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Sprawność napędu odrzutowego *

W pracy usystematyzowano pojęcia, z jakimi ma się do czynienia przy określa
niu sprawności silników odrzutowych bez względu na rodzaj silnika. Podano rów
nania ogólne oraz szczególne dla napędu turbo-odrzutowego lub rakietowego.

W stęp
«

Rozwiązanie problemów wysokiego pułapu i dużych szybkości lotu po
ciąga za sobą rozwój silników stosowanych do napędu samolotów. Celem 
osiągnięcia dużych mocy rzędu 3000 KM i więcej budowano silniki tło
kowe, k tórych liczba cylindrów w układach X, H, wynosiła 24, 32 a na
w et 42.

Ponieważ wym agania w  odniesieniu do mocy napędowej samolotów 
o dużych szybkościach lotu ciągle w zrastały, więc koniecznością stało się 
zastosowanie innego rodzaju napędu niż silnik tłokowy, którego w ym iary 
stale rosły, a budowa staw ała się się coraz bardziej skomplikowana. Na
pędem  tym  jest napęd turbo-odrzutow y, W obecnej dobie silniki tu rbo
odrzutowe- stanow ią podstawowy typ  napędu szybkich samolotów.

Głównymi częściami składowymi silnika turbo-odrzutowego (rys. 1) są' 
a) dyfuzor wlotowy, b) sprężarka w irnikow a, c) kom ora spalania, d) tu r 
bina gazowa, e) dysza napędowa.

Pow ietrze z otoczenia wpada do dyfuzora przez przekrój 1 i zostaje 
w  nim  wstępnie sprężone. Spadkowi energii kinetycznej w  dyfuzorze to
warzyszy przyrost entalpii powietrza. Z dyfuzora powietrze dostaje się 
do sprężarki, a następnie do kom ory spalania, gdzie służy do spalenia pa
liwa. Gorące gazy ekspandują w  turbinie, k tó ra  ty lko  dostarcza mocy po
trzebnej do napędu sprężarki. Ponieważ tem pera tu ra  spalin jest wysoka, 
a tem pera tu ra  pow ietrza niska, przeto stosunek rozprężenia w  turbinie

* Praoa niniejsza stanowi wstęp do dalszych prac autora dotyczących napędu 
odrzutowego (uwaga redakcji).
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jest (mniejszy niż stosunek sprężenia w sprężarce. Pozostaje więc nie w y
korzystana pewna nadw yżka entalpii i w  rezultacie tego spaliny opusz
czające turb inę m ają ciśnienie wyższe od ciśnienia otoczenia.

Drugim  typem  napędu odrzutowego jest napęd rakietow y. Różni się 
on od napędu turbo-odrzutowego tym, że do spalania paliw a nie czerpie 
tlenu z otoczenia. Paliwo używane do tego rodzaju napędu m usi zawie
rać wszystkie składniki potrzebne do przebiegu reakcji chemicznej, k tóra 
dostarcza energii cieplnej, lub obok paliwa muszą być stosowane środki 
utleniające.

Silniki rakietow e (rys. 2) stosowane były w  czasie drugiej wojny świa
towej do poruszania pocisków i bomb latających (V-2 i inne), a po woj
nie stosuje się je do napędu badawczych pocisków stratosferycznych oraz

Rys. 2. Schemat silnika rakietowego

jako napęd wspomagający przy startow aniu samolotów pasażerskich 
i transportow ych celem skrócenia trasy  wybiegu na lotnisku. W przyszło
ści (przy użyciu energii atomowej) silnik rakietow y będzie mógł służyć 
do napędu pocisków m iędzyplanetarnych, gdyż silnik ten może funkcjo
nować w próżni. Jest to więc „napęd przyszłości“.

