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Sprawnos$¢ napedu odrzutowego *

W pracy usystematyzowano pojecia, z jakimi ma sie do czynienia przy okresla-
niu sprawnosci silnikéw odrzutowych bez wzgledu na rodzaj silnika. Podano row-
nania ogélne oraz szczeg6lne dla napedu turbo-odrzutowego lub rakietowego.

Wstep
«

Rozwigzanie problemdw wysokiego putapu i duzych szybkosci lotu po-
cigga za sobg rozwdj silnikéw stosowanych do napedu samolotow. Celem
osiggniecia duzych mocy rzedu 3000 KM i wiecej budowano silniki tto-
kowe, ktorych liczba cylindrow w uktadach X, H, wynosita 24, 32 a na-
wet 42.

Poniewaz wymagania w odniesieniu do mocy napedowej samolotéw
o0 duzych szybkoS$ciach lotu ciggle wzrastaty, wiec koniecznoscig stato sie
zastosowanie innego rodzaju napedu niz silnik ttokowy, ktérego wymiary
stale rosty, a budowa stawata sie sie coraz bardziej skomplikowana. Na-
pedem tym jest naped turbo-odrzutowy, W obecnej dobie silniki turbo-
odrzutowe- stanowig podstawowy typ napedu szybkich samolotéw.

Gtownymi czeSciami sktadowymi silnika turbo-odrzutowego (rys. 1) sg'
a) dyfuzor wlotowy, b) sprezarka wirnikowa, ¢) komora spalania, d) tur-
bina gazowa, e) dysza napedowa.

Powietrze z otoczenia wpada do dyfuzora przez przekroj 1 i zostaje
w nim wstepnie sprezone. Spadkowi energii kinetycznej w dyfuzorze to-
warzyszy przyrost entalpii powietrza. Z dyfuzora powietrze dostaje sie
do sprezarki, a nastepnie do komory spalania, gdzie stuzy do spalenia pa-
liwa. Gorace gazy ekspandujg w turbinie, ktéra tylko dostarcza mocy po-
trzebnej do napedu sprezarki. Poniewaz temperatura spalin jest wysoka,
a temperatura powietrza niska, przeto stosunek rozprezenia w turbinie

* Praoa niniejsza stanowi wstep do dalszych prac autora dotyczacych napedu
odrzutowego (uwaga redakcji).
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jest (mniejszy niz stosunek sprezenia w sprezarce. Pozostaje wiec nie wy-
korzystana pewna nadwyzka entalpii i w rezultacie tego spaliny opusz-
czajgce turbine majg cisnienie wyzsze od ci$nienia otoczenia.

Drugim typem napedu odrzutowego jest naped rakietowy. ROzni sie
on od napedu turbo-odrzutowego tym, ze do spalania paliwa nie czerpie
tlenu z otoczenia. Paliwo uzywane do tego rodzaju napedu musi zawie-
ra¢c wszystkie sktadniki potrzebne do przebiegu reakcji chemicznej, ktora
dostarcza energii cieplnej, lub obok paliwa musza by¢ stosowane $rodki
utleniajgce.

Silniki rakietowe (rys. 2) stosowane byty w czasie drugiej wojny Swia-
towej do poruszania pociskéw i bomb latajacych (V-2 i inne), a po woj-
nie stosuje sie je do napedu badawczych pociskéw stratosferycznych oraz

Rys. 2. Schemat silnika rakietowego

jako naped wspomagajacy przy startowaniu samolotow pasazerskich
i transportowych celem skrocenia trasy wybiegu na lotnisku. W przyszto-
§ci (przy uzyciu energii atomowej) silnik rakietowy bedzie maégt stuzyé
do napedu pociskdw miedzyplanetarnych, gdyz silnik ten moze funkcjo-
nowa¢ w prozni. Jest to wiec ,naped przysztosci“.

