uski prorezi namenjeni propuStanju tankih mlazeva
vazduha za hladenje zidova komore. Popre¢ni presek komore
moze biti kruzni ili prstenast, a uglavnom je konstantan duz
komore. Svaka je komora jednim krajem fiksirana za kuéicu
propulzora, a drugim krajem slobodna, radi slobodnog Sirenja
ili skupljanja pri promenama temperature. Za ulazak vazduha
u obliku vihora postoje ili vihomici, sa spiralno ugradenim
krilcima, ili specijalno oblikovani otvori, dok stabilizatora nema
jer se stabilizacija plamena postize dejstvom povratnih struja
vrelih gasova.

U turbomlaznim propulzorima postoje uglavnom dva tipa
grejnih komora: cevasti i prstenasti, kojima treba dodati jo$
kombinovani i L-tip.

Cevasti tip komore sastoji se od plamene cevi i spoljne
obloge (si. 69). U plamenoj cevi odigravaju se procesi pripreme
i sagorevanja smeSe u prednjem i srednjem, a hladenje pro-

SI. 69. Cevasti tip grejne komore. 1 ulazni konus, 2 dovod goriva, 3 plamena
cev, 4 vrtloznik, 5 spoljna obloga, 6 spoj sa susednom komorom, 7 brizgaljka,
8 oslonci plamene cevi, 9 skretadi rashladnog vazduha
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izvoda sagorevanja u zadnjem delu, dok prstenasti prostor iz-
medu plamene cevi i spoljne obloge sluzi sprovodenju sekun-
darnog i tercijarnog vazduha. Na plamenoj cevi nalaze se
potrebni otvori i prorezi, a na prednjem delu je ugradena
brizgaljka. Zahvaljuju¢i malom popre¢nom preseku moze se veéi
broj (5*-+10) tih komora kruzno smestiti u popre¢nom preseku
propulzora. Cevasti tip komore pogodan je za ispitivanja i
eksploataciju, a obezbeduje dobru homogenizaciju gasova na
ulazu turbine. Nedostatak je u slabom iskoris¢enju poprecnog
preseka propulzora, zbog €ega su potrebne vece brzine strujanja,
uz vece strujne gubitke. Komora s isparavanjem goriva jedna
je varijanta tog tipa. Na prednjem kraju takve komore nalaze
se elementi u obliku lula u koje se pod umerenim pritiskom
ubacuje gorivo, meSa s delom primarnog vazduha radi obrazo-
vanja vrlo bogate smeSe, pri ¢emu brzo isparavanje goriva
obezbeduju topli zidovi lula, zagrevani sa spoljne strane sago-
relim gasovima. Tek po izlasku iz lula stvara se upaljiva
smeSa i sagoreva izvan lula.

Prstenasta komora je u obliku prstena izmedu spoljne kucice
propulzora i unutradnje obloge oko vratila (si. 70). U poprec-
nom preseku prstenaste komore kruzno su razmesteni elementi,
tj. brizgaljke i siskovi primarnog, a dalje niz struju i siskovi
sekundarnog, odnosno tercijarnog vazduha. Ceii poprecni pre-
sek komore raspoloziv je za strujanje fluida, pa su brzine

Sl. 70. Prstenasti tip grejne komore

strujanja manje nego u cevastim komorama, a manji su i strujni
gubici. Prstenasta komora ima bolji stepen korisnosti i bolje
je prilagodena sadejstvu s aksijalnim tipom kompresora, pa se
sve viSe upotrebljava na savremenim snaznim turbomlaznim
propulzorima, iako je prilicno nepodesna za eksperimentisanja,
za eksploataciju i razvojne studije.

Kombinovani tip grejne komore nastao je od cevaste i prste-
naste komore, s plamenim cevima razmeStenim u krug, po
obimu prstenastog preseka, kao kombinacija dobrih strana jed-
nog i drugog tipa (si. 71). Kombinovani tip komore nesto je
tezi, ali konstrukcijski jednostavniji od cevastog tipa, a odlikuje
se lak8im startovanjem, redim gaSenjem i manjim obrazovanjem
gareZi.

Poseban i rede iskoriséen, ali vrlo originalan, jeste centri-
fugalni ili L-tip grejne komore (si. 72) u koju se ubacuje gorivo
u radijalnom pravcu centrifugalnim dejstvom obrtanja Supljeg
vratila. Za ovu L-komoru karakteristicna je krivolinijska pu-
tanja sekundarnog vazduha, najpre kroz Suplje lopatice statora
turbine (radi hladenja), pa u povratku kroz otvore na zidovima
komore. Taj tip ima Siroko radno podrucje, malu osnu brzinu
i dobro iskoriS¢uje poprecni presek propulzora, slicno prstena-
stoj komori.

Problem mehanickih naprezanja u grejnim komorama turbo-
mlaznog propulzora relativno je lak, naro€ito za cevasti tip, gde
su mehanifka naprezanja ograni¢ena na unutradnje napone u
zidovima plamena cevi kad su dilatacije materijala neujednacene
zbog neravnomernog hladenja pojedinih delova zidova. Zbog
unutradnjih napona moze koncentracija naprezanja na mestima
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ostrih prelaza (oko zaseka, proreza, otvora) uzrokovati prskanje
zidova. Mnogo su veéa opasnost vibracije pobudene mnogo-
brojnim uzrocima, a najéeSce pulzacijama pritiska i brzine na
izlazu kompresora ili na ulazu turbine. Radi smanjenja mase
komora ima relativno tanke zidove, $to od materijala zahteva
veliku zateznu ¢vrstoéu, dobre karakteristike puzanja, otpor-
nost na zamor od vibracija, otpornost prema toplotnom udaru,
oksidaciji i koroziji, te lako¢u obrade.

Poseban oblik grejne komore, prvenstveno s gledista eksplo-
atacije, jeste dogrevna komora, postavljena iza turbine, a ispred
mlaznika. Dopunskim ubrizgavanjem goriva u struju gasova
iz turbine, i to na njenu ulazu, stvara se nova sme$a, a njenim
sagorevanjem nastaje osetan porast temperature uz mali pad
pritiska, da bi se Sirenjem kroz mlaznik tako povecana entalpija
iskoristila za povecanje brzine mlaza skoro srazmemo korenu
iz porasta temperature u dogrevnoj komori. Kao dopunski
element turbomlaznog propulzora dogrevna komora stupa u
dejstvo aktiviranjem posebnog uredaja za gorivo u ograni¢enom
vremenu, da bi se postigao kratkotrajan porast potiska (super-
potisak) u slu€aju opasnosti ili radi postizanja maksimalnih
horizontalnih brzina letenja. Dogrevna komora je u stanju da
povisi potisak i za 40- -50%, ali uz jako povecanje specifi¢ne
potroSnje goriva. Radi stabilizacije rada propulzora mora se, pri
aktiviranju dogrevne komore, menjati izlazni otvor mlaznika,
bilo sistemom kapaka, krilaca ili Zaluzina (mehanicka regula-
cija), bilo ubacivanjem mlazeva sabijenog vazduha na periferiji
gasnog mlaza (aerodinamiCka regulacija) da bi se gasni mlaz
suzio.

Od velikog broja zahteva, postavljenih dogrevnoj komori,
slede¢i su osnovni zahtevi: lako paljenje na svim reZimima,
glatko stupanje u dejstvo do punog potiska, Siroka oblast sta-
bilnog rada, lako¢a kontrole njena rada, mali hidrauli¢ni i
toplotni gubici, velika mehani¢ka sigurnost itd. Dogrevna ko-
mora je naSla primenu samo na snaznijim turbomlaznim pro-
pulzorima, za kratkotrajno povecanje potiska, pogotovu pri le-
tenju velikim nadzvu€nim brzinama kad njena efikasnost dolazi
do punog izrazaja. Ona je, konstrukcijski funkcionalno, preteca
mnogo snaznije grejne komore nabojno-mlaznog propulzora
(Lorainov propulzor), cine¢i turbomlazni propulzor nekom
vrstom hibridnog propulzora, odnosno kombinacije turbomlaz-
nog i nabojno-mlaznog propulzora.

Materijali i izrada. Maksimalna dozvoljena temperatura zi-
dova komore predstavlja glavno ograni¢enje postizanju vece
efikasnosti sagorevanja i veceg specificnog potiska propulzora.
Taj se problem, uglavnom, reSava pogodnim izborom materi-
jala i metoda izrade komore. Veoma je vazno poboljSanje to-
plotne obrade materijala, bilo radi postizanja maksimalne
otpornosti prema puzanju, bilo za obezbedenje maksimalne
elastiCnosti. Vazan je cinilac i otpornost prema korozivnom
dejstvu gasova, naroCito sumpornih jedinjenja u proizvodima
sagorevanja tezih goriva. Velika naprezanja na visokim tempe-
raturama stvaraju posebne probleme u vezi s uticajem sre-
dine, kao S§to su korozija, oksidacija, povrSinsko habanje, za-
mor zbog vibracija itd. Tipi€ni refraktomi materijali (vanadi-
jum, cirkonijum, niobijum, hrom, molibden, volfram) dopustaju
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temperature i iznad 1000 °C, odlikuju se toplotnom otpor-
noS¢u, ali su podlozni oksidaciji. Velika toplotna opterecenja
zidova komore iziskuju primenu refraktomih materijala u
obliku prevlaka. Hrom, iako dobar refraktomi materijal, ima
krupnih nedostataka te ne dolazi u obzir. Sli¢no je i s niobiju-
mom, molibdenom i tantalom. Najpoznatiji refraktomi kera-
micki materijal je alumina (korund), otporan prema oksidaciji.
Berilijum je takode refraktomi materijal s izvanrednom toplot-
nom kondukcijom, ali je veoma otrovan. Oksid cirkonijuma,
kao odlican refraktomi materijal, pogodan je za izolaciju zidova
komore, ali mu je primena oteZana zbog drugih urodenih nedo-
stataka.

Neoksidni keramicki materijali u obliku jedinjenja silicijuma
(karbidi, nitridi) ili metalni karbidi (cirkonijuma, titana itd.)
izvanredni su refraktomi materijali, ali podloZni oksidaciji.
Uglavnom postoje cetiri klase materijala pogodnih za borbu
s visokim temperaturama u grejnoj komori, od kojih u prvu
klasu spadaju elasticni refraktomi metali (legure niobijuma i
tantala, zasticene prevlakama, prilicno krte, a time i nepouzdane).
| tri ostale klase karakteristitne su svojom krtoS¢u. Glavno
je preimuéstvo silicijum-nitrida mogucénost preciznog livenja
najslozenijih oblika, ¢ime se izbegava teSka maSinska obrada
keramickih materijala. Toplo presovani silicijum-nitridi i silici-
jum-karbidi izraduju se najpre u obliku grubih odlivaka, pa
potom masinski obraduju na kona€an oblik i dimenzije.

Gasna turbina. U gasnoj turbini se visoka potencijalna i
kineticka energija gasova iz komore iskoris¢uje za dobijanje
mehanic¢kog rada procesom Sirenja (si. 73). RaspoloZiva ¢e se
totalna energija na ulazu turbine izentropskim Sirenjem (bez
gubitaka) pretvoriti u maksimalan mehanicki rad, pri odrede-
nom stepenu Sirenja nt. Stvarni proces Sirenja odstupa od izen-
tropskog zbog neizbeznih gubitaka strujno-toplotnog karaktera,
te je manje proizvedenog mehani¢kog rada, uprkos istim po-
cetnim i zavrSnim pritiscima.

Sl. 73. Presek Kkroz stupanj gasne turbine i /is-dijagram procesa Sirenja
u turbini

Strujno-energetski problemi. U turbini, kao i u kompresoru,
postoji promena istih vrsta energije (potencijalne, mehanicke
i kineticke), ali sa suprotnim smerovima energetskih promena.
U turbini se iz potencijalne proizvodi mehanicka energija, dok
se u kompresoru iz mehanicke stvara potencijalna energija; u
oba slucaja sa kinetickom energijom kao posrednikom. Buduci
da kompresor i turbina pripadaju istoj porodici obrtnih masina
(turbomasina), to i za turbinu vaZi poznati Eulerov izraz za
energiju koju medusobno razmenjuju radni fluid i lopatice
rotora:

E=y [(C?- cl) + (W2- W?)] =

= u(cu, - U\cukJ/kg. (72)

cw) =

Ni ovde nema statickog napora \{u\ —uj), jer je ul=
= u2—u zato Sto se radi o aksijalnoj turbini. Aksijalna tur-
bina je jedina nasla najSiru primenu u turbomlaznim propul-
zorima, dok je radijalni tip isklju€en zbog svojih nedostataka,
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prvenstveno velikog prec¢nika. Za aksijalnu turbinu vaze ranije
iznete Cinjenice s obzirom na konstrukciju i strujne probleme.
Kompletan radni element (stupanj) saCinjen je od nepokretnog
statora i pokretnog rotora. Rotor je veoma bitan, jer se u
njemu, sem osnovnih energetskih promena potencijalne i kine-
ticke energije, prenosi energija od gasova na lopatice rotora. U
statoru se samo pretvara potencijalna energija u kineticku bez
ikakvog rada, pa su i problemi strujanja lak$i. Raspodela je
energija i uloge statora i rotora promenljiva, a zavisi od zakona
strujanja, odnosno veli€ine stepena reaktivnosti:

W2 ~ Wi
8k (c? - c\) + (wl- w\) Alir + Alis

| u aksijalnoj turbini stepen reaktivnosti pokazuje raspodelu
promena entalpija u statoru i rotoru, odnosno stupnju. Obli-
kom lopatica, odnosno uzduznim profilom medulopati¢nih ka-
nala u statoru i rotoru mogu se fiksirati promene potencijalne,
kineticke i mehaniCke energije i regulisati uloga svakog ele-
menta, a time i vrednost stepena reaktivnosti. Slicno kao u
aksijalnom kompresoru, stepen reaktivnosti odreduje tip turbine:
akcioni, reakcioni ili akciono-reakcioni.

S obzirom na tip strujanja kroz lopaticne kanale vaze ranija
izlaganja o strujanju kroz stupanj aksijalnog kompresora, ali
postoje i neke sustinske razlike. Naime, i u turbini se javljaju
problemi grani¢nog sloja, uticaja napadnih uglova struje, mo-
guénosti otcepljenja strujanja, vihomo strujanje, ali zbog su-
protnog (negativnog) gradijenta pritiska moguc¢nosti su otceplje-
nja i vihorenja osetno manje nego u kompresoru, pa su i
gubici strujne prirode manji, a stabilnost strujanja veca. To je
jedan od glavnih razloga $to je i stepen korisnosti turbine
ve¢i. Time je olak3ano profilisanje turbinskih lopatica i omo-
gucena primena vecih padova pritiska, tj. veeg stepena Sirenja
u turbinskom stupnju nego stepena sabijanja u kompresorskom
stupnju. Zato je, pri istoj promeni pritisaka u sabijanju (kom-
presor) i Sirenju (turbina) kroz celu masinu, potrebno manje
stupnjeva u turbini. Tome treba dodati da su visoki stepeni
korisnosti u turbini omogucéeni i mnogo veéim brzinama gasova,
tako da je i stupanjski pad ve¢i. U turbini se, takode, pri-
menjuju pojmovi koeficijenata uzgona i otpora profila lopatica,
pojmovi tetive i koraka, ali su osetno vece vrednosti relativne
tetive (L/t > 1,5), $to znaci vecu gustinu lopaticne reSetke,
odnosno veéi broj lopatica pri istom prec¢niku kola. Zbog toga
se u analizi problema ponaSanja gasne struje primenjuje metod
kanala, a rede metod reSetke, jer se radi o strikthom vodenju
gasne struje zidovima kanala i tipicnom ponaSanju gasova u
uskim kanalima. U poslednje vreme primenjuje se i aerodina-
micki metod kao povoljniji za turbine s malim entalpijskim
padom (mnogo manjim nego u stacionarnim turbinama), ve-
likim brzinama obrtanja, velikom brzohodno$¢u (w/Acu) i s malo
uvrnutim lopaticama i skoro aerodinamickim profilom lopatica,
§to je tipi€no za brzohodne turbine.

Tip strujanja je uglavnom vihomi, bilo da je slobodni vihor
(s konstantnom cirkulacijom rcu= const), sa cz4 f(r) =
= const., bilo da je prisilni vihor sa cz 4 const. = f(r). Slo-
bodan je vihor vaZan tip strujanja u gasnim turbinama, te
se Cesto primenjuje, mada nije iskljuceno i malo odstupanje od
njega prema principu konstantne reakcije sa = 0,50.

U akcionom stupnju turbine (gR= 0) nema promene ental-
pije, odnosno potencijalne energije u rotoru, ve¢ samo u statoru.
Pad potencijalne energije u statoru, tj. pad pritiska i tempe-
rature, iskoriSéen je za porast kinetidce energije, tj. brzine ga-
sova, da bi se taj porast u rotoru iskoristio za proizvodenje
mehani¢kog rada na lopaticama rotora. Za postizanje potrebnog
entalpijskog pada (procesa Sirenja) mora opadati proto¢ni pre-
sek kanala statora niz struju (si. 74), dok u rotorskim kanalima
presek treba da bude nepromenjen da bi relativna brzina w
takode ostala nepromenjena kroz rotorski kanal, tj. da nema
promene entalpije. Ta je teoretska pretpostavka neodrziva zbog
postojanja trenja, a time i izvesnog gubitka pritiska (i promene
entalpije pa i ¢R4=0). Da bi se ipak odrzao princip akcije,
preko konstantnog pritiska u rotorskom kanalu, dopuSta se
malo poveéanje proto¢nog preseka poveéanjem visine lopatica
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od ulaza do izlaza, dakle i difuzija uz izvestan vrlo ograni€en
pad relativne brzine (w2 < wx).

Buduci da se ceo entalpijski pad izvodi u statoru, moguce je
razviti veliku snagu na rotoru, jer je snaga proporcionalna
kvadratu brzine gasova na izlazu statora (siska), pa bi za opti-
malne uslove s maksimalnim stepenom korisnosti stupnja, kad
je C\ = 2u, snaga bila po jednom stupnju Pstoc4w2. Za posti-
zanje ove snage bio bi potreban veliki stepen Sirenja, odnosno
konvergentno-divergentni sisak, sa nadzvuénom brzinom na nje-
govu izlazu. Takav je sisak vrlo osetljiv na odstupanja od no-
minalnog rezima i podloZan je velikim gubicima, pa se zato
odbacuje divergentni deo da bi se na izlazu konvergentnog
dela postigao Machov broj gasne struje 1,1-**12, ¢ime je neSto
izgubljeno u snazi, ali dobijeno u stepenu korisnosti na svim
reZimima. Maksimalni bi se stepen korisnosti akcionog stupnja
postigao pri u/ci = cosoCi/2, i to za vrednost ugla nagiba gasne
struje na izlazu siska ctl = 0, dakle pri u/cx —05. To ne
moze biti ostvareno u praksi, jer ne bi bilo proticanja gasova
kroz rotor, pa se zato tezi Sto manjem uglu (15° -*30°) tako
da se proto¢ni presek suzi na izlazu siska. Zbog toga se u turbo-
mlaznim propulzorima primenjuju neSto vece vrednosti ugla
siska <! ali uz izvesni gubitak u stepenu korisnosti stupnja.
Akciona turbina s jednim vencem pokretnih lopatica na kolu
zove se Rateauova turbina i ima najSiru primenu na turbo-
mlaznim propulzorima nizih performansi, odnosno manjih poti-
saka. Veci entalpijski pad na akcionom principu mogao bi se
iskoristiti i u dva venca lopatica na jednom istom kolu, ¢ime
bi se izbegle preterano velike kruzne brzine u, odnosno napre-
zanja elemenata. To bi bio Curtisov tip akcione turbine, koji
se ne primenjuje na turbomlaznim propulzorima.

SI. 74. Presek kroz stupanj akcione turbine i /i5-dijagram procesa Sirenja

Mnogo vise je koriSéen reakcioni tip turbine sa stepenom
reaktivnosti veé¢im od 0,3, a najvise ~0,5. U reakcionoj turbini,
sem Sirenja u statoru s padom entalpije i porastom KkinetiCke
energije, Sirenje se nastavlja i u rotoru, tako da se mehanicki
rad proizvodi na kolu jednim delom zbog pada kinetiCke ener-
gije, a drugim delom zbog pada potencijalne energije, pa na
lopatici rotora dejstvuju istovremeno i akciona i reakciona sila.
lako postoji mnogo kombinacija, odnosno konstrukcija stator-
skih i rotorskih lopatica prema primerenim vrednostima stepena
reaktivnosti, ipak je najviSe primenjen tzv. simetri€an stupanj
sa qr = 0,5, $to znaci jednake entalpijske padove u statoru i
rotoru. Ta varijanta daje najveéi stepen korisnosti, i to pri
u/ex = cosal = 1 (za a! = 0). Tu se ne moZe operisati sa
nultom vredno$¢u ugla siska, ali se takode tezi $to manjim
vrednostima (15°---30°). Budu¢i da je pad entalpije, a preko
njega i razvijena snaga po stupnju srazmema kvadratu izlazne
brzine iz siska ¢1? u kome se obavi samo polovina ukupnog
entalpijskog pada, to se dobija manja snaga nego u akcionom
stupnju Pstcc2u2. Medutim, s ograni€enim Machovim brojem
na izlazu akcionog siska, stupanjska je snaga reakcionog stupnja
stvarno veca. Sem toga, zbog manjih brzina, ravnomeme raspo-
dele entalpijskih padova i odsustva difuzije u rotorskim ka-
nalima bice stepen korisnosti ve¢i i manje osetljiv na promene
odnosa brzina u/ci. Mnoga ograniCenja za akcionu turbinu
vaze i za reakcionu, energetske jednacine su iste za oba tipa,
§to se odnosi i na strujno-energetske karakteristike, pa je i
metod proraCuna vrlo slican (si. 75).
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NajviSe je primenjena kombinacija akciono-reakcionog tipa,
poznata kao vihorni tip, zbog vihomog strujanja karakteristic-
nog po rcu= const. i gr = f(r). U ovom slucaju, zbog po-
rasta stepena reaktivnosti od korena do vrha lopatice, u korenu
se moze operisati sa qr = 0,5 (Cist akcioni princip) ako je
na srednjem radijusu gqr = 055 a pri vrhu £R> 05 (reak-
cioni princip). U praksi se naziva akcionim stupnjem kad je na
srednjem radijusu qr < 0,15, a reakcionim kad je £R> 0,30,
§to bi za kombinovani akciono-reakcioni stupanj znacilo vred-
nosti stepena reaktivnosti izmedu 0,15 i 0,30. Reakcioni tip,
kao vazniji, javlja se u mnogo varijanata, odnosno sa vrlo raz-
licitim vrednostima stepena reaktivnosti, pa €ak i u akcionoj
turbini na gornjem delu lopatice. Kombinovani (vihorni) tip je
omiljen u turbomlaznim propulzorima zbog minimalnih gubitaka
navrhovima lopatica iboljeg podudaranja proracunskih i eksperi-
mentalnih rezultata. Radi poboljSanja stepena korisnosti prime-
njuje se Cak i pri korenu mali stepen reaktivnosti. Ipak, u teznji
za veéim stepenima korisnosti preko vecih stepena reaktivnosti,
a malih entalpijskih padova u stupnju, veoma su poveéani
gabarit i masa, pa se u avionskim gasnim turbinama radije
primenjuje akcioni princip pri korenu lopatica jednostupanjske
turbine. Za snazne dvorotorne kompresore, koji su vrlo veliki
potroSaci turbinske snage, mora se primeniti viSe turbina, pri
¢emu je prva na akcionom principu, da bi se u njoj ostvario
Sto veéi entalpijski pad i time smanjio broj stupnjeva sledece
reakcione turbine. S akcionim tipom smanjuju se gabarit i masa,
a s reakcionim povecava stepen korisnosti celokupne turbine.

SlI. 75. Presek kroz stupanj reakcione turbine i /i,s-dijagram procesa Sirenja

Radni parametri i rezimi. Performanse turbine sli¢no se izra-
Zavaju kao u kompresora. Totalni stepen Sirenja od ulaza do
izlaza turbine prikazuje se u funkciji redukovanog protoka ga-
sova za razne konstantne vrednosti redukovanog broja obrtaja
(si. 76). Te karakteristike pokazuju da su performanse turbine
manje osetljive na promene broja obrtaja nego performanse
kompresora. Budu¢i da se za razne brojeve obrtaja karakteri-
stike turbine medusobno malo razlikuju, mogu se prikazati
jednom jedinom krivom nt= f(M). Za oblik te krive vrlo su
vazne karakteristike mlaznika, jer pritisak na ulazu mlaznika
veoma uti¢e na strujanje i protok kroz turbinu. Pod odredenim
uslovima, turbina radi u uskoj oblasti karakteristika, uz vrlo
mala kolebanja izentropskog stepena korisnosti, pa je zato
opravdan prikaz jednom zajednickom krivom umesto snopom
krivih (si. 76).

Proces Sirenja kroz turbinu moZe se prikazati termodina-
micki u /i,s-dijagramu ili aerodinamicki pomocu trouglova
brzina (si. 74 i 75). Ako nema hladenja, bic¢e totalna entalpija i
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temperatura nepromenjeni kroz sisak, a ako postoji hladenje, one
¢e neSto opasti, i to proporcionalno koli¢ini toplote odvodene
hladenjem. Zbog nepovratnosti procesa i razmene toplote pro-
mena stanja sledi zakone politrope umesto izentrope. Pona-
Sanje gasne struje na srednjem radijusu lopatice moze se, s do-
voljno tacnosti, iskoristiti za tumacenje zbivanja po celoj visini
ako je odnos visine prema srednjem radijusu malen, a ako to
nije, onda je potrebno uzeti u obzir uticaj promene radijusa.

U gasnoj turbini postoje tri vrste strujnih gubitaka: profilni,
ivicni i dopunski. Profilni gubici nastaju zbog vihorenja i trenja
u graniénom sloju, eventualnog otcepljenja strujanja, meSanja
u brazdi iza profila i udarnih talasa pri nadzvu€noj brzini
struje, a zavise prvenstveno od geometrije profila, gustine re-
Setke, parametara struje, povr3inskog stanja bokova lopatice itd.
Ivi€ni gubici posledica su grani€nih slojeva pri korenu i vrhu
lopatica, trenja u grani¢nim slojevima, sekundarnih strujanja u
medulopaticnim kanalima i prelivanja gasova preko vrhova lo-
patica u reakcionom stupnju. Dopunski gubici nastaju dejstvom
centrifugalnih sila, nepostojanjem radijalne ravnoteze i nestacio-
namim strujanjem gasova izmedu pokretnog i nepokretnog lo-
pati€nog venca.

Gubici toplote zracenjem i kondukcijom slabo utiCu na tem-
peraturu turbinskih lopatica (s obzirom na vrlo snazno odavanje
toplote konvekcijom), a u vezi s tim je i mnogo niZa temperatura
rotorskih lopatica u odnosu na maksimalnu temperaturu ga-
sova.