W (silniku rakietow ym  mamy do czynienia z najprostszym  sposobem 
zamiany energii chemicznej mieszanki napędowej n a  energię kinetyczną 
strum ienia gazów. W dalszym ciągu zostanie wykazane, że sprawność 
napędu rakietow ego jest zadowalająca tylko przy nadzwyczaj dużych 
szybkościach lotu, znacznie przewyższających prędkość dźwięku.
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Wszelkie pojęcia, i oznaczenia z zakresu term odynam iki są identyczne 
z tymi, k tóre są używane przez prof. St. Ochęduszkę w książce Teoria 
m aszyn cieplnych.
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WAŻNIEJSZE OZNACZENIA

cieplny równoważnik pracy mechanicznej,

zużycie paliw a w  ciągu sekundy,
s tra ta  pracy na skutek niezupełnego w ykorzystania
energii kinetycznej gazów wylotowych odniesiona
do m asy 1 kg paliwa,
masowe natężenie przepływ u powietrza,
entalpia,
siła ciągu,

ciąg jednostkowy przypadający na 1 kg  m asy pali
w a spalonego w jednostce czasu, 
praca napędowa odniesiona do 1 kg paliwa, 
p raca ciągu odniesiona do 1 kg paliwa, 
ciśnienie bezwzględne, 
ciepło odniesione do 1 kg czynnika, 
tem peratura  bezwzględna, 
prędkość lotu,
prędkość w ypływ u gazów z dyszy napędowej,
wartość opałowa paliwa,
sprawność,
stosunek tem peratur bezwzględnych, 
w ykładnik adiabaty,
równoważnik jednostek masy,

stosunek prędkości,
stosunek ciśnień bezwzględnych.

1. Ciąg silnika odrzutowego

Rozpatrywać będziemy przykład najbardziej ogólny. Układ przedsta
wiony na  rys. 1 (silnik turbo-odrzutowy) porusza się ruchem  jednostaj
nym  z prędkością u. Dla rozważań teoretycznych przyjm iem y jednak, że 
silnik znajduje się w spoczynku, a  powietrze dopływa z szybkością lotu. 
Ze względu na deform ację strum ienia przy dolocie do dyfuzora, do obli
czenia siły ciągu przyjęto powierzchnię kontrolną O w takiej odległości
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od silnika, gdzie nie odczuwa się żadnych zakłóceń ze s tro n y  silnika. 
W przekroju tym  ciśnienie jest równe ciśnieniu po otoczenia, a szybkość 
strum ienia powietrza wq =  u. Przyjęcie takiej powierzchni kontrolnej 
pozwoli na posługiwanie się szybkością lotu u przy obliczeniach siły ciągu 
oraz ułatw i wyznaczenie param etrów  term icznych w  poszczególnych prze
krojach silnika.

W obliczeniach przyjm uje się, że oś kanału, przez k tóry  przepływa po
wietrze, jest pozioma oraz że ekspansja spalin w  dyszy napędowej prze
biega do ciśnienia P6 =  Po, powodując prędkość wylotową uv,.

Zgodnie z zasadą zachowania ilości ruchu (prawo impulsów) siła cią
gu przy założeniach wyżej wym ienionych równa się przyrostow i p ę 
dów przenikających powierzchnie kontrolne 0 ;i 6. Ze względu na  to, że 
w  o = u  oraz podstaw iając Wq =  w  można napisać:

Q* T>*
K =  — • (w — u) -|----- • w  kG. (1)

[i ¡j.

Dzieląc rów nanie (1) obustronnie przez B* otrzym am y wyrażenie okre
ślające tzw. jednostkowy ciąg przypadający na 1 kg masy paliwa spalo
nego w  jednostce czasu

K! = K/B* =  — • [G*/B* - ( w - u )  +  w\ ----- — ----- . (2)
kg pal./sec

Po podstaw ieniu v =  u/w , równanie powyższe przyjm ie postać

1 (G*/B* +  1 ) - G * /B * |( 2 a )K ' —  —  • G*/B* ■ u ■

( M + - 1
u

f - \  V  /  V . ¡J- ] '
Ponieważ w silnikach turbo-odrzutow ych G*/Br =  50 -=- 100, przeto 

w równaniu (2a) można pominąć 1 wobec G*/B* i wówczas

w - G *
K =  —  • (1 -  v). (3)

[i • B

Równanie (1) jest słuszne również dla silników rakietow ych z tą  róż
nicą, że pierwszy człcn po praw ej stronie znaku równości jest rów ny ze
ru  (silnik rakietow y nie pobiera tlenu z otaczającej atmosfery), a w  czło
nie drugim  B* oznacza m asę zużywanego w jednostce czasu m ateriału  
pędnego (paliwa wraz z utleniaczem).