W (silniku rakietowym mamy do czynienia z najprostszym sposobem
zamiany energii chemicznej mieszanki napedowej na energie kinetyczng
strumienia gazéw. W dalszym ciggu zostanie wykazane, ze sprawno$c
napedu rakietowego jest zadowalajgca tylko przy nadzwyczaj duzych
szybkosciach lotu, znacznie przewyzszajacych predkos$¢ dzwieku.
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Wszelkie pojecia, i oznaczenia z zakresu termodynamiki sg identyczne

z tymi, ktére sg uzywane przez prof. St. Ocheduszke w ksigzce Teoria
maszyn cieplnych.

WAZNIEJSZE OZNACZENIA

= '4';'7 fé% cieplny réwnowaznik pracy mechanicznej,

B* kg pal./sec zuzycie paliwa w ciggu sekundy,

AEk kGiri/kg pal.  strata pracy na skutek niezupetnego wykorzystania
energii kinetycznej gazéw wylotowych odniesiona
do masy 1 kg paliwa,

G* kg pow./sec masowe natezenie przeptywu powietrza,

i kcallkg 1 entalpia,

K kG sita ciagu,

Kl — - ciag jednostkowy przypadajagcy na 1 kg masy pali-

kg pal./sec wa spalonego w jednostce czasu,

Lv kGm/kg pal. praca napedowa odniesiona do 1 kg paliwa,

Lc ., praca ciagu odniesiona do 1 kg paliwa,

p kG/cm?2 cisnienie bezwzgledne,

q kcal/kg ciepto odniesione do 1 kg czynnika,

T °K temperatura bezwzgledna,

u m/sec predkos$¢ lotu,

W m/sec predkos¢ wyptywu gazéw z dyszy napedowej,

Wj kcal/kg warto$¢ opatowa paliwa,

L) sprawnos¢,

0 stosunek temperatur bezwzglednych,
wyktadnik adiabaty,

A = 9.80665 kg +m rownowaznik jednostek masy,

kG esec2
v = ulw stosunek predkosci,

| stosunek cisnien bezwzglednych.

1. Ciag silnika odrzutowego

Rozpatrywac¢ bedziemy przyktad najbardziej ogolny. Uktad przedsta-
wiony na rys. 1 (silnik turbo-odrzutowy) porusza sie ruchem jednostaj-
nym z predkoscig u. Dla rozwazan teoretycznych przyjmiemy jednak, ze
silnik znajduje sie w spoczynku, a powietrze doptywa z szybkoscig lotu.
Ze wzgledu na deformacje strumienia przy dolocie do dyfuzora, do obli-
czenia sity ciggu przyjeto powierzchnie kontrolng O w takiej odlegtosci
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od silnika, gdzie nie odczuwa sie zadnych zaktécen ze strony silnika.
W przekroju tym cisnienie jest rowne ci$nieniu po otoczenia, a szybkos$¢
strumienia powietrza wqg = u. Przyjecie takiej powierzchni kontrolnej
pozwoli na postugiwanie sie szybkoscig lotu u przy obliczeniach sity ciggu
oraz utatwi wyznaczenie parametréw termicznych w poszczeg6lnych prze-
krojach silnika.

W obliczeniach przyjmuje sie, ze o$ kanatu, przez ktéry przeptywa po-
wietrze, jest pozioma oraz ze ekspansja spalin w dyszy napedowej prze-
biega do cisnienia P6 = Po, powodujac predkosé wylotowg uv,.

Zgodnie z zasadg zachowania ilosci ruchu (prawo impulséw) sita cig-
gu przy zalozeniach wyzej wymienionych roéwna sie przyrostowi pe-
déw przenikajgcych powierzchnie kontrolne 0 j 6. Ze wzgledu na to, ze
WO = u oraz podstawiajac Wg = w mozna napisac:

Q* ™
K= F (W —u) -|----u_--w kG. (1)

Dzielgc rownanie (1) obustronnie przez B* otrzymamy wyrazenie okre-
$lajace tzw. jednostkowy cigg przypadajacy na 1 kg masy paliwa spalo-
nego w jednostce czasu

