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Predhovor 
 

Odborná monografia „Nadzvukové vstupné sústavy leteckých turbokompreso-
rových motorov“ je druhou časťou súboru odborných monografií, ktoré riešia proble-
matiku vybratých častí súčasných leteckých turbokompresorových motorov (LTKM). 
Priamo nadväzuje na už vydanú odbornú monografiu „Podzvukové vstupné sústavy 
leteckých turbokompresorových motorov“. Odborná monografia predstavuje prvé, 
ucelené spracovanie problematiky nadzvukových vstupných sústav LTKM na území 
Slovenskej republiky. Do súčasnej doby bola problematika nadzvukových vstupných 
sústav riešená len ako súčasť učebníc alebo skrípt, ktoré riešili problematiku teórie 
leteckých motorov (J. Růžek, Teorie leteckých motorů, Část II., VA AZ Brno 1983, A. 
Ott, Základy teorie a konstrukce leteckých lopatkových motorů, část I., VVLŠ SNP 
Košice 1975, J. Kříž, Letadlové motory I., VŠD Žilina) alebo konštrukcie leteckých 
motorov (Z. Linhart, J. Kamenický, Konstrukce leteckých motorů I., VA AZ Brno 
1978). V publikácii je prvýkrát uceleným spôsobom riešená problematika nadzvuko-
vých vstupných sústav DSI (Diverterless Supersonic Inlet), ktoré sú použité u stíha-
cích lietadiel 5. generácie.  

Cieľom publikácie je poskytnúť čitateľovi komplexný prehľad v oblasti teórie a 
konštrukcie nadzvukových vstupných sústav súčasných LTKM používaných vo vo-
jenských lietadlách rôznych typov.   

Odborná monografia je rozdelená do 9 kapitol, v ktorých sa postupne riešia zá-
kladné požiadavky na nadzvukové vstupné sústavy, rozdelenie nadzvukových vstup-
ných sústav, základné parametre nadzvukových vstupných sústav, teória nadzvuko-
vých vstupných sústav, charakteristiky nadzvukových vstupných sústav, nestabilná 
práca nadzvukovej vstupnej sústavy a vstupné sústavy pre vysoké nadzvukové rých-
losti letu. V záverečných kapitolách je teória a konštrukcia nadzvukových vstupných 
sústav aplikovaná na nadzvukové vstupné sústavy stíhacích lietadiel MiG-21F, MiG-
21MF a MiG-29. Posledná kapitola je venovaná novým trendom vo vývoji nadzvuko-
vých vstupných sústav. V rámci tejto kapitoly je popísaná základná teória, konštruk-
cia a princíp činnosti nadzvukových vstupných sústav DSI, ktoré sú v súčasnej dobe 
používané u stíhacích lietadiel F-22, F-35, Su-50 a ďalších.  

Vzhľadom na skutočnosť, že na území Slovenskej republiky nebola problemati-
ka nadzvukových vstupných sústav LTKM doteraz samostatne spracovaná, sú v mo-
nografii použité najmä zahraničné literárne zdroje (americké, anglické, ruské a české) 
a informácie z technických predpisov konkrétnych typov LTKM používaných vo vo-
jenských lietadlách (MiG-21F, MiG-21MF, MiG-29, F-22, F-35, Su-50 a ďalších), kto-
ré mal autor k dispozícii v priebehu jeho dlhoročnej vedecko-pedagogickej činnosti na 
vojenských a civilných leteckých školách. Použité grafické výstupy sú výsledkom 
práce autora. Fotografie sú čerpané z bohatého archívu autora, ktorý bol vytvorený 
za 40 rokov jeho pôsobenia vo vojenskom a civilnom letectve. Prebraté a neuprave-
né materiály majú uvedený použitý zdroj. 

Odborná monografia „Nadzvukové vstupné sústavy leteckých turbokompreso-
rových motorov“ je určená ako študijný materiál pre leteckých odborníkov, ktorí pra-
cujú v oblasti projektovania, výroby a prevádzky civilnej aj vojenskej leteckej techni-
ky. Môže byť využitá ako doplnková študijná literatúra pre vysokoškolských študen-
tov, ktorí študujú študijný program „Letecká a kozmická technika“ v rámci študijného 
odboru „Letecké a kozmické inžinierstvo“. Aj keď svojim rozsahom odborná monogra-
fia prekračuje požiadavky na požadovaný rozsah znalosti pre skúšku z modulu zna-
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losti 15 Turbínový motor podľa predpisu Part 66 (Časť 66), môže byť využitá ako do-
plnkový študijný materiál pre prípravu na uvedenú skúšku.   

 

Autor     

 
 

 



Obsah 

5 
 

Obsah 

 
Predhovor             3 
Obsah             5 
1 Úvod             9 

1.1 Účel nadzvukovej vstupnej sústavy        9 
1.2 Požiadavky kladené na nadzvukové vstupné sústavy      9 

1.2.1 Minimálna strata tlakovej energie        9 
1.2.2 Maximálne náporové stlačenie      11 
1.2.3 Minimálny odpor vstupnej sústavy      12 
1.2.4 Rovnomernosť tlakového a rýchlostného poľa na výstupe  
         z nadzvukovej vstupnej sústavy      16 
1.2.5 Zachovanie stability činnosti vstupnej sústavy vo všetkých 
         režimoch letu         16 
1.2.6 Regulácia prietoku vzduchu v závislosti od požiadaviek motora 17 
1.2.7 Minimálne rozmery, hmotnosť, cena a jednoduchosť konštrukcie 17 
1.2.8 Jednoduchosť obsluhy       17 
1.2.9 Ochrana pred nasatím cudzích predmetov    17 
1.2.10 Ochrana pred vznikom námrazy      17 

1.3 Zvláštnosti nadzvukového prúdenia      18 
2 Rozdelenie nadzvukových vstupných sústav LTKM     21 

2.1 Rozdelenie nadzvukových vstupných sústav podľa spôsobu stlačovania 21 
2.1.1 Nadzvuková vstupná sústava s vonkajším stlačovaním  21 
2.1.2 Nadzvuková vstupná sústava s vnútorným stlačovaním  22 
2.1.3 Nadzvuková vstupná sústava so zmiešaným stlačovaním  22 

2.2 Rozdelenie nadzvukových vstupných sústav podľa tvaru brzdiacej plochy 22 
2.2.1 Čelné nadzvukové vstupné sústavy s kužeľovou brzdiacou plochou 22 
2.2.2 Bočné nadzvukové vstupné sústavy s polkužeľovou brzdiacou  
         plochou         23 
2.2.3 Bočné nadzvukové vstupné sústavy s klinovou brzdiacou plochou 24 
2.2.4 Spodné nadzvukové vstupné sústavy s panelovou brzdiacou  
         plochou         25 
2.2.5 Priestorové vstupné sústavy      25 

2.3 Rozdelenie nadzvukových vstupných sústav podľa umiestnenia  26 
2.3.1 Čelné nadzvukové vstupné sústavy     26 
2.3.2 Bočné nadzvukové vstupné sústavy     28 

2.4 Rozdelenie nadzvukových vstupných sústav podľa spôsobu regulácie 28 
3 Režimy činnosti nadzvukových vstupných sústav     29 

3.1 Nadzvukové prúdenie vo vstupnej sústave leteckých  
      turbokompresorových motorov       29  
3.2 Nadzvukové vstupné sústavy s vonkajším stlačením    31 
3.3 Vonkajší odpor nadzvukovej vstupnej sústavy     38 

3.3.1 Odpor plášťa         38 
3.3.2 Odpor sústavy odpúšťania vzduchu a orezávania medznej vrstvy 39 
3.3.3 Doplnkový odpor        39 

4 Charakteristiky nadzvukových vstupných sústav     41 
4.1 Charakteristiky neregulovaných nadzvukových vstupných sústav  41 
4.2 Režimy spoločnej práce neregulovateľnej nadzvukovej vstupnej  
      sústavy a motora         45 

5 Nestabilné režimy činnosti nadzvukových vstupných sústav  



Obsah 

6 
 

          leteckých turbokompresorových motorov     49 
5.1 Spôsoby regulácie nadzvukových vstupných sústav    53 
5.2 Charakteristiky regulovateľných nadzvukových vstupných sústav  56 
5.3 Vplyv umiestnenia nadzvukovej vstupnej sústavy na lietadle a uhla  
      nábehu a sklzu na jej charakteristiky      61  

6 Vstupné sústavy pre vysoké nadzvukové a hyperzvukové rýchlosti letu  67 
6.1 Nadzvukové vstupné sústavy s vonkajším stlačením    67 
6.2 Nadzvukové vstupné sústavy so zmiešaným stlačovaním   68 
6.3 Nadzvuková vstupná sústava hyperzvukového lietadla   72 