W dalszych rozważaniach mówiąc o paliwię silników rakietow ych 
będziemy m ieli na  m yśli m ateriał pędny.

Ciąg jednostkowy silnika rakietowego wyrazi się równaniem



Sprawność napędu odrzutowego 105

2. Praca napędowa, praca ciągu

Mocą napędową nazyw a się całkowitą moc dostarczaną systemowi n a 
pędowemu. Część tej mocy, tzw. moc ciągu zużywa się na poruszanie sa
molotu, reszta zaś stanowi stra tę  charakterystyczną dla danego system u 
napędu. W samolotach o napędzie śmigłowym moc napędowa m ierzona
jest na w ale silnika sprzężonego z propeierem . Moc napędowa jest czer
pana z energii chemicznej paliwa. W silniku odrzutowym  energia ta zu
żywa się na  podwyższenie energii kinetycznej (przyspieszenie) czynnika 
w obrębie silnika.

Moc ciągu oblicza się jako iloczyn siły ciągu i  szybkości lotu

Lc = K  ■ u  kGm/sec. (5)

Jeżeli jednostkow y ciąg K ' pomnożymy przez szybkość lotu u, to o trzy
m am y wzór określający pracę ciągu w  odniesieniu do jednostki masy 
spalonego paliwa

L*C = K ' ■ u kGm/kg pal. (6)

-  • (G*/B* +  1) -  G*/B*J (6a)

a po podstaw ieniu (2a) do (6)

u2
Lc = -  

V-
Gazy opuszczające silnik z prędkością bezwzględną c = w  — u  posia

dają pewien zapas nie wykorzystanej energii kinetycznej, k tó rą  można 
określić równaniem

B* +  G* „ B* +  G*
^  E \ — -----------  • cJ — —  • (w — uy  =

2 • p. 2 • ¡i
B* +  G* / 1 \2

° I l )  kGm/seć. (7)
2 - a  \ v

Dzieląc rów nanie (7) przez B* otrzym am y zależność
2

A Ek =  - 2 — ■ (1 +  G*/B*) - / -  -  1) kG m /kg pal. (8)
2 • \>. \ v

Praca napędowa, k tó rą  m ierzy się przyrostem  energii kinetycznej ga
zów w  obrębie silnika, w  przypadku kiedy to >  u  jest sum ą pracy ciągu 
i s tra ty  pracy na  skutek niew ykorzystania energii kinetycznej w strum ie
niu gazów opuszczających silnik

L„ = L c +  AEk (9)

Po podstaw ieniu rów nań (6a) i (8) do rów nania (9) otrzym am y zależ-
nosc
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+  1) • +  l )  -  2 • G*/B*j =
T   \',n* /^* „x / 1Ljat-----

2 • [J*

u2 r  i
—  • f(G */B ' +  1 ) - - -  (w2 +  u2) -  2 • G’/B m I (9a)

2 • ii L u2

Dla napędu turbo-odrzutowego, gdzie G*/B* $> 1, rów nanie powyższe 
przyjm ie postać

L n =  —  G*/B* • /— -  l \  =  —L_ . g */B* • (w 2 -  u2) (10)
2 • ¡x \ v2 I 2 • [x

dla napędu zaś rakietowego, gdzie G*/B* =  0, można napisać

= ' i ^ + 1 ) = ^ - - ( ^ 2 +  u2) (11)2 • ¡X \v2 / 2 • ¡x

3. Sprawności

a. Sprawność napędowa

Stosunek mocy ciągu do mocy napędowej nazywa się sprawnością na
pędową r\N. Gdyby szybkość lotu zrównała się z szybkością wylotową ga
zów z dyszy napędowej, sprawność ta  m iałaby wartość rów ną jedności. 
Odpowiada ona sprawności śmigła w  samolotach śmigłowych. Sprawność 
napędową określa się równaniem

Br Be
7] =  —  =     (12)

N Bn Bc +  A Ek  ̂ '

Po podstawieniu równań (6a) i (8) do (12) i po uporządkowaniu otrzy
mamy

=  2 • » ■ [ ! +  GT g y o - , ) ]

"  (1 +  *’) +  G -/B - • (1 -  »')
albo

,  (12b)
"  BVG" • ( 1 + * !) T ( 1 - v > )

Dla silników turbo-odrzutowych, gdzie stosunek B*/G* =  0,01 -f- 0,02,
bez popełnienia większego błędu można sprawność napędową wyrazić
wzorem

2 • v
V  ~  i + v (13)

Wielkość B*/G* ma wpływ na końcową tem peraturę spalania i dlatego 
jest ograniczana ze względu na wytrzym ałość m ateriałów  konstrukcyj
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Rys. 3. Sprawność napędowa w  zależności od stosunku v =  u/w

W silnikach rakietow ych B7G* ma wartość B*/G* =  oo. w  porównaniu 
więc z tą  wielkością w yrażenia (t — v) oraz ( 1— v2) w równaniu (12b) 
można zaniedbać. Sprawność napędową wyraża więc rów nanie

Ze w zrostem  szybkości lotu, jak widać z w ykresu (rys. 3)A rośnie spraw 
ność napędowa osiągając swe m aksim um  przy u = w.

nych. W przyszłości, gdy będzie można podwyższyć końcową tem peraturę 
przed łopatkam i turbiny, w artość B*/G* nie będzie mogła być pominięta 
w  obliczeniach sprawności. Jak  widać z w ykresu (rys. 3) sporządzonego 
na podstawie rów nania (13), sprawność napędow a rośnie w raz ze wzro
stem stosunku prędkości v. W zrost iw ponad 100% nie ma w silnikach t ur 
boodrzu tow ych  znaczenia realnego, gdyż przy v =  1 siła ciągu K jest 
praktycznie równa zeru (równ. 1).

dla napędu turbo - odrzut o we go 
dla napędu rakietowego
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b. Sprawność term iczna silnika

Sprawność term iczną silnika definiuje się jako stosunek pracy napę
dowej L n , otrzym anej ze spalenia jednostki m asy paliwa, do wartościl 
opałowej tego paliwa. Definicja ta  jest jednak słuszna tylko wówczas, gdy 
inne postacie energii znajdujące się w paliwie są bardzo m ałe w  porów
naniu  z wartością opałową. W silnikach rakietowych, gdzie m am y do czy
nienia z dużymi prędkościam i lotu (V-2 Około 5500 km/h) i z dużym zu
życiem paliw a w jednostce czasu, nie można pominąć w bilansie energe
tycznym  silnika energii kinetycznej tego paliwa, k tó re  utlenia się w ko
morze spalania.

Sprawność term iczną silnika będącego w locie określa więc wzór

A ■ Ln 1
■m = --------------------------------------------------------- (15)

Wd +  A --------
Z • Ĵ.

który  w m ianowniku ma wyrażenie określające ubytek energii układu 
w odniesieniu do 1 kg utlenionego paliwa.

Podstaw iają do równania (15) wyrażenie (9a) po przekształceniu 
otrzym am y

A ■ u2 1 G*IB* ■ (1 — v2) +  (1 +  v2)
Tji =  — —  •   -5  • (15a)

2 ' V- Wd +■ A  ■ — —
2 • ¡j.

Przy napędzie turbo-cdrzutow ym  w równaniu (15) można pominąć 
w mianowniku w artość A .u 2/ 2 • u, gdyż jest ona zbyt mała w porównaniu 
z wartością opałową paliwa. Również wartość (l +  v2) w ystępującą w licz
niku tego równania można pominąć wobec iloczynu G*/B*. Równanie (15a) 
przyjm ie postać

A  u2 G*/B* (1 — v2) A  * w 2 — u3 , 1in
Yjt =  — •    G / B --------------  (16)

2 - p. v2 W d  2 • ¡j. W d

Podstawiając do równania (16)

B* • Wd . . , , ,qi =  =  ii — 13 kcal, kg ■ pow
G*

1 Jeżeli w silniku rakietowym spaliny paliwa pomocniczego zasilają turbinę 
napędzającą pompy paliwowe, to sprawność tę wyraża wzór

V t =
Wd +  W'd ■ +  A • —  • (1+B*'/B*)

2 • p.

gdzie; Wd kcal/kg — wartość opałowa paliwa pomocniczego, 
B*' kg/sec — wartość opałowa paliwa pomocniczego,
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oraz trak tu jąc  czynnik roboczy jak gaz doskonały, dla stałej m asy prze
pływającego przez silnik czynnika roboczego możemy napisać

A  • (w2 — u 2)
t\t (17)

2 • V- ■ Qi
Jeżeli przepływ  odbywa się w  sposób odwracalny, bez w ym iany ciep

ła, wówczas przyrost energii kinetycznej jest spowodowany ty lko spad-

Rys. 4. Przemiany zachodzące w  idealnym sil
niku turbo-odrzutowym w układzie T,s

kiem  entalpii czynnika. Sprawność term iczna silnika przy zachowaniu 
izentropowych przem ian będzie równoznaczna ze sprawnością term iczną 
obiegu porównawczego.

Ponieważ (rys. 1 i 4)

oraz ponieważ

¿4 i8 A  -j-

H ¿o =  -A • ~\

lt = ls

w 2 \  1

2 • [A, 

u
2 • [A

(a)

(b)

(c)

(praca tu rb iny  =  pracy sprężarki), przeto po odjęciu stronam i równań 
(a) i (b) uzyskam y zależność

(h ~  h) ~  (*3 — i0) =  ^
u r  — a" 

2 • ¡A

Podstaw iając uzyskany w ynik do rów nania (17) otrzym am y

T0 (—  — 1
_  ( h  ^ę) ( h  i o )    ( h  ^3) (^g ^0) _  j  \ T 0

Ia Iq t 4 - 1
(17a)

1 St. Ochęduszko, Teoria maszyn cieplnych, cz. I, równ. XXVIII, la  oraz cz. II,
równ. XXXVIII, 1.
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Dla adiabat 0— 3 i 4— 6 słuszny jest związek T6/T 0 =  T4/Ts . Podstawia-

Stosunek Tq/T 3 dla przem iany adiabatycznej można wyrazić wzorem

gdzie T2/To — ©d — stosunek tem pera tu r za i przed dyfuzorem
wlotowym,

T3/T2 =  0.5 — stosunek tem peratur za i przed sprężarką, 
P3/P 0 =  ? — stosunek sprężenia całkowitego.

Równanie (17b) można więc napisać w postaci

Sprawność term iczna silnika turbo-odrzutowego przy zachowaniu 
przem ian przedstawionych na rysunku 4 jest więc równa sprawności te r
micznej obiegu porównawczego Braytona.

M iarą przydatności silnika odrzutowego jako napędu samolotu jest 
sprawność ekonomiczna napędu. Określa się ją  jako stosunek pracy cią
gu uzyskanej po spaleniu jednostki masy paliw a do energii wprowadzonej 
do kom ory spalania z jednostką masy paliwa

jąc powyższe zależności do równania (17a) otrzym am y

(17b)

c. Sprawność ekonomiczna napędu

A ■ Lc

W  d +  -  A -  • u
2 • [i

Jak  w ynika z równania (18), sprawność ekonomiczna napędu jest równa 
iloczynowi sprawności napędowej i sprawności termicznej silnika. Pod
staw iając równanie (6a) do (18) otrzym am y
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R
-  (G*IB* +  1) -  G*/B*

A  ’ U l  ' J f i  r>\
V]ek = -------- '  ;---------------  (ly )

w d +  A
2 • jj.

A • u2
Przy napędzie turbo-odrzutow ym  można pominąć wielkość — ------

Z * [J-

w ystępującą w  m ianowniku, jako bardzo m ałą w  porów naniu z w artością 
opałową W d. Pom im ając 1 wobec G*/B* w  równaniu (19) otrzym am y

Tiek =  —  - • G*/B* ■ u2 ■ l -  -  l )  =  — —  • G*/B* • (to -  u) • u (20) 
p. • Wd \v / p- • W d

Dla napędu rakietowego, gdzie stosunek G*/B* =  0, można napisać 
rów nanie (19) w postaci

2 1i r  • —

V .  4   ̂ =  A  — -------- W )
11 Wa + • ua 11 -+----------a

2  • p. 2 • p.