Kl = K/IB* = —«[G*/B* - (W-U) + W\ -—---— ——- . )
kg pal./sec

Po podstawieniu v = u/w, rOwnanie powyzsze przyjmie postaé

u
K'- - . G*B*.u. 1 (G*/B* + 1)-G*/B*|(2a
. (Mot -1, b ) e
Poniewaz w silnikach turbo-odrzutowych G*/Br = 50 -= 100, przeto
w rownaniu (2a) mozna pomingé 1 wobec G*/B* i wéwczas
w-G*
K = — (1- W) (3)
B
Réwnanie (1) jest stuszne réwniez dla silnikow rakietowych z tg réz-
nicg, ze pierwszy czicn po prawej stronie znaku roéwnos$ci jest rowny ze-
ru (silnik rakietowy nie pobiera tlenu z otaczajgcej atmosfery), a w czto-
nie drugim B* oznacza mase zuzywanego w jednostce czasu materiatu
pednego (paliwa wraz z utleniaczem).
W dalszych rozwazaniach mdwigc o paliwie silnikéw rakietowych
bedziemy mieli na mysli materiat pedny.
Ciag jednostkowy silnika rakietowego wyrazi sie réwnaniem
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2. Praca napedowa, praca ciggu

Mocg napedowg nazywa sie catkowitg moc dostarczang systemowi na-
pedowemu. Cze$¢ tej mocy, tzw. moc ciggu zuzywa si¢ na poruszanie sa-
molotu, reszta za$ stanowi strate charakterystyczng dla danego systemu
napedu. Wsamolotach o napedzie $miglowym moc napedowa mierzona
jest na wale silnikasprzezonego z propeierem. Moc napedowa jest czer-
pana z energii chemicznej paliwa. W silniku odrzutowym energia ta zu-

zywa sie na podwyzszenie energii kinetycznej (przyspieszenie) czynnika
w obrebie silnika.
Moc ciggu oblicza sie jako iloczyn sity ciagu i szybkosci lotu

Lc = K mu kGm/sec. (5)
Jezeli jednostkowy cigg K' pomnozymy przez szybkos$¢ lotu u, to otrzy-
mamy wzOr okre$lajgcy prace ciggu w odniesieniu do jednostki masy
spalonego paliwa

*C=K' mu kGm/kg pal. (6)

a po podstawieniu (2a) do (6)

Le=Y2 @B+ 1)- GYBY (6a)

\L

Gazy opuszczajace silnik z predkoscig bezwzgledng ¢ = w —u posia-

dajg pewien zapas nie wykorzystanej energii kinetycznej, ktérg mozna
okresli¢ rownaniem

* 3 * 3
NEN — BrG., cd — B + G e(W—uy =
2p 2 o ji
B* + G* /1 \2 )
° 1)  kGm/sec. (M
2-a \'v

Dzielgc rownanie (7) przez B* otrzymamy zalezno$¢
2
AEk= -2— m(1 + G*B*) -/- - 1) kGm/kg pal. ®
2% \v

Praca napedowa, ktérag mierzy sie przyrostem energii kinetycznej ga-
z6w w obrebie silnika, w przypadku kiedy to > u jest sumg pracy ciggu
i straty pracy na skutek niewykorzystania energii kinetycznej w strumie-
niu gazéw opuszczajgcych silnik

L,, = Lc+ AEk ©)

Po podstawieniu réwnan (6a) i (8) do rownania (9) otrzymamy zalez-
nosc
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' W% INk*
v/ + ’f)(-/1+ ) - 2« G*B*j =

uz2 r i
—. *f(G*/B' + 1)--- (W2+ uld - 2G’/Bm 9a
2 «ii I_( ) uz2 ( 2 ()

Dla napedu turbo-odrzutowego, gdzie G*/B* $> 1, r6wnanie powyzsze
przyjmie postac

Ln= — G*B*e/—- I\ = —L .g*B*es(Ww2- u 10
2 ¢ ix \v2 I 2 ( 2 10)

dla napedu za$ rakietowego, gdzie G*/B*= 0, mozna napisac
— LN — N __ (N
Toex vt T oig(" 2T ud (11)