7 Nadzvuková vstupná sústava lietadla MiG-21     77 
7.1 Nadzvuková vstupná sústava lietadla MiG-21F     77 

7.1.1 Konštrukcia vstupného kužeľa vstupnej sústavy lietadla MiG-21F 77 
7.1.2 Režimy činnosti vstupnej sústavy lietadla MiG-21F    78      
         7.1.2.1 Výpočtový režim vstupnej sústavy lietadiel MiG-21F pri 
                     Mletu = Mvýp.         79 
         7.1.2.2 Nevýpočtový režim vstupnej sústavy lietadla MiG-21F pri   
                     Mletu < Mvýp.        79 
         7.1.2.3 Nevýpočtový režim vstupnej sústavy lietadla MiG-21F pri  
                     Mletu > Mvýp.        80 
7.1.3 Elektricko-hydraulická sústava ovládania vstupnej sústavy lietadla 
         MiG-21F         81 

7.1.3.1 Hydraulická sústava ovládania kužeľa vstupnej sústavy 
            lietadla MiG-21F       81 
7.1.3.2 Hydraulická sústava ovládania protipumpážnych klapiek  
            vstupnej sústavy lietadla MiG-21F    84 

7.2 Nadzvuková vstupná sústava lietadla MiG-21MF    86 
7.2.1 Elektro-hydraulická sústava UVD-2M automatickej regulácie  
         vstupnej sústavy lietadla MiG-21MF     88 

7.2.1.1 Časti elektro-hydraulickej sústavy UVD-2M   88 
7.2.1.2 Činnosť elektro-hydraulickej sústavy UVD-2M  
            v automatickom režime      90 
7.2.1.3 Činnosť UVD-2M pri ručnom ovládaní vstupného kužeľa 91 

7.2.2 Pumpáž vstupnej sústavy lietadla MiG-21MF    91 
7.2.2.1 Narušenie základného programu regulácie vstupnej 
            sústavy lk = f(πK)       91 
7.2.2.2 Nesprávna funkcia doplnkového programu regulácie 
            vstupnej sústavy       93 
7.2.2.3 Rýchle zníženie otáčok motora     93 
7.2.2.4 Let s veľkým uhlom nábehu alebo sklzu    93 
7.2.2.5 Pumpáž kompresora vyvolaná pumpážou vstupnej sústavy 94 
7.2.2.6 Pumpáž vstupnej sústavy alebo kompresora motora pri 

nadzvukových rýchlostiach vo veľkých výškach pri činnosti 
motora na režime čiastočnej (alebo minimálnej) forsáže  

             alebo bezprostredne po vypnutí forsáže    95 
7.2.2.7 Pumpáž vstupnej sústavy vyvolaná nesprávnou činnosťou  
            Sústavy automatického ovládania kužeľa   95 
7.2.2.8 Pumpáž kompresora motora, ktorá je vyvolaná činnosťou 
            Vstupnej sústavy vo veľkých výškach    95  

8 Vstupné sústavy stíhacieho lietadla MiG-29      97 
8.1 Úvod           97 



Obsah 

7 
 

8.2 Činnosť vstupnej sústavy lietadla MiG-29 pri vzlete a pristáti            100 
8.3 Programy regulácie výstupných sústav a činnosť sústavy  
      ARV – 29D počas letu                  102 
8.4 Prevádzkové charakteristiky a nestabilné režimy vstupných  
      sústav MiG-29                  104    
8.5 Hydraulická sústava ovládania vstupných sústav lietadla MiG-29           107 

9 Nové trendy vo vývoji nadzvukových vstupných sústav                                     113 
9.1 Úvod                                                                                                            113                                                                                                        

    9.2 Vstupná sústava DSI                 113 
Záver                     119 
Zoznam použitej literatúry                  121 
Zoznam použitých symbolov a označení               123 
Zoznam použitých indexov                 125 
Zoznam použitých skratiek                 127 
Zoznam obrázkov                   129 
Zoznam tabuliek                   133 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 



Obsah 

8 
 

 



1 Úvod 

9 
 

1 Úvod 

1.1 Účel nadzvukovej vstupnej sústavy 

Vznik nadzvukových vstupných sústav LTKM bol vyvolaný snahou dosiahnuť 
účinnejšiu premenu kinetickej energie nadzvukového prúdu na tlakovú energiu (vyš-
šia hodnota súčiniteľa zachovania celkového tlaku σVS, ako v prípade jednej čelnej 
rázovej vlny u podzvukového vstupného ústrojenstva). Experimentálnymi meraniami 
bolo potvrdené, že pri vytvorení niekoľkých šikmých rázových vĺn, ktoré sú zakonče-
né kolmou rázovou vlnou, dochádza k podstatnému zvýšeniu súčiniteľa zachovania 
celkového tlaku σVS. Za kolmou rázovou vlnou už vzduch prúdi podzvukovou rýchlo-
sťou. Volený počet šikmých rázových vĺn je závislý od rýchlosti letu lietadla. Pri níz-
kych nadzvukových rýchlostiach letu postačuje len jedna kolmá rázová vlna, ako je 
zrejmé z obr. 3.1a. 
 

1.2 Požiadavky kladené na nadzvukové vstupné sústavy 

1.2.1 Minimálna strata tlakovej energie 

Strata tlakovej energie v nadzvukovej vstupnej sústave sa hodnotí súčiniteľom 
zachovania celkového tlaku v nadzvukovej vstupnej sústave.. 

𝝈𝑽𝑺 =  
𝒑𝟏𝒄

𝒑𝟎𝒄
 [𝟏]                                                (1.1) 

Súčiniteľ zachovania celkového tlaku v nadzvukovej vstupnej sústave σVS vyjad-
ruje hydraulické straty v priebehu procesu stlačovania vzduchu počas jeho prietoku 
cez vstupnú sústavu LTKM. Hodnota súčiniteľa zachovania celkového tlaku v nad-
zvukovej vstupnej sústave σVS závisí od hodnoty súčiniteľ zachovania celkového tla-
ku v difúzore nadzvukovej vstupnej sústave σD a od hodnoty súčiniteľa zachovania 
celkového tlaku v rázových vlnách v nadzvukovej vstupnej sústave σRV. 

𝝈𝑽𝑺 =  𝝈𝑹𝑽. 𝝈𝑫 [𝟏]                                             (1.2) 
Kde: 
σVS – súčiniteľ zachovania celkového tlaku vo vstupnej sústave [1], 
σD   – súčiniteľ zachovania celkového tlaku v difúzore vstupnej sústavy [1], 
σRV – súčiniteľ zachovania celkového tlaku v rázových vlnách [1],1 
p0c – celkový tlak vzduchu pred nadzvukovou vstupnou sústavou [Pa], 
p1c – celkový tlak vzduchu pred kompresorom [Pa]. 

 

Obr. 1.1 Zmena súčiniteľa zachovania celkového tlaku v rázových vlnách v závislosti 
od Machového čísla letu2 

                                                           
1
 Súčiniteľ zachovania celkového tlaku v rázových vlnách σRV sa tiež označuje σm kde m vyjadruje 
počet rázových vĺn.   

2
 Růžek, J.: Teorie leteckých motorů, Část I (Lopatkové stroje, spalovací motory, vstupy a výstupy). 
VA AZ Brno 1971. 
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Súčiniteľ zachovania celkového tlaku v rázových vlnách σRV vyjadruje straty, 
ktoré vznikajú pri nadzvukovom prúdení vzduchu v rázových vlnách nadzvukovej 
vstupnej sústavy v reze a – a. Pri podzvukových rýchlostiach je σRV = 1. Pri nadzvu-
kových rýchlostiach prúdenia vzduchu sa hodnota súčiniteľa zachovania celkového 
tlaku v rázových vlnách mení v závislosti od Machového čísla M a dosahuje hodnotu 
σRV = 0,88 až 0,98 (napr. pri rýchlosti M = 2,2 σRV = 0,88 až 0,98). 

𝝈𝑹𝑽 =  
𝒑𝒂𝒄

𝒑𝟎𝒄
 [𝟏]                                                (1.3) 

Kde: 
σRV – súčiniteľ zachovania celkového tlaku v rázových vlnách [1], 
pac  – celkový tlak vzduchu v reze a – a nadzvukovej vstupnej sústavy [Pa], 
p0c  – celkový tlak vzduchu pred nadzvukovou vstupnou sústavou [Pa]. 

 

Obr. 1.2 Vstup do nadzvukovej vstupnej sústavy 

Súčiniteľ zachovania celkového tlaku vzduchu v difúzore nadzvukovej vstupnej 
sústave je definovaný vzťahom 

𝝈𝑫 =  
𝒑𝟏𝒄

𝒑𝒂𝒄
 [𝟏]                                                (1.4) 

Kde: 
σD  – súčiniteľ zachovania celkového tlaku vzduchu v difúzore [1], 
p1c – celkový tlak vzduchu pred kompresorom [Pa], 
pac – celkový tlak vzduchu v reze a – a nadzvukovej vstupnej sústavy [Pa]. 

Pri stojacom motore (pri štarte lietadla), kde c0 = 0 m.s-1, H0 = 0 m dosahuje sú-

činiteľ zachovania celkového tlaku v difúzore vstupnej sústavy hodnoty v rozsahu: σD 

= 0,96 až 0,985. 