Gubici se mogu razvrstati i na unutradnje i spoljne gu-
bitke. Unutradnji gubici nastaju pri pretvaranju uloZene energije
u toplotu ili su vezani s prenosom toplote. Oni uzrokuju pro-
mene stanja radnog fluida i predstavljaju glavne gubitke u
turbini. Spoljni gubici ne uti¢u na stanje radnog fluida niti
se prikazuju u /i,s-dijagramu, a ne mogu se proracunati teoret-
ski, ve¢ se odreduju ogledima. To su takozvani mehanicki gu-
bici za savladivanje raznih vrsta trenja u pokretnim taru¢im
elementima, a delom tu pripadaju i gubici korisne snage za
pogon pomoénih uredaja.

Sl. 77. Stupanjski stepeni korisnosti gasnih turbina
tipa Rateau (Ra), Curtis (Cu) i reakcione (Re)
turbine

Razli¢itost pobrojanih gubitaka u raznim rezimima i tipo-
vima turbina razlog je manje ili vece razlike u unutra$njim
stepenima korisnosti. Takve razlike u vrednostima i zavisno-
stima unutras$njih stepena korisnosti stupnjeva akcionih Rateau-
ovih (Ra) i Curtisovih (Cu) turbina, odnosno reakcione (Re)
turbine prikazuje si. 77, s tim da su obuhvaéeni samo gubici pri
pretvaranju potencijalne energije u kineticku u sisku, a kine-
ticke u mehanicki rad u kolu. Za stvarni stupanjski stepen
korisnosti trebalo bi uzeti u obzir jo§ i gubitke na trenje
diska, propustanje, ponovno zagrevanje itd. Gubici na trenje
su ve¢i u akcionom, a gubici na procepe u reakcionom stupnju.
Stupanjski stepen korisnosti jednak je proizvodu statorskog i
rotorskog stepena korisnosti:

(74)

Za prikazivanje efikasnosti procesa Sirenja i energetskih pro-
mena u turbini postoji viSe naCina; tako npr. moZe se efi-
kasnost prikazati odnosom stvarnog prema idealnom radu na
vratilu turbine:

‘st =

(75)

gde su 0= T1/T2 i n° = pj'/pj stepeni padova temperatura,
odnosno pritisaka (stepen Sirenja) u turbinskom stupnju.
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Izentropski stepen korisnosti moze se prikazati i pomocu
politropskog stepena korisnosti:

izT = f(t1PT,n°t,K}6)

Ako je fiksirana vrednost politropskog stepena korisnosti,
tada ¢e izentropski stepen rasti s porastom stepena S$irenja
7it, a ako je politropski stepen korisnosti jo§ i jednak za sve
stupnjeve, tada ¢e izentropski stepen rasti i s porastom broja
stupnjeva. Zbhog toga je za proracun politropski stepen ko-
risnosti ponekad pogodniji od izentropskog.

Sem stepena korisnosti, vazan radni parametar jest i stepen
reaktivnosti, bilo toplotni:

AhR e
°f — Ahs + AhR
bilo kineticki:
wi — wh
(78)

(c1~ ch)y + (w2 ~ wl)

Kineti¢ki stepen reaktivnosti retko se primenjuje u praksi i
teoriji. S porastom stepena reaktivnosti opada izvrSeni rad,
odnosno promena vihora u stupnju, $to je nedostatak, ali takve
lopatice imaju manji skretni ugao te ih je lak3e profilisati i
izraditi. Za praksu dolaze u obzir vrednosti 0 < gR< '1, a naj-
povoljnija je vrednost 0,5, kad je trougao brzina simetri¢an, a
izlazna brzina ima aksijalan pravac. Time je postignut maksi-
malan stepen korisnosti, a zbog sli¢nosti statorskih i rotorskih
lopatica izrada lopatica je lak3a i jeftinija.

Performanse turbine uglavnom su ogranicene sa dva ¢inioca:
pojavom stiSljivosti gasova i mehanickom izdrzljivoséu materi-
jala. Stisljivost gasova ogranicava protok kroz odredenu tur-
binu, dok mehani¢ka naprezanja ograniavaju kruznu brzinu ro-
torskih lopatica. Budu¢i da se s porastom maksimalne radne
temperature gasova u ciklusu ugroZzava mehanicka sigurnost
turbine, ali poboljSavaju performanse celog propulzora, to se
zahteva razuman kompromis izmedu dopuStene maksimalne
radne temperature i maksimalnog dopusStenog naprezanja, od-
nosno kruzne brzine lopatica rotora.

Budu¢i da kompresor i turbina imaju zajednic¢ko vratilo,
¢ineci jednu rotorsku ceiinu ili sklop, to turbina mora da bude
uskladena prema zahtevima kompresora kako s obzirom na
snagu, broj obrtaja i maseni protok tako i zbog potrebe da se
izbegnu pojave pumpanja u kompresoru. Prema tome turbina
mora da ispuni slede¢e zahteve: a) maseni protok gasova kroz
turbinu mora da bude jednak zbiru masenog protoka vazduha
kroz kompresor i protoka goriva u komori, ako se vazduh
delimi¢no ne oduzima iz kompresora za odredene svrhe, tj. za
razledivanje uvodnika, hladenje leZista itd.; b) pritisak gasova na
ulazu turbine treba da je jednak razlici pritiska vazduha na
izlazu kompresora i pada pritiska u komori; c) razvijena snaga
u turbini mora da bude jednaka zbiru snage za pogon kom-
presora i snage za pogon pomoénih uredaja. Da bi se uskladio
rad turbine i kompresora, bitna su tri osnovna parametra:
broj obrtaja, maseni protok i snaga. Pri proraunu kompletnog
propulzora tezi se takvu uskladenju rada da kompresor postize
skoro maksimalan stepen korisnosti u gotovo ¢elom radnom
podru¢ju izmedu minimalnog i maksimalnog broja obrtaja i
linije pumpanja.

Elementi konstrukcije. Aeroprofil lopatice u turbini nema
takvu vaznost kao u kompresoru, jer dovoljno velik negativni
gradijent pritiska niz struju smanjuje nepovoljno dejstvo lokalne
raspodele pritiska na profilu, a time i moguénost otcepljenja
strujnica. Medutim, velik pad pritiska duz aeroprofila dovodi
do velikih lokalnih brzina i visokih Machovih brojeva. Sem
toga postoje vazni problemi naprezanja i postepene, kontinualne
promene preseka kanala niz struju. Laks$i strujni uslovi u ka-
nalima siska smanjuju ograni¢enja geometriji i poloZaju aero-
profila, pa su i njegove karakteristike manje bitne za per-
formanse.

Aeroprofil reakcione lopatice nije isti kao akcione. Izlazni
ugao je manji, a izlazna ivica treba da je Sto tanja, dok je
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ulazna ivica deblja i zaobljena da bi se postigao bezudami
ulazak gasova u mnogo Sirem podrucju vrednosti odnosa brzina
uiCi i veci stepen korisnosti. Aeroprofil reakcione lopatice
menja se po visini i zavisi od tipa strujanja, takode promen-
ljivog od korena do vrha. Najefikasniji je akcioni tip lopatice
s vrlo malom reaktivno$¢u. Na izbor lopati€nog profila znatno
utiCu kompresor, grejna komora i namena turbine. Medutim,
pri konaénom odlu€ivanju treba paziti da na gabarit turbine,
uglavnom, uti€u minimalna osna brzina gasova, primereni pro-
to€ni presek i naprezanja.

Neuvrnute (prave) lopatice siska ne zadovoljavaju zahteve
strujanja prema principu slobodnog vihora, ali su veoma jedno-
stavne za proizvodnju, jer se mogu izradivati od lako obradlji-
vih lopati¢nih elemenata. Ugraduju se s izvesnim nagibom
prema radijalnom pravcu u ravnini venca diska, da bi donekle
kompenzirale odstupanja od slobodnog vihora. Lopatice siska
fiksiraju se za kucéicu da bi se spre€ile eventualne toplotne
deformacije pri Sirenju, a time i strujni poremecaji; skoro uvek
imaju spoljni ili unutradnji oblozni prsten.

Vecina lopatica je konusnog oblika od korena do vrha da
bi se smanjila masa lopatice, a time i centrifugalno naprezanje
u korenu. Oblik, visina i korak lopatica uti€u na protocni
presek kanala i na gubitke trenja. Sa smanjenjem koraka rastu
broj lopatica i gubici trenja, ali se poboljSava vodenje gasne
struje kroz kanale i smanjuju eventualno gubici trenja na
izlaznoj ivici lopatice.

Veéi izlazni presek rotorskog kanala zna¢i i veéu duzinu
lopatica te loSije strujne uslove pri korenu. U turbinama s vise
stupnjeva, zbog opadanja gustine gasova pri Sirenju, povecava
se visina lopatica niz struju, bilo odrZavanjem konstantnog
unutrasnjeg (pri korenu lopatica), a poveéanjem spoljnog radi-
jusa (pri vrhu) ili obratno, smanjenjem unutra$njeg radijusa pri
konstantnom spoljnom radijusu. To smanjenje uzrokuje jako
skretanje struje, poveéanje gubitaka i pad stepena korisnosti.
Eventualne ispravljaCke lopatice na izlazu turbine treba da
smanje vihorno strujanje i da isprave gasnu struju u aksijalan
pravac, pogodan za mlaznik.

Zbog velikog masenog protoka visina lopatica je prilicno
velika s obzirom na srednji radijus, pa se lopatice Cesto pro-
filiSu na principu slobodnog vihora. Zbog jake toplotne dila-
tacije predvida se velik aksijalni zazor izmedu statorskih i ro-
torskih nizova lopatica, koji ima pozitivno dejstvo na stabi-
lizaciju strujanja. ObloZni prsten na vrhovima lopatica treba
da smanji vibracije, a takode i prelivanje gasova preko vrhova
lopatica, Sto trazi poveéanje naprezanja i kompliciraniju izradu.
Buduci da je naprezanje turbinskih lopatica ve¢e nego kompre-
sorskih, to Cesto naprezanje jace utice na profilisanje lopatica
nego uslovi strujanja.

SI. 78. Tipovi brava za pric¢vriéenje lopatica za disk

Nacin pri¢vri¢enja lopatica za disk je vrlo vazan, jer napre-
zanja na obimu diska dostizu visoke vrednosti, skoro granicne
dozvoljene za odredenu vrstu materijala. Pri¢vri¢enje pomocu
brave (si. 78) treba da obezbedi podnoSenje visokih optereéenja
bez koncentracije naprezanja i da olak3a zamenu neispravnih
lopatica. Mali zazor u Zlebovima na korenu omogucéuje kom-
penzaciju toplotnog Sirenja, uklanjanje koncentracije naprezanja
i priguSenje vibracija od gasnih sila. Tip brave utice na maksi-
malan broj lopatica u jednom vencu. NajviSe je primenjen tip
brave jelovo drvo (si. 78a), iako on zahteva vrlo fino bruSenje
i izvanredno stroge tolerancije izrade, da bi se postiglo tacno
naleganje i izbegle koncentracije naprezanja. Taj se tip prime-
njuje na tesko opterecenim lopaticama akcionih turbina s jed-
nim stupnjem. Na turbinama s viSe stupnjeva primenjuju se
jednostavniji tipovi brava (si. 78b i c) s jednim ili dva Zleba,
jer ti su tipovi mnogo jednostavniji za izradu i kontrolu a
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pogodniji za priguSenje vibracija. Zavarivanje lopatica za disk
smanjuje troSkove izrade, ali slabi strukturu lopatice, stvara
koncentracije naprezanja i manje priguSenje vibracija.

Brojevi statorskih i rotorskih lopatica zavise i od veliCine
strujnog skretanja, odnosno od snage na vratilu. Izborom broja
lopatica teZi se tome da preseci kanala na raznim radijusima
budu pogodni i da se odrZe propisna naprezanja lopatica. Re-
lativna visina lopatice (b/L = 15*3,0 za avionske turbine) i
relativna tetiva (L/t > 1,5) odreduju broj lopatica, jer prva dik-
tira duzinu tetive L, a druga korak t, a time i broj lopatica
pri odredenom srednjem precniku.

Broj stupnjeva u turbini bira se na osnovi namene propul-
zora i veli¢ine ukupnog entalpijskog pada. S gledista konstruk-
cije, gabarita i teZine poZeljan je Sto manji broj stupnjeva,
koliko to dopusSta maksimalni jedini¢ni rad stupnja. Jedini¢ni
rad stupnja raste s opadanjem reaktivnosti, ali uz istovremeni
pad stepena korisnosti, pa se usvaja neSto veci broj stupnjeva
od minimalnog da bi se dobilo u stepenu korisnosti, odnosno
snizio nominalan broj obrtaja, a time i naprezanja. S poveca-
njem broja stupnjeva opada stupanjski stepen sabijanja, pobolj-
Savaju se performanse ne samo svakog stupnja ve¢ i cele turbine
i propulzora. Medutim, tim se povecavaju sloZenost turbine,
gabarit, masa, proizvodni troskovi i teSkoc¢e hladenja.

U akcionoj turbini stepen Sirenja je ogranicen dozvoljenim
naprezanjima koja zavise od broja obrtaja. Zbog sazete kon-
strukcije i male mase akciona se turbina Cesto primenjuje na
turbomlaznim i turboelisnim propulzorima. Za veée toplotne
padove ugraduje se iza akcione turbine reakciona turbina s
jednim ili viSe stupnjeva. Turbina reakcionog tipa predvida se
samo za vrlo velike entalpijske padove kad se od turbine
zahteva velika snaga (turboelisni, dvostrujni turbomlazni pro-
pulzori). Velik stepen Sirenja podoban je za dugotrajan rad
propulzora, jer veéi broj stupnjeva, iako poveCava gabarit i
masu, obezbeduje ekonomican rad, tj. manju specificnu po-
tros$nju goriva, pod uslovom da je istovremeno povecana i maksi-
malna radna temperatura, $to opet zahteva bolji materijal i
hladenje lopatica.

Mehanicko-toplotni problemi. S glediSta izdrZljivosti najugro-
Zeniji deo propulzora jest turbinski sklop, jer je istovremeno
izloZzen velikim mehani¢kim naprezanjima, visokom toplothom
opterec¢enju i eroziono-korozivnom dejstvu gasova. Ta kombi-
novana opterecenja narocito su izrazena u rotorskim a manje
u statorskim lopaticama, dok se u disku svode, uglavhom, na
mehani¢ka naprezanja dopunjena donekle toplotnim opterece-
njima.

MehaniCka naprezanja u rotorskim lopaticama posledica su
centrifugalnih i gasnih optere¢enja. Pri obrtanju rotora centri-
fugalne sile uzrokuju naprezanja na istezanje (zatezanje) i sa-
vijanje, dok gasne sile stvaraju tangencijalna i aksijalna opte-
re¢enja lopatica, odnosno momente savijanja u njihovu korenu.
MozZe se re¢i da postoje tri osnovne grupe naprezanja rotor-
skih lopatica: zatezna od centrifugalne sile, fleksiona ili na sa-
vijanje od centrifugalne i gasne sile i vibraciona. Naprezanja
na savijanje dejstvom gasnih sila, promenljivih po visini lopatice
srazmerno promeni stepena reaktivnosti od korena do vrha,
postaju osetna u duzim lopaticama i, dopunjavajuéi se sa za-
teznim naprezanjem od centrifugalnih sila pri korenu, predsta-
vljaju opasnost za izdrZljivost materijala na oStrim i tankim
ivicama lopatica. Moment savijanja moZe se ublaZziti, pa Cak i
eliminisati blagim nagibom lopatica prema radijalnom pravcu
u smjeru obrtanja, da bi se stvorio kontramoment savijanja.

Zatezna naprezanja najveca su pri korenu, a opadaju prema
vrhu lopatice rotora, prema zakonu koji zavisi od konstrukcije
lopatica. Za cilindricne je lopatice zatezno centrifugalno na-
prezanje:

1 2L (79)
ffc=12e"

gde je co = nn/30 ugaona brzina obrtanja lopatice, rm=
= Hrk+ rv) srednji radijus lopatice, a b visina elementa lo-
patice od posmatranog preseka do vrha (to znaci da je pri
korenu time ozna€ena puna visina lopatice). Budu¢i da od ko-
rena prema vrhu opada visina pripadnog elementa (odsecka)
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lopatice, to pri konstantnom preseku ili povrSini profila lopatice
opada i naprezanje svakog elementa Sto je element blizi vrhu.
Tako je materijal lopatice sve slabije iskoris¢en iduci ka vrhu,
odnosno s glediSta naprezanja postoji visak materijala u vrSnim
delovima lopatice, koji nepotrebno poveéava masu lopatice, a
time i njeno najveée naprezanje u korenu. To se izbegava
odredenim smanjenjem preseka lopatice od korena prema vrhu
(konusna lopatica). Materijal bi se maksimalno iskoristio ako
bi se presek lopatice tako smanjivao da se na svim radiju-
sima, od korena do vrha, postigne maksimalno dozvoljeno
naprezanje na zatezanje, dakle konstantno po visini lopatice.
Ako bi zakon promene preseka lopatice bio:

(e rk)(ak- ald (80)

gde indeksi k i v oznaCuju koren i vrh lopatice, dobilo bi se
skoro konstantno maksimalno naprezanje duZ radijusa usled
dejstva centrifugalne sile:

1 Q(!?zb
1+N 12 0"

gde je a = ajak stepen suZenja lopatice od korena do vrha.
Iz izraza (81) vidi se da je maksimalno naprezanje konusne
lopatice manje nego cilindricne, jer je faktor popravke (izraz
u uglatoj zagradi) uvek manji od 1,0. Za lopatice s malim odno-
som b/rm uticaj ¢inioca (1 + b/6rm) na maksimalno naprezanje
relativno je malen te se moZe zanemariti, a popravni faktor
svesti na k = 0,5+ a/2. U praksi se lopatice obi¢no izraduju
kao konusne sa smanjenjem preseka i debljine profila, tako da
na vrhu presek iznosi svega 1/5 preseka pri korenu, Cime je
smanjeno naprezanje u korenu na ~ 55% naprezanja cilindricne
lopatice.

Postoje razliiti metodi odredivanja naprezanja u lopati-
cama. Veli¢ina dozvoljenog naprezanja bira se s glediSta pu-
zanja materijala, Zeljenog radnog veka lopatice i otpornosti
prema zamoru od vibracija. Zamor i oSte¢enja lopatica dej-
stvom vibracija velik su problem zbog nepoznavanja veli€ina
i zakona promene sila koje ih uzrokuju. lzvori vibracija jesu:
neujednacene sile po obimu rotora (pri parcijalnom upustu
gasova), presecanje brazda gasova iza statorskih lopatica, ne-
ujednaCenost protoka, neuravnoteZzenost turbinskog rotora itd.
Za suzbijanje vibracija vazan je Cinilac prigusna karakteristika
lopatice koja se, kao prirodno prigudenje, javlja u tri oblika:
unutradnje, koje zavisi od svojstava materijala, korensko, koje
zavisi od na€ina pri€vrs¢enja lopatice za disk, i aerodinamicko,
koje zavisi od rezima strujanja. UnutraSnje se priguSenje moze
kontrolisati delimi¢no, ali se retko primenjuje. DoduSe, ono se
mozZe poboljSati prevlatenjem povrSine lopatica slojevima laka
ili slicnih materijala, ali je taj postupak ograni¢en na kom-
presorske lopatice. Korensko priguSenje varira narocCito prema
tipu usvojene brave. Aerodinamicko prigusSenje je teSko odre-
diti i kontrolisati.

Naprezanja u disku su zatezna, kompresiona i smicuca. Na
disk dejstvuju lopatiCne i sopstvene centrifugalne sile, §to Cini
naprezanja vrlo sloZzenim. S glediSta raspodele naprezanja duz
radijusa moze se disk profilisati na vise nacina. Jedan od na-
Cina je princip konstantnog naprezanja kojim se postiZzu pod-
jednaka aksijalna, odnosno tangencijalna naprezanja duZ ra-
dijusa. Na tom principu profilisan disk najbolje iskoris¢uje
materijal, ali su poracun i izrada vrlo sloZeni i skupi. Jedno-
stavniji za proizvodnju bio bi disk konstantnog preseka, ali
bi materijal bio loSe iskoriséen. Elasti€na naprezanja u disku,
stvorena centrifugalnim silama i temperaturskim gradijentima,
odreduju se posebno, pa zatim sumiraju da bi se dobilo to-
talno naprezanje. Toplotno naprezanje ne zavisi samo od razlike
temperatura izmedu centra i oboda diska, ve¢ i od nalina
variranja temperature izmedu tih granica. Temperaturski profil
veoma utice na raspodelu naprezanja i moguénost kontrole
naprezanja pogodnim hladenjem diska pomocu vazdu$nih struja.

Dodavanjem prstenova, brava i lopatica povecavaju se disku
masa i centrifugalna naprezanja, S§to zahteva njegovo pojacanje.
Proracun centrifugalnog naprezanja u nekom disku s ta¢no

N/cm2, (81)
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odredenim profilom teZi je nego u disku s konstantnim napre-
zanjem ili konstantnim presekom. Disk konstantnog naprezanja
menjao bi presek prema eksponencijalnom, vrlo slozenom za-
konu, profil bi bio krivolinijski i za izradu vrlo tezak, pa je
namesto krivolinijskog Sire primenjen pravolinijski (konusni)
profil diska s promenljivim naprezanjem duZ radijusa.

Vratilo turbine je optere¢eno na savijanje ne samo tezinom
rotora ve¢ i eventualno neuravnotezenom centrifugalnom silom.
Pri izvijanju vratila moZe nastati giroskopsko dejstvo ili mo-
ment, Sto ga leziSte i nosaC treba da priguSe. Alternativne
sile koje se prenose s rotorskog sklopa na postolje ili nosac
propulzora relativno su manje nego u ostalim tipovima motora.

Ranije su turbine bile vrlo robustne i jednostavne kon-
strukcije koja je svojom velikom krutosti lako uravnotezavala
ceo sklop. Sa povecanjem potisaka i sa razvojem turbomlaznih
propulzora rasla je sloZenost turbina, a time i teSkoée uravno-
teZzenja rotorskog sklopa. To je zahtevalo nova i sloZzena kon-
strukcijska redenja, naroCito ako se povecavala specifina snaga
propulzora (odnos propulzivne snage prema masi propulzora),
zbog Cega se kostur propulzora gradi tanak i manje krut, pa
ne moze da apsorbuje oscilatoma optere¢enja od neuravnoteze-
nog sklopa.

Zbog mnogobrojnih uticajnih Cinilaca varijacije temperature
mogucée su ne samo duZ aeroprofila ve¢ i po visini lopatice.
Po visini je raspodela takva da su temperature niZe ne samo
pri korenu (zbog jateg odvodenja toplote kondukcijom preko
brave i diska) ve¢ i pri vrhu (usled jakog zracenja na vrlo
bliske zidove kucice turbine), dok su oko srednjeg dela lopatice
temperature najviSe. Raspodela po preseku, odnosno aeroprofilu
takode je neujednaCena, pa su temperature maksimalne na
zamor materijala. Toplotna naprezanja materijala obi¢no su
kompresiona u toplijim, a zatezna u hladnijim delovima lopa-
tice. Ako lopatice nisu hladene, zaStiéuju se od korozije hilo
prskanjem za$titnim sredstvima bilo primenom difuzionih pre-
vlaka. Pri periodicnim promenama temperature moguc¢ je lom
zbog toplotnog zamora ili udara. Do tog dolazi pri poletanju,
a takode pri prekidu rada propulzora, zbog naglih i velikih
promena temperature. Tako pri svakom letenju aviona postoje
dva obrnuta temperaturska ciklusa, s naglim skokovima pri
poletanju i naglim padovima temperature pri gaSenju turbine,
S§to moZe oStetiti lopatice pojavom prskotina na ulaznoj i
izlaznoj ivici.

Jednako su opasna kombinovana naprezanja, pri istovreme-
nom mehani¢ckom i toplotnom optere¢enju lopatica, §to uzro-
kuje promene u strukturi materijala, poznate kao puzanje. Ta
je pojava direktno povezana sa centrifugalnim naprezanjem
rotorskih lopatica. Lopatice siska, iako su manje napregnute,
treba da su otporne na koroziju i eroziju brze gasne struje
i brza kolebanja temperatura.

ProduZenje radnog veka lopatica je ekonomski vazno te
zahteva tehnoloSku i termodinamicku zaStitu, kao $to su pri-
mena boljeg materijala i hladenje lopatica. Potrebne zaStite
rastu sa porastom potisaka i radnih temperatura na ulazu
turbine.

Toplotna zastita ugroZenih turbinskih elemenata izvodi se
na razne nacine, a najjednostavniji bi bio u primeni zastitnih
prevlaka izolacionog tipa. Za tu svrhu su najpogodniji alumi-
nijum, cirkonijum, silicijum, azbest. Toplotna zastita hladenjem
pomocu nekog rashladnog fluida je efikasna, ali Stetna za per-
formanse. Te€nost za hladenje nije podobna zbog sloZenosti
instalacije, problema uravnotezenja diska i ograni¢enog vremena
dejstva, ali je taj naCin najefikasniji. Za duzi rad propulzora
vazduh je pogodniji kao rashladno sredstvo, iako je manje
efikasan od vode zbog mnogo nizeg koeficijenta predaje toplote
konvekcijom.

Rashladni vazduh uzima se iz jednog od stupnjeva kompre-
sora, pod dovoljnim pritiskom da savlada otpor kroz uske
kanale u disku i u lopaticama. Za hladenje su potrebne prilicne
koli¢ine vazduha, do 8% celokupnog protoka po jednom lopa-
ticnom nizu, §to umanjuje radni kapacitet turbine i propulzora.
Uredaj s vazdu$nim hladenjem je jednostavniji, ima manji ga-
barit i masu i sigurnije dejstvo nego uredaj s te€nim hladenjem.
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Za efikasno vazdu$no hladenje odredenog tipa i broja turbin-
skih lopatica postoje neka ograni¢enja: dozvoljeni pad pritiska
u kanalima, teSkoce izrade uskih kanala, opasnost da se kanali
zaCepe. TeSkocCe izrade kanala visoke efikasnosti glavno su
ogranicenje primene vazdu$nog hladenja. Mala kondukcija lo-
pati€nog materijala i teSko¢e smestaja kanala u tankim delovima
napadne, a narocito izlazne ivice profila smanjuju rashladno
dejstvo, pa zato toplotna naprezanja ograniCuju radnu tempe-
raturu gasova i lopatica a time i performansi propulzora. Inace
su koristi vazduSnog hladenja ocigledne: veca radna tempera-
tura, a time i bolje performanse, moguénost iskoriS¢enja nisko-
legiranih cCelika, a ako se primene visokokvalitetni materijali,
postiglo bi se osetno produZenje radnog veka lopatica. Nega-
tivne su strane: porast dimenzija, mase i troSkova izrade Supljih
lopatica itd. Zbog tih i drugih nedostataka, i u teznji za po-
vecanjem radnih temperatura, a time i pojacanjem hladenja,
primenjuje se ubacivanje rashladnog vazduha kroz si¢usne
otvore i kanali¢e na bokovima lopatica, €ime se stvara zastitni
i ujedno rashladni sloj na bokovima (transpiraciono ili efuziono
hladenje). Problem efuzionog hladenja jeste u izradi dovoljno
otpornih lopatica od poroznog materijala kao i u strujnim po-
remecajima pri meSanju brze gasne struje s poprec¢no ubaci-
vanim mlazevima rashladnog vazduha. Efuziono hladenje je naj-
efikasniji ali i najslozeniji metod hladenja.