Jest rzeczą w skazaną porównanie spraw ności ekonomicznych różnych 
system ów napędu odrzutowego przy pewnych wspólnych założeniach. 
Przyjm ijm y w artość opałową paliwa Wd =  10 000 kcal/kg. W artości sto
sunku G*/B* =  0-2- 100 obejm ują wszystkie możliwe rodzaje napędu o d 
rzutowego od rakietowego do turbo-odrzutowego. Porównanie przeprow a
dzimy dla G*/B* =  100, 50,25, i 0.

O pierając się na  ogólnym rów naniu (19) wykonano w ykresy dla trzech 
różnych stosunków G*/B* =  100, 50, 25, podające zależności między spra
wnością ekonomiczną napędu ąek i szybkością lo tu  u  przy założonych 
prędkościach w  w ypływ u gazów z dyszy napędowej. Z wykresów tych 
wynika, że sprawność ekonomiczna napędu dla założonych stosunków 
G*/B* osiąga swoje m aksim um  przy prędkościach uopt ss? 0,5 • w  tzn. przy 
stosunku prędkości vopt Cs? 0,5.

Sprawność ekonomiczna napędu jest iloczynem 'sprawności term icz
nej rp silnika i sprawności napędowej iiw, k tóra przy stałym  stosunku v 
zależy tylko od ilorazu G*/B* (równ. 12a). K orzystając z tej relacji um ie
szczono ma poszczególnych w ykresach (rys. 5, 6, 7) dodatkową oś zaopa
trzoną w podziałkę sprawności term icznej % silnika. Sprawność r\t =  1,00 
ogranicza w ykresy od góry.

Na podstawie rysunków 5, 6 i 7 wykonano wykres (rys. 8) podający 
zależność między sprawnością ekonomiczną napędu r)ek i stosunkiem  G*/B* 
dla różnych wartości szybkości lotu uopt, jakie m ożna osiągnąć najspra
wniej (przy voPt)- Jak  w ynika z tego wykresu, w raz ze spadkiem  wartości
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Zestawienie pojęć sprawności

BoarapcKHH MH03eMU,eB

1. Sprawność 
napędowa

Lc
^  =  —  

Lin

noneTHbiH K.n.fl. noneTHbifi K .n .fl.

a 1)
2 • u/w
1 +  u/w

b
2 ■ w  ■ u
w 2 +  w*

2. Sprawność ter
miczna silnika

A ■ Ln

3tjj(j)eKTHBHbiH K.n.fl. Sc^eKTOBHblH K.n.fl.

a '
/G* +  B* , G* • u2\A - l ------------w 2-----------
\ 2 ■ (x 2 ■ (x 1

T“ u2 Wd +  A • —  
2 • (j.

B*-W d

b
A w 2 +  u2

2 • ix Wd + A  - u2/2 • [x

3. Sprawność eko
nomiczna napędu

A • Lc

^ek ~  u2 Wd +  A - — - 
2 • (j.

noAHbiH K.n.n nOJlHblH K.n.fl

a
A - K  u 

B * - W d

b
A • w  ■ u

¡x • (Wd +  A ■ u2/2 • (x)

4. Sprawność ter
miczna obiegu 
porównawczego

vi -  1 -  
%b

(rys. 4)

TepMHHeCKHH K .n .fl.

a 1 1

b

') a — dotyczy napędu turbo-odrzutowego, b — dotyczy napędu rakietowego

iloczynu G*/B* w zrasta szybkość lotu, jaką można osiągnąć przy danej 
sprawności ekonomicznej napędu, a więc w zrasta równocześnie siła cią
gu silnika (równ. 1). Spadek stosunku G*/B* powoduje wzrost tem peratury  
w komorze spalania, gdyż na jednostkę m asy paliwa spalanego doprowa
dza się mniej powietrza. D la osiągnięcia wysokich sprawności przy da
nej szybkości lotu pożądane są wysokie wartości stosunku G*/B*.