Po dosadení: 

𝝈𝑽𝑺 =  
𝒑𝒂𝒄

𝒑𝟎𝒄
.

𝒑𝟏𝒄

𝒑𝒂𝒄
=

𝒑𝟏𝒄

𝒑𝟎𝒄
= 𝝈𝑹𝑽. 𝝈𝑫  [𝟏]                                 (1.5) 

Kde: 
σVS – súčiniteľ zachovania celkového tlaku vo vstupnej sústave [1], 
σD   – súčiniteľ zachovania celkového tlaku v difúzore vstupnej sústavy [1], 
σRV – súčiniteľ zachovania celkového tlaku v rázových vlnách [1], 
p0c – celkový tlak vzduchu pred nadzvukovou vstupnou sústavou [Pa], 
pac – celkový tlak vzduchu v reze a – a nadzvukovej vstupnej sústavy [Pa], 
p1c – celkový tlak vzduchu pred kompresorom [Pa]. 
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Obr. 1.3 „T – S“ a „p – V“ diagram zmeny stavu vzduchu pri prietoku vstupnou sústa-
vou LTKM počas letu  

V priemere zvýšenie súčiniteľa zachovania celkového tlaku v nadzvukovej 
vstupnej sústave σVS o 1 % má za následok u JpLTKM a DpLTKM zvýšenie ťahu FT 
o 1,3 % až 1,5 % a zníženie špecifickej spotreby paliva cm o 0,3 % až 0,5 %. 

Celková teplota pred nadzvukovou vstupnou sústavou 

𝑻𝟎𝒄 =  𝑻𝟏𝒄 =  𝑻𝟎. (𝟏 +  
𝜿−𝟏

𝟐
. 𝑴𝟎

𝟐)                                    (1.6) 

Celkový tlak vzduchu pred nadzvukovou vstupnou sústavou 

𝒑𝟎𝒄 =  𝒑𝟎. (𝟏 +  
𝜿−𝟏

𝟐
. 𝑴𝟎

𝟐)

𝜿

𝜿−𝟏
                                    (1.6) 

Kde: 
T0c – celková teplota vzduchu pred vstupnou sústavou [Pa], 
T0   – statická teplota vzduchu pred vstupnou sústavou [Pa], 
T1c – celková teplota vzduchu pred kompresorom [Pa], 
p0c – celkový tlak vzduchu pred vstupnou sústavou [Pa], 
p0   – statický tlak vzduchu pred vstupnou sústavou [Pa],  
M0 – Machové číslo letu [1], 
κ    – Poissonova konštanta [1].   
 
1.2.2 Maximálne náporové stlačenie 

Zvýšenie tlaku vzduchu v nadzvukovej vstupnej sústave LTKM je definované 
náporovým stlačením 

𝝅𝑵 =  
𝒑𝟏𝒄

𝒑𝟎
                                                     (1.7) 

Pri podzvukových rýchlostiach letu je náporové stlačenie pomerne malé. So 
zvyšovaním rýchlosti sa hodnota náporového stlačenia zvyšuje a zvyšuje sa aj jeho 
podiel na celkovom stlačení v motore. 

𝝅 =  𝝅𝑵. 𝝅𝑲𝒄 =  
𝒑𝟐𝒄

𝒑𝟎
 [𝟏]                                           (1.8) 

Kde: 
π – stlačenie v motore [1], 
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πN   – náporové stlačenie vo vstupnej sústave [1], 
πKc – celkové stlačenie v kompresore [1], 
p2c – celkový tlak vzduchu za kompresorom [Pa], 
p0   – statický tlak vzduchu pred vstupnou sústavou [Pa].  

Pri MH > 3,0 až 3,5 hodnota náporového stlačenia πN dosahuje vyššiu hodnotu 

ako je optimálne stlačenie tepelného obehu. To znamená, že pri vysokých nadzvu-
kových rýchlostiach letu sa môže dosiahnuť potrebný stupeň stlačenia vzduchu v 
tepelnom obehu na úkor náporového stlačenia bez nutnosti jeho stlačovania v kom-
presore. Súčasne so zvyšovaním Machového čísla letu MH sa zvyšujú straty pri stla-
čovaní vzduchu a zvyšujú nároky na efektívnosť pracovného procesu nadzvukovej 
vstupnej sústavy. 

 
Obr. 1.4 Závislosť súčiniteľa zachovania celkového tlaku nadzvukovej vstupnej sús-

tavy σVS a náporového stlačenia nadzvukovej vstupnej sústavy LTKM πN
3 

1 – adiabatická závislosť, 2 – v sústave organizovaných rázových vĺn, 3 – s kolmou 
rázovou vlnou 

Ako je zrejmé z grafu na obr. 1.4 najnižšie hodnoty náporového stlačenia πN sa 

dosahujú pri stlačení v jednej (kolmej) rázovej vlne (krivka 3). Použitím sústavy rázo-
vých vĺn v nadzvukovom prúde pri MH > 1,5 sa podstatne zvyšuje hodnota náporové-

ho stlačenia πN (krivka 2). Ideálny priebeh náporového stlačenia (bez strát) predsta-

vuje krivka 1.  
 
1.2.3 Minimálny odpor vstupnej sústavy 

Letecký turbokompresorový motor má pri určitých podmienkach letu vonkajší 
odpor, ktorý značne znižuje jeho vytvorený ťah. Odpor vzniká pred vstupnou sústa-
vou na: 
- motorových gondolách, 

                                                           
3
 Nečajev, Ju., N., Fedorov, R., M., Kotovskij, V., N., Polev, A., S.: Teorija aviacionnych dvigatelej, 
Časť 1. VVIA imeni prof. N. E. Žukovskogo 2006. 366 s.  
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- lapačoch vzduchu, 
- iných elementoch hnacej jednotky. 

Efektívny ťah Fef je sila, ktorá sa bezprostredne využíva na pohon lietadla po-
čas letu, predstavuje rozdiel vonkajšieho odporu od vnútorného ťahu vyvodeného 
motorom. 

𝑭𝑻,𝒆𝒇. =  𝑭𝑻 −  𝑿𝒗𝒐𝒏. [𝑵]                                          (1.9) 

Kde: 
FT,ef. – efektívny ťah LTKM [N], 
FT    – ťah LTKM [N], 
Xvon. – vonkajší odpor LTKM [N]. 
 
Celkový vonkajší odpor  

Celkový vonkajší odpor Xvon. je možné rozdeliť na jednotlivé odporové sily vzni-
kajúce na pohonnej jednotke. 

𝑿𝒗𝒐𝒏. =  𝑿𝒗𝒍. +  𝑿𝒗𝒈 +  𝑿𝒕𝒓 [𝑵]                                     (1.10) 

Kde: 
Xvon. – celkový vonkajší odpor vstupu [N], 
Xvl.   – vlnový odpor vstupu [N], 
Xvg   – vlnový odpor gondoly [N], 
Xtr    – trecí odpor pri obtekaní gondoly [N]. 
 
Súčiniteľ odporu vstupnej sústavy 

𝒄𝒙,𝒗 =  
𝑿𝒗𝒍+ 𝑿𝒗𝒈

𝝆𝟎.𝒄𝟎
𝟐

𝟐
.𝑺

                                                 (1.11) 

Kde: 
cx,v – súčiniteľ odporu vstupnej sústavy [N], 
Xvl. – vlnový odpor vstupu [N], 
Xvg – vlnový odpor gondoly [N], 
ρ0    – špecifická hmotnosť [kg.m-3], 
c0    – rýchlosť letu [m.s-1], 
S    – charakteristická plocha danej vstupnej sústavy [m3]. 
 
Vlnový odpor vstupnej sústavy 

Vlnový odpor vstupnej sústavy vzniká pri nadzvukových rýchlostiach medzi 
rezmi 0 – 0 až a – a, kedy v rázových vlnách skokovo rastie tlak. Tlakový spád pa – 
p0 spôsobuje na ploche Sa – S0 silu, ktorá pôsobí proti smeru ťahu motora.  

𝑿𝒗𝒍 =  ∫ (𝒑𝒂 −  𝒑𝟎). 𝒅𝑺
𝑺𝒂

𝑺𝟎
                                        (1.12) 

Kde: 
Xvl. – vlnový odpor vstupu [N], 
pa  – statický tlak vzduchu v reze a – a nadzvukovej vstupnej sústavy [Pa], 
p0  – statický tlak vzduchu pred vstupnou sústavou [Pa], 
Sa  – prierez v reze a – a [m2], 
S0  – prierez v reze 0 – 0 [m2]. 
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Z výrazu je zrejmé, že vlnový odpor vstupnej sústavy zanikne, keď pri nadzvukovej 
rýchlosti letu krajné prúdnice, ktoré definujú plochu S0, dopadajú priamo na hranu 
vstupnej sústavy v reze a – a, t.j. keď S0 = Sa.  