Izrada i materijali. Postoji vise metoda izrade Supljih lopa-
tica, npr. metod livenja s umecima, presovanje sa sinterovanjem
metalnog praha, voStani metod livenja, metod izvlaCenja. Lopa-
tice hladene po efuzionom principu izraduju se od listova
sinterovane gusto tkane Zice kroz koju se elektronskim snopom
busSe kanali¢i ili se primenjuje porozna koSuljica od sintero-
vanog metalnog praha na c¢vrstoj podlozi. Da bi se izbegla
zaCepljenja sitnih pora, potrebno je dobro pre¢is¢avanje vaz-
duha za hladenje, Sto komplikuje i poskupljuje instalaciju.
Hladenje Supljih statorskih lopatica lakSe je nego rotorskih,
zbog lakSeg sprovodenja vazduha.

Izrada punih lopatica mnogo je lakSa nego Supljih, ali ipak
uz velike teSkoce, jer treba da se vrlo precizno izradi veoma
mnogo lopatica s vrlo sloZzenim profilima i geometrijom, i to
od visokokvalitetnih materijala koji se vrlo teSko obraduju.
Velik broj metoda izrade zavisi od namene propulzora, eko-
nomskih €inilaca i primene. Tako postoji metod grubog kovanja
sa naknadnom masinskom obradom, metod finijeg kovanja sa
manje naknadnih operacija, metod izvlatenja za jednostavnije
oblike sprovodnih lopatica, metod finog i grubog livenja, metod
presovanja, metod oblikovanja lima (za Suplje lopatice) itd. Neki
od pomenutih metoda su precizniji, ali sporiji, te se primenjuju
za izradu lopatica namenjenih ograni¢enoj upotrebi (npr. za
laboratorijska ispitivanja i si.), drugi su masovniji i grublji,
odnosno jednostavniji ili sloZeniji i skuplji itd.

Kovanje lopatica je veoma pogodan metod, ali su kalupi
veoma skupi i kratkog veka. MaSinska obrada daje najbolje
rezultate, ali je skupa. Glavno preimuéstvo livenih lopatica
jeste, sem nize cene, mogucénost da se upotrebe materijali koji
se masinski ne mogu obraditi. Lopatice livene po vostanoj
metodi ne zahtevaju naknadno otvrdnjavanje, za razliku od
normalno livenih lopatica. Precizno je livenje voStanom meto-
dom, doduse, brzo i ne zahteva mnogo konacne, zavrine dorade
pri oblikovanju, ali ne daje homogen sastav materijala; moguca
je pojava prskotina, Supljina i primesa.

Metodi izrade su u najuZoj vezi s koriS¢enim materijalom
i proizvodnim zahtevima. Materijali na bazi gvozda (legirani Ce-
lici) i nikla (niklene legure) obraduju se kovanjem, dok se sloZe-
nije legure nikal—hrom, kobalt—hrom—nikal liju. Neke od le-
gura mogu se kovati i liti, dok se neke najpre liju, pa zatim
precizno kuju na konacne dimenzije i oblik. Dok se diskovi
obavezno kuju, dotle se lopatice, mahom, precizno kuju ili
liju sa zavrSnom obradom. Liveni materijali veoma su otporni
prema visokim temperaturama, ali malo otporni na zamor, a
kovani materijali imaju obrnuta svojstva. Kovanje se moze
izvoditi na viSe nacina: grubo kovanje s naknadnom masin-
skom obradom, precizno kovanje itd. Prva varijanta, zajedno
s naknadnim poliranjem iskovanog dela, skupa je i dugotrajna,
pa je bolja druga varijanta sa naknadnim rucnim poliranjem.
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Metod oblikovanja metalnih listova pri izradi Supljih lopatica
odlikuje se manjom cenom, manjom masom i manjim centri-
fugalnim naprezanjima lopatice, a zahvaljuju¢i unutradnjem hla-
denju, moZe se upotrebiti jeftiniji materijal i obezbediti bolje
performanse lopatica. Najnoviji metod metalurgije praha prime-
njuje cementirane karbide u izradi lopatica i daje vrlo dobre
rezultate, ali je zasad ograni¢en na izradu kompresorskih lo-
patica.

Pri izradi diska primenjuje se metod kovanja jer daje bolju
homogenost materijala, postojanost, pouzdanost i mehanicku
otpornost. Postoji i kombinovani postupak, kad se centralni deo
diska izraduje od materijala manje toplotne otpornosti, a peri-
ferni od materijala vece toplotne otpornosti; oba dela su spo-
jena zavarivanjem. Time se postize bolje i ekonomicnije isko-
ri¢enje materijala.

Materijal za izradu elemenata turbine bira se ne samo prema
opterecenju elemenata ve¢ i prema tipu, performansama i opte-
reCenju propulzora. Za turbine s viSe stupnjeva u prednjim
stupnjevima koji su jaCe toplotno optereceni upotrebljavaju se
visoko legirani, a u zadnjim stupnjevima nisko legirani celici.
Kvalitet metala za livene lopatice stvara probleme zbog obra-
zovanja mikroSupljina koje se teSko otkrivaju i koje su opasne,
a nema ih u kovanom materijalu. Ranije upotrebljavane kovane
legure zamenjene su livenim legurama, zahvaljujuci livenju u
vakuumu. Medu njima se isticu niklene legure, a jo§ vise
kombinacije s hromom, volframom i molibdenom. Sve su te
toplotnootpome legure s dobrim antioksidacionim i antikoro-
zivnim svojstvima. Postoje velike moguénosti primene keramike
u izradi lopatica, bilo u obliku vrlo tankih prevlaka ili u
meSavini sa metalnim prahom.

Centralni deo diska nije izloZzen puzanju materijala, te se
moZe izraditi od materijala slabijeg kvaliteta u pogledu puzanja.
Medutim, obod diska zahteva materijale velike toplotne pro-
vodljivosti i malog koeficijenta toplotnog Sirenja, $to iskljucuje
primenu niskolegiranih celika. Za centralni deo zahteva se
materijal velike mehanicke otpornosti. Osetno poboljSanje rad-
nog veka diska postignuto je prelaskom od austenitskih Celika
na feritne i pojaCanim toplotnim rastere¢enjem diska.

Mlaznik. Strujanje kroz mlaznik stvara manje problema i
teSkoca negoli strujanje kroz difuzor ili kroz uvodnik. Negati-
van gradijent pritiska u mlazniku dejstvuje mnogo manje nepo-
voljno na struju gasova nego pozitivni gradijent pritiska u
difuzoru, u kome mnogo lak3e dolazi do otcepljenja struje, a
time i do strujnih poremecaja i gubitaka.

Veé¢ prema medusobnom odnosu ili tagnije razlici pritisaka
gasova pm i pritiska spoljne sredine pa moguca su tri rezima
Sirenja kroz mlaznik: podekspanzija pm — pa> 0, puna ekspan-
zija pm —pa= 0 i nadekspanzija pm—pa< 0 U prvom slu-
€aju, sa pm > pa, Sirenje kroz mlaznik nije dovrSeno na izlazu
mlaznika i nastavlja se izvan njega, ali bez uticaja na brzinu
mlaza vm merodavnu za potisak propulzora, pa je mlaznik
prekratak. U drugom slucaju, pm = pa, postoji puna ekspanzija,
jer se na izlazu mlaznika izjednaCuju pritisci gasova i spoljne
sredine, $to predstavlja najpovoljniji rezim Sirenja u mlazniku,
a duzina mlaznika je po meri. Treéi sluaj, pm< pa, kad je
ekspanzija prerano dovrdena, i to u mlazniku pre izlaza, pred-
stavlja takode nepovoljan rezim za mlaznik, jer su pojacani
gubici strujne prirode, a mlaznik je predugacak.

Rezimi strujanja u mlazniku mogu se posmatrati i s gle-
diSta kriti€nosti, tj. moguénosti da brzina strujanja gasova do-
stigne i prekora€i brzinu zvuka. To zavisi od stepena Sirenja
kroz mlaznik nm= pi/p2, odnosno stepena pada pritiska od
Pi na ulazu do p2 = pmna izlazu. Kad je stepen Sirenja manji
od kriti€nog stepena Sirenja, tj. nm < nKT, rezim strujanja je
potkritican; ako je veéi od kriticnog nm > nkr, onda je rezim
natkritiCan, a ako su stepeni Sirenja jednaki nm= nKkT, tada je
rezim strujanja kritican, s brzinom zvuka dostignutom u naj-
uzem preseku (grlu) mlaznika. Za odredeni gas KkritiCan je
stepen Sirenja:

(82)
P2)kre
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s kojima se u najuzem preseku mlaznika dostiZze lokalna brzina
zvuka u gasovima i, kako se to iz izraza (82) vidi, 7dr zavisi
samo od eksponenta izentrope za posmatrani gas. Za potkriti¢ni
rezim gasovi ne dostizu brzinu zvuka u najuzem preseku, od-
nosno na izlazu konvergentnog ili u grlu konvergentno-diver-
gentnog mlaznika. Za natkriti€ni reZim gas ne samo da dostize
brzinu zvuka u najuzem preseku ve¢ bi mogao i da je pre-
koraci, ali samo iza najuzeg preseka ako bi se dodao mlazniku
divergentni nastavak, ¢ime bi se dobio konvergentno-divergentni
mlaznik, namenjen postizanju nadzvucnih brzina mlaza na
izlazu mlaznika.

SI. 79. li,s-dijagram procesa Sire-
nja u mlazniku

Buduc¢i da gasovi odaju na zidove vrlo malo toplote, proces
Sirenja kroz mlaznik vrlo je blizak adijabatskom procesu, ali je
nepovratan jer postoji trenje (si. 79). Pod pretpostavkom kon-
stantne totalne entalpije = h2 = h2 + (;i/2), dolazi se do
izraza za brzinu mlaza gasova na izlazu:

k-1

2k -
-1xs | (83)
pl

v2= tm= 1/2{hl - 1

h2) =

Na nominalnom rezimu strujanja bi¢e gubitak u mlazniku
posledica povrsinskog trenja u grani¢énom sloju. Ti su gubici
obuhvaéeni stepenom korisnosti mlaznika:

hil-h2 (84)
*mi — K -h2z
ili koeficijentom brzina:

= (85)

pri ¢emu je v2 i= b hiz) «

VeliCina brzine mlaza, merodavna za potisak, zavisi od ulaz-
nih uslova (temperature Tj), stepena Sirenja nm i stepena ko-
risnosti mlaznika rjm, a manje i od svojstava gasa, tj. gasne
konstante R ieksponenta izentrope k. Za fiksirane ulazne uslove
stepen Sirenja direktno i snazno utie na brzinu mlaza preko
izlaznog pritiska p2 = pm, odnosno preko preseka izlaznog
otvora, a time i duZine mlaznika, pod pretpostavkom pune
ekspanzije p2 = pa i konusnog oblika mlaznika. Svako sma-
njenje duzine mlaznika, a time i odstupanje veliCine izlaznog
otvora od njegove nominalne vrednosti, povlaci za sobom izve-
stan gubitak brzine mlaza, a time i potiska. Ako je pri tom
stepen Sirenja ravan kriti€nom, gasovi ¢e dosti¢i brzinu zvuka
u najuzem preseku mlaznika, a veéu brzinu samo kad je mlaz-
nik opremljen i dodatnim divergentnim delom.

Turbomlazni propulzori s umerenim stepenima Sirenja obi¢no
nemaju divergentni deo, ve¢ samo konvergentni, §to znali da
se ne dostiZzu nadzvucne brzine gasova na izlazu mlaznika.
Naime, pri vrednostima koeficijenta brzine e ” 0,95, koje su
normalne u praksi, i stepena Sirenja nm < 6, koji odgovara
brzinama letenja ispod 2 Ma, bolje je primeniti samo konver-
gentni deo s dostizanjem brzine zvuka na izlazu nego kon-
vergentno-divergentni mlaznik, jer je gubitak u potisku relativno
malen, a dobitak u stepenu korisnosti i smanjenju duZine i
mase mlaznika prili€no velik. Tome treba dodati da konver-
gentno-divergentni mlaznik prilicno loSe dejstvuje na nenomi-
nalnim rezimima.
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Za rad propulzora pod statickim uslovima, vO= 0, Z = 0,
Sirenje u mlazniku je uvek potkriticno, a tek s poveéanjem
brzine i visine letenja stepen Sirenja raste, najpre dostize kri-
ticnu, a zatim i natkriticnu vrednost, s nadzvu¢nom brzinom
izvan konvergentnog, odnosno na izlazu konvergentno-diver-
gentnog mlaznika. Medutim, ako bi se stepen Sirenja u mlazniku
nm poveéao vise od 6,0, dostigle bi se, pri brzinama letenja
iznad 2,5 Ma, vrednosti nm= 15 --20, §to bi omogucavalo da
se u konvergentno-divergentnom mlazniku postignu velike nad-
zvucne brzine. Tada bi bilo neopravdano zadrzati konvergentni
mlaznik jer bi gubitak u potisku dostizao Cak i 45%. Konver-
gentno-divergentni mlaznik je efikasan na umerenim nadzvuénim
brzinama letenja, ali nepodoban na podzvu€nim brzinama zbog
znatnog gubitka potiska, jake nestabilnosti strujanja, moguéno-
sti otcepljenja gasne struje i oStecenja mlaznika. Konvergentno-
-divergentni mlaznik nije naSao Siru primenu na aspiracionim
propulzorima, a pogotovu turbomlaznim, zbog relativno ume-
renih stepena Sirenja i krupnih nedostataka s obzirom na efi-
kasnost i konstrukciju.

Duzina mlaznika je u najuzoj vezi s njegovom efikasnoSc¢u
i masom. Kraéi mlaznik ima manju masu, ali i ve¢e moguénosti
da se gasna struja otcepi i time poveéaju strujni gubici. Duzi
mlaznik ima povoljnije strujne uslove, ali i vece povrSinsko
trenje i oteZzano hladenje, te veci gabarit i masu. Efikasnost
mlaznika, zavisi i od uglova divergencije, odnosno konvergencije
mlaza, jer neparalelnost gasnih strujnica na izlazu mlaznika
uzrokuje izvestan gubitak brzine mlaza, a time i potiska. Teo-
rijski bi najpovoljniji bio cilindri¢ni izlazni deo mlaznika, s
paralelnim strujnicama na izlazu, ali bi dobitak u potisku bio
diskreditovan nekorisno velikom duzinom i masom mlaznika
te pogorSanim uslovima hladenja. Konvergentni mlaznik uvek
je konusnog oblika, s optimalnim uglom konvergencije
2a ™ 10-15°.

Promenljivost rezima letenja snazno utiCe na ponaSanje i
efikasnost mlaznika, jer svako odstupanje od nominalnog re-
Zima znaCi pogorSanje dejstva mlaznika. Da bi se mlaznik
mogao prilagoditi promenama reZima letenja, potrebno bi bilo
u toku letenja menjati stepen Sirenja ili odnos preseka ulaznog
i izlaznog otvora mlaznika. Takav mlaznik bi omogucavao
dobar rad propulzora u Siroj oblasti ulaznih uslova i bio bi
izrazito nadmoc¢niji nad mlaznikom fiksne geometrije, ne samo
pri startovanju ve¢ i u toku letenja, jer bi bolje uskladivao
brzine mlaza i aviona. Geometrija mlaznika moze se regulisati
na viSe nacina i u razne svrhe. Za konvergentni tip to se
izvodi specijalnim mehanizmima u obliku kapaka, krilaca,
blendi itd., kojim se menja veli¢ina izlaznog otpora. Postoji i
aerodinamicki metod regulisanja ubacivanjem struje sabijenog
vazduha na periferiju gasnog mlaza radi promene preseka
mlaza. Konvergentno-divergentni mlaznici teze se reguliSu, i to
promenom preseka grla i izlaznog otvora, aksijalnim pome-
ranjem strogo profilisanog centralnog cepa ili cilindricne obloge
s ejektorskim dejstvom.

Za mehanicku regulaciju potiska upotrebljavaju se i skretaci
gasne struje (gasne kocnice). Pomocu skretata kontrolise se
protok gasova i potisak, a smanjenjem ukupnog potiska na
skretatima se istovremeno stvara sila kocenja.

Problem kocenja aviona s turbomlaznim propulzorima pri-
licno je tezak i slozen zbog izvesnog zaostalog potiska pri

Sl. 80. Tipovi gasnih ko€nica na turbomlaznim propulzorima
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usporenom rezimu rada propulzora tokom sletanja i zbog
sporog reagovanja propulzora na dejstvo pilotskih komandi.
Taj se problem reSava koris¢enjem kineticke energije gasova za
stvaranje sile kocenja, skretanjem gasnog mlaza iz osnovnog
pravca i smera za odreden ugao s obzirom na osu mlaza.
Gasne kocnice (si. 80) imaju dva bazi¢na elementa: prigusni
element za smanjenje i zatvaranje prolaza gasovima, i skretni
element za skretanje gasnog mlaza za odredeni ugao od prvo-
bitnog pravca. Obi¢no su ta dva elementa na medusobnom
malom odstojanju ili su stopljeni u jednu celinu. Prema mestu
ugradnje postoje dva tipa gasnih ko€nica: prednji ispred mlaz-
nika i zadnji iza mlaznika, a prema nacinu skretanja gasnog
mlaza: mehanicki sa skretnim mehanizmom i aerodinamicki sa
vazdusSnim mlazem kojim se skrece gasna struja iz prvobitnog
pravca.

Pomo¢éni uredaji turbomlaznog propulzora

Uredaj za gorivo. Od pomocénih uredaja na turbomlaznom
propulzoru nesumnjivo je najvazniji i najsloZeniji uredaj za
gorivo. Performanse turbomlaznog propulzora funkcija su neko-
liko promenljivih parametara koji se uskladuju strogom kon-
trolom rada propulzora pomocu preciznih automatizovanih
uredaja. Uredaj za gorivo glavni je komandno-kontrolni sistem
za rad propulzora, jer se regulisanjem protoka goriva nepo-
sredno i posredno utie na potisak i potroSnju. Protok goriva
zavisi od rezima letenja i reZima rada, pa automatski komandni
uredaj treba pri promeni tih rezima da brzo, tatno i automatski
menja protok goriva i da promenom broja obrtaja rotorskog
sklopa turbina—kompresor obezbedi Zeljene vrednosti potiska
i specificne potroSnje. Za kontrolu broja obrtaja stara se regu-
lator broja obrtaja pomoéu koga pilot komandnom rucicom
odabire Zeljeni protok goriva za postizanje predvidenog broja
obrtaja. Sve sloZene operacije u vezi s tim obavlja automatski
kontrolnik goriva, koji kontroliSe pritisak i temperaturu vazduha
na ulazu kompresora, pritisak u grejnoj komori i broj obrtaja
kompresora, da bi na osnovu tih podataka dozirao potrebne
koli¢ine goriva koje se ubrizgavaju u komoru (si. 81).

Kontrola

SI. 81. Poluautomatski komandni uredaj za gorivo na turbomlaznom
propulzoru

Komandni uredaj za gorivo na propulzorima s dogrevnom
komorom jo§ je sloZeniji zbog posebne instalacije za povremeno
napajanje dogrevne komore dopunskim koli¢inama goriva. Ko-
mandni uredaj za gorivo raspolaze mehanizmima i elementima
koji aktiviraju ili iskljuCuju, odnosno reguliSu njegovo dejstvo.
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Postoje mehanicki, hidromehanicki i elektronski sistemi regula-
cije, ali bez obzira na tip uredaja svi oni obavljaju uglavnom
iste funkcije, a razlikuju se mahom prema broju promenljivih
parametara na osnovi kojih reguliSu protok goriva ka ko-
morama.

Gorivo za turbomlazne propulzore. Za performanse turbo-
mlaznih propulzora najvaZnija svojstva upotrebljavanih goriva
jesu efikasnost sagorevanja, stabilnost, lako¢a paljenja, glatko
sagorevanje, odsustvo cadi, stabilnost pri skladiStenju, ali je
od svih najvaznija toplotna mo¢ goriva, odnosno koncentracija
energije u jedinici mase. Ipak moze se re¢i da fizicka svojstva
goriva imaju prevagu nad hemijskim.

Osnovna i najviSe koriS¢ena goriva jesu ugljovodonici tipa
benzina (gazolina) i petroleuma (kerozina). Benzini imaju ogra-
ni¢enu upotrebu zbog visoke cene i zbog toga Sto ih treba
bezuslovno preciS¢avati.

Sem ostalih zahteva, vazno je ponaSanje goriva na velikim
brzinama i visinama. To je u vezi s isparljivos¢u i kljucanjem
goriva na velikim visinama ili pri jakom zagrevanju na velikim
brzinama, §to se reSava dobrom toplotnom izolacijom, herme-
ticnoS¢u rezervoara i odrZavanjem veStacki stvorenog pritiska
u rezervoarima (presurizacija).

Zapaljivost goriva predstavlja opasnost da nastane pozar.
Pored isparljivosti goriva, na opasnost od poZara veoma uticu
lokalni i trenutni uslovi za poZar. Tako je pri udesima opasnost
od poZara mnogo veéa ako su goriva benzinska, ali kad metak
pogodi rezervoar goriva, opasnost je veéa ako su goriva petro-
leumska. Sem isparljivosti goriva, vazan cinilac je i brzina
razlivanja goriva i njegove pare, jer manje isparljiva goriva
(petroleum) imaju i manju brzinu razlivanja, pa su i manje
opasna za nastanak pozara. UopSte uzev, petroleum je manje
opasan ne samo zbog teZe upaljivosti ve¢ i manje brzine Sirenja
plamena pri pozaru.

U vezi s najvaznijom karakteristikom goriva, toplotnom
moci, postoje dva razli€ita kriterijuma prema kojima se toplotna
moc¢ izrazava. Naime, toplotna moc ili koncentracija latentne
hemijske energije moZe se izraziti po jedinici mase ili jedinici
zapremine. To ima veze s namenom propulzora, odnosno
aviona; vojni avioni zahtevaju veliku toplotnu mo¢ po jedinici
zapremine, dok civilni po jedinici mase. Na sporijim avionima
teZi se Sto vecoj toplotnoj moci po jedinici mase, jer gabarit
i masa rezervoara nisu bitni, dok je na brzim avionima, s vrlo
tankim krilima i relativno malim trupom, raspoloZivi prostor
za rezervoare kriti€an Ccinilac, te je visoka toplotna mo¢ po
jedinici zapremine vaZzniji kriterijum za koncentraciju energije
u gorivu.

Uredaj i instalacija za podmazivanje u turbomlaznom pro-
pulzoru mnogo su jednostavniji nego u klipnom motoru ili in-
stalacija za gorivo na turbomlaznom propulzoru. Podmazivanje
na turbomlaznom propulzoru je mnogo lakSe, a i bezbednost
je turbomlaznog propulzora manje zavisna od efikasnosti ure-
daja za podmazivanje. Ipak postoje problemi podmazivanja
zbog visokih temperatura leZiSta, posebno turbinskog, zbog
velikih brojeva obrtaja vratila i visokih temperatura susednih
elemenata, Sto se sve jo$ pojacava s povecanjem potisaka i
radnih temperatura. Time se problem podmazivanja vezuje za
kvalitet upotrebljavanog ulja za podmazivanje. Zbog vrlo visoke
temperature u leziStima prestala su se upotrebljavati mineralna
ulja i preSlo se na sinteticka. Tipi€na sintetiCka ulja jesu
esterska ulja poboljSana drugim sastojcima. Odlikuju se malom
isparljivo$¢u, velikom nosivo3¢u i viskoznoSéu pod opterece-
njem te velikim indeksom viskoznosti, pa ne stvaraju teSkoce
pri pumpanju, ¢ak i na sopstvenoj temperaturi od —50 °C.
Nedostatak sintetiCkih ulja je §to razorno deluju na zaptivace,
izolatore i boje. UopSte uzev, sinteticka ulja sastoje se od
organskih jedinjenja ili su meSavine jedinjenja s antioksidato-
rima. Instalacija za podmazivanje je jednostavna i ukljuuje
pumpe, precistace, hladnjake, rezervoare itd.

Uredaj za hladenje nema ni izdaleka onu vaznost kao u
klipnim motorima i skoro se svodi samo na hladenje turbinskih
leZiSta (s istovremenim podmazivanjem) ili, eventualno, Supljih
turbinskih lopatica i diskova.
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Tipovi i varijante turbomlaznih propulzora

U razvoju turbomlaznih propulzora osnovni €inioci kojima
su se nastojale poboljSati performanse bili su, sem konstrukcij-
skih i tehnoloskih poboljSanja, stepen sabijanja u kompresoru,
radna temperatura na ulazu turbine i maseni protok kroz
propulzor. Poveéanjem vrednosti tih Ccinilaca postignuti su
visoki potisci, snizena specifiCna potroSnja goriva i poboljsane
performanse aviona. Medutim, u stalnom poboljSanju perfor-
mansi i u razvoju turbomlaznih propulzora pribegavalo se i
specijalnim reSenjima, kao $to su ubrizgavanje rashladne tec-
nosti na ulazu kompresora ili grejne komore, dopunsko sago-
revanje u dogrevnoj komori ili razne kombinacije tih i slicnih
Cinilaca. Pobrojana sredstva medusobno se razlikuju ne samo
po mehanizmu veé i prema trajnosti primene bilo kojeg po-
stupka, odnosno povecanja potiska ili smanjenja specifiCne
potro$nje.

SI. 82. Turbomlazni propulzor s radijalnim kompresorom

Prvoj grupi postupaka pripadaju metodi poboljSanja ostva-
renih promenama u propulzoru, i to mahom konstrukcijske
prirode. Povecanje potiska i poboljSanje performansi najcesce
je postignuto pojacanjem turbokompresorske grupe, odnosno
stepena sabijanja u kompresoru, pri ¢emu je bitan tip prime-
njenog kompresora. Od prvobitnih tipova propulzora s radijal-
nim kompresorom (si. 82), kojemu su moguénosti bile ogra-
ni¢ene nekim urodenim nedostacima, presSlo se, i to prvenstveno
u domenu srednjih i velikih potisaka, na tipove propulzora
s aksijalnim kompresorom (si. 83). Razlog je u tome S§to je
propulzor s aksijalnim kompresorom pruzao osetno vece mo-
gucnosti najpre veéim brojem stupnjeva, a time i ukupnim
stepenom sabijanja, a zatim i boljim stepenom Kkorisnosti i
prilicno ve¢im potiskom po jedinici ¢eonog preseka propulzora,
odnosno veéom gustinom protoka. Najpre se operisalo sjednim
aksijalnim kompresorom s viSe stupnjeva, da bi se zatim, u
teznji za jo§ vecim stepenima sabijanja, preSlo na dvorotorne
kompresore, sa dve posebne grupe kompresora. To je za sobom
povlacilo poveéanje snage i broja stupnjeva turbine, te su tako
stvoreni dvorotomi tipovi turbomlaznih propulzora, koji su
odmah pokazali o€igledna preimucstva nad dotadasnjim jedno-
rotornim tipovima.

Sl. 83. Turboelisni propulzor sa dvorotornim aksijalnim kompresorom. 1 ulaz

vazduha, 2 aksijalni kompresor sa 14 stupnjeva, 3 grejna komora, 4 ulaz u

akcionu gasnu turbinu sa dva stupnja, 5 kolo turbine, 6 izduvni vod ka
mlazniku
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UsavrSavanje grejne komore je takode, iako manje, uticalo
na razvoj turbomlaznih propulzora, stvarajuéi tri osnovna tipa
propulzora: a) s vie cevastih komora, b) s jednom prstenastom
komorom ic) s kombinovanim cevasto-prstenastim komorama.

Gasna turbina je svojim usavrSavanjima, naro€ito primenom
hladenja lopatica i njihovim boljim profilisanjem, takode do-
prinela daljem razvoju turbomlaznih propulzora, a u skladu sa
kompresorom, poveéanjem broja stupnjeva i kombinacijom
akcionog i reakcionog principa, uspevala je da ostvari pro-
pulzore sve vecih snaga. Za dvorotome i trorotome kombi-
nacije kompresor—turbina preslo se i na primenu Supljih vratila
vrlo sloZene i delikatne konstrukcije.

Da bi se trajno povecali potisci i poboljsale performanse tur-
bomlaznog propulzora, najveée konstrukcijske promene ostva-
rene su podelom radne struje fluida na toplu i hladnu, €ime
je dobijena posebna grupa ili varijanta turbomlaznih propul-
zora, tzv. dvostrujni tip. Taj tip propulzora primenjuje metod
trajnog poboljSanja performansi, i to krupnim konstrukcijskim
izmenama i s obavezno dvorotomim tipom kompresorsko-tur-
binskog sklopa.

Nasuprot varijantama turbomlaznih propulzora s trajnim
poboljSanjem performansi raznim manjim ili ve¢im konstrukcij-
skim izmenama, pojavile su se varijante druge grupe s kratko-
trajnim povecéanjem potiska (forsirani tipovi), $to je postignuto
bez vecih konstrukcijskih izmena osnovne radne jedinice. U
poredenju s metodom trajnog povecanja potiska, taj kratko-
trajni metod manje je efikasan s glediSta ekonomicnosti, ali
je pogodan za specijalne namene ili reZime u kratkotrajnim
vremenskim intervalima. Kratkotrajni metod odnosi se na po-
vremeno i kratkotrajno poveéanje potiska bilo ubrizgavanjem
rashladne teCnosti, bilo dopunskim sagorevanjem. Ubrizgavanje
tecnosti ispred kompresora ili iza njega, iako daje manji porast
potiska nego dopunsko sagorevanje, ipak pruza preimucstva u
jednostavnijoj instalaciji i funkcionisanju, te u manjoj masi i
slozenosti celog uredaja. Zato je za mala i kratkotrajna po-
jatanja potiska taj postupak pogodniji, dok za vece i nesto
trajnije poraste potiska dopunsko sagorevanje u dogrevnoj ko-
mori pruza bolje reSenje. Medutim, zajedni¢ko za oba postupka
jeste povecéanje protoka goriva. Da bi se odrZzavala propisna
radna temperatura na ulazu turbine, kad se ubrizgava rashladna
te€nost, mora se povecati koli¢ina ubrizganog goriva, $to se
postize dodavanjem metanola vodi jer se sagorevanjem meta-
nola nadoknaduje pad temperature sagorevanja. Kad je sago-
revanje dopunsko, obavezno se povecava protok goriva dopun-
skim koli¢inama ubrizgavanog goriva u dogrevnoj komori.

Metod ubrizgavanja te¢nosti mahom je ograni€en na rezim
poletanja, dok se metod dopunskog sagorevanja obi¢no pri-
menjuje pri brzom letenju ili u opasnosti. Uporedenjem tih
dvaju metoda zaklju€uje se da je dogrevna komora nesumnjivo
bolja za lovce-presretace i lovce-pratioce, dok je za bombardere
povoljnija upotreba pomoénih poletnih raketnih propulzora
(bustera). Za civilne avione s dopunskim potiskom pri poletanju
pogodnije je ubrizgavanje te€nosti, pogotovu $to se time potisak
pojaava bez znatnog povecanja buke. Za turboelisne propul-
zore ubrizgavanje je teCnosti ocigledno bolje nego primena
dogrevne komore, i to zbog niskog stepena Sirenja u mlazniku.
Povecéanje potiska ubrizgavanjem te¢nosti ograni¢ava se na re-
Zime poletanja s aerodroma koji se nalaze na velikim visinama
(na planinskim terenima) ili s visokim temperaturama okolnog
vazduha (u tropskim krajevima).

Karakteristicno za obe spomenute grupe poboljSanih turbo-
mlaznih propulzora jeste povecanje protoka goriva u prvoj
grupi (s kratkotrajnim poveéanjem potiska), a protoka vazduha
u drugoj grupi (s trajnim povecanjem potiska).

Turbomlazni propulzor s dogrevnom komorom (si. 84) nastao
je iz potrebe za velikim potiscima (superpotiscima), ali u ogra-
nicenom vremenskom intervalu, kad su u toku letenja povre-
meno potrebni izuzetno visoki potisci (kad je opasno ili kad
se leti velikom brzinom). S obzirom na to da povremeno akti-
viranje dogrevne komore ne srne uzrokovati promene u rezimu
rada osnovnog dela propulzora ispred dogrevne komore, njena
ugradnja je prilicno olak$ana i izvodljiva na nekim postoje¢im
turbomlaznim propulzorima serijske proizvodnje, bez narocitih
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izmena njihove osnovne koncepcije. Dodu$e, ugradnja dogrevne
komore znali poveéanje duZine i mase propulzora do ~30%,
uz porast sloZzenosti gorivne instalacije i veliko povecanje spe-
cificne potrodnje goriva. Ipak, to je nesumnjivo opravdano kad
treba da se postignu vrlo velike brzine, posebno u nadzvuénom
rezimu letenja, kad je i specifitcna potroSnja manja nego s
isklju¢enom dogrevnom komorom, a skok potiska jo$ veéi nego
u podzvu€nim reZzimima letenja pri uklju¢enoj dogrevnoj ko-
mori. Kao najpovoljnije podru€je brzina letenja pri upotrebi
dogrevne komore moze se usvojiti podrucje izmedu 1,0 do 2,5,
pa ¢ak i 3,0 Ma. Jo§ jedno preimuéstvo primene dogrevne ko-
more je u povecanju potiska bez porasta ¢eonog preseka pro-
pulzora, odnosno odgovarajucih aerodinamicnih otpora. Turbo-
mlazni propulzor s dogrevnom komorom pruza osetna prei-
mucstva avionima za velike brzine letenja, a male radijuse
dejstva (do 1600 kilometara).

Grejna komora
Uvodnik

< Mlaznik podesivog
< izlaznog otvora

Aksijalni kompresor Turbina Dogrevna komora

SI. 84. Shema turbomlaznog propulzora sa dogrevnom komorom

Dvostrujni turbomlazni propulzor (si. 85) ima dve radne struje:
toplu, koja je izloZzena svim energetskim promenama kao S$to
su sabijanje, zagrevanje—sagorevanje i Sirenje kao u obi¢nom
jednostrujnom propulzoru, te hladnu, podvrgnutu samo ubrza-
vanju neposredno u duvaljci ili posredno u odgovaraju¢em
mlazniku. Prema zbivanjima s hladnom strujom postoje tri
varijante ovog propulzora. Kad se hladna struja sabija u du-
valjci (kompresoru niskog pritiska) i sprovodi kroz prstenasti
vod oko osnovnog toplog dela i duz njega i najzad Siri kroz
sopstveni ili zajedni¢ki mlaznik radi ubrzavanja, radi se o kom-
presorskoj varijanti dvostrujnog turbomlaznog propulzora.

~ o1

SI. 85. Shema dvostrujnog dvorotornog turbomlaznog propulzora

Druga varijanta upotrebljava, umesto kompresora, ventilator
za ubrzavanje, ali ne i sabijanje hladne vazdusne struje (si. 86).
Ventilator dejstvuje kao mnogokraka elisa i proizvodi hladni
potisak (vucnu silu), ali bez sprovodenja vazduha duz propul-
zora i oko njega, niti ubrzavanja kroz sopstveni mlaznik. Po-
loZzaj ventilatora moZe biti prednji ili zadnji s obzirom na
topli deo propulzora. Najzad, treca je varijanta poseban oblik
ventilatorske varijante, poznat kao elisna varijanta dvostrujnog
turbomlaznog propulzora, tzv. turboelisni propulzor. U toj vari-
janti elisa preuzima ulogu ubrzaca hladne struje, proizvodeci
neposredno vucnu silu na svojim krakovima i istovremeno
napajajuc¢i topli deo potrebnom koli¢inom vazduha.

Sl. 86. Sheme ventilatorskih varijanti dvostrujnog turbomlaznog propulzora

Bez obzira o kojoj se varijanti radi, zajednicko je svim
varijantama ostvarenje kombinovanog potiska F istovremenim
dejstvom tople (topli potisak FJ i hladne (hladni potisak Fh)
struje:
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v0) + MwWvih - p0),  (86)

gde je vm brzinatoplog mlaza, rmh brzina hladnog mlaza, a
vO brzina letenja.

Specifiéni potisak Fsp prikazuje se bilo u odnosu na topli
ili primarni protok Myt, bilo na ukupni protok Muv + Mvh. U
prvom slucaju se radi o primarnom specificnom potisku:

F= Ft+ Fh=Mn(vm -

Fsp= FI/IM,, = (vm - vO0) + fi(vmh - p0), (87)

gde je
ili koeficijent protoka. Od primarnog specificnog potiska zavisi
specificna potroSnja goriva:

3600

Kg = SOF (88)

gde je a koeficijent viska vazduha, a LO odnos vazduha prema
gorivu u teorijskoj (stehiometrijskoj) smesi. 1z izraza (88) vidi
se da treba povecati primami specifini potisak F'sp da bi se
smanjila specifiCna potroSnja goriva. Sekundarni specifini poti-
sak jeste:

F'P (89)
Mut+ M,

i on odreduje Ceoni presek propulzora, jer sa smanjenjem F"p
raste ukupni protok kroz propulzor, a time i Ceoni presek
propulzora, ali opada potisak po jedinici Ceonog preseka F/Apf
§to je negativno.

Raspodela ukupnog potiska na topli i hladni zavisi od raspo-
loZive energije za propulziju E = Et+ Fh, potrebne za ubrza-
vanje toplog mlaza do vmt i hladnog mlaza do vmh. Najpo-
voljnija raspodela je postignuta kad je ostvarena minimalna
specifina potroSnja, odnosno maksimalni specificni i apsolutni
potisak. U nes§to uproSéenom obliku koeficijent je optimalne
raspodele:

N
opt = 1"nl =1 MI"0 (90)
opt 2 £ (7t¥d)2"

Iz izraza (90) vidi se da koeficijent optimalne raspodele
dostiZe manje vrednosti, a time je i uceS¢e hladne struje u
stvaranju propulzivne sile F manje Sto su manji koeficijent
protoka p i stepeni korisnosti turbine r\j i duvaljke rD, a
§to su veéi brzina letenja vO i stepen Korisnosti mlaznika
riMIl. Kad bi se otvor mlaznika mogao da podeSava prema
rezimu letenja, odnosno brzini vO, moguca bi bila takva raspo-
dela energija na topli i hladni deo radne struje da bi se uvek
ostvarivala optimalna vrednost koeficijenta raspodele. Tako bi
s porastom brzine letenja i odgovaraju¢im smanjenjem izlaznog
otvora mlaznika opadao koeficijent raspodele, a time i dejstvo
hladne struje, a raslo dejstvo tople struje, §to bi znaCilo sma-
njivanje propulzivne uloge duvaljke, a poveéanje uloge mlaz-
nika. Buduc¢i da je takva regulacija otvora mlaznika vrlo slo-
Zena, a i nedovoljno opravdana, ona se ne primenjuje iako se
time neSto gubi u performansama.

S povecanjem koeficijenta protoka p opada specificna po-
troSnja goriva, Sto je obilato iskoriS¢eno u ventilatorskoj vari-
janti da bi se poveéala ekonomicnost eksploatacije, ali uz po-
vecanje ¢eonog preseka propulzora i odgovaraju¢e povecanje
aerodinamickih otpora. U kompresorskoj varijanti, obrnuto, ide
se na manje vrednosti koeficijenta protoka (ispod 1,0) da bi
se postigla zbijenija konstrukcija i veci specificni povrSinski
potisak F/A  iako uz vecu potroSnju goriva. Elisna varijanta
radi s najvecim vrednostima koeficijenta protoka te ima i naj-
manju specificnu potro$nju goriva.

Ako se uzmu u obzir preimuéstva dvostrujnih turbomlaznih
propulzora, moZe se smanjiti masa propulzora (pri istoj spe-
cifinoj potrosnji) ili sniziti specificna potroSnja (pri istoj masi)
s obzirom na jednostrujni tip. Ta su poboljSanja prvenstveno
ostvarena povecanom radnom temperaturom, §to zahteva hla-
denje lopatica turbine i bolji materijal lopatica. Dvostrujni tip
propulzora razvija veci potisak pri poletanju i ima manju spe-
cificnu potros$nju, §to je vazno za avione s malim radijusom
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dejstva. Za izbor dvostrujnog tipa bitni su Cinioci: minimalna
specifi€na potroSnja goriva bgi minimalna specificna masa pro-
pulzora Gp/F, Sto nizi troSkovi proizvodnje i eksploatacije te
niska razina buke. Optimalno kompromisno zadovoljenje tih
raznolikih zahteva postize se pogodnim izborom koeficijenta
protoka, radne temperature i ukupnog stepena sabijanja.

Dvostrujna varijanta turbomlaznog propulzora mogla bi se
smatrati kao obi¢an jednostrujni turbomlazni propulzor koji
daje pogon posebnom ventilatoru ili kompresoru niskog pri-
tiska (duvaljci) odnosno elisi, i to pomoc¢u reduktora. Reduktor
se u ventilatorskoj ili kompresorskoj varijanti izostavlja i za-
menjuje turbinom niskog pritiska za pogon duvaljke, dok je
u elisnoj varijanti reduktor neizbezan i vrlo snazan. PoboljSanje
performansi prvih dveju varijanata s duvaljkom moguée je pri-
menom dopunskog sagorevanja u toploj ili, bolje, hladnoj struji
iza duvaljke.

Hronolo8ki najstarija turboelisna varijanta ima sve unu-
traSnje karakteristike kao i obi¢an turbomlazni propulzor, s tom
razlikom S§to se mnogo veéi deo propulzivne sile postize u
obliku vuéne sile elise, a samo mali, pa ¢ak i nikakav, dej-
stvom mlaznika. Zahvaljuju¢i visokom propulzivhom stepenu
korisnosti i priblizno istom termokinetickom stepenu korisnosti,
turboelisni propulzor ima veci ukupni stepen korisnosti nego
turbomlazni tip, a time i manju specificnu potro$nju, ali ipak
nesto veéu nego klipnoelisni propulzor. Zapravo je turboelisni
tip neka vrsta prelaza od klasi€nog klipnoelisnog na turbo-
mlazni propulzor, s manjom specificnom masom, ali ve¢om spe-
cificnom potroSnjom nego klipnoelisni, a s vecom specific(nom
masom i manjom specificnom potroSnjom nego turbomlazni
propulzor. Pri poletanju turboelisni propulzor razvija mnogo
veéu propulzivnu silu te dopusta i veéu masu aviona. U po-
redenju s klipnoelisnim tipom turboelisni ima jo$ i sledeca
preimucstva: ~50% manju masu, manji gabarit i Ceoni presek,
mnogo duZi radni vek, bolje performanse pri promeni brzine ivi-
sine letenja, jednostavnije odrZavanje, vecu efektivnu snagu itd.

Propulzivna sila turboelisne varijante jednaka je zbiru vucne
sile elise i potisne sile mlaza:

E+ MyvPEm—v0), (91)
Vo

e + ‘mi—

gde je Pef efektivna snaga na vratilu elise, a rjE stepen ko-
risnosti elise. Specificna potroSnja goriva prikazuje se prema
propulzivnoj sili bg= 3600 MJF u kg/(N h) ili prema propul-
zivnoj snazi bg= 3600Mg/Pp u kg/(kWh), gde je propulzivna
snaga definisana sa Pp= Pef+ FmVvOE.

Primena turbomlaznih propulzora

Turbomlazni propulzori brzo su potisli klasi¢ne klipnoelisne
propulzore u skoro svim podru¢jima brzina i visina letenja,
izuzev u oblasti malih brzina i visina, kao npr. u poljoprivred-
noj, turistickoj, sanitetskoj i sportskoj avijaciji, gde klipnoelisna
grupa ipak ima preimuéstvo i u primeni je racionalnija. U
ostalim su podru¢jima avijacije turbomlazni propulzori nasli
veoma Siroku primenu zbog osetno boljih performansi, manje
specificne mase, manjeg gabarita, duzeg radnog veka itd. U
podru€ju civilne avijacije turbomlazni propulzori sluze na sred-
njim i velikim putni€kim avionima (preteZno dvostrujna vari-
janta) i transporterima velikog radijusa dejstva i nosivosti. U
vojnoj se avijaciji jo§ viSe primenjuju na 3kolskim, trenaznim,
brzim kurirskim pa preko lovackih, izvidackih i bombarderskih
aviona do teSkih transportnih aviona velikih radijusa dejstva,
nosivosti i brzina. Upotrebljavaju se sve varijante i kategorije
turbomlaznih propulzora, od najlak$ih jednostrujnih pa do naj-
tezih dvorotornih, trorotomih i dvostrujnih tipova.

NABOJNO-MLAZNI PROPULZOR

Nabojno-mlazni propulzor (Lorainov propulzor) konstrukcij-
ski je najjednostavniji aspiracioni propulzor (si. 87). Svoju pro-
pulzivnu funkciju ostvaruje samo na dinamici kretanja letelice,
dok je pod statickim uslovima potpuno nemocan. To je zbog
na€ina na koji se sabija vazduh pre procesa sagorevanja. Sa-
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SI. 87. Shema preseka nabojno-mlaznog propulzora

bijanje vazduha nije pomocéu kompresora, kao u turbomlaznom
propulzoru, ve¢ na dinami¢kom principu: kineticka energija
pretvara se u potencijalnu energiju ulazeéeg vazduha, zahvalju-
ju€i kretanju, odnosno letenju letelice. Nabojno-mlazni propul-
zor nema kompresora za sabijanje vazduha, ve¢ to obavlja
uvodnik. Time uvodnik postaje isto toliko vitalan deo propul-
zora kakav je grejna komora, te svojim dejstvom utie snazno
na sva dalja zbivanja do izlaza iz propulzora.

Uvodnik

Geometrija i kompresiono dejstvo uvodnika zavise prven-
stveno od predvidene nominalne brzine letenja letelice, odnosno
od odredenog Machova broja, tako da postoje konstrukcijske
razlike izmedu podzvu€nog (MaO < 1), zvunog (MaO= 1*2) i
nadzvuénog (MaO > 2) tipa uvodnika. Performanse uvodnika
prikazuju se stepenom korisnosti rju# koeficijentom obnove to-
talnog pritiska rfu, koeficijentom dopunskog otpora Cdo i koefi-
cijentom protoka e

Efikasnost ili stepen korisnosti uvodnika prikazuje se odno-
som KkinetiCkih energija struje sabijenog vazduha i slobodne
vazduSne struje:

(O k§! + -j-A fa*\
k-1 oA (92)
(0 F Mal
gde je 7° = p2p0 = ([@2pl) «(p°/p°) = tt° «7ct koeficijent ob-
nove totalnog pritiska pri podzvu€nom sabijanju u difuzoru
i prethodnom dinami¢kom sabijanju u udarnom talasu ispred
ulaza uvodnika ili na ulazu samom. Strujni gubici u difuzoru
obuhvataju gubitke na vihorenje, koji su nesumnjivo najveci,
i gubitke na trenje i otcepljenje struje. Ti gubici zavise, sem
ostalog, od uzduZnog profila kanala difuzora, tj. da li je profil
pravolinijsko-konusni ili krivolinijsko-paraboli¢ni. U konusnom
difuzoru ugao divergencije zidova je konstantan, ali je gra-
dijent pritiska promenljiv i opada niz struju, dok je u para-
bolicnom difuzoru ugao divergencije promenljiv i raste niz
struju, a gradijent pritiska je konstantan.

Konstrukcija uvodnika. Uvodnik se konstrukcijski moZe
raS¢laniti na ulazni otvor i difuzor. Ulazni otvor uti€e na zbi-
vanja ispred ulaza i oko njega pa time na spoljnu i na unu-
traSnju vazdu$nu struju, dok difuzor uti€e samo na unutradnju
struju odnosno zbivanja u kanalu. Tzv. Pitotov uvodnik ima
ulazni otvor punog, slobodnog preseka i pogodan je za pod-
zvucne i zvucne brzine letenja. Pri nadzvuénim brzinama le-
tenja, u Pitotovu uvodniku moguéa su tri reZima strujanja:
potkritiéni, kriti€ni i natkriti¢ni (si. 88).

U potkriti€nom rezimu (si. 88a) udarni talas je ispred ulaza,
brzina vazduha na ulazu je podzvucna, protok vazduha ne

SI. 88. Rezimi strujanja kroz uvodnik Pitotova tipa. a potkriti¢ni, b kriticni,
¢ natkriticni
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moze biti maksimalan, ve¢ samo manji (Mv< M w#x), odnosno
koeficijent protoka = MVMvmex < 1 Kriti¢ni reZim (si. 88b)
postoji kad je udarni talas na samom ulazu, brzina vazduha
kroz ulaz je zvuéna, protok vazduha maksimalan i = 1
U natkritinom rezimu (si. 88c) protok i njegov koeficijent su
isti kao i za kriticni rezim, ali je udarni talas usisan u difuzor,
tako da su zbog vece jacine talasa i pojacanih gubitaka u talasu
i u difuzoru smanjeni stepeni korisnosti, odnosno koeficijenti
obnove totalnog pritiska za udarni talas i difuzor. Potkriticni
rezim, iako ima najmanje gubitke, nije najpovoljniji jer ima
manji protok i poveéane aerootpore te je, sem toga, nestabilan.
Najbolji je kriticni rezim, dok se natkriti€ni reZim mora izbe-
gavati kao vrlo los.

Na potisak nabojno-mlaznog propulzora ne uti¢u samo
strujni gubici u kanalu difuzora, vec¢ i spoljni aerootpori, koji
najviSe zavise od geometrije ulaznih usnica i obloge te od
odnosa brzina vi/v0. Veé¢ prema odnosu brzina u podzvuénom
rezimu letenja postoje tri oblika vazduSnog stuba ispred ulaza
i na ulazu: konvergentni (vi/vO> 1), cilindri¢ni (v/vO= 1) i
divergentni {vi/vO < 1). Svaki od njih je ostvarljiv pri odredenoj
brzini letenja i protoku vazduha, S§to zavisi od geometrije
ulaznog otvora i divergencije zidova difuzora.

Uvodnik je najefikasniji za < Ujer se vazduh do ulaza
usporava bez gubitaka, a u difuzoru su gubici smanjeni zbog
manje brzine vazdudne struje. Medutim, postoji dopunski aero-
otpor Fdo do ulaza, iako je unutrasnja aerodinamicka sila na
oblozi difuzora pozitivna i doprinosi osnovnom potisku propul-
zora. Sa smanjenjem odnosa brzina opadaju koeficijent protoka
i unutradnji potisak, a raste dopunski otpor s konatnom po-
javom otcepljenja vazdusne struje od zidova na spoljnoj strani
i porastom spoljnih otpora, §to znaCi izvesno smanjenje potiska
propulzora. Najveéi efektivni potisak jeste pri vJvQ” 0,5,
s tim Sto se spoljnom difuzijom ispred ulaza skoro 75% Kki-
netiCke energije vazduha pretvara u potencijalnu. U tom slucaju
kanal moze biti divergentan, cilindrican ili konvergentan, ve¢
prema Zeljenoj brzini na ulazu grejne komore.

Ulazni otvor difuzora bira se tako da se u ¢elom radnom
podrucju ostvaruje spoljna difuzija. Medutim, za vrlo promen-
ljive rezime letenja performanse Pitotova uvodnika fiksne geo-
metrije dobre su samo na nominalnom rezimu i oko njega,
dok se na nenominalnim rezimima pogorSavaju. To bi se moglo
izbedi ili ublaziti promenom geometrije uvodnika (ulaznog ili
izlaznog otvora). Za projektovanje uvodnika bitni su: maseni
protok, stepen korisnosti i spoljni aerootpori. Najpovoljnije
vrednosti tih Cinilaca ne mogu se istovremeno posti¢i, pa se
pribegava kompromisu ili pak promeni geometrije, $to bi bilo
opravdano za avionske propulzore, ali ne i za dalekometne pro-
jektile. Regulisanje geometrije uvodnika ima zadatak da uskladi
potreban protok vazduha prema propusnoj mo¢i uvodnika i da
obezbedi smeStanje udarnog talasa na samom ulazu (kriti¢ni
rezim), ¢ime se postize maksimalni koeficijent obnove totalnog
pritiska (najveca efikasnost sabijanja), a najmanji spoljni aero-
otpori.

lako se Pitotov uvodnik s fiksnom geometrijom mozZe racio-
nalno upotrebiti do brzina < 1,8 MaO, preporucljivo je zameniti
ga ve¢ na brzinama od 15Ma0O konvergentno-divergentnim
tipom, a za brzine >1,7 MaO sloZenijim tipovima nadzvucnih
uvodnika.

Nadzvuéni uvodnici konstrukcijski su karakteristi¢ni po tome
§to na ulazu imaju centralno telo s manje ili viSe isturenim
Siljkom ili oStricom ispred ulaza i strogo profilisanim boko-
vima. Centralno telo stvara ispred ulaza sistem kosih udarnih
talasa (nadzvuéna difuzija) za kojima u difuzoru sledi pod-
zvu€na difuzija. Time se sabijanje izvodi kao spoljno, unu-
trasnje ili kombinovano s poboljSanom efikasno$¢u i pojacanim
sabijanjem, ali uz vece aerodinamicke otpore, veéu sloZenost
konstrukcije i ve¢u osetljivost prema odstupanjima od nominal-
nog rezima letenja i dejstva. Od nadzvu¢nog uvodnika zahteva
se efikasno i jako sabijanje, te dovoljno usporenje vazdusne
struje (radi stabilnosti sagorevanja u komori).

Na dejstvo nadzvuinog uvodnika i ponaSanje vazduSne
struje moze se uspeSno uticati promenom polozaja udarnog
talasa, bilo promenom geometrije uvodnika i mlaznika (meha-
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nicka zapreka), bilo menjanjem koli€ine ubrizgavanog goriva u
komoru (toplotna zapreka). Postoji sli€nost uticaja promena me-
hanicke zapreke, npr. promenom preseka kanala dA, i toplotne
zapreke, promenom koli¢ine dovodene toplote sagorevanjem dq
koli¢ine goriva:

(93)

Iz izraza (93) vidi se da smanjenje proto€nog preseka ka-
nala dA/A (npr. suzenjem preseka u mlazniku) uzrokuje ubrza-
vanje podzvucne struje dc/c isto tako kao povecanje koli€ine
ubrizgavanog goriva, odnosno toplote dq razvijene sagoreva-
njem u komori.

