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Anotace:

Svou praci jsem zaméfil na ndporové letecké motory a jejim ukolem je seznamit
vefejnost s tim to druhem pohonu, jeho historii a aerodynamickymi tunely, ve kterych
se provadi zkousky. V prvni ¢asti prace se zabyvam popisem funkce motoru RAMJET a
jeho historickym vyvojem v nékolika zemich svéta. Dalsi kapitola je zaméfena na motor
SCRAMIET, jedna se o hypersonicky naporovy motor. V kapitole 4 se zabyvam
projektem Hyper — X americké NASA, ktery mél za ukol ovefit SCRAMIET v praxi.
Dale se pak zabyvam vysokorychlostnimi aerodynamickymi tunely a v posledni
kapitole popisuji vyrobu modelu motoru SCRAMIJET.

Annotation:

I focused my thesis on ramjet and their aim is to inform public with this type of
drive, with history and with aerodynamics' tunnel, in those exams is done. At the first
section of this thesis I concern with description of function of the ramjet and with
historical evolution in several countries around the world. The next chapter is focused
on the motor scramjet, it is hypersonic ramjet. At the chapter four I engaged in project
Hyper — X from American NASA that has task to verify scramjet in practise. Further I
worked at high-speed aerodynamics' tunnel and at the last part I describe production of

the Scramjet motor's model



Prohlasuji, Ze jsem bakalafskou praci na téma ,Naporové letecké motory ramjet a
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1. UVOD

Néporové motory jsou velmi zajimavou soucasti letecké historie. 1 kdyz byl
prvni navrh tohoto motoru publikovan jiz v roce 1913, jen asi malokdo muze fici Ze jiz
o tomto druhu pohonu nékdy slysel.

Cilem mé prace je seznamit SirSi vefejnost s danou problematikou a vyrobit
model priifezu motoru typu scramjet, pro nazorny popis principu jeho funkce.

Jelikoz problematika téchto motorti je velmi malo znama vychazel jsem
ptevazné z odborného tisku a internetovych stranek americké spolecnosti pro letectvi a
vesmir NASA.

Celou préci jsem koncipoval do ¢ty hlavnich bodd. V prvni €asti jsem se
zaméfil na motor typu ramjet, princip konstrukce a funkce dan¢ho motoru, fyzikalni
popis d€ji v ném probihajicich, jeho historicky vyvoj a vyuziti a seznameni s jeho
vynalezcem René Lorinem a René Leducem, ktery stal za celou fadou francouzskych
letadel vyuzivajicich naporového pohonu.

V druhé ¢asti se zabyvam naporovym motorem scramjet pro hypersonicky let.
Opét jako v ptfedchozi kapitole se zabyvam principem konstrukce a funkce motoru, jeho
historii a fyzikalnimi dé&ji, které provazi jeho provoz ve vysokych rychlostech.

Treti Cast prace je zaméfena na vyzkumny program, ve kterém se NASA
zabyvala zkouSkami motoru scramjet na demonstratoru X—43A, aby ziskala data pro
dal$i vyuziti pohonné jednotky v letech do vesmiru. V této ¢asti se také vénuji pojmu
vztlakové téleso a jednotlivym pokusnym letiim prostfedku Hyper—X.

Ve ctvrté Casti popisuji jednotlivé vysokorychlostni aerodynamické tunely,

princip funkce jednotlivych zatfizeni a parametry.



2. NAPOROVY MOTOR RAMJET

Jednd se o letecky bezkompresorovy letecky proudovy motor, ktery pohdni
letadlo letici rychlosti v reaktivnim uc€inkem proudu plynu jim protékajicim a
urychlovanym vlivem pfivodu tepla. Néporovy motor ma tvar piimé trubice
s proménnym priifezem (obr. 2.1), orientované ve sméru letu, do niz vtékd vstupnim

hrdlem s prifezem 4, (m”) relativni proud vzduchu o hmotnostnim toku
m=A4-pi-ci (kgm™) (1)

kde p; (kg'm®) je hustota vzduchu ve vstupnim priifezu, a stiedni rychlost
vzduchu v, = | v| (ms™) v A4;. Vzduch protéka nejprve difuzorem, ve kterém se méni
jeho kinetickd energie Ey v tlakovou Ey. Za prutoku vzduchu se do n¢j vpravi palivo,
¢imz vznikne hoflava smés, kterd nasledné shoii ve spalovaci komote a spaliny o
vysoké teploté pak expanduji v trysce a vytékaji z jejiho vytokového otvoru rychlosti
va> v (ms™) . [1]

V letectvi se pro rychlost uziva tzv. Machovo ¢islo, které nema zadnou jednotku
a zna¢i se M nebo Ma. Letadla letici rychlosti nizsi nez je M < 1 leti podzvukovou a
letadla jejichz rychlost je M < 1 leti nadzvukovou rychlosti. Hodnota Machova ¢isla pti
zemi je priblizné 1 225 km'h' a ve stratosféte (ve vysce od 11 do 50 km) je tato

hodnota 1 060 km-h™.

Vstrikovani paliva
Vstup vzduchu /

-

ﬂ
\-_ﬂ%’

Spalovaci komora Vystupni tryska

Obr. 2.1 — Prifez motorem RAMIJET [12]



2.1 Historie ramjet

Za vyndlezce naporového motoru je povazovan francouzsky inZenyr René
Lorin (1877 — 1933, obr. 2.1.1.1) ktery jiz vroce 1913 publikoval schéma,
v technickém Casopise Aérophile, a o rok pozdéji i vykres proudového motoru, ktery je
reprodukovan na obrdzku 2.1.1 Na obrazku 2.1.2 je vyobrazen prib¢h tlaku p (Pa),
termodynamické teploty 7' (K) a relativni rychlosti v (m-s™) vzhledem k motoru. Pii
vypoctu se predpokladalo, ze ve vstupnim otvoru ma vzduch pfiblizné tlak p, (Pa),
hustotu p; (kg'm®) a termodynamickou teplotou 7 (K) okolni atmosféry v dané
nadmotské vysce, dale ze se vzduch zbrzdil na konci komprese prakticky na nulovou
relativni rychlost v; — 0 a Ze hofeni ve spalovaci komoie probiha za konstantniho tlaku
p3 = p2 (Pa). O expanzi v trysce se predpokladalo, Ze probihd na tlak ve vytokovém
otvoru ps = p; (Pa). Tah motoru vznikd jako vyslednice tlakovych sil pisobicich na
vnitini povrchy motoru. Lze pfiblizné stanovit z véty o zméné hybnostniho toku, a to za
ptedpokladu fady zjednodusSeni (napt. Ze hmotnostni tok spalin je jen nepatrné vétsi nez

hmotnostni tok vstupujiciho vzduchu — m; = m, = m). Pak pftiblizn€ plati:

F=m- (V4-V1) :Al P Ve (V4- V]) (2)

Navrh René Lorina svym tvarem vyhovuje podzvukovému pritoku trubici.
V ptipadé nadzvukového letu (v; > 331 ms') je tfeba vstupni Gasti dat profil
nadzvukového difuzoru, ktery byva tvarem dosti komplikovany s ohledem na vyskyt
razovych viln rizného druhu a expanzni €asti motoru tvar konvergentné — divergentni
Lavalovy trysky. [1]

Vyhodou néaporového motoru je jednoducha konstrukce. Kromé vstiikovani
paliva nepotiebuje Zadné pohyblivé soucasti.

Nevyhodou je vsak to, Ze je schopen provozu jenom pii dostatecné velké
rychlosti letu (do ni musi byt uveden vhodnym urychlovacem, kterym mize byt
konvenéni motor jako je napi. proudovy s kompresorem a turbinou, nejcastéji to byva
raketovy motor). Naporovy motor rovnéz neni vhodni k nizkym letovym rychlostem.
Motor zacina pracovat teprve pii rychlosti dvakrat az tfikrat nez je rychlost zvuku, kdy
jeho ucinnost zalind prevySovat UCinnost kompresorového motoru. Tim je vSak

vymezena oblast jeho praktického vyuziti.
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Obr. 2.1.1 — Lorintv ndkres naporového motoru [1]
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Obr.2.1.2 — Priibéh tlaku [1]

2.1.1 René Leduc (* 24.4.1898 - 1 9.3.1968, obr. 2.1.1.2)

Narodil se vroding kociho ve francouzském mésté Saint — Germain —Les
Corbeil. 1 ptfes jeho zijem o studium se stal pouze automechanikem a stfedoskolské
vzdélani si doplnil az za valky, kdy studoval na délostielecké duastojnické Skole, po
valce ziskal inzenyrsky titul na L'Ecole Superieure de 1'Electriceté. Zaginal v celuldzce
v rakouském Wiirzu a ndsledné ziskal zaméstnani v leteckych zdvodech Breguet, kde
jeho ukolem byly pevnostni vypocty. Jelikoz mél Siroky okruh technickych dovednosti
a zdjem o teoretickou fyziku zacal se zaméfovat na mechaniku kontinua. U firmy
Breguet se podilel na vyvoji utajované¢ho letounu Br. 27 ,Tout Acier (coz znamena
,celoocelovy™, 1 kdyz byl jeho plast z vétsi Casti tvofen duralem), jednalo se o
dvoumistny jednomotorovy sesquiplan s pokud mozno nerusenou moznosti stielby
smérem dozadu. Kvili tomuto pozadavku byla zadni ¢ast trupu zdegenerovana v tenky
a nizko umistény nosnik ocasnich ploch. Pravé pevnostni vypocet této Casti letounu byl
Leducovym ukolem. Leduc zjistil, Ze tehdejSi vypoctové metody neumoziiuji splnéni

tohoto ukolu, a proto vypracoval vlastni teorii krutu prizmatickych nosniktli s otevienym



1 uzavienym profilem (podloZenou experimenty) i vypoc¢tovou metodikou , coz se stalo
tématem jeho disertacni prace, kterou obhdjil v roce 1929. Pti této prilezitosti se Leduc
seznamil s profesorem Jeanem Villeyem, odbornikem na tepelné stroje, ktery se stal
v budoucnosti jeho odbornym protektorem. Pevnostni vypocty se staly jesté¢ na dlouho
Leducovym zdrojem obzivy, jeho odborny zijem se vSak pfeorientoval na

termodynamiku proudové propulze letadel.

Obr. 2.1.1.1 — René Lorin [§] Obr. 2.1.1.2 — René Leduc [8]

2.1.2 Vznik nazvu

Ve Francii se plvodné nazyval tento motor napiiklad ,la tuére
thermopropulsive® ¢i ,,thermopropulseur®, po vélce se ujal nazev ,,statoreacteur*. Némci
jej za valky a nasledné i po nazyvali po vynalezci ,Loin - Triebwerk®. V Cechach se
ujalo oznaceni ,,athodyd“, coz vzniklo z anglického ,,Aero — thermodynamic duct®.
Nazvy z pozdéjsi doby lépe vystihuji fyzikdlni podstatu motoru. Tlakovy rozdil p; - pi,
ktery je ziskany v difuzoru Gplnym zpomalenim proudu vzduchu se v dynamice plynt
nazyva ,dynamicky tlak“, vnémciné¢ ,Staudruck®, v rusStin¢ ,skorostnyj napor*
(rychlostni tlak) a v angli¢tiné se tomuto procesu energetické pfemény fika ,,ramming®.

Z téchto nazvl vznikly soucasné ,,Staustrahltrieb® a ,,ramjet®. [1]

2.1.3 Vyvoj naporovych motora ve Francii

Na pielomu 19. a 20. stoleti se ve Francii objevilo hned nékolik projekti a
patentli proudovych motorti, z nichz se u nékterych objevilo vyuziti dynamické
komprese. Mimo Lorina to byli naptiklad Charles de Louvriée, Robert Renault —

Pelterie, Fabrice H. M¢lot a dalsi. Zcela mimofadnym vynalezcem byl francouzsky



vyzkumnik a konstruktér René¢ Leduc (1898 - 1967), ktery byl elektrotechnickym
inZenyrem ve firm¢ Bréguet zabyvajici se vyrobou a vyvojem letadel, pozdéji jako
samostatny podnikatel — vyzkumnik, pracoval od roku 1930 zpocatku jen teoreticky,
experimentalné a pozdéji 1 konstrukéné na vyvoji ndporového motoru, ktery byl blizky
Lorinovu principu, avSak s tim rozdilem, ze tvofil integralni soucast letadla. Maketa
jeho letadla se objevila na pafizském aerosalonu v roce 1930. To jiz byl podporovan
firmou Bréguet pii vyvoji a stavbé svého letadla. Charakteristickym znakem jeho
letadel, byla pilotni kabina umisténd ve vstupnim kuzelu difuzoru. Kdyz pfisla valka,
vniz byla Francie porazena, prchal Leduc se svym rozestavénym prototypem do
Toulouse, kde byl vSak dostizen Némci, ktefi si jeho konstrukei, postizenou
bombardovanim atd., dikladné prohlédli. Z letadla nesouciho typové oznaceni Leduc
010 (obr. 2.1.3.1) se stal, jak Francouzi podotykaji, ,,nejdéle vyvijenym prototypem na
svéte“. Letadlo poprvé odstartovalo ke samostatnému letu 21. dubna 1949. Prvni
lety zacali jiz vroce 1946, to vSak byl letoun nesen na hibetu dopravniho letounu

SE-161. Technické parametry letounu Leduc 010 jsou uvedeny v tabulce 1.

Tabulka 1
Nejvyssi Nejvyss$i | Nejvyssi
Nosna
Rozpéti | Délka | VySka letova dosazena | dosaZena
Typ plocha
[m] [m] [m] [ 2] hmotnost rychlost vyska
m
[kgl M] [m]
Leduc
10,25 10,25 3,4 16 3 000 0,82 12 000
010-03

Dalsi typy Leduc 021 (obr. 2.1.3.2) a 022 (obr. 2.1.3.3) byly projektovany uz
s ohledem na supersonické podminky, ve kterych teprve uplatni nadporovy motor své
vyhody. Leduc 022 mél jiz moznost samostatného startu, protoze do jeho trupu byl
namontovan kompresorovy proudovy motor ATAR o tahu 22 kN. Tento letoun byl
projektovan na rychlost M = 2,5, avSak podafilo se mu dosdhnout rychlost pouze
M = 1,05. Schéma tohoto letounu je na obrazku 2.2.1.2, ze kterého jsou patrné typické
znaky nadzvukového ndporového motoru. Funkci difuzoru zastava kuzel ve vstupnim

otvoru jakoZto generdtor primarni Sikmé kompresni rdzové viny. Dalsi tvarovani spolu




s odsavanim zajiStuje energeticky piiznivy prubéh komprese v dalSich razovych vinach.
Roku 1958 byl cely projekt Leduc zastaven, protoze stihacky s klasickym
kompresorovym motorem jej ve vykonech ptekonavaly. I kdyz nebyly prototypy Leduc
021 a 022 uvedeny do provozniho stadia, méli ve Francii fadu prvenstvi jako napf.
konstrukce kiidel ze dvou frézovanych polovin, ovladani mezni vrstvy ve vstupni casti
k motorim, odhazovaci pietlakova kabina sndSend padakem, pouziti titanu a teflonu,
systémy vstfikovani paliva velkého vykonu atd.

V pocatcich nadzvukové éry se francouzsti konstruktéii pokusili vyuzit prvki ze
stroje Leduc 022 v konstrukci nadzvukovych stihac¢ek. Jednim z vysledku snazeni byl
typ Nord 1500 Griffon (obr. 2.1.3.4 a 2.1.3.5) vyvijeny od roku 1953 do roku 1961.
Jednalo se o dvoumotorovy stfedoplosnik typu kachna s trojuhelnikovitym kiidlem i
kachnimi plochami. Hlavni ¢ast kombinované pohonné jednotky tvofil ndporovy motor
o tahu 70 kN pfi rychlosti M = 1, ten zapliioval vétsi ¢ast trupu, ktery mél velky
elipticky vstup. Ke vzletu slouzil samostatny kompresorovy proudovy motor SNECMA
Atar 101 E-3 p tahu 70 kN. Prvni prototyp tohoto letounu doséhl rychlosti M = 1,3 a
druhy prototyp jako prvni francouzské letadlo piekonalo vroce 1958 rychlost
odpovidajici M = 2. TéhoZ roku dosahl stejny stroj rychlosti 2 330 kmh™ coZ odpovida
rychlosti M = 2,13. Podrobné technické udaje jsou uvedeny v tabulce 2. Jeho vyvoj byl

zastaven koncem padesatych let ze stejnych divodu jako Leduc 022.