 

Obr. 1.5 Rozloženie pôsobiacich síl a ich orientácia vo vstupnej sústave4  

Nutnosť regulácie vstupnej sústavy (pri nadzvukových rýchlostiach letu) vyplýva   
z požiadavky odstraňovania vlnového odporu alebo jeho eliminácie na minimum. 

Pri podzvukovej rýchlosti sú prietokové plochy S0 a Sa sú rozdielne. Keďže sa 
statický tlak medzi rezmi 0 – 0 až a – a mení plynule a sily v krajných prúdniciach sú 
vyrovnané. Medzi rezmi 0 – 0  a a – a  prídavná odporová sila nevzniká. 

Pri zmene podmienok letu, alebo práce motora, sa často mení plocha, ktorou 
preteká vzduch vstupujúci do motora. Pre nadzvukové aj podzvukové vstupné sústa-
vy sa definuje súčiniteľ prietoku φ  

𝝋 =  
𝑺𝟎

𝑺𝒂
 [𝟏]                                                   (1.13) 

Kde: 
Φ  – súčiniteľ prietoku [1], 
Sa – prierez v reze a – a [m2], 
S0 – prierez v reze 0 – 0 [m2]. 
 
Vlnový odpor motorovej gondoly 

Vlnový odpor motorovej gondoly Xvg vzniká pri nadzvukovom obtekaní motoro-
vej gondoly (krytu), v ktorej je uložený motor. Za rázovou vlnou vznikajúcou na pred-
nej časti gondoly narastá statický tlak. Vytvára sa tak odporová sila pôsobiaca proti 
ťahu motora medzi rezmi a – a až 5 – 5 (obr. 1.5). Vlnový odpor motorovej gondoly je 
vyjadrený vzťahom: 

𝑿𝒗𝒈 =  ∫ (𝒑𝟓 −  𝒑𝟎). 𝒅𝑺
𝑺𝟓

𝑺𝒂
 [𝑵]                                    (1.14) 

Kde: 
Xv.g – vlnový odpor motorovej gondoly [N], 
p5   – statický tlak vzduchu v reze 5 – 5 nadzvukovej vstupnej sústavy [Pa], 

                                                           
4
 Růžek, J.: Teorie leteckých motorů, Čast II., VA AZ Brno 1983. 417 strán. 
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p0  – statický tlak vzduchu pred vstupnou sústavou v reze 0 - 0 [Pa], 
Sa – prierez v reze a – a [m2], 
S5 – prierez v reze 5 – 5 [m2]. 

Vlnový odpor motorovej gondoly nie je možné pri daných podmienkach nadzvukové-
ho letu meniť reguláciou vstupnej sústavy, ak zostane vonkajší tvar gondoly nemen-
ný.  
 
Trecí odpor vstupnej sústavy a motorovej gondoly 

Pri obtekaní povrchu vonkajšej časti vstupnej sústavy, ktorá je realizovaná ako 
aerodynamický profil, vzniká, v dôsledku vytvoreného podtlaku, sila Fp, pôsobiaca v 
smere letu (obr. 1.6). Odporová sila vznikajúca pri obtekaní vstupnej sústavy je väč-
šia ako aerodynamická sila Fy. 

 

Obr. 1.6 Pôsobenie síl na vonkajšiu časť vstupnej sústavy 

Ak je vonkajšia časť vstupnej sústavy realizovaná s ostrými vstupnými hranami 
(obr. 1.7), aké je to použité u nadzvukových vstupných sústavách, potom aerodyna-
mická sila Fy pri obtekaní vstupnej sústavy vôbec nevzniká a zostava len trecí odpor 
vstupnej sústavy a nasledujúcej časti gondoly, vyjadrený silou v ose motora Xtr. 

 

Obr. 1.7 Vonkajšia časť vstupnej sústavy s ostrými vstupnými hranami  
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1.2.4 Rovnomernosť tlakového a rýchlostného poľa na výstupe z nadzvukovej  
         vstupnej sústavy 

Stabilná činnosť kompresora LTKM si vyžaduje na vstupe rovnomerné tlakové 
a rýchlostné pole privádzaného vzduchu. Zmena režimu letu lietadla, trenie v priesto-
roch vstupnej sústavy, ako aj zmena režimu činnosti motora mení tlakové a rýchlost-
né pole vo vstupnej sústave a pred kompresorom LTKM. Nerovnomernosť tlakového 
a rýchlostného poľa pred kompresorom znižuje účinnosť kompresora a zásobu sta-
bilnej práce kompresora, čo môže viesť k vzniku nestabilnej práci (pumpáži) kompre-
sora LTKM. 

Nerovnomernosť prúdu vzduchu v nadzvukovej vstupnej sústave sa hodnotí 

obvodovou nerovnomernosťou prúdu ∆𝝈𝒐𝒃𝒗.
̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅̅  a turbulentnosťou veľkého rozsahu, kto-

rá je hodnotená stredne kvadratickou hodnotou pulzácií celkového tlaku ε. 

Za celkový integrálny parameter, ktorý charakterizuje úroveň rozrušenia prúdu 
vzduchu za nadzvukovou vstupnou sústavou a pred kompresorom motora sa stano-
vuje hodnota 

𝑾 =  (∆𝝈𝒐𝒃𝒗.
̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅̅ +  𝜺) [%]                                           (1.15) 

Kde: 
W       – úroveň rozrušenia prúdu vzduchu za nadzvukovou vstupnou sústavou, 

∆𝜎𝑜𝑏𝑣.
̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅̅  – obvodová nerovnomernosť prúdu, 
ε         – stredne kvadratická hodnota pulzácií celkového tlaku, 

Tento parameter sa stanovuje z podmienky zabezpečenia plynodynamickej 
stability kompresora a pre jeho zníženie sa prijímajú špeciálne opatrenia ako napr. 
použitie turbulátorov, ofukovanie medznej vrstvy, špeciálne tvarovanie kanálov a ďal-
šie. 

   
1.2.5 Zachovanie stability činnosti vstupnej sústavy vo všetkých režimoch letu 

Meniace sa podmienky letu lietadla a režimy činnosti LTKM v podstatnej miere 
ovplyvňujú potrebnú dodávku vzduchu do kompresora LTKM. To má za následok, že 
dochádza k rozdielom medzi potrebnou dodávkou vzduchu do kompresora a skutoč-
nou dodávkou vzduchu cez vstupnú sústavu LTKM. Ak je dodávka vzduchu cez 
vstupnú sústavu väčšia ako požadovaná potreba kompresora vzniká nestabilná prá-
ca (pumpáž) vstupnej sústavy LTKM. Ak je dodávka vzduchu cez vstupnú sústavu 
menšia ako je požadovaná potreba kompresora dochádza k vzniku vibrácií. Obidva 
uvedené javy sú nežiaduce a je potrebné ich odstrániť použitím regulačnej sústavy 
vstupnej sústavy.5 

Zásoba stabilnej práce nadzvukovej vstupnej sústavy ΔKy,VS kvantitatívne vy-
jadruje plynodynamickú stabilitu v rôznych režimoch letu, ktorá charakterizuje od-
chýlku daného režimu činnosti nadzvukovej vstupnej sústavy od neprípustného reži-
mu nestabilnej práce (pumpáže) nadzvukovej vstupnej sústavy. Ako parameter stabi-
lity sa obvykle používa koeficient stability Ky,VS, ktorý vyjadruje pomer prepočítaného 
prietoku vzduchu na režime spoločnej práce s motorom (v pracovnom bode) a pre-
počítanej dodávky vzduchu na hranici stability vstupnej sústavy 

𝑲𝒚,𝑽𝑺 =  
𝑸𝒗,𝒑𝒓.

𝑸𝒗,𝒑𝒓.,𝒉𝒓.
                                            (1.16) 

                                                           
5
 Problematika nestabilnej práce vstupnej sústavy je predmetom samostatnej kapitoly tejto publikácie. 
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Zásoba stabilnej práce vstupnej sústavy pri zadanej hodnote Machového čísla 

∆𝑲𝒚 =  (𝑲𝒚,𝑽𝑺 − 𝟏). 𝟏𝟎𝟎 % =  (
𝑸𝒗,𝒑𝒓.

𝑸𝒗,𝒑𝒓.,𝒉𝒓.
− 𝟏) . 𝟏𝟎𝟎 %            (1.17) 

Kde: 
ΔKy       – zásoba stabilnej práce vstupnej sústavy, 
Ky,VS      – koeficient stability nadzvukovej vstupnej sústavy, 
Qv,pr.      – prepočítaný prietok vzduchu v pracovnom bode, 
Qv,pr.,hr. – prepočítaný prietok vzduchu na hranici stabilnej práce vstupnej sústavy.     
 