Promena bilo mehani¢ke bilo toplotne zapreke uzrokuje i
promenu protoka kroz propulzor te zahteva prilagodavanje
uvodnika, odnosno reZima strujanja ispred uvodnika i kroz
njega, novim potrebama komore i propulzora, $to je moguce
menjanjem poloZaja udarnog talasa. Kako uvodnik i mlaznik,
kao mehanicke zapreke, te grejna komora, kao izvor toplotne
zapreke, Cine celinu u kojoj se kombinuju strujni i toplotni
procesi, postoji moguénost kombinovanja jednih idrugih, a time
i requlisanja rada propulzora. Tako ¢e pri maloj koli¢ini ubriz-
gavanog goriva, odnosno dovodene toplote sagorevanjem (mala
toplotna zapreka), ponaSanje vazdusne struje biti u uvodniku
kao kad je u strujnirti kanalima mala mehani¢ka zapreka (npr.
blago suzenje preseka u grlu mlaznika), pa ¢e se udarni talas
smestiti u difuzoru (natkriti¢ni rezim strujanja). S pojacanjem
zagrevanja udarni talas se penje uz struju dok se ne smesti na
ulazu (kriti€ni rezim), a protok zadrzava dotadaSnju maksimalnu
vrednost. Daljim pojaCanjem zagrevanja ili suzenjem grla mlaz-
nika protok mora opasti ispod maksimuma, $to zahteva istiski-
vanje udarnog talasa ispred ulaza (potkriti¢ni rezim), da bi
talas, kao neka vrsta regulatora protoka, prisilio visak vazduha
na prelivanje mimo otvora ulaza i strujanje sa spoljne strane
zidova difuzora. Taj je rezim prilicno nestabilan jer mogu na-
stupiti oscilacije polozaja udarnog talasa ispred ulaza i kole-
banja protoka kroz uvodnik i propulzor s moguc¢no$éu prekida
rada. U potkriticnom i kriticnom reZimu postoji pozitivna
aerodinamicka sila (potisak) u uvodniku koja pojatava ukupni
potisak propulzora.

Grejna komora

Komora nabojno-mlaznog propulzora je prema konstrukciji
i dejstvu vrlo sli€na dogrevnoj komori turbomlaznog propul-
zora, iako su uslovi u njoj mnogo tezi, ali su i performanse
bolje. Zbog relativno velike brzine strujanja vazduha na izlazu
uvodnika neophodno je da se na ulazu grejne komore upotrebe
stabilizatori postavljeni na dovoljnom odstojanju iza venca briz-
galjki, da bi ubrizgavano gorivo imalo dovoljno vremena i pro-
stora za raspraSivanje, isparavanje i meSanje s vazduhom ispred
stabilizatora. Sagorevanje smeSe pocCinje tek od stabilizatora.
Stabilizator treba da prvenstveno lokalno usporava smesu i da
obezbedi njeno neprekidno paljenje, a time i stabilizaciju pro-
cesa sagorevanja posredstvom povratnih struja sagorelih gasova
u brazdi iza stabilizatora. Plamenovi obrazovani na stabilizato-
rima pokrivaju ceo poprecni presek komore odmah iza stabili-
zatora i proteZu se sve do izlaza komore, odnosno ulaza mlaz-
nika. Deo komore od stabilizatora do ulaza mlaznika jeste
toplotni deo komore, za razliku od hladnog dela za pripremu
smese, koji se proteze od venca brizgaljki do venca stabilizatora.
Karakteristicno je da aksijalna duzina hladnog dela opada
s poveéanjem nadzvuénih brzina letenja, zahvaljujuc¢i vecéim
dinamickim temperaturama i pritiscima na ulazu komore (zbog
jaeg dinamickog sabijanja u uvodniku), ¢ime se poboljsava i
ubrzava pripremanje smeSe i skracuje potrebna aksijalna duzina

hladnog dela.
Stabilizacija plamena moze se posti¢i ne samo dejstvom me-
hani¢kih stabilizatora (olucastih Sipki ili prstenova) ve¢ i aero-

dinamic¢ki ubacivanjem sabijenog vazduha ili gasova pod pri-
tiskom u glavnu struju smese, ¢ime se smanjuju aerodinamicki
otpori i duzina komore. Porast visine letenja zahteva duzu ko-
moru zbog loSih uslova za pripremu i sagorevanje smeSe u
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komori. Da bi se postiglo maksimalno sabijanje u uvodniku i
minimalne brzine vazduha na poCetku procesa sagorevanja, po-
treban je maksimalno moguci preénik komore, koliko to dozvo-
ljava Ceoni presek celog propulzora. Taj je zahtev najbolje
ispunjen u cilindri¢noj komori kruznog poprecnog preseka.

Prema procesu sagorevanja, komore nabojno-mlaznog pro-
pulzora mogu biti jednostavne ili dvojne (kombinovane), prema
tome da li se sva masa goriva dovodi neposredno u celokupnu
masu vazduha (3to je pogodno za dobijanje bogatih sme3a)
ili se vazduh deli na primarni i sekundarni za prethodno sago-
revanje u pomoénoj komori i glavno sagorevanje u glavnoj
komori. Geometrija grejne komore, fizicka i hemijska svojstva
goriva i smeSe, protoci goriva i vazduha, zatim brzine, pritisci
i temperature vazduha na ulazu komore veoma utiCu na per-
formanse propulzora. Pri startovanju smesa se pali elektricnom
varnicom, pirotehni¢kim patronama ili veoma zagrejanim vaz-
duhom, a posle startovanja dodirom stalno priticuéih koli¢ina
sveZe smeSe s vrelim povrSinama stabilizatora i masom proiz-
voda sagorevanja u zoni povratnih struja, odmah iza stabili-
zatora.

Mlaznik

Konstrukcija i procesi u mlazniku imaju sve karakteristike
kao i u drugim mlaznim propulzorima (puna ekspanzija, pod-
ekspanzija, potkriti¢ni ili natkriticni rezim Sirenja itd.). Pri pro-
jektovanju mlaznika odabira se stepen Sirenja prema najmanjem
pritisku sagorevanja u komori. Za mlaznik s fiksnom geome-
trijom najveci potisak je ostvaren pri nominalnom rezimu, od-
nosno punoj ekspanziji gasova u mlazniku. Regulisanjem otvora
mlaznika moze se menjati stepen Sirenja u skladu s promenom
rezZima letenja i tako ostvarivati uvek puna ekspanzija. Naj-
jednostavniji nacin regulisanja je u aksijalnom pomeranju cen-
tralnog vretena u izlaznom otvoru podzvuénog mlaznika, dok je
u nadzvuénim mlaznicima najbolje reSenje s pokretnim zidovima
mlaznika.

Za brzine letenja bliske brzini zvuka bolje je primeniti
konvergentni mlaznik, ¢ak i na umerenim nadzvuc¢nim brzinama.
Za velike nadzvuCne brzine konvergentno-divergentni mlaznik
najbolje je reSenje, iako je tada stepen Sirenja ograniCen jer
maksimalni izlazni otvor divergentnog dela zavisi od veli€ine
¢eonog preseka propulzora.

Performanse

Ubrzavanjem radno-propulzivnog fluida kroz propulzor, od
pocetnog (nultog) preseka O do zavrSnog (izlaznog) preseka 5
(si. 89), stvara se potisna sila

F = 1(p,~ pOdS, (94)
0

gde je dS elementarna povrSina dodira fluida i zidova. Za
odrZavanje neophodno potrebnog natpritiska pxu unutradnjosti,
s obzirom na spoljni atmosferski pritisak pO, primenjuje se
toplotna zapreka (toplota sagorevanja) u komori i mehanicka
zapreka (suzenje ili grlo mlaznika). S unutradnje strane pro-
pulzora, uzajamnim dejstvom zidova i fluida, nastaje rezultu-
juca osna sila Fu kao unutra$nja potisna ili ko¢na sila, dok
sa spoljne strane postoji sila spoljnog otpora Fos. Efektivni
(neto) potisak je

Fe= Fa- Fs= Mmvm+ -

m

- MvvO- Po”o + to<L4, (95)
gde je m oznaka za izlazni otvor mlaznika, dok izraz pod
integralom oznacava zbir svih osnih komponenata spoljnih sila
pritiska i tangencijalnih naprezanja, koje dejstvuju na spoljnu
povrsinu propulzora i na unutradnju vazdusSnu struju. Unu-
traSnja potisna sila (gropotisak) jeste:

Fu= M w0 +Am(Pm- Pof96)

dok je sila spoljnog otpora prikazana izrazom:
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Fos = i (ps+ Ts)d~ - - AQ> (97

a zavisi od otpora povrSinskog trenja, otpora pritisaka i do-
punskog otpora. Vazan i rado koris¢en parametar jeste koefici-
jent efektivnog potiska, prikazan odnosom efektivnog potiska
prema sili dinamickog pritiska slobodne vazdu$ne struje na
ceoni presek propulzora:

W »-FJ

E (98)
¢ Pdo™Mi  kpMaOA v
Sliéno se definira i koeficijent unutradnjeg potiska CFu.
1 {y*NUTfJ_
J
cF=m
TP=M2)
PN\
~Y '™
v \
F/IA \

SI. 89. Shema uzduznog preseka, krive pri- SI. 90. Prigusna, brzinska i visinska
tiska i brzine strujanja te fc,s-dijagram na- karakteristika nabojno-mlaznog
bojno-mlaznog propulzora propulzora

Termicki ili ciklusni stepen korisnosti, zavisan samo od brzine
letenja, prikazan je sa:

k-1
k-1 e -Ma*
Po) k 2
e i ©9)
PV
Buduci da je spoljni ili propulzivni stepen korisnosti:
% = 2v/(l + v),

gde je v = vQv5=J3/7J/7" i Ti= T&, bi¢e ukupni stepen ko-
risnosti nabojno-mlaznog propulzora:
(- 1)Ma8§
Nu = 7thn7p = (100)
1+ — Mal + 1
TO

SISTEMI

LETELICA

Pomocu ukupnog stepena korisnosti dobiva se specificna
potro$nja: 3600e0

b%=—i— 5,

gde je H{toplotna mo¢ goriva.

kg/(Nh), (101)

Performanse nabojno-mlaznog propulzora prikazuju se pri-
guSnom, brzinskom i visinskom karakteristikom, odnosno kri-
vama zavisnosti specificnog potiska i specificne potroSnje, od-
nosno zavisnosti koeficijenta potiska od radne ili maksimalne
temperature, brzine i visine letenja (si. 90).

Uprkos velikoj jednostavnosti, nabojno-mlazni propulzor sa
fiksnom geometrijom ima aerodinamicke i termodinamicke ne-
dostatke zbog kojih nastaje naglo pogor3anje performansi pri
odstupanju od nominalnog rezima letenja i rezima rada. Ako
propulzor ima visok startni Machov broj na kome moze samo-
stalno dejstvovati, potreban je vrlo snazan i glomazan pomo¢ni
propulzor za poletanje i ubrzavanje do te startne brzine. Na-
bojno-mlazni propulzor s promenljivom geometrijom odrZava
dobre performanse na velikim brzinama, a ima poboljSane per-
formanse na malim brzinama, te olakSava startovanje i pole-
tanje. PodeSavanjem izlaznog otvora mlaznika izbegava se
gudenje protoka na malim brzinama i gubici potiska i efikasnosti
na brzinama vecéini od nominalne, ali uz poveéanje gabarita,
mase i sloZenosti. Cak je na umerenim nadzvuénim brzinama
opravdano zadrZati konvergentni mlaznik radi uStede u gabaritu
i masi, makar uz mali gubitak u potisku. Za postizanje maksi-
malnih potisaka iskoriS¢avaju se, mahom, maksimalne tempera-
ture u komori na svim brzinama letenja. Taj tip nema veliku
elasti¢nost, odnosno prilagodljivost promenama radnih i letnih
uslova, ali je izvanredno lagan i efikasan.

Primena

Za pogon aviona nabojno-mlazni propulzor, u kombinaciji
s pomocénim propulzorom za poletanje i ubrzavanje do startne
brzine, mozZe se uspedno i racionalno primeniti na visinama
izmedu 18 i 32 kilometra s brzinama letenja 2,5 *7,0 Ma.
Znatno povecanje radijusa dejstva i ekonomicnosti postize se
boljim materijalom i kvalitetnijim gorivima. Na nadzvu€nim
brzinama letenja aerodinamicki i termodinamicki Cinioci ogra-
niCavaju oblast primene nabojno-mlaznih propulzora. Zbog
skoka temperature pri dinamickom sabijanju poraste sabijanje,
pa opada raspolozivi temperaturski skok sagorevanjem, i zbog
toga opadaju potisak i stepen korisnosti. Time je ograniCena
maksimalna brzina letenja s kojom je u vezi i dopuStena
maksimalna dinamicka temperatura zagrevanja spoljnih po-
vriina letelice. Cak i s boljim materijalima ili hladenjem pre-
grejanih delova dinamicko zagrevanje strogo ograniCuje maksi-
malnu brzinu letenja, jer zbog pojave disocijacije unutradnje
maksimalne temperature ne smiju pre¢i 2400 K.

Osnovni grani¢ni Cinioci za primenu nabojno-mlaznog pro-
pulzora jesu: svojstva uvodnika, maksimalna radna temperatura
i minimalni pritisak sagorevanja u komori. U podruju pri-
menljivih brzina i visina letenja (si. 91) donju granicu brzine
propisuje minimalni dopuS$teni pritisak u komori (izmedu 0,05
i 0,1 MPa), potreban za uspeSan rad propulzora, a to je brzina
~0,8 Ma. Gornju granicu brzine diktira izdrZljivost materijala
spoljne obloge pri dinami¢kom zagrevanju. Granicu dostiznih
visina propisuje efikasnost dejstva uvodnika.

0 1 2 3
Ma0
SI. 91. Brzinsko-visinsko podrucgje primene na-
bojno-mlaznog propulzora
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Za lansiranje kozmickih letelica $to lete ultrazvuénim brzi-
nama (>5Ma), nabojno-mlazni propulzor bi mogao da uspesno
zameni turbomlazni propulzor koji je tezi, sloZeniji i nesigumiji.
Od vise mogucih varijanti najpovoljnija bi bila varijanta na-
bojno-mlaznog propulzora s nadzvu¢nim sagorevanjem, kojemu
kroz komoru vazduh struji nadzvu¢nom brzinom, pa se zbog
snaznog udarnog talasa proces sagorevanja obavlja izvanredno
velikom brzinom, S§to zahteva specijalna goriva i specijalna
konstrukcijska reSenja komore. Za taj tip propulzora (si. 92)
izvanredno je vaZzan stepen dinamickog sabijanja, kao funkcija
odnosa brzina v2v0. Takav propulzor namenjen postizanju
ultrazvuénih brzina mora imati malu specificnu teZinu da bi
bio pogodan za postizanje ultrazvuCnih brzina pri krstarenju
ili za letelice podizaCe vrlo velikih tereta u orbitu.

SI. 92. Nabojno-mlazni propulzor sa nadzvuénim sagore-
vanjem (scramjet)

Za uspedno sagorevanje u nadzvucénoj struji zahteva se go-
rivo ne samo visoke toplotne moc¢i ve¢ i s vrlo brzim hemij-
skim reakcijama. Vodonik ima te kvalitete, tim pre $to je po-
godan i kao pomoc¢no rashladno sredstvo. Naime, glavni pro-
blem propulzora s nadzvu¢nim sagorevanjem jeste regenerativno
hladenje unutradnjih delova, dok se oStre usnice ulaza moraju
hladiti na ablacionom principu ili transpiraciono, kao dopuna
slobodnom zra€enju. Jo$ je teZi problem hladenje spoljnih po-
vrsina letelice. Sve to zahteva, pored intenzivnog hladenja, pri-
menu vrlo otpornih (refraktomih) materijala, kao $to su mo-
libden, niobijum, volfram, tantal. Nabojno-mlazni propulzori s
nadzvu€nim sagorevanjem dolaze u obzir za brzine letenja veée
od 10 Ma, za kosmicke letelice i projektile, i to u strogo ogra-
nicenom letnom koridoru brzina i visina.

RAKETNI PROPULZORI

Raketni propulzori su konstrukcijski i funkcionalno naj-
jednostavniji od svih mlaznih propulzora, jer se sastoje od samo
dva radna elementa: grejne komore i mlaznika, a funkcionalno
pocivaju na dva energetska procesa: sagorevanju i Sirenju. Me-
dutim, sloZenost tih procesa, vrlo velike mase goriva i koli¢ine
energije, te velike brzine hemijskih reakcija stvaraju izvanredno
velike i teSke probleme uspeSnom dejstvu i postizanju izuzetno
visokih performansi raketnih propulzora.

M. Vujié

Prve projektile s raketnim pogonom napravili su Kinezi. Pouzdano se
zna da su 1232. god. Kinezi upotrebili protiv Mongola, koji su opsedali grad
Kaifungfu, zapaljive strelice na raketni pogon. Te su strelice, uz veliku buku,
letele dalje od obi¢nih zapaljivih strelica, izazivajuéi pozare i paniku. Mongoli
su iskoristili taj kineski izum protiv Japanaca u pomorskoj bitki u tesnacu
Tsushima i prilikom napada na grad Ikishimu 1274. god. Zahvaljujuéi osva-
jatkim pohodima Mongola rakete su postale poznate u Japanu, Koreji, Javi
i Indiji, ali su sluzile vise za vatromet nego kao oruZje.

U Evropi su prvi raketni projektili konstruisani tek pocetkom XIX veka,
nakon §to su Englezi upoznali takvo oruzje u kolonijalnom ratu u Indiji.
Naime, u dve bitke kod Seringapatama 1792. i 1799. god. indijske su trupe
zapaljivim raketnim projektilima nanele gubitke engleskoj kolonijalnoj vojsci,
a posebno konjici. To je potaklo engleskog pukovnika W. Congrevea da
konstruise raketne projektile koji su imali masu od 15 do 136 kg i domet
nesto ispod 2 km. Englezi su Congreveove raketne projektile upotrebljavali
za vreme napoleonskih ratova (napad s mora na luku Boulogne 1806. god.,
napad na K~benhavn 1807. god. i u bitki kod Leipziga 1813. god.) i u ratu
sa Sjedinjenim Ameri¢kim DrZavama 1812— 1814. god. Nakon toga je Englez
W. Hale usavrsio raketu dodavsi joj repni stabilizator, $to je povecalo domet
i preciznost gadanja. Sem Engleza, Haleove rakete uveli su u svoje naoruzanje
Austrijanci, nizozemske kolonijalne trupe, a severoamericka armija koristila
se njima u ratu s Meksikom 1846— 1848. god. Medutim, potkraj XIX veka
artiljerijska su oruzja toliko usavrsena da su dometom, tatno$¢u gadanja i
razornom mo¢i mnogo nadmasila raketne projektile i privremeno ih potisnula
iz naoruzanja.

Teoriju raketne propulzije i delovanja raketnog propulzora prvi je dao
genijalni ruski naucenjak Konstantin E. Ciolkovski (1857—1935). On je ve¢
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1883. god. dokazao da raketni motor deluje i u vakuumu, 1898. god. predloZio
je za raketno gorivo tene propergole, a pocetkom XX veka razvio je osnovne
ideje i matematitke proracune za letenje kosmickih letelica i za njihov povratak
na Zemlju. Teorije Ciolkovskoga potvrdili su pioniri raketnog motora Francuz
R. Esnault-Pelterie, Amerikanac R. H. Goddard i Nemac H. Oberth. lako
Ciolkovski nije nikad konstruisao niti jednu raketu, on je dao pored teorijskih
i prakticna reSenja za kontrolu potiska rakete, konstrukciju grejne komore,
stabiliziranje rakete pomocu giroskopa, upravljanje raketom van atmosfere itd.,
i na njegovim su idejama zasnovane konstrukcije danasnjih interplanetamih
letelica i velikih raketnih projektila.

Na razvoju raketnih motora radilo je izmedu prvog i drugoga svetskog
rata samo nekoliko stru¢njaka i malo amatera okupljenih u privatnim udru-
Zenjima, kao $to su bila: UdruZenje za vasionska putovanja (Verein fur Raum-
schiffahrt, VfR) osnovano 1927. god. u Nemackoj, Ameri¢ko interplanetarno
drustvo (American Interplanetary Society) osnovano 1930. god. u SAD i Bri-
tansko interplanetarno drustvo (British Interplanetary Society) osnovano 1933.
god. u Engleskoj. Medutim, ni pojedinci konstruktori raketa ni privatna udru-
Zenja nisu imali dovoljno novaca, a ni ostale uslove potrebne za efikasniji rad.

Uprkos ograni¢enim financijskim sredstvima R H. Goddard je u SAD ve¢
1926. god. uspeSno lansirao prvu raketu na te€no gorivo (tecni kiseonik i
benzin), a 1933. god. njegova je raketa mase ~35 kg, opremljena giroskopskim
stabilizatorom, dosegla visinu od 1463 m, uz domet od 3962 m i prose¢nu
brzinu letenja od 885 km/h. Americko interplanetarno drustvo obavilo je brojne
pokuse s raznim konstrukcijama raketnih motora, dok je Britansko interpla-
netarno druStvo dalo viSe vaznih teoretskih radova o letenju rakete. U SSSR
viSe se grupa entuzijasta bavilo konstrukcijama raketa. Jedna takva grupa,
u kojoj je bio S. P. Koroljev, docnije poznati konstruktor sovjetskih inter-
planetarnih letelica, 1933. god. lansirala je na visinu od ~4900m prvu
sovjetsku raketu na te¢no gorivo.

SI. 93. Nemacki raketni projektil V-2 (1944. god.)
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U periodu izmedu dva svetska rata najveci razvoj raketne tehnike postignut
je u Nemackoj. Dolaskom nacista na vlast 1933. god. nemacka je vojska
dala velika financijska sredstva za razvoj raketnih projektila, pa su ve¢ potkraj
1934. god. pod vodstvom W. von Brauna (1912— 1977) izvrSena uspedna ispi-
tivanja rakete A-2 s giroskopskim stabilizatorom i te¢nim kiseonikom i alko-
holom kao gorivom. Raketa A-2 dosegla je visinu od 2400m i posluzila kao
osnova za razvoj velikih nemackih raketnih projektila konstruisanih u ra-
ketnom centru, koji je 1935. god. podignut na obali BalticCkog mora u
Peenemlindeu. U tom je centru von Braunova grupa konstruisala i 3. oktobra
1942. god. uspes$no lansirala veliku raketu A-4 ukupne mase vise od 12500 kg,
koja je bila prototip prvog balistickog raketnog projektila poznatog pod
imenom V-2 (si. 93). Pored razvoja raketnih projektila, radilo se i na razvoju
avionskih raketnih motora. Nemacka firma Walter proizvela je 1939. god. prvi
uspe$an avionski raketni motor na te¢no gorivo, koji je imao potisak od
4,9 kN. Zatim je prema tom prototipu konstruisan raketni motor HWK 509
s potiskom od 0,20 do 16,67 KN, koji je ugradivan u nemacke avione pre-
sretae. S tim je raketnim motorom 1941. god. lovac M 163 bio prvi avion
koji je leteo brzinom veéom od 1000 km/h.

SI. 94. Videstepena sovjetska raketa kojom je 12. 4. 1961. izbafena u orbitu
Zemlje kapsula sa prvim astronautom, J. Gagarinom

Zbog Cisto vojnih razloga razvoj raketne tehnike bio je posle drugoga
svetskog rata vanredno brz. Glavne svetske velesile, SSSR i SAD, dale su
poseban prioritet raketnim oruzjima, a istovremeno su pocele utrku za osva-
janje vasione i kontrolu Zemljine povrsine pomocu umetnih satelita. Kao
rezultat svega toga u posleratnom su periodu konstruisani kompleksni sistemi
interkontinentalnih i takti€kih raketnih projektila, razvijene su snazne vise-
stupne rakete sposobne da dovedu razne vrste veStackih satelita u Zemljinu
orbitu i sagradeni su raketni motori za propulziju interplanetamih letelica
(si. 94). Medutim, primena raketnih motora kao glavnih propulzora aviona
praktiCki je napustena, jer su u sadasnjim uslovima za tu svrhu povoljniji
turbomlazni propulzori. Redakcija

Grejna komora

Problemi sagorevanja. Priprema smeSe u grejnoj komori obu-
hvata niz potprocesa, kojima je krajnji cilj dobijanje takva
sastava i koli¢ine smeSe da se u svakom trenutku rada pro-
pulzora obezbeduje potpuno, efikasno i stabilno sagorevanje,
pa Cak, eventualno, i zaStita zidova od vrelih gasova. lzmedu
ovih potprocesa i procesa ne postoje oStre vremenske i pro-
stome granice, ve¢ se oni manje ili viSe prepli¢u, §to jo$ vise
komplikuje problem sagorevanja, pogotovu $to se od sagore-
vanja zahteva izvanredno velika brzina.

Osnovni elementi za dopremanje, ubrizgavanje i meSanje
propergola (pogonskih materija) pre sagorevanja jeste brizgaljka,
strujnog ili centrifugalnog tipa, kojoj konstrukcija najvise zavisi
od tipa propergola. Strujni tip brizgaljke je jednostavniji, saze-
tiji, ima veCi koeficijent protoka i vecu propusnu moé¢, ali i
mali ugao konusa raspraSivanog mlaza (goriva ili oksidatora).
Sem toga, strujni tip brizgaljke zahteva sloZenu i glomaznu
glavu (nosa¢ brizgaljki) i ima manju fino¢u raspraSivanja. Cen-
trifugalni tip brizgaljke slozeniji je, ali bolje raspraSuje, ima velik
ugao konusa mlaza, bolju raspodelu po preseku komore i skra-
¢uje vreme pripreme smese. Jo$ je slozZeniji tip dvokomponentna
brizgaljka (ali samo za nehipergole, tj. nesamozapaljive po-
gonske materije), s unutradnjim ili spoljnim meSanjem oksida-
tora i goriva.
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Raspored i usmerenost otvora i mlazeva veoma uti€u na
konstrukciju glave s brizgaljkama i instalacije. Razvodnik pro-
pergola i glava s brizgaljkama osnovni su elementi, te su tako
uskladeni da se najefikasnije doprema i raspodeljuje propergol
do brizgaljki na glavi, dok glava s potrebnim brojem i raspo-
redom brizgaljki diktira usmerenost i gustinu mlazeva te¢nosti.
Postoji vise tipova glave: pljosnati, loptasti, Satorski itd. Naj-
jednostavniji i najvie primenjivan je pljosnati {plocasti) tip glave,
velikim propulzorima i mehanicki je najotpomiji. Satorski tip
primenjuje se na srednjim i malim raketnim propulzorima.

SloZenost i viSestrukost raznih potprocesa u grejnoj komori
razlog je da postoji vise osnovnih zona zbivanja u komori:
zona raspraSivanja, isparavanja, meSanja, gorenja. Zbog medu-
sobnog preklapanja pojedinih potprocesa, izmedu tih zona nema
odredenih granica, ni prostorno, ni vremenski. Fazom pripreme
smeSe diriguju brizgaljke svojim karakteristikama, brojem i
rasporedom na glavi. Fazom paljenja diriguju svojstva proper-
gola (hipergola, samoupaljivih materija) ili upaljai kao Sto su
pirotehnicke patrone, katalizatorske povrSine, visokoenergetske
sveéice (za nehipergole). Paljenje Cvrstih propergola postavlja
teZze zahteve upaljaCu nego paljenje te€nih propergola, §to je
u vezi s kontrolom skoka pritiska i povrsine gorenja te prila-
godenoS¢u izvora upaljenja svojstvima propergolskog pakla.