Zaznaczyć należy, że w praktyce przy ocenie silników turbo-odrzuto-
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stosowanych przez różnych autorów

Lewitt Schmidt Vincent Zucrow

Propulsion 
■ Efficiency

Vortriebs- oder äus
serer Wirkungsgrad

Propulsive Efficiency Propulsion
Efficiency

2 • u * 2 2 • v
w  +  u 1 +  w/u f 2 • "v [B*/G* +  (1 — v) ] 1 +  v

2 • u/w
1 +  (UjW)2

. B*/G* • (l +  v!) +  ( l - v 2) '2 - v
1 +  V 4

The Engine Thermal 
Efficiency

Internal
Efficiency

A ■ u2 1
2 - p. v2 

G*/B* • ( l - v 2) +  (l +  v2) 
Wd +  A ■ u- 2 • n

A-L*n 

B* ■ Wd

Overall Efficiency Overall Efficiency Plant or Thermal 
Efficiency

A ■ K  ■ u 
B* ■ Wd

I riN ■

A ■ K  ■ u 
B* ■ Wd

Ideal Efficiency
Thermodynamischer- 

oder innerer 
Wirkungsgrad

'

1 -  (v3/v ,)"~1
»

* —  l
1 -  (Pl/Ps) *

wych wygodniej jest posługiwać się nie sprawnościami, lecz jednostko
wym zużyciem paliw a przypadającym  n a  jednostkę siły ciągu albo na 
jednostkę mocy ciągu silnika. W artości jednostkowego zużycia paliwa 
i jednostkowej siły ciągu wiążą się ściśle z charakterystyką ruchow ą sil
nika, k tóra podaje związek między sprawnością ekonomiczną napędu, 
szybkością lotu, pułapem  lotu, m aksym alną tem peraturą przed łopatka
mi turb iny  oraz sprawnościami poszczególnych elementów silnika.

tf Energetyka zesz. 2
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Jeżeli -chodzi o napęd rakietowy, to po zróżniczkowaniu równania (21) 
względem u  znajdujem y, że optym alna prędkość lotu nie jest już równa 
wl  2 jak  przy napędzie t  u r  bo-odrzu to wy m , ale ma wartość

Uopt =  =  91,53 ■ 1/W d  (22)

zależną jedynie od wartości opałowej m ateriału  pędnego (rys. 9). N-a ry 
sunku 10 przedstawiono zależności nek =  i(W j, u),,,. Jak  w ynika z anali
zy wykresu, ze wzrostem szybkości w  wypływu gazów z dyszy napędo
wej, przy stałej wartości opałowej Wc m aleje stosunek przy którym

Rys. 9. Optymalna szybkość lotu rakiety w  zależności od wartości opalowej ma
teriału pędnego

można osiągnąć m aksym alną sprawność. Ponieważ zaieży nam na uzy
skaniu jak najwyższej sprawności, staram y się osiągnąć możliwie duże 
szybkości w, przy których maksima funkcji r]ek =  f(u) leżą w  pobliżu 
v =  1. Jeżeli osiągnie się szybkość lo tu  uopt przy stosunku v =  1, spraw 
ność ekonomiczna napędu rakietowego równać się będzie 100% (rys. 10). 
W dobie obecnej nie można uzyskać zbyt dużych szybkości strum ienia 
wypływającego z dyszy napędowej ze względu na m ałą odporność m ate
riałów konstrukcyjnych na wysokie ciśnienia w komorze spalania przy 
dużym obciążeniu cieplnym. Podwyższenie sprawności ekonomicznej 
możliwe jest przez stosowanie do napędu silników rakietow ych paliw 
o mniejszej wartości opałowej (np. m ieszaniny C2O5OH i ciekłego tlenu 
o wartości opałowej około 2500 kcal/kg).
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3600 7200 10800 UMK) 18000 21600 25200 28800 ' 32UOO 36000 39600 km/ h

Rys. 10. Sprawność ekonomiczna napędu rakietowego (G*/B* =  0) dla 
Wd =  2500 kcal'kg i Wj =  10 000 kcal/kg

Otrzymano 14 kwietnia 1956 r.
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