Tabulka 2
Nejvyssi Nejvyssi Nejvyssi
Nosna
Rozpéti | Délka letova dosaZena dosaZena
Typ plocha
[m] [m] (] hmotnost rychlost vyska
m
[kg] [M] [m]
Nord
1500 8,12 15,72 | 32,14 7 300 2,13 15 000
Griffon
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Obr. 2.1.3.3 — Leduc 022 [13]



Obr. 2.1.3.4 — Nord 1500 Griffon II [24]

Nord 1500 Griffon Il

Obr. 2.1.3.5 — Schéma letounu Nord 1500 Griffon II [14]



2.1.4 Vyvoj naporovych motoru v Némecku

Zajem o reaktivni propulzi mezi mladSimi némeckymi védci a techniky vzbudila
propagandisticka prace profesora Hermanna Obertha (1854). Diky tomu v Némecku jiz
pred valkou doslo ke vzletu raketoplanu a ploSniku s kompresorovym proudovym
motorem. V obou ptipadech se jednalo o stroje firmy Heinkel. Behem valky sousttedili
Némci svilj zdjem na ndporové motory, a to predevsim protoze po obsazeni Francie se
dostal do rukou konstruktérti Leductiv rozestavény prototyp. Zacali tedy v DVS vyvijet
vlastni zkuSebni naporovy motor pod vedenim Dr. Eugena Singera (1905 - 1964). Pii
letovych zkouskach byl tento motor upevnén na trupu bombardéru Dornier Do 217.
Dale byly zkouseny rizné druhy paliv, vedle kapalného se provadély testy s uhelnym
prachem a teoretické uvahy se tykali kromé vodiku i1 atomového ohfevu. Koncem valky
bylo praktické vyuziti jiz blizko realité. Témét kazdd firma vpracovavala projekty
letadel i zbranovych systémtl, ve kterych byl naporovy motor vyznamnym prvkem. Na
obrazku 2.1.4.2 je vyobrazen zamér ptimontovat na stihacku Messerschmitt Me 262
dvojici Singerovych naporovych motor nad proudové typu Jumo 004. Vyvojem
stihacky s timto typem pohonu se zabyvala i prazska konstrukéni kancelat Skoda —
Kauba. Letoun s ndzvem SK P-14 byl vybaven tymz Sdngerovym motorem. Dal$im
projektem je deltovity stroj P-13 (obr. 2.1.4.1) Dr. Alexandera Lippische. Ten dospél
k predstavé zplostit Séngertv ndporovy motor ke svému projektu , Triebfliigel”
prave pro

P—13, na kterém pracoval po n€kolik rokit v Némecku a nasledné po valce v USA.

Obr. 2.1.4.1 — Lippisch P-13 [17]



Me 262 Lorin

Obr. 2.1.4.2 — Messerschmitt 262 s naporovymi motory [11]

2.1.5 Vyvoj naporovych motori v SSSR

Vyvoj naporovych motort v SSSR (dnes Rusku) je dodnes témétf neznamy.
Tamnim ideovym zakladatelem reaktivntho pohonu a kosmonautiky byl K. E.
Ciolkovskij. Generace jeho zakli a nasledovnikl zacaly realizovat jeho ptedstavy. Po
stabilizaci porevolu¢ni pomérii to byly i oficidlni instituce a vyzkumné ustavy, které se
zabyvaly pfevazné¢ vyvojem raket pro vojenské a vyzkumné ucely. Pii organizaci
OSOAVIACHIM vzniklo né€kolik skupin GIRD (Grupa izucenija reaktivniho
dvizenija). Tam také byla na prvnim misté raketova technika, avSak v programu 3.
brigady GIRDu vedené J. A. Pobédonoscevem se objevuje tkol, ktery se tykd vyvoje
stiely s ndporovym motorem. Objevuji se i teoretickd pojednani o naporovych motorech
a to jiz vroce 1929 termodynamicky pojata prace Stéckinova a roku 1932 Candériv
navrh na spojeni naporového a raketového motoru v kombinovany motor. V povale¢né
dobé& bylo zjisténo, Zze za valky se konaly pokusy s pomocnymi ndporovymi motory pro
stihadky. Naptiklad konkrétné pod spodni k¥idlo Polikarpovovy ,,Cajky* I-153 (obr.
2.1.5.1) byly zavéseny dva pomocné naporové motory Herkulovy konstrukce DM-2
s pramérem 400 mm, které zvySovaly rychlost z 350 km'h™ na 380km-h™. Dale se pak
provadély pokusy i na letounech JAK-7 (obr. 2.1.5.2) a Lagg—3. AvSak tento vyvoj mél



v tehdej$im Sovétském svazu malou publicitu a byl poklddan jen za vedlejsi linii
vyvoje.

Poodhaleni vyvoje béhem studené valky, vSak piinesla mnoh4 ptekvapeni.
Ukézalo se ze v padesatych letech dvacéatého stoleti vznikly v SSSR nejméné dva
mezikontinetalni komplexy s reaktivnim pohonem. Jednalo se o stfely La—350 Burja a
M-40 Buran (obr. 2.1.5.3), obé byly dvoustupiiové rakety jejichz prvni stupen tvofily
urychlovaci raketové bloky a  druhym stupném byla letounovéa stiela pohanéna
naporovym motorem, kterd Iétala vysokou nadzvukovou rychlosti ve stratosféte a byla
navadéna inercidlni a astronomickou soustavou.

U prostifedku La—350 Burja tvofily prvni stupeit dva mohutné raketové motory a
druhy stupeit mél tvar supersonického letounu s kiidlem o Sipu nabézné hrany 70°,
s kiizovymi ocasnimi plochami a aerodynamickym fizenim. Trup mél vélcovy trup,
ktery mél v ose naporovy motor, dale byly kolem vzduchovodu rozmistény palivové
nadrze. Navigacni systém byl umistén v centralnim kuzelu vystupniho hrdla. Tato stiela
startovala ve vertikalni poloze, coZ ji umoZznovalo napiiklad vzlet z Zelezni¢ni startovaci
rampy a mohla nést jadernou bojovou hlavici o hmotnosti 2,35 t. Konstrukéni prace
trvaly asi tfi roky a nasledné byla vletech 1958 az 1969 raketa zkousSena na
kosmodromu Kapustin Jar. Celkem bylo v Sovétském svazu postaveno 17 ¢i 18
exemplarti této stiely, pfiCemz tfi starty skonCily havarii. Pfi dalSich vzletech se
prodluzovala doba letu z nékolika sekund az do letu dlouhého 6 500 km a maximalni
rychlosti 3 500 kmh™.

Stiela M—40 Buran méla podobnou konstrukei jako vyse zminénd La—350 Burja.
Prvni stupeni byl tvofen Ctyfmi navésnymi raketami na KPL (Kerosén, kapalny kyslik),
které mély pramér 1,2 m a délku 19,1 m. Druhy stupeii mél rovnéz tvar supersonického
letounu s Sipovym kiidlem, kfizovymi ocasnimi plochami s aerodynamickymi kormidly.
K pohonu byl pouzit ndporovy motor o tahu 106 kN, jenz byl ulozen v ose trupu o
praméru 3 m a délce 23,3 m. Tento bojovy systém m¢l dosahovat rychlosti M= 3,1 a
nést bojovou hlavici o hmotnosti 3,5 t. Letova vyska dosahovala okolo 20 000 m, dolet
6500 km. Vyvoj letounovych stiel byl na konci padesatych let zastaven.

Dalsim sovétskym bojovym systémem vyuzivajicim naporovy motor byla
naptiklad stfela 2K11 Krug, kterd byla vyvijena koncem padesatych let minulého
stoleti. Tato stiela méla zasdhnout manévrujici cil letici rychlosti az 2 000 kmh™ ve
vysce 3 000 az 25 000 m. Opét se jednalo o dvoustupiiovou stfelu. Prvni stupen tvotily

Ctyii raketové urychlovace a druhy stupent odpovidal zestihlenému trupu stiely La—-350



Burja. V ose valcového trupu byl vzduchovod naporového motoru. Ve vystupnim
kuzelu nadzvukového difuzoru byl ulozen navadéci, fidici systém a bojova hlavice o
hmotnosti 150 kg. V obvodu trupu byly ulozeny prstencové nadrze a v zadi strely byla
umisténa spalovaci ¢ast naporového motoru piipominajici francouzsky systém Leduc.
K manévrovani byla stfela vybavena kiizovymi natacecimi kiidly ve stfedni Casti trupu
a kiizovymi ocasnimi plochami. Podobnou konstrukci mél i mensi protiletadlovy
komplex 2K 12 Kub, jehoz startovaci stupen byl pfifazen k naporovému stupni sériove.

Té&mito raketovymi prostiedky disponovala i Ceskoslovenska lidova armada. [1]

Obr. 2.1.5.1 — Polikarpov I-153 ,,Cajka* [20]
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Obr. 2.1.5.3 — Raketové stiely Burja a Buran [14]

2.1.6 Vyvoj naporovych motori ve Velké Britanii a v USA

Ve Velké Britanii byli védci, v mezivale¢ném obdobi, velmi zaujati vyvojem
kompresorovych proudovych motori a naporovym motorim nebyla vénovana
pozornost. Prvni zpravy o stielach pohanénych ,,athodydy“ se objevily az koncem
valky. Ve Spojenych Statech se vyvojem naporovych motort zabyvali na Hopkinsové
univerzit¢ ve Washingtonu kolem roku 1944. V tomto obdobi se zacali védci
v Langleyové laboratofi zabyvat projektem letadla s témito motory. Zndmymi se vSak
staly koncem Ctyficatych let motory Roye Maquardta, které byly principidln¢ shodné
s Lorinovymi projekty a star§Simi ndvrhy Leduca. Tyto ramjety pomahaly pohéanét
naptiklad prvni sériové vyrabénou stihatku v USA Lockheed P—-80 Shooting Star, kdy
byly umistény na koncich kiidel misto ptidavnych palivovych nadrzi (obr. 2.1.6.1).

Dalsi zajimavy pokus o nekonvencni vyuziti naporovych motord uskutecnila
vroce 1947 firma McDonnell Aircraft Corporation v Saint Louis stat Missouri.
Vyvinula miniaturni naporovy mottrek o hmotnosti pouhych 4,5 kg. Dva tyto motory
byly pfipojeny na konce listi nosného rotoru s primérem 5,5 m, ktery nesl maly
jednosedadlovy vrtulnik zvany ,Little Henry* (obr. 2.1.6.2 a obr. 2.1.6.3). Vrtulnik

s timto pohonem nepotiebuje Zzadné vyrovnavani reakéniho momentu a je tedy



konstrukén& velmi jednoduchy. Minimalni potiebna obvodové rychlost byla 185 ms™ a
maximalni 250 m's™. Vzletovd hmotnost stroje byla 275 keg.

Pozdéji byl v USA vénovano vyvoji ndporovych motori mnoho pozornosti a
dosazeno mnoho Uspéchii. Bylo naptiklad zvazovano umisténi naporového motoru do
raketoplanu X—15, nebo do fizenych stiel rizného urceni. Nejvétsi tspéch ramjett byla
jejich montdz do tajemného vyzvédného letounu spolecnosti Lockheed s oznacenim
SR-71 ,,Blackbird* (obr 2.1.6.4 a 2.1.6.5). Letoun s ozna¢enim SR—71A vroce 1976
vytvofil absolutni rychlostni rekord tim, ze doséhl rychlosti 3 529,55 kmh™, ktery neni
dodnes pfekonan. Stejného roku ziskal tentyZz typ rekord ve vodorovném letu letadel
zavislych na atmosféfe dosazenim vysky 25 929,03 m. AvSak pfi neoficidlnich letech
toto letadlo dosahlo jesté vétSich hodnot a byly ziskdny mnohé poznatky spadajici do

Nejzajimavéj$im na tomto stroji jsou vSak pohonné jednotky Patt & Whittney 58
s ptidavnym spalovanim o tahu 147 kN. Jednd se o kombinaci kompresorového a
naporového motoru, pro ktery se ujal nazev ,turbondporovy“. Jadro této pohonné
jednotky tvofi jednohtidelovy kompresorovy proudovy motor s hotdkem ptidavného
spalovani. Ten je ulozen do kanalu mezidruhového prifezu, kterym zaroven protéka
vzduch. Jak proud plynl z motoru, tak proud vzduchu jsou propojeny rtiznymi dvirky,
uzaveérkami a podobné. VSechna tato propojeni jsou ovladana regulacnim systémem a
pravé prestavitelnost vstupni a vystupni partie spolu s timto ovliviiovanym obtokem
méni druh motoru. Pfestavenim se ze vstupni partie stane nadzvukovy difuzor a
vystupni tryska se zméni v supersonickou Lavalovu trysku pficemz otékajici proud
spolu s hotdkem ptidavného spalovani vytvoii z vnéjsiho kandlu naporovy motor. Na
obrazku 2.1.6.6 je motor vyobrazen v proudové konfiguraci a na obrazku 2.1.6.7 pak v

konfiguraci naporové. [19]



Tabulka 3

Nejvyssi Nejvyssi Nejvyssi
Nosna
Rozpéti | Délka letova dosazena | Dolet | dosaZena
Typ plocha
[m] [m] [ 2] hmotnost rychlost [km] vyska
m
[kgl M] [m]
Lockheed
SR-71 16,9 32,7 | 167,22 77 111 3,42 4 800 | 25929,03
Blackbird

P P,
Vi T

D.re W,
i i

Obr. 2.1.6.2 — McDonnell Little Henry [14]




Obr.2.1.6.3 — Lockheed SR—71 Blackbird [19]

Obr. 2.1.6.4 — Lockheed SR—71 Blackbird [16]
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Obr. 2.1.6.6 Prifez pohonnou jednotkou Patt & Whittney J-58 — ndporova konfigurace
[19]



3. NAPOROVY MOTOR SCRAMJET

(Supersonic Combustion Ramjet)

Jedna se o modifikovany ndporovy motor, ktery se lisi od motoru ramjet tim, ze
proudici vzduch je zbrzdén na difuzéru pouze na nadzvukovou rychlost, nikoli
podzvukovou, jak je tomu u ramjetl. Jako paliva se pouzivad zejména vodiku a to proto,
ze ve smési se vzduchem rychle hofi. Aerodynamiku motoru je potfeba navrhnout tak,
aby vsttikovany vodik dohoftel jest¢ v motoru a nedohofival mimo négj, coz by vedlo
k energetickym ztratam. Scramjet je vhodny v oblasti hyperzvukovych rychlosti, tj. pfi
rychlostech prevysujicich pétinasobek rychlosti zvuku tedy M = 5.

3.1 Konstrukce a princip funkce motoru

Konstrukéné je tento motor velmi jednoduchy jelikoz neobsahuje zadné
pohyblivé dily (kompresor a turbina), jako u béznych proudovych motort. V motoru se
nachdzi pouze difuzér, ktery slouzi ke kompresi vzduchu, tedy k pfeméné kinetické
energie plynu na energii tlakovou (obr. 3.1.1 ). V béZném néporovém motoru dochazi
k tomu, ze tlak v difuzéru roste z hodnoty p; okoli na vstupu na hodnotu p, na vystupu,
pficemz klesd rychlost proudéni obvykle az na nizkou podzvukovou. NejvétSim
problémem je vsak ze teplota 7 silné stoupa na teplotu 7>, pii niz stoupa ptivod tepla
pfi rovnotlakovém spalovani. Pomér teplot 7,/77 pii vysokych nadzvukovych

rychlostech dosahuje zna¢né vysokych hodnot viz. tabulka 4. [4]

i
ST
e
/ ’ /E
GENERATORY :
$IKMYCH RAZOVYCH VLN PALIVOVE TRYSKY
SCRAMJET

Obr. 3.1.1 — Prifez motorem SCRAMIJET [15]



Tabulka 4

Rychlost letu M | T4/T;
5 6
10 20

Tento prudky nartst teploty je vSak nepfijatelny z hlediska pevnosti materialu a
chemické stability vstiikovaného paliva. Proto u scramjetu dochdzi ke stlacovani
vzduchu na niz§i tlak avSak spalovani probihd v proudu, ktery ma nadzvukovou

rychlost, ¢imZ nedochézi k prudkému narastu teploty.

3.2 Historie scramjet

Historie kolem vyvoje scramjet je dodnes velmi zahadnd, protoze se jedna o
technologii s velkou budoucnosti co se tyce letli do vesmiru. Je zndmo Ze se vyvojem
scramjetli zabyva jiz od Sedesatych let Narodni Gfad pro letectvi a vesmir — NASA
v USA, dale pak francouzska spole¢nost ONERA, Rusko vyviji prostiedek IGLA (obr.
3.2.1), jehoz prvni let je planovan na rok 2008. Jiz diive se rusti védci zabyvali
scramjety a to na prosttedku GLL-31 (obr. 3.2.2). Déle Rusko uvolnilo nékolik
informaci o tom, Ze disponuje hypersonickym modulem schopnym nést bojovou hlavici,
dle tvrzeni tamni vlady tato ,,Hypersonickd hlavice* doséhla rychlosti letu odpovidajici
M = 14, tato hlavice mize byt soucasti stiely RS-12 M1/M2 Topol M, ktera je
povazovana za nejlepsi stfelu na svété a udajné ji nelze zneSkodnit zadnou
protiraketovou obranou. Vyvojem hypersonické pohonné jednotky se vSak zabyva i
Japonsko a Australie, konkrétné jde o projekt Queenslandské univerzity nesoucim nazev

HyShot, ktery spociva v osazeni raket motorem scramjet.



Obr. 3.2.2 — Maketa GLL-31 [21]



4. HYPER - X
Projekt Hyper X byl vyzkumnym poc¢inem americké NASA a mél za ukol ovéfit

pohonnou jednotku typu scramjet na demonstratoru, u kterého bude slouzit jako hlavni
pohonna jednotka. Tento letoun nesl oznaceni X—43A (obr 4.1) a m¢l byt schopen letu
v atmosféfe rychlosti odpovidajici desetindsobku rychlosti zvuku tedy M = 10.

Technické data demonstratoru jsou uvedena v tabulce 5.

X-43 A
Délka = 3,66 m
Sitka =155 m
Vygka= 0,60 m

Obr.4.1 — X—43A [16]

4.1 Vyvoj

Vyvoj tohoto prostfedku zapocal vroce 1996 a trval pomérné kratkou dobu,
protoze bylo pouzito mnoho poznatkli z pfedeslych projekt NASA jako byl naptiklad
vyzkum tzv. Space shuttlu (kosmicky prosttedek schopny piistdit na Zemi pomoci
klouzavého letu - raketoplan). Nejednalo se vSak o prvni navrh hypersonického
prostfedku, jelikoz jest¢ pred X—43A existoval projekt NASP (National Aerospace
Plane) a ten mél za ukol vyvinout hypersonicky dopravni prostfedek, ktery je vyobrazen

na obrazku 4.1.1. Tento zamér vSak ztroskotal na technické naro¢nosti a financovani.



Obr. 4.1.1 — Kresba hypertonického dopravniho prostfedeku AP [14]

Konstrukei tfi demonstratorit X—43A dostala za tikol spolecnost Micro Craft Inc.
Tullahoma. Letadlo dostalo tvar hypersonického vztlakového télesa, ktery lze vyuzit

jako soucast pohonné jednotky.

Tabulka 5
Nazev Hmotnost Rozpéti Délka Predpokladana rychlost
prostiredku [kg] [m] [m] [M]
X —-43A 1 400 1,55 3,66 10

Samotné testovani méla jiz na starosti NASA a to ve svém Langleyové
vyzkumném stfedisku v Hamptonu, kde se provadéji testy v aerodynamickém tunelu
(obr. 4.1.3) o priméru meéficiho prostoru 2,43 m a maximdlni rychlosti proudéni
rovnajici se machovu ¢islu 7, ale 1 pocitacové simulace teplotniho pole (obr. 4.1.2),

radiové zkousky (obr. 4.1.4) atd.




Obr. 4.1.2 — Poc¢itatova simulace teplotniho pole kolem X—43A [16]

Obr. 4.1.3 — Zkousky v aerodynamickém tunelu [16]

Obr. 4.1.4 — Radiové zkousky [16]



JelikoZ motory scramjet jsou schopny pracovat az pii rychlostech vyssich jak
M =5, bylo zapotiebi demonstrator urychlit na pozadovanou rychlost. Za timto ucelem
byla oslovena spolecnost Orbital Science Corporation, Vandenberg AFB, ktera stoji za
vyvojem nosné rakety Pegasus. Technické informace jsou uvedeny v tabulce 6. Ta
slouzi k vyndSeni druzic a jinych zafizeni na obéZnou drahu. Na rozdil od nosict
vypousténych ze zemé mize byt Pegasus vypustén z letounu leticim ve stratosféfe. [3]
[16]

Tabulka 6
Tah motoru Rozpéti Nosnost
Nazev Pohonnia jednotka
[kN] [m] [kgl
Raketovy motor Orion
Pegasus 508 500 6,7 375

Letoun X—43A byl tedy upevnén na piidi nosného prosttedku Pegasus
(obr. 4.1.4). Celkova délka systému ¢inila 15 m a hmotnost cca. 19 000 kg.

Prostiedek Hyper-X

Raketa Pegasus

X}(-JBA

Adaptér pro pfipojenl'X

Obr. 4.1.4 — Prostifedek Hyper—X [16]




4.1.1 Vztlakové téleso

Pod pojmem vztlakové téleso si predstavme téleso, které diky svému tvaru
vyvozuje pfevaznou ¢ast vztlaku a ¢ast jeho povrchu plni funkci kompresoru. Dalsi ¢ast
povrchu tvoii sténu oteviené trysky a tim se stava propulzorem. S mySlenkou
integrované¢ho 1étajictho prostfedku pfiSel vroce 1965 Dietmar Kiichemann, kdy
publikoval navrh hypersonického letadla, ktery je vyobrazen na obrazku 4.1.1.1. Horni
sténu letounu piedpokladal rovnobéznou s vektorem rychlosti proudéni vzduchu ¢ ,
tudiz nad télesem zlstava proudéni homogenni o tlaku p.. Spodni ¢ast dostala tvar
Stihlého klinu pod tihlem v, takze na ostré nabéhové hrané¢ vznika rovinna Sikma razova
vlna pod thlem f. Pii dostatecné velké rychlosti proudéni je mezi rdzovou vilnou a
obtékanou sténou vytvofen pretlak, ktery staci k tomu, aby ptsobil jako kompresor pro
proudovy motor. Na spodni sténu ptisobi také sila F, kterda ma vyznamnou vztlakovou
slozku Y; a Cini z télesa téleso vztlakové. Druhd slozka sily F, kterou znac¢ime X, tvoii
tlakovy odpor télesa. PfiCemz je narlst teploty, se zvySujici se rychlosti pomérné maly.
Na zlomu, kde dochazi k ptfechodu z klinu do vypouklé zadni €asti, se vytvoii téméf
kolma rédzova vlna a soucasné detonacni vlna, kterd zplisobi detonacnim piivodem tepla
dalsi vzrist tlaku v této Casti télesa. Vysledna tlakova sila F plisobici na vypouklou
zadni stranu télesa méa vyraznou propulsni slozku P a dalsi vztlakovou slozku Y. Vlivem
propulsni slozky P je téleso zaroven motorem.

V roce 1962 navrhl védec R. R. Jamison podobné vztlakové téleso jako jeho
soucasnik D.Kiichemann, avSak na rozdil od jeho navrhu nebyla horni hrana letounu
rovnob¢zna se smérem proudéni, ale dal ji konkavni tvar, ¢imz na ni vznikaji dalsi
Sikmé kompresni viny (obr. 4.1.1.2). Do spodni ¢asti umistil ndbéznou hranu dalsi
klinové desky a ta je pevné spojena s hlavnim télesem. Tato hrana generuje Sikmé
razové viny v proudicim vzduchu. Z prostoru mezi obéma ¢astmi vytvofil naporovy
motor s podzvukovym spalovanim. A pravé tomuto télesu se podobd demonstrator

X—43A, ale naporovy motor byl nahrazen scramjetem. [3]



Obr. 4.1.1.1 — Kiichemanniiv navrh [3]

naporovy motor

Obr. 4.1.1.2 — Jamisontiv navrh [3]

4.2 Lety Hyper-X

Mistem letovych zkouSek se stala leteckd zakladna Edwards AFB v Kalifornii.
Bylo zapotiebi vynést cely prosttedek do urcité vysSky a poté uvolnit raketu Pegasus, pro
takovéto ucely vyuzivda NASA jako nosi¢ upraveny bombardér B—52 s oznacenim
NB-52B. Letova zkouska probiha tak ze bombardér vystoupa do vysky 12 000 m, kde
odhodi raketu Pegasus s prostfedkem X—43A. Po pétisekundovém volném padu se
zazehne raketovy motor Orion 50S s maximdlnim tahem 50 kN, diky kterému je
prostfedek urychlen aZ na rychlost v = 2,22 km's”, coZ pfiblizné odpovida machovu
Cislu M = 6,5 a vystoupa do vysky okolo 30 000 m, kde motor dohoti a odd¢li se
demonstrator X—43A. Nasledné je zazehnut naporovy motor scramjet a prostiedek dale
zrychluje nez dojde k vyhoteni paliva a volnému padu letounu do mofte. Cely let je

popsan na obrazku 4.2.1
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Obr. 4.2.1 — Prub¢h letu prostiedku Hyper — X [16]
4.2.1 Test ¢.1
Prvni letovy test se uskutecnil dne 2.6. 2001, kdy byla ve vySce asi 7 200 m
uvolnéna raketa Pegasus, avSak pii stoupani zacalo dochéazet k vibracim konstrukce a
ztrat¢ stability. Vlivem velkého aerodynamického tlaku doslo k odlomeni fidici
aerodynamické plochy a vychyleni od vypoctené drahy letu. V disledku téchto
komplikaci bylo okamzité¢ rozhodnuto a prvni ze tfi exemplait byl zni¢en na dalku.

Jeho trosky dopadly do Tichého oceanu.

4.2.2 Test ¢.2

Druhy planovany let se uskute¢nil dne 27.3.2004. Nyni byl Hyper—X odhozen ve
vysce 12 000 m a nésledné zacal stoupat vzhiru. Kdyz dosahl vysky 28 500 m doslo
k oddéleni X—43A a zdZehu scramjetu, ktery letoun urychlil z M = 6,5 na M = 7. Motor
pracoval deset vtetfin nez doslo k dohoteni vodiku a padu do Tichého oceanu. Cely let
trval asi 10 minut a Hyper—X urazil vzdalenost 640 km. Timto vykonem byl vytvotfen

rychlostni rekord letounu s atmosférickym motorem.

4.2.3 Test ¢.3

Posledni let projektu Hyper—X byl napldnovan na 16.11.2004 a dopadl opét
uspé$né. Letoun NB-52B vynesl Pegasus s X—43A do vySky 12 000 m. Ve vySce
30 000 m se oddélil samotny letoun a po desetisekundovém letu dosahl rychlosti M =
9,8 coz odpovida rychlosti 10 388 kmh™, ¢im se podafilo piekonat rychlostni rekord
téhoz stroje zbfezna stejného roku. Tento rekord plati dodnes a oficidlné nebyl

ptekonan.



5. VYSOKORYCHLOSTNI AERODYNAMICKE TUNELY

5.1 Supersonické tunely

Experimentalni nadzvukova aerodynamika byla zndma jiz koncem 19. stoleti.
Piedpoklad nadzvukového proudéni, vyslovil jako prvni Barré de Saint Vénant (1797 -
1866) se svym asistentem P. L. Wantzelem (1814 - 1848) jiz v roce 1839. Nasledn¢ pak
francouzsky balistik Pierre Henri Hugoniot (1851 — 1887) roku 1866 ukdazal, ze pfti
vhodnych velikostech tlakii p; a p, (Pa) ve vstupnim a vystupnim prostoru je mozné
takového proudéni dosdhnout v trysce, jejiz primér se musi nejprve zuzovat tak, aby
v nejuzs§im priufezu vznikla zvukova rychlost (tzv. kriticky prifez) a v nésledujici ¢asti,
kde se prumér trysky zvétSuje, dochazi k expanzi plynu do nadzvukové rychlosti.
Vsichni tfi vychazeli z predpokladu, Ze proudicim mediem je idealni plyn a proces
probihd bez sdileni tepla a bez disipace energie => izoentropicky.

Tehdejsi védci tomu pfili§ nevétili, protoze vychazeli z predpokladu Ze nelze
dosahnout rychlosti, kterd je vy$§i neZ rychlost zvuku. Teprve roku 1888 Svédsky
vyrobce odstiedivek na mléko Carl Gustav de Laval (1845 - 1912), se rozhodl
z nezjiSténych divodi pfipojit v jednom ze svych stroji k obycejné zuzujici se trysce
kuzelovité se rozsifujici natrubek. Nasledn& se mu turbinka rozb&hla na 30 000 ot-min™.
Od této doby se tato tryska, jez byla popsdna Hugoniotem, nazyva Lavalova tryska
(Obr. 5.1.1). [5]

RY CHLOST VE ZUZENI
JE ROVMA RYCHLOSTI ZWUKU

RYCHLOS RY CHLOST
ROSTE ROSTE
TLAK TLAK
KLESA HLESA
MACH=1 MACH1 MACH =1

Konmvergentni-divergentni tryskou
Obr. 5.1.1 — Lavalova tryska [15]



S dalSim zajimavym zjiSténim pfiSel brnénsky rodak a profesor fyziky na
némecké ¢asti Karlo - Ferdinandovy univerzity v Praze Ernst Mach (1838 - 1916), ktery
v druhé poloviné osmdesatych let 19. stoleti fotografoval obtékani sttel (projektiltl)
pohybujicich se nadzvukovou rychlosti v nehybném prosttedi. PfiSel na to, Ze se zde
vyskytuji disipativni rdzové viny. Pii nadzvukovych rychlostech se v proudovém poli
vyskytuji znacné tlakové rozdily a tim i zmény hustoty => zména indexu lomu svétla
prochdzejictho proudicim plynem. Diky témto poznatkiim je tedy moZné pozorovat
nékteré jevy (napf. razové viny) pouhym okem poptipadé je fotografovat. Ernst Mach
vyuzival takzvanou metodu Slirovou a jeho asistent Vincenc Dvoiak objevil takzvanou
metodu stinovou. Mach déle ve spolupréci se svym synem Ludwigem vyvinul aparaturu
pro interferometrickou metodu. Tato metoda umoziuje i kvantitativni vyhodnoceni
fotografie celého proudového pole.

Dal§im z ,,prikopnikd* byl Slovensky profesor Aurel Stodola (1859 - 1942),
ktery pisobil na Vysoké Skole technické v Curychu. Zabyval se tlakovymi métfenimi
v ose Lavalovy trysky protékané vodni parou a dosel ke zjiSténi, ze i tam se mohou
vyskytnout rdzové vlny, pokud je tryska pozorovana za nendvrhovych podminek.
Ludwig Prandtl spolu se svym doktorandem Theodorem Meyerem se zabyval v prvnim
desetileti 20. stoleti zkoumdnim a optickym zviditeliovanim pritoku i vytoku trysek.
Na zékladé¢ svych poznatkli vysvétlil nepiekrocitelnost rychlosti zvuku vznikem
razovych vin v nevhodné navrzenych tvarech protékanych trubic. Koncem dvacatych let
20. stoleti, jiz jako sv€toznamy aerodynamik, pfiSel s mySlenkou, ze pouzije Lavalovu
trysku pfi konstrukci nadzvukového aerodynamického tunelu. V roce 1930 tento tunel
zkonstruoval Prandtliv asistent Adolf Busemann v Gottinu (obr. 5.1.1). Jedna se o tzv.
tunel s pferuSovanym chodem v némz je zdrojem pretlaku atmosféra a jimacem je
podtlakova nadoba, ze které je odcerpan vzduch, tim je dosazeno toho, ze tlak uvnitf
nadoby je dostate¢né nizky vici atmosférickému tlaku. V dasledku toho, dokud neni
dosazeno kritické¢ho tlaku, je rychlost v méficim prostoru konstantni. Vstupni Cast
zafizeni je konstruovéana jako Lavalova tryska, ktera je vyménna. Jeji vytokovy priiez,
ktery musi byt shodny s priifezem méticiho prostoru, a musi byt navrzen tak, aby v ném
byla Zddana nadzvukova rychlost. V navazujici odtokové ¢asti se vzdy vytvofi razova
vlna provazend disipaci energie. Pro optimalizaci téchto ztrat, opatfil Busemann
odtokovou ¢ast nadzvukovym stavitelnym difuzorem. M¢fici prostor tohoto tunelu mél

prafez 60 mm x 60 mm. [5]



Daldi Prandtliv asistent, Svycar Jakob Ackeret (1898 - 1981), vybudoval
v Curychu prvni technicky vyspély cirkulacni supersonicky tunel (obr. 5.1.2), ktery byl
navrzen pro rychlosti odpovidajici machovu cislu M = 2. K dosazeni této rychlosti
proudéni bylo zapotiebi vykonu P = 700 kW. Méfici prostor byl o prifezu 400 mm x
400 mm. Kazdy supersonicky tunel obsahuje vizualizacni aparaturu, diky které je

mozné pozorovat proudové pole nékterou z vizualizacnich metod.

Usmémovag¢ @ Podtlakova
. i\_&w—l h néGOba
peii. Wi
Méfici prostor Difuzor -

Laval. tryska
i Stavitelna sténa Kohout

Obr. 5.1.2 — Prandlt — Busemantiv tunel [5]

Obr. 5.1.2 — Ackertliv aerodynamicky tunel [5]

5.2 Transsonické tunely
Pfi transsonickém proudéni se vyskytuje v nekterych ¢astech proudového pole
nadzvukové proudéni a ve zbytku podzvukové. Muzeme se setkat se dvéma ptipady.
Prvnim znich je ten, kdy je téleso kone¢né tlouStky obtékdno rychlym
podzvukovym proudénim a v mistech maximéalni rychlosti se mulze vyskytnout
nadzvukové oblast. Ta byva uzaviena smérem po proudu a setkdvame se zde s tzv.

zavérnou razovou vinou. Tato vlna se blizi viné kolmé a v blizkosti obtékané stény



interaguje s mezni vrstvou (pfi tomto jevu vétSinou dochazi k odtrzeni a tim ke vzristu
tvarového odporu obtékaného télesa). S dalSim terminem, se kterym se u
vysokorychlostnich tunelii miizeme setkat je tzv. ,transsonickd krize®, ta je dusledkem
toho ze srostoucim Machovym Cislem velmi rychle roste soucinitel odporu
v podzvukovém proudéni. S prvnim piipadem transsonického proudéni se setkali letci
na koncich vrtule se dostavalo do lokalni nadzvukové rychlosti, coz se projevovalo
zvysenym hlukem a poklesem ucinnosti. Tento problém zacali fesit, roku 1918, inZenyii
F.W. Caldwell a E. N. Fales. Oba byli zamé&stnanci US Army Engineering Division.
Postavili tedy tunel malych rozméri, ve kterém dosahli rychlosti v = 200 m's™ a to
stailo k dosazeni téchto lokdlnich jevii. Pravdépodobné se tedy jednalo o prvni
transsonicky tunel v historii. Tito panové také zavedli pojem kriticka rychlost. Jedna se
o rychlost nabihajicitho proudu, pfii které se na obtékaném povrchu poprvé objevi lokalni
rychlost proudéni, kterd se rovnd lokalni rychlosti zvuku (pozd¢ji byl tento pojem
nahrazen pojmem ,kritické Machovo ¢islo®). [5]

Druhym pfipadem transsonického proudéni je jev vyskytujici se pfii
nadzvukovém obtékani téles s tupou ptidi, kde vznikne pred télesem odlehla razova
vlna. Tato vlna se u pfid€ blizi kolmé razové viné, za niz se vytvofi v prostoru mezi
vlnou a pfidi obtékaného télesa podzvukova oblast. Timto jevem se v poloviné
dvacatych let dvacéatého stoleti zabyvali ameri¢ti aerodynamici a hlavné Hugh Dryden.
Ti ve svém tunelu o priméru 50,8 mm dosdhli druhého ptipadu transsonického
proudéni. Zjistili Ze pifi méfeni se zavérnd 1 pfidovd razovd vlna pii malych
nadzvukovych rychlostech témét kolmé k proudu a v tunelu zasahuji az ke sténé
méfeného prostoru, od kterého se odrazeji a mohou zasdhnout obtékané téleso ¢imz
znehodnotit pfirozeny pribéh d&je. Na prelomu dvacatych a tficatych let dvacatého
stoleti se do tohoto vyzkumu zapojila i Langleyova laboratof NASA, kde Eastman
Jacobs a John Stack mnohé z naznac¢enych problémi objasnili a to v tunelech o priméru
305 mm a 610 mm. Transsonickd aerodynamika byla dilezita také proto, Ze
supersonické oblasti se objevovali 1 na jinych mistech letount a to predevsim na
proudovych stihackach z konce druhé svétové valky.

Po skonceni valky se zacalo mnoho odbornikii zabyvat pfekondnim rychlosti
letu letadla ve vodorovném letu, a proto bylo zapotiebi vyfeSit vSechny problémy
souvisejici s transsonickou aerodynamikou letadla a to uz v aerodynamickém tunelu. Ve

firm¢ Lockheed modifikovali sviij aerodynamicky tunel tak, Ze do né&j zabudovali maly



préh a nad néj, kolmo ke sténé, umistili do zrychleného proudu miniaturni model. To
mélo za dusledek nasmérovani zavérné razové viny do vétstho meticiho prostoru.
Otazku transsonického aerodynamického tunelu vyfesili panové Stack a Wright, ktefi
pfisli s ndpadem utlumit rdzovou vlnu na sténdch méficiho prostoru. Tohoto efektu
dosahli opatfenim povrchu Stérbinami ¢i perforaci s odsdvanim. Takovymto tunelem je
napiiklad transsonicky tunel AVA v Géttingenu jehoz méfici prostor ma rozméry
1 000 mm x 1 000 mm a lze v ném dosahnout rychlosti proudéni M = 0,4 az M = 2.
V Ceské republice takovym to tunelem disponuje VZLU v Praze [22].

5.3 Moderni rychlostni tunely

Jednd se o rychlostni tunely, ve kterych je mozné dosahnout rychlosti od
vysokych podzvukovych pies transsonické az po rychlosti odpovidajicich Machovu
Cislu 4.

Jednim z nejvykonngjSich supersonickych tunell je americky tunel Arnold
Engineering Development Center v Tullahomé stat Tennesee jehoz prumér Ccini
4 900 mm x 4 900 mm. Jeho historie se za€ind psat jiz v roce 1952, kdy byl vybudovan
pro rychlosti proudéni M = 1,6. Vroce 1985 byl piebudovan tak, aby v ném bylo
dosazeno rychlosti M = 4, jeho ptikon vzrostl na P = 160 000 kW a tato ptestavba si
vyzéadala investici 550 miliond dolarG. V areadlu vySe zminéné firmy o rozloze cca.
3 km’ se nachazi osmnact velkych aerodynamickych tunelii. Podobnych zafizeni se
nachazi ve svété vice, ale projekty, které se v nich vyvijeji jsou piisné tajné. Podobnych
aerodynamickych tuneli se také vyuzivd k vyzkumu proudéni v lopatkovych miizich

parnich, plynovych turbin ¢i turbokompresord. [5]

5.4 Hypersonické tunely

O hypersonickém tunelu mluvime tehdy, pokud je v ném dosazeno rychlosti
proudéni vysSi nez M = 5. Pfi téchto rychlostech se zacinaji projevovat nckteré
vlastnosti stlacitelnych tekutin, které je v nizsich rychlostech mozné zanedbat. Jsou to
pfedevSim velké odchylky od idedlniho stavového chovani plynu a strmy nartst
termodynamické teploty v okoli stagna¢niho bodu na ptidi obtékan¢ho télesa vlivem
tfeni a to tak, Ze pfi rychlosti M = 5 vzroste teplota na Sestindsobek. S timto jevem je
také spojena disociace a ionizace plynl, potize s materidly a spojovacimi metodami,
tésnénim, chlazenim atd. AvSak kosmické lodi, vracejici se z ob&ézné dréhy, maji pii

vstupu do zemské atmosféry rychlost odpovidajici M = 25 az M = 35, kde jsou tyto
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napiiklad ptfimknuti razové viny k obtékanému povrchu tak tésné, Zze dochazi
k jakémusi ,.klouzani“ po tzv. ,,hypertonické vrstve®. [4]

Piikladem hypersonického tunelu je francouzsky tunel ONERA F—+4
s prerusovanym chodem, ktery stoji ve Fauga — Mauzac nedaleko Toulouse. Tento tunel
byl vybudovan koncem osmdesatych let za ucelem vyvoje kosmického kluzaku
s opakovatelnym vyuzitim Hermés. Schéma tunelu je na obr 5.4.1. Zdrojem energie je
elektromotor o vykonu P = 1,5 MW, ktery roztaci po delsi dobu setrvacnik o hmotnosti
m = 16 000 kg na otatky 6 000 ot-min” coz odpovida kinetické energii Ex = 400 MJ.
Tento setrvaénik odevzdd svou energii alternatoru s kratkodobym vykonem
P =160 MW. Takto vyrobeny elektricky proud zazehne v obloukové komofte elektricky
oblouk, ktery ohfeje plyn na teplotu 7= 3 000 K. Zahtaty plyn poté vtéka do Lavalovy
trysky o vstupnim priméru 700 mm, v némz dosahuje rychlosti odpovidajici M = 16
(v =19 600 kmh™). Tomuto proudéni Ize vystavit po dobu # = 100 ms model letadla o
délce cca. 400 mm [5] [18].

£ I I/III“I /Ill /II/ A‘ I

1 — technicka ¢ast, 2 — elektromotor, 3 — setrvacnik, 4 — alternator, 5 — obloukova
komora, 6 — méfici prostor, 7 — mefici Cast

Obr. 5.4.1 — Hypertonicky tunel ONERA [5]



5.5 Kryogenni tunely

Tyto tunely pracuji s plynem o termodynamické teploté 7 = 100 K, tim klesne
kinetickd viskozita vzduchu asi na 20 % hodnoty pfi teplot¢ 7' = 273,16 K a rychlost
zvuku klesa asi o tretinu. Natlakuje-li se takovyto tunel napf. na p = 0,5 MPa, lze na
pomérné malém modelu pii rychlosti v = 300 m's” dosahnout hodnot reynoldsova &isla
asi sto miliontt pii rychlosti M = 1,35 a tim bylo snizeno ze dvouset milionti pfi
rychlosti pouhych M = 0,75.

Prvni tento tunel byl vybudovan v USA v roce 1983 a nese nazev NTF (National
Transsonic Facility) a je ur€en pro potfeby NASA. Pracuje se vném s teplotou r=-
170°C a té je dosahovano vstfikovanim a naslednym odpatfovanim tekutého dusiku.
V Evropé byl roku 1994 uveden do provozu ETW (Eurodnischer Transschall —
Windkanal), ktery patii mezi nejmodernéjsi a nejnovéjsi aerodynamické tunely na svété.
Toto zafizeni stoji v némeckém Koliné nad Rynem - Porzu. Jednd se o transsonicky
kryogenni pfetlakovy tunel s méficim prostorem o Etvercovém priaméru 2 400 mm x
2 400 mm, ktery mize pracovat s pietlakem 0,45 MPa a maximalni dosazitelna rychlost
proudéni ¢ini M = 1,3. V tomto tunelu jsou testovany napiiklad modely evropského
vyrobce letadel Airbus. Pofizovaci néklady tohoto tunelu byly velmi vysoké, stejné tak

jako jsou vysoké jeho naklady na provoz.

6. Vyroba modelu

Pro vyrobu jsem se rozhodl z toho divodu, protoze neexistuje Zddna pomiucka,
na které by bylo mozné popsat princip funkce motoru scramjet. Bohuzel se také nikde
nenachazi podrobnéjsi informace o konstrukei motoru a tak jsem vychézel z dostupnych
informaci a obrazkl. Pfedevsim z obr. 3.1.1, kde je vyobrazen tvar difuzéru. Pro model
jsem se rozhodl pouzit pfiblizny rozmér motoru z letounu X — 43A a to v méfitku 1:2.
Jako materidl pro vyrobu jsem zvolil dievo, a to pfedevs§im kvili snadnému opracovani
a naslednému lakovani. Pfi volbach barev jsem vychéazel z ptikladu modeli motorti pro
Skoly.

Nejprve jsem vyrobil jednotlivé komponenty, ze kterych se motor skladad viz.
obr. 6.1. Samotné sestavovani motoru jsem zahdjil pfichycenim jednotlivych difuzért
ke sténam pii¢ek motoru, a to za pomoci hlinikovych hiebickii a lepidla obr. 6.2.
Hiebicky jsem zvolil z toho divodu, ze ptilepeni by nemuselo byt tak pevné a mohlo by

dojit sndze k poskozeni. Nejprve jsem pfilepil difuzéry prostfedni komory k obéma



sténam obr. 6.3, abych ziskal pevnou Cast a na postrani pficky mohl nésledné lepit
difuzéry prvni a tfeti komory. Po vytvrdnuti lepidla jsem celou druhou a tfeti komoru
natfel Cernou barvou viz. obr 6.4. V prvni komotfe jsem zndzornil barvami jednotlivy
pribéh teplot v motoru tak, ze tam kde vzduch do motoru vstupuje je chladnéjsi, tudiz
jsem pouzil modrou barvu, a v misté vsttiknuti vodiku do proudu vzduchu, kde dochazi

k zaZzehu a nésledné expanzi plynd, jsem pouzil barvu ¢ervenou viz. obr 6.5 a 6.6.

Obr. 6.1 — Zakladni dily pro vyrobu modelu



Obr. 6.2 — Uchyceni jednotlivych difuzért ke stén¢ komory
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Obr. 6.3 — Prosttedni komora
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Obr. 6.4 — Lakovani jednotlivych casti
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Obr. 6.5 — Barevné provedeni prifezu motorem



Obr. 6.6 — Bo¢ni pohled

7.Zavér

Zamérem mé bakalaiské prace bylo seznameni laické vetejnosti s problematikou
naporovych motord a vysoko rychlostnich aerodynamickych tunelii. Naporovy motor je
znam jiz od pocatku 20. stoleti, kdy svou myslenku publikoval francouzsky inzenyr
René Lorin. Na jeho praci navazal dalsi Francouz René Leduc, ktery vyvinul celou fadu
letounti vyuzivajicich naporovy pohon. BohuZzel se od myslenky naporového motoru
jako hlavni pohonné jednotky pilotovaného letadla, az na par vyjimek (napt. Lockheed
SR-71 Blackbird), upustilo a tak jejich vyuziti pteslo do raketové techniky.

Dal$im motorem, kterym se zabyvam ve své praci je tzv. SCRAMIJET. Jedna se
o modifikaci bézného naporového motoru uréenou pro lety vysokymi tzv.
hypersonickymi rychlostmi. Tento druh pohonu zkoumala také americka spole¢nost pro
letectvi a vesmir NASA ve svém vyzkumném projektu Hyper — X, kterému je vénovana

dalsi ¢ast mé prace.



Pro vyzkum ramjeti a scramjeti se vyuzivdA  vysokorychlostnich
aerodynamickych tunelli, na které jsem se také zaméfil a to jak na jejich vyvoj tak na
princip funkce.

Vysledkem mé prace je souhrnny piehled dané problematiky a vyroba modelu
priifezu motorem scramjet, na kterém lze popsat princip jeho ¢innosti.

Néaporové motory, zvlasté typu scramjet, vsoucasné dobé  prochazeji
dynamickym vyvojem v nckolika zemich svéta a to zejména pro jejich vyuziti

v budoucnosti pfi letech do vesmiru, ¢i jako hlavni pohonné jednotky bojovych raket.
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