1.2.6 Regulácia prietoku vzduchu v závislosti od požiadaviek motora 

Pre zabezpečenie spoľahlivej činnosti LTKM u nadzvukových lietadiel, ktoré lie-
tajú v širokom rozsahu rýchlostí a výšok letu, je nutné optimalizovať dodávku vzdu-
chu pomocou regulačnej sústavy vstupnej sústavy lietadla. Správna činnosť regulač-
nej sústavy vstupnej sústavy lietadla (motora) zabraňuje vzniku nestabilnej práce 
(pumpáže) alebo vibrácii nadzvukovej vstupnej sústavy. 

    
1.2.7 Minimálne rozmery, hmotnosť, cena a jednoduchosť konštrukcie 

Štandardné letecké požiadavky na minimálne rozmery, minimálnu hmotnosť 
a minimálnu cenu nie je možné u moderných regulovateľných vstupných sústav do-
siahnuť. Čím je regulovateľná nadzvuková sústava dokonalejšia, tým je zložitejšia a 
drahšia.  
 
1.2.8 Jednoduchosť obsluhy 

Súčasné regulovateľné nadzvukové vstupné sústavy pracujú automaticky 
v závislosti od meniacich sa podmienok letu. V priebehu letu pilot regulovateľnú 
vstupnú sústavu neovláda. V súčasnej dobe celú sústavu ovládania nadzvukovej 
vstupnej sústavy riadi palubný počítač prostredníctvom hydraulickej sústavy. Súčas-
ný trend v oblasti vstupných sústav vojenských nadzvukových lietadiel je v použití 
neregulovaných nadzvukových vstupných sústav (F-22, F-35). 
 
1.2.9 Ochrana pred nasatím cudzích predmetov 

Aj nadzvukové vstupné sústavy lietadiel sú ohrozené nasatím cudzích predme-
tov, ktoré môžu poškodiť kompresory LTKM. U niektorých typov lietadiel sa z tohto 
dôvodu používajú aktívne metódy ochrany nadzvukovej vstupnej sústavy pred nasa-
tím cudzích predmetov, ktoré sa nachádzajú na vzletovej a pristávacej dráhe. Príkla-
dom môže byť stíhacie-bombardovacie lietadlo Su-7, u ktorého sa privádzal stlačený 
vzduch od kompresora k dýze, ktorá usmerňuje prúd vzduchu k vzletovej a pristáva-
cej ploche a odfukuje predmety a častice, ktoré by mohli byť nasaté do nadzvukovej 
vstupnej sústavy a kompresora LTKM. 

Vzhľadom na režimy činnosti lietadiel s nadzvukovými vstupnými sústavami sa 
nepoužíva u nich ochrana pred poškodením prachom a pieskom. 
 
1.2.10 Ochrana pred vznikom námrazy 

Nadzvukové vstupné sústavy lietadiel sú navrhované pre požiadavky nadzvu-
kových rýchlostí letu, pri ktorých v dôsledku aerodynamického ohrevu dochádza 
k zvýšeniu teploty častí nadzvukovej vstupnej sústavy. Tým automatický odpadá 
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problém usadzovania námrazy počas letu. V prípade vzniku námrazy pred letom sa 
námraza odstraňuje letiskovými prostriedkami pre odmrazovanie. 
 

1.3 Zvláštnosti nadzvukového prúdenia 

Základný rozdiel medzi podzvukovým a nadzvukovým prúdením vzduchu je 
možné kvalitatívne vysvetliť pomocou zvukových (tlakových) vĺn vychádzajúcich v 
pravidelných intervaloch z daného bodu zdroja (lietadla, rakety a pod.). 

 

Obr. 1.8 Spôsoby šírenia tlakových (zvukových) vĺn  

Ak sa zdroj nepohybuje, zvukové vlny sa šíria sféricky (v tvare gule) rýchlosťou 
zvuku rovnako do všetkých smerov (Obr. 1.9). Postupujúce vlny tvaru expandujúcich 
(zväčšujúcich sa) kružníc sa šíria v rovine, rovnako ako vlny vznikajúce hodením ka-
meňa do vody. 

 

Obr. 1.9 Šírenie tlakových (zvukových) vĺn z nepohybujúceho sa zdroja 

Odlišná situácia bude v prípade pohybujúceho sa zdroja (zľava doprava) rých-
losťou nižšou ako je rýchlosť zvuku t.j. nižšou ako rýchlosť šírenia sa tlakových vĺn 
vychádzajúcich z toho zdroja (Obr. ). Pri podzvukových rýchlostiach sa tlakové vlny 
šíria postupne jedna za druhou (ich frekvencia súvisí s rýchlosťou).6 

                                                           
6
 Hocko, M.: Základy aplikovanej plynovej dynamiky, 1. časť. Technická univerzita v Košiciach 2017. 
150 strán. 
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Obr. 1.10 Šírenie tlakových (zvukových) vĺn zo zdroja pohybujúceho sa podzvukovou 
rýchlosťou 

Obr. 1.10 znázorňuje okamžitý stav zdroja (pohyb zdroja v danom časovom 
okamihu) súčasne s polohou vĺn generovaných v čase, keď bol zdroj v danej pozícii 
jeho dráhy letu (označenej 1 až 5). Z obrázku jednoznačne vyplýva, že zdroj sa po-
hybuje rýchlosťou nižšou ako je rýchlosť zvuku, čiže čelná (predná) vlna je vždy pred 
zdrojom (vždy predchádza zdroj). Rozruchom je zasiahnuté celé prostredie. 

Oblasti zasiahnuté rozruchom vzniknutým pohybom telesa sa zhodujú s oblas-
ťami počuteľnosti zvukového zdroja umiestneného na telese. 

Oblasti zasiahnuté rozruchom vzniknutým pohybom telesa sa zhodujú s oblas-
ťami počuteľnosti zvukového zdroja umiestneného na telese. 

Dosiahnutím kritickej rýchlosti zvuku (M = 1) dochádza k združeniu tlakových vĺn 
(Obr. ). Tieto vlny sa zhromažďujú na čele prúdenia. Teleso postupuje súčasne s tla-
kovými vlnami, ktoré vytvára. Pri pohybe lietadla rýchlosťou zvuku rozruchom je za-
siahnutá len polovica prostredia. 

 

Obr. 1.11 Šírenie tlakových (zvukových) vĺn zo zdroja pohybujúceho sa zvukovou 
rýchlosťou 

Ďalším prípadom šírenia tlakových vĺn je pohyb zdroja rýchlosťou vyššou ako je 
rýchlosť zvuku (Obr. ). Každá nasledujúca vlna zaostáva za zdrojom hluku a nemôže 
ho predbehnúť z dôvodu jej nižšej rýchlosti. 
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Obr. 1.12 Šírenie tlakových (zvukových) vĺn zo zdroja pohybujúceho sa nadzvukovou 
rýchlosťou 

V dôsledku toho sa lietadlo letiace nadzvukovou rýchlosťou v každej po sebe 
idúcej pozícii nachádza pred vlnou, resp. predchádza vlnu, ktorú vytvára (pohybuje 
sa rýchlejšie, ako ním vybudené zvukové vlny). 

Zhluk všetkých týchto vĺn vytvára kužeľovitý obal nazývaný Machov kužeľ, ktorý 
sa pohybuje spolu s lietadlom. Akákoľvek vytvorená zvuková vlna je obmedzená roz-
sahom tohto kužeľa. Na povrchu kužeľa, kde na seba dosadajú zvukové vlny, je veľ-
ký rozdiel tlakov. 

Polovica z vrcholového uhla kužeľa sa nazýva Machov uhol  . 

lietadlarýchlosť

zvukurýchlosť

lietadlarýchlosť

zvukurýchlosť
arcsinsin    

Čím letí lietadlo rýchlejšie, tým je Machov uhol menší. Vzduch mimo oblasti 
Machového kužeľa nie je ovplyvňovaný pohybom lietadla. 



2 Rozdelenie nadzvukových vstupných sústav LTKM 

21 
 

2 Rozdelenie nadzvukových vstupných sústav LTKM 
 

Nadzvukové vstupné sústavy sa používajú u lietadiel, ktoré dosahujú vysoké 
rýchlosti letu (Mmax. > 2). Čím je vyššia rýchlosť lietadla, tým je zložitejšia konštrukcia 
vstupnej sústavy a sú na ňu kladené väčšie požiadavky. Nadzvukové vstupné sústa-
vy sú obvykle súčasťou konštrukcie draka lietadla. Majú rôzne konštrukčné usporia-
danie. Pre zvýšenie tlaku sa používa sústava rázových vĺn. 

Rozdelenie nadzvukových vstupných sústav LTKM je možné vykonať podľa 
rôznych kritérií (podľa počtu rázových vĺn, podľa polohy rázových vĺn vzhľadom k po-
vrchu vstupnej sústavy, podľa tvaru vstupnej sústavy, podľa umiestnenia na kon-
štrukcii draka lietadla a pod.). 

Existujúce nadzvukové vstupné sústavy sú obvykle riešené s viacerými razo-
vými vlnami, pretože v jednej rázovej vlne, v dôsledku nárastu jej intenzity a strát pri 
vysokých rýchlostiach letu, nie je možné zabezpečiť efektívne stlačenie vzduchu. Pre 
zníženie intenzity kolmej rázovej vlny je pred ňou sústava menej intenzívnych šik-
mých rázových vĺn, v ktorých sa vzduch predbežne zbrzďuje. Pre vytvorenie systému 
rázových vĺn sa využíva špeciálne upravený povrch vstupnej sústavy, ktorý sa nazý-
va brzdiaci povrch. Brzdiaci povrch tvorí sústava zlomov povrchov s rôznym uhlom 
sklonu. Pri obtekaní takého povrchu vznikajú šikmé rázové vlny, v ktorých dochádza 
k postupnému stlačovaniu nadzvukového prúdu vzduchu pred kolmou rázovou vlnou.   
 

2.1 Rozdelenie nadzvukových vstupných sústav podľa spôsobu 
stlačovania 

Nadzvukové vstupné sústavy v závislosti od toho, v akej zóne, vzhľadom ku ro-
vine vstupu vonkajšieho plášťa, sa realizuje proces nadzvukového prúdenia vo výpo-
čtovom režime, je možné ich rozdeliť na tri skupiny.  

2.1.1 Nadzvuková vstupná sústava s vonkajším stlačovaním 

Ak proces brzdenia prúdu vzduchu bude prebiehať na brzdiacom povrchu pred 
vstupnou rovinou vstupnej sústavy, pričom plocha najmenšieho prierezu vnútorného 
kanála (hrdlo) sa nachádza v bezprostrednej blízkosti pred vstupnou rovinou vstupnej 
sústavy. Takáto vstupná sústava je vstupnou sústavou s vonkajším stlačovaním (obr. 
2.1).  

 

Obr. 2.1 Schéma nadzvukovej vstupnej sústavy s vonkajším stlačovaním7 

                                                           
7
 Výkres autor. 
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2.1.2 Nadzvuková vstupná sústava s vnútorným stlačovaním 

Ak sa proces brzdenia prúdu vzduchu bude realizovať za vstupnou rovinou 
vstupnej sústavy (všetky šikmé rázové vlny sa nachádzajú za vstupnou rovinou 
vstupnej sústavy), potom takáto vstupná sústava bude vstupnou sústavou s vnútor-
ným stlačovaním (Obr. 2.2).  

 

Obr. 2.2 Schéma nadzvukovej vstupnej sústavy s vnútorným stlačovaním8 

2.1.3 Nadzvuková vstupná sústava so zmiešaným stlačovaním 

Ak k brzdeniu prúdu vzduchu bude dochádzať čiastočne pred vstupnou rovinou 
vstupnej sústavy a čiastočne za vstupnou rovinou vstupnej sústavy, potom takáto 
vstupná sústava bude vstupnou sústavou s kombinovaným (zmiešaným) stlačovaním 
(Obr. 2.3). V tomto prípade má vnútorný kanál od vstupnej roviny vstupnej sústavy až 
po hrdlo značné zúženie. Hrdlo s minimálnym prierezom sa nachádza v určitej vzdia-
lenosti od vstupnej roviny vstupnej sústavy. 

 
Obr. 2.3 Schéma nadzvukovej vstupnej sústavy s kombinovaným stlačovaním9  

V súčasnosti sa v letectve najčastejšie používajú nadzvukové vstupné sústavy 
s vonkajším stlačovaním. Nadzvukové vstupné sústavy zmiešaného typu a s vnútor-
ným stlačovaním môžu zabezpečiť pri vysokých rýchlostiach letu efektívnejší proces 
stlačovania nadzvukového prúdu, avšak pri ich praktickom využití existujú určité 
technické problémy. 
 

2.2 Rozdelenie nadzvukových vstupných sústav podľa tvaru brzdia-
cej plochy 

Nadzvukové vstupné sústavy je možné rozdeliť podľa tvaru brzdiacej plochy na: 
- čelné kužeľové (MiG-21MF, Convair B-58 Hustler, English Electric Lightning F.6,  
  Su-22, Jak-28, SR-71 a ďalšie), 
- bočné polkužeľové (Mirage III, Mirage IV, Mirage V, Mirage 2000), 
- klinové (Phantom F-4, MiG-23), 
- panelové (Concorde, Tu-144, MiG-29). 
 
2.2.1 Čelné nadzvukové vstupné sústavy s kužeľovou brzdiacou plochou 

Nadzvukové vstupné sústavy s kužeľovou brzdiacou plochou sú tvorené pohyb-
livým kužeľom, ktorý je umiestnený vo vstupnej sústave. Kužeľová brzdiaca plocha 

                                                           
8
 Výkres autor. 

9
 Výkres autor. 



2 Rozdelenie nadzvukových vstupných sústav LTKM 

23 
 

má obvykle niekoľko zlomov, ktoré určujú počet šikmých rázových vĺn v nadzvukovej 
vstupnej sústave. 

Nadzvukové vstupné sústavy s čelnou kužeľovou brzdiacou plochou môžu byť 
súčasťou konštrukcie trupu lietadla (MiG-21, Su-22, English Electric Lightning F.6) 
alebo sú súčasťou motorovej gondoly, ktorá je umiestnená pod krídlom alebo je sú-
časťou konštrukcie krídla (Convair B-58 Hustler, Jak-28, SR-71).  

 

Obr. 2.4 Detail nadzvukovej vstupnej sústavy motorovej gondoly motora General 
Electric J-79 bombardovacieho lietadla Convair B-58 Hustler10 

2.2.2 Bočné nadzvukové vstupné sústavy s polkužeľovou brzdiacou plochou 

U bočných nadzvukových vstupných sústav niektorých typov lietadiel sa na-
miesto panelových brzdiacich plôch používajú pohyblivé polkužeľové brzdiace plochy 
(napr. Mirage III. Tu-128) alebo pohyblivé štvrťkužeľové (sektorové) brzdiace plochy 
(napr. F-111). 

 

Obr. 2.5 Nadzvukové vstupná sústava s bočnou polkužeľovou plochou lietadla Mira-
ge IV11 

                                                           
10

 Archív autora. 
11

 Archív autora. 

https://www.google.sk/url?sa=i&url=https://commons.wikimedia.org/wiki/File:B-58_Hustler_(6693464445)_(2).jpg&psig=AOvVaw29pB4MBfDIKDyZm2bHcIlF&ust=1604264057693000&source=images&cd=vfe&ved=0CAIQjRxqFwoTCPi84cbb3-wCFQAAAAAdAAAAABAF
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Tieto nadzvukové vstupné sústavy sa často používali u vysoko manévrovateľ-
ných lietadiel tretej a štvrtej generácie s cieľom zlepšenia charakteristík pohonných 
jednotiek pri veľkých uhloch nábehu a sklzu, skrátenia dĺžky a hmotnosti kanálov do-
dávky vzduchu k motoru a využitia kladnej interferencie nadzvukovej vstupnej sústa-
vy a lietadla. 

Základným problémom výberu umiestnenia nadzvukovej vstupnej sústavy v 
blízkosti povrchu draka lietadla spočíva v zabezpečení malej zmeny miestnych uhlov 
nábehu a sklzu nadzvukovej vstupnej sústavy pri porovnaní so zmenou uhlov nábe-
hu a sklzu lietadla. 

 

Obr. 2.6 Nadzvuková vstupná sústava so štvrťkužeľovou trecou plochou lietadla F-
11112 

Nedostatkom bočných nadzvukových vstupných sústav (pri porovnaní s čelnými 
nadzvukovými vstupnými sústavami) je skutočnosť, že majú vyšší stupeň nerovno-
mernosti a nestacionárnosti prúdu vzduchu vo výstupnom priereze. To je dané ne-
rovnomernosťou prúdenia na vstupe, ako aj malou dĺžkou vzduchových kanálov prí-
vodu vzduchu k motoru, ktorý neumožňuje vyrovnávať parametre motora. 
 
2.2.3 Bočné nadzvukové vstupné sústavy s klinovou brzdiacou plochou 

V súčasnej dobe sa u vojenských nadzvukových lietadiel s motorom umiestne-
ným v trupe používajú bočné vstupné sústavy s klinovou brzdiacou plochou.  

  

Obr. 2.7 Bočná nadzvuková vstupná sústava s klinovou brzdiacou plochou (Su-24)13  

                                                           
12

 Archív autora. 
13

 Archív autora. 

https://www.google.com/url?sa=i&url=https://aviation.stackexchange.com/questions/13096/what-are-the-merits-of-an-inlet-cone-spike-centerbody-vs-a-2d-inlet&psig=AOvVaw3j9DhGIesDVLMXelgGQ4bR&ust=1604342194234000&source=images&cd=vfe&ved=0CAIQjRxqFwoTCIjy_s_-4ewCFQAAAAAdAAAAABAD
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2.2.4 Spodné nadzvukové vstupné sústavy s panelovou brzdiacou plochou 

U motorov umiestnených v gondolách pod trupom alebo pod krídlami sa použí-
vajú nadzvukové vstupné sústavy s panelovou brzdiacou plochou. Analogické nad-
zvukové vstupné sústavy boli použité na diaľkových nadzvukových lietadlách (Con-
corde, Tu-144, Tu-160 a iných). Z hľadiska konkrétneho konštrukčného riešenia sa 
odlišujú. Môžu byť riešené ako podkrídlové, podtrupové, nadtrupové a bočné vstupné 
sústavy (vo vzťahu k trupu lietadla). 

 

Obr. 2.8 Spodné nadzvukové vstupné sústavy s panelovou brzdiacou plochou 
(Concorde)14 

  

Obr. 2.9 Spodná nadzvuková vstupná sústava stíhacieho lietadla Eurofighter Typho-
on15 

 
2.2.5 Priestorové vstupné sústavy 

Pre súčasné vojenské lietadlá piatej generácie sa konštruujú priestorové vstup-
né sústavy s rôznym tvarom vstupného prierezu (napr. T-50, F-22 – paralelogram) 
s tzv. priestorovým stlačením. V tomto prípade na vytvorení celého komplexu rázo-
vých vĺn sa podieľajú nielen brzdiace povrchy, ale aj špeciálne profilované hrany 
plášťa. 

                                                           
14

Archív autora. 
15

Archív autora. 
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Obr. 2.10 Stíhacie lietadlo F-22 s priestorovými neregulovateľnými vstupnými ústro-
jenstvami16 

 

2.3 Rozdelenie nadzvukových vstupných sústav podľa umiestnenia 

2.3.1 Čelné nadzvukové vstupné sústavy 

Čelné osovo symetrické nadzvukové vstupné sústavy sa často používali u nad-
zvukových lietadiel druhej generácie (Su-7, Su-22, MiG-21, English Electric Lightning 
F.6 a ďalších). Pri ich umiestnení v nosovej časti trupu tieto nadzvukové vstupné sús-
tavy pri malých uhloch nábehu v dôsledku rovnomernosti nabiehajúceho prúdu 
a osového symetrického prúdenia vzduchu zabezpečujú dobré charakteristiky 
z hľadiska úrovne strát, hmotnosti a štruktúry prúdu vzduchu na vstupe do motora. 
Avšak so zvyšovaním uhlov nábehu sa ich charakteristiky prudko zhoršujú, najmä pri 
nadzvukových rýchlostiach letu. 

 

Obr. 2.11 Čelná nadzvuková vstupná sústava lietadla English Electric Lightning F.617  

                                                           
16

Archív autora. 
17

Archív autora. 

https://www.google.sk/url?sa=i&url=https://www.cybermodeler.com/aircraft/lightning/lightning6_walk.shtml&psig=AOvVaw271sw-GiAhYS8lfd2TYuy4&ust=1604257697258000&source=images&cd=vfe&ved=0CAIQjRxqFwoTCIjCquPD3-wCFQAAAAAdAAAAABAO
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Čelná nadzvuková vstupná sústava môže byť použitá na reguláciu dodávky 
vzduchu do motora, ktorý je umiestnený v motorovej gondole, ktorá je umiestnená v 
konštrukcii krídla (SR-71 Blackbird) alebo pod krídlom (B-58 Hustler, Jak-28). U tých-
to lietadiel má každá motorová gondola samostatnú a nezávislú regulačnú sústavu. 

 

Obr. 2.12 Motorová gondola motora J-58 s nadzvukovou regulovateľnou vstupnou 
sústavou lietadla SR-71 Blacbird18 

Výhodou čelných vstupných nadzvukových sústav je, že do nich vstupuje ne-
rozrušený prúd vzduchu. U čelných vstupných nadzvukových sústav, ktoré sú súčas-
ťou trupu lietadla je dĺžka vzduchového kanála k motoru veľká, čo má za následok 
vznik hydraulických strát. Hydraulické straty je možné znížiť skrátením vzduchového 
kanála umiestnením motora do motorovej gondoly. Nevýhodou tohto riešenia je zvý-
šený vlnový odpor motorových gondol pri nadzvukovom lete. Čelné vstupné nadzvu-
kové sústavy lietadiel sú citlivé na zmenu uhla nábehu prúdiaceho vzduchu, čo je 
jeho ďalšia nevýhoda, ktorá môže vyvolať vznik nestabilnej práce (pumpáže) vstup-
nej sústavy. Nestabilná práca nadzvukovej vstupnej sústavy môže vyvolať nestabilnú 
prácu kompresora, ktorá môže mať za následok zničenie motora.   

 

Obr. 2.13 Motorová gondola motora R-11 s nadzvukovou regulovateľnou vstupnou 
sústavou lietadla Jak-2819 

                                                           
18

Archív autora. 
19

Archív autora. 

https://www.google.sk/url?sa=i&url=https://www.kpopov.ru/military/minsk_borovaya_yak.htm&psig=AOvVaw27PPQytHEHtlKWRBXl4U2l&ust=1604262696824000&source=images&cd=vfe&ved=0CAIQjRxqFwoTCPDRx9fW3-wCFQAAAAAdAAAAABAh
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2.3.2 Bočné nadzvukové vstupné sústavy 

U súčasných nadzvukových lietadiel sa najčastejšie používajú bočné alebo 
spodné nadzvukové vstupné sústavy s vonkajším stlačením. 

  

Obr. 2.14 Bočná nadzvuková vstupná sústava stíhacieho lietadla MiG-31BM20 

Okrem toho u takýchto vstupných ústrojenstiev existuje možnosť odklonenia 
prednej nábehovej hrany, čo umožňuje zväčšiť geometrickú plochu vstupnej sústavy. 
Odklon hrany do vnútra zmenšuje geometrickú plochu vstupnej sústavy a umožňuje 
pri miernej nadzvukovej rýchlosti udržiavať hlavnú vlnu v blízkosti prednej hrany, čo 
zvyšuje stabilitu činnosti nadzvukovej vstupnej sústavy. 

 

2.4 Rozdelenie nadzvukových vstupných sústav podľa spôsobu re-
gulácie 

Z hľadiska regulácie vstupných sústav je možné nadzvukové vstupné sústavy 
rozdeliť podľa spôsobu regulácie na: 
- neregulované,  
- so skokovou reguláciou, 
- s plynulou reguláciou.  

V súčasnej dobe je sústava regulácie vstupnej sústavy prepojená s automatic-
kou regulačnou sústavou motora a riadiacou sústavou lietadla, čo umožňuje optima-
lizovať dodávku vzduchu do LTKM vo všetkých režimoch letu a všetkých režimoch 
činnosti LTKM. 
 

                                                           
20

Archív autora. 
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3 Režimy činnosti nadzvukových vstupných sústav 

3.1 Nadzvukové prúdenie vo vstupnej sústave leteckých turbokom- 
      presorových motorov 

Systém rázových vĺn pri nadzvukovej rýchlosti prúdu vzduchu môže byť vytvá-
raný elementmi konštrukcie nadzvukovej vstupnej sústavy, ktoré sú umiestnené pod 
určitým uhlom β vzhľadom k smeru prúdiaceho vzduchu (Obr. 3.1)  

 

a)                                         b)                                              c)  

Obr. 3.1 Vznik šikmých rázových vĺn vo vstupnej sústave LTKM 

Rýchlosť za šikmou rázovou vlnou obvykle zostáva nadzvuková, a tým vyššia 
(pri konštantnej hodnote uhla β), čím je vyššia hodnota Machového čísla letu MH. Ak 
je rýchlosť prúdiaceho vzduchu za prvou šikmou rázovou vlnou M1 < 1,3 – 1,35, po-
tom k ďalšiemu stlačovaniu vzduchu dochádza v kolmej rázovej vlne v dôsledku ma-
lých strát v nej. Ak je rýchlosť prúdiaceho vzduchu za prvou šikmou rázovou vlnou M1 
> 1,35, potom bude potrebná ešte jedna šikmá rázová vlna pre ďalšie zníženie rých-
losti prúdu vzduchu pred kolmou rázovou vlnou.21  

V obecnom prípade musí vznikať vo vstupnej sústave systém rázových vĺn, kto-
rý bude pozostávať z niekoľkých šikmých rázových vĺn a jednej uzatváracej kolmej 
rázovej vlny. Existuje optimálny systém rázových vĺn, ktorý umožňuje dosiahnuť ma-
ximálnu hodnotu súčiniteľa zachovania celkového tlaku vo vstupnej sústave σVS (pri 
nemeniacom sa počte rázových vĺn a konštantnej rýchlosti prúdiaceho vzduchu MH = 
konšt.). Z obecnej teórie optimálneho systému rázových vĺn je známe, že maximálna 
hodnota súčiniteľa zachovania celkového tlaku vo vstupnej sústave σVS sa dosahuje 
v prípade, ak intenzita jednotlivých šikmých rázových vĺn je rovnaká a intenzita uzat-
váracej kolmej rázovej vlny je nižšia. 

Aby sa dosiahli vysoké hodnoty súčiniteľa zachovania celkového tlaku vo 
vstupnej sústave σVS pri stlačovaní vzduchu je možné vykonávať adiabatické brzde-
nie nadzvukového prúdu vzduchu. V takomto prípade sa musí tvar brzdiaceho po-
vrchu meniť plynule (Obr. 3.1c). Tvar povrchu adiabatického stlačovania sa vypočíta-
vá v smere opačného prúdenia podľa Prandtla-Mayera. 

Na Obr. 3.2 je znázornená grafická závislosť zmeny súčiniteľa zachovania cel-
kového tlaku v nadzvukovej vstupnej sústave σVS od Machového čísla letu pre rôzne 
systémy rázových vĺn. U všetkých systémov rázových vĺn so zvyšovaním Machového 
čísla letu dochádza k poklesu súčiniteľa zachovania celkového tlaku v nadzvukovej 
vstupnej sústave σVS, pričom k najmenej intenzívnemu poklesu dochádza u systému 
s tromi šikmými rázovými vlnami a jednou kolmou rázovou vlnou. 

                                                           
21

Šľachtenko, S. M.: Teorija i rasčot vozdušno-reaktivnych dvigatelej. Moskva, Mašinostrojenije 1987. 
568 strán. 
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Obr. 3.2 Závislosť súčiniteľa σVS od rýchlosti letu M0 pre rôzne systémy rázových vĺn 

1 – čelná rázová vlna; 2 – jedna šikmá a kolmá rázová vlna; 3 – dve šikmé a kolmá 
rázová vlna 4 – tri šikmé a kolmá rázová vlna 

 
Obr. 3.3 Priebeh zmeny parametrov u nadzvukovej vstupnej sústavy s dvomi rázo-

vými vlnami 

Na Obr. 3.3 je znázornená schéma vstupného difúzora nadzvukovej vstupnej 
sústavy s jednou šikmou a jednou kolmou rázovou vlnou. Vzdialenosť 0 – a sa volí 
na základe podmienky styku čela rázovej vlny s hranou vstupu do difúzora nadzvu-
kovej vstupnej sústavy LTKM. Plocha vstupného prierezu difúzora sa stanovuje na 
základe podmienky, aby rýchlosť prúdu v ňom sa rovnala rýchlosti za kolmou rázo-
vou vlnou. V tom prípade sa kolmá rázová vlna nachádza v priereze c – a a nemá 
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vplyv na vonkajšie obtekanie difúzora. V šikmej rázovej vlne sa rýchlosť znižuje z 
rýchlosti letu v na určitú rýchlosť prúdu vzduchu c, ktorá je vyššia ako miestna rých-
losť zvuku a v následnej kolmej rázovej vlne a – a sa rýchlosť stáva podzvukovou. 

Na Obr. 3.4 je znázornená schéma vstupného difúzora nadzvukovej vstupnej 
sústavy s dvomi šikmými a jednou kolmou rázovou vlnou. V tomto prípade je povrch 
kužeľa stupňovitý, s rôznym vrcholovým uhlom. V takomto difúzore v prvých dvoch 
šikmých rázových vlnách sa rýchlosť dvakrát zníži, stále však zostáva nadzvuková. 
V poslednej, kolmej rázovej vlne, sa nadzvukový prúd vzduchu transformuje na pod-
zvukový prúd. V dôsledku väčšieho počtu šikmých rázových vĺn sú menej intenzívne 
(slabé), na základe čoho sú charakterizované pomerne malými stratami. Uzatváracia, 
kolmá rázová vlna, ktorá vzniká pri pomerne malých nadzvukových rýchlostiach prú-
du vzduchu je tiež slabá.22 

 

Obr. 3.4 Priebeh zmeny parametrov u nadzvukovej vstupnej sústavy s tromi rázovými 
vlnami23 

Proces stlačovania nadzvukového prúdu vzduchu môže prebiehať v systéme 
rázových vĺn, ktoré sa odrážajú od vnútorného povrchu kanála vstupnej sústavy. 
V tomto prípade bude stlačovanie vzduchu prebiehať vo vnútri kanála nadzvukovej 
vstupnej sústavy (vnútorné stlačovanie nadzvukového prúdu vzduchu). 
 

3.2 Nadzvukové vstupné sústavy s vonkajším stlačením 

U súčasných vojenských nadzvukových lietadiel sa používajú vstupné sústavy 
s vonkajším stlačením, ktoré pracujú so sústavou rázových vĺn. Takéto vstupné sús-
tavy sú navrhované a počítané na Machovo číslo letu MVS,v, ktoré je blízke maximál-
nemu Machovému číslu letu Mmax.. Schéma takejto plochej bočnej nadzvukovej 
vstupnej sústavy so základnými geometrickými parametrami je znázornená na obr. 
3.5. 

                                                           
22

Ako dokazujú výpočty G. I. Petrova a E. I. Uchova pri hodnotách M < 1,5 poskytuje jednoduchý pod-
zvukový difúzor, okolo ktorého vzniká kolmá rázová vlna, uspokojujúce výsledky, t.j. do M = 1,5 ne-
bolo nutné používať konštrukčne zložité vstupné difúzory LTKM so šikmými rázovými vlnami (MiG-
19, Super Sabre, Dassault Super Mystère apod.). Pri rýchlostiach letu M = 2 až 3 je pre zníženie 
strát nutné použiť difúzor s tromi rázovými vlnami. 

23
Fotografia autor. 
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Obr. 3.5 Schéma plochej bočnej nadzvukovej vstupnej sústavy s vyznačením zá-
kladných geometrických charakteristík  

Kde: 
SVS – plocha vstupného prierezu vstupnej sústavy [m2], 
SM   – plocha maximálneho vonkajšieho prierezu vstupnej sústavy [m2], 
Sh    – plocha minimálneho prierezu vnútorného kanála (hrdla) vstupnej sústavy [m2], 
Sš    – plocha štrbiny odvodu medznej vrstvy [m2], 
S1   – plocha pred kompresorom motora [m2], 
Sa  – plocha vstupnej sústavy v reze a – a [m2], 
β1, β2, β3 – uhly nastavenia jednotlivých panelov brzdiaceho povrchu [°], 
β𝛴 = ∑ 𝛽𝑖

𝑚
𝑖=1  – celkový uhol sklonu panelov brzdiaceho povrchu [°], 

βpl.vn.  – vnútorný uhol plášťa vstupnej sústavy [°], 
βpl.von.– vonkajší uhol plášťa vstupnej sústavy [°], 
βkl.1 – uhol odklonu klapky odpúšťania vzduchu zo vstupnej sústavy [°], 
βkl.2. – uhol odklonu klapky prisávania vzduchu do vstupnej sústavy [°], 
K1, K2, K3 – kĺby nastavenia panelov brzdiaceho povrchu vstupnej sústavy.                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                      

  

Obr. 3.6 Reálna schéma (a) a výpočtová schéma (b) prúdenia v nadzvukovej vstup-
nej sústave 
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Pri obtekaní brzdiaceho povrchu, ktorý je tvorený stupňovitým klinom (kuže-
ľom), nadzvukovým prúdom, vzniká sústava šikmých rázových vĺn, uzatvorená kol-
mou (závernou) rázovou vlnou. Pritom sa zabezpečuje podzvukové prúdenie vzdu-
chu do vnútorného kanála. Na výpočtovom režime dochádza k určitému rozladeniu 
šikmých rázových vĺn (Obr. 3.6a), aby ich kolmá (záverná) rázová vlna nerozrušovala 
v bezprostrednej blízkosti vstupnej hrany. To vedie k malému zníženiu súčiniteľa 
prietoku φ oproti φ = 1 a nepatrnému zvýšeniu cx,vs, avšak má za následok zvýšenie 
stability nadzvukovej vstupnej sústavy. Pri výpočtoch sa reálna schéma prúdenia na-
hradzuje zjednodušenou schémou, v ktorej sa šikmé rázové vlny zbiehajú na vstup-
nej hrane a kolmá (záverná) rázová vlna sa nachádza bezprostredne na vstupe do 
vnútorného kanála (Obr. 3.6b). V tejto schéme vo výpočtovom režime je súčiniteľ 
prietoku φ = 1. 

Súčiniteľ obnovenia celkového tlaku v rázových vlnách σm v sústave, tvorenej 
z m šikmých rázových vĺn a uzatváracej kolmej rázovej vlny, sa stanovuje zo vzťahu 

𝝈𝒎 =  𝝈п ∏ 𝝈𝒊
𝒎
𝒊=𝟏                                              (3.1) 

Kde: 

𝜎𝑚 – súčiniteľ zachovania celkového tlaku v rázových vlnách, 

𝜎п  – súčiniteľ zachovania celkového tlaku v kolmej rázovej vlne, 
𝜎𝑖  – súčiniteľ zachovania celkového tlaku v i-tej šikmej rázovej vlne. 

 
a)                                                           b) 

Obr. 3.7 Závislosť σm,max. a βΣ,opt. od MH pri rôznych hodnotách m pