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PREDHOVOR 
 

Publikácia „Výpočtové cvičenie z predmetu Teória leteckých motorov – Približný výpočet 
tepelného obehu jednoprúdového leteckého turbokompresorového motora“ je určená pre študentov 3. 
ročníka bakalárskeho štúdia špecializácie prevádzka lietadiel Leteckej fakulty Technickej univerzity 
v Košiciach ako návod na predpísané výpočtové cvičenie v rámci predmetu „Turbokompresorové 
motory II. podľa schváleného učebného plánu predmetu. Môže byť použitá aj pre potreby 
odborníkov, ktorí pracujú v oblasti vývoja, výroby alebo opráv leteckých turbokompresorových 
motorov alebo turbokompresorov.  

V publikácii je uvedený podrobný postup približného výpočtu tepelného obehu 
jednoprúdového leteckého turbokompresorového motora (JpLTKM), ktorý je doplnený príslušnými 
schémami, obrázkami a grafmi. Výpočtové cvičenie umožňuje prakticky precvičiť získané teoretické 
znalosti z prednášok v rámci predmetov „Turbokompresorové motory I.“ a „Turbokompresorové 
motory II.“. Súčasťou publikácie sú štyri vzorové príklady približného výpočtu konkrétnych typov 
jednoprúdových leteckých turbokompresorových motorov (VK-1, J-79, R-29B-300 a Olympus 593 
Mk.610). Dosiahnutá presnosť realizovaných výpočtov zodpovedá potrebám prevádzkových 
pracovníkov traťovej údržby leteckej techniky v zmysle požiadaviek predpisov Part-66 a Part-147, 
ktoré boli vydané Nariadením Európskej komisie č. 2042/2003. Pre detailný výpočet tepelného 
obehu jednoprúdového leteckého turbokompresorového motora je nutné využiť postupy, ktoré sú 
uvedené v  odporúčanej literatúre. V záverečnej časti sú definované zadania pre precvičenie výpočtu 
tepelného obehu konkrétnych typov jednoprúdových leteckých turbokompresorových motorov. 

 

 

 

 

Autor 

 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 



                                                                                                                                                                               

 4 

OBSAH 
 
Predhovor....................................................................................................................................3 
Obsah..........................................................................................................................................4  
Zoznam symbolov a skratiek......................................................................................................6 
Výpočtové cvičenie, Približný výpočet tepelného obehu jednoprúdového leteckého 
turbokompresorového moto-
ra.............................................................................................................8   I.     Úvod....................................................................................................................................8 
II.    Výpočet parametrov prúdu vzduchu vo vstupnom ústrojenstve JpLTKM.......................11 
III.   Výpočet parametrov vzduchu v axiálnom kompresore JpLTKM.....................................14 
IV.   Výpočet parametrov plynu v hlavnej spaľovacej komore JpLTKM................................15 
V.    Výpočet parametrov plynu v plynovej turbíne JpLTKM..................................................16 
VI.   Výpočet parametrov plynu vo výstupnej sústave JpLTKM.............................................19 
VII.  Výpočet špecifického ťahu JpLTKM...............................................................................24 
VIII. Výpočet špecifickej spotreby paliva JpLTKM................................................................25 
IX.    Záver................................................................................................................................25 
Príklad č. 1................................................................................................................................27 
Príklad č. 2................................................................................................................................41 
Príklad č. 3................................................................................................................................58 
Príklad č. 4................................................................................................................................75 
Záver.........................................................................................................................................92 
Použitá literatúra.......................................................................................................................94 
Príloha č. 1, Graf 1/α.l0 = f(t3c,T2c)...........................................................................................95 
Zadanie č. 1...............................................................................................................................96 
Zadanie č. 2...............................................................................................................................97 
Zadanie č. 3...............................................................................................................................98 
Zadanie č. 4...............................................................................................................................99 
Zadanie č. 5.............................................................................................................................100 
Zadanie č. 6.............................................................................................................................101 
Zadanie č. 7.............................................................................................................................102 
Zadanie č. 8.............................................................................................................................103 
Zadanie č. 9.............................................................................................................................104 
Zadanie č. 10...........................................................................................................................105 
Zadanie č. 11...........................................................................................................................106 
Zadanie č. 12...........................................................................................................................107 
Zadanie č. 13...........................................................................................................................108 
Zadanie č. 14...........................................................................................................................109 
Zadanie č. 15...........................................................................................................................110 
Zadanie č. 16...........................................................................................................................111 
Zadanie č. 17...........................................................................................................................112 
Zadanie č. 18...........................................................................................................................113 
Zadanie č. 19...........................................................................................................................114 
Zadanie č. 20...........................................................................................................................115 
Zadanie č. 21...........................................................................................................................116 
Zadanie č. 22...........................................................................................................................117 
Zadanie č. 23...........................................................................................................................118 
Zadanie č. 24...........................................................................................................................119 
Zadanie č. 25...........................................................................................................................120 
Zadanie č. 26...........................................................................................................................121 
Zadanie č. 27...........................................................................................................................122 



                                                                                                                                                                               

 5

Zadanie č. 28...........................................................................................................................123 
Zadanie č. 29...........................................................................................................................124 
Zadanie č. 30...........................................................................................................................125 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

 
 
 
 
 
 
 
 



                                                                                                                                                                               

 6 

ZOZNAM SYMBOLOV A SKRATIEK 
 
a5         rýchlosť plynu v kritickom priereze výstupnej dýzy [1] 
A5        plocha kritického prierezu výstupnej dýzy [m2] 
A6        plocha kritického prierezu výstupnej dýzy [m2] 
cm špecifická spotreba paliva [kg.N-1.h-1] 
cm,max. špecifická spotreba paliva na maximálnom režime [kg.N-1.h-1] 
cm,PS špecifická spotreba paliva na režime prídavného spaľovania [kg.N-1.h-1] 
cm,vyp. vypočítaná špecifická spotreba paliva [kg.N-1.h-1] 
cm,zad. zadaná špecifická spotreba paliva [kg.N-1.h-1] 
cp,pl.     špecifické teplo plynu pri stálom tlaku [kg.N-1.h-1]  
cp,v.      špecifické teplo plynu pri stálom tlaku [J.K -1.kg -1] 
c0         rýchlosť letu [m.s-1] 
c6         rýchlosť výstupných plynov [m.s-1] 
D priemer [m] 
Dmax. maximálny priemer motora [m] 
D1 vstupný priemer kompresora [m] 
D5 kritický priemer výstupnej dýzy [m] 
D6 vonkajší priemer výstupnej dýzy [m] 
Fm  ťah motora [N.kg. -1.s] 
FT,max..  maximálny ťah motora [N] 
FT,PS  ťah motora na režime prídavného spaľovania [N] 
FT,vyp.  vypočítaný ťah motora [N] 
FT,zad.  zadaný ťah motora [N] 
FT  ťah motora [N] 
G         suchá hmotnosť motora [kg] 
Gmax.    maximálna hmotnosť motora [kg]  
H         výhrevnosť paliva [J.kg-1] 
H0  výška [m] 
l dĺžka [m] 
l0         teoretické množstvo vzduchu [1] 
L dĺžka motora [m] 
m hmotnosť [kg] 
M0  Machovo číslo [1] 
p0  atmosférický tlak [Pa] 
p0c  celkový tlak vzduchu pred vstupným ústrojenstvom [Pa] 
p1c  celkový tlak vzduchu na vstupe do kompresora [Pa] 
p1c,id.  ideálny celkový tlak vzduchu na vstupe do kompresora [Pa] 
p2c  celkový tlak vzduchu za kompresorom [Pa] 
p2c,NK  celkový tlak vzduchu za nízkotlakovým kompresorom [Pa] 
p2c,VK  celkový tlak vzduchu za vysokotlakovým kompresorom [Pa] 
p3c  celkový tlak plynu na výstupe z hlavnej spaľovacej komory [Pa] 
p4c  celkový tlak plynu za plynovou turbínou [Pa] 
p4c,NT  celkový tlak plynu za nízkotlakovou plynovou turbínou [Pa] 
p4c,VT  celkový tlak plynu za vysokotlakovou plynovou turbínou [Pa] 
p5  statický tlak plynu v kritickom priereze výstupnej dýzy [Pa] 
r  plynová konštanta pre vzduch [J.K -1.kg -1] 
r´  plynová konštanta  pre  plyn [J.K -1.kg -1] 
Qv  prietokové množstvo vzduchu [kg.s-1] 
Qpl  prietokové množstvo plynu [kg.s-1] 
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Qodv.    odvedené množstvo vzduchu z motora [kg.s-1] 
t0  atmosférická teplota [°C] 
t3c,max.  maximálna teplota plynu pred plynovou turbínou [°C] 
t4c,max.  maximálna teplota plynu za plynovou turbínou [°C] 
T0c  celková teplota vzduchu pred vstupným ústrojenstvom [K] 
T1c  celková teplota vzduchu na vstupe do kompresora [K] 
T2c  celková teplota vzduchu za kompresorom [K] 
T2c,ad.  celková adiabatická teplota vzduchu za kompresorom [K] 
T2c,NK  celková teplota vzduchu za nízkotlakovým kompresorom [K] 
T2c,VK  celková teplota vzduchu za vysokotlakovým kompresorom [K] 
T3c  celková teplota plynu na výstupe z hlavnej spaľovacej komory [K] 
T4c celková teplota plynu za plynovou turbínou [K] 
T4c,NT celková teplota plynu za nízkotlakovou plynovou turbínou [K] 
T4c,VT celková teplota plynu za vysokotlakovou plynovou turbínou [K] 
T5  teplota plynu na výstupnej dýze [K] 
T5,ad.  adiabatická teplota plynu v kritickom priereze výstupnej dýzy [K] 
T6  teplota plynu za motorom [K] 
T6,ad.  adiabatická teplota plynu za motorom [K] 
α0        súčiniteľ prebytku vzduchu [1] 
∆cm     odchýlka vypočítanej a zadanej hodnoty špecifickej spotreby paliva [%] 
∆D5     odchýlka vypočítanej a zadanej hodnoty kritického prierezu výstupnej dýzy [%] 
∆FT     odchýlka vypočítanej a zadanej hodnoty ťahu motora [%] 
∆T4c    odchýlka vypočítanej a zadanej hodnoty teploty plynu za plynovou turbínou [%] 
πKc          celkový stupeň stlačenia [1] 
ρ0         hustota vzduchu [kg.s-1] 
ρ5         hustota plynu v kritickom priereze výstupnej dýzy [kg.s-1] 
ρ6         hustota plynu vo vonkajšom priereze  výstupnej dýzy [kg.s-1] 
σD  súčiniteľ zachovania celkového tlaku v difúzore vstupného ústrojenstva [1] 
σrv  súčiniteľ zachovania celkového tlaku v rázových vlnách [1] 
ηKc  celková účinnosť kompresora [1] 
ηKc,NK  celková účinnosť nízkotlakového kompresora [1] 
ηKc,VK  celková účinnosť vysokotlakového kompresora [1] 
σHSK  súčiniteľ zachovania celkového tlaku v hlavnej spaľovacej komore [1] 
σSK  súčiniteľ zachovania celkového tlaku v hlavnej spaľovacej komore [1] 
σVS  súčiniteľ zachovania celkového tlaku vo vstupnej sústave [1] 
ηm  mechanická účinnosť [1] 
ηSP  spaľovacia účinnosť [1] 
ηVD,c  celková účinnosť výstupnej dýzy motora [1] 
ηTc  celková účinnosť plynovej turbíny [1] 
ηTc,NT  celková účinnosť nízkotlakovej plynovej turbíny [1] 
ηTc,VT  celková účinnosť vysokotlakovej plynovej turbíny [1] 
κ  exponent adiabaty pre vzduch [1] 
κ`  exponent adiabaty pre plyn [1] 
µVD      súčiniteľ kontrakcie prúdu vo výstupnej dýze [1] 
φVD      súčiniteľ straty rýchlosti vo výstupnej dýze [1] 
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VÝPOČTOVÉ  CVIČENIE   
PRIBLIŽNÝ  VÝPOČET  TEPELNÉHO OBEHU 

JEDNOPRÚDOVÉHO LETECKÉHO 
TURBOKOMPRESOROVÉHO MOTORA 

 

I. ÚVOD 
Cieľom približného výpočtu tepelného obehu jednoprúdového leteckého 

turbokompresorového motora je stanovenie základných parametrov prúdu vzduchu a plynu 
v jednotlivých typických rezoch JpLTKM a výpočet jeho hlavných parametrov, špecifického 
ťahu Fm, ťahu FT a špecifickej spotreby paliva cm. Približný výpočet tepelného obehu je 
realizovaný pri činnosti JpLTKM s maximálnym režimom, na zemi, pri nulovej rýchlosti M = 
0 a nulovej výške H = 0 m. 

 
1.1 Zadanie 

Vykonajte výpočet tepelného obehu JpLTKM pre nižšie uvedené hodnoty. Pri výpočte 
vychádzajte z predpokladu, že LTKM pracuje pri maximálnych otáčkach. 
 
1.2 Zadané parametre 

Výška letu mH 0= ; 
Rýchlosť letu 1

0 .0 −= smc ; 
Celkový stupeň stlačenia 5=Kcπ ; 
Celková účinnosť kompresora 78,0=Kcη ; 
Súčiniteľ zachovania celkového tlaku vzduchu vo vstupnom ústrojenstve 99,0=Dσ ; 
Teplota pred plynovou turbínou KT c 11403 = ; 
Celková adiabatická účinnosť plynovej turbíny 875,0=Tcη ; 
Súčiniteľ zachovania celkového tlaku v hlavnej spaľovacej komore 93,0=SKσ ; 
Mechanická účinnosť 98,0=mη ; 
Účinnosť výstupnej sústavy motora 965,0, =cVDη . 

Kde: 

Celkový stupeň stlačenia:  

c

c
Kc p

p
1

2=π  [ ]1  

Celková účinnosť kompresora:  

cc

cadc
Kc TT

TT

12

1.,2

−

−
=η  [ ]1  

Súčiniteľ zachovania celkového tlaku vzduchu vo vstupnom ústrojenstve:  

c

c
D p

p
0

1=σ  [ ]1  
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Súčiniteľ zachovania celkového tlaku v hlavnej spaľovacej komore:  

c

c
SK p

p

2

3=σ  [ ]1  

 
Obr. 1 Principiálna schéma jednoprúdového dvojhriadeľového leteckého 

turbokompresorového motora priebeh zmeny parametrov prúdu vzduchu a plynu pri činnosti 
bez zapnutého režimu prídavného spaľovania 

Označenie kontrolných rezov 

0´   - 1     nadzvukové vstupné ústrojenstvo JpLTKMsPS, 

1    - 1´    nízkotlakový kompresor JpLTKMsPS, 

1´   - 2     vysokotlakový kompresor JpLTKMsPS, 

2    - 3     hlavná spaľovacia komora JpLTKMsPS, 

3    - 3´    vysokotlaková plynová turbína JpLTKMsPS, 

3´   - 4     nízkotlaková plynová turbína JpLTKMsPS, 

4    - 4´    difúzor komory prídavného spaľovania JpLTKMsPS, 

4´   - 4´´   komora prídavného spaľovania JpLTKMsPS, 

4´´  - 5     podzvuková časť výstupnej dýzy JpLTKMsPS, 

5     - 6     nadzvuková časť výstupnej dýzy JpLTKMsPS. 
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Obr. 2 Priebeh zmeny parametrov vzduchu a plynu pri prietoku jednoprúdovým leteckým 

turbokompresorovým motorom pri práci na zemi a počas letu 

 
Obr. 3  „p – V“ diagram tepelného obehu JpLTKM 

 
Obr. 4 „T – s“ diagram tepelného obehu JpLTKM 
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II. VÝPOČET PARAMETROV VZDUCHU VO VSTUPNOM 
ÚSTROJENSTVE JpLTKM 

 
2. 1 Parametre vzduchu pred JpLTKM  

Z tabuliek štandardnej atmosféry (MŠA) je možné odčítať následné hodnoty: 

Pre základné fyzikálne podmienky platí: 
 
H  = 0 m 
0t  = 15 °C → 00 15 tT +=  [ ]K  

     15,273150 +=T  = 288,15 K 

0p  = 101 325,2 Pa 

0ρ  = 1,22506 kg.m-3 
 

 
Obr. 5 Principiálna schéma nadzvukového vstupného ústrojenstva 

 
Predpoklad: 

Na vstup vzduchu medzi výpočtovými rezmi 0 – 0 a 1 – 1 nie je dodávaná vonkajšia 
práca, pretože výmena tepla medzi pretekajúcim vzduchom v motore a okolitou atmosférou je 
veľmi malá. Je možné ju zanedbať a teda termodynamické procesy považovať za adiabatické, 
pre ktoré platí [ ]1

. .0 −= kgJqvon . 
 
Poznámka: 

Pre predpokladaný adiabatický prívod vzduchu vo vstupnom ústrojenstve LTKM platí 
4,1=κ . 

 
2.2  Celkový tlak a celková teplota pred vstupným ústrojenstvom JpLTKM   

0

0
0 .05,20 T

cM =  [ ]1  
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15,288.05,20
0

0 =M  = 0 

12
000 .

2
11.

−
⎟
⎠
⎞

⎜
⎝
⎛ −
+=

κ
κ

κ Mpp c  [ ]Pa  

14,1
4,1

2
0 0.

2
14,11.2,101325

−
⎟
⎠
⎞

⎜
⎝
⎛ −
+=cp  = 101 325,2 Pa 

⎟
⎠
⎞

⎜
⎝
⎛ −
+= 2

000 .
2

11. MTT c
κ  [ ]K  

⎟
⎠
⎞

⎜
⎝
⎛ −
+= 2

0 0.
2

14,11.15,288cT  = 288,15 K 

 
2.3 Celkový tlak a celková teplota vzduchu na vstupe do kompresora JpLTKM 

Pre prípad ideálnej vstupnej sústavy, t. j. pre vstupnú sústavu, kde nevznikajú žiadne 
straty celkového tlaku, bude celkový tlak v reze „1 – 1“ rovný celkovému tlaku v reze „0 – 0“, 
teda platí [ ]Papp cidc 0.,1 = . 

1

0

1
0.,1 .

−

⎟⎟
⎠

⎞
⎜⎜
⎝

⎛
=

κ
κ

T
Tpp c

cidc  [ ]Pa  

14,1
4,1

.,1 15,288
15,288.2,101325

−
⎟
⎠

⎞
⎜
⎝

⎛=idcp  = 101 325,2 Pa 

 
U skutočného motora medzi rezmi „0 – 0“ a „1 – 1“ vznikajú straty celkového tlaku. 

V prípade nadzvukovej rýchlosti letu medzi rezmi „0 – 0“ a „a – a“ v dôsledku existencie 
rázových vĺn vznikajú straty celkového tlaku charakterizované súčiniteľom zachovania 
celkového tlaku vzduchu v rázových vlnách. 

.,1 idc

ac
rv p

p
=σ  [ ]1  

Kde: 

[ ]Papac     – celkový tlak v reze  „a – a“ vstupného ústrojenstva; 
[ ]Pap idc .,1  – ideálny tlak vo vstupnom ústrojenstve pred kompresorom. 

Súčiniteľ rvσ  je závislý od rýchlosti letu a od usporiadania rázových vĺn vo vstupnej 
sústave motora. 
 
Poznámka: 

Pri stojacom motore (pri štarte lietadla), kedy mHsmc 0,.0 1
0 == −  → 1=rvσ . 

V dôsledku trenia a existencie závernej rázovej vlny, alebo sústavy rázových vĺn vo 
vstupnom kanále (difúzore) vstupnej sústavy budú medzi rezmi „a – a“ a „1 – 1“ vznikať 
ďalšie straty celkového tlaku charakterizované súčiniteľom zachovania celkového tlaku 
vzduchu na vstupnom difúzore Dσ . 
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ac

c
D p

p1=σ  [ ]1  

 
Poznámka 

Pri stojacom motore (pri štarte lietadla), kedy mHsmc 0,.0 1
0 == −  → Dσ  dosahuje 

hodnoty v rozsahu: 985,096,0 −=Dσ . 

Pri zvážení uvedených skutočností celkový tlak vzduchu za vstupnou sústavou bude 
stanovený následným spôsobom. 

VScVSidcc ppp σσ .. 0.,11 ==  [ ]Pa  

DrvVS σσσ .=  [ ]1  

Kde: 

[ ]1rvσ  – súčiniteľ zachovania celkového tlaku vzduchu v rázových vlnách, ktorý je závislý od 
              Machovho čísla letu a konštrukčného usporiadania vstupnej sústavy, ktoré určuje 

rozloženie sústavy rázových vĺn; 
 

[ ]1Dσ  –  súčiniteľ zachovania celkového tlaku vzduchu vo vstupnom difúzore, ktorý je 
závislý od konštrukčného riešenia difúzora a režimu práce motora pri rôznych 
rýchlostiach letu (na úrovni závernej rázovej vlny); 

[ ]1VSσ  – súčiniteľ zachovania celkového tlaku vzduchu vo vstupnej sústave motora. 

Pri stojacom motore (pri štarte lietadla), kedy mHM 0,00 ==  bude volená hodnota: 
985,0=Dσ . 

DrvcDrvidcc ppp σσσσ .... 0.,11 ==  

985,0.1.2,1013251 =cp  = 99 805,322 Pa 

Parametre tlaku vzduchu vo vstupnom ústrojenstve sa budú meniť s rastúcou rýchlosťou 
letu a výškou letu lietadla. 

vp
cc c

cTTT
,

2
0

001 .2
+==  [ ]K  

1005.2
015,288

2

1 +=cT  = 288,15 K 

Kde: 

0c  [ ]1. −sm  - rýchlosť letu lietadla; 

[ ]11
, .. −− KkgJc vp  – špecifické teplo vzduchu za stáleho tlaku, 11

, ..1005 −−= KkgJc vp . 
 

Celková teplota vzduchu pri prietoku letiacim motorom sa zmení v závislosti na 
rýchlosti letu a výške letu lietadla. 
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Obr. 1 „T – s“ a „p – V“ diagram zmeny stavu vzduchu pri prietoku vstupnou sústavou 

JpLTKM, ak mHsmc 0,.0 1
0 == −  

 
Obr. 7 „T – S“ a „p – V“ diagram zmeny stavu vzduchu pri prietoku vstupnou sústavou 

JpLTKM počas letu  
 
III. VÝPOČET PARAMETROV VZDUCHU V AXIÁLNOM 

KOMPRESORE JpLTKM 
 

3.1 Celkový tlak vzduchu za kompresorom LTKM 

Pre celkový tlak vzduchu za kompresorom LTKM platí nasledujúci vzťah. 

[ ]Papp Kccc π.12 =  

5.322,998052 =cp  = 499 026,61 Pa 

Kde: 

[ ]Pap c2  – celkový tlak vzduchu za kompresorom; 
[ ]1Kcπ    – celkový stupeň stlačenia kompresora. 

Veľkosť stlačenia vzduchu v kompresore je závislá na druhu kompresora a počte 
stupňov kompresora. 
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Obr. 8 „p – V“ a „T – S“ diagram stlačovania vzduchu v kompresore JpLTKM 
 
3.2 Celková teplota vzduchu v axiálnom kompresore JpLTKM 

⎥
⎥

⎦

⎤

⎢
⎢

⎣

⎡ −
+=

−

KC

KC
cc TT

η
π κ

κ
11.

1

12  [ ]K  

⎥
⎥
⎥

⎦

⎤

⎢
⎢
⎢

⎣

⎡
−

+=

−

78,0
151.15,288

4,1
14,1

2cT  = 503,8264 K 

Kde: 

[ ]1Kcη  – celková účinnosť kompresora, ktorá je daná vzťahom 
cc

cadc
Kc TT

TT

12

1.,2

−
−

=η  [ ]1  

Kcη  = 0,78. 
 
IV.  VÝPOČET PARAMETROV PLYNU V HLAVNEJ SPAĽOVACEJ 

KOMORE JpLTKM 
 

4.1 Celkový tlak plynu za spaľovacou komorou JpLTKM 
 

V hlavnej spaľovacej komore JpLTKM prebieha premena chemickej energie paliva na 
energiu tepelnú. V ideálnej HSK by horenie paliva malo prebiehať za stáleho tlaku. U  
reálnych HSK vznikajú straty celkového tlaku v dôsledku trenia (hydraulické straty) a  straty 
v dôsledku prívodu tepla. Tieto druhy strát charakterizuje súčiniteľ zachovania celkového 
tlaku v HSK SKσ . 

c

c
SK p

p
2

3=σ  [ ]1  

Kde: 

[ ]1SKσ     – súčiniteľ zachovania celkového tlaku; 
[ ]Pap c3  – celkový tlak plynu za HSK; 
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[ ]Pap c2  – celkový tlak vzduchu za kompresorom. 

Hodnota SKσ  závisí na konštrukčnom riešení hlavných spaľovacích komôr a na stupni 
zvýšenia celkovej teploty v nich. Súčiniteľ zachovania celkového tlaku v HSK sa u  
súčasných JpLTKM pohybuje v rozmedzí 97,093,0 −=SKσ . 

V HSK vznikajú ďalšie straty nedokonalosťou premeny chemickej energie dodanej vo 
forme paliva na energiu tepelnú. Dokonalosť spaľovania v HSK charakterizuje spaľovacia 
účinnosť SPη , ktorá je definovaná pomerom skutočne uvoľneného tepla v HSK k teplu 
teoreticky uvoľniteľnému, t. j. k teplu obsiahnutému v dodanom palive. Spaľovacia účinnosť 
u  moderných HSK je relatívne vysoká a pohybuje sa v rozmedzí 985,096,0 −=SPη . 

Kde: 

[ ]1SPη  – spaľovacia účinnosť. 

     
Obr. 9 „T – s“ a „p – V“ diagram horenia v hlavnej spaľovacej komore JpLTKM 

cSKc pp 23 .σ=  [ ]Pa  

6100,499026.93,03 =cp  = 464 094,7473 Pa 
Kde: 

93,0=SKσ . 

Pri návrhu JpLTKM je nutné zvoliť celkovú teplotu plynu pred plynovou turbínou, t. j. 
celkovú teplotu plynu za HSK cT3 . Voľba teploty cT3  je obmedzená dovolenou teplotou 
lopatiek prvého stupňa plynovej turbíny. Táto teplota je závislá na druhu použitého materiálu 
a na dokonalosti chladenia lopatiek prvého stupňa plynovej turbíny.  U plynových turbín s 
chladenými lopatkami je dovolená vyššia teplota plynov pred plynovou turbínou cT3 o 150 až 
300 K ako u nechladených plynových turbín z rovnakého materiálu. 

15,27333 += cc tT  [ ]K  

15,27333 −= cc Tt  [ ]C°  

15,27311403 −=ct  = 866,85 °C 
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V.    VÝPOČET PARAMETROV PLYNU V PLYNOVEJ TURBÍNE 
JpLTKM 

 
Plynová turbína JpLTKM slúži na pohon kompresora a motorových agregátov. Pre 

plynovú turbínu tak musí platiť rovnosť výkonu plynovej turbíny a výkonu kompresora. 
 
5.1 Rovnováha výkonu plynovej turbíny a kompresora JpLTKM 

TcplmKcv WQWQ ... η=  

Kde:  

odvpalvpl QQQQ −+= [ ]1. −skg  

[ ]1. −skgQv     – množstvo vzduchu na vstupe do kompresora;  
[ ]1. −kgJWKc  – celková odvedená práca na vzduch kompresorom; 
[ ]1mη             – mechanická účinnosť LTKM; 
[ ]1. −skgQpl    – množstvo plynu pretekajúceho cez plynovú turbínu; 

[ ]1. −kgJWTc    – celková práca získaná na plynovej turbíne; 
[ ]1. −skgQpal    – hmotnostný prietok paliva dodávaného do motora; 

[ ]1. −skgQodv   – hmotnostný prietok vzduchu odvedeného z kompresora alebo za kompresorom 
pre potreby motora a lietadla. 

U malých JpLTKM jednomotorových lietadiel je hmotnostný prietok vzduchu 
odoberaného pre potreby motora a lietadla väčší ako hmotnostný tok paliva vstrekovaného do 
HSK palodv QQ > . U motorov s veľkými hodnotami ťahov to platí opačne palodv QQ < . Pri 
presnom výpočte je nevyhnutné poznať tento rozdiel. V mnohých prípadoch pri predbežných 
a kontrolných výpočtoch vykonávaných v leteckej prevádzke je možné predpokladať 

vpl QQ = . 
 
Poznámka: 

Tento predpoklad nie je možné zaviesť v prípade, že sa vzduch z priestoru za 
kompresorom odvádza na riadenie aerodynamiky krídla (ofukovanie medznej vrstvy na krídle 
lietadla MiG-21 MF vzduchom odoberaným z kompresora motora R-13F-300). 
 
 Mechanická účinnosť mη  zahŕňa straty trením v ložiskách, výkon potrebný k pohonu 
čerpadiel, rôznych motorových agregátov a pod. Hodnota mechanickej účinnosti je závislá aj 
na veľkosti motora. U malých motorov s malými ťahmi je mechanická účinnosť menšia, 
pretože výkon k pohonu agregátov k výkonu plynovej turbíny je relatívne vyšší ako u veľkých 
motorov. U motorov súčasných vojenských lietadiel, za predpokladu, že platí vpl QQ = , 
mechanická účinnosť dosahuje hodnotu 98,096,0 −=mη . 

TcmKc WW .η=  [ ]1. −kgJ  

).(.).( 43,12, ccplpmccvp TTcTTc −=− η  

[ ]KTT
c

c
TT cc

mplp

vp
cc ).(

. 12
,

,
34 −−=

η
 



                                                                                                                                                                               

 18 

Kde: 

[ ]11
, .. −− KkgJc vp   – špecifické teplo za stáleho tlaku vzduchu, 11

, ..1005 −−= KkgJc vp ; 

[ ]11
, .. −− KkgJc plp  – špecifické teplo za stáleho tlaku plynu, 11

, ..1158 −−= KkgJc plp ; 

mη  [ ]1                   – mechanická účinnosť; 
[ ]KT c3                  – celková teplota plynu pred plynovou turbínou; 
[ ]KT c4                  – celková teplota plynu za plynovou turbínou. 

 Za špecifické teplo plynov v plynovej turbíne plpc ,  je nevyhnutné dosadiť strednú 
hodnotu medzi celkovými teplotami cT3  a cT4 . Táto hodnota musí byť určená pre dané 
zloženie plynov, ktoré v rozhodujúcej miere závisí na veľkosti súčiniteľa prebytku vzduchu 
α v hlavnej spaľovacej komore JpLTKM. 

)15,2888264,503.(
98,0.1158

100511404 −−=cT  = 948,9997 K 

 
5.2 Celkový tlak plynov za plynovou turbínou JpLTKM 

Celkový tlak plynov za plynovou turbínou cp4  sa určí z predpokladu adiabatickej 
expanzie. 

1´
´

3

.,4
34 .

−

⎟⎟
⎠

⎞
⎜⎜
⎝

⎛
=

κ
κ

c

adc
cc T

T
pp   [ ]Pa  

Kde: 

[ ]1´κ  – exponent adiabaty plynov v rozmedzí celkových teplôt cT3  a cT4  pri danom prebytku 
vzduchu. 

 
5.3 Celková adiabatická teplota plynov za plynovou turbínou JpLTKM 

 Celková adiabatická teplota plynov za plynovou turbínou JpLTKM cT4  je ideálna 
teplota plynu za plynovou turbínou, na ktorú by plyn expandoval, ak by na plynovej turbíne 
nevznikali straty. 

[ ]KTTTT
Tc

cc
cadc η

43
3.,4

−
−=  

Kde: 

875,0=Tcη . 
Celková adiabatická účinnosť plynovej turbíny Tcη  závisí hlavne na počte stupňov 

plynovej turbíny, na jej veľkosti, ako aj na tom, či sa jedná o chladenú alebo nechladenú 
plynovú turbínu. Čím väčší je počet turbínových stupňov pri danom tepelnom spáde, tým 
väčšia je účinnosť plynovej turbíny. Chladenie v dôsledku odvodu tepla počas expanzie 
zvyšuje účinnosť plynovej turbíny. Chladené lopatky plynovej turbíny nie sú 
z aerodynamického hľadiska dokonalé, čo znižuje účinnosť plynovej turbíny. Je teda možné 
skonštatovať, že účinnosť chladenej či nechladenej plynovej turbíny pri rovnakých tepelných 
spádoch plynu je rovnaká.  
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875,0
9997,94811401140.,4

−
−=adcT  = 921,7139 K 

 
5.4 Celkový ideálny tlak plynu za plynovou turbínou LTKM 

1´
´

3

.,4
3.,4 .

−

⎟⎟
⎠

⎞
⎜⎜
⎝

⎛
=

κ
κ

c

adc
cidc T

T
pp  [ ]Pa  

Kde:  

33,1´=κ . 

133,1
33,1

.,4 1140
7139,921.7473,464094

−
⎟
⎠
⎞

⎜
⎝
⎛=idcp  = 197 049,1482 Pa 

 
5.5 Skutočný celkový tlak plynu za plynovou turbínou JpLTKM 

    
Obr. 10 „T – s“ a „p – V“ diagram expanzie plynu na plynovej turbíne JpLTKM 

1´
´

3

4
34

1.11.
−

⎥
⎦

⎤
⎢
⎣

⎡
⎟⎟
⎠

⎞
⎜⎜
⎝

⎛
−−=

κ
κ

ηTcc

c
cc T

Tpp  [ ]Pa  

133,1
33,1

4 875,0
1.

1140
9997,94811.7473,464094

−

⎥
⎦

⎤
⎢
⎣

⎡
⎟
⎠
⎞

⎜
⎝
⎛ −−=cp  = 197 049,1851 Pa 

 
VI.  VÝPOČET PARAMETROV PLYNU VO VÝSTUPNEJ SÚSTAVE 

JpLTKM 
 

Z plynovej turbíny vystupuje plyn do výstupnej sústavy, ktorá je tvorená predlžovacou 
rúrou a výstupnou (výtokovou) dýzou. Vo výstupnej dýze mení plyn svoju tlakovú a tepelnú 
energiu na energiu kinetickú. 

U zužujúcej sa výstupnej dýzy môžu nastať dva prípady. Expanzia plynu bude ukončená 
vo výstupnej dýze, t. j. rýchlosť plynov v najužšom mieste dýzy bude menšia alebo rovná  
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miestnej rýchlosti zvuku. V tomto prípade bude prúdenie plynov výstupnou dýzou podkritické 
alebo kritické.  

 
 

Obr. 11 Principiálna schéma podzvukovej výstupnej sústavy JpLTKM 

Rýchlosť plynov v najužšom mieste pri podkritickom alebo kritickom prúdení určíme 
nasledovne. 

).(.2 54,65 TTccc cplp −==  [ ]1. −sm  

alebo: 

⎥
⎥
⎥

⎦

⎤

⎢
⎢
⎢

⎣

⎡

⎟⎟
⎠

⎞
⎜⎜
⎝

⎛
−=

−
´
1´

5

0
4,5 1...2

κ
κ

c
cplp p

pTcc  [ ]1. −sm  

Rýchlosť plynov na výstupe z výstupnej dýzy je možné vypočítať z nasledovného 
vzťahu: 

.,55 . idVD cc ϕ=  [ ]1. −sm  

⎥
⎥
⎥

⎦

⎤

⎢
⎢
⎢

⎣

⎡

⎟⎟
⎠

⎞
⎜⎜
⎝

⎛
−=

−
´
1´

4

0
4,.,5 1...2

κ
κ

c
cplpid p

pTcc  [ ]1. −sm  

Kde: 

[ ]1VDϕ  – rýchlostný súčiniteľ výstupnej dýzy, ktorý sa pohybuje v rozmedzí 
98,096,0 −=VDϕ . 

 
6.1 Účinnosť výstupnej sústavy JpLTKM 

.,54

54

adc

c
VD TT

TT
−
−

=η  [ ]1  

 
6.2 Statická teplota plynov na výstupnej dýze JpLTKM 

⎪
⎭

⎪
⎬

⎫

⎪
⎩

⎪
⎨

⎧

⎥
⎥
⎥

⎦

⎤

⎢
⎢
⎢

⎣

⎡

⎟⎟
⎠

⎞
⎜⎜
⎝

⎛
−−=

−

VD
c

c p
pTT η

κ
κ

.11.
´
1´

4

0
45  [ ]K  

2
VDVD ϕη = . 



                                                                                                                                                                               

 21

 
6.3 Expanzia plynu pre prípad kritického alebo podkritického prúdenia JpLTKM 

Pri podkritickom prúdení plynu je rýchlosť plynu vo výstupnom reze výstupnej sústavy 
JpLTKM podzvuková. 

Pri kritickom prúdení plynu sa dosahuje vo výstupnom reze výstupnej sústavy JpLTKM 
zvuková rýchlosť 1=M . 

 
6.4 Zmena stavu plynu pri prúdení zužujúcou sa výtokovou dýzou pri nadkritickom 

tlakovom spáde plynov JpLTKM 
 V tomto prípade v najužšom mieste výstupnej dýzy bude rýchlosť vystupujúceho 
plynu rovná rýchlosti zvuku a ďalšia expanzia plynov bude pokračovať vo voľnej atmosfére 
za výtokovou dýzou. 
 
6.4.1 Rýchlosť vystupujúcich plynov v najužšom mieste výstupnej dýzy JpLTKM  

555 ´.´. Trac κ==  [ ]1. −sm  
 
6.4.2 Teplota vystupujúcich plynov v najužšom mieste výstupnej dýzy JpLTKM  

cTT 45 .
1´

2
+

=
κ

 [ ]K  

 
6.4.3 Tlak vystupujúcich plynov v najužšom mieste výstupnej dýzy JpLTKM 

1´
´

4

.,5
45 .

−

⎟⎟
⎠

⎞
⎜⎜
⎝

⎛
=

κ
κ

c

ad
c T

T
pp  [ ]Pa  

 
6.4.4 Adiabatická teplota plynov v najužšom mieste výstupnej dýzy JpLTKM  

 

Obr. 12 „T – s“ a „p – V“ diagram podkritickej expanzie plynu vo výstupnej dýze JpLTKM 

VD

c
cad

TTTT
η

54
4.,5

−
−= [ ]K  
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Obr. 13 „T – s“ a „p – V“ diagram nadkritickej expanzie plynu vo výstupnej dýze JpLTKM 

Pri nadkritickom tlakovom spáde musí byť splnená nasledná podmienka: [ ]Papp 05 > . 
 
6.4.5 Kritický prierez výstupnej dýzy JpLTKM 

Kritický prierez výstupnej dýzy LTKM sa určuje z rovnice kontinuity. 

[ ]2

55
5 ..

m
c
QA

VD

v

µρ
=  

Kde:  

5

5
5 ´.Tr

p
=ρ  [ ]3. −mkg  

[ ]1VDµ  – súčiniteľ kontrakcie prúdu vo výstupnej dýze, ktorý sa pohybuje v tomto rozmedzí: 
995,099,0 −=VDµ . 

 
6.5 Zmena parametrov plynu pri prietoku konvergentne divergentnou výstupnou dýzou 

JpLTKM 

 
Obr. 14 Principiálna schéma konvergentne divergentnou výstupnou dýzou JpLTKM 
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Kde: 

[ ]2
5 mS  – kritický prierez výstupnej dýzy; 
[ ]2

6 mS  – výstupný prierez výstupnej dýzy. 

Konvergentne divergentná výstupná dýza sa navrhuje tak, aby celý nadkritický tlakový 
spád plynov bol spracovaný vo vnútri výstupnej dýzy.  
 
6.5.1 Rýchlosť vystupujúcich plynov vo výstupnom priereze nadzvukovej výstupnej dýzy 

JpLTKM 

⎥
⎥
⎥

⎦

⎤

⎢
⎢
⎢

⎣

⎡

⎟⎟
⎠

⎞
⎜⎜
⎝

⎛
−=

−
´
1´

4

0
4,6 1...2.

κ
κ

ϕ
c

cplpVD p
pTcc  [ ]1. −sm  

 
6.5.2  Adiabatická teplota vystupujúcich plynov vo výstupnom priereze nadzvukovej 

výstupnej dýzy JpLTKM  

´
1´

4

0
4.,6 .

κ
κ −

⎟⎟
⎠

⎞
⎜⎜
⎝

⎛
=

c
cad p

pTT  [ ]K  

 
6.5.3  Skutočná teplota vystupujúcich plynov vo výstupnom priereze nadzvukovej výstupnej 

dýzy JpLTKM  

VDadcc TTTT η).( .,6446 −−=  [ ]K  
 
6.5.4 Výstupný prierez konvergentne-divergentnej výstupnej dýzy JpLTKM 

VD

pl

c
Tr
p

Q
S

µ..
. 6

6

0
6 =  [ ]2m  

 
6.5.5 Kritický tlakový spád vo výstupnej dýze JpLTKM 

1´
´

2
.4

5 1.
1´
1´1

−

⎥
⎦

⎤
⎢
⎣

⎡
+
−

−=⎟⎟
⎠

⎞
⎜⎜
⎝

⎛ κ
κ

ϕκ
κ

VDKRITcp
p  [ ]1  

Kde:  

98,0=VDϕ  
965,02 =VDϕ  

33,1´=κ  

133,1
33,1

.4

5

965,0
1.

133,1
133,11

−

⎥⎦

⎤
⎢⎣

⎡
+
−

−=⎟⎟
⎠

⎞
⎜⎜
⎝

⎛

KRITcp
p  = 0,5274 

 

Výpočet tlakového pomeru 
.4

0

KRITcp
p

⎟⎟
⎠

⎞
⎜⎜
⎝

⎛
 a porovnanie s kritickým tlakovým spádom. 
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1851,197049
2,101325

4

0 =
cp

p  = 0,5142 

cKRITc p
p

p
p

4

0

.4

55142,05274,0 >⎟⎟
⎠

⎞
⎜⎜
⎝

⎛
⇒>  → nadkritický tlakový spád 

 
6.5.6 Výstupná rýchlosť plynu z výstupnej dýzy JpLTKM 

cpl Trc 45 ..
1´
´.2

+
=

κ
κ  [ ]1. −sm  

9997,948.4,287.
133,1

33,1.2
5 +
=c  = 558,0065 m.s-1 

 
6.5.7 Teplota plynu na výstupe z výstupnej dýzy JpLTKM 

Predpoklad: 

[ ]1
. .0 −= kgJqvon  

cc TT 45 =  = 948,9997 K 

plp
c c

cTT
,

2
5

55 .2
−=  [ ]K  

1158.2
0065,5589997,948

2

5 −=T  = 814,5562 K 

 
6.5.8 Tlak plynu na výstupe z výstupnej dýzy pri nadkritickom tlakovom spáde JpLTKM 

Poznámka: 

Pri podkritickom tlakovom spáde je tlak 05 pp = . 

.4

5
45 .

KRITc
c p

ppp ⎟⎟
⎠

⎞
⎜⎜
⎝

⎛
=  [ ]Pa  

5274,0.1851,1970495 =p  = 103 923,7402 Pa 
 
VII. VÝPOČET ŠPECIFICKÉHO ŤAHU JpLTKM 
 

Špecifický ťah motora mF  pre zodpovedajúci tlakový spád sa určí nasledovne: 
 
7.1 Podkritický tlakový spád  JpLTKM  

05 ccFm −=  [ ]11.. −− skgN  
 
7.2 Nadkritický tlakový spád JpLTKM 

VD
m c

ppccF
µρ .. 55

05
05

−
+−=  [ ]11.. −− skgN  

Kde:   
995,099,0 −=VDµ . 
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[ ]3

5

5
5 .

´.
−= mkg

Tr
pρ  

5562,814.4,287
7402,103923

5 =ρ  = 0,4439 kg.m-3 

 
99,0.0065,558.4439,0

2,1013257402,10392300065,558 −
+−=mF  = 568,6032 N.s.kg-1 

Poznámka: 

Pri podkritickom prúdení alebo pri použití konvergentne divergentnej výstupnej dýzy 
[ ]1

05 .. −−= kgsNccFm . 
 
VIII. VÝPOČET ŠPECIFICKEJ SPOTREBY PALIVA JpLTKM 
  
8.1 Špecifická spotreba paliva JpLTKM 

[ ]11..
.3600 −−= hNkg

F
Q

c
T

pal
m  

00 .
1.3600

..
3600

lFFl
c

mm
m αα

==  [ ]11.. −− hNkg  

Kde:  

0178,0
.
1

0

=
lα

 

Hodnoty podielu 
0.

1
lα

 sa určujú z grafu vykreslenom v prílohe pre stanovené 

podmienky: 
-  zastúpenie uhlíka v 1 kg paliva 85,0=c ; 
-  zastúpenie vodíka v 1 kg paliva 15,0=h ; 
-  spaľovacia účinnosť hlavnej spaľovacej komory 98,0=SPη ; 
-  teoretické množstvo vzduchu potrebné na spálenie 1 kg 1

0 .942,14 −= kgkgl ; 
-  dolná výhrevnosť paliva 17 .10.2704,4 −= kgJHu ; 
-  súčiniteľ prebytku vzduchu v hlavnej spaľovacej komore α . 

0178,0.
6032,568

3600
=mc  = 0,1127 kg.N-1.h-1 

 
IX. ZÁVER 
 

Výpočtom tepelného obehu jednoprúdového JpLTKM, ak mHsmc 0,.0 1
0 == −  boli 

určené tieto základné parametre uvedené v následnej tabuľke výsledkov. Pri výpočte tepelné-
ho obehu konkrétneho typu JpLTKM je nutné na záver výpočtu zhodnotiť percentuálnu od-
chýlku vypočítanej hodnoty ťahu TF  a špecifickej spotreby paliva mc  a tiež zadanej hodnoty 
ťahu TF  a špecifickej spotreby paliva mc  výrobcom JpLTKM na danom režime. 
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TABUĽKA VÝSLEDKOV  

VELIČINA HODNOTA JEDNOTKA 
p0c = p1c, id. 101325,2 Pa 

p1c 99805,3220 Pa 

p2c 499026,6100 Pa 

p3c 464094,7473 Pa 

p4c, id. 197049,1482 Pa 

p4c 197049,1851 Pa 
p5 103923,7402 Pa 

T0c = T1c 288,15 K 
T2c 503,8264 K 
t3c 866,85 °C 

T4c = T5c 948,9997 K 
T4c, ad. 921,7139 K 

T5 814,5562 K 

p0 / p4c 0,5142 1 
(p5 / p4c)KRIT. 0,5274 1 

c5 558,0065 m.s-1 
ρ5 0,4439 kg.m-3 

Fm 568,6032 N.s.kg-1 
cm 0,1127 kg.N-1.h-1 
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PRÍKLAD č. 1 
 
Zadanie 

Vypočítajte základné parametre tepelného obehu jednoprúdového leteckého 
turbokompresorového motora VK-1 pri jeho činnosti na zemi pri maximálnom režime, ak sú 
dané následné vstupné hodnoty parametrov: 

H0 = 0 m; 
c0 = 0 m.s-1; 
M0 = 0; 
p0 = 101325,2 Pa; 
Qv = 48,2 kg.s-1; 
t3c = 875°C; 
πKc = 4,42; 
σD = 1; 
σrv = 1; 
ηKc = 0,76; 
σHSK  = 0,93; 
ηm = 0,96; 
ηVD,c = 0,97; 
ηTc = 0,874 
σPT = 0,935; 
κ = 1,4; 
κ´ = 1,33; 
cp,v = 1005 J.kg-1.K-1; 
cp,pl = 1158 J.kg-1.K-1; 
r = 287,4 J.kg-1.K-1. 
 
Kontrolné údaje motora 

Ťah motora na štartovacom režime........................................................................FT = 26,47 kN 
Špecifická spotreba paliva na štartovacom režime.....................................cm = 0,1091 kgN-1.h-1 

Maximálna teplota plynov za plynovou turbínou na štartovacom režime.................t4c =  710°C      
 
Poznámka 

V úvodnej časti výpočtového cvičenia spracujte historické súvislosti vzniku motora a 
stručný technický popis daného motora, ktorý doplňte ilustratívnymi schémami, grafmi a   
fotografiami. 

V závere zhodnoťte súlad výsledkov približného výpočtu so skutočnými hodnotami 
parametrov, ktoré sú uvádzané v technickej dokumentácii, a vyčíslite v percentách chybu 
výpočtu ťahu FT a špecifickej spotreby paliva cm.  
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I. ÚVOD 
 
Po úspešnom zavedení stíhacieho lietadla MiG-15 v sovietskom vojenskom letectve a 

vo vojenských letectvách niektorých krajín pokračoval jeho ďalší vývoj a modernizácia. 
Motory Rolls-Royce NENE 1, 2, použité u prototypov boli nahradené sovietskou kópiou tohto 
motora, ktorá dostala označenie RD-45. Vývoj motora pokračoval ďalej v konštrukčnej 
kancelárii Vladimira Jakovleviča KLIMOVA (11.7.1882 - 9.9.1962). Výsledkom tejto 
modernizácie motora RD-45 bol variant motora označený RD-45F, ktorý sa vyznačoval 
väčším ťahom a zvýšenou spoľahlivosťou činnosti. 

V novembri 1948 bol vyskúšaný zásadne modernizovaný variant motora RD-45, ktorý 
dostal označenie VK-1. Tento nový motor mal značne zvýšený ťah oproti motoru RD-45F, čo 
si vyžiadalo aj dodatočnú rekonštrukciu draka lietadla MiG-15. Lietadlo MiG-15 s moderni-
zovaným motorom VK-1 dostalo označenie MiG-15 BIS.               

 

         
Obr. 15 Pohľad na lietadlo MiG-15BIS 

Prvé licenčne vyrábané stíhacie lietadlá MiG-15 v Československu v roku 1951 mali 
použité motory RD-45, dodávané zo Sovietskeho zväzu. Licenčné motory RD-45F,  vyrábané 
v n. p. ZÁVODY JANA ŠVERMY (MOTORLET) v Prahe pod československým 
označením M-05, boli montované do licenčných lietadiel už v roku 1952. Súčasne s 
prechodom na licenčnú výrobu stíhacích lietadiel MiG-15BIS začala v n. p. ZÁVODY JANA 
ŠVERMY od roku 1954 aj licenčná výroba motora VK-1 pod československým označením 
M-06. V priebehu desiatich rokov sa v Československu vyrobilo 6122 prúdových motorov 
obidvoch typov. Z uvedeného počtu vyrobených motorov bolo 1028 motorov typu VK-1. 

Motory VK-1 boli vyrábané aj v Poľsku v závode WSK (WYTWÓRNIA SPRZETU 
KOMUNIKACIJNEGO) Rzeszov pod označením LIS-2 (Licenyjny silnik). Tento prúdový 
motor sa v Poľsku vyrábal od jari roku 1954. Masová výroba lietadla MiG-15BIS s  motorom 
VK-1 prebiehala v päťdesiatych rokoch aj v Čínskej ľudovej republike. 
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Letecké turbokompresorové prúdové motory M-05 a M-06,  ktoré sa vyrábali v n. p. 
ZÁVODY JANA ŠVERMY, priniesli zásadnú zmenu technológie výroby leteckých motorov. 
Podstatne sa zmenili nároky na presnosť výroby jednotlivých častí motora a ich spoľahlivosť. 
Zaviedla sa výroba nových žiaruvzdorných a žiarupevných oceľových zliatin a ďalších 
nových materiálov. Tieto skutočnosti mali za následok rýchle zvládnutie náročných 
vývojových úloh pri zavádzaní nových typov leteckých prúdových motorov a pri vzniku 
prvých československých leteckých turbokompresorových prúdových motorov. 
 
II. CHARAKTERISTIKA  MOTORA  VK-1 

 
Motor VK-1 je jednoprúdový, jednohriadeľový letecký turbokompresorový motor s 

jednostupňovým radiálnym kompresorom s obojstranným vstupom, priamoprúdovou 
spaľovacou komorou s deviatimi samostatnými rúrkovými spaľovacími komorami, jed-
nostupňovou axiálnou plynovou turbínou a pevnou výstupnou dýzou. 

Jednoprúdový turbokompresorový motor VK-1 bol použitý ako hnacia jednotka u stíha-
cieho lietadla MiG-15BIS (v kóde NATO „FAGOT B”). Variant motora označený VK-1A 
bol používaný u stredného bombardovacieho lietadla  IL-28 (v kóde NATO „BEAGLE“) a u 
prototypu stíhacieho lietadla  MiG-17 (v kóde NATO „FRESCO A“). 

 
Obr. 16 Rőntgenový pohľad na motor VK-1 

 
III. ZÁKLADNÉ  TECHNICKÉ  ÚDAJE  MOTORA  VK-1 
 
Ťah motora na štartovacom režime........................................................................FT = 26 487 N 
Maximálne obrátky na štartovacom režime.......................................................n = 11 560 min-1 

Maximálna teplota plynov pred plynovou turbínou na štartovacom režime..............t3c = 875°C 
Maximálna teplota plynov za plynovou turbínou na štartovacom režime.................t4c =  710°C     
Špecifická spotreba paliva na štartovacom režime....................................cm = 0,1091 kg.N-1.h-1 

Maximálny stupeň stlačenia kompresora...................................................................πKc = 4,42 
Dodávka vzduchu do motora na štartovacom režime..........................................Qv = 48,2 kg.s-1 

Celková dĺžka motora s výstupnou dýzou.............................................................L = 2 651 mm 
Dĺžka motora bez predlžovacej rúry a výstupnej dýzy..........................................L´= 1 614 mm 
Priemer motora...................................................................................................D = 1 258,8 mm 
Maximálna výška motora...................................................................................V = 1 273,4 mm 
Suchá hmotnosť motora...................................................................................G = 814±2,5% kg 
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IV. TABUĽKA  REŽIMOV  MOTORA  VK-1 
SPOTREBA  PALIVA  PARAMETER 

REŽIM 

ŤAH 
MOTORA 

FT 
[N] 

OTÁČKY
MOTORA

n 
[min.-1] 

cm 
[kg.N-1.h-1] 

ch 
[kg.h-1] 

Qv 
[kg.s-1] 

POVOLENÁ
DOBA 

ČINNOSTI 
[min.] 

VZLETOVÝ 26487 11560+40
-20 0,1091+0,0031 2890 51 * 

BOJOVÝ 26487 11560+40
-20 0,1091+0,0031 2890 51 5´ 

NOMINÁLNY 23544 11200 0,1081 2550 49,5 60´ 

CESTOVNÝ 21189,6 10870 0,1070 2270 48 - 

VOĽNOBEŽNÝ 735,8 - 0,4761 350 - - 

  * 5 minút vo výške nižšej (alebo rovnej) 1000 m (v horizontálnom lete), 10 min. vo výške 
väčšej ako 10 000 m (v horizontálnom lete), 10 min. pri zvyšovaní výšky vo všetkých 
výškach letu. 

 

 

Obr. 17 Rez motora VK-1 

 

Obr. 18 Pohľad na motor VK-1 sprava 
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V. KONŠTRUKCIA  MOTORA  VK-1 
 
Kompresor 

Kompresor motora VK-1 je radiálny, jednohriadeľový, jednostupňový s obojstranným 
vstupom vzduchu. Rotor kompresora tvorí lopatkové obežné koleso, ku ktorému sa skrutkami 
upevňuje predný čap a zadný hriadeľ. Od predného čapu sa prenáša krútiaci moment do 
skrine pohonov. Obojstranné usmerňovacie zariadenia, ktoré majú po 29 lopatiek, usmerňujú 
prívod vzduchu k obežnému kolesu. Usmerňovacie lopatky vstupného zariadenia a 
rozdeľovacie kužele rozdeľujú vzduch, ktorý z dvoch strán vstupuje do obežného kolesa. 
Stlačený vzduch z obežného kolesa vystupuje do difúzora, z ktorého sa deviatimi výstupnými 
kolenami dostáva do deviatich  samostatných rúrkových spaľovacích komôr. Rotor 
kompresora motora je uložený na prednom valčekovom ložisku a strednom guličkovom 
ložisku. Na hriadeli kompresora je upevnený ventilátor, ktorý zabezpečuje dodávku vzduchu 
na chladenie motora. Ochranné sito na vstupoch do kompresora zabraňuje vnikaniu cudzích 
predmetov do obežného kolesa kompresora. 

   
Obr. 19 Odstredivý kompresor s obojstranným vstupom motora VK-1 

 
Spaľovacia komora 

Spaľovacia komora motora VK-1 má deväť samostatných rúrkových spaľovacích 
komôr, ktoré sú vzájomne prepojené prešľahovými rúrkami. Každá rúrková spaľovacia 
komora pozostáva zo vstupného hrdla, vonkajšieho plášťa a plamenca. Predná príruba 
spaľovacej komory je pripevnená k výstupnému kolenu difúzora kompresora skrukami. Zadná 
časť jednotlivých spaľovacích komôr sa opiera o oceľové puzdro telesa zberača plynu. Na 
tretej a ôsmej rúrkovej spaľovacej  komore sú  pre potreby zapálenia zmesi paliva a vzduchu 
umiestnené spúšťacie palivové dýzy so zapaľovacími sviečkami. Z jednotlivých rúrkových 
spaľovacích komôr prúdia plyny výstupnými kolenami a prstencovou dutinou zberača plynu 
na usmerňovacie lopatky plynovej turbíny. 
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Obr. 20 Rúrková spaľovacia komora motora VK-1 
 
Plynová turbína 

Plynová turbína motora VK-1 je axiálna, jednostupňová, reakčného typu. Usmerňovacie 
ústrojenstvo tvorí 54 nechladených usmerňovacích lopatiek. Rotor plynovej turbíny je 
zložený z hriadeľa, disku plynovej turbíny a 62 nechladených obežných lopatiek, ktoré sú k 
disku upevnené pomocou stromčekových zámkov a plechových poistiek.  Krútiaci moment sa 
z hriadeľa plynovej turbíny prenáša na hriadeľ kompresora cez zubovú spojku a drážkované 
puzdro. Rotor turbokompresora je uložený  na  prednom valčekovom ložisku kompresora, 
strednom guličkovom ložisku kompresora a zadnom  valčekovom ložisku plynovej turbíny. 

  

Obr. 21 Plynová turbína motora VK-1 
 
Výstupná sústava 

Výstupná sústava motora VK-1 pozostáva z výstupnej rúry a výtokovej dýzy s  
konštantným priemerom. V prednej časti výstupnej sústavy je ohrievacie zariadenie vzduchu s 
hrdlom pre odvod vzduchu. Vonkajšia časť výstupnej sústavy má tepelnú izoláciu z  
hliníkových segmentov. V priestore vonkajšieho kužeľa difúzora sú umiestnené termočlánky, 
ktoré merajú teplotu výstupných plynov t4c. Vnútorný kužeľ difúzora sa k vonkajšiemu plášťu 
upevňuje pomocou aerodynamických rebier. Výstupná dýza sa skrutkami upevňuje k 
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predlžovacej rúre. Kritický priemer výstupnej dýzy je možné meniť výmenou výstupnej dýzy 
v rozsahu od D5 = 538 do 554 mm. Variant motora VK-1A,  ktorý bol použitý u lietadla MiG-
17, mal priemer výstupnej dýzy D5 = 554 mm. 
 
Skriňa pohonov 

Skriňa pohonov motora VK-1 zabezpečuje prenos krútiaceho momentu od hriadeľa 
kompresora motora na pohon lietadlových a motorových agregátov. Skriňa pohonov je 
umiestnená v prednej časti motora. Na skrini pohonov sú umiestnené palivové čerpadlá  PN-
2TK a PN-3TK, olejové čerpadlá, hydraulické čerpadlo MŠ-3A, generátor  elektrického prúdu 
GSR-9000 a elektrický spúšťač ST-2-48, ktorý je upevnený na ľavej strane skrine pohonov. 
 
VI. SÚSTAVY  MOTORA VK-1 
 
Olejová sústava 

Olejová sústava motora VK-1 zabezpečuje mazanie troch hlavných ložísk motora a častí 
ozubených prevodov skrine pohonov motora.  

Tlakový olej je privádzaný do mazaných miest od tlakového olejového čerpadla s   
tlakom po = 0,3 MPa cez olejové dýzy. V olejovej sústave sa používa transformátorový olej 
MK-8. Olejovú nádrž vytvára spodná  časť skrine pohonov, v ktorej sú umiestnené olejové 
čerpadlá a olejové čističe. Utesnenie ložísk motora je zabezpečované labyrintovým tesnením a 
pretlakom vzduchu, ktorý je privádzaný od ventilátora motora.  

Olejová sústava je priamo odvzdušnená do atmosféry cez skriňu pohonov motora. 
 
Chladiaca sústava 

Chladiaca sústava motora VK-1 zabezpečuje odvod tepla z priestoru stredného ložiska, 
zadného ložiska a disku rotora plynovej turbíny motora. Zdrojom chladiaceho vzduchu je 
dúchadlo, ktoré je upevnené na hriadeli rotora kompresora v priestore za obežným kolesom. 
Dúchadlo dodáva chladiaci vzduch s tlakom p = 0,3 MPa. Stlačený vzduch od dúchadla sa 
okrem chladenia využíva aj na pretlakovanie labyrintových tesnení ložísk  motora. Chladiaci 
vzduch od dúchadla  je  vedený  cez  dutinu telesa stredného ložiska a ďalej sa rozdeľuje na tri 
prúdy. Prvý prúd zabezpečuje chladenie zadného ložiska a disku plynovej turbíny. Druhý je 
vedený na chladenie vnútorného krúžku zadného ložiska motora. Tretí prúd vzduchu vytvára 
vzduchovú chladiacu izolačnú vrstvu medzi  izolačným kužeľom a vonkajším povrchom 
telesa zadného ložiska motora. Použitý vzduch  je odvádzaný zo zberača do atmosféry. 
 
Palivová sústava 

Palivová sústava motora VK-1 zabezpečuje regulovanú dodávku paliva do palivových 
dýz spaľovacej komory na všetkých režimoch činnosti motora.   

Palivová sústava motora má dve paralelne zapojené palivové čerpadlá PN-2T, ku 
ktorým sa palivo z  palivovej nádrže lietadla dodáva elektrickým dodávacím čerpadlom 
odstredivého typu  s  tlakom p = 0,084 MPa. Palivové čerpadlá vysokého tlaku paliva sú 
regulovateľné, piestikového typu s meniteľným zdvihom piestikov. Maximálny tlak paliva na 
maximálnom režime motora  je  pmax. = 9,2 MPa.   

Palivovú sústavu motora tvoria:  dve palivové čerpadlá  vysokého  tlaku PN-2TK a PN-
3TK, barometrický regulátor BR-2F, škrtiaci ventil DK-6K, uzatvárací ventil s rozdeľovačom 
paliva, akceleračný automat ART-8V a  deväť  dvojkanálových palivových dýz.   
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Regulácia dodávky paliva do spaľovacej komory sa vykonáva v závislosti na hodnote 
celkového tlaku vzduchu pred kompresorom p1c. 

Spúšťacia sústava 
Spúšťacia sústava motora VK-1 zabezpečuje roztočenie rotora turbokompresora, 

dodávku paliva do spaľovacích komôr a zapálenie vytvorenej zmesi  paliva a vzduchu v tretej 
a ôsmej rúrkovej spaľovacej komore. Spúšťacia sústava motora riadi celý proces spúšťania 
motora pomocou spúšťacieho panelu PS-48. Pilot spúšťa motor stlačením tlačidla spúšťania 
na páke ovládania motora a po roztočení rotora turbokompresora otvára uzatvárací kohút. 
Roztočenie rotora turbokompresora vykonáva elektrický spúšťač  ST-2-48, ktorý je napájaný 
z vonkajšieho zdroja elektrického prúdu.   

 Spúšťaciu sústavu motora tvorí elektrický spúšťač ST-2-48, spúšťací panel PS-48, 
spúšťacie palivové čerpadlo PNR-45B s elektrickým motorom D-150, spúšťacie palivové 
dýzy v tretej a ôsmej rúrkovej spaľovacej komore a dve zapaľovacie sviečky SD-55ANM. 
Elektrický spúšťač, spúšťacie palivové čerpadlo a spúšťacie palivové dýzy zapína do činnosti 
spúšťací panel podľa časového programu. Spúšťací cyklus motora trvá 30 sekúnd. Pri poruche 
motora alebo pri jeho vysadení je možné vykonať jeho opätovné spustenie počas letu vo 
výškach od H = 2500 do 6500 m. Ovládanie spúšťania motora počas letu sa vykonáva 
špeciálnym ovládacím vypínačom spúšťania motora počas letu. 
 
Kontrolné a signalizačné prístroje 

Kontrola činnosti motora VK-1 v kabíne pilota lietadla MiG-15BIS sa vykonáva 
pomocou ukazovateľa palivomera KES-857, ukazovateľa otáčkomera TE-20, ukazovateľa 
teploty výstupných plynov TGZ-47, ukazovateľa tlakomera paliva EM-10 a trojručičkového 
ukazovateľa tlaku paliva, tlaku oleja a teploty oleja EMI-3R. Proces spúšťania motora je 
signalizovaný signálnou žiarovkou. 

 
Obr. 22 Bombardovacie lietadlo Il-28 s motormi VK-1A 

                
Obr. 23 Stíhacie lietadlá MiG-15 BIS, MiG-17 
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VII. TEPELNÝ OBEH JEDNOPRÚDOVÉHO LTKM VK-1 

 
Obr. 24 Principiálna schéma motora VK-1 

 
1. Parametre vzduchu pre H = 0 m, M = 0 

=0p  101 325,2 Pa 
=0T  288,15 K 

Uvedené hodnoty sú zistené pre H = 0 m z tabuľky medzinárodnej štandardnej 
atmosféry. 

 
2. Parametre vzduchu pred vstupným ústrojenstvom motora 
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3. Parametre vzduchu pred radiálnym kompresorom motora 

cDrvc pp 01 ⋅⋅= σσ  [Pa] 

Kde: 

1=rvσ [1], 
943,0=Dσ  [1]. 

=⋅⋅= 2,101325943,011cp  95 549,66 Pa 
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c c
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4. Parametre vzduchu za radiálnym kompresorom motora 

Kccc pp π⋅= 12  [Pa] 

Kde: 

42,4=Kcπ  
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5. Parametre plynu za hlavnou spaľovacou komorou motora 

15,27333 += cc tT [K]  

Kde: 

8753 =ct °C 

=+= 15,2738753cT  1 148,15 K 

cHSKc pp 23 ⋅= σ [Pa] 

Kde: 

=HSKσ 0,93.  

=⋅= 51,42232993,03cp  392 766,44 Pa 
 
6. Parametre plynu za plynovou turbínou motora 
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Kde: 

plv QQ = [kg.s-1] 
1158, =plpc J.kg-1.K-1, 
96,0=mη . 
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cPTc pp 44' ⋅= σ  [Pa] 

Kde: 

935,0=PTσ . 
=⋅= 41,183977935,0'4cp  172 018,88 Pa 

 
7. Kritický tlakový spád vo výstupnej dýze 
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8. Skutočný tlakový spád na výstupnej dýze motora 
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9. Porovnanie tlakového spádu na výstupnej dýze s kritickým tlakovým spádom 

0,529 < 0,551 
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Podkritický tlakový spád! 
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10. Parametre plynu na výstupe z výstupnej dýzy motora 
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11. Výstupný prierez výstupnej dýzy motora 
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12. Špecifický ťah motora 

05 ccFm −=  [N.s.kg-1] 
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=−= 0245,549mF  549,245 N.s.kg-1 
13. Ťah motora 

mplT FQF .=  [N] 
== 245,549.2,48TF  26 473,61 N 

 
14. Špecifická spotreba paliva na maximálnom režime pri H = 0 m, M = 0 
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VIII. ZÁVER 

Porovnaním vypočítaných hodnôt ťahu (FT = 26 473,61 N) a špecifickej spotreby paliva 
(cm = 0,10924 kg.h-1.N-1) a parametrov udávaných výrobcom (FT = 26 470 N, cm = 0,1091 
kg.h-1.N-1) bola zistená odchýlka u hodnoty ťahu ∆ FT = +0,014 % a u hodnoty špecifickej 
spotreby paliva ∆ cm = 0,13 %.  
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Odchýlka vypočítanej celkovej teploty plynu za plynovou turbínou ∆T4c od zadanej je -
0,7 % a odchýlka vypočítaného kritického priemeru výstupnej dýzy od najmenšieho 
kritického priemeru výstupnej dýzy, s ktorým je motor dodávaný výrobcom, je ∆D5 je -2,6 %. 

Výpočtom boli získané následné hodnoty jednoprúdového, jednohriadeľového leteckého 
turbokompresorového motora s radiálnym kompresorom VK-1: 
 

TABUĽKA VÝSLEDKOV  

VELIČINA HODNOTA JEDNOTKA 
p0c = p1c, id. 101325,2 Pa 

p1c 95549,66 Pa 

p2c 422329,51 Pa 

p3c 392766,44 Pa 

p4c 183977,41 Pa 

p4c´ 172018,88 Pa 
p5 101325,2 Pa 

T0c = T1c 288 K 
T2c 478,69 K 
T3c 1148,15 °C 

T4c = T5c 975,9 K 
T5 837,68 K 

D5 0,524 m 
p0 / p4c 0,551 1 

(p5 / p4c)KRIT. 0,529 1 
c5 549,245 m.s-1 
ρ5 0,42 kg.m-3 

Fm 549,245 N.s.kg-1 
FT 26473,61 N 
cm 0,10924 kg.N-1.h-1 
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PRÍKLAD č. 2 
 
Zadanie 

Vypočítajte základné parametre tepelného obehu jednoprúdového leteckého 
turbokompresorového motora J-79 pri jeho činnosti na zemi pri maximálnom režime, ak sú 
dané následné vstupné hodnoty parametrov: 

H0 = 0 m; 
c0 = 0 m.s-1; 
M0 = 0; 
p0 = 101325,6 Pa; 
Qv = 77 kg.s-1; 
t3c = 1003°C; 
πKc = 13,4; 
σD = 1; 
σrv = 1; 
ηKc = 0,792; 
σHSK  = 0,93; 
ηm = 0,96; 
ηVD,c = 0,97; 
ηTc = 0,874 
σPT = 0,935; 
κ = 1,4; 
κ´ = 1,33; 
cp,v = 1005 J.kg-1.K-1; 
cp,pl = 1158 J.kg-1.K-1; 
r = 287,4 J.kg-1.K-1. 
 
Kontrolné údaje motora 

Ťah motora na maximálnom režime.........................................................................FT = 53,5 kN 
Špecifická spotreba paliva na maximálnom režime...................................cm = 0,0866 kg.N-1.h-1 
Maximálna teplota plynu za plynovou turbínou...................................................t4c,max. = 704°C 
 
Poznámka 

V úvodnej časti výpočtového cvičenia spracujte stručný technický popis daného motora, 
ktorý doplňte ilustratívnymi schémami, grafmi a fotografiami. 

V závere zhodnoťte súlad výsledkov približného výpočtu so skutočnými hodnotami 
parametrov, ktoré sú uvádzané v technickej dokumentácii, a vyčíslite v percentách chybu 
výpočtu ťahu FT a špecifickej spotreby paliva cm.  
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I. ÚVOD 

1.1 História motora General Electric J79 
Vývoj motora J79 sa začal na začiatku päťdesiatych rokov na základe požiadaviek 

amerického letectva, ktoré hľadalo nový prúdový motor ako náhradu za používané motory 
J47. Mal to byť výkonný, ekonomický, spoľahlivý, ľahký a mechanicky jednoduchý 
turbokompresorový motor, ktorý mal byť schopný udržiavať cestovnú rýchlosť lietadla na M 
= 0,9 a  maximálnu rýchlosť viac ako M = 2. Motor bol vyvinutý na základe programu 
modernizácie motora J73, označeného ako J73 GE-X-24A. 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

Obr. 25 Pohľad na motor General Electric J79 

Prvý let nového motora sa uskutočnil 20. mája 1955 na upravenom bombardéri B-45 
Tornado v skúšobnom centre Schenectady v štáte New York. Motor bol umiestnený 
v trupovej zbraňovej šachte, odkiaľ bol počas letu spustený pod lietadlo. Následne lietadlo B-
45 vyplo svoje štyri hlavné motory pod krídlami a lietadlo poháňal iba motor J79 pod trupom. 
V decembri 1955 vzlietol zo základne Edwards upravený druhý prototyp lietadla XF4D-1 
Skyray, poháňaný motorom J79, ktorý slúžil na ďalšie letové testy nového motora. Lietadlo 
Skyray s motorom J79 bolo schopné prekonať rýchlosť zvuku, zatiaľ čo sériové lietadlá 
Skyray toho schopné neboli. Motor J79 bol inštalovaný aj do lietadla Grumman F11F-1 Tiger.  
Táto modifikácia lietadla  bola označovaná ako F11F-1F Super Tiger, ale do sériovej výroby 
sa nedostala. Dňa 17. februára 1956 vzlietol s týmto motorom prvý predsériový  Lockheed 
YF-104A Starfighter. 

Jednoprúdový letecký turbokompresorový motor J79 bol použitý na pohon mnohých 
typov lietadiel, medzi ktoré patria lietadlá: F-104 Starfighter, B-58 Hustler, F-4 Phantom II, 
A-5 Vigilante, IAI Kfir, F-16/79, Northrop X-21, strely RGM-15 Regulus II a civilných 
lietadiel Convair 880 a  Convair 990. Motory J79 boli použité aj v najrýchlejších 
automobiloch sveta s rýchlosťou viac než 1 100 km/h. Sériová výroba motora J79 trvala viac 
ako 30 rokov. Bolo vyrobených viac ako 17 000 kusov motora J79, a to nielen v USA, ale 
i v licencii v Belgicku, Kanade, Nemecku, Izraeli, Taliansku a v Japonsku. Celkový nálet 
motorov J79 je viac ako 37 miliónov letových hodín. Lietadlá poháňané motorom J79 
vytvorili 44 (podľa niektorých zdrojov až 46) svetových rýchlostných, výškových rekordov a  
rekordov v stúpaní. Konštruktéri motora i firma General Electric bola v roku 1958 za vývoj 
motora J79 ocenená cenou „The Collier Trophy“. 

Motor J79 bol nahradený na konci šesťdesiatych rokov novými motormi ako Pratt & 
Whitney TF30 a neskôr motormi firmy Pratt & Whitney F100. Dnes motory J79 aj so svojimi 
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lietadlami pomaly dosluhujú. V prevádzke je ešte stále okolo 2500 kusov týchto motorov. 
U niektorých užívateľov však majú istú budúcnosť aj po roku 2020. 

 

 
 
 
 
 
 

 

 
Obr. 26 Stíhacie lietadlo F-4 a prieskumné lietadlo RA-5C s motormi J-79 

                 
 

Obr. 27 Stíhacie lietadlá F-16/79 a Kfir s motormi J-79 

 

 

 

 

 
 
 

Obr. 28 Bombardovacie lietadlo B-58 Hustler a stíhacie lietadlo F-104 Starfighter s motormi 
J-79 

 
Varianty motora J-79: 
XJ79-GE-1 – prototyp; prvý pozemný test sa uskutočnil 8. júna 1954. Motor pre letové testy 

mal označenie YJ79-GE-1. 
J79-GE-2   – vo verziách -2 a -2A slúžil pre pohon F-4H-1 (F-4A) Phantom a A-5A 

Vigilante. 
J79-GE-3    – vo verziách -3A a -3B použitý pre pohon lietadiel YF-104A, F-104A, F-104B, 

F11F-1F Super Tiger a strely RGM-15A Regulus II. 
J79-GE-4    – úvodná séria lietadiel A-5A bola poháňaná párom J79-GE-2, inak 

štandardnými motormi boli J79-GE-4 a neskôr J79-GE-8. 
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J79-GE-5   –  vo verziách -5A a -5B použitý v bombardéri B-58A Hustler. 
J79-GE-7   –  použitý v stíhacích lietadlách F-104C, F-104D a F-104F. Pod označením J79-

OEL-7 sa motor licenčne vyrábal v Kanade pre lietadlá CF-104. 
J79-GE-8   –  vo verziách -8, -8A a -8B použitý v A-5A Vigilante a F4H-1 (F-4B). 
J79-GE-9   –  použitý v zdokonalenom bombardéri B-58B, ktorý sa však nevyrábal. 
J79-GE-10 –  použitý v F-4J a RA-5C Vigilante. Verzia -10A (prototyp označený ako J79-

GE-J1B) so zníženou dymivosťou pre lietadlo F-4S. 
J79-GE-11 – 11A použitý v F-104G a TF-104G. Mnoho motorov (11) bolo vyrobených v  

licencii v Európe pre lietadlá F-104. Pod označením J79-IHI-11A bol v licencii 
stavaný v Japonsku pre F-104J a F-104DJ Starfighter. Verziou J79-MTU-J1K 
je v Nemecku vyrábaný a vylepšený motor -11A. 

J79-GE-13 – použitý v experimentálnom lietadle Northrop X-21. 
J79-GE-15 – použitý v F-4C, RF-4C, F-4D. Je vylepšenou verziou J79-GE-8; pre štartovanie 

motora bola použitá pyropatróna, čím sa lietadlá F-4C/D stali nezávislými na 
pozemných zdrojoch energie. 

J79-GE-17 – použitý v F-4E a IAI Kfir C.1. V Nemecku boli v licencii stavané ako J79-
MTU-17A pre nemecké F-4F. Vylepšená verzia J79-GE-17X bola preznačená 
na J79-GE-119.  

J79-GE-19   – vyvinutý a vyrábaný v Taliansku pre lietadlá F-104S. 
J79-IAI-J1E – izraelská verzia vyvinutá pre IAI Kfir C.7. 
J79-GE-119 – prototyp motora pre exportnú verziu F-16/79.  
CJ-805         – civilná verzia motora použitá v lietadlách Convair 880. 
CJ-805-23    – civilná verzia s turbodúchadlom použitá v Convair 990. 
LM1500      – označenie pre priemyselné aplikácie motorov J79 s výkonom na výstupe okolo 

10 MW. Motor použitý i v automobile s cieľom prekonať rýchlostný rekord 
(výkon viac ako 42 500 hp). 

Tab.1 – prehľad parametrov niektorých verzií motora J79 
Ťah (kN) Spotreba (kg.N-1.h-1) 

Typ max. príd. sp. cest. max. príd. sp. cest. 

Prietok 
 vzduchu 
 (kg.s-1) 

Stlačenie
 za VTK 

J79-GE-2 46,95 73,25 10,12 0, 0870 0,200 0,106 75 12,5 
J79-GE-3A 44,45 68,04 11,34 0, 0847 0,204 0,113 73 12,0 
J79-GE-5 46,72 70,76 11,11 0, 0843 0,220 0,101   
J79-GE-7 45,36 71,67 12,01 0, 0843 0,197 0,105   
J79-GE-8 49,44 77,11 11,79 0, 0860 0,193 0,105 77 12,9 
J79-GE-10 53,84 81,01 11,79 0, 0843 0,197 0, 095  13,4 
J79-GE-11 45,36 71,67 12,02 0, 0843 0,197 0,105 77 12,9 
J79-GE-15 49,44 77,11 11,79 0, 0860 0,195 0,105   
J79-GE-17 53,84 81,19 11,79 0, 0843 0,197 0, 095 77 13,5 
J79-GE-19 53,84 81,19 11,79 0, 0843 0,197 0, 095 77  

J79-MTU-17A 53,84 81,19 11,79 0, 0843 0,197 0, 095 77 13,5 
J79-IAI-J1E 49,40 83,40     77,1 12,2 
J79-GE-119 54,66 84,93  0, 0834 0,1942  77 13,4 

Koncom 70. rokov bol v USA spustený program FX Export Fighter, ktorého cieľom 
bolo poskytnúť zahraničným používateľom z menej „dôveryhodných“ krajín nové bojové 
lietadlo a pritom nepustiť nové technológie mimo krajiny NATO. Potenciálnymi zákazníkmi 
boli štáty ako Venezuela, Jordánsko, Taiwan. Medzi požiadavkami na nové lietadlo boli: 
výkony a schopnosti na úrovni medzi lietadlami F-5E a F-16A, viacúčelovosť (ale 
s limitovanou schopnosťou útoku na pozemné ciele), nenáročná prevádzka a jednoduchá 
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údržba. Programu sa zúčastnili firmy Northrop s lietadlom F-5G/F-20 a General Dynamics 
s F-16/79, čo bola finančne menej nákladná „degradovaná“ verzia F-16A/B vybavená 
motormi J79 (namiesto dvojprúdového motora F100). 

 
 
 
 
 
 
 
 
 

Obr. 29 Letový záber prototypu F-16/79 

Motor J79 musel podstúpiť niekoľko väčších úprav, aby ho bolo možné zabudovať do 
lietadla F-16. K motoru bola pridaná vložená prevodovka, aby bolo možné motor pripojiť na 
skriňu pohonov F-16. Veľmi dôležitou novou vlastnosťou motora sa stal režim „Combat +“. 
Jeho podstatou je zvýšenie dodávky paliva do spaľovacích komôr nad obvyklú úroveň. 
Výsledkom bolo zvýšenie teploty výstupných plynov asi o 50°C a  nárast ťahu o 5 %. Režim 
„Combat +“ bol pôvodne vyvinutý pre zvýšenie výkonu lietadiel F-4, praktické využitie však 
nakoniec našiel u izraelských Kfir C.7.  

Motor J79 však mal aj s režimom „Combat +“ nižší výkon ako motor F100 a jeho 
použitie prinieslo so sebou aj výrazné zvýšenie špecifickej spotreby paliva (na maximálnom 
režime asi o 15 %). Vzhľadom na degradované bojové schopnosti lietadla to ale nebol veľký 
problém. 

Celkovo vznikli 3 kusy motora J79-GE-119. Prvý bol určený na pozemné testy, 
zostávajúce dva boli dodané firme General Dynamics. Jeden z nich bol inštalovaný do 
prototypu F-16/79, ktorý vznikol prestavbou radovej F-16B. Na konštrukcii lietadla bolo 
vykonaných niekoľko zmien. Bol zmenený tvar vstupného ústrojenstva. Motor J79 totiž 
vyžadoval menší prietok vzduchu ako F100. Bol upravený i oddeľovač hraničnej vrstvy 
vzduchu, čím sa celý nasávací otvor predĺžil. Bola zmenená i zadná časť trupu, a to z dôvodu 
dĺžky motora J79-GE-119, ktorý bol o 46 cm dlhší ako motor F100. Aby boli potrebné zmeny 
trupu minimálne, začiatok motora J79 bol umiestnený v rovnakej pozícii ako pôvodný F100 
a trup bol predĺžený. Ďalej bol z dôvodu vyššej teploty motora J79 vytvorený špeciálny ventil 
odoberajúci vzduch pre chladenie motorového priestoru. Motor bol ešte obklopený oceľovým 
tepelným krytom o hmotnosti 900 kg. Ten mal za následok zvýšenie hmotnosti celého 
lietadla, a tým ďalšie zhoršenie letových vlastností oproti F-16A/B. 

Tab. 2 Porovnanie výkonov motorov F100 a J79-GE-119 
F100 J79 J79 Combat + Porovnanie výkonov Príd. sp. Príd. sp. Príd. sp. (H=0 m) Príd. sp. (M=2,0/H=10670 m)

Ťah (kN) 106 79,6 83,2 92,7 
Porovnanie 100 % 75,1 % 78,5 % 87,5 % 
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Prototyp F-16/79 vykonal svoj prvý let 29 októbra 1980. Celkovo nalietal 122 letových 
hodín pri 131 letoch, pri ktorých preukázal všetky predpokladané výkony. Budúcnosť 
programu vyzerala veľmi sľubne, lietadlo bolo predvedené a ponúknuté na predaj viac ako 20 
krajinám. Realita však bola iná. V roku 1980 prezident J. Carter zmiernil podmienky pre 
predaj zbraní do zahraničia a na export bolo uvoľnené i lietadlo F-16A/B s motormi F100. Pre 
program F-16/79 to znamenalo koniec, žiadne lietadlo tohto typu sa nepodarilo predať. Bol to 
i koniec motora J79-GE-119.  

1.2 Porovnanie motora J79 s motorom AL-7 
Americký motor J79 je typickým predstaviteľom leteckých turbokompresorových 

motorov druhej generácie. Je vhodné porovnať tento motor s obdobným turbokompresorovým 
motorom sovietskej konštrukcie – Ljuka AL-7, ktorý bol použitý na pohon lietadiel Su-7. 
Vývoj obidvoch motorov začal prakticky v rovnakom čase, to isté platí i pre uvedenie do 
prevádzky. AL-7 je jednoprúdový, jednohriadeľový turbokompresorový motor s axiálnym 
deväťstupňovým kompresorom, prstencovou spaľovacou komorou, dvojstupňovou reakčnou 
axiálnou plynovou turbínou a výstupnou sústavou s komorou prídavného spaľovania a  
regulovateľnou výstupnou dýzou. 

Rotor amerického motora J79 je tvorený sedemnásťstupňovým kompresorom, ktorý je 
poháňaný trojstupňovou plynovou turbínou, prvých šesť stupňov kompresora je 
nastaviteľných. Sovietsky motor AL-7 má deväťstupňový kompresor poháňaný 
dvojstupňovou plynovou turbínou, prvý stupeň kompresora je nadzvukový a jeho stator je 
nastaviteľný. Spaľovacia komora motora AL-7 je prstencová, motor J79 má zmiešanú 
spaľovaciu komoru. Obidva motory sú vybavené komorou prídavného spaľovania. Výstupná 
dýza motora J79 je nadzvuková, motor AL-7 má podzvukovú dýzu. V tab. 3 je uvedené 
porovnanie konkrétnych hodnôt. Sovietsky motor AL-7 je v porovnaní s americkým väčší, ťažší a má vyšší ťah a  
špecifickú spotrebu paliva na maximálnom režime i na režime prídavného spaľovania. Motor 
AL-7 má jednoduchšiu konštrukciu ako J79. Ale i pri jednoduchšej konštrukcii dosahuje 
kompresor AL-7 vyšší stupeň stlačenia na jednom stupni; v celkovom stupni stlačenia 
kompresora je lepší J79, čo je však dosiahnuté použitím väčšieho počtu (až 17) stupňov. 
Celkovo je motor J79 konštrukčne zložitejší, v jeho prospech hovorí však modulová 
konštrukcia, ktorá výrazne zjednodušuje údržbu motora, a nižšia špecifická spotreba paliva na 
maximálnom režime i režime prídavného spaľovania. 

Tab. 3 Porovnanie parametrov motorov J79 a AL-7 
Parameter AL-7F-1 J79-GE-119
Ťah na maximálnom režime (M=0, H=0) (kN) 68 53,5 
Ťah na režime prídavného spaľovania  (M=0, H=0) (kN) 96 83,3 
Otáčky (min-1) 8500 7839 
Maximálna teplota plynov za plynovou turbínou (°C) 685 704 
Špecifická spotreba paliva na maximálnom režime (kg.N-1.h-1) 0,0977 0,0866 
Špecifická spotreba paliva na režime prídavného spaľovania 
(kg.N-1.h-1) 0,23 0,1980 

Maximálny prietok vzduchu (kg.s-1) 114 77 
Maximálny stupeň stlačenia kompresora 9,5 13,4 
Stupeň stlačenia na 1 stupni kompresora 1,284 1,165 
Celková dĺžka (m) 6,6 5,3 
Maximálny priemer (m) 1,25 0,992 
Suchá hmotnosť (kg) 2010 1 745 
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Obr. 30 Porovnanie jednoprúdového motora J79 a L-7 
 
II. CHARAKTERISTIKA  MOTORA  J79-GE-119 

 
Letecký turbokompresorový motor General Electric J79-GE-119 je jednoprúdový, 

jednohriadeľový motor modulovej konštrukcie so 17- stupňovým axiálnym kompresorom, 
zmiešanou hlavnou spaľovacou komorou, trojstupňovou axiálnou plynovou turbínou, 
výstupnou sústavou s prídavným spaľovaním a regulovateľnou výstupnou dýzou. 

Obr. 31 Principiálna schéma motora J79 

III. ZÁKLADNÉ TECHNICKÉ ÚDAJE  MOTORA  J79-GE-119 
 
Ťah na maximálnom režime (M=0, H=0)..........................................................FT,MAX = 53,5 kN 
Ťah na režime prídavného spaľovania (M=0, H=0).............................................FT,PS = 83,3 kN 
Otáčky...............................................................................................................n = 7839 ot.min-1 

Maximálna teplota plynov pred plynovou turbínou..........................................t3c,max. = 1003 °C 
Maximálna teplota plynov za plynovou turbínou................................................t4c,max. = 704 °C 
Špecifická spotreba paliva na maximálnom režime.............................cm, max.= 0,0866 kg.N-1.h-1 

Špecifická spotreba paliva na režime prídavného spaľovania..............cm, PS = 0,1980 kg.N-1.h-1 

Maximálny prietok vzduchu..................................................................................Qv = 77 kg.s-1 

Stupeň stlačenia kompresora........................................................................................πKc = 13,4 
Celková dĺžka................................................................................................................L = 5,3 m 
Maximálny priemer...................................................................................................D = 0,992 m 
Suchá hmotnosť.......................................................................................................G = 1 745 kg 
Maximálna pracovná rýchlosť....................................................................................Mmax. = 2,4 

Maximálna pracovná výška...............................................................................Hmax. = 13 716 m 
Pomer ťah / hmotnosť.............................................................................................................4,9 
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IV. KONŠTRUKCIA  MOTORA  J79-GE-119  
 
Kompresor 

Kompresor je jednorotorový, axiálny, 17 stupňový. Kompresor má meniteľnú 
geometriu. Usmerňovacie lopatky prvých šiestich stupňov a vstupné usmerňovacie lopatky 
môžu meniť uhol nábehu. Sú mechanicky spojené a ovládané pracovnými valcami, ktoré sú 
napájané palivom z palivového systému. Výsledkom tohto riešenia je dosiahnutie podobného 
celkového tlaku za kompresorom ako u dvojrotorových motorov pri nižšej celkovej hmotnosti 
a pri jednoduchšej konštrukcii motora. Nastaviteľné lopatky zároveň plnia funkciu ochrany 
motora pred nestabilnou prácou kompresora. Lopatky kompresora sú vyrobené z titánovej 
zliatiny. Jednotlivé disky rotora sú spojené do jedného celku, ktorý vytvára disko-bubnovú 
konštrukciu.  

 
 
 
 
 
 
 
 

 

 

 

 
Obr. 32 Celkový pohľad na sedemnásťstupňový kompresor  

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 
 

Obr. 33 Časti konštrukcie kompresora 
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Spaľovacia komora 
Spaľovacia komora je zmiešaného typu. Má modulovú konštrukciu, čo umožňuje rýchlu 

výmenu jednotlivých častí. Pozostáva z prstenca, v ktorom je uložených 10 samostatných 
rúrkových plamencov. Plamence sú medzi sebou prepojené prešľahovými rúrkami. Palivo je 
do plamencov rozprašované 10 palivovými dýzami. 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

 
 
 
 

 

Obr. 34 Rez hlavnej spaľovacej komory 
 
Plynová turbína   

Plynová turbína je jednorotorová, axiálna, reakčného typu. Je tvorená tromi stupňami 
a je spojená s kompresorom pomocou kónického hriadeľa (z dôvodu úspory hmotnosti 
a zvýšenia tuhosti). 

 
Obr. 35 Konštrukcia plynovej turbíny motora 

 
Výstupná sústava 

Výstupná sústava je tvorená difúzorom, komorou prídavného spaľovania, predlžovacou 
rúrou a nadzvukovou výstupnou dýzou. Komora prídavného spaľovania pozostáva z troch 
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kruhových stabilizátorov plameňa, ktoré sú medzi sebou spojené siedmimi prešľahovými 
rebrami. Výstupná konvergentne – divergentná výstupná dýza je automaticky regulovateľná 
a je tvorená 16 segmentmi. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 
 

Obr. 36 Konštrukcia predlžovacej rúry a výstupnej dýzy 
 
V. SÚSTAVY  MOTORA  J79-GE-119  
 
Palivová sústava 

Palivová sústava pozostáva z dvoch samostatných okruhov. Hlavný palivový okruh 
zabezpečuje dodávku paliva do hlavnej spaľovacej komory. Druhý okruh vedie palivo do 
komory prídavného spaľovania. Každý okruh má svoju riadiacu jednotku, sú ovládané 
hydromechanicky. Tieto jednotky zabezpečujú reguláciu prietoku paliva. Palivový systém tiež 
ovláda nastavovanie uhla nábehu vstupných usmerňovacích lopatiek kompresora a lopatiek 
prvých šiestich statorových lopatiek kompresora. 

 
 
 
 
 
 

 

 

 

 

 

Obr. 37 Komora prídavného spaľovania a konvergentne-divergentná výstupná dýza 

Motor môže pracovať v špeciálnom režime „Combat +“. Podstatou tohto režimu je 
zvýšenie dodávky paliva do hlavnej spaľovacej komory. Výsledkom je zvýšenie ťahu asi o 5 
%. Použitie režimu „Combat +“ je však obmedzené niekoľkými faktormi: krátka doba 
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činnosti, motor musí bežať v režime maximálneho prídavného spaľovania, teplota vzduchu 
pred kompresorom by nemala prekročiť -9°C a lietadlo nesmie letieť vysokou rýchlosťou 
v malej výške (tlak veľkého množstva vzduchu by vytváral veľké napätie na vnútornú 
štruktúru motora). 
 
Odmrazovacia sústava 

Odmrazovacia sústava zabezpečuje odstraňovanie námrazy vzniknutej na motore. Teplý 
vzduch od kompresora je privádzaný do konštrukcie predného rámu, ktorý nesie kompresor, a 
sú ním odmrazované vstupné usmerňovacie lopatky kompresora a vstupné rebrá vstupnej 
časti motora.  
 
VI. VÝPOČET TEPELNÉHO OBEHU MOTORA J79 
1. Parametre vzduchu podľa MŠA pre H=0, M=0 
p0 = 101 325,2 Pa; 
T0 = 288,15 K. 

Volené parametre 

821,0=Kcη ; 
;94,0=HSKσ  

;97,0=mη  
98,0=VDϕ . 

 
2. Parametre vzduchu pred vstupným ústrojenstvom motora 
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3. Parametre vzduchu na vstupe do axiálneho kompresora motora 

cDrvc pp 01 ..σσ= [Pa] 

Kde: 

;1=rvσ  
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1=Dσ . 

== 2,101325.1.11cp 101 325,2 Pa 
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+==  [K] 

Kde: 

00 =c  m.s-1; 
1005, =vpc  J.kg-1.K-1.  

=+==
1005.2
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001 TTT cc 288,15 K 

 
4. Parametre vzduchu za kompresorom motora 

cKCc pp 12 .π=  [Pa] 

Kde: 

4,13=Kcπ  

== 2,101325.4,132cp 1 357 758 Pa 
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5. Parametre plynu za hlavnou spaľovacou komorou motora 

cHSKc pp 23 .σ= [Pa] 

Kde: 

94,0=HSKσ  

== 1357758.94,03cp 1 276 292,52 Pa  
Ct c °=10033  

15,27333 += cc tT  K 
=+= 15,27310033cT 1276,15 K 

 
6. Parametre plynu za plynovou turbínou motora 
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7. Stanovenie charakteru prúdenia vo výstupnej dýze 

7.1 Kritický pomer tlakov na výstupnej dýze 
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7.2 Pomer tlakov na výstupnej dýze 
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7.3 Stanovenie charakteru prúdenia 
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8.   Parametre prúdu plynu pri nadkritickom tlakovom spáde na kritickom priereze 

výstupnej dýzy 
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9. Kritický prierez výstupnej dýzy 
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10. Parametre prúdu plynu na výstupnom priereze výstupnej dýzy 
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2,10132506 == pp  Pa. 

==
42,725.4,287

2,101325
6ρ 0,486 kg.m-3 

cVD

v

c
QA

,66
6 .. ηρ
=  [m2] 

==
97,0.61,686.486,0

77
6A 0,238 m2 

π
6

6
.4 AD =  [m] 

==
π
238,0.4

6D 0,55 m 
 
 

11. Špecifický ťah motora a ťah motora na maximálnom režime 
06 ccFm −= [m.s-1] 
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=−= 061,686mF 686,61 m.s-1 

 
12. Ťah motora 

mvT FQF .=  [N] 

== 61,686.77TF 52 868,97 N 
 
13. Špecifická spotreba paliva na maximálnom režime 

 
Z grafu č. 1 z prílohy je pre teplotu T2C 673,9 K a t3C = 1003°C stanovený pomer:  

017,0
.
1

0

=
lα

 

m
m Fl

c
..

3600
0α

=  [kg.h-1.N-1] 

0891,0017,0.
61,686

3600
==mc kg.N-1.h-1 

 
14. Porovnanie zadaných a vypočítaných parametrov motora J79 

.,

.,

zadT

výpT
T F

F
F =∆ [%] 

==∆
53500

97,52868
TF 0,9882 →  -1,18 % 

.,

.,

zadm

výpm
m c

c
c =∆  [%] 

==∆
0866,0
0891,0

mc 1,02886 →  +2,886 % 
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Obr. 38 Priebeh parametrov prúdu plynov 
 
VII. ZÁVER 
  

Približným výpočtom tepelného obehu jednoprúdového leteckého turbokompresorového 
motora J79-GE-119 bola zistená hodnota ťahu na maximálnom režime FT = 52 868,97 N 
a špecifická spotreba paliva cm = 0,0891 kg.N-1.h-1. Tieto hodnoty v porovnaní s hodnotami 
z technickej dokumentácie sa odlišujú: ťah FT = 52868,97 N je o -1,18 % menší ako zadaný 
ťah a špecifická spotreba paliva cm = 0,0891 kg.N-1.h-1 je o +2,886 % väčšia ako hodnota 
udávaná výrobcom. 

 
TABUĽKA VÝSLEDKOV  

VELIČINA HODNOTA JEDNOTKA 
p0c = p1c, id. 101325,2 Pa 

p1c 101325,2 Pa 

p2c 1357758 Pa 

p3c 1276292,52 Pa 

p4c 286994,1  Pa 

p5 154456,38 Pa 
p6 101325,2 Pa 

T0c  288,15 K 
T1c 288,15 K 
T2c 673,9 K 
T3c 1276,15 °C 
T4c  931,01 K 
T5 799,15 K 

T6 725,42 K 
T6,ad. 719,06 K 

p0 / p4c 0,353 1 
(p5 / p4c)KRIT. 0,529 1 

c5 552,7 m.s-1 
ρ5 0,672 kg.m-3 

D5,kr. 0,522 m 
c6 686,61 m.s-1 
ρ6 0,486 kg.m-3 
D6 0,55 m2 
Fm 686,61 N.s.kg-1 
FT 52 868,97 N 
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cm 0,0891 kg.N-1.h-1 
 

PRÍKLAD č. 3 
 
Zadanie 

Vypočítajte základné parametre tepelného obehu jednoprúdového leteckého 
turbokompresorového motora R-29B-300 pri jeho činnosti na zemi pri maximálnom režime, 
ak sú dané následné vstupné hodnoty parametrov: 

H0 = 0 m; 
c0 = 0 m.s-1; 
M0 = 0; 
p0 = 101 325,6 Pa; 
Qv = 105 kg.s-1; 
t3c = 1 083°C; 
πKc = 12,5; 
σD = 1; 
σrv = 1; 
ηKc = 0,792; 
σHSK  = 0,93; 
ηm = 0,96; 
ηVD,c = 0,97; 
ηTc = 0,874 
σPT = 0,935; 
κ = 1,4; 
κ´ = 1,33; 
cp,v = 1 005 J.kg-1.K-1; 
cp,pl = 1 158 J.kg-1.K-1; 
r = 287,4 J.kg-1.K-1. 
 
Kontrolné údaje motora 

Ťah motora na maximálnom režime.......................................................................FT = 78,48 kN 
Špecifická spotreba paliva na maximálnom režime...........................cm = 0,0958+0,003 kg.N-1.h-1 
Maximálna teplota plynu za plynovou turbínou...................................................t4c,max. = 840°C 
 
Poznámka 

V úvodnej časti výpočtového cvičenia spracujte stručný technický popis daného motora, 
ktorý doplňte ilustratívnymi schémami, grafmi a fotografiami. 

V závere zhodnoťte súlad výsledkov približného výpočtu so skutočnými hodnotami 
parametrov, ktoré sú uvádzané v technickej dokumentácii, a vyčíslite v percentách chybu 
výpočtu ťahu FT a špecifickej spotreby paliva cm.  

Pri spracovaní výpočtového cvičenia dôsledne dodržujte stanovenú formu, ktorá je 
predpísaná pre dizertačné, diplomové, bakalárske, záverečné a ročníkové práce na Technickej 
univerzite v Košiciach. Prácu odovzdajte v papierovej a elektronickej podobe v stanovenom  
termíne prednášajúcim učiteľom.  
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I. ÚVOD 
Vznik taktických jadrových zbraní v päťdesiatych rokoch mal za následok radikálne 

zmeny vo vojenských doktrínach štátov na celom svete. V Sovietskom zväze došlo v 
dôsledku týchto kvalitatívnych zmien k reorganizácii bitevného letectva na stíhacie-
bombardovacie letectvo. Prvým predstaviteľom tejto kategórie sa stalo lietadlo Su-7 a jeho 
ďalšie varianty Su-7BM a Su-7BKL, ktoré boli zaradené do vojenského letectva 
v šesťdesiatych rokoch. Vzhľadom na rastúce požiadavky, najmä z pilotážno-navigačného 
hľadiska, pokračoval vývoj tejto kategórie leteckej techniky ďalej. V konštrukčnej kancelárii 
P. O. SUCHOJA sa riešil tento problém modernizáciou lietadla Su-7. Takto vzniklo stíhacie-
bombardovacie lietadlo Su-17, ktoré si zachovalo podstatné znaky lietadla Su-7, avšak na 
úrovni požiadaviek sedemdesiatych rokov.   

 
Obr. 39 Bočný pohľad na lietadlo MiG-23BN 

Konštrukčná kancelária A. I. MIKOJANA sa pri vývoji stíhacieho-bombardovacieho 
lietadla rozhodla orientovať na projekt práve vyvíjaného stíhacieho lietadla MiG-23S. Vývoj 
začal v roku 1969. Pri úprave tohto lietadla došlo k podstatnej úprave prednej časti trupu, 
z ktorej bol odstránený rádiolokátor. Pre zlepšenie výhľadu pilota z  kabíny bola predná časť 
trupu značne sploštená. Takto upravený variant lietadla dostal označenie MiG-23B. Pohon 
lietadla MiG-23B zabezpečoval jednoprúdový letecký turbokompresorový motor AL-21F-
300. Zásadné zmeny boli realizované v navigačnej sústave a v zbraňových sústavách. Lietadlo 
dostalo aktívne a pasívne prostriedky pre vedenie rádioelektronického boja. Prototyp lietadla 
MiG-23B (v kóde NATO „FLOGGER – F“) prvýkrát vzlietol 20. augusta 1970. Bol 
pilotovaný skúšobným pilotom P. M. OSTAPENKOM. Skúšky prebiehali na 24 prototypoch 
až do konca roka 1971. 

Montážou optimalizovaného leteckého turbokompresorového motora R-29B-300 do 
draka lietadla MiG-23B vznikol nový variant lietadla, ktorý dostal označenie MiG-23BN (v 
kóde NATO „FLOGGER – H“). Tento typ leteckého turbokompresorového motora bol 
upravený pre použitie v malých výškach letu pri nadzvukových rýchlostiach letu. Z tohto 
dôvodu boli v palivo-regulačnej sústave motora realizované obmedzenia, ktoré zohľadňovali 
použitie motora R-29B-300 u stíhacieho-bombardovacieho lietadla MiG-23BN. 
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Na základe podpísanej medzivládnej dohody medzi vládou Československa a vládou 
Sovietskeho zväzu o prezbrojení jedného československého pluku stíhacími bombardérmi 
MiG-23BN z roku 1976 vydal veliteľ 10. leteckej armády v máji 1977 rozkaz, v ktorom boli 
menovaní piloti, vybratí na preškolenie na nový typ lietadla. Na začiatku júla 1977 skupina 
pilotov, ktorej velil pplk. Ing. Jaroslav Šrámek, odletela do Kirgizskej SSR, kde 12. júla 1977 
začala teoretickú prípravu. 16. augusta 1977 piloti začali praktické lety na cvičnom variante 
lietadla MiG-23U. Preškolenie pilotov bolo ukončené 6. decembra 1977. Súčasne s pilotmi 
prebiehalo aj preškoľovanie technikov na tento typ lietadla. Prvé dva kusy lietadla MiG-23BN 
(ev. č. 9549, 9550) pristáli na československom území 26. decembra 1977. Na začiatku roku 
1978 boli prevzaté ďalšie dve lietadlá  MiG-23BN a jedno cvičné lietadlo MiG-23U. Tieto 
lietadlá slúžili na výcvik československých pilotov. Preškoľovanie ďalších pilotov 
a technického personálu sa realizovalo vo Vojenskom leteckom učilišti v Prešove, kde bola 
vybudovaná učebno-výcviková základňa pre školenie a výcvik na školenie všetkých verzií 
lietadiel MiG-23. V priebehu roku 1979 bola 1. letka 28. sbolp doplnená na plný stav a stala 
sa bojaschopná. V roku 1981 bola vytvorená 2. letka 28. sbolp a v roku 1983 bola sformovaná 
posledná 3. letka 28. sbolp. Do československého vojenského letectva bolo v období od roku 
1977 až do roku 1983 zaradených 32 stíhacích-bombardovacích lietadiel MiG-23BN a 4 
dvojmiestne lietadla MiG-23U, ktoré boli dislokované na letisku Čáslav. V priebehu 
prevádzky lietadlá MiG-23BN boli štyri lietadlá zničené pri haváriách (ev. č. 9138, 9140, 
5746 a 9859). Pri delení Československa neprejavila slovenská strana o lietadlá MiG-23 
jednotlivých verzií záujem, a tak zostali v plnom počte vo výzbroji českého vojenského 
letectva. Aj napriek tomu, že lietadlá MiG-23BN nemali vyčerpanú svoju životnosť, bolo 
v roku 1994 rozhodnuté o ich vyradení z leteckej prevádzky v Českom vojenskom letectve.  

 
Obr. 40 Trojpohľadový pohľad na lietadlo MiG-23MF 
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II. CHARAKTERISTIKA MOTORA R-29B-300 

Letecký turbokompresorový prúdový motor R-29B-300 je jednoprúdový, 
dvojhriadeľový motor s  jedenásťstupňovým axiálnym kompresorom, prstencovou hlavnou 
spaľovacou komorou, dvojstupňovou axiálnou chladenou plynovou turbínou reakčného typu, 
výstupnou sústavou s komorou prídavného spaľovania a plynulo regulovateľnou výstupnou 
dýzou. 

 
 

Obr. 41 Rez motora R-29B-300  

III. ZÁKLADNÉ  TECHNICKÉ  ÚDAJE  MOTORA  R-29B-300 
Ťah motora na maximálnom režime FT,max. = 78,48 kN 
Ťah motora na režime prídavného spaľovania FT,PS = 112,81 kN 
Otáčky nízkotlakového rotora na maximálnom režime n1,max. = 8 482 min.-1 
Otáčky vysokotlakového rotora na maximálnom režime n2,max. = 8 772 min.-1 
Maximálna teplota plynov pred plynovou turbínou t3c,max. = 1 083°C 
Maximálna teplota plynov za plynovou turbínou t4c,max. = 840°C 
Špecifická spotreba paliva na maximálnom režime cm,max. = 0,0958+0,003 kg.N-1.h-1

Špecifická spotreba paliva na režime prídavného spaľovania cm,PS = 0,1835+0,006 kg.N-1.h-1 
Maximálny stupeň stlačenia kompresora πKc = 12,5 
Dodávka vzduchu do motora na maximálnom režime Qv = 105 kg.s-1 
Celková dĺžka motora L = 4 991+13

-20 mm 
Maximálny priemer motora Dmax. = 908 mm 
Vstupný priemer motora D1 = 846 mm 
Suchá hmotnosť motora G = 1 765+2% kg 
Celková hmotnosť motora Gmax. = 1 886+2% kg 
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IV. KONŠTRUKCIA MOTORA R-29B-300 

Kompresor 

Kompresor motora R-29B-300 je jednoprúdový, dvojhriadeľový, axiálny, 
jedenásťstupňový, ktorý pozostáva z nízkotlakovej a vysokotlakovej časti. 

Nízkotlaková časť kompresora je päťstupňová. Rotor nízkotlakového kompresora je 
diskobubnovej konštrukcie. Prvý stupeň nízkotlakového kompresora je nadzvukový, 
konzolovo upevnený k hriadeľu. Disky druhého až piateho stupňa vytvárajú diskobubnovú 
konštrukciu. Hriadeľ rotora nízkotlakového kompresora je uložený na prednom valčekovom 
ložisku a na zadnom valčekovom ložisku. 

 
Obr. 42 Vstupná časť motora R-29 

Vysokotlaková časť kompresora je šesťstupňová. Rotor vysokotlakového kompresora je 
diskobubnovej konštrukcie. Hriadeľ rotora vysokotlakového kompresora je uložený na 
prednom hlavnom zdvojenom guličkovom ložisku a na valčekovom ložisku hriadeľa 
vysokotlakovej plynovej turbíny. Z hriadeľa vysokotlakového kompresora sa pomocou 
kužeľového centrálneho pohonu krútiaci moment odvádza do skrine pomocných pohonov. 
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Obr. 43 Nízkotlakový kompresor motora R-29 

Stator kompresora motora sa skladá z telesa prvého stupňa, telesa druhého stupňa, telesa 
tretieho a štvrtého stupňa, telesa piateho stupňa, telesa šiesteho až desiateho stupňa a telesa 
jedenásteho stupňa. K telesu prvého stupňa kompresora je upevnené teleso vírivého prstenca, 
ktorý slúži na zvýšenie zásoby stabilnej práce kompresora spolu s dvojhriadeľovým 
usporiadaním kompresora motora. 

 
 

Obr. 44 Vysokotlakový kompresor motora R-29 

Hlavná spaľovacia komora 

Hlavná spaľovacia komora motora R-29B-300 je prstencového typu. Pozostáva z telesa, 
plamenca, palivových rámp prívodu paliva do palivových dýz, 18 palivových dýz, 
odpadového ventilu, plášťa difúzora a dvoch zapaľovačov. V prednej časti plamenca je 
vytvorených 18 hlavíc, v ktorých sú vyrobené lopatkové víriče s otvormi pre kĺzne uloženie 
palivových dýz. Palivové dýzy sú duplexného typu. 

 
 

Obr. 45 Prstencová spaľovacia komora motora R-29 
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Plynová turbína 
Plynová turbína motora R-29B-300 je axiálna, dvojhriadeľová, dvojstupňová, chladená, 

reakčného typu.  

Vysokotlaková plynová turbína je jednostupňová, jednohriadeľová, reakčného typu s 
chladenými usmerňovacími lopatkami a rotorovými lopatkami. Chladenie usmerňovacích 
lopatiek a rotorových lopatiek vysokotlakovej plynovej turbíny zabezpečuje chladiaci vzduch, 
privádzaný zo sekundárneho prúdu vzduchu v hlavnej spaľovacej komore. Množstvo 
chladiaceho vzduchu reguluje mechanizmus sústavy dodávky chladiaceho vzduchu 
v závislosti na teplote plynu za plynovou turbínou „t4c“. 

Rotor vysokotlakovej plynovej turbíny je diskovej konštrukcie. Pomocou spojky je 
hriadeľ vysokotlakovej plynovej turbíny spojený s hriadeľom vysokotlakového kompresora. 
Rotor vysokotlakovej plynovej turbíny je uložený na hlavnom dvojradovom guličkovom 
ložisku a na valčekovom ložisku. 

Nízkotlaková plynová turbína motora je jednostupňová, jednohriadeľová, reakčného 
typu s  chladenými usmerňovacími lopatkami a nechladenými rotorovými lopatkami. 
Chladenie usmerňovacích lopatiek nízkotlakovej plynovej turbíny zabezpečuje chladiaci 
vzduch zo sekundárneho prúdu vzduchu v hlavnej spaľovacej komore. 

Hriadeľ rotora nízkotlakovej plynovej turbíny je pomocou spojky spojený s hriadeľom 
nízkotlakového kompresora. Je uložený na medzihriadeľovom guličkovom ložisku a na 
zadnom valčekovom ložisku. Chladenie ložísk plynovej turbíny zabezpečuje cirkulujúci olej a 
chladiaci vzduch, odoberaný od 5. stupňa kompresora, ktorý zároveň pretlakuje olejové 
tesnenia. 

 
Obr. 46 Chladená dvojstupňová plynová turbína motora R-29B-300 

Výstupná sústava 
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Výstupnú sústavu motora R-29B-300 tvorí difúzor komory prídavného spaľovania, 
predlžovacia rúra a regulovateľná výstupná dýza. 

Difúzor komory prídavného spaľovania sa skladá z vonkajšieho a vnútorného plášťa, 
ktoré sú medzi sebou spojené trinástimi rebrami, tromi kruhovými stabilizátormi plameňa, 
tromi kruhovými palivovými rampami a dvoma zapaľovačmi. 

Predlžovacia rúra je teleskopicky spojená s difúzorom komory prídavného spaľovania. 
Pri zapnutých režimoch prídavného spaľovania v predĺžovacej rúre prebieha proces horenia 
zmesi paliva a plynu. Na druhom konci predĺžovacej rúry je upevnená regulovateľná výstupná 
dýza motora.  

Výstupná dýza motora sa skladá z 36 segmentov, ktoré sa prestavujú pomocou silového 
prstenca, ovládaného šiestimi hydraulickými pracovnými valcami. Do hydraulických 
pracovných valcov sa privádza tlakové palivo, ktoré je dodávané z regulačnej sústavy 
ovládania výstupnej dýzy. Synchronizáciu činnosti hydraulických pracovných valcov 
zabezpečuje pružný hriadeľ, umiestnený priamo v palivovom potrubí prívodu tlakového 
paliva k pracovným valcom. 

Kritický priemer výstupnej dýzy motora sa mení v rozsahu od D5,kr. = 630 mm do D5,kr. 
= 910 mm. 

 
Obr. 47 Stabilizátory plameňa v komore prídavného spaľovania motora R-29B-300 

Skriňa pohonov 

Skriňa pohonov motora R-29B-300 zabezpečuje prenos krútiaceho momentu od rotora 
vysokého tlaku a rotora nízkeho tlaku na jednotlivé agregáty motora a draka lietadla, ktoré sú 
upevnené na telese skrine pohonov. 

Od hriadeľa kompresora nízkeho tlaku sa krútiaci moment prenáša na odsávacie olejové 
čerpadlo prednej opory a na vysielač otáčok rotora nízkeho tlaku DTE-1. Zároveň sa krútiaci 
moment prenáša na pohon regulátora otáčok rotora nízkeho tlaku “n1” automatu dodávky 
paliva ADT-55B-2. 

Od hriadeľa kompresora vysokého tlaku sa krútiaci moment prenáša do skrine pohonov, 
z ktorej sa dostáva na palivové čerpadlo-vysielač ND-55B, palivové odstredivé čerpadlo CN-
55A, palivové odstredivé dodávacie čerpadlo DCN-64A, dve hydraulické čerpadlá NP-70A-3, 
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dynamo GSR-ST-18/70KIS, vysielač otáčok vysokotlakového rotora DTE-1, pohon 
hydraulického regulátora otáčok PGL-30M s generátorom striedavého prúdu SGK-30/1,5, 
odlučovač oleja, odstredivý odvzdušňovač a olejový agregát. Turbínový spúšťač TS-21, ktorý 
je upevnený na skrini pohonov, je v  činnosti len pri spúšťaní motora. V ostatných režimoch 
činnosti motora je turbínový spúšťač odpojený od prevodového mechanizmu skrine pohonov 
pomocou špeciálnej odstredivej spojky. 
V. SÚSTAVY MOTORA R-29B-300 
 
Olejová sústava 

Olejová sústava motora R-29B-300 je tlaková, cirkulačná, uzatvorená s priamym 
odvzdušnením do výšky letu H = 11 až 12 km a pretlakovaním vzduchom vo výškach nad H 
> 11 až 12 km. Olejová sústava motora sa skladá z hlavnej a pomocnej vetvy. Hlavná vetva 
olejovej sústavy zabezpečuje mazanie a chladenie ložísk, ozubených prevodov motora. Táto 
vetva olejovej sústavy je v činnosti pri všetkých režimoch činnosti motora. Pomocná vetva 
olejovej sústavy zabezpečuje mazanie a chladenie ložísk a ozubených prevodov turbínového 
spúšťača „TS-21“. Táto vetva olejovej sústavy pracuje len pri spúšťaní motora. Hlavná vetva 
olejovej sústavy motora sa skladá z palivo-olejového radiátora, olejovej nádrže, olejového 
agregátu, odlučovača oleja, odstredivého odvzdušňovača, odsávacieho olejového čerpadla 
prednej opory a olejových dýz. Pracovný tlak oleja je po = 0,35+0,05 MPa. Používaný olej 
„VNII-NP-50-1-4F“ alebo „MK-8P“. Pomocnú vetvu olejovej sústavy tvorí olejová nádrž, 
tlakové olejové čerpadlo s redukčným ventilom, uzatvárací elektromagnetický ventil, 
odsávacie olejové čerpadlo turbínového spúšťača a pomocné olejové čerpadlo. Olejové 
čerpadlá sú poháňané elektromotorom. Pracovný tlak v pomocnej olejovej sústave je po = 
0,15 až 0,25 MPa. Používaný olej je „VNII-NP-50-1-4F“ alebo „MK-8P“. 
 
Palivová sústava 

Palivová sústava motora R-29B-300 zabezpečuje regulovanú dodávku paliva do motora 
v závislosti na zvolenom režime a podmienkach letu lietadla. 

Palivová sústava motora sa rozdeľuje na palivovú sústavu nízkeho tlaku, palivovú 
sústavu vysokého tlaku, palivovú sústavu regulovanej dodávky paliva do hlavnej spaľovacej 
komory, palivovú sústavu regulovanej dodávky paliva do komory prídavného spaľovania, 
palivovú sústavu regulácie kritického priemeru výstupnej dýzy, sústavu merania a regulácie 
teploty plynu za plynovou turbínou „t4c“ a odpadovú palivovú sústavu. 

Palivová sústava nízkeho tlaku paliva zabezpečuje dodávku paliva, ktoré je dodávané 
z palivových nádrží lietadla MiG-23BN k jednotlivým agregátom palivovej sústavy motora. 
Palivovú sústavu nízkeho tlaku paliva tvorí dodávacie palivové čerpadlo DCN - 64A, 
centrálny palivový čistič a cirkulačný ventil. 

Palivová sústava vysokého tlaku paliva slúži na dodávku vysokotlakového paliva do 
agregátov palivovej sústavy dodávky paliva do hlavnej spaľovacej komory, do agregátov 
palivovej sústavy dodávky paliva do komory prídavného spaľovania a do palivovej sústavy 
ovládania výstupnej dýzy. Palivovú sústavu vysokého tlaku paliva tvorí odstredivé palivové 
čerpadlo DCN-55A a piestikové vysokotlakové palivové čerpadlo ND-55B. Tieto palivové 
čerpadlá pracujú súčasne a vzájomne sa zálohujú. 

Palivová sústava regulovanej dodávky paliva do hlavnej spaľovacej komory 
zabezpečuje regulovanú dodávku paliva do hlavnej spaľovacej komory motora na ustálených 
a prechodových režimoch činnosti motora podľa regulačného zákona Qp,HSK = f(αPOM). 
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Palivovú sústavu regulovanej dodávky paliva do hlavnej spaľovacej komory tvorí automat 
dávkovania paliva ADT-55B-2 a rozdeľovač paliva do hlavnej spaľovacej komory RTO-55. 

Palivová sústava regulovanej dodávky paliva do komory prídavného spaľovania motora 
zabezpečuje zapnutie a vypnutie prídavného spaľovania a reguláciu dodávky paliva do 
komory prídavného spaľovania v závislosti na polohe páky ovládania motora a hodnote 
celkového tlaku vzduchu za kompresorom motora Qp,KPS = f(αPOM, p2c). Palivovú sústavu 
regulovanej dodávky paliva do komory prídavného spaľovania tvorí regulátor prídavného 
spaľovania RF-55A, palivo-olejový radiátor, rozdeľovač paliva do komory prídavného 
spaľovania RTF-55. 

Palivová sústava regulácie výstupnej dýzy motora zabezpečuje prestavovanie 
segmentov výstupnej dýzy podľa programu πT = p2´/p4 = konšt. na všetkých režimoch činnosti 
motora alebo v závislosti na teplote výstupných plynov za plynovou turbínou t4c pri uvedení 
regulátora teploty t4c do činnosti. Palivovú sústavu regulácie výstupnej dýzy tvorí regulátor 
výstupnej dýzy RS-55B, vzduchový reduktor nastavenia stupňa expanzie πT, 
elektromagnetické odpúšťacie ventily vzduchu p2´ a šesť hydraulických pracovných valcov 
ovládania výstupnej dýzy so silovým prstencom. 

Sústava merania a regulácie teploty plynu za plynovou turbínou t4c zabezpečuje  
meranie strednej hodnoty teploty výstupných plynov za plynovou turbínou t4c a automatické 
udržiavanie tejto teploty na stanovenej hodnote zmenou prietokového prierezu výstupnej 
dýzy. Sústava vydáva signál „ВЫСОКАЯ ТЕМПЕРАТУРА“ (VYSOKÁ TEPLOTA) pri 
prekročení nastavenej maximálnej teploty plynu za plynovou turbínou „t4c,max.“ o hodnotu ∆t4c 
= 70±15°C a diskrétny signál pri teplote vzduchu na vstupe do motora t1c = 40°C. Sústavu 
merania a regulácie teploty plynu za plynovou turbínou „t4c“ tvorí snímač teploty vzduchu t1c 
P-69-2M, vysielač teploty t4c RT-12-11V, výkonný mechanizmus regulátora teploty IM-21, 
vzduchový regulátor nastavenia stupňa expanzie πT, regulátor výstupnej dýzy RF-55, 
signalizátor polohy výstupnej dýzy a signalizátor AC. 
 
Odpadová sústava 

Odpadová sústava motora R-29B-300 zabezpečuje odvod paliva, oleja a ďalších 
odpadových kvapalín, ktoré prenikajú cez tesnenia agregátov, a zbytkov paliva z  palivovej 
sústavy motora po zastavení motora, mimo motor. Odpadová sústava motora sa skladá 
z predného spoločného zberača, odpadovej nádrže, zberača paliva z difúzora komory 
prídavného spaľovania, zberača výstupnej dýzy, zberača z turbínového spúšťača TS-21 a zo 
zberača paliva z plynovej turbíny. Odvod kvapaliny z odpadovej nádrže motora je 
zabezpečený potrubím do priestoru za výstupnú dýzu motora do prúdu plynov. 
 
Odmrazovacia sústava 

Odmrazovacia sústava motora R-29B-300 zabezpečuje ochranu aerodynamického krytu 
vstupného ústrojenstva a nábehových hrán usmerňovacích lopatiek prvého stupňa kompresora 
pred vznikom námrazy. V odmrazovacej sústave motora sa používa horúci vzduch, odoberaný 
za jedenástym stupňom kompresora.  
 
Sústava odberu vzduchu 

Sústava odberu vzduchu motora R-29B-300 zabezpečuje odber horúceho vzduchu 
z telesa hlavnej spaľovacej komory pre ohrev vstupného ústrojenstva motora, pre klimatizáciu 
kabíny lietadla, pretlakovanie olejových tesnení, chladenie plynovej turbíny, k ihle 
vzduchového reduktora sústavy riadenia klinov vstupného ústrojenstva lietadla. V sústave 
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pretlakovania olejových tesnení je použitý prepínací ventil,  ktorý v závislosti na tlaku 
vzduchu prepína prívod tlaku vzduchu od piateho alebo od jedenásteho stupňa kompresora. 
 
Spúšťacia sústava 

Spúšťacia sústava motora R-29B-300 zabezpečuje roztočenie rotora vysokého tlaku 
motora, zapálenie zmesi paliva a vzduchu v hlavnej spaľovacej komore, reguláciu dodávky 
paliva do hlavnej spaľovacej komory pri spúšťaní motora a prechod na  voľnobežný režim 
motora. Spúšťanie motora môže byť vykonávané pomocou vonkajšieho zdroja elektrického 
prúdu alebo z palubných akumulátorov. Spúšťaciu sústavu motora tvorí turbínový spúšťač 
TS-21, spúšťacia palivová sústava, kyslíková sústava motora a sústava regulovanej dodávky 
paliva do hlavnej spaľovacej komory. Pri spúšťaní motora na zemi roztáča turbínový spúšťač 
TS-21 cez skriňu pohonov rotor vysokého tlaku. Turbínový spúšťač TS-21 sa automaticky 
vypína pri dosiahnutí otáčok n2 > 40 % alebo na základe časového signálu po 40 sekundách 
od začiatku procesu spúšťania. Pri spúšťaní motora počas letu sa turbínový spúšťač TS-21 
nepoužíva. Rotory turbokompresora sa roztáčajú náporom vzduchu. Maximálna doba 
spúšťania motora na zemi je 50 sekúnd, počas letu 30 sekúnd. Spúšťacia sústava motora 
zabezpečuje okrem spúšťania motora na zemi a počas letu aj studené pretočenie motora, 
konzerváciu a odkonzervovanie motora. Kyslíková sústava motora zabezpečuje prívod 
kyslíka do zapaľovačov v hlavnej spaľovacej komore. Prívod kyslíka do zapaľovačov sa 
zapína len pri spúšťaní motora počas letu, pri vzniku nestabilnej práce motora a pri použití 
raketovej výzbroje. 
 
Kontrolné a signalizačné prístroje 

Kontrola činnosti motora R-29B-300 v kabíne lietadla MiG-23BN sa zabezpečuje 
pomocou dvojručičkového ukazovateľa otáčok ITE-2, ukazovateľa teploty ITG-1 a 
ukazovateľa tlaku oleja UI1-8. Jednotlivé režimy činnosti motora R-29B-300 sú signalizované 
signálnymi tablami „ПЕРЕГРЕВ ДВИГ.“ červenej farby, „МАСЛО“ červenej farby, 
„МАСЛО“ červenej farby, „МАКСИМАЛ“ zelenej farby, „ФОРСАЖ“ zelenej farby, 
„ЗАЖИГ. ВЫКЛЮЧ.“ červenej farby, „РЕЗЕРВ. СИСТ. ДВИГ.“ žltej farby a „СОРЦ“ 
červenej farby. Záznamové zariadenie „SARPP-12GM“ lietadla MiG-23BN zaznamenáva 
počas letu priebeh zmeny otáčok rotora nízkotlakového rotora „n1“, okamih zapnutia režimu 
„МАКСИМАЛ“, okamih zapnutia režimu „ФОРСАЖ“ a signál „ВТ“. Doba činnosti motora 
R-29B-300 na jednotlivých režimoch sa zaznamenáva pomocou počítadla doby činnosti 
motora „ESU-3“ na režimoch „МАКСИМАЛ“ a „ПОЛНАЯ ФОРСАЖ“ a počítača doby 
činnosti motora na režime „МАКСИМАЛЬНАЯ  ФОРСАЖ“. 
 
VI. TABUĽKA  REŽIMOV 

OTÁČKY RNT 
n1 

[%] 

TEPLOTA 
PLYNOV 

t4c 
[°C] 

TLAK OLEJA 
po 

[kp.cm-2] 

POVOLENÁ 
DOBA 

ČINNOSTI 
t 

PARAMETER / REŽIM 
ŤAH 

FT 
[kp] 

ŠPECIFICKÁ
SPOTREBA

PALIVA 
cm 

[kp.kg-1.s-1] 
na zemi počas letu na zemi počas letu na zemi počas letu na zemi počas letu 

POZEMNÝ VOĽNOBEH („ЗМГ“) ≤ 350 ~1000 kg.h-1 39 až 47 - max. 450 500 ≤ 2 - 10 min. - 

LETOVÝ VOĽNOBEH („ПМГ“) - - 57+1,5 56 až 98 652 až 718 2 až 4 2 neobmedzená 

CESTOVNÝ (bez chladenia) („КР“) 4200±0,5% 0,75+0,03 56 až 98 57 až 98 652 až 718 2 až 4 2 neobmedzená 

NOMINÁL („НР“) 4500±2% 0,82+0,03 93±0,5 93 až 100 652 až 718 2 až 4 viac ako 2 - neobmedzená

MAXIMÁL („М“) 8000-2% 0,94+0,03 100±0,5 100+1
-0,5 718 až 850 3,5+0,5 viac ako 3 1 min. neobmedzená

MINIMÁLNE PRÍDAVNÉ SPAĽOVANIE („МФ“) viac ako 9900 viac ako 1,5 100±0,5 100+1
-0,5 718 až 850 3,5+0,5 viac ako 3 30 sek. neobmedzená

PLNÉ PRÍDAVNÉ SPAĽOVANIE („ПФ“) 11500-2% 1,8+0,06 100±0,5 100+1
-0,5 718 až 850 3,5+0,5 viac ako 3 30 sek. neobmedzená

Poznámka 
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1. Doba nepretržitej činnosti motora na režimoch, pri ktorých je ručička ukazovateľa teploty 
za plynovou turbínou ITG-1 v rozsahu žltého sektora sa obmedzuje rovnako ako pri 
režime „M“, okrem režimov obmedzovania teploty t4c a otáčok rotora vysokotlakového 
rotora n2, je povolená po dobu maximálne 3 minúty. 

2. Pri činnosti motora s teplotou vzduchu na vstupe do motora t1 = 40+15
-5°C sa automaticky 

zapína korekcia (zníženie) teploty výstupných plynov „t4c“. Pri zvýšení teploty t1 v 
rozsahu od 40+15

-5°C do 1455°C predstavuje korekcia teploty t4c regulátorom teploty ∆t4c 
= 75±10°C. 
3. Celková doba nepretržitej činnosti motora v režime „M“, „МФ“ a „ПФ“ nesmie byť 

dlhšia ako 1 minúta. 
4. Pri činnosti motora v režime „ПФ“ pri teplote t1 = 40+15

-5°C sa automaticky zapína 
rozbeh otáčok n1 (∆n1 = 2,5±0,2 %). Pritom sa maximálne otáčky n1 nesmú zvýšiť na 
viac ako n1 = 103,7 %. 

VII. VÝPOČET TEPELNÉHO OBEHU MOTORA R-29B-300 
 

 
Obr. 48 Principiálna schéma motora R-29B-300 

 
1. Parametre vzduchu pre H = 0m, M = 0 
p0 = 101 325,2   Pa; 

T0 = 288,15 K. 
 
2. Parametre vzduchu pred vstupným ústrojenstvom motora 
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 3. Parametre vzduchu pred axiálnym kompresorom motora 

== cc TT 01 288,15 K 
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[ ]Papp cvc 01 .σ=                                                
== 2,101325.99,01cp  100 311,95 Pa 

 
4. Parametre vzduchu za nízkotlakovým kompresorom 
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== 95,100311.3,2 NKcp 300 935,84 Pa 
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5. Parametre vzduchu za vysokotlakovým kompresorom 
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6. Parametre plynu za hlavnou spaľovacou komorou 

[ ]Papp SKcc σ.23 =  

== 96,0.7,12539993cp 1 203 839 Pa 

[ ]KtT cc 15,27333 +=   

=+= 15,27310833cT 1 356,15 K 

7. Parametre plynu za vysokotlakovou plynovou turbínou 
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( ) =−−= 1.7,41585,664.
99,0.1158

100515,1356,4 VTcT 1 137,73 K 
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8. Parametre plynu za nízkotlakovou plynovou turbínou 
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9. Kritický pomer tlakov na výstupnej dýze motora 
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10. Kritický pomer tlakov na výstupnej dýze motora 
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11. Stanovenie charakteru prúdenia vo výstupnej dýze motora 
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12. Stanovenie prúdu plynu pri nadkritickom tlakovom spáde na výstupnej dýze motora 
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13. Výstupný prierez výstupnej dýzy motora 
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14. Špecifický ťah a ťah motora na maximálnom režime 
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15. Špecifická spotreba paliva na maximálnom režime 
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..
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16. Odchýlky vypočítaných hodnôt od zadaných hodnôt 
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mc 101,033→  +1,033 % 

VI. ZÁVER 
  

Približným výpočtom tepelného obehu jednoprúdového leteckého turbokompresorového 
motora R-29B-300 bola zistená hodnota ťahu na maximálnom režime FT = 80 124,07 N 
a špecifická spotreba paliva cm = 0,099 kg.N-1.h-1. Tieto hodnoty v porovnaní s hodnotami 
z technickej dokumentácie sa odlišujú: ťah FT = 78 480 o + 2,09 % vyšší ako zadaný ťah a 
špecifická spotreba paliva cm = 0,099 kg.N-1.h-1 je o +1,033 % väčšia ako hodnota udávaná 
výrobcom. 

 
TABUĽKA VÝSLEDKOV  

VELIČINA HODNOTA JEDNOTKA 
p0c  101 325,2 Pa 

p1c 100 311,95 Pa 

p2c,NK 300 935,84 Pa 

p2c,VK 1 253 999,7 Pa 
p3c 1 203 839 Pa 

p4c,VT 527 519 Pa 

p4c,NT 329 646,1 Pa 
p5 174 494 Pa 
T0c  288,15 K 
T1c 288,15 K 

T2c,NK 415,7 K 
T2c,VK 664,85 K 
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T3c 1 356,15 K 
T4c,VT  1 137,73 K 
T4c,NT 1 025,91 K 

T5 880,61 K 

c5 580,18 m.s-1 
ρ5 0,6895 kg.m-3 

D5,kr. 0,581 m 
Fm 763,09 N.s.kg-1 
FT 80 124,07 N 
cm 0,099 kg.N-1.h-1 
∆FT +2,09 % 
∆cm +1,033 % 
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PRÍKLAD č. 4 
 
Zadanie 

Vypočítajte základné parametre tepelného obehu jednoprúdového leteckého 
turbokompresorového motora Olympus 593 Mk. 610 pri jeho činnosti na zemi pri 
maximálnom režime, ak sú dané následné vstupné hodnoty parametrov: 

H0 = 0 m; 
c0 = 0 m.s-1; 
M0 = 0; 
p0 = 101325,6 Pa; 
Qv = 186 kg.s-1; 
t3c = 1194°C; 
πKc = 15,5; 
σD = 1; 
σrv = 1; 
ηKc = 0,792; 
σHSK  = 0,93; 
ηm = 0,96; 
ηVD,c = 0,97; 
ηTc = 0,874 
σPT = 0,935; 
κ = 1,4; 
κ´ = 1,33; 
cp,v = 1005 J.kg-1.K-1; 
cp,pl = 1158 J.kg-1.K-1; 
r = 287,4 J.kg-1.K-1. 
 
Kontrolné údaje motora 
Ťah motora na maximálnom režime.......................................................................FT = 169,2 kN 
Špecifická spotreba paliva na maximálnom režime.....................................cm = 0,142 kg.N-1.h-1 
 
Poznámka 

V úvodnej časti výpočtového cvičenia spracujte stručný technický popis daného motora, 
ktorý doplňte ilustratívnymi schémami, grafmi a fotografiami. 

V závere zhodnoťte súlad výsledkov približného výpočtu so skutočnými hodnotami 
parametrov, ktoré sú uvádzané v technickej dokumentácii a vyčíslite v percentách chybu 
výpočtu ťahu FT a špecifickej spotreby paliva cm.  
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I. ÚVOD  
 
Prekročenie zvukovej bariéry v dopravnom letectve bolo vždy snom ľudstva a v roku 

1962 sa to stalo skutočnosťou. Lietadlo Concorde, ktoré bolo poháňané motormi Olympus 
593 MK-610 sa stalo fenoménom letectva. Keďže Concorde lietal nadzvukovou rýchlosťou, 
jeho konštrukcia neumožňovala dopravu väčšieho počtu cestujúcich. Nevýhodou bol jeho 
malý vnútorný priestor, čo však bolo vykompenzované luxusnými sedadlami a dokonalou 
obsluhou. Prevádzka lietadla Concorde bola ukončená v dôsledku tragickej havárie v Paríži 
a následným tlakom na ekonomickú efektívnosť.  
 
1.1 História motora Olympus 593 MK-610 

Jednoprúdový letecký turbokompresorový motor Olympus bol prvýkrát vyvinutý 
a vyrobený firmou Bristol Aero Engines, ktorá sídlila vo Filtone v Anglicku. Ako pohonná 
jednotka sa motor Olympus použil v bombardovacom lietadle Avro Vulcan „V“. Prvý let 
prototypu lietadla Vulcan (VX777) sa uskutočnil dňa 3. septembra 1953. Lietadlo poháňali 
štyri motory Olympus 100. 

 
Obr. 49 Lietadlo Avro Vulcan 

V roku 1962 britskí a francúzski inžinieri začali s vývojom lietadla Concorde, ktoré 
malo byť schopné lietať pri nadzvukových rýchlostiach na zaoceánskych linkách. Toto 
lietadlo, vyrobené spoluprácou firiem British Aerospace a Aerospatiale, bolo považované 
z mnohých hľadísk za technický zázrak. Motor lietadla Concorde sa považoval za 
najzaujímavejšiu časť kvôli novým zariadeniam, ktoré boli navrhované pre nadzvukové lety. 
Návrh a vývoj motora spoločne zabezpečovali britská (Rolls-Royce) a francúzska (SNECMA) 
firma. Lietadlo Concorde bolo poháňané spočiatku motorom Olympus spoločnosti Bristol – 
Siddeley, ktorý bol použitý aj v strategickom bombardovacom lietadle Vulcan. Bolo však 
potrebné vykonať mnoho vylepšení na tomto motore, pretože bol pôvodne navrhnutý pre 
podzvukové lietadlá. Výsledkom vylepšení sa stal nový motor Olympus 593 MK-610.  

Jednoprúdový letecký turbokompresorový motor bol jasnou voľbou pre nadzvukovú 
dopravu, aj keď ďalším možným riešením by bolo použitie dvojprúdového leteckého 
turbokompresorového motora. Dvojprúdové motory boli tichšie a úspornejšie pri 
podzvukových rýchlostiach ako jednoprúdové motory. Na druhej strane inžinieri spoločností 
Rolls-Royce a Snecma prišli na to, že pri nadzvukových rýchlostiach by dvojprúdový motor 
vytváral neúmerný odpor v dôsledku väčšieho čelného prierezu.  
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Obr. 50 Nadzvukové dopravné lietadlo Concorde s motormi Olympus 593 MK-610  

 
Obr. 51 Konštrukčná štruktúra nadzvukového dopravného lietadla Concorde   

 
Obr. 52 Trojpohľadová schéma nadzvukového dopravného lietadla Concorde 
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V roku 1962 bol najvýkonnejším leteckým motorom v Európe jednoprúdový letecký 
turbokompresorový motor Olympus, ktorý mal súčasne aj najväčší potenciál na ďalší vývoj. 
V dôsledku toho sa stal aj základnou pohonnou jednotkou v Európe pre nadzvukové lety. 
Avšak pri vývoji lietadla Concorde musel prejsť tento motor následnými zmenami: 
-  čiastočné prehriatie pri prekročení zvukovej bariéry a použitie regulovateľných výstupných 
dýz, 
-  použitie nových materiálov s vysokou tepelnou odolnosťou, aplikácia staviteľných 
vstupných sústav, ktoré spomaľovali vstupný prúd vzduchu do motora. 

Najväčším problémom týchto inovácií bolo umožnenie nadzvukových letov pri 
zachovaní požadovanej účinnosti motora pri podzvukových rýchlostiach a pri nízkych 
teplotách.   
II. CHARAKTERISTIKA MOTORA OLYMPUS 593 MK-610 

Letecký turbokompresorový prúdový motor Olympus 593 MK-610 je jednoprúdový, 
dvojhriadeľový motor so sedemstupňovým nízkotlakovým axiálnym kompresorom, 
sedemstupňovým vysokotlakovým axiálnym kompresorom, prstencovou hlavnou spaľovacou 
komorou, jednostupňovou vysokotlakovou axiálnou chladenou plynovou turbínou reakčného 
typu, jednostupňovou nízkotlakovou axiálnou chladenou plynovou turbínou reakčného typu, 
výstupnou sústavou s komorou prídavného spaľovania a pevnou primárnou výstupnou dýzou 
a regulovateľnou výstupnou dýzou. 

 
Obr. 53 Principiálna schéma motora Olympus 593 Mk. 610 

 
III.  ZÁKLADNÉ  TECHNICKÉ  ÚDAJE  MOTORA  OLYMPUS 593 Mk. 

610 
Ťah motora na maximálnom režime FT,max. =139,4 kN 
Ťah motora na režime prídavného spaľovania FT,PS = 169,2 kN 
Otáčky nízkotlakového rotora na maximálnom režime n1,max. = 6 500 min.-1 
Otáčky vysokotlakového rotora na maximálnom režime n2,max. = 8 530 min.-1 
Maximálna teplota plynov pred plynovou turbínou t3c,max. = 1 194°C 
Maximálna teplota plynov za plynovou turbínou t4c,max. = 806°C 
Špecifická spotreba paliva na maximálnom režime cm,max. = 0,122 kg.N-1.h-1 
Spotreba paliva na maximálnom režime  chod.max. = 10 500 kg. h-1 
Maximálny stupeň stlačenia kompresora πKc = 15,5 
Dodávka vzduchu do motora na maximálnom režime Qv = 186 kg.s-1 
Celková dĺžka motora L = 4 039 mm 
Maximálny priemer motora Dmax. = 1 219 mm 
Vstupný priemer motora D1 = 1 206 mm 
Suchá hmotnosť motora G = 3 175 kg 
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IV. KONŠTRUKCIA MOTORA OLYMPUS 593 MK-610 

                
Obr. 54 Pohľad na motor Olympus 593 MK-610 

 
 

Obr. 55 Umiestnenie motorov pod krídlom 

Vstupné ústrojenstvo  

Nadzvukový prúd vzduchu spôsobuje u kompresora vytváranie rázových vĺn na 
lopatkách rotora, čo si vyžaduje značné skrútenie lopatiek a vznik vibrácií, a v dôsledku toho 
aj celkové zníženie účinnosti motora. Z tohto dôvodu musí mať každý motor určený pre 
nadzvukové rýchlosti špeciálne vstupné ústrojenstvo, ktoré má za úlohu spomaliť prúd 
vzduchu na M = 0,5. Väčšina nadzvukových stíhacích lietadiel používa na zníženie rýchlosti 
prúdiaceho vzduchu výsuvný kužeľ, umiestnený vo vstupnom ústrojenstve. Avšak u lietadla 
Concorde nie je možné použiť tento spôsob zníženia rýchlosti prúdiaceho vzduchu 
z viacerých dôvodov, najmä kvôli štvorcovému tvaru vstupného ústrojenstva motora a kvôli 
dlhej dobe letu pri nadzvukových rýchlostiach.  

Nábehové hrany vstupného ústrojenstva lietadla Concorde sú ostré a majú staviteľné 
(konvergentné, divergentné) panely. Ostré nábehové hrany umožňujú zbrzďovanie rázových 
vĺn predtým, ako sa prúd vzduchu dostane do vstupu. Z toho dôvodu, keď vzduch vstupuje do 
staviteľného vstupného ústrojenstva, zriedkakedy prekročí hodnotu M = 0,9. Vo vnútri 
vstupného ústrojenstva sa nachádzajú pohyblivé panely, ktoré umožňujú zmenšiť prietokový 
prierez, a tým regulujú prietok vzduchu pred vstupom do kompresora. Počas vzletu sú rampy 
úplne otvorené, aby dodávka vzduchu do motora bola čo najväčšia. Pomocný otvor pre prívod 
vzduchu, ktorý sa nachádza pod gondolou motora, sa otvára v prípade potreby zväčšenia 
prietokového množstva vzduchu. Tento otvor sa zatvorí až pri rýchlosti M = 0,7. Po 
dosiahnutí  rýchlosti M = 1,3, sa panely postupne uzatvárajú, a tým sa znižuje hmotnostný 
prietok vzduchu do motora. Panely regulujú potrebné množstvo vzduchu, pričom nadbytočné 
množstvo vzduchu slúži na chladenie motora. Pri rýchlostiach M = 2 sa panely nachádzajú 



                                                                                                                                                                               

 81

v dolnej polohe a majú za úlohu spomaľovať prúd vzduchu na rýchlosť M = 0,5. To viedlo 
k vzniku rázových vĺn na ostrých nábehových hranách vstupného ústrojenstva. Niektoré 
rázové vlny sa dostali až na posledný staviteľný panel, ale nikdy nedosiahli kompresor. 
Spomaľovaním prúdu vzduchu sa zvyšuje tlak vzduchu pred nízkotlakovým kompresorom. 
Okrem toho tieto panely napomáhajú premeniť turbulentné prúdenie vzduchu na laminárne, a 
tým zabezpečujú hladký vstup vzduchu do kompresora. Táto funkcia panelov je veľmi 
dôležitá pri vysokých rýchlostiach, keďže turbulentné prúdenie by spôsobovalo nebezpečné 
vibrácie v kompresore.  

 
Obr. 56 Pohľad na vstupné ústrojenstva ľavých motorov lietadla Concorde 

Staviteľné panely majú aj špeciálnu polohu pri vypnutí motora počas letu. V prípade 
poruchy motora počas letu sa panely úplne vysunuli dole, otvoril sa pomocný prívod vzduchu 
a privádzal do motora čo najviac vzduchu. Prebytočné množstvo vzduchu, ktoré bolo 
privádzané do regulovateľného vstupu, buď obchádzalo motor, alebo bolo vypúšťané cez 
pomocné výstupy vzduchu. Regulovateľné vstupné ústrojenstvo bolo navrhnuté pre 
nadzvukové rýchlosti letu, avšak pri podzvukových rýchlostiach, najmä pri vzlete, spôsoboval 
ich štvorcový prierez narušenie prúdenia vzduchu, čo malo za následok vibrácie.  
 

 
Obr. 57 Konfigurácia vstupného ústrojenstva nadzvukového dopravného lietadla Concorde pri 

vzlete (pomocný prívod vzduchu sa uzatvára pri M = 0,93) 
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Obr. 58 Konfigurácia vstupného ústrojenstva nadzvukového dopravného lietadla Concorde po 

vzlete pri znižovaní hluku (je otvorený sekundárny prúd vzduchu okolo motora) 
 

 
Obr. 59 Konfigurácia vstupného ústrojenstva nadzvukového dopravného lietadla Concorde 

počas letu pri rýchlosti M = 2,0 
 

 
Obr. 60 Konfigurácia vstupného ústrojenstva nadzvukového dopravného lietadla Concorde pri 

poruche motora počas letu pri nadzvukovej rýchlosti  
 

 
Obr. 61 Konfigurácia vstupného ústrojenstva nadzvukového dopravného lietadla Concorde pri 

reverzácii ťahu 
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Obr. 62 Vstup do kompresora motora Olympus 593 MK-610 

 
Nízkotlakový kompresor 

Prvé verzie motora Olympus 593 mali sedemnásť vstupných rebier, mali menší 
hmotnostný prietok vzduchu, ktorý sa však neskôr zvýšil o 5% pomocou úprav konštrukcie 
kompresora. Časti konštrukcie kompresora boli vyrobené zo zliatiny horčíka a zirkónia, avšak 
u lietadla Concorde už boli použité konštrukcie kompresora z titánových zliatín. Vstupné 
usmerňovacie rebrá boli duté, čo umožňovalo cirkuláciu vzduchu vo vnútri rebier, čo sa 
využívalo na odmrazovanie vstupu kompresora.  

Nízkotlakový axiálny kompresor má sedem stupňov. Všetky rotorové lopatky a disky 
nízkotlakového kompresora sú vyrobené z titánu. Statorové lopatky sú vyrobené z  
nehrdzavejúcej ocele. Disky rotorových lopatiek sú spojené pomocou licovaných skrutiek 
a vytvárajú diskobubnovú konštrukciu rotora nízkotlakového kompresora. Priemer prednej 
časti nízkotlakového kompresora je 1,219 m, čo limituje prietokové množstvo vzduchu. 
 
Vysokotlakový kompresor 

Vysokotlakový axiálny kompresor je tiež tvorený siedmimi stupňami. Jeho sendvičová 
konštrukcia je veľmi podobná konštrukcii nízkotlakového kompresora. Prvé tri stupne 
rotorových lopatiek sú vyrábané z titánových zliatín, pričom posledné štyri stupne sú z tzv. 
zliatiny Nimonic 90 (zliatina niklu a kobaltu), ktorá je schopná znášať vysoké teploty. Skriňa 
vysokotlakového kompresora je vyrobená z nerezovej ocele. Chladiaci kanál je izolovaný od 
rotora vysokotlakového kompresora, kvôli prenosu tepla a aby sa vzduch neohrial pred 
vstupom do chladených priestorov plynovej turbíny. Hnací hriadeľ kompresora je upevnený 
k zadnej prírube rotora vysokotlakového kompresora.  

Práve vysokotlakový kompresor bol jednou z tých častí motora Olympus, ktoré 
spôsobovali najväčšie prevádzkové problémy. Konštruktéri sa snažili čo najefektívnejšie 
zabrániť prenosu tepla medzi rotorom nízkotlakového kompresora a chladiacim vzduchom. 
Počas štartu motora sa rotorové lopatky prvého stupňa rýchlo ohrievali, zatiaľ čo vonkajšia 
časť zostala studená. Opačný problém nastal počas vypnutia motora, kedy sa vonkajšia časť  
pomalšie ochladzovala ako rotorové lopatky. Z toho dôvodu boli lopatky vyrábané 
z materiálov, ktoré odolávali vysokým teplotám.  
 
Spaľovacia komora 

Spaľovacia komora je prstencového typu. Palivo je privádzané cez šestnásť palivových 
dýz do plamencov. V prednej časti spaľovacej komory sa nachádzajú zadné ložiská 
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vysokotlakového kompresora. Spaľovacia komora motora je vyrobená z tepelne odolnej 
niklovej zliatiny.  
 
Plynová turbína  

Vysokotlaková plynová turbína je axiálna, jednostupňová, chladená vzduchom od 
nízkotlakového kompresora. Chladiaci vzduch má teplotu 120°C. Pri vzletovom režime je 
maximálna teplota plynu na vstupe do plynovej turbíny 1194°C. Rotor vysokotlakovej 
plynovej turbíny je vyrobený ako výkovok.  

Nízkotlaková plynová turbína je axiálna, jednostupňová, všetky lopatky sú chladené 
vzduchom od nízkotlakového kompresora.  
 
Komora prídavného spaľovania 

Pôvodne sa u lietadla Concorde nemala použiť komora prídavného spaľovania, avšak  
potrebný ťah počas vzletu a ťah potrebný k prekročeniu rýchlosti zvuku si vyžadoval prídavné 
spaľovanie. Pri zapnutí prídavného spaľovania sa zvýšil ťah pri vzlete o 22% a pri 
transonickom zrýchlení o 30%. Prídavné spaľovanie sa zapína pri vzlete a vypína sa počas 
podzvukového stúpania.  

   
Obr. 63 Komora prídavného spaľovania motora 

 
Výstupná dýza 

Výstupná dýza motora je nadzvuková. Primárna časť výstupnej dýzy pozostáva z pevnej, 
konvergentnej dýzy. Výstup je tvorený segmentmi, ktoré sú ovládané pneumaticky. Keď je 
zapnutá komora prídavného spaľovania, dýza sa úplne otvorí a umožňuje dokonalú expanziu 
horúcich spalín. Staviteľná dýza umožňuje optimálne regulovať vstupnú teplotu do plynovej 
turbíny.  
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Obr. 64 Vonkajšie segmenty výstupnej dýzy motora Olympus 593 MK-610 

Sekundárna časť výstupnej dýzy je konštruovaná pre nadzvukové rýchlosti letu. Úlohou 
tejto výstupnej dýzy je dosiahnuť maximálnu účinnosť motora pri všetkých režimoch letu a 
zabezpečiť reverzáciu ťahu počas pristávania.  
 
V. SÚSTAVY MOTORA OLYMPUS 593 MK-610 
 
Palivová sústava 

Motor Olympus 593 MK-610 používa ako palivo letecký petrolej JET A. Palivová 
sústava pozostáva z dvoch palivových čerpadiel, pričom prvý stupeň je ovládaný mechanicky 
a zásobuje palivom hlavnú spaľovaciu komoru a komoru prídavného spaľovania počas letu. 
U tohto motora je použitá palivová sústava nízkeho tlaku namiesto palivovej sústavy 
vysokého tlaku, ktorá bola použitá u skorších verziách motora. Použitie tejto sústavy 
umožňuje zníženie hmotnosti motora, lebo použité časti palivovej sústavy sú ľahšie. Prívod 
paliva je regulovaný pomocou palivového regulátora. Množstvo paliva, ktoré je dodávané do 
komory prídavného spaľovania je úmerné množstvu paliva, ktoré je dodávané do hlavnej 
spaľovacej komory. Regulácia palivovej sústavy sa realizuje systémom ELECMA.  
 
Olejová sústava 

Motor Olympus 593 MK-610 používa systém nepriameho mazania. Pozostáva 
z tlakového olejového čerpadla a sústavy odsávacích čerpadiel. Horúci olej je chladený 
palivo-olejovým výmenníkom systému Serck. Päť hlavných ložísk je mazaných olejovým 
filmom, čím sa zabraňuje vibráciám.   
 
VI. TABUĽKA REŽIMOV MOTORA OLYMPUS 593 MK-610 
 
         Parameter 
Režim 

Ťah 
[lbs] 

n1 
[%] 

n2 
[%] 

t4c 
 [°C] 

Časové 
obmedzenie 

Vzletový s PS 38 130 102  105,7 806 5 minút 
Vzletový bez PS 37 080 102 105,7 806 5 minút 
Stúpanie s PS 32 800 102 105,1 755 15 minút 
Maximálny 28 800 102 105,3 736 Bez obmedzenia 
Voľnobeh - - 60 - Bez obmedzenia 
Reverz (zem) - - 98 - 30 sekúnd 
Reverz (let) - - - - 4 minúty 

100 % n1 = 6 500 min.-1 
100 % n2 = 8 330 min.-1 



                                                                                                                                                                               

 86 

VII. VÝPOČET TEPELNÉHO OBEHU 
 
1. Parametre vzduchu pre H = 0, M = 0 

=0p 101 325,2 Pa 
=0T 288,15 K 

 
2. Parametre vzduchu pred vstupným ústrojenstvom 
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3. Parametre vzduchu pred axiálnym kompresorom 

[ ]Papp cDrvc 01 ..σσ=  

Kde: 

;1=rvσ  
.98,0=Dσ  

== 2,101325.98,0.11cp 99 298,7 Pa 
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4. Parametre vzduchu za nízkotlakovým kompresorom 

[ ]Papp cNKKcNKc 1,,2 .π=  

Kde: 

58,3, =NKKcπ . 
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Kde: 

8,0, =NKKcη ; 
4,1=κ . 

=
⎟
⎟
⎟

⎠

⎞

⎜
⎜
⎜

⎝

⎛
−

+=

−

8,0
158,31.15,288

4,1
14,1

,2 NKcT 446,5 K 

 
5. Parametre vzduchu za vysokotlakovým kompresorom 
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==
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6. Parametre vzduchu za hlavnou spaľovacou komorou 

[ ]Papp HSKcc σ.23 =  

Kde: 

93,0=HSKσ  
== 93,0.89,15392683cp 1 431 520,07 Pa 

[ ]KtT c 15,27333 +=  

=+= 15,27311943cT 1 467,15 K 
 

7. Parametre plynu za vysokotlakovou plynovou turbínou 
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Kde: 
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11
, ..1158 −−= kgKJc plp ; 

96,0=mη . 

( ) =−−= 1.5,44675,736.
96,0.1158

100515,1467,4 VTcT 1 204,75 K 
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8. Parametre plynu za nízkotlakovou plynovou turbínou 
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9. Pomer tlakov na výstupnej dýze motora 
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10. Kritický pomer tlakov na výstupnej dýze motora 
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11. Stanovenie charakteru prúdenia vo výstupnej dýze motora 

3334,0  < 529336,0  
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Nadkritický tlakový spád! 
 
12. Stanovenie parametrov prúdu plynu pre nadkritický tlakový spád vo výstupnej dýze 

motora 
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=⎟
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6,906.3,309569p 163 870,2 Pa 

 
13. Kritický a výstupný priemer výstupnej dýzy motora 
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Kde: 

99,0=VDµ . 
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14. Špecifický ťah a ťah pri maximálnom režime 
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15. Špecifická spotreba paliva na maximálnom režime 
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VIII. ZÁVER 
 
Približným výpočtom bol stanovený ťah FT,max=141 313,5 N, špecifická spotreba paliva 

cm,max= 0,1012 kg.N-1.h-1 a ďalšie parametre tepelného obehu jednoprúdového leteckého 
turbokompresorového motora Olympus 593 MK-610 na maximálnom režime.  

Vypočítané hodnoty sa od parametrov udávaných v technickej dokumentácii motora 
odlišujú u ťahu (FT,max= 141313,5 N) o TF∆ = +1,32 % a u špecifickej spotreby paliva 
(cm,max=0,1012 kg.N-1.h-1) o mc∆ = -0,78 %. 

TABUĽKA VÝSLEDKOV  

VELIČINA HODNOTA JEDNOTKA 
p0c  101325,2 Pa 

p1c 99 298,7  Pa 

p2c,NK 355 489,35 Pa 

p2c,V K 1 539 268,89 Pa 
p3c 1 431 520,07 Pa 

p4c,VT 559 492,82 Pa 

p4c, NT 309 569,3 Pa 
p5 163 870,2 Pa 

T0c = T1c 288,15 K 
T2c,NK 446,5 K 
T2c,VK 736,75 K 

T3c 1 467,15 K 
T4c,VT  1 204,75 K 
T4c,NT 1 061,6 K 

T5 911,25 K 

T5,ad. 906,6 K 
ρ5 0,626 kg.m-3 
A5 0,509 m2 
D5 0,805 m 
T6 812,4 K 

T6,ad. 804,66 K 
p0 / p4c 0,3334 1 

(p5 / p4c)KRIT. 0,529 1 
c6 759,75 m.s-1 
ρ6 0,434 kg.m-3 

A6 0,5698 m2 
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D6 0,852 m 
Fm 759,75 N.s.kg-1 
FT 141 313,5 N 
∆FT 1,317 % 
cm +0,1012 kg.N-1.h-1 
∆cm -0,78 % 
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ZADANIE  
 

TEPELNÝ OBEH JEDNOPRÚDOVÉHO LETECKÉHO 
TURBOKOMPRESOROVÉHO MOTORA 

 
PRÍKLAD č. 1 

Vypočítajte základné parametre tepelného obehu jednoprúdového leteckého 
turbokompresorového motora AL-7F-1 pri jeho činnosti na zemi pri maximálnom režime, ak 
sú dané následné vstupné hodnoty parametrov: 

H0 = 0 m; 
c0 = 0 km.h-1; 
M0 =0; 
p0 = 94 322,1 Pa; 
Qv = 114 kg.s-1; 
t3c = 900°C; 
πKc = 9,1; 
σD =0,96 – 0,985; 
σrv = 1; 
ηKc = 0,78 – 0,82; 
σHSK  = 0,93 - 0,97; 
ηm = 0,96 – 0,98; 
ηVD,c = 0,96 – 0,98; 
ηTc = 0,86 – 0,92; 
κ = 1,4; 
κ´ = 1,33; 
cp,v = 1005 J.kg-1.K-1; 
cp,pl = 1158 J.kg-1.K-1; 
r = 287,4 J.kg-1.K-1. 
 
Kontrolné údaje motora: 
Ťah motora na maximálnom režime.......................................................................FT = 66,71 kN 
Špecifická spotreba paliva na maximálnom režime.....................................cm = 0,145 kg.N-1.h-1 
Maximálna teplota plynu za plynovou turbínou...................................................t4c,max. = 685°C 
 
Poznámka: 

V úvodnej časti výpočtového cvičenia spracujte stručný technický popis daného motora, 
ktorý doplňte ilustratívnymi schémami, grafmi a fotografiami. 

V závere zhodnoťte súlad výsledkov približného výpočtu so skutočnými hodnotami 
parametrov, ktoré sú uvádzané v technickej dokumentácii, a vyčíslite v percentách chybu 
výpočtu ťahu FT a špecifickej spotreby paliva cm.  

Pri spracovaní výpočtového cvičenia dôsledne dodržujte stanovenú formu, ktorá je 
predpísaná pre dizertačné, diplomové, bakalárske, záverečné a ročníkové práce na Technickej 
univerzite v Košiciach. Prácu odovzdajte v papierovej a elektronickej podobe v stanovenom  
termíne prednášajúcim učiteľom.  
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ZADANIE  
 

TEPELNÝ OBEH JEDNOPRÚDOVÉHO LETECKÉHO 
TURBOKOMPRESOROVÉHO MOTORA 

 
PRÍKLAD č. 2 

Vypočítajte základné parametre tepelného obehu jednoprúdového leteckého 
turbokompresorového motora AL-5 pri jeho činnosti na zemi pri maximálnom režime, ak sú 
dané následné vstupné hodnoty parametrov: 

H0 = 0 m; 
c0  = 0 km.h-1; 
M0 = 0; 
p0 = 101 325,2 Pa; 
Qv = 95 kg.s-1; 
T3c = 1 100 K; 
πKc = 4,5; 
σD =0,96 – 0,985; 
σrv = 1; 
ηKc = 0,78 – 0,82; 
σHSK  = 0,93 - 0,97; 
ηm = 0,96 – 0,98; 
ηVD,c = 0,96 – 0,98; 
ηTc = 0,86 – 0,92; 
κ = 1,4; 
κ´ = 1,33; 
cp,v = 1005 J.kg-1.K-1; 
cp,pl = 1158 J.kg-1.K-1; 
r = 287,4 J.kg-1.K-1. 
 
Kontrolné údaje motora: 
Ťah motora na maximálnom režime.......................................................................FT =49,05 kN 
Špecifická spotreba paliva na maximálnom režime...................................cm = 0,0968 kg.N-1.h-1 
 
Poznámka: 

V úvodnej časti výpočtového cvičenia spracujte stručný technický popis daného motora, 
ktorý doplňte ilustratívnymi schémami, grafmi a fotografiami. 

V závere zhodnoťte súlad výsledkov približného výpočtu so skutočnými hodnotami 
parametrov, ktoré sú uvádzané v technickej dokumentácii, a vyčíslite v percentách chybu 
výpočtu ťahu FT a špecifickej spotreby paliva cm.  

Pri spracovaní výpočtového cvičenia dôsledne dodržujte stanovenú formu, ktorá je 
predpísaná pre dizertačné, diplomové, bakalárske, záverečné a ročníkové práce na Technickej 
univerzite v Košiciach. Prácu odovzdajte v papierovej a elektronickej podobe v stanovenom  
termíne prednášajúcim učiteľom.  
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ZADANIE 
 

TEPELNÝ OBEH JEDNOPRÚDOVÉHO LETECKÉHO 
TURBOKOMPRESOROVÉHO MOTORA 

 
PRÍKLAD č. 3 

Vypočítajte základné parametre tepelného obehu jednoprúdového leteckého 
turbokompresorového motora Al-21F-3 pri jeho činnosti počas letu pri maximálnom režime, 
ak sú dané následné vstupné hodnoty parametrov: 

H0 = 0 m; 
c0  = 0 km.h-1; 
M0 = 0; 
p0 = 101 325,2 Pa; 
Qv = 104+0,5

-2,0 kg.s-1; 
t3c = 1112°C; 
πKc = 14,95; 
σD =0,96 – 0,985; 
σrv = 1; 
ηKc = 0,78 – 0,82; 
σHSK  = 0,93 - 0,97; 
ηm = 0,96 – 0,98; 
ηVD,c = 0,96 – 0,98; 
ηTc = 0,86 – 0,92; 
κ = 1,4; 
κ´ = 1,33; 
cp,v = 1005 J.kg-1.K-1; 
cp,pl = 1158 J.kg-1.K-1; 
r = 287,4 J.kg-1.K-1. 
 
Kontrolné údaje motora: 
Ťah motora na maximálnom režime............................................................................FT = 78 kN 
Špecifická spotreba paliva na maximálnom režime..............................cm = 0,089+0,03 kg.N-1.h-1 
Maximálna teplota plynu za plynovou turbínou...................................................t4c,max. = 709°C 
 
Poznámka: 

V úvodnej časti výpočtového cvičenia spracujte stručný technický popis daného motora, 
ktorý doplňte ilustratívnymi schémami, grafmi a fotografiami. 

V závere zhodnoťte súlad výsledkov približného výpočtu so skutočnými hodnotami 
parametrov, ktoré sú uvádzané v technickej dokumentácii, a vyčíslite v percentách chybu 
výpočtu ťahu FT a špecifickej spotreby paliva cm.  

Pri spracovaní výpočtového cvičenia dôsledne dodržujte stanovenú formu, ktorá je 
predpísaná pre dizertačné, diplomové, bakalárske, záverečné a ročníkové práce na Technickej 
univerzite v Košiciach. Prácu odovzdajte v papierovej a elektronickej podobe v stanovenom  
termíne prednášajúcim učiteľom.  
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ZADANIE 
 

TEPELNÝ OBEH JEDNOPRÚDOVÉHO LETECKÉHO 
TURBOKOMPRESOROVÉHO MOTORA 

 
PRÍKLAD č. 4 

Vypočítajte základné parametre tepelného obehu jednoprúdového leteckého 
turbokompresorového motora BMW-003A2 pri jeho činnosti na zemi pri maximálnom 
režime, ak sú dané následné vstupné hodnoty parametrov: 

H0 = 0 m; 
c0 = 0 m.s-1; 
M0 = 0; 
p0 = 101325,6 Pa; 
Qv = 19 kg.s-1; 
t3c = 765oC; 
πKc =  3,1; 
σD =0,96 – 0,985; 
σrv = 1; 
ηKc = 0,78 – 0,82; 
σHSK  = 0,93 - 0,97; 
ηm = 0,96 – 0,98; 
ηVD,c = 0,96 – 0,98; 
ηTc = 0,86 – 0,92; 
κ = 1,4; 
κ´ = 1,33; 
cp,v = 1005 J.kg-1.K-1; 
cp,pl = 1158 J.kg-1.K-1; 
r = 287,4 J.kg-1.K-1. 
 
Kontrolné údaje motora: 
Ťah motora na maximálnom režime.......................................................................FT = 7,848 kN 
Špecifická spotreba paliva na maximálnom režime.....................................cm = 0,153 kg.N-1.h-1 
Maximálna teplota plynu za plynovou turbínou...................................................t4c,max. = 630°C 
Absolútna rýchlosť výstupných plynov..................................................................c5 = 130 m.s-1 

Poznámka: 

V úvodnej časti výpočtového cvičenia spracujte stručný technický popis daného motora, 
ktorý doplňte ilustratívnymi schémami, grafmi a fotografiami. 

V závere zhodnoťte súlad výsledkov približného výpočtu so skutočnými hodnotami 
parametrov, ktoré sú uvádzané v technickej dokumentácii, a vyčíslite v percentách chybu 
výpočtu ťahu FT a špecifickej spotreby paliva cm.  

Pri spracovaní výpočtového cvičenia dôsledne dodržujte stanovenú formu, ktorá je 
predpísaná pre dizertačné, diplomové, bakalárske, záverečné a ročníkové práce na Technickej 
univerzite v Košiciach. Prácu odovzdajte v papierovej a elektronickej podobe v stanovenom  
termíne prednášajúcim učiteľom.  
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ZADANIE  
 

TEPELNÝ OBEH JEDNOPRÚDOVÉHO LETECKÉHO 
TURBOKOMPRESOROVÉHO MOTORA 

 
PRÍKLAD č. 5 

Vypočítajte základné parametre tepelného obehu jednoprúdového leteckého 
turbokompresorového motora Derwent 1pri jeho činnosti na zemi pri maximálnom režime, ak 
sú dané následné vstupné hodnoty parametrov: 

H0 = 0 m; 
c0 = 0 m.s-1; 
M0 = 0; 
p0 = 101325,6 Pa; 
Qv = 18,1 kg.s-1; 
t3c = 850°C; 
πKc = 3,9; 
σD =0,96 – 0,985; 
σrv = 1; 
ηKc = 0,78 – 0,82; 
σHSK  = 0,93 - 0,97; 
ηm = 0,96 – 0,98; 
ηVD,c = 0,96 – 0,98; 
ηTc = 0,86 – 0,92; 
κ = 1,4; 
κ´ = 1,33; 
cp,v = 1005 J.kg-1.K-1; 
cp,pl = 1158 J.kg-1.K-1; 
r = 287,4 J.kg-1.K-1. 
 
Kontrolné údaje motora: 
Ťah motora na maximálnom režime.......................................................................FT = 8,927 kN 
Špecifická spotreba paliva na maximálnom režime....................................cm = 0,122 kg.N-1.h-1 
Maximálna teplota plynu za plynovou turbínou....................................................4c,max. = 700°C 
 
Poznámka: 

V úvodnej časti výpočtového cvičenia spracujte stručný technický popis daného motora, 
ktorý doplňte ilustratívnymi schémami, grafmi a fotografiami. 

V závere zhodnoťte súlad výsledkov približného výpočtu so skutočnými hodnotami 
parametrov, ktoré sú uvádzané v technickej dokumentácii, a vyčíslite v percentách chybu 
výpočtu ťahu FT a špecifickej spotreby paliva cm.  

Pri spracovaní výpočtového cvičenia dôsledne dodržujte stanovenú formu, ktorá je 
predpísaná pre dizertačné, diplomové, bakalárske, záverečné a ročníkové práce na Technickej 
univerzite v Košiciach. Prácu odovzdajte v papierovej a elektronickej podobe v stanovenom  
termíne prednášajúcim učiteľom.  
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ZADANIE  
 

TEPELNÝ OBEH JEDNOPRÚDOVÉHO LETECKÉHO 
TURBOKOMPRESOROVÉHO MOTORA 

 
PRÍKLAD č. 6 

Vypočítajte základné parametre tepelného obehu jednoprúdového leteckého 
turbokompresorového motora Derwent V pri jeho činnosti na zemi pri maximálnom režime, 
ak sú dané následné vstupné hodnoty parametrov: 

H0 = 0 m; 
c0 = 0 m.s-1; 
M0 = 0; 
p0 = 101325,6 Pa; 
Qv = 28,8 kg.s-1; 
t3c = 860°C; 
πKc = 3,9; 
σD =0,96 – 0,985; 
σrv = 1; 
ηKc = 0,78 – 0,82; 
σHSK  = 0,93 - 0,97; 
ηm = 0,96 – 0,98; 
ηVD,c = 0,96 – 0,98; 
ηTc = 0,86 – 0,92; 
κ = 1,4; 
κ´ = 1,33; 
cp,v = 1005 J.kg-1.K-1; 
cp,pl = 1158 J.kg-1.K-1; 
r = 287,4 J.kg-1.K-1. 
 
Kontrolné údaje motora: 
Ťah motora na maximálnom režime.....................................................................FT = 17,658 kN 
Špecifická spotreba paliva na maximálnom režime.....................................cm = 0,111 kg.N-1.h-1 
Maximálna teplota plynu za plynovou turbínou...................................................t4c,max. = 680°C 
 
Poznámka: 

V úvodnej časti výpočtového cvičenia spracujte stručný technický popis daného motora, 
ktorý doplňte ilustratívnymi schémami, grafmi a fotografiami. 

V závere zhodnoťte súlad výsledkov približného výpočtu so skutočnými hodnotami 
parametrov, ktoré sú uvádzané v technickej dokumentácii, a vyčíslite v percentách chybu 
výpočtu ťahu FT a špecifickej spotreby paliva cm.  

Pri spracovaní výpočtového cvičenia dôsledne dodržujte stanovenú formu, ktorá je 
predpísaná pre dizertačné, diplomové, bakalárske, záverečné a ročníkové práce na Technickej 
univerzite v Košiciach. Prácu odovzdajte v papierovej a elektronickej podobe v stanovenom  
termíne prednášajúcim učiteľom.  
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ZADANIE  
 

TEPELNÝ OBEH JEDNOPRÚDOVÉHO LETECKÉHO 
TURBOKOMPRESOROVÉHO MOTORA 

 
PRÍKLAD č. 7 

Vypočítajte základné parametre tepelného obehu jednoprúdového leteckého 
turbokompresorového motora H-1 Goblin pri jeho činnosti na zemi pri maximálnom režime, 
ak sú dané následné vstupné hodnoty parametrov: 

H0 = 0 m; 
c0 = 0 m.s-1; 
M0 = 0; 
p0 = 101325,6 Pa; 
Qv = 27,3 kg.s-1; 
t3c = 870°C; 
πKc = 3,3; 
σD =0,96 – 0,985; 
σrv = 1; 
ηKc = 0,78 – 0,82; 
σHSK  = 0,93 - 0,97; 
ηm = 0,96 – 0,98; 
ηVD,c = 0,96 – 0,98; 
ηTc = 0,86 – 0,92; 
κ = 1,4; 
κ´ = 1,33; 
cp,v = 1005 J.kg-1.K-1; 
cp,pl = 1158 J.kg-1.K-1; 
r = 287,4 J.kg-1.K-1. 
 
Kontrolné údaje motora: 
Ťah motora na maximálnom režime.....................................................................FT = 13,244 kN 
Špecifická spotreba paliva na maximálnom režime...................................cm = 0,1254 kg.N-1.h-1 
 
Poznámka: 

V úvodnej časti výpočtového cvičenia spracujte stručný technický popis daného motora, 
ktorý doplňte ilustratívnymi schémami, grafmi a fotografiami. 

V závere zhodnoťte súlad výsledkov približného výpočtu so skutočnými hodnotami 
parametrov, ktoré sú uvádzané v technickej dokumentácii, a vyčíslite v percentách chybu 
výpočtu ťahu FT a špecifickej spotreby paliva cm.  

Pri spracovaní výpočtového cvičenia dôsledne dodržujte stanovenú formu, ktorá je 
predpísaná pre dizertačné, diplomové, bakalárske, záverečné a ročníkové práce na Technickej 
univerzite v Košiciach. Prácu odovzdajte v papierovej a elektronickej podobe v stanovenom  
termíne prednášajúcim učiteľom.  
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ZADANIE  
 

TEPELNÝ OBEH JEDNOPRÚDOVÉHO LETECKÉHO 
TURBOKOMPRESOROVÉHO MOTORA 

 
PRÍKLAD č. 8 

Vypočítajte základné parametre tepelného obehu jednoprúdového leteckého 
turbokompresorového motora General Electric I-16 pri jeho činnosti na zemi pri maximálnom 
režime, ak sú dané následné vstupné hodnoty parametrov: 

H0 = 0 m; 
c0 = 0 m.s-1; 
M0 = 0; 
p0 = 101325,6 Pa; 
Qv = 14,9 kg.s-1; 
t3c = 810°C; 
πKc = 3,75; 
σD =0,96 – 0,985; 
σrv = 1; 
ηKc = 0,78 – 0,82; 
σHSK  = 0,93 - 0,97; 
ηm = 0,96 – 0,98; 
ηVD,c = 0,96 – 0,98; 
ηTc = 0,86 – 0,92; 
κ = 1,4; 
κ´ = 1,33; 
cp,v = 1005 J.kg-1.K-1; 
cp,pl = 1158 J.kg-1.K-1; 
r = 287,4 J.kg-1.K-1. 
 
Kontrolné údaje motora: 
Ťah motora na maximálnom režime.......................................................................FT = 7,407 kN 
Špecifická spotreba paliva na maximálnom režime.....................................cm = 0,121 kg.N-1.h-1 
Maximálna teplota plynu za plynovou turbínou...................................................t4c,max. = °C 
 
Poznámka: 

V úvodnej časti výpočtového cvičenia spracujte stručný technický popis daného motora, 
ktorý doplňte ilustratívnymi schémami, grafmi a fotografiami. 

V závere zhodnoťte súlad výsledkov približného výpočtu so skutočnými hodnotami 
parametrov, ktoré sú uvádzané v technickej dokumentácii, a vyčíslite v percentách chybu 
výpočtu ťahu FT a špecifickej spotreby paliva cm.  

Pri spracovaní výpočtového cvičenia dôsledne dodržujte stanovenú formu, ktorá je 
predpísaná pre dizertačné, diplomové, bakalárske, záverečné a ročníkové práce na Technickej 
univerzite v Košiciach. Prácu odovzdajte v papierovej a elektronickej podobe v stanovenom  
termíne prednášajúcim učiteľom.  
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ZADANIE  
 

TEPELNÝ OBEH JEDNOPRÚDOVÉHO LETECKÉHO 
TURBOKOMPRESOROVÉHO MOTORA 

 
PRÍKLAD č. 9 

Vypočítajte základné parametre tepelného obehu jednoprúdového leteckého 
turbokompresorového motora General-Electric I-40 pri jeho činnosti na zemi pri maximálnom 
režime, ak sú dané následné vstupné hodnoty parametrov: 

H0 = 0 m; 
c0 = 0 m.s-1; 
M0 = 0; 
p0 = 101325,6 Pa; 
Qv = 35,8 kg.s-1; 
t3c = 810°C; 
πKc = 4,126; 
σD =0,96 – 0,985; 
σrv = 1; 
ηKc = 0,78 – 0,82; 
σHSK  = 0,93 - 0,97; 
ηm = 0,96 – 0,98; 
ηVD,c = 0,96 – 0,98; 
ηTc = 0,86 – 0,92; 
κ = 1,4; 
κ´ = 1,33; 
cp,v = 1005 J.kg-1.K-1; 
cp,pl = 1158 J.kg-1.K-1; 
r = 287,4 J.kg-1.K-1. 
 
Kontrolné údaje motora: 
Ťah motora na maximálnom režime.....................................................................FT = 17,805 kN 
Špecifická spotreba paliva na maximálnom režime.....................................cm = 0,121 kg.N-1.h-1 
 
Poznámka: 

V úvodnej časti výpočtového cvičenia spracujte stručný technický popis daného motora, 
ktorý doplňte ilustratívnymi schémami, grafmi a fotografiami. 

V závere zhodnoťte súlad výsledkov približného výpočtu so skutočnými hodnotami 
parametrov, ktoré sú uvádzané v technickej dokumentácii, a vyčíslite v percentách chybu 
výpočtu ťahu FT a špecifickej spotreby paliva cm.  

Pri spracovaní výpočtového cvičenia dôsledne dodržujte stanovenú formu, ktorá je 
predpísaná pre dizertačné, diplomové, bakalárske, záverečné a ročníkové práce na Technickej 
univerzite v Košiciach. Prácu odovzdajte v papierovej a elektronickej podobe v stanovenom  
termíne prednášajúcim učiteľom.  
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ZADANIE 
 

TEPELNÝ OBEH JEDNOPRÚDOVÉHO LETECKÉHO 
TURBOKOMPRESOROVÉHO MOTORA 

 
PRÍKLAD č. 10 

Vypočítajte základné parametre tepelného obehu jednoprúdového leteckého 
turbokompresorového motora J-58 pri jeho činnosti na zemi pri maximálnom režime, ak sú 
dané následné vstupné hodnoty parametrov: 

H0 = 0 m; 
c0 = 0 m.s-1; 
M0 = 0; 
p0 = 101325,6 Pa; 
Qv = 148 kg.s-1; 
t3c = 1090°C; 
πKc = 8,8; 
σD =0,96 – 0,985; 
σrv = 1; 
ηKc = 0,78 – 0,82; 
σHSK  = 0,93 - 0,97; 
ηm = 0,96 – 0,98; 
ηVD,c = 0,96 – 0,98; 
ηTc = 0,86 – 0,92; 
κ = 1,4; 
κ´ = 1,33; 
cp,v = 1005 J.kg-1.K-1; 
cp,pl = 1158 J.kg-1.K-1; 
r = 287,4 J.kg-1.K-1. 
 
Kontrolné údaje motora: 
Ťah motora na maximálnom režime.......................................................................FT = 101,2 kN 
Teplota vzduchu za kompresorom..............................................................................t2c = 760°C 
Maximálna teplota plynu za plynovou turbínou...................................................t4c,max. = 790°C 
 
Poznámka: 

V úvodnej časti výpočtového cvičenia spracujte stručný technický popis daného motora, 
ktorý doplňte ilustratívnymi schémami, grafmi a fotografiami. 

V závere zhodnoťte súlad výsledkov približného výpočtu so skutočnými hodnotami 
parametrov, ktoré sú uvádzané v technickej dokumentácii, a vyčíslite v percentách chybu 
výpočtu ťahu FT a špecifickej spotreby paliva cm.  

Pri spracovaní výpočtového cvičenia dôsledne dodržujte stanovenú formu, ktorá je 
predpísaná pre dizertačné, diplomové, bakalárske, záverečné a ročníkové práce na Technickej 
univerzite v Košiciach. Prácu odovzdajte v papierovej a elektronickej podobe v stanovenom  
termíne prednášajúcim učiteľom.  

 
 



                                                                                                                                                                               

 106 

ZADANIE 
 

TEPELNÝ OBEH JEDNOPRÚDOVÉHO LETECKÉHO 
TURBOKOMPRESOROVÉHO MOTORA 

 
PRÍKLAD č. 11 

Vypočítajte základné parametre tepelného obehu jednoprúdového leteckého 
turbokompresorového motora Jumo-004B pri jeho činnosti na zemi pri maximálnom režime, 
ak sú dané následné vstupné hodnoty parametrov: 

H0 = 0 m; 
c0 = 0 m.s-1; 
M0 = 0; 
p0 = 101325,6 Pa; 
Qv = 19,5 kg.s-1; 
t3c = t3c,max. = 800°C; 
πKc =  3,1; 
σD =0,96 – 0,985; 
σrv = 1; 
ηKc = 0,78 – 0,82; 
σHSK  = 0,93 - 0,97; 
ηm = 0,96 – 0,98; 
ηVD,c = 0,96 – 0,98; 
ηTc = 0,86 – 0,92; 
κ = 1,4; 
κ´ = 1,33; 
cp,v = 1005 J.kg-1.K-1; 
cp,pl = 1158 J.kg-1.K-1; 
r = 287,4 J.kg-1.K-1. 
 
Kontrolné údaje motora: 
Ťah motora na maximálnom režime...........................................................................FT = 8,7 kN  
Špecifická spotreba paliva na maximálnom režime.....................................cm = 0,135 kg.N-1.h-1 
Maximálna teplota plynu za plynovou turbínou...................................................t4c,max. = 610°C 
 
Poznámka: 

V úvodnej časti výpočtového cvičenia spracujte stručný technický popis daného motora, 
ktorý doplňte ilustratívnymi schémami, grafmi a fotografiami. 

V závere zhodnoťte súlad výsledkov približného výpočtu so skutočnými hodnotami 
parametrov, ktoré sú uvádzané v technickej dokumentácii, a vyčíslite v percentách chybu 
výpočtu ťahu FT a špecifickej spotreby paliva cm.  

Pri spracovaní výpočtového cvičenia dôsledne dodržujte stanovenú formu, ktorá je 
predpísaná pre dizertačné, diplomové, bakalárske, záverečné a ročníkové práce na Technickej 
univerzite v Košiciach. Prácu odovzdajte v papierovej a elektronickej podobe v stanovenom  
termíne prednášajúcim učiteľom.  
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ZADANIE  
 

TEPELNÝ OBEH JEDNOPRÚDOVÉHO LETECKÉHO 
TURBOKOMPRESOROVÉHO MOTORA 

 
PRÍKLAD č. 12 

Vypočítajte základné parametre tepelného obehu jednoprúdového leteckého 
turbokompresorového motora M-701c-500 pri jeho činnosti počas letu vo výške H = 600 m 
pri maximálnom režime, ak sú dané následné vstupné hodnoty parametrov: 

H0 = 0 m; 
c0 = 0 km.h-1; 
M0 = 0; 
p0 = 94322,1 Pa; 
Qv = 16,68 kg.s-1; 
t3c = 860°C; 
πKc = 4,34; 
σD =0,96 – 0,985; 
σrv = 1; 
ηKc = 0,78 – 0,82; 
σHSK  = 0,93 - 0,97; 
ηm = 0,96 – 0,98; 
ηVD,c = 0,96 – 0,98; 
ηTc = 0,86 – 0,92; 
κ = 1,4; 
κ´ = 1,33; 
cp,v = 1005 J.kg-1.K-1; 
cp,pl = 1158 J.kg-1.K-1; 
r = 287,4 J.kg-1.K-1. 
 
Kontrolné údaje motora: 
 
Ťah motora na maximálnom režime...................................................................FT,max. = 8,73 kN 
Špecifická spotreba paliva na maximálnom režime...............................cm,max. = 0,116 kg.N-1.h-1 
Maximálna teplota plynov za plynovou turbínou.................................................t4c,max. = 700°C 
 
Poznámka: 

V úvodnej časti výpočtového cvičenia spracujte stručný technický popis daného motora, 
ktorý doplňte ilustratívnymi schémami, grafmi a fotografiami. 

V závere zhodnoťte súlad výsledkov približného výpočtu so skutočnými hodnotami 
parametrov, ktoré sú uvádzané v technickej dokumentácii, a vyčíslite v percentách chybu 
výpočtu ťahu FT a špecifickej spotreby paliva cm.  

Pri spracovaní výpočtového cvičenia dôsledne dodržujte stanovenú formu, ktorá je 
predpísaná pre dizertačné, diplomové, bakalárske, záverečné a ročníkové práce na Technickej 
univerzite v Košiciach. Prácu odovzdajte v papierovej a elektronickej podobe v stanovenom  
termíne prednášajúcim učiteľom.  
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ZADANIE  
 

TEPELNÝ OBEH JEDNOPRÚDOVÉHO LETECKÉHO 
TURBOKOMPRESOROVÉHO MOTORA 

 
PRÍKLAD č. 13 

Vypočítajte základné parametre tepelného obehu experimentálneho jednoprúdového 
leteckého turbokompresorového motora MPM-20 pri jeho činnosti na zemi pri maximálnom 
režime, ak sú dané následné vstupné hodnoty parametrov: 

H0 = 0 m; 
c0 = 0 m.s-1; 
M0 = 0; 
p0 = 101325,6 Pa; 
Qv = 1,3 kg.s-1; 
t3c = 850°C; 
πKc = 2,5; 
σD =0,96 – 0,985; 
σrv = 1; 
ηKc = 0,78 – 0,82; 
σHSK  = 0,93 - 0,97; 
ηm = 0,96 – 0,98; 
ηVD,c = 0,96 – 0,98; 
ηTc = 0,86 – 0,92; 
κ = 1,4; 
κ´ = 1,33; 
cp,v = 1005 J.kg-1.K-1; 
cp,pl = 1158 J.kg-1.K-1; 
r = 287,4 J.kg-1.K-1. 
 
Kontrolné údaje motora: 
Ťah motora na maximálnom režime.......................................................................FT =  kN 
Špecifická spotreba paliva na maximálnom režime.....................................cm =  kg.N-1.h-1 
Maximálna teplota plynu za plynovou turbínou...................................................t4c,max. = 760°C 
 
Poznámka: 

V úvodnej časti výpočtového cvičenia spracujte stručný technický popis daného motora, 
ktorý doplňte ilustratívnymi schémami, grafmi a fotografiami. 

V závere zhodnoťte súlad výsledkov približného výpočtu so skutočnými hodnotami 
parametrov, ktoré sú uvádzané v technickej dokumentácii, a vyčíslite v percentách chybu 
výpočtu ťahu FT a špecifickej spotreby paliva cm.  

Pri spracovaní výpočtového cvičenia dôsledne dodržujte stanovenú formu, ktorá je 
predpísaná pre dizertačné, diplomové, bakalárske, záverečné a ročníkové práce na Technickej 
univerzite v Košiciach. Prácu odovzdajte v papierovej a elektronickej podobe v stanovenom  
termíne prednášajúcim učiteľom.  
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ZADANIE 
 

TEPELNÝ OBEH JEDNOPRÚDOVÉHO LETECKÉHO 
TURBOKOMPRESOROVÉHO MOTORA 

 
PRÍKLAD č. 14 

Vypočítajte základné parametre tepelného obehu jednoprúdového leteckého 
turbokompresorového motora Nene 1 pri jeho činnosti na zemi pri maximálnom režime, ak sú 
dané následné vstupné hodnoty parametrov: 

H0 = 0 m; 
c0 = 0 m.s-1; 
M0 = 0; 
p0 = 101325,6 Pa; 
Qv = 40,4 kg.s-1; 
t3c = 875°C; 
πKc = 4,0; 
σD =0,96 – 0,985; 
σrv = 1; 
ηKc = 0,78 – 0,82; 
σHSK  = 0,93 - 0,97; 
ηm = 0,96 – 0,98; 
ηVD,c = 0,96 – 0,98; 
ηTc = 0,86 – 0,92; 
κ = 1,4; 
κ´ = 1,33; 
cp,v = 1005 J.kg-1.K-1; 
cp,pl = 1158 J.kg-1.K-1; 
r = 287,4 J.kg-1.K-1. 
 
Kontrolné údaje motora: 
Ťah motora na maximálnom režime.....................................................................FT = 22,269 kN 
Špecifická spotreba paliva na maximálnom režime.....................................cm = 0,109 kg.N-1.h-1 
Maximálna teplota plynu za plynovou turbínou...................................................t4c,max. = 740°C 
 
Poznámka: 

V úvodnej časti výpočtového cvičenia spracujte stručný technický popis daného motora, 
ktorý doplňte ilustratívnymi schémami, grafmi a fotografiami. 

V závere zhodnoťte súlad výsledkov približného výpočtu so skutočnými hodnotami 
parametrov, ktoré sú uvádzané v technickej dokumentácii, a vyčíslite v percentách chybu 
výpočtu ťahu FT a špecifickej spotreby paliva cm.  

Pri spracovaní výpočtového cvičenia dôsledne dodržujte stanovenú formu, ktorá je 
predpísaná pre dizertačné, diplomové, bakalárske, záverečné a ročníkové práce na Technickej 
univerzite v Košiciach. Prácu odovzdajte v papierovej a elektronickej podobe v stanovenom  
termíne prednášajúcim učiteľom.  
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ZADANIE  
 

TEPELNÝ OBEH JEDNOPRÚDOVÉHO LETECKÉHO 
TURBOKOMPRESOROVÉHO MOTORA 

 
PRÍKLAD č. 15 

Vypočítajte základné parametre tepelného obehu jednoprúdového leteckého 
turbokompresorového motora R15-300 pri jeho činnosti na zemi pri maximálnom režime, ak 
sú dané následné vstupné hodnoty parametrov: 

H0 = 0 m; 
c0 = 0 km.h-1; 
M0 =0; 
p0 = 101325,2 Pa; 
Qv = 144 kg.s-1; 
T3c = 1230 K; 
πKc =4,75; 
σD =0,96 – 0,985; 
σrv = 1; 
ηKc = 0,78 – 0,82; 
σHSK  = 0,93 - 0,97; 
ηm = 0,96 – 0,98; 
ηVD,c = 0,96 – 0,98; 
ηTc = 0,86 – 0,92; 
κ = 1,4; 
κ´ = 1,33; 
cp,v = 1005 J.kg-1.K-1; 
cp,pl = 1158 J.kg-1.K-1; 
r = 287,4 J.kg-1.K-1. 
 
Kontrolné údaje motora: 
Ťah motora na maximálnom režime...................................................................FT = 132,435 kN 
Špecifická spotreba paliva na maximálnom režime.....................................cm = 0,114 kg.N-1.h-1 
 
Poznámka: 

V úvodnej časti výpočtového cvičenia spracujte stručný technický popis daného motora, 
ktorý doplňte ilustratívnymi schémami, grafmi a fotografiami. 

V závere zhodnoťte súlad výsledkov približného výpočtu so skutočnými hodnotami 
parametrov, ktoré sú uvádzané v technickej dokumentáci,i a vyčíslite v percentách chybu 
výpočtu ťahu FT a špecifickej spotreby paliva cm.  

Pri spracovaní výpočtového cvičenia dôsledne dodržujte stanovenú formu, ktorá je 
predpísaná pre dizertačné, diplomové, bakalárske, záverečné a ročníkové práce na Technickej 
univerzite v Košiciach. Prácu odovzdajte v papierovej a elektronickej podobe v stanovenom  
termíne prednášajúcim učiteľom.  
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ZADANIE  
 

TEPELNÝ OBEH JEDNOPRÚDOVÉHO LETECKÉHO 
TURBOKOMPRESOROVÉHO MOTORA 

 
PRÍKLAD č. 16 

Vypočítajte základné parametre tepelného obehu jednoprúdového leteckého 
turbokompresorového motora R-11F-300 pri jeho činnosti na zemi pri maximálnom režime, 
ak sú dané následné vstupné hodnoty parametrov: 

H0 = 0 m; 
c0 = 0 m.s-1; 
M0 = 0; 
p0 = 101325,6 Pa; 
Qv = 63,7 kg.s-1; 
t3c = 877°C; 
πKc = 8,85; 
σD =0,96 – 0,985; 
σrv = 1; 
ηKc = 0,78 – 0,82; 
σHSK  = 0,93 - 0,97; 
ηm = 0,96 – 0,98; 
ηVD,c = 0,96 – 0,98; 
ηTc = 0,86 – 0,92; 
κ = 1,4; 
κ´ = 1,33; 
cp,v = 1005 J.kg-1.K-1; 
cp,pl = 1158 J.kg-1.K-1; 
r = 287,4 J.kg-1.K-1. 
 
Kontrolné údaje motora: 
Ťah motora na maximálnom režime.......................................................................FT = 38,26 kN 
Špecifická spotreba paliva na maximálnom režime.....................................cm = 0,096 kg.N-1.h-1 
Maximálna teplota plynu za plynovou turbínou...................................................t4c,max. = 710°C 
 
Poznámka: 

V úvodnej časti výpočtového cvičenia spracujte stručný technický popis daného motora, 
ktorý doplňte ilustratívnymi schémami, grafmi a fotografiami. 

V závere zhodnoťte súlad výsledkov približného výpočtu so skutočnými hodnotami 
parametrov, ktoré sú uvádzané v technickej dokumentácii, a vyčíslite v percentách chybu 
výpočtu ťahu FT a špecifickej spotreby paliva cm.  

Pri spracovaní výpočtového cvičenia dôsledne dodržujte stanovenú formu, ktorá je 
predpísaná pre dizertačné, diplomové, bakalárske, záverečné a ročníkové práce na Technickej 
univerzite v Košiciach. Prácu odovzdajte v papierovej a elektronickej podobe v stanovenom  
termíne prednášajúcim učiteľom.  
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ZADANIE 
 

TEPELNÝ OBEH JEDNOPRÚDOVÉHO LETECKÉHO 
TURBOKOMPRESOROVÉHO MOTORA 

 
PRÍKLAD č. 17 

Vypočítajte základné parametre tepelného obehu jednoprúdového leteckého 
turbokompresorového motora R-13F-300 pri jeho činnosti na zemi pri maximálnom režime, 
ak sú dané následné vstupné hodnoty parametrov: 

H0 = 0 m; 
c0 = 0 km.h-1; 
M0 =0; 
p0 = 94322,1 Pa; 
Qv = kg.s-1; 
t3c = 1025°C; 
πKc = 8,9; 
σD =0,96 – 0,985; 
σrv = 1; 
ηKc = 0,78 – 0,82; 
σHSK  = 0,93 - 0,97; 
ηm = 0,96 – 0,98; 
ηVD,c = 0,96 – 0,98; 
ηTc = 0,86 – 0,92; 
κ = 1,4; 
κ´ = 1,33; 
cp,v = 1005 J.kg-1.K-1; 
cp,pl = 1158 J.kg-1.K-1; 
r = 287,4 J.kg-1.K-1. 
 
Kontrolné údaje motora: 
Ťah motora na maximálnom režime.....................................................................FT = 40,221 kN 
Špecifická spotreba paliva na maximálnom režime...................................cm = 0,0978 kg.N-1.h-1 
Maximálna teplota plynu za plynovou turbínou...................................................t4c,max. = 780°C 
 
Poznámka: 

V úvodnej časti výpočtového cvičenia spracujte stručný technický popis daného motora, 
ktorý doplňte ilustratívnymi schémami, grafmi a fotografiami. 

V závere zhodnoťte súlad výsledkov približného výpočtu so skutočnými hodnotami 
parametrov, ktoré sú uvádzané v technickej dokumentácii, a vyčíslite v percentách chybu 
výpočtu ťahu FT a špecifickej spotreby paliva cm.  

Pri spracovaní výpočtového cvičenia dôsledne dodržujte stanovenú formu, ktorá je 
predpísaná pre dizertačné, diplomové, bakalárske, záverečné a ročníkové práce na Technickej 
univerzite v Košiciach. Prácu odovzdajte v papierovej a elektronickej podobe v stanovenom  
termíne prednášajúcim učiteľom.  
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ZADANIE  
 

TEPELNÝ OBEH JEDNOPRÚDOVÉHO LETECKÉHO 
TURBOKOMPRESOROVÉHO MOTORA 

 
PRÍKLAD č. 18 

Vypočítajte základné parametre tepelného obehu jednoprúdového leteckého 
turbokompresorového motora R-27F2M pri jeho činnosti na zemi pri maximálnom režime, ak 
sú dané následné vstupné hodnoty parametrov: 

H0 = 0 m; 
c0 = 0 m.s-1; 
M0 = 0; 
p0 = 101325,6 Pa; 
Qv = 95 kg.s-1; 
t3c = 1075°C; 
πKc = 12; 
σD =0,96 – 0,985; 
σrv = 1; 
ηKc = 0,78 – 0,82; 
σHSK  = 0,93 - 0,97; 
ηm = 0,96 – 0,98; 
ηVD,c = 0,96 – 0,98; 
ηTc = 0,86 – 0,92; 
κ = 1,4; 
κ´ = 1,33; 
cp,v = 1005 J.kg-1.K-1; 
cp,pl = 1158 J.kg-1.K-1; 
r = 287,4 J.kg-1.K-1. 
 
Kontrolné údaje motora: 
Ťah motora na maximálnom režime.......................................................................FT = 68,67 kN 
Špecifická spotreba paliva na maximálnom režime...........................cm = 0,0999+0,003 kg.N-1.h-1 
Maximálna teplota plynu za plynovou turbínou...................................................t4c,max. = 890°C 
 
Poznámka: 

V úvodnej časti výpočtového cvičenia spracujte stručný technický popis daného motora, 
ktorý doplňte ilustratívnymi schémami, grafmi a fotografiami. 

V závere zhodnoťte súlad výsledkov približného výpočtu so skutočnými hodnotami 
parametrov, ktoré sú uvádzané v technickej dokumentácii, a vyčíslite v percentách chybu 
výpočtu ťahu FT a špecifickej spotreby paliva cm.  

Pri spracovaní výpočtového cvičenia dôsledne dodržujte stanovenú formu, ktorá je 
predpísaná pre dizertačné, diplomové, bakalárske, záverečné a ročníkové práce na Technickej 
univerzite v Košiciach. Prácu odovzdajte v papierovej a elektronickej podobe v stanovenom  
termíne prednášajúcim učiteľom.  
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ZADANIE 
 

TEPELNÝ OBEH JEDNOPRÚDOVÉHO LETECKÉHO 
TURBOKOMPRESOROVÉHO MOTORA 

 
PRÍKLAD č. 19 

Vypočítajte základné parametre tepelného obehu jednoprúdového leteckého 
turbokompresorového motora R-29-300 pri jeho činnosti na zemi pri maximálnom režime, ak 
sú dané následné vstupné hodnoty parametrov: 

H0 = 0 m; 
c0 = 0 m.s-1; 
M0 = 0; 
p0 = 101325,6 Pa; 
Qv = 110 kg.s-1; 
t3c = 1091°C; 
πKc = 13; 
σD =0,96 – 0,985; 
σrv = 1; 
ηKc = 0,78 – 0,82; 
σHSK  = 0,93 - 0,97; 
ηm = 0,96 – 0,98; 
ηVD,c = 0,96 – 0,98; 
ηTc = 0,86 – 0,92; 
κ = 1,4; 
κ´ = 1,33; 
cp,v = 1005 J.kg-1.K-1; 
cp,pl = 1158 J.kg-1.K-1; 
r = 287,4 J.kg-1.K-1. 
 
Kontrolné údaje motora: 
Ťah motora na maximálnom režime.........................................................................FT = 81,4 kN 
Špecifická spotreba paliva na maximálnom režime...................................cm = 0,0968 kg.N-1.h-1 
Maximálna teplota plynu za plynovou turbínou...................................................t4c,max. = 840°C 
 
Poznámka: 

V úvodnej časti výpočtového cvičenia spracujte stručný technický popis daného motora, 
ktorý doplňte ilustratívnymi schémami, grafmi a fotografiami. 

V závere zhodnoťte súlad výsledkov približného výpočtu so skutočnými hodnotami 
parametrov, ktoré sú uvádzané v technickej dokumentácii, a vyčíslite v percentách chybu 
výpočtu ťahu FT a špecifickej spotreby paliva cm.  

Pri spracovaní výpočtového cvičenia dôsledne dodržujte stanovenú formu, ktorá je 
predpísaná pre dizertačné, diplomové, bakalárske, záverečné a ročníkové práce na Technickej 
univerzite v Košiciach. Prácu odovzdajte v papierovej a elektronickej podobe v stanovenom  
termíne prednášajúcim učiteľom.  
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ZADANIE  
 

TEPELNÝ OBEH JEDNOPRÚDOVÉHO LETECKÉHO 
TURBOKOMPRESOROVÉHO MOTORA 

 
PRÍKLAD č. 20 

Vypočítajte základné parametre tepelného obehu jednoprúdového leteckého 
turbokompresorového motora R-35-300 pri jeho činnosti na zemi pri maximálnom režime, ak 
sú dané následné vstupné hodnoty parametrov: 

H0 = 0 m; 
c0 = 0 m.s-1; 
M0 = 0; 
p0 = 101325,6 Pa; 
Qv = 110 kg.s-1; 
t3c = 1117°C; 
πKc = 13; 
σD =0,96 – 0,985; 
σrv = 1; 
ηKc = 0,78 – 0,82; 
σHSK  = 0,93 - 0,97; 
ηm = 0,96 – 0,98; 
ηVD,c = 0,96 – 0,98; 
ηTc = 0,86 – 0,92; 
κ = 1,4; 
κ´ = 1,33; 
cp,v = 1005 J.kg-1.K-1; 
cp,pl = 1158 J.kg-1.K-1; 
r = 287,4 J.kg-1.K-1. 
 
Kontrolné údaje motora: 
Ťah motora na maximálnom režime............................................................................FT = 84 kN 
Špecifická spotreba paliva na maximálnom režime...................................cm = 0,0942 kg.N-1.h-1 
Maximálna teplota plynu za plynovou turbínou...................................................t4c,max. = 960°C 
 
Poznámka: 

V úvodnej časti výpočtového cvičenia spracujte stručný technický popis daného motora, 
ktorý doplňte ilustratívnymi schémami, grafmi a fotografiami. 

V závere zhodnoťte súlad výsledkov približného výpočtu so skutočnými hodnotami 
parametrov, ktoré sú uvádzané v technickej dokumentácii, a vyčíslite v percentách chybu 
výpočtu ťahu FT a špecifickej spotreby paliva cm.  

Pri spracovaní výpočtového cvičenia dôsledne dodržujte stanovenú formu, ktorá je 
predpísaná pre dizertačné, diplomové, bakalárske, záverečné a ročníkové práce na Technickej 
univerzite v Košiciach. Prácu odovzdajte v papierovej a elektronickej podobe v stanovenom  
termíne prednášajúcim učiteľom.  
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ZADANIE 
 

TEPELNÝ OBEH JEDNOPRÚDOVÉHO LETECKÉHO 
TURBOKOMPRESOROVÉHO MOTORA 

 
PRÍKLAD č. 21 

Vypočítajte základné parametre tepelného obehu jednoprúdového leteckého 
turbokompresorového motora R-95Š pri jeho činnosti na zemi pri maximálnom režime, ak sú 
dané následné vstupné hodnoty parametrov: 

H0 = 0 m; 
c0 = 0 m.s-1; 
M0 = 0; 
p0 = 101325,6 Pa; 
Qv = 67 kg.s-1; 
t3c = 1025°C; 
πKc = 8,75; 
σD =0,96 – 0,985; 
σrv = 1; 
ηKc = 0,78 – 0,82; 
σHSK  = 0,93 - 0,97; 
ηm = 0,96 – 0,98; 
ηVD,c = 0,96 – 0,98; 
ηTc = 0,86 – 0,92; 
κ = 1,4; 
κ´ = 1,33; 
cp,v = 1005 J.kg-1.K-1; 
cp,pl = 1158 J.kg-1.K-1; 
r = 287,4 J.kg-1.K-1. 
 
Kontrolné údaje motora: 
Ťah motora na maximálnom režime............................................................................FT = 41 kN 
Špecifická spotreba paliva na maximálnom režime.....................................cm = 0,098 kg.N-1.h-1 
Maximálna teplota plynu za plynovou turbínou...................................................t4c,max. = 770°C 
Absolútna rýchlosť výstupných plynov..................................................................c5 = 130 m.s-1 

 
Poznámka: 

V úvodnej časti výpočtového cvičenia spracujte stručný technický popis daného motora, 
ktorý doplňte ilustratívnymi schémami, grafmi a fotografiami. 

V závere zhodnoťte súlad výsledkov približného výpočtu so skutočnými hodnotami 
parametrov, ktoré sú uvádzané v technickej dokumentácii, a vyčíslite v percentách chybu 
výpočtu ťahu FT a špecifickej spotreby paliva cm.  

Pri spracovaní výpočtového cvičenia dôsledne dodržujte stanovenú formu, ktorá je 
predpísaná pre dizertačné, diplomové, bakalárske, záverečné a ročníkové práce na Technickej 
univerzite v Košiciach. Prácu odovzdajte v papierovej a elektronickej podobe v stanovenom  
termíne prednášajúcim učiteľom.  
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ZADANIE  
 

TEPELNÝ OBEH JEDNOPRÚDOVÉHO LETECKÉHO 
TURBOKOMPRESOROVÉHO MOTORA 

 
PRÍKLAD č. 22 

Vypočítajte základné parametre tepelného obehu jednoprúdového leteckého 
turbokompresorového motora R-195 pri jeho činnosti na zemi pri maximálnom režime, ak sú 
dané následné vstupné hodnoty parametrov: 

H0 = 0 m; 
c0 = 0 m.s-1; 
M0 = 0; 
p0 = 101325,6 Pa; 
Qv = 66 kg.s-1; 
t3c = 930°C; 
πKc = 9,05; 
σD =0,96 – 0,985; 
σrv = 1; 
ηKc = 0,78 – 0,82; 
σHSK  = 0,93 - 0,97; 
ηm = 0,96 – 0,98; 
ηVD,c = 0,96 – 0,98; 
ηTc = 0,86 – 0,92; 
κ = 1,4; 
κ´ = 1,33; 
cp,v = 1005 J.kg-1.K-1; 
cp,pl = 1158 J.kg-1.K-1; 
r = 287,4 J.kg-1.K-1. 
 
Kontrolné údaje motora: 
Ťah motora na maximálnom režime.....................................................................FT = 44,145 kN 
Špecifická spotreba paliva na maximálnom režime...................................cm = 0,0907 kg.N-1.h-1 
Maximálna teplota plynu za plynovou turbínou...................................................t4c,max. = 770°C 
 
Poznámka: 

V úvodnej časti výpočtového cvičenia spracujte stručný technický popis daného motora, 
ktorý doplňte ilustratívnymi schémami, grafmi a fotografiami. 

V závere zhodnoťte súlad výsledkov približného výpočtu so skutočnými hodnotami 
parametrov, ktoré sú uvádzané v technickej dokumentácii, a vyčíslite v percentách chybu 
výpočtu ťahu FT a špecifickej spotreby paliva cm.  

Pri spracovaní výpočtového cvičenia dôsledne dodržujte stanovenú formu, ktorá je 
predpísaná pre dizertačné, diplomové, bakalárske, záverečné a ročníkové práce na Technickej 
univerzite v Košiciach. Prácu odovzdajte v papierovej a elektronickej podobe v stanovenom  
termíne prednášajúcim učiteľom.  
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ZADANIE  
 

TEPELNÝ OBEH JEDNOPRÚDOVÉHO LETECKÉHO 
TURBOKOMPRESOROVÉHO MOTORA 

 
PRÍKLAD č. 23 

Vypočítajte základné parametre tepelného obehu jednoprúdového leteckého 
turbokompresorového motora RD-3M-500 pri jeho činnosti na zemi pri maximálnom režime, 
ak sú dané následné vstupné hodnoty parametrov: 

H0 = 0 m; 
c0 = 0 m.s-1; 
M0 = 0; 
p0 = 101325,6 Pa; 
Qv = 164 kg.s-1; 
t3c = 1100°C; 
πKc = 5,2; 
σD =0,96 – 0,985; 
σrv = 1; 
ηKc = 0,78 – 0,82; 
σHSK  = 0,93 - 0,97; 
ηm = 0,96 – 0,98; 
ηVD,c = 0,96 – 0,98; 
ηTc = 0,86 – 0,92; 
κ = 1,4; 
κ´ = 1,33; 
cp,v = 1005 J.kg-1.K-1; 
cp,pl = 1158 J.kg-1.K-1; 
r = 287,4 J.kg-1.K-1. 
 
Kontrolné údaje motora: 
Ťah motora na maximálnom režime.................................................................FT,max. = 96 kN 
Špecifická spotreba paliva na maximálnom režime...............................cm,max. = 0,095 kg.N-1.h-1  
 
Poznámka: 

V úvodnej časti výpočtového cvičenia spracujte stručný technický popis daného motora, 
ktorý doplňte ilustratívnymi schémami, grafmi a fotografiami. 

V závere zhodnoťte súlad výsledkov približného výpočtu so skutočnými hodnotami 
parametrov, ktoré sú uvádzané v technickej dokumentácii, a vyčíslite v percentách chybu 
výpočtu ťahu FT a špecifickej spotreby paliva cm.  

Pri spracovaní výpočtového cvičenia dôsledne dodržujte stanovenú formu, ktorá je 
predpísaná pre dizertačné, diplomové, bakalárske, záverečné a ročníkové práce na Technickej 
univerzite v Košiciach. Prácu odovzdajte v papierovej a elektronickej podobe v stanovenom  
termíne prednášajúcim učiteľom.  
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ZADANIE  
 

TEPELNÝ OBEH JEDNOPRÚDOVÉHO LETECKÉHO 
TURBOKOMPRESOROVÉHO MOTORA 

 
PRÍKLAD č. 24 

Vypočítajte základné parametre tepelného obehu jednoprúdového leteckého 
turbokompresorového motora RD-7M2 pri jeho činnosti na zemi pri maximálnom režime, ak 
sú dané následné vstupné hodnoty parametrov: 

H0 = 0 m; 
c0 = 0 km.h-1; 
M0 =0; 
p0 = 101325,2 Pa; 
Qv = 187 kg.s-1; 
T3c = 1090°C; 
πKc =11,2; 
σD =0,96 – 0,985; 
σrv = 1; 
ηKc = 0,78 – 0,82; 
σHSK  = 0,93 - 0,97; 
ηm = 0,96 – 0,98; 
ηVD,c = 0,96 – 0,98; 
ηTc = 0,86 – 0,92; 
κ = 1,4; 
κ´ = 1,33; 
cp,v = 1005 J.kg-1.K-1; 
cp,pl = 1158 J.kg-1.K-1; 
r = 287,4 J.kg-1.K-1. 
 
Kontrolné údaje motora: 
Ťah motora na maximálnom režime....................................................................FT = 107910 kN 
Špecifická spotreba paliva na maximálnom režime...................................cm = 0,0815 kg.N-1.h-1 
 
Poznámka: 

V úvodnej časti výpočtového cvičenia spracujte stručný technický popis daného motora, 
ktorý doplňte ilustratívnymi schémami, grafmi a fotografiami. 

V závere zhodnoťte súlad výsledkov približného výpočtu so skutočnými hodnotami 
parametrov, ktoré sú uvádzané v technickej dokumentácii, a vyčíslite v percentách chybu 
výpočtu ťahu FT a špecifickej spotreby paliva cm.  

Pri spracovaní výpočtového cvičenia dôsledne dodržujte stanovenú formu, ktorá je 
predpísaná pre dizertačné, diplomové, bakalárske, záverečné a ročníkové práce na Technickej 
univerzite v Košiciach. Prácu odovzdajte v papierovej a elektronickej podobe v stanovenom  
termíne prednášajúcim učiteľom.  
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TEPELNÝ OBEH JEDNOPRÚDOVÉHO LETECKÉHO 
TURBOKOMPRESOROVÉHO MOTORA 

 
PRÍKLAD č. 25 

Vypočítajte základné parametre tepelného obehu jednoprúdového leteckého 
turbokompresorového motora RD-9B pri jeho činnosti na zemi pri maximálnom režime, ak sú 
dané následné vstupné hodnoty parametrov: 

H0 = 0 m; 
c0 = 0 m.s-1; 
M0 = 0; 
p0 = 101325,6 Pa; 
Qv = 43,5 kg.s-1; 
t3c = 860°C; 
πKc = 7,14; 
σD =0,96 – 0,985; 
σrv = 1; 
ηKc = 0,78 – 0,82; 
σHSK  = 0,93 - 0,97; 
ηm = 0,96 – 0,98; 
ηVD,c = 0,96 – 0,98; 
ηTc = 0,86 – 0,92; 
κ = 1,4; 
κ´ = 1,33; 
cp,v = 1005 J.kg-1.K-1; 
cp,pl = 1158 J.kg-1.K-1; 
r = 287,4 J.kg-1.K-1. 
 
Kontrolné údaje motora: 
Ťah motora na maximálnom režime.................................................................FT,max. = 25,51 kN 
Špecifická spotreba paliva na maximálnom režime...............................cm,max. = 0,095 kg.N-1.h-1 

Maximálna teplota plynu za plynovou turbínou...................................................t4c,max. = 680°C 
 
Poznámka: 

V úvodnej časti výpočtového cvičenia spracujte stručný technický popis daného motora, 
ktorý doplňte ilustratívnymi schémami, grafmi a fotografiami. 

V závere zhodnoťte súlad výsledkov približného výpočtu so skutočnými hodnotami 
parametrov, ktoré sú uvádzané v technickej dokumentácii, a vyčíslite v percentách chybu 
výpočtu ťahu FT a špecifickej spotreby paliva cm.  

Pri spracovaní výpočtového cvičenia dôsledne dodržujte stanovenú formu, ktorá je 
predpísaná pre dizertačné, diplomové, bakalárske, záverečné a ročníkové práce na Technickej 
univerzite v Košiciach. Prácu odovzdajte v papierovej a elektronickej podobe v stanovenom  
termíne prednášajúcim učiteľom.  
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ZADANIE 
 

TEPELNÝ OBEH JEDNOPRÚDOVÉHO LETECKÉHO 
TURBOKOMPRESOROVÉHO MOTORA 

 
PRÍKLAD č. 26 

Vypočítajte základné parametre tepelného obehu jednoprúdového leteckého 
turbokompresorového motora RD-10A pri jeho činnosti na zemi pri maximálnom režime, ak 
sú dané následné vstupné hodnoty parametrov: 

H0 = 0 m; 
c0 = 0 m.s-1; 
M0 = 0; 
p0 = 101325,6 Pa; 
Qv = 22 kg.s-1; 
t3c = 800°C; 
πKc = 2,95; 
σD =0,96 – 0,985; 
σrv = 1; 
ηKc = 0,78 – 0,82; 
σHSK  = 0,93 - 0,97; 
ηm = 0,96 – 0,98; 
ηVD,c = 0,96 – 0,98; 
ηTc = 0,86 – 0,92; 
κ = 1,4; 
κ´ = 1,33; 
cp,v = 1005 J.kg-1.K-1; 
cp,pl = 1158 J.kg-1.K-1; 
r = 287,4 J.kg-1.K-1. 
 
Kontrolné údaje motora: 
Ťah motora na maximálnom režime...........................................................................FT = 9,8 kN 
Špecifická spotreba paliva na maximálnom režime.....................................cm = 0,135 kg.N-1.h-1 
Maximálna teplota plynu za plynovou turbínou...................................................t4c,max. = 610°C 
 
Poznámka: 

V úvodnej časti výpočtového cvičenia spracujte stručný technický popis daného motora, 
ktorý doplňte ilustratívnymi schémami, grafmi a fotografiami. 

V závere zhodnoťte súlad výsledkov približného výpočtu so skutočnými hodnotami 
parametrov, ktoré sú uvádzané v technickej dokumentácii, a vyčíslite v percentách chybu 
výpočtu ťahu FT a špecifickej spotreby paliva cm.  

Pri spracovaní výpočtového cvičenia dôsledne dodržujte stanovenú formu, ktorá je 
predpísaná pre dizertačné, diplomové, bakalárske, záverečné a ročníkové práce na Technickej 
univerzite v Košiciach. Prácu odovzdajte v papierovej a elektronickej podobe v stanovenom  
termíne prednášajúcim učiteľom.  
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TEPELNÝ OBEH JEDNOPRÚDOVÉHO LETECKÉHO 
TURBOKOMPRESOROVÉHO MOTORA 

 
PRÍKLAD č. 27 

Vypočítajte základné parametre tepelného obehu jednoprúdového leteckého 
turbokompresorového motora RD-36-51Vpri jeho činnosti na zemi pri maximálnom režime, 
ak sú dané následné vstupné hodnoty parametrov: 

H0 = 0 m; 
c0 = 0 km.h-1; 
M0 =0; 
p0 = 101325,2 Pa; 
Qv = 274 kg.s-1; 
T3c = 1355K; 
πKc =15,8; 
σD =0,96 – 0,985; 
σrv = 1; 
ηKc = 0,78 – 0,82; 
σHSK  = 0,93 - 0,97; 
ηm = 0,96 – 0,98; 
ηVD,c = 0,96 – 0,98; 
ηTc = 0,86 – 0,92; 
κ = 1,4; 
κ´ = 1,33; 
cp,v = 1005 J.kg-1.K-1; 
cp,pl = 1158 J.kg-1.K-1; 
r = 287,4 J.kg-1.K-1. 
 
Kontrolné údaje motora: 
Ťah motora na maximálnom režime.......................................................................FT = 196,2 kN 
Špecifická spotreba paliva na maximálnom režime...................................cm = 0,0899 kg.N-1.h-1 
 
Poznámka: 

V úvodnej časti výpočtového cvičenia spracujte stručný technický popis daného motora, 
ktorý doplňte ilustratívnymi schémami, grafmi a fotografiami. 

V závere zhodnoťte súlad výsledkov približného výpočtu so skutočnými hodnotami 
parametrov, ktoré sú uvádzané v technickej dokumentácii, a vyčíslite v percentách chybu 
výpočtu ťahu FT a špecifickej spotreby paliva cm.  

Pri spracovaní výpočtového cvičenia dôsledne dodržujte stanovenú formu, ktorá je 
predpísaná pre dizertačné, diplomové, bakalárske, záverečné a ročníkové práce na Technickej 
univerzite v Košiciach. Prácu odovzdajte v papierovej a elektronickej podobe v stanovenom  
termíne prednášajúcim učiteľom.  
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TEPELNÝ OBEH JEDNOPRÚDOVÉHO LETECKÉHO 
TURBOKOMPRESOROVÉHO MOTORA 

 
PRÍKLAD č. 28 

Vypočítajte základné parametre tepelného obehu jednoprúdového leteckého 
turbokompresorového motora TJ-100C pri jeho činnosti na zemi pri maximálnom režime, ak 
sú dané následné vstupné hodnoty parametrov: 

H0 = 0 m; 
c0 = 0 m.s-1; 
M0 = 0; 
p0 = 101325,6 Pa; 
Qv = 1,555 kg.s-1; 
t3c = °C; 
πKc = 3,015; 
σD =0,96 – 0,985; 
σrv = 1; 
ηKc = 0,78 – 0,82; 
σHSK  = 0,93 - 0,97; 
ηm = 0,96 – 0,98; 
ηVD,c = 0,96 – 0,98; 
ηTc = 0,86 – 0,92; 
κ = 1,4; 
κ´ = 1,33; 
cp,v = 1005 J.kg-1.K-1; 
cp,pl = 1158 J.kg-1.K-1; 
r = 287,4 J.kg-1.K-1. 
 
Kontrolné údaje motora: 
Ťah motora na maximálnom režime.......................................................................FT = 1,0 kN 
Špecifická spotreba paliva na maximálnom režime.....................................cm = 0,12 kg.N-1.h-1 
Maximálna teplota plynu za plynovou turbínou...................................................t4c,max. = °C 
 
Poznámka: 

V úvodnej časti výpočtového cvičenia spracujte stručný technický popis daného motora, 
ktorý doplňte ilustratívnymi schémami, grafmi a fotografiami. 

V závere zhodnoťte súlad výsledkov približného výpočtu so skutočnými hodnotami 
parametrov, ktoré sú uvádzané v technickej dokumentácii a vyčíslite v percentách chybu 
výpočtu ťahu FT a špecifickej spotreby paliva cm.  

Pri spracovaní výpočtového cvičenia dôsledne dodržujte stanovenú formu, ktorá je 
predpísaná pre dizertačné, diplomové, bakalárske, záverečné a ročníkové práce na Technickej 
univerzite v Košiciach. Prácu odovzdajte v papierovej a elektronickej podobe v stanovenom  
termíne prednášajúcim učiteľom.  
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TEPELNÝ OBEH JEDNOPRÚDOVÉHO LETECKÉHO 
TURBOKOMPRESOROVÉHO MOTORA 

 
PRÍKLAD č. 29 

Vypočítajte základné parametre tepelného obehu jednoprúdového leteckého 
turbokompresorového motora TR3-117 pri jeho činnosti na zemi pri maximálnom režime, ak 
sú dané následné vstupné hodnoty parametrov: 

H0 = 0 m; 
c0 = 0 m.s-1; 
M0 = 0; 
p0 = 101325,6 Pa; 
Qv = 9,35 kg.s-1; 
t3c = 1005°C; 
πKc = 10,7; 
σD =0,96 – 0,985; 
σrv = 1; 
ηKc = 0,78 – 0,82; 
σHSK  = 0,93 - 0,97; 
ηm = 0,96 – 0,98; 
ηVD,c = 0,96 – 0,98; 
ηTc = 0,86 – 0,92; 
κ = 1,4; 
κ´ = 1,33; 
cp,v = 1005 J.kg-1.K-1; 
cp,pl = 1158 J.kg-1.K-1; 
r = 287,4 J.kg-1.K-1. 
 
Kontrolné údaje motora: 
Ťah motora na maximálnom režime.......................................................................Fmax. = 5,8 kN 
Špecifická spotreba paliva na maximálnom režime............................cm,max. = 0,1184 kg.N-1.h-1 

 
Poznámka: 

V úvodnej časti výpočtového cvičenia spracujte stručný technický popis daného motora, 
ktorý doplňte ilustratívnymi schémami, grafmi a fotografiami. 

V závere zhodnoťte súlad výsledkov približného výpočtu so skutočnými hodnotami 
parametrov, ktoré sú uvádzané v technickej dokumentácii, a vyčíslite v percentách chybu 
výpočtu ťahu FT a špecifickej spotreby paliva cm.  

Pri spracovaní výpočtového cvičenia dôsledne dodržujte stanovenú formu, ktorá je 
predpísaná pre dizertačné, diplomové, bakalárske, záverečné a ročníkové práce na Technickej 
univerzite v Košiciach. Prácu odovzdajte v papierovej a elektronickej podobe v stanovenom  
termíne prednášajúcim učiteľom.  
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TEPELNÝ OBEH JEDNOPRÚDOVÉHO LETECKÉHO 
TURBOKOMPRESOROVÉHO MOTORA 

 
PRÍKLAD č. 30 

Vypočítajte základné parametre tepelného obehu jednoprúdového leteckého 
turbokompresorového motora Viper-8 pri jeho činnosti na zemi pri maximálnom režime, ak 
sú dané následné vstupné hodnoty parametrov: 

H0 = 0 m; 
c0 = 0 m.s-1; 
M0 = 0; 
p0 = 101325,6 Pa; 
Qv = 14,5 kg.s-1; 
t3c = 825°C; 
πKc = 4,1; 
σD =0,96 – 0,985; 
σrv = 1; 
ηKc = 0,78 – 0,82; 
σHSK  = 0,93 - 0,97; 
ηm = 0,96 – 0,98; 
ηVD,c = 0,96 – 0,98; 
ηTc = 0,86 – 0,92; 
κ = 1,4; 
κ´ = 1,33; 
cp,v = 1005 J.kg-1.K-1; 
cp,pl = 1158 J.kg-1.K-1; 
r = 287,4 J.kg-1.K-1. 
 
Kontrolné údaje motora: 
Ťah motora na štartovacom režime........................................................................FT,š = 7,95 kN 
Špecifická spotreba paliva na štartovacom režime......................................cm = 0,107 kg.N-1.h-1 

Maximálna teplota plynu za plynovou turbínou...................................................t4c,max. = 670°C 
 
Poznámka: 

V úvodnej časti výpočtového cvičenia spracujte stručný technický popis daného motora, 
ktorý doplňte ilustratívnymi schémami, grafmi a fotografiami. 

V závere zhodnoťte súlad výsledkov približného výpočtu so skutočnými hodnotami 
parametrov, ktoré sú uvádzané v technickej dokumentácii, a vyčíslite v percentách chybu 
výpočtu ťahu FT a špecifickej spotreby paliva cm.  

Pri spracovaní výpočtového cvičenia dôsledne dodržujte stanovenú formu, ktorá je 
predpísaná pre dizertačné, diplomové, bakalárske, záverečné a ročníkové práce na Technickej 
univerzite v Košiciach. Prácu odovzdajte v papierovej a elektronickej podobe v stanovenom  
termíne prednášajúcim učiteľom.  
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