S obzirom na to da se gorenjem raskidaju hemijski valentni
spojevi goriva i oksidatora i da je tako oslobodena energija
tim veca Sto je slabija energija spoja (formacije) pre upaljenja,
to pri izboru kombinacije oksidator—gorivo treba da se uzmu
jedinjenja sa slabijim hemijskim spojevima da bi se ostvarile
velike energije i temperature sagorevanja. KoliCina sagoreva-
njem razvijene toplote manje zavisi od pritiska, a vise od odnosa
meSanja komponenata i moZe se odrediti na osnovi toplote
obrazovanja kona¢nih proizvoda sagorevanja i polaznih mate-
rija (propergola). Hemijske reakcije ne moraju se izvesti do
kraja te mogu teci istovremeno u oba smera (oksidacija i diso-
cijacija) tako da se u jednom smeru (oksidacija) proizvodi to-
plota, a u drugom tro$i (disocijacija). Smatra se da je hemijsko-
-toplotna reakcija u komori u stanju hemijske ravnoteze ako se
polazne materije (propergoli) pretvaraju u proizvode reakcije
(zavrSne materije) istom brzinom s kojom se zavrSne materije
(proizvodi sagorevanja) disocijacijom pretvaraju makar i deli-
micno u polazne materije. Time su odredeni sastav, tempera-
tura i pritisak sagorevanja i entalpije gasova u komori.

Nasuprot egzotermskoj reakciji oksidacije (proizvodenje to-
plote) stoji endotermski termohemijski proces disocijacije (tro-
Senje toplote). Disocijacija prakticno ograniCava ostvarljivu i
upotrebljivu temperaturu gasova, a njena ja€ina zavisi od pri-
tiska i temperature u toku reakcije. Disocijacija je moguca
samo na visokim temperaturama (iznad 2500 °C). Istovremeno
s disocijacijom moguc¢i su obrnuti procesi asocijacije i rekom-
binacije, u toku kojih se proizvodi toplota spajanjem disocira-
nih elemenata (egzotermski procesi). Ti su procesi naro€ito
moguéi pri Sirenju u mlazniku kad postoji osetan pad tempe-
rature. Kad u gasnoj masi nastane jednakost brzina suprotnih
termohemijskih procesa oksidacije i disocijacije, postignuta je
dinamicka ravnoteZa, a gasovi su u stanju hemijske ravnoteze,
posle €ega im se sastav viSe ne menja. Tada je odnos koli¢ina
disociranih i nedisociranih elemenata odreden ravnoteznom kon-
stantom.

Disocijacija neSto smanjuje potisak, jer smanjuje tempera-
turu sagorevanja, a time i brzinu mlaza, ali se posledice diso-
cijacije mogu delimi¢no ublaziti naknadnom rekombinacijom u
mlazniku, kada se vise manjih molekula proizvoda sagorevanja
sjedinjuju (asociraju) u jedan veliki molekul, istovremeno oslo-
badajué¢i izvesnu koli€inu toplote. Ako je proces zamrznut, tj.
ako se zadrzava nepromenjenost sastava proizvoda sagorevanja,
nema rekombinacije, pa su gubici od disocijacije povecani.

Sagorevanje ¢vrstih propergola, pored nekih sli€nosti sa sa-
gorevanjem te¢nih propergola, ima svoje specifi€nosti vezane za
promenu agregatnog stanja polazne materije od ¢vrstog u ga-
sovito (prema Arrheniusovu zakonu) kroz takozvanu povrSinu
gorenja. Cvrst propergol gori stepenasto kroz niz hemijskih
procesa, pocev od unutra$njosti propergolskog pakla pa ubr-
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zano kroz povrSinu gorenja dok se ne dostigne konacna termo-
dinamicka ravnoteza u gasovitom stanju na nekom odstojanju
od cvrste povrSine pakla. Za gorenje vazi Piobertov zakon,
prema kome se sve gorece povr§ine pomeraju u pravcu uprav-
nom na pocetnu povrsinu, s teznjom da paklo zadrzi svoj
prvobitni oblik sve do potpunog izgaranja. Taj zakon vrlo
dobro odgovara gorenju velikih, geometrijski sloZzenih proper-
golskih grumena u savremenim raketnim jedinkama.

Konstrukcija i performanse grejne komore. Od trenutka iz-
laska kapljice propergola iz otvora brizgaljke pa do trenutka
kad proizvodi sagorevanja izadu iz komore, u radnom fluidu
je nastao niz hemijsko-fizickih promena u toku odredenog vre-
menskog intervala poznatog kao vreme boravka th. To je vreme
izvanredno vazan Ccinilac za dimenzije komore, jer od njega
zavisi minimalna zapremina komore potrebna za potpuno i
efikasno sagorevanje. Sem vremena boravka, na veli¢inu mini-
malne zapremine komore jo§ utiCu: masa gasova u komori
Mg, maseni protok ili potroSnja propergola Mp i karakteri-
sti€na duzina komore Lk = WAL KarakteristiCna duzina ko-
more hipoteticna je veliina; to je duzina komore potpuno
cilindricnog oblika sve do grla mlaznika, dakle s pre¢nikom
ili presekom kao u grlu mlaznika Agr. Za odredeni tip pro-
pergola poZeljno je da karakteristiCna duzina komore bude Sto
manja, jer to znaci tanje zidove i manju masu komore, manje
toplotne gubitke kroz zidove, manje toplotno optereéenje, pa
time i olakSano hladenje zidova. Minimalna vrednost karakte-
risticne duzine komore zavisi neposredno od vremena boravka,
odnosno od vremena pripreme smeSe i vremena gorenja smese.

Sl. 95. Tipovi komore raketnih propulzora. a cilindri¢ni
tip, b cevasti tip, ¢ loptasti (kruskasti) tip, d prstenasti tip

Komora moze imati cilindri¢ni, loptasti, konusni ili prste-
nasti oblik (si. 95). Cilindri¢ni tip komore (si. 95a) najcesci
je jer je jednostavan, kompaktan, lakSe se izraduje i jeftiniji je,
iako je mehani¢ki manje otporan, a termicki viSe opterecen
nego loptasti tip. NaroCito je pogodan za cvrste propergole.
Loptasta (kruSkasta) komora'(si 95c) manje je toplotno optere-
¢ena, mehanicki je otpornija i pogodnija za nehipergole, ali je
teZza za izradu i pogodna samo za velike propulzore. Konusni
tip, u kojemu presek opada prema mlazniku, napusten je zbog
urodenih nedostataka. Njemu donekle sliCan cevasti tip (si. 95 b),
s konstantnim presekom sve do grla mlaznika, dovoljno je
efikasan, ima minimalnu duZinu, minimalnu masu i minimalno
toplotno opterecenje, ali i nedostatak da je gubitak potiska
priliéno velik i da je teSko smestiti glavu s brizgaljkama. Prste-
nasta komora (si. 95d) ima periferni umesto centralni poloZaj
u odnosu na osu propulzora i prstenasti presek umesto kruznog.
Taj tip komore dobro se uklapa na mlaznik Cepnog tipa, ali
ima veliko toplotno opterecenje i gubitke, teZi je i sloZeniji, a
manje mehanicki otporan. Dobre su strane prstenaste komore:
mogucénost da se reguliSe pravac vektora potiska i veca sta-
bilnost sagorevanja.

Toplotni problemi grejne komore. Vrlo visoka toplotna opte-
re¢enja (do 25* 107 kJ/(m2h)) i visoke temperature zidova (do
1400 K) rezultat su visokih temperatura sagorevanja (—4000 K),
visokih pritisaka (viSe od 10 MPa) i intenzivne predaje toplote
s gasova na zidove konvekcijom, zraCenjem i eventualnom re-
kombinacijom u mlazniku. lako je koli€ina zidovima odavane
toplote procentualno vrlo malena (svega do 5%), pa je njen
uticaj na stepen korisnosti komore takode malen, ipak je tako
izgubljena toplota, u apsolutnom smislu, vrlo teSko opterecenje
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za zidove komore i mlaznika. Zato je potrebna zastita, bilo na
tehnoloSkom ili na termodinami¢kom principu.

Da bi se zastitili na tehnoloSkom principu, zidovi komore
su od materijala (bakar, Celik itd.) koji apsorbuju velike koli€ine
toplote bez opasnosti po svoja mehanicka svojstva (princip
toplotnog kapaciteta) ili pak od materijala koji odbijaju toplotu
(princip refrakcije). Princip toplotnog kapaciteta je najstariji, ali,
zbog ograni¢enja vremena rada propulzora i povecanja njegove
mase, primenjuje se ograni¢eno i to u nekim propulzorima sa
kratkim vremenom dejstva. Princip toplotnog kapaciteta naro-
Cito je pogodan za eksperimentalna istrazivanja. Princip refrak-
cije koristi se materijalima refraktornog tipa (grafit, volfram,
keramika itd.) za zaStitne prevlake zidova, €ime se ometa i
smanjuje prodor toplote u zidove. Nedostatak je refraktomih
materijala mala otpornost na mehanicke i toplotne udare te na
dejstvo korozije i oksidacije. Princip refrakcije primenjuje se na
propulzorima sa €vrstim ili sa te€nim propergolima koji imaju
niske temperature sagorevanja. Da bi se produzilo vreme dejstva
propulzora, potrebno je taj metod toplotne zaStite kombinovati
s regenerativnim metodom hladenja. Najnovije tehnolosko re-
Senje predstavlja ablaciona zastita, koja iskoris¢éava svojstva
nekih specijalnih materijala da, zagrejani do visokih tempera-
tura, najpre akumuliraju izvesnu koli¢inu primljene toplote, po-
tom isparavaju, tope se ili sublimiSu, oduzimajuéi gasovima
velike koli€ine toplote i zatim zajedno s gasovima izlaze iz
komore. Za taj tip zaStite opSte primenjeni materijali za obla-
ganje zidova jesu fenolske smole, ojacane silikatnim, staklenim
ili ugljeni¢nim vlaknima. Ablacioni tip zaStite pogodan je kao
dopuna régénérativnom metodu hladenja kad regenerativno hla-
denje nije dovoljno za temeljnu zaStitu.

Termodinamicki princip toplotne zastite svodi se na hladenje
ugroZzenih zidova razli¢itim postupcima, od kojih je regenera-
tivno hladenje najceS¢e. Kad je hladenje regenerativno, jedna
se od te€nih komponenata propergola (oksidatora ili jo§ bolje
goriva) sprovodi sa spoljasnje strane zidova hladeéi ih, posle
Cega se tako zagrejana te€na komponenta uvodi u komoru da
uCestvuje u procesu sagorevanja. Regenerativhim postupkom
zapravo se vrata procesu u komori dobar deo toplote koji
se gubi na zidove, pa je zato taj postupak veoma ekonomican,
efikasan i produzava vreme rada propulzora. U glavne nedo-
statke régénérativnog metoda toplotne zastite spada potreba za
snaznim pumpama za potiskivanje rashladne komponente i sa-
vladivanje pojacanih otpora, postojanje toplotnih i pritisnih
naprezanja u zidovima, pogor3anje hladenja na malim rezimima
(s moguénoséu izgaranja zidova) i ogranicenost toplotne pro-
vodljivosti materijala, a time i intenziteta hladenja. Regenera-
tivni tip hladenja pogodan je za propulzore srednjeg i veceg
potiska sa duZzim vremenom dejstva, dok se za vrlo velike
potiske primenjuje u kombinaciji s drugim vidovima toplotne
zaStite, a u kombinaciji sa ablacionim metodom moZze se ko-
ristiti ¢ak i za propulzore sa malim potiskom.

Sem regenerativnog hladenja, kao tipicnog spoljnog hla-
denja, postoje i metodi unutradnjeg hladenja, kao $to su slojno
ili transpiraciono hladenje. Slojno hladenje sastoji se u ubaci-
vanju mlazeva te¢nosti, bilo kroz mlaznike na obimu glave s
brizgaljkama, bilo kroz specijalne otvore na zidovima, radi
obrazovanja zaStitnih slojeva duz zidova, $§to smanjuje toplotni
fluks od gasova na zidove. Pri ubrizgavanju mahom se upo-
trebljava gorivo, mada moZe i oksidator, ali u svakom slucaju
ubrizgavana zastitna te€nost ucestvuje u procesu gorenja u ko-
mori. Odlika tog metoda je jednostavnost rashladnog uredaja,
dok je nedostatak poveéana potroSnja propergola i izvestan gu-
bitak potiska. Metod slojnog hladenja pogodan je za male pro-
pulzore kao i za kosmicke letelice, kad se traZi visok specifi¢ni
potisak, viSestruko startovanje i prakticno neogranieni radni
vek propulzora.

Varijanta ili kombinacija regenerativnog i slojnog hladenja,
poznata kao transpiraciono ili znojno hladenje, sastoji se u spro-
vodenju rashladne komponente kroz mnogo sicusnih kanalica
u poroznim zidovima. Veé¢ pri prolasku kroz kanali¢e rashladna
tecnost oduzima zidovima znatne koliCine toplote (régénérativni
princip) da bi obrazovanjem zaStitnog sloja na unutradnjoj
strani zidova smanjivala toplotni fluks od gasova na zidove
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(slojni princip), Sto takav metod hladenja Cini izvanredno efi-
kasnim, pa i ekonomi€nim. Zato je transpiraciono hladenje
pogodno za teSko opterecene zidove nuklearnih raketnih pro-
pulzora (kao efikasnije i od slojnog i od regenerativhog nacina
hladenja) i za komore buduéih vrlo snaznih propulzora s po-
tiscima do nekoliko miliona njutna. Nedostaci transpiracionog
hladenja jesu: teSko¢e u vezi s izradom poroznih zidova, sma-
njena otpornost zidova, postoji moguénost da se zaCepe kana-
li¢i, pa je potrebno veoma fino prec€iS¢avanje rashladne te€nosti.
Transpiraciono hladenje Cesto se kombinuje s regenerativnim,
naroCito kad su u pitanju jaki propergoli.

Specijalan, ali i ograni¢eno primenjivan, jeste metod hladenja
zracenjem toplote sa spoljnih slobodnih povrsina mlaznika. Taj
se metod odlikuje jednostavnoS¢u i lakoéom konstrukcije te
neograni¢eno dugim vremenom dejstva. Kombinacija tog me-
toda sa slojnim hladenjem narocito je pogodna za propulzore
s malim potiscima i pritiscima sagorevanja.

Toplotna zaStita komora i mlaznika propulzora sa ¢vrstim
propergolima ograni¢ena je na tehnoloSki princip, bilo toplot-
nog kapaciteta, refrakcije, bilo ablacije.

Mlaznik

Za raketne propulzore, s pritiscima sagorevanja od 0,2 MPa
pa do nekoliko desetina megapaskala i sa stepenima Sirenja
daleko iznad kriti€nog, nadzvu€ne brzine mlaza lako se ostvare
pod uslovom da se primeni konvergentno-divergentni mlaznik.
Idealnim mlaznikom smatra se mlaznik kojemu je na izlaznom
otvoru postignuta puna ekspanzija pm= pa. To bi zahtevalo
stalnu i proporcionalnu promenu izlaznog otvora mlaznika,
saobrazno promenama spoljnog atmosferskog pritiska pa pri
promeni visine letenja. Tako bi na velikim visinama, zbog vrlo
malog pa i visokih stepena Sirenja (Cak i vise od 1000:1), tre-
balo primeniti vrlo velike izlazne otvore, Sto je vrlo teSko s
glediSta konstrukcije i mase, te funkcionisanja i mehanicke
otpornosti mlaznika. Zato se izlazni presek mlaznika dimenzio-
niSe za punu ekspanziju na nekoj odredenoj visini, dok je na
manjim visinama neizbeZzan rezim nadekspanzije, a na visinama
ve¢im od nominalne reZim podekspanzije, s odgovaraju¢im gu-
bicima u potisku.

U konstrukciji nadzvuénog mlaznika karakteristiCna su dva
dela: konvergentni za ubrzavanje gasova do zvucne brzine i di-
vergentni za dalje ubrzavanje gasova preko brzine zvuka, da
prelaz od jednog na drugi deo Cini grlo ili najuZi presek celog
mlaznika. Tafno profilisanje konvergentnog dela nije bitno,
glavno je posti¢i §to manju aksijalnu duZzinu, postepen prelaz
od komore na konusni konvergentni deo, zatim blag prelaz od
konvergentnog na divergentni deo u grlu. Geometrija je di-
vergentnog dela mnogo vaznija i sloZenija, jer od nje zavise
krajnja brzina mlaza i stabilnost strujanja kroz mlaznik, a ta-
kode gabarit i masa mlaznika. Profil divergentnog dela moze
biti konusan s pravolinijskim zidovima, ili zvonast s krivolinij-
skim zidovima (si. 96). Konusni tip ima konstantan ugao diver-
gencije (do 30°), jednostavnu izradu, manju duzinu od idealne,
te se najSire primenjuje na malim raketnim propulzorima.
Glavni mu je nedostatak da se slabo prilagodava promeni
rezima letenja, a posebno visine, tako da ima znatne strujne
gubitke na nenominalnim reZimima.

SI. 96. Savremeni tipovi nadzvu¢nih mlaznika raketnih propulzora.
a zvonasti tip, b konusni tip, ¢ klinasti tip, d ¢epni tip, e ekspan-
ziono-defleksioni tip
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Krivolinijski profil divergentnog dela moze se priblizno od-
rediti metodom karakteristika, na osnovi strujnih uslova duz
zidova. Taj metod je primenljiv za osnosimetricno strujanje i
za graficko proraCunavanje profila mlaznika. lako bi tako pro-
filisani mlaznik teorijski davao najveCi potisak, ipak se ne ko-
risti u punoj svojoj duZini, ve¢ kao skraceni mlaznik, jer se
zadnji deo blizu izlaza odbacuje kao slabo koristan za ubrza-
vanje gasova, a tim i za stvaranje potiska. Time se postize
uSteda u duZini i masi, pa ¢ak i u gubicima na trenje. Na-
mesto metoda karakteristika za proracun sluze mnogi manje ili
viSe tacni i sloZeni metodi, analiticki, empirijski, poluempirijski
itd. Zvonasti (krivolinijski) profil divergentnog dela, s promenlji-
vim opadajué¢im uglom divergencije od grla do izlaza, s obzi-
rom na konusni profil odlikuje se malom duZinom i masom
i boljim prilagodavanjem raznim rezimima letenja i ekspanzije.

Pored danas ve¢ Siroko primenjivanih zvonastih mlaznika
(si. 96a) konstruiSu se u poslednje vreme jo$ sloZeniji, ali i
efikasniji tipovi, kao $to su klinasti (si. 96 c), €epni (si. 96d) ili
ekspanziono-defleksioni (si. 96 e) mlaznici. Osnovno je preimuc-
stvo savremenijih tipova nadzvuénih mlaznika u smanjenoj du-
zini i masi, poboljSanom dejstvu na nenominalnim rezimima
letenja, naroCito kad je nadekspanzija gasova u mlazniku, sma-
njuju¢i mogucénost otcepljenja gasne struje i pojave Stetnih udar-
nih talasa u mlazniku. Masa mlaznika veoma utiCe na izbor
tipa mlaznika i nastoji se da bude $to manja, makar uz izvesni
gubitak u potisku, pa se uvek trazi kompromis izvodenjem
divergentnog dela s krivolinijskim profilom. Izuzetno se pribe-
gava konusnom tipu kad se radi o maloj duZini, a veoma
jednostavnoj konstrukciji i izradi, dok je za zvonasti tip obr-
nuto. Krivolinijski profili izraduju se u obliku kruznog luka,
elipsastog luka ili parabole.

Unutradnjost zidova mlaznika oblaZze se toplotnoprovodlji-
vim i otpornim te ablativnim materijalima. Toplotnootpomi
materijali jesu grafit, molibden, volfram, a tipi¢ni ablativni ma-
terijali mahom su kombinacije grafitnih, ugljeni¢nih i kvarcnih
tkiva natopljenih raznim’ fenolnim smolama.

Primena raketnih propulzora za pogon balistickih projektila
i raketnih letelica, zatim aviona, pa Cak i kosmickih letelica,
zahteva kontrolu ubrzavanja i pravca kretanja letelica kontro-
lom veli€ine, pravca i vremena dejstva potiska. S obzirom na to
propulzori su sa te€nim propergolima u preimuéstvu zbog mnogo
lakSe kontrole tih Cinilaca. Postoje dva nafina regulisanja ve-
licine potiska propulzora s te€nim propergolima: kvalitativan
i kvantitativan. Prvi se malo primenjuje, jer se ostvaruje pro-
menom odnosa meSanja oksidatora i goriva, dakle kvalitetom
smeSe, ¢ime se pogorSavaju efikasnost i stabilnost sagorevanja,
toplotno optereéenje i vreme dejstva propulzora. Mnogo se vise
primenjuje kvantitativna regulacija, promenom koli¢ina obiju
komponenata bez promene odnosa meSanja. To se postize:
a) promenom protoka komponenata u instalaciji napajanja, b)
promenom ubrizgavanih koli¢ina aktiviranjem ili iskljuc¢ivanjem
manjeg ili veéeg broja brizgaljki na glavi, c) regulisanjem pro-
toka u samim brizgaljkama. U varijanti a) protok se menja
promenom reZima rada turbopumpnog agregata ili aktiviranjem
odgovarajucih ventila. Taj, inaCe prilicno efikasan metod, jedno-
stavan u funkcionalnom pogledu, ima velik nedostatak da je
pogor3ana efikasnost dejstva brizgaljki, odnosno kvaliteta pri-
preme smedSe i njena sagorevanja. Isti nedostatak postoji i u
varijanti b), ali je pojaan jo$ i opasno$¢u izgaranja isklju¢enih
brizgaljki i neujednaceno$¢u koli¢ine iz sastava smeSe u po-
pre€nom preseku komore. Metod regulisanja protoka u brizgaljci
c) postize promenu protoka propergola automatskom promenom
veliine otvora brizgaljke, a time i otpora ubrizgavanja uz
odrZavanje konstantnog pritiska ubrizgavanja. Taj je metod ne-
sumnjivo najbolji s gledista efikasnosti pripreme smede, a time
i sagorevanja, ali mu je nedostatak u tome Sto su konstrukcija
i dejstvo brizgaljke veoma slozeni, pa se zbog toga jo$ ne
primenjuje.

Poseban naCin kvantitativne regulacije potiska primenjen je
za kombinaciju veceg broja komora—propulzora u jednom
grozdu (skupini) na vrlo velikim raketama. Regulisanje ukupnog
potiska cele rakete postize se ukljucenjem ili iskljuenjem po-
jedinih komora, pa se taj sistem zove stepenasta regulacija.
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Postupak je prilicno jednostavan, ali zahteva odredene mere za
obezbedenje stabilnosti i pravca letenja rakete, izdrZljivosti na
udarna opterecenja itd. Kombinacija kontinualne i stepenaste
regulacije primenjena je na vrlo velikim propulzorskim grupama
kosmickih letelica, ali zbog sloZenosti potrebni su posebni auto-
matski uredaji koji uskladuju dejstva raznih pogonskih grupa.

Vreme trajanja ili dejstva potisne sile kontrolira se preki-
danjem i ponovnim uspostavljanjem rada propulzora. To nije
za propulzore s te€nim propergolima velik problem, ali, kad
su propergoli ¢Evrsti, postoje teSkoce jer je otezana kontrola
procesa sagorevanja, a time i veliCine potiska, i jer prekid
rada, a pogotovo ponovo stavljanje raketnog propulzora u
pogon nije jednostavno.

Kontrola pravca vektora potiska sasvim je drugi tip kon-
trole koja nema uticaja na zbivanja u komori, a time i na
veli€inu i trajanje potiska, ve¢ samo utie na orijentaciju pravca
dejstva potisne sile radi regulisanja pravca letenja. Za tu svrhu
postoje razli€iti i relativno jednostavni uredaji, odnosno metodi:
a) obrtanje mlaznika oko svoje popre¢ne ose (obrtni mlaznik),
b) aktiviranje posebnih pomoénih malih mlaznika, c) kompre-
siono skretanje glavnog mlaza gasova dejstvom neke sile na
mlaz, d) ekspanziono skretanje glavnog mlaza izazivanjem struj-
nih poremecéaja da bi se osa mlaza skrenula iz prvobitnog
pravca. lzbor odredenog tipa kontrole pravca vektora potiska
zavisi od karakteristika propulzora i letelice. Za kratku, ali
jaku promenu pravca pogodna su krilca u gasnom mlazu (kom-
presiono skretanje), dok je za raketne sisteme s visokim tem-
peraturama gasova, a za male promene pravca vektora potiska,
najefikasnija gasna ili ekspanziona kontrola s ubacivanjem se-
kundarnog vazduha ili gasa u glavnu struju. Za prve stupnjeve
raketa s viSe stupnjeva i normalnom kontrolom potiska obrtni
su mlaznici bez premca.

Pogonske materije (propergoli)

Propergoli (propelanti) su pogonske materije Cijim se termo-
hemijskim razlaganjem ili egzotermskom reakcijom proizvodi
toplotna energija. Propergol je, zapravo, kombinacija oksida-
tora i goriva, i kad se obe komponente pojavljuju u jednom
molekulu, re¢ je o monoergolu, a kad su to dve posebne ma-
terije, radi se o biergolu. Ako je propergol takva sastava i
svojstava da se paljenje uspostavlja ve¢ dodirom obeju kompo-
nenata, naravno pod pogodnim uslovima, tada se zove hipergol
(samoupaljiva pogonska materija). Ako se obe komponente na-
laze u razlic¢itim agregatnim stanjima, tada se radi o litergolu
(hibridni propergol).

Od propergola se zahteva: visok energetski kvalitet (velika
koncentracija latentne energije u jedinici mase), visok kineti¢ki
kvalitet (velika brzina, odnosno kratko vreme oslobadanja po-
Cetne energije, i velika stabilnost) i visok eksploatacioni kvalitet
(lako¢a koriS¢éenja, napajanja, skladiStenja itd.). Buduéi da je
nemoguce potpuno ispuniti sve postavljene zahteve, potreban je
kompromis ili se zadovolje samo najvazniji zahtevi, a to su
velika energetska koncentracija (toplotna mo¢) i velika gustina
(radi smanjenja rezervoara).

Propergoli se mogu grupisati na viSe nacina: prema agre-
gatnom stanju, prema broju i spoju komponenata, prema vrsti
oksidatora, performansama itd. NajuobiCajenije razvrstavanje je
prema agregatnom stanju, jer od toga zavise ne samo perfor-
manse ve¢ i konstrukcija, viSestrukost upotrebe propulzora
(dakle i namena) itd. Postoje te€ni, €vrsti i hibridni propergoli,
s mnogo kombinacija oksidatora i goriva.

Medu te€nim propergolima izdvajaju se monoergoli, kao ho-
mogeni fluidi sposobni za odrzavanje egzotermske reakcije i za
proizvodnju gasova visokog potencijala. Oni se javljaju bilo u
obliku sloZzenih molekula u kojima je i oksidator i gorivo,
bilo u obliku sme3a vise jedinjenja goriva i oksidatora (nitro-
metan, propilnitrat, nitroglicerin, hidrazin, perhidrol ili vodonik-
-superoksid). Osnovna preimuéstva monoergola u eksploataciji
jesu: jednostavnost i sigurnost dejstva i upotrebe, upro$éeno
ubrizgavanje manjim brojem brizgaljki, stabilniji rad propul-
zora, lako posluZivanje i rukovanje. Nedostaci su: ogranicena
toplotna mo¢, nemogucénost primene monoergola kao rashlad-
nog sredstva, osetljivost na potrese i udare.
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Biergoli €ine glavnu grupu te¢nih propergola i mogu se po-
deliti prema performansama i upotrebi na kriogene (niskokipece)
i skladiSne (visokokipece). Kriogeni propergoli, na osnovi nisko-
kipec¢ih te¢nih oksidatora, odrzavaju se u te€nom stanju na
izuzetno niskim temperaturama, te se pod normalnim atmosfer-
skim uslovima ne mogu skladistiti bez specijalnih postupaka i
sredstava, jer su jedina dva oksidaciona sredstva, kiseonik i
fluor, gasovi na normalnim pritiscima i temperaturama. U skla-
diSnim biergolima su kiseonik ili fluor kombinovani s nekim
elementima u te€nom stanju, $to olakSava skladiStenje, ali im
smanjuje oksidatorsko dejstvo, a time i performanse. SkladiSni
propergoli mogu se ¢uvati u potpuno izolovanim rezervoarima
neograni¢eno dugo i uvek su spremni za brzu upotrebu.

Kriogeni oksidatori imaju kriticno temperatursko podrucje
ispod +50°C, dok skladi$ni iznad te temperature. S obzirom
na to da u danaSnjim raketnim propulzorima s te¢nim pro-
pergolima oko 85% mase kompletnog propulzora €ini masa
oksidatora, mora se pri izboru oksidatora o tome voditi strogo
racuna, jer ve¢inom konstrukcija propulzora zavisi vise od svoj-
stava oksidatora nego goriva. Odatle i podela biergola prema
oksidatoru, bilo u obliku kiseonika, azotne kiseline ili perhi-
drola, dakle niskokipecih ili visokokipecih svojstava. Kao nisko-
kipe¢i oksidator najviSe se primenjuje te€ni kiseonik, koncen-
trisana azotna kiselina i donekle perhidrol, a zadnjih se godina
ispituju tecni fluor i smeSa azotnih oksida. Broj pogodnih oksi-
datora dosta je malen s obzirom na vrlo mnogo primenljivih
goriva. Karakteristicno za primenjene oksidatore jeste sadrzaj
samo pet osnovnih elemenata: kiseonika, fluora i hlora, kao
aktivnih elemenata, i vodonika i azota kao inertnih, stabiliza-
cionih elemenata.

Od mnoStva postojec¢ih goriva najSiru su primenu nasle tri
grupe goriva: ugljovodonici (nafteni, parafini, aromati), alkoholi
(etil, metil) i amino-jedinjenja (anilini). Od klasi¢nih se goriva
najvise upotrebljavaju derivati nafte (benzin, petroleum, dizelsko
ulje itd.), i to one frakcije koje imaju najveé¢i odnos vodonika
prema ugljeniku, a time i maksimalnu energiju po jedinici
mase smeSe. Kombinacija azota i vodonika (hidrazin, amonijak)
daje vece specificne potiske nego ugljovodonici. Mnogobrojne
kombinacije raznih tipova goriva s oksidatorima daju vrlo razli-
Cite performanse, ali mahom ograni¢ene jedini¢ne impulse (u
podrucju 200 do 300 sekundi). Radi povecanja jedini¢nog im-
pulsa pribegava se upotrebi triergola, odnosno trokomponentnih
propergola, u kojima je osnovnom tipu propergola dodat neki
metal da bi se iskoristila izvesna preimuéstva metala, narocito
metala s malom atomskom masom (litijum, berilijum, bor, alu-
minijum). Triergoli daju veéu toplotu sagorevanja, pa je s
jednom takvom kombinacijom 0 2/Be/H2 postignut, pod odre-
denim uslovima, najveci jedini¢ni impuls (456 sekundi) medu
postoje¢im hemijskim gorivima.

Cvrsti propergoli, pored &vrstih pogonskih materija, obuhva-
taju i vrlo viskozne fluide, a zajednic¢ka im je stabilnost na
sobnoj temperaturi. Javljaju se u razli¢itim oblicima, veli¢inama
inacinima izrade, pod opStim nazivom grumen ili paklo. Njihova
se najvaznija svojstva grupiSu u energetska, fizicka i mehanicka.
Energetska svojstva ukljuuju toplotnu moé¢, dok se fizicka
odnose na gustinu, molekulsku masu, toplotna svojstva itd.
Mehanicka svojstva obuhvataju otpornost grumena na meha-
ni¢ke udare, potrese, postojanost prema temperaturi u Sirokom
podrucju, tj. da nisu krti na niskim, a plasticni na visokim
temperaturama. Dva osnovna tipa Cvrstih propergola jesu: ho-
mogeni (dvobazni) i heterogeni (sloZeni). Homogeni tip sastoji
se od goriva s dovoljno vezanog kiseonika za hemijsku reakciju.
Tipi¢an je predstavnik koloidni barut u raznim varijantama
(kordit, balistit). Heterogeni tip je sastavljen od organskih go-
rivnih vezaca i oksidatora, odnosno od dobro izme$anih organ-
skih goriva i kristala oksidatora, i postoji u mnogo kombina-
cija (poznatih kao kompozicije). Cvrsti propergoli imaju neka
preimuéstva nad te€nim, kao $to su: jednostavnija konstrukcija
propulzora i njegove komore, velika spremnost za brzo i pouz-
dano startovanje, sigurnost u skladiStenju, lako rukovanje i
paljenje. Nedostaci su: manji potisak, teSko¢e regulisanja po-
tiska i ponovnog startovanja, velika masa propulzora.
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Hibridni propergoli (litergoli) meSane su pogonske materije
u razligitim agregatnim stanjima. Cvrsta komponenta moZe biti
gorivo, a teCna oksidator (direktna shema), ili pak oksidator
u ¢vrstom, a gorivo u te€nom stanju (obrnuta shema). Obicno
se primenjuje obrnuta shema.

Dopremanje goriva i oksidatora u komoru u najuZoj je vezi
s njihovim agregatnim stanjem i snazno uti¢e ne samo na kon-
strukciju ve¢ i na rad propulzora. Tecni propergoli dopremaju
se pomocu odgovarajuée instalacije u kojoj je glavni potisni
uredaj na pneumatskom ili pumpnom principu. Pneumatski
princip koristi se sabijenim inertnim gasom iz posebnog rezer-
voara za potiskivanje te¢nih oksidatora i goriva iz njihovih
rezervoara u komoru. Preimuéstva su mu jednostavnost i pouz-
danost, a nedostatak znatna masa propulzora zbog posebnog
i glomaznog rezervoara za inertni gas. Taj se tip primenjuje
na propulzorima s malim dopuStenim pritiscima sagorevanja u
komori i sa malim potiscima, gde su jednostavnost i pouzdanost
vazniji od tezine. Primenjuje se na srednjim raketnim podiza-
¢ima (busterima), u pomoénim raketnim propulzorima i na pra-
vim kosmickim propulzorima.

Turbopumpni uredaj za napajanje komora (si. 97) sastoji se
od izvora pogonske energije, tj. turbine, i odgovaraju¢ih po-
troSaca te energije, tj. pumpi za gorivo i za oksidator. Even-
tualno postoji i pomoéna komora ako je turbina gasnog tipa,
s koris¢enjem proizvoda sagorevanja i pomo¢ne komore. Radni
fluid za turbinu moZze biti, umesto gasova, vodena pregrejana
para iz posebnog generatora, te je i turbina parnog tipa Turbo-
pumpni uredaj sloZeniji je od pneumatskog, ali je bolji za vece
brzine letenja i duze trajanje leta. Sem toga, ima manju teZinu
i bolje je prilagoden visokim pritiscima sagorevanja u komori.
NaroCito je pogodan za monoergole jer ima najjednostavniju
instalaciju, najmanji broj sastavnih elemenata, nije potrebna
kontrola sastava smeSe i olakSava regulisanje potiska.

SI. 97. Shema instalacije turbopumpnog sistema za napajanje komora. 1 oksi-
dator, 2 gorivo, 3 pumpa, 4 turbina, 5 pomo¢na komora

SI. 98. Oblici propergolskog grumena (pakla)
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Cvrsti propergoli nemaju nikakvu instalaciju napajanja i
mogu se smestiti u komori pri njenoj izradi. U izradi proper-
golskog pakla (presovanjem ili livenjem) i pri njegovu smeStaju
u komoru najvazniji je Cinilac geometrija pakla (grumena), jer
ona mnogo utiCe na efikasnost, stabilnost i trajanje procesa
gorenja (si. 98). Naime, promenom geometrije povrSine gorenja
menjaju se vreme gorenja i pritisak, a time i stepen Sirenja
u mlazniku, brzina mlaza i najzad potisak. Tako prema pro-
gresivnom zakonu pritisak gorenja i potisak rastu tokom vre-
mena, a to se postize sa spoljnim segmentnim oblikom gru-
mena, dok se prema neutralnom zakonu pritisak i potisak ne
menjaju s vremenom, §to je ostvarljivo sa cigamim tipom gru-
mena. Regresivni zakon gorenja s opadanjem pritiska i potiska
tokom vremena postoji kod zvezdastog oblika grumena s unu-
tradnjim i spoljnim gorenjem. Prema poloZaju povrine gorenja
ili prema smeru i pravcu pomeranja fronta plamena oblik
propergolskog grumena moZe biti cigarni (si. 98a) ili cevni
(si. 98b i c).

Vrlo mnogo profila popre€nog preseka propergolskog gru-
mena omogucéava kontrolu brzine i vremena gorenja, a preko
njih i pritisaka u komori, odnosno potiska propulzivhog mlaza.
Nedostatak svih tipova propergolskog grumena jest $to onemo-
gucCavaju regulaciju potiska, a pri eventualnom prekidu sago-
revanja nije moguce ponovo uspostaviti paljenje.

Performanse raketnog propulzora
Potisak raketnog propulzora jeste rezultanta svih spoljnih
i unutradnjih sila na spoljnim i unutradnjim povrSinama le-
telice:

F=i PdAXx+ i PdAXx=

gde je vm ~ D§mprose(“:n'%{l vrednost aksijalne komponente brzine
mlaza na izlazu (indeks m), dok je M maseni protok gasova,
odnosno masena potroSnja propergola pri sagorevanju u ko-
mori. Vidi se da je potisak saCinjen od kinetiCke komponente
M vxm, ostvarene porastom koli¢ine kretanja gasova pri Sirenju
kroz mlaznik, i pritisne komponente Am(pm — pa), nastale usled
razlike pritisaka gasova i okolnog atmosferskog vazduha ili
sredine. lzraz (102) vazi za bilo koji rezim rada i rezim letenja.
S promenom rezima sagorevanja u komori menjate se obe
komponente potiska zbog istovremene promene brzine mlaza i
pritiska na izlazu, dok s promenom reZima letenja nastaje
promena samo pritisne komponente, $to zavisi od visine letenja,
odnosno od visine odgovarajuéeg rezima Sirenja kroz mlaznik
(podekspanzije, pune ekspanzije ili nadekspanzije). 1z ne§to pre-
inatenog izraza:

(103)

Fz= FO+ AP2).

vidi se da potisak na bilo kojoj visini Fz mora biti ve¢i od
potiska na povrsini Zemlje FO za iznos pritisne komponente
Am(p0— pj, zbog opadanja atmosferskog pritiska od pO na
povrSini Zemlje do pz na visini Z. Taj je porast potiska pri
porastu visine vazno preimuéstvo raketnog propulzora nad aspi-
racionim. Sem toga, potisak ne zavisi ni od brzine letenja,
§to se vidi iz izraza (102), u kojemu ne postoji brzina letenja
v0. Najzad treba imati u vidu i tree, mozda najvaznije pre-
imuéstvo raketnog propulzora, a to je da ne zavisi od sredine
u kojoj radi, Sto zna€i da moZe raditi ¢ak i u kosmickim
prostranstvima bez atmosfere.

Performanse raketnog propulzora mogu se jo§ pogodnije pri-
kazati specificnim potiskom:

Fsp = = Vem> (104)
gde je efektivna brzina mlaza: %
Ajn(P'\r;-Po) (105)

Efektivna brzina mlaza je hipoteti¢na veli¢ina samo za pod-
ekspanziju ili nadekspanziju pm$ pa, a jednaka je stvarnoj
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brzini mlaza samo pri punoj ekspanziji pm= pa. Efektivna
brzina mlaza jedan je od najvaznijih parametara performansi
raketnih propulzora i zavisi iskljuivo od uslova sagorevanja
u komori i Sirenja u mlazniku, a nezavisna je od spoljnih
atmosferskih uslova. Pri punoj ekspanziji s konstantnim stepe-
nom Sirenja efektivna je brzina mlaza proporcionalna tempe-
raturi sagorevanja i molekulskoj masi proizvoda sagorevanja u
komori. U direktnoj vezi s efektivnom brzinom mlaza stoji
jedini¢ni impuls:

i=-L =1 (106)
1 G G

gde je G tezina propergola utroSenog u vremenu rada pro-
pulzora t. Jedini¢ni impuls ima dimenziju vremena s.

Brzina mlaza na izlazu mlaznika rezultat je sagorevanja u
komori i Sirenja (ubrzavanja) u mlazniku. U idealiziranom pro-
cesu, tj. za izobarsko sagorevanje i izentropsko Sirenje ostvar-
ljiva maksimalna (izentropska) brzina mlaza jeste:

k-1
2k Pm\ k

ir=nr Pk (107)

gde je pjpm = nm stepen Sirenja u mlazniku od pritiska sago-
revanja u komori pk do pritiska gasova na izlazu mlaznika pm.
Iz izraza (107) vidi se da brzina mlaza prvenstveno zavisi od
temperature u komori, molekulske mase proizvoda sagorevanja
Ji i od stepena Sirenja u mlazniku. Visoke temperature u
komori ostvarljive su sa stehiometrijskim smeSama odredenih
propergola, ali obi€no s visokom molekulskom masom produ-
kata sagorevanja, Cime je umanjena korist od visoke temperature
Tk. Naprotiv, mala je molekulska masa ostvarljiva s bogatom
smeSom, a to znaci niZe temperature, pa se ide na kompromis
da bi se postigao maksimalan odnos TJJC, a time i najveéa
efektivna brzina mlaza, odnosno potisak. Uvek je bolje pribe-
gavati manjim vrednostima molekulske mase pri konstantnoj
temperaturi nego teZiti visokim temperaturama, jer one mogu
dovesti do nepoZeljne disocijacije i sa tim u vezi do skopcanih
gubitaka i do izgaranja zidova zbog toplotnog preopterecenja.

Zbog gubitaka na trenje i odavanja toplote u mlazniku
stvarna je brzina mlaza manja od izentropske:

»mM=

gde je (pm = vjvmiz koeficijent brzina u mlazniku (vrednosti
0,93+ *0,99). Izmedu koeficijenta brzina i stepena korisnosti
mlaznika postoji veza <p*= gMUz. Buduci da gubici postoje
i u komori, to se unutradnji ili termokineticki stepen korisnosti
raketnog propulzora izrazava sa: rx= rjKrjm (u praksi je do-
stigao vrednosti 0,40- -0,70). Buduéi da pri pretvaranju ostva-
renog porasta kinetiCke energije u propulzivnu energiju postoje
gubici u mlazu \{vm — v0)2, to je spoljni ili propulzivni stepen
korisnosti merilo tih gubitaka:

2v
(109)
gde je v = vOQvm odnos brzina letenja i mlaza.
Tada je ukupni stepen korisnosti:
Fvn
(110)
M,,H,+ M+ y

gde su M i M protoci gasova, odnosno goriva, h je entalpija
propergola pred pocetak sagorevanja, a H {toplotna mo¢ goriva.
Obicno se entalpija smeSe zanemaruje, pa se konacno dobija za
ukupni stepen korisnosti:

= (111)
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Diferenciranje izraza (111) pokazuje da ukupni stepen ko-
risnosti raketnog propulzora dostize svoj maksimum kad je
Sto znaci da je pu= Jrjx= 1 kad se izjednace
istovremeno nema unutrasnjih

VvoRt =
brzine mlaza i letenja i kad
gubitaka, tj. rix= 1

Buduc¢i da se pri ispitivanju raketnih propulzora na prob-
nom stolu mogu lako meriti potisak F, pritisak u komori pk i
protok (tezinski G ili maseni M), to se, za poznati presek
grla mlaznika Agr, performanse mogu lako izraZzavati i preko
koeficijenta protoka, koeficijenta potiska i karakteristi¢ne brzine.
Koeficijent tezinskog protoka jeste:

Cn (112)

Pk-"gr

Za odredene se kombinacije propergola eksperimentima nalazi
zavisnost CG od pritiska sagorevanja u komori i izraZzava ni-
zom krivih CG= f(pk) za svaku propergolsku kombinaciju,
pa te krive dalje sluZe za odredivanje specificne potroSnje svakog
propergola. Ako se koristi maseni protok, tada je:

c -JL

M M g

gde je c+ tzv. karakteristiCha brzina u komori. Karakteristi¢na

brzina zavisi samo od temperature sagorevanja i molekulske

mase gasova te definiSe raspoloZivu energiju na kraju sago-

revanja; ona predstavlja termodinamic¢ku karakteristiku odre-

denog propergola i nema veze s procesom Sirenja u mlazniku.
Koeficijent potiska jeste:

(113)

(114)

Koeficijent potiska ne zavisi od radnih i konstrukcijskih
karakteristika komore, ve¢ samo od konstrukcije mlaznika te
predstavlja karakteristiku mlaznika.

Radna sposobnost raketnih propulzora izraZzava se pomocu
sile potiska, a ekonomi¢nost specificnom potroSnjom, odnosno
njenom reciproénom vrednosti — specifiénim potiskom. Tako
se karakteristike raketnog propulzora prikazuju u obliku krivih
zavisnosti potiska i specificnog potiska od reZima letenja rakete
i reZima rada propulzora (ako se zanemari uticaj promena
odnosa meSanja komponenata). Tako je uticaj rezima letenja
izrazen preko pnz%ée?ne visine, Sto daje visinsku karakteristiku
kao zakon prome potiska i specifitcnog potiska u funkciji
visine, pri konstantnom masenom protoku i pritisku u komori.
Oba parametra rastu pri poveéanju visine zahvaljujuci porastu
stepena Sirenja kroz mlaznik.

Prigusna ili protocna karakteristika daje zavisnost potiska i
specifitnog potiska od potroSnje propergola ili protoka gasova,
na ustaljenoj visini i pri konstantnom pritisku sagorevanja u
komori. Proto¢na karakteristika pokazuje da s poveéanjem ma-
senog protoka potisak raste uglavnom linearno, dok specificni
potisak raste prema krivolinijskom zakonu.

Treca moguca karakteristika, brzinska karakteristika, za ra-
ketne propulzore nema nikakva smisla, jer brzina ne uti¢e na
potisak i specifini potisak, pa ti parametri ostaju konstantni
na svim brzinama letenja.

Primena raketnih propulzora

Primena raketnih propulzora zavisi od tipa propulzora i
propergola. Postoje, uglavnom, odredene oblasti primene pro-
pulzora s te¢nim, ¢vrstim ili hibridnim propergolima. Propulzori
s te¢nim propergolima primenjuju se na raketama s visokim
potiscima, s visokim jedini€énim impulsima i moguénoSéu nji-
hova regulisanja, zatim kad se operiSe s niZim pritiscima sago-
revanja u komori za koje je ¢vrst propergol nepodoban. Ra-
ketni su propulzori s ¢vrstim propergolima ograniceno pri-
menjeni, iako imaju prilicna preimuéstva jer su konstrukcijski
i funkcionalno jednostavniji, pouzdaniji, lak3i za startovanje,
jeftiniji za proizvodnju i projektovanje. Neki od njihovih ranijih
nedostataka, kao $to su manji jedini¢ni impuls, veca specifi¢na
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tezina, nemoguénost regulisanja veli¢ine i pravca potiska tokom
letenja, docnije su smanjeni, ¢ime su poboljSane performanse
i produZzeno vreme dejstva, tako da pocinju konkurisati uspeSno
propulzorima s te¢nim propergolima u domenu raketa-podizaca
(bustera). Ta su poboljSanja i neka preimuéstva doSla do izra-
Zaja narocito za promene orbite i pravca letelice u kosmosu.
Zbog jednostavnosti i ekonomic€nosti raketni propulzori s €vrstim
propergolima nezamenljivi su za meteoroloSke rakete, a posebno
su pogodni kao specijalni raketni podizaci (npr. s Meseca) ili
kao pomocéni propulzori za poletanje teSkih aviona ili raketa.

U poslednje se vreme upotrebljavaju za pomoéne svrhe u
kosmickoj propulziji raketni propulzori s hibridnim propergo-
lima (litergolima), jer su u pogledu jedini¢nih impulsa bolji od
propulzora sa ¢vrstim propergolima, a konstrukcijski i funk-
cijski su jednostavniji i pouzdaniji nego propulzori s te¢nim
propergolima.

HIBRIDNI PROPULZORI

Sve slozZeniji zadaci nadzvucnih letelica i sve teZi uslovi
letenja, poCev od startovanja do dostizanja velikih visina i nad-
zvu€nih brzina, postavljaju skoro nereSive probleme pogonskoj
grupi. Podobnost nekog propulzora za odredenu misiju odre-
duje se prema njegovu specificnom potisku i specificnoj tezini,
pri ¢emu su najvaznija dva rezima letenja: rezim startovanja
s ubrzavanjem pri penjanju i rezim maksimalne horizontalne
brzine. Turbomlazni propulzori nisu dorasli za pogon u gornjem
delu brzinskog podrucja (3-+-7 Ma), a nabojno-mlazni propulzori
u podru¢ju malih nadzvuénih i podzvuénih brzina (ispod
1 Ma). Raketni tipovi propulzora imaju prilicnih nedostataka
u Sirokoj oblasti brzina. Samim tim su manje-viSe ocrtane
oblasti efikasne primene svakog od tih tipova propulzora. Tur-
bomlazni propulzor nadmocan je u podrucju podzvuénih, zvug-
nih i umereno nadzvuénih brzina. Dvostrujna varijanta na-
rocCito je pogodna za dozvucne brzine zbog svoje ekonomicnosti,
a varijanta s dogrevnom komorom za nadzvucne brzine. Va-
rijanta s dogrevnom komorom predstavlja ve¢ prvi korak ka
hibridnom propulzoru, tj. kombinaciji dvaju razli¢itih tipova
propulzora.

Kombinacija dvostrujnog turbomlaznog propulzora s na-
bojno-mlaznim propulzorom (si. 99 a) mogla bi se uspeSno pri-
meniti i na ultrazvuénim brzinama letenja ~7 Ma, a na jo$
veéim brzinama od 7- TO Ma specijalna varijanta nabojno-
-mlaznog propulzora s nadzvuénim sagorevanjem, ili hibridna
kombinacija turbomlaznog s raketnim propulzorom (si. 99 b),
ili kombinacija nabojno-mlaznog s raketnim propulzorom
(si. 99¢).

SI. 99. Sheme hibridnih propulzora. a kombinacija turbomlaznog i nabojno-

-mlaznog propulzora, b kombinacija turbomlaznog i raketnog propulzora, ¢

kombinacija raketnog i nabojno-mlaznog propulzora; 1 uvodnik, 2 kompresor,
3 turbina, 4 dogrevna komora, 5 raketni motor, 6 komora

Hibridni propulzori mogu posluziti kao vrlo efikasni podi-
zaCi ultrabrzih aviona ili za vrlo velike horizontalne brzine
letenja. Kao podiza€i mogli bi se upotrebiti za ubrzavanje
letelice i penjanje do Zeljene visine, a kao propulzori bili bi
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pogodni za poletanje, krstarenje i sletanje normalnih aviona.
Najmanju bi specificnu potroSnju na svim brzinama imala tur-
bomlazna—nabojno-mlazna kombinacija, a najmanju specifi€nu
tezinu nabojno-mlazna—raketna kombinacija.

NUKLEARNI PROPULZORI

Dva osnovna nedostatka hemijskih raketnih propulzora jesu
ograniceni jedini€ni impuls (do 400 sekundi) i veoma ograni-
¢en izbor pogodnih propergola, §to se ima pripisati krupnim
nedostacima hemijskih izvora energije. Mala koncentracija ener-
gije u hemijskim gorivima posledica je zavisnosti termohemijskih
procesa od strukture goriva, jer je aktivnost atoma odredena
njihovom elektronskom strukturom, a koli¢ina energije oslobo-
dene sagorevanjem zavisi od promene energije elektrona. Bu-
duci da energija formacije (spoja) jednog elektrona iznosi svega
nekoliko elektronvolta po jednom reagujuéem paru atoma, to
i energija termohemijske reakcije ne iznosi viSe od nekoliko
elektronvolta. Nasuprot tome, u nuklearnoj se reakciji oslobada
mnogo veca energija, jer energija spoja jednog nukleona dostize
nekoliko miliona elektronvolta. Dalje preimucstvo nuklearnih
izvora energije leZi u mnogo Sirem izboru propulzivnog fluida,
jer se od njega ne zahteva da istovremeno bude i radna ma-
terija (gorivo) i propulzivna materija (gasovi). Nuklearni procesi
s lakoéom razvijaju ogromne temperature, vrlo opasne za me-
hani¢ku sigurnost elemenata reaktora i komore. To neizbeZzno
zahteva vrlo intenzivno hladenje i sniZzenje temperature fluida
na priblizno 3000 K, §to je prilicno manja temperatura nego
u proizvodima sagorevanja hemijskih goriva u raketnim propul-
zorima. Medutim, zahvaljujué¢i maloj molekulskoj masi vodonika
kao propulzivnog fluida, postizu se ipak veci jedini¢ni impulsi
(izmedu 800 i 1600 sekundi). Jo§ jedna vrlo vazna karakteri-
stika nuklearnih izvora energija za propulziju jeste sasvim mala
masa potrebnog nuklearnog goriva.

Zasad imaju dobre izglede za nuklearne propulzore samo tri
energetska nuklearna procesa: fuzija, fisija i energija izotopa.
U procesu fisije (cepanja) proizvodi se, sem ostalog, velika
toplota koja se u izmenjivacu ili reaktoru prenosi na propul-
zivni fluid, da bi se Sirenjem propulzivnog fluida u mlazniku
postigla velika brzina mlaza, odnosno veliki potisak. Time je
nuklearni propulzor vrlo sliCan hemijskom raketnom propul-
zoru, s tim Sto je komora zamenjena reaktorom kao izvorom
toplote. Najvece prepreke Siroj primeni nuklearnog tipa pro-
pulzora jesu zagadenje propulzivne materije i okoline produk-
tima fisije, Sto zahteva izvanrednu predostroznost i zaStitne mere,
pa veoma komplikuje konstrukciju i povecava masu celog si-
stema. Nuklearni proces fuzije (spajanja) ima preimuéstvo nad
procesom fisije, jer nema opasnih fragmenata cepanja, a postoji
i moguénost da se toplota neposredno prenosi na propulzivni
fluid, ¢ime se postizu osetno bolje performanse. Pri sadadnjem
stepenu razvoja takvi bi propulzori bili jo§ veoma teski i glo-
mazni. Konstrukcija propulzora moze se prilicno pojednostavniti
ako se iskoriS¢uje energija radioaktivnih izotopa, i to za za-
grevanje radno-propulzivnog fluida, ali bi ostvarljivi potisci bili
vrlo maleni iako bi jedini¢ni impuls dostizao i do 700 sekundi.
| za takav tip propulzora problem je bioloSke zaStite glavna
prepreka njegovoj primeni.

Za iskoris¢enje toplote proizvedene u nuklearnom reaktoru
dolaze u obzir turbomlazni, nabojno-mlazni i raketni propul-
zor, a primenjeni tip reaktora predodreduje i odgovarajuci tip
propulzora, pri €emu je vazan i naCin odvodenja toplote iz
reaktora. Za odvodenje toplote postoje dve varijante: nepo-
sredno i posredno zagrevanje propulzivnog fluida. U prvoj va-
rijanti (otvoreni ciklus) propulzivni fluid struji direktno kroz
reaktorske kanale (si. 100), hladeé¢i reaktor, a pri tom se i
sam zagreva, tako da reaktor zamenjuje grejnu komoru. Ta
varijanta je konstrukcijski najjednostavnija i najlaksa, ali i naj-
opasnija zbog zagadenja propulzivnog fluida, a time i okoline.
Druga varijanta (zatvoreni ciklus), sa posrednim zagrevanjem,
primenjuje poseban fluid u reaktoru da bi se preko njega
predavala toplota iz reaktora propulzivnom fluidu u izmenji-
vaCu toplote, tj. prvi radni fluid je samo posrednik izmedu
reaktora i izmenjivata. Time je smanjeno zagadenje okoline,
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SI. 100. Shema nuklearnog raketnog propulzora s otvore-
nim ciklusom. 1 te¢ni vodonik, 2 ventil, 3 pumpe, 4 turbine,
5 izduvni mlaznik turbine

ali su povecani slozenost i masa sistema. lzuzetno dobre izglede
za koriSéenje nuklearne toplote imaju raketni propulzori, a
donekle i nabojno-mlazni propulzor, dok su moguénosti i izgledi
za turbomlazni tip mnogo manje, pogotovu za pogon aviona,
jer bi takav pogon bio racionalan samo za avione izvanredno
velike brzine i visine letenja i velike korisne nosivosti. Za
radijuse dejstva do 9000 km veliki bi avion na nuklearni pogon
morao i mogao nositi mnogo veci korisni teret pri istoj startnoj
masi nego klasi¢ni avion, a pogotovu bi bio nezamenljiv za
radijuse dejstva 18000 km. Veliko operaciono preimuéstvo nu-
klearnog propulzora jeste vrlo dugo, ali ne i neograniceno
dejstvo.

kosmiCki propulzori

Principi dejstva kosmickih propulzora. Za propulziju kosmic-
kih letelica kroz bezvazdu$ni prostor i van gravitacionih polja
planeta treba kosmicki propulzor da savlada samo sile inercije
letelice. Samostalni propulzor moZe proizvesti potisak samo na
osnovi promene koli¢ine kretanja izbacivane mase M u jedinici
vremena brzinom vm. Prema drugom Newtonovu zakonu po-
tisna je sila:

d(Mul dMm >M dv_
dt ndi  + dt

PoSto se materija, mahom, izbacuje konstantnom brzinom
(vm ~ const.),to je Mdvjdt = 0, a kako je dM/dt = M, to je:

(116)

(115)

F=Mvm.

Izraz (116) vazi za hemijske i za kosmicke raketne propul-
zore. Kineticka energija izbacivane mase u jedinici vremena
predstavlja snagu mlaza:

Mv2 F2 F_F

p _ — Sp__ 117
2 2M (7

pri €emu je specificni potisak Fsp= F/M. Snaga P koju treba
da proizvodi celokupni propulzivni sistem mora biti veéa od
snage mlaza: P > Pm, jer postoje gubici snage P pri prenosu
i pretvaranju u snagu mlaza. Ti su gubici obuhvaéeni ukupnim
stepenom korisnosti celog propulzivnog sistema = PJP.

Za sve propulzivne sisteme, izuzev atmosferskih, zajednic¢ko
je da se za proizvodenje potiska mora da troSe masa i energija
i da je za razmenu mase izmedu propulzivnog sistema (letelice)
i okolne sredine odredenom brzinom vm potrebna energija ili
snaga mlaza Pm. Cak i za fotonski propulzivni sistem vaZi taj
princip iako se potisak ostvaruje izbacivanjem nematerijalnih
fotona (kvanta energije), a ne mase. | tu vazi princip promene
koli¢ine kretanja, izraZzene u obliku

fh
c c

(118)

gde je E energija fotona, f uCestanost elektromagnetnih zra-
¢enja, h Planckova konstanta, a c brzina svetlosti. Potisak je
srazmeran promeni koliine kretanja u jedinici vremena i u
fotonskom pogonu iznosi:

d(a
F=-_2Z =5s. (119)
dr c

Tako i tu postoji razmena mase s okolinom, jer su fotoni
dobijeni iz materije-mase njenim pretvaranjem u elektromagnet-
na zracenja, odnosno fotone.
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Kompletan hemijski propulzivni sistem karakteristican je po
tome da je izvor energije (gorivo) ujedno i nosilac mase koja
se razmenjuje s okolinom. Najveci je nedostatak hemijskih
pogonskih materija slaba koncentracija energije u jedinici mase
i loSe pretvaranje osnovne energije u kineticku energiju mlaza.
U nehemijskim propulzivnim sistemima razdvojeni su izvor
energije i izvor mase (radno-propulzivna materija), Sto poveéava
elasticnost pri projektovanju sistema, ali postavlja i mnoge
nove probleme. U nehemijskim sistemima postoji moguénost
mnogo Sireg izbora izvora osnovne energije, s velikim koncen-
tracijama energije, a time i s velikom brzinom mlaza. Medu-
tim, zbog ogromne mase izvora energije, bice odnos razvijene
snage ili potiska po jedinici mase celog sistema vrlo nizak,
§to ograniCava primenu takvih sistema na letove s vrlo dugim
trajanjem, ali s malim potiskom.

Opsti je tok energije u svim kosmickim propulzivnim siste-
mima isti, polaze¢i od izvora snage / u obliku osnovne ili
pocetne snage P, koja se u pretvaraCu Pr transformiSe, uz iz-
vesne gubitke, dakle s nekim stepenom korisnosti rjpr, u snagu
rJpTP stavljenu na raspolaganje ubrzacu U ; neiskoriS¢eni se deo
osnovne snage (1 —rJpNP predaje rasipaCu R da bi ga izbacio
u prostor. Ubrza¢ pretvara primljenu snagu, uz gubitke sa
stepenom korisnosti rju, u korisnu snagu mlaza Pm= rjprrjuP,
dok se neiskoris¢eni deo snage (1 —t]urjpTP predaje takode
rasipaCu za izbacivanje u kosmicki prostor. Tako se dolazi do
ukupnog stepena korisnosti celokupnog propulzivnog sistema:

(120)

Postojanje velikog broja mogucih izvora osnovne energije,
pretvara€a i ubrzaca omogucuje velik broj kombinacija propul-
zivnih sistema i podrucja njihove primene. Svi danas poznati
izvori osnovne energije mogu se podeliti na prenosne Ip i atmo-
sferske 7a, dok se pretvaraCi osnovne energije dele na toplotno-
-mehanicke Prtmi elektricne Pre (si. 101). Tipovi ubrzaca zavise
prvenstveno od prirode propulzivne materije i njene energije.
Dva su osnovna tipa: toplotno-mehani¢ki ubrzac¢i Utm, npr.
elisa i mlaznik, i elektriéni ubrza€i Ue. Najzad, rasipai R
mogu biti u obliku radijatora (za toplotnu otpadnu energiju)
ili odaSiljaca Cestica (za elektri¢ni sistem).

R
1o 6
Utm ue

Sl. 101. Kombinacije izvora i pretvarata
osnovne energije sa ubrzafima u kozmic-
kim propulzivnim sistemima

Tipi€ni predstavnici prenosnih izvora energije jesu hemijska
goriva od kojih veéina oslobada latentnu energiju kroz sago-
revanje. Poseban tip su prenosnog izvora snage radioizotopi,
a njihovim se raspadanjem oslobadaju i emituju gama-zraci i
vrlo brze subatomske Cestice, kao nosioci velikih koli€ina ener-
gije raspoloZive za propulziju. Nuklearni reaktori su takode
prenosni izvori energije.

Atmosferski izvori energije rasuti su po atmosferi u obliku
fluksova materijalnih Cestica, fotona, kosmickih zracenja, Sunce-
vih protona, meteorida i slobodnih radikala na vrlo velikim
visinama.

Pretvaraci osnovne energije u pogodan oblik energije za ko-
riS¢enje u propulziji jesu mnogobrojni, bilo da su na termo-
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mehani¢kom, bilo na elektrichom principu. Tipi¢an su primer
termickih pretvaraca toplotni motori u kojima se latentna he-
mijska energija pretvara termohemijskim procesom sagorevanja
u toplotnu, odnosno potencijalnu energiju, a zatim u KkinetiCku
energiju propulzivnog mlaza. Klasi¢ni termomehanicki pretva-
raci hemijske energije goriva, najpre u mehani¢ku (toplotni mo-
tori), a zatim u elektricnu energiju (elektrogeneratori), pred-
stavljaju vrlo sloZzen sistem; masa sistema vrlo brzo raste s
porastom potrebne energije, zbog ¢ega su nepodobni za kosmi-
¢ku propulziju. Postoje i neposredni pretvaraci toplotne energije
u elektricnu (termojonski pretvaraci, termospregovi, suncane
baterije, gorivne ¢elije). Takvi pretvaraci su jednostavni i pouz-
dani, ali imaju nizak stepen korisnosti, pa su zasad ograniceni
na oblast malih snaga. Direktno pretvaranje osnovne energije
(toplotne, Sunceve, mehaniCke, nuklearne) u elektricnu vrlo je
interesantno za kosmicku propulziju, najpre zbog mogucnosti
da se radikalno smanji masa sistema, a zatim i zbog pouzda-
nijeg i jednostavnijeg pogona.

Tipovi kosmickih propulzora

Prema ostvarljivim kombinacijama pocetne (osnovne) i za-
vrne (propulzivne) energije postoji viSe grupa kosmickih pro-
pulzivnih sistema: termicki, elektrotermicki, termoelektricni
(elektri¢ni) i fotonski.

Termicki propulzivni sistemi. Polazna energija termickih pro-
pulzivnih sistema jeste toplotna energija, koja se, poznatim
termodinamickim procesom Sirenja, pretvara u kineti€ku ener-
giju mlaza, bez obzira na koji se nacin proizvodi pocetna
toplotna energija. Takvi propulzori bi najpre odgovarali hemij-
skim raketnim propulzorima, jer se koriste procesom zagrevanja
propulzivnog fluida (ali bez sagorevanja) i toplotnim procesom
Sirenja kroz mlaznik za ubrzavanje propulzivnog fluida. Tipicni
su predstavnici termickih propulzivnih sistema tri varijante nu-
klearnih raketnih propulzora na principu fisije: transmisiona,
konzumaciona i eksploziona varijanta. U transmisionoj varijanti
toplota razvijena fisijom u reaktoru predaje se propulzivhom
fluidu male molekulske mase (vodoniku ili helijumu). Fluid
zagrejan do 3000K ubrzava se Sirenjem kroz mlaznik i tako
stvara potisnu silu. Ostvarljiv je jedini¢ni impuls do 1000 se-
kundi. U konzumacionoj varijanti odigrava se nuklearna fisija
u radnoj materiji tako da se najvreliji delovi sistema troSe i
izbacuju skupa s propulzivnim fluidom (si. 102). Radna materija
moze biti €vrsta ili te€ha. U tom su sistemu ostvarljive tem-
perature iznad 3000K, ali je zagadenje okoline jaCe. Eksplo-
ziona varijanta bi koristila akciono dejstvo sukcesivnih i kon-
trolisanih eksplozija veéeg broja atomskih bombi na odrede-
nom odstojanju iza kosmickog broda. Dejstvo eksplozija bi se
ispoljilo preko elektromagnetnih talasa i za njima talasa sub-
atomskih Cestica eksplozije. Takav propulzivni sistem davao bi
jedini¢ne impulse do 3000 sekundi, a imao bi specificnu tezinu
GJF oko 10.

/Z S|\
w N\ L=/"
SI. 102. Transmisioni nuklearni propulzor

Elektrotermicki propulzori. Elektrotermicki propulzivni si-
stemi koriste se elektricnom energijom za zagrevanje propul-
zivnog fluida pre njegovog Sirenja i ubrzavanja kroz mlaznik

Sl. 103. Elektrotermicki kosmicki propulzivni sistem
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(sl. 103). Propulzivni fluid se zagreva bilo dejstvom snaZnog
elektricnog luka, bilo na otpornom principu pomocu elektri€nog
grejaca.

Termoelektri¢ni propulzori. Zajedni¢ka karakteristika termic-
kih i elektrotermickih propulzora je ubrzavanje propulzivne
materije-fluida na termodinamic¢kom principu Sirenja kroz nor-
malni mlaznik kao u hemijskim raketnim propulzorima. Me-
dutim, zbog urodenih nedostataka svih izvora i korisnika to-
plotne energije i zbog velikih ograni¢enja maksimalne tempera-
ture pri zagrevanju, Cine se poku$aji da se toplotni princip
ubrzavanja propulzivnog fluida u mlazniku zameni elektri€nim
principom ubrzavanja i izbacivanja elektriziranih Cestica: jona
ili plazme. Za takav sistem bile bi potrebne ogromne koliCine
elektricne energije. Kao izvor osnovne energije mogli bi se
iskoristiti nuklearni procesi fisije ili fuzije. Takva kombinacija
Cinila bi tipiCan termoelektri¢ni propulzivni sistem, u kojemu
bi se ogromne koliine toplote nuklearnih procesa upotreblja-
vale za proizvodnju takode velikih koli€ina elektri€ne energije,
a elektri¢na energija konano za proizvodenje potisne sile izba-
civanjem vrlo brzih Cestica dejstvom snaznih elektricnih polja.
Stvaranjem snaznih elektrostatickih ili elektromagnetnih polja
i njihovim dejstvom na pozitivno naelektrisane jone, odnosno
na elektri€no neutralnu plazmu, ubrzavale bi se elektrizirane
Cestice i izbacivale veoma velikim brzinama, mnogo vec¢im nego
§to su brzine mlaza hemijskih propulzora.

Termoelektriéni (ili kratko elektricni) sistemi imaju vrlo vi-
sok jedini¢ni impuls (do 5000 sekundi), ali i veliku specificnu
teZzinu zbog vrlo niskih potisaka i velike mase izvora elektri¢ne
energije. Elektricni propulzori mogu biti elektrostaticki (jonski)
ili elektromagnetni (plazma).

Elektrostaticki (jonski) sistemi upotrebljavaju elektrostaticka
polja za ubrzavanje jona i stvaranje potisne sile. Prema nacinu
stvaranja jona postoji viSe varijanata: kontaktna, bombardna
(lu€na) i koloidna. U kontaktnoj varijanti joni se obrazuju od
elektrona dodirom propulzivne materije s nekom veoma zagre-
janom povrSinom ili plo€om. U bombaidnoj varijanti nastaju
sudari atoma i elektrona u snaZznom elektricnom luku izmedu
elektroda s izdvajanjem jona i elektrona iz razbijenih atoma.
Koloidna varijanta operiSe s elektricki natovarenim Cesticama
i njihovim ubrzavanjem pod dejstvom elektrostati¢kih polja. Po-
stoje i neke druge varijante jonskih propulzora.

Elektromagnetni (plazma) propulzivni sistemi koriste se elek-
tricno neutralnom plazmom pri njenu ubrzavanju pod dejstvom
elektromagnetnih polja. Ostvarljivi jedini€ni impulsi dostizu do
104 sekundi. Elektromagnetni propulzori su nadmoéniji nad
hemijskim raketnim propulzorima zahvaljuju¢i manjoj masi le-
telice, a nad jonskim veéom jednostavno$éu konstrukcije, ve¢om
pouzdano$éu i vecim ubrzavanjem letelice.

Suncani propulzori su posebna vrsta kosmickih propulzivnih
sistema i mogu biti na termi¢kom ili termoelektricnom prin-
cipu, prematome da li se sun€anim jedrom prikupljana toplotna
Sunceva zracenja koriste posredno za ubrzavanje propulzivnog
fluida na termodinami¢kom principu Sirenja kroz mlaznik ili se
pretvaraju u elektri€nu energiju, pa se zatim elektricna energija
upotrebljava za ubrzavanje Cestica na jonskom ili elektromag-
netnom principu. Suncani propulzor zahteva ogromne kolektore
za sakupljanje i koncentraciju SunCevih zraCenja, a, sem njih,
manje ili viSe sloZzene pretvarae osnovne energije (toplotne) u
zavrdnu (elektricnu), odnosno propulzivnu. Takode, neophodni
su i automatski kontrolni uredaji za odrzavanje Zeljenog polo-
zaja ili usmerenosti kolektora prema Suncu i za kontrolu vek-
tora potisne sile.

Fotonski propulzori. Postoji teorijska moguénost da se ostvari
potisna sila bez ubrzavanja i razmene mase, zahvaljujuéi uza-
jamnom dejstvu elektricnih i magnetnih komponenata elektro-
magnetnih talasa s elektronima u propulzivnom sistemu letelice.
Tako se propulzija moze posti¢i emitovanjem ili apsorbovanjem
elektromagnetnih zraCenja (fotona), uz stvaranje potisne sile F
prema jednacini (119).

Osnovni problem fotonskog pogona nije u dostizanju brzine
svetlosti pri emitovanju fotona s letelice, ve¢ u kontrolisanju
termonuklearnih i slicnih procesa i reakcija, te u kontroli i
usmeravanju time stvaranih fotona u Zeljenom pravcu. Drugim



POGONSKI SISTEMI LETELICA — POGRESKE MJERENJA

recima, sustinski je problem u obuzdavanju i kontrolisanju
haoti¢nih procesa nuklearnog tipa i u njima stvorene haotiCne
energije u dirigovanu energiju mlaza fotona. To je problem fo-
tonskih propulzora sa sopstvenom produkcijom fotona iz mase.

U drugoj varijanti fotonskih sistema, kao 3to je SunCevo
fotonsko jedro, fotoni se ne proizvode na letelici, ve¢ se pri-
kupljaju iz okolne sredine (Suncevi fotoni), da bi se njihova
energija iskoristila ili direktno za propulziju akcionim dejstvom
fotona na jedro, ili bi se najpre pretvarala u toplotnu energiju
i druge vrste energije za propulziju, i to na toplotnom ili elek-
tricnom principu ubrzavanja propulzivne materije. Dok vari-
janta sa sopstvenom proizvodnjom fotona ima najveéi jedini¢ni
impuls medu kosmickim propulzorima koji nose sa sobom pro-
pulzivnu materiju (do 107 sekundi), dotle sunCana varijanta ima
beskona€no velik jedini¢ni impuls, jer ne razmenjuje masu s
okolinom.

Primena kosmickih propufzora

Najveée teSkoce za primenu kosmickih propulzivnih sistema
potic¢u od vrlo malih potisaka od svega nekoliko delova njutna,
a vrlo dugog vremena dejstva merenog danima, mesecima, pa
¢ak i godinama. Zato je ubrzavanje letelice vrlo sporo i zahteva
veoma dugo vremena rada propulzora da. bi se postigla po-
trebna brzina za obavljanje kosmicke misije. Prema moguéno-
stima ubrzavanja letelice kosmicki sistemi mogu da budu: a) za
poletanje i sletanje, b) za meduorbitalne letove do Meseca i
Sunca, c) za brze letove izvan Sunceva sistema. Pri tome je
vazna specifiCna tezina propulzivnog sistema, tj. odnos teZine
celog sistema (izvora osnovne energije, pretvaraca, ubrzaca, rasi-
paca) prema razvijenom potisku. Toplotni hemijski propulzori
imaju najmanju specifi€nu tezinu, ali i najmanji jedini¢ni impuls,
dakle i najkra¢e vreme rada, te su pogodni samo za lansiranje
s planeta i za kratkotrajne letove. Elektri¢ni propulzori imaju
mnogo veée jedinicne impulse, ali i veéu specificnu tezinu,
te su nesposobni za lansiranje, ali su pogodni za duge kosmicke
letove; potrebno im je najmanje dve godine da ubrzaju letelicu
do Zeljenih velikih brzina potrebnih u kosmosu.

Neki od kosmickih propulzivnih sistema veé su usli u fazu
prakticnog eksperimentisanja (jonski, nuklearni, termicki), dok
su neki jo§ u fazi teorijskih analiza, a pojedini (fotonski) jo$
su daleko i od teorijskih razmatranja.
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Redakcija

POGRESKE MJERENJA S RACUNOM 1Z-
JEDNACENUJA, postupak za odredivanje najvjerojatnije

vrijednosti mjerene veliCine. U svakom mjerenju, naime, pojav-
ljuje se veca ili manja mjerna pogreSka kojoj vrijednost ovisi
0 mjernom aparatu ili uredaju, o mjernom postupku, o mjeri-
telju (opaZacu) i o nizu drugih okolnosti. Zbog toga se mjerenja
ponavljaju, pa se na temelju niza mjerenja pomocéu rafuna
izjednacenja odreduje ona vrijednost mjerene veliine koja naj-
bolje odgovara stvarnoj vrijednosti.

POGRESKE MJERENJA
PogreSke mjerenja mogu se svrstati u grube, sistematske i
sluCajne pogreSke (v. Mjerna nesigurnost, TE 8, str. 604).

Grube pogreske nastaju zbog nepaZznje i nemarnosti opazaca,
zbog loSih mjernih instrumenata i uredaja, te zbog nedovoljnog
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struénog znanja opaZaca. Najc¢eS¢e grube pogreske nastaju zbog
nedovoljne paznje pri mjerenju (pogreSno ocitanje). Da bi se
otklonile eventualne grube pogreSke i da hi se dobila sigurnost
u provedena mjerenja, mjerenja se ponavljaju. Tako se dobiva
ne samo kontrola nego i viSe rezultata za istu veliinu, €ime se,
kako ¢e se jo§ vidjeti, povecava to€nost mjerenja. Rezultati svih
pojedinacnih mjerenja redovito su unutar granica, koje su ovisne
0 mjernoj metodi i to¢nosti rada. Ako je, medutim, rezultat
mjerenja izvan tih granica, takvo se mjerenje smatra grubo po-
greSnim. Takva se mjerenja ne uzimaju u obzir pri analizi
rezultata mjerenja.

Sistematske pogreSke. Neki uzroci pogreSaka mogu se detalj-
nim ispitivanjem utvrditi i tako eliminirati pogreSke. Takve
pogreSke nazivaju se sistematskim pogreSkama. Ako se, npr.,
mjeri duljina od ~250m celi€nom vrpcom dugom 50 m, kojoj je
to¢na duljina 50,010 m, pojavljuje se sistematska pogreska od
5cm. Budu¢i da se mjerna vrpca moze usporediti s drugim
to€nim mjerilima duljine, moze se odrediti njezina to¢na duljina,
pa se prema njoj mogu korigirati rezultati mjerenja. U spome-
nutom primjeru treba rezultatu mjerenja dodati 5cm.

NajceS¢i su uzroci sistematskih pogreSaka netocnost skala
na mjernim instrumentima i njihova neispravnost. Netocnost
skala treba usporedbom utvrditi, a neispravnosti instrumenta
otkloniti. Ipak ¢e, i uz takve predradnje, ostati manje neto¢nosti
zbog nedovoljne osjetljivosti instrumenta i osjetila opaZaca.
Vecina se, medutim, takvih pogreSaka moze eliminirati pogodnim
izborom metode mjerenja. Tako, npr., kad se teodolitom mjere
horizontalni kutovi, horizontalna os durbina mora biti to¢no
horizontalna, a vizirna os to€no okomita na nju. lako je teodolit
ispitan i rektificiran prije mjerenja, ta dva uvjeta nece prakticki
nikada biti potpuno ispunjena. Zbog toga se kut mjeri u dva
poloZaja durbina, pa se pogreSke eliminiraju.

Da bi se sistematske pogreske ponistile, treba pronaéi mjerne
metode kojima se to postize. Ipak se mnoge sistematske po-
greSke ne mogu eliminirati pogodnom mjernom metodom, pa
treba utvrditi njihov utjecaj na mjerne rezultate da bi se rezultat
mjerenja ispravio (npr. pogreSka u duljini mjerne vrpce, pogreska
podjele na mjernom instrumentu). Takve pogreSke nazivaju se
stalnim pogreSkama. Mnoge sistematske pogreSke, medutim, nisu
stalne, kao npr. pogreSke duljine vrpce zbog promjene tempe-
rature, nevertikalnost teodolita pri mjerenju horizontalnih ili
vertikalnih kutova, utjecaj refrakcije i si.

U sistematske pogreSke spada tzv. osobna pogreSka koja se
zapaza u razlikama viziranja ili o¢itanja dvaju opazaca. Osobna
pogre$ka ima uvijek vrlo malu vrijednost. Cesto se osobna
pogreska eliminira metodom rada. Ako, npr., opazac¢ pri mjerenju
horizontalnih kutova zbog svoje osobne pogreSke vizira svaku
toCku neSto ulijevo, ta ¢e se pogreSka ponistiti mjerenjem u
dva polozaja durbina. Ne bi, medutim, bilo dobro da pri mjerenju
kutova jedan pravac vizira jedan opaza¢, a drugi pravac drugi
opaza€, jer bi se tada u rezultatu pojavile osobne pogreSke
obaju opazafa. Osobna pogreSka moze utjecati i na rezultate
preciznih mjerenja duljine (npr. mjerenje duljine bazne letve
vrpcom ili zicom). Ako jedan opazac¢ ocitava na jednom, a drugi
na drugom kraju mjerne vrpce, razlika ocitanja daje izmjerenu
duljinu u kojoj je sadrzana ukupna osobna pogreSka obaju
opazaCa. Zamjenom mjesta opazaa moze se odrediti ukupna
osobna pogreSka obaju opazaa, dok aritmetska sredina tih
dvaju mjerenja neée sadrzavati osobnih pogreSaka.

Slu¢ajne pogreSke. Kad su iz mjernih rezultata eliminirane
grube pogreSke i kad su rezultati ispravljeni za sistematske
pogreske, preostat ¢e jo§ mnogo izvora pogreSaka koji se nisu
mogli utvrditi. Tako, npr., oko vidi kao jednu tocku dvije tocke
koje su pod kutom od 1' pa je moguca pogreSka od —30"
do +30". Upotrebom durbina ta se pogreSka smanjuje, ali se
ne mozZe potpuno ukloniti. Preveliko poveéanje durbinom nije
opravdano jer ¢e vanjski uvjeti (nejednoliko zagrijavanje zraka,
titranje likova, refrakcija i dr.) mnogo viSe utjecati na to¢nost
mjerenja nego osjetljivost durbina.

Skup takvih utjecaja uzrokuje pogreSke koje se mogu
smatrati sluajnima. One mogu biti i pozitivne i negativne, a
najéesée imaju malu vrijednost pa ne premasSuju granice koje
su karakteristicne za promatranu vrstu mjerenja.