3. Sprawnosci

a. Sprawno$¢ napedowa

Stosunek mocy ciggu do mocy napedowej nazywa sie sprawnoscig na-
pedowa NN. Gdyby szybko$¢ lotu zrownata sie z szybkoscig wylotowa ga-
zow z dyszy napedowej, sprawnos$¢ ta miataby wartos¢ réwng jednosci.
Odpowiada ona sprawnos$ci $migta w samolotach $migtowych. Sprawnosé
napedowg okresla sie rdwnaniem

_ Br Be

= _ = 12
7JN Bn Bc + AEk ;‘ )

Po podstawieniu rownan (6a) i (8) do (12) i po uporzgdkowaniu otrzy-
mamy
= 2e»m[!+ GTgyo-,)]
(L+ *)+ G-/B-*(1- »)
albo

, (12b)

"OBVG" e (1+*D)T (1-v>)

Dla silnikéw turbo-odrzutowych, gdziestosunek B*/G*= 0,01 -f- 0,02,

bez popeinienia wiekszegobtedu mozna sprawno$¢ napedowag wyrazié
wzorem

2 eV

V ~i+v (13)

Wielko$¢ B*/G* ma wptyw na koncowg temperature spalania i dlatego

jest ograniczana ze wzgledu na wytrzymato$¢ materiatdw konstrukcyj-
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nych. W przysztosci, gdy bedzie mozna podwyzszy¢ koncowg temperature
przed topatkami turbiny, warto$¢ B*/G* nie bedzie mogta by¢é pominieta
w obliczeniach sprawnosci. Jak wida¢ z wykresu (rys. 3) sporzadzonego
na podstawie réwnania (13), sprawno$¢ napedowa rosnie wraz ze wzro-
stem stosunku predkos$ci v. Wzrost iw ponad 100% nie ma w silnikach tur-
boodrzutowych znaczenia realnego, gdyz przy v = 1 sita ciggu K jest
praktycznie réwna zeru (réwn. 1).

dla napedu turbo-odrzutowego
dla napedu rakietowego

\Y
02 OA 06 B 10 12 1A 16

Rys. 3. Sprawnos$¢ napedowa w zaleznos$ci od stosunku v = u/w
W silnikach rakietowych B7G* ma warto$¢ B*/G* = 0o. w poréwnaniu
wiec z tg wielkoscig wyrazenia (t —v) oraz (1— v2) w réwnaniu (12b)
mozna zaniedbaé. Sprawno$¢ napedowga wyraza wiec réwnanie

Ze wzrostem szybkoSci lotu, jak wida¢ z wykresu (rys. 3)Arosnie spraw-
no$¢ napedowa osiggajac swe maksimum przy u = w.
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b. Sprawnos$¢ termiczna silnika

Sprawno$¢ termiczng silnika definiuje sie jako stosunek pracy nape-
dowej Ln, otrzymanej ze spalenia jednostki masy paliwa, do wartoscil
opatowej tego paliwa. Definicja ta jest jednak stuszna tylko wowczas, gdy
inne postacie energii znajdujgce sie w paliwie sg bardzo mate w poréw-
naniu z warto$cig opatowa. W silnikach rakietowych, gdzie mamy do czy-
nienia z duzymi predkosciami lotu (V-2 Okoto 5500 km/h) i z duzym zu-
zyciem paliwa w jednostce czasu, nie mozna poming¢ w bilansie energe-
tycznym silnika energii kinetycznej tego paliwa, ktore utlenia sie w ko-
morze spalania.

Sprawnos$¢ termiczng silnika bedacego w locie okres$la wiec wzo6r

A mLn 1
m= (15)

ktory w mianowniku ma wyrazenie okreslajgce ubytek energii uktadu
w odniesieniu do 1 kg utlenionego paliwa.
Podstawiajag do rdwnania (15) wyrazenie (9a) po przeksztalceniu
otrzymamy
*|R*
i = Amu2 1 G*B 1l —Vv) +_5(1+ \/z).
2"V Wd mA m——
2 «j.
Przy napedzie turbo-cdrzutowym w roéwnaniu (15) mozna pomingé
w mianowniku warto$¢ A.u2/2 su, gdyz jest ona zbyt mata w poréwnaniu
z wartoscig opatowg paliwa. Rowniez wartosé¢ (I + v2) wystepujacg w licz-
niku tego réwnania mozna poming¢ wobec iloczynu G*/B*. Rownanie (15a)
przyjmie postac¢

(15a)

A 12. G*/B (1 _\Q A G/ B ____V_V__Z_:E? (%gg
2-p W2 wd 2 - i wd

Podstawiajgc do réwnania (16)

\jt:

* o
qi = B G:Nd = ii — 13 kcal, kg mpow

1 Jezeli w silniku rakietowym spaliny paliwa pomocniczego zasilajg turbine
napedzajaca pompy paliwowe, to sprawno$é¢ te wyraza wzor

Wt =
wd+ W'd m + Ae— o (1+B*'/B¥)
2-p
gdzie; Wd kcal/lkg — warto$¢ opatowa paliwa pomocniczego,
B*' kg/sec — warto$¢ opatowa paliwa pomocniczego,
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oraz traktujgc czynnik roboczy jak gaz doskonaty, dla statej masy prze-
ptywajacego przez silnik czynnika roboczego mozemy napisaé

A e (W2—u
tit ( 2 17

2 «\-mQi
Jezeli przeptyw odbywa sie w sposéb odwracalny, bez wymiany ciep-
ta, wéwczas przyrost energii kinetycznej jest spowodowany tylko spad-

Rys. 4. Przemiany zachodzace w idealnym sil-
niku turbo-odrzutowym w uktadzie T,s

kiem entalpii czynnika. Sprawno$¢ termiczna silnika przy zachowaniu
izentropowych przemian bedzie rOwnoznaczna ze sprawnoscig termiczng
obiegu poréownawczego.

Poniewaz (rys. 1i 4)

2\ 1

4 i A g @

2 e

u
o= A - b
H ¢ A ~ 2. IA ( )

oraz poniewaz

It=1s (c)

(praca turbiny = pracy sprezarki), przeto po odjeciu stronami réwnan
(@ i (b) uzyskamy zaleznos¢

) ur —a"
(h~h)~ *3—iQ =7 2 e
Podstawiajgc uzyskany wynik do réwnania (17) otrzymamy
TO(— —1
_(hre) (h o) (h " g ) ] \To (17a)
la Iq t4 1
1 St. Ocheduszko, Teoria maszyn cieplnych, cz. I, réwn. XXVIII, la oraz cz. Il,

rown. XXXVIII, 1
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Dla adiabat 0—3 i 4—6 stuszny jest zwigzek T6/T0 = T4/Ts. Podstawia-
jac powyzsze zalezno$ci do réwnania (17a) otrzymamy

(17b)

Stosunek Tg/T3 dla przemiany adiabatycznej mozna wyrazi¢ wzorem

gdzie T2/To —©d — stosunek temperatur za i przed dyfuzorem
wlotowym,

T3/T2 = 05 — stosunek temperatur za i przed sprezarka,
P3/P0 = ? — stosunek sprezenia catkowitego.

Réwnanie (17b) mozna wiec napisa¢ w postaci

Sprawnos$¢ termiczna silnika turbo-odrzutowego przy zachowaniu
przemian przedstawionych na rysunku 4 jest wiec réwna sprawnosci ter-
micznej obiegu poréwnawczego Braytona.

c. Sprawno$¢ ekonomiczna napedu

Miarg przydatnos$ci silnika odrzutowego jako napedu samolotu jest
sprawno$¢ ekonomiczna napedu. Okresla sie jg jako stosunek pracy cig-
gu uzyskanej po spaleniu jednostki masy paliwa do energii wprowadzonej
do komory spalania z jednostkg masy paliwa

A mLc

Wd+ -A - eu
2 o i

Jak wynika z réwnania (18), sprawnos$¢ ekonomiczna napedu jest rowna
iloczynowi sprawnos$ci napedowej i sprawnosci termicznej silnika. Pod-
stawiajgc réwnanie (6a) do (18) otrzymamy
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(G*I1B*+ 1) - G*/B*

A’U R' J fi
Vlek = -——----- ' o ay)
w d+ A
2 e jj
A e+ u2

Przy napedzie turbo-odrzutowym mozna poming¢ wielkos¢ TS

wystepujacg w mianowniku, jako bardzo matg w poréwnaniu z wartoscig
opatowg Wd. Pomimajagc 1 wobec G*/B* w réwnaniu (19) otrzymamy

Tek = — -eG*/B* mu2ml- - |) = — — «G*/B*e(t0o- u) eu (20)
p e Wd \v / peWd
Dla napedu rakietowego, gdzie stosunek G*/B* = 0, mozna napisac
réwnanie (19) w postaci

TS

V. 4 . = A — - W)
n Wa+ eua n - a
2 ep 2 ep

Jest rzeczg wskazang poréwnanie sprawnosci ekonomicznych réznych
systeméw napedu odrzutowego przy pewnych wspolnych zatozeniach.
Przyjmijmy wartos¢ opatowg paliwa Wd = 10 000 kcal/kg. Wartosci sto-
sunku G*/B* = 0-2- 100 obejmujg wszystkie mozliwe rodzaje napedu od-
rzutowego od rakietowego do turbo-odrzutowego. Porownanie przeprowa-
dzimy dla G*/B* = 100, 50,25, i 0.

Opierajac sie na ogdlnym réwnaniu (19) wykonano wykresy dla trzech
réznych stosunkéw G*/B* = 100, 50, 25, podajace zaleznosci miedzy spra-
wnoscig ekonomiczng napedu agek i szybkosScig lotu u przy zatozonych
predkosciach w wyptywu gazéw z dyszy napedowej. Z wykreséw tych
wynika, ze sprawno$¢ ekonomiczna napedu dla zatozonych stosunkow
G*/B* osigga swoje maksimum przy predkos$ciach uoptss? 0,5 ew tzn. przy
stosunku predkosci vopt G&?0,5.

Sprawno$¢ ekonomiczna napedu jest iloczynem ‘sprawnos$ci termicz-
nej rp silnika i sprawnosci napedowej iiw, ktéra przy statym stosunku v
zalezy tylko od ilorazu G*/B* (réwn. 12a). Korzystajgc z tej relacji umie-
szczono ma poszczegOlnych wykresach (rys. 5, 6, 7) dodatkowg o0$ zaopa-
trzong w podziatke sprawnosci termicznej % silnika. Sprawnos¢ it = 1,00
ogranicza wykresy od gory.

Na podstawie rysunkéw 5, 6 i 7 wykonano wykres (rys. 8) podajacy
zalezno$¢ miedzy sprawnoscig ekonomiczng napedu rek i stosunkiem G*/B*
dla réznych warto$ci szybkos$ci lotu uopt, jakie mozna osiggna¢ najspra-
wniej (przy vopy)- Jak wynika z tego wykresu, wraz ze spadkiem wartosci
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1. Sprawnos$é
napedowa

Lc

N —

Lin

2. Sprawno$c¢ ter-
miczna silnika

A mLn
T wd+ a. Y2
2+

3. Sprawnos$¢ eko-
nomiczna napedu

A-Lc

N\ ~
k= wa+ A~ U2

2+

4. Sprawnosc¢ ter-
miczna obiegu
poréwnawczego

Yoo~ 1
(rys. 4)

Tadeusz Swierzawski

al

Zestawienie poje¢ sprawnosci

BoarapcKHH MHO03eMU,eB

noneTHbiH Kn.fl. noneTHbifi K.n fl.

2 eulw
1+ ulw
2 mw mu
w2+ wF

3jj)eKTHBHOIH Kn fl. SceKTOBHbIH Konfi.

* * X of
A (1B, Crud
\ 2mx 2mx 1
B*-Wd
A w2+ u2
2+ix Wd+A -u22-[
noAHbiH Kn.n NQJIHOIH K.n.fi
A-K u
B*-Wd
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) a — dotyczy napedu turbo-odrzutowego, b — dotyczy napedu rakietowego

iloczynu G*/B* wzrasta szybkos$¢ lotu, jakag mozna osiggnaé przy danej
sprawnos$ci ekonomicznej napedu, a wiec wzrasta réwnoczes$nie sita cia-
gu silnika (réown. 1). Spadek stosunku G*/B* powoduje wzrost temperatury
w komorze spalania, gdyz na jednostke masy paliwa spalanego doprowa-
dza sie mniej powietrza. Dla osiggniecia wysokich sprawnosci przy da-
nej szybkosSci lotu pozadane sg wysokie wartosci stosunku G*/B*.
Zaznaczy¢ nalezy, ze w praktyce przy ocenie silnikéw turbo-odrzuto-
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wych wygodniej jest postugiwaé sie nie sprawnosciami, lecz jednostko-
wym zuzyciem paliwa przypadajacym na jednostke sity ciggu albo na

jednostke mocy ciagu silnika. Wartosci

jednostkowego zuzycia paliwa

i jednostkowej sity ciggu wiazg sie scisle z charakterystyka ruchowg sil-
nika, ktora podaje zwigzek miedzy sprawnosciag ekonomiczng napedu,
szybkosciag lotu, putapem lotu, maksymalng temperaturg przed topatka-
mi turbiny oraz sprawnos$ciami poszczegblnych elementow silnika.

f Energetyka zesz. 2
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Jezeli -chodzi o naped rakietowy, to po zrézniczkowaniu rownania (21)
wzgledem u znajdujemy, ze optymalna predkos$¢ lotu nie jest juz réwna
wl2 jak przy napedzie turbo-odrzutowym, ale ma wartos$¢

Uopt = = 91,53 m IWd (22)

zalezng jedynie od wartosci opatowej materiatu pednego (rys. 9). N-a ry-
sunku 10 przedstawiono zaleznosci nek = i(Wj, u),, Jak wynika z anali-
zy wykresu, ze wzrostem szybkosci w wyptywu gazéw z dyszy napedo-
wej, przy statej wartosci opatlowej Wc maleje stosunek przy ktorym

Rys. 9. Optymalna szybkos$¢ lotu rakiety w zaleznosci od wartosci opalowej ma-
terialu pednego

mozna osiggng¢ maksymalng sprawno$¢. Poniewaz zaiezy nam na uzy-
skaniu jak najwyzszej sprawnoS$ci, staramy sie osiggnag¢ mozliwie duze
szybkoSci w, przy ktérych maksima funkcji rlek = f(u) lezg w poblizu
v = 1 Jezeli osiggnie sie szybkos$¢ lotu uopt przy stosunku v = 1, spraw-
nos¢ ekonomiczna napedu rakietowego rownac¢ sie bedzie 100% (rys. 10).
W dobie obecnej nie mozna uzyska¢ zbyt duzych szybkosci strumienia
wyptywajgcego z dyszy napedowej ze wzgledu na matg odpornos¢ mate-
riatdbw konstrukcyjnych na wysokie cisnienia w komorze spalania przy
duzym obcigzeniu cieplnym. Podwyzszenie sprawnosci ekonomicznej
mozliwe jest przez stosowanie do napedu silnikow rakietowych paliw
0 mniejszej wartosci opatowej (np. mieszaniny C2050H i ciektego tlenu
o0 warto$ci opatowej okoto 2500 kcal/kg).
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Rys. 10. Sprawnos$¢ ekonomiczna napedu rakietowego (G*/B* = 0) dla
Wd = 2500 kcal'kg i Wj = 10000 kcal/kg

Otrzymano 14 kwietnia 1956 r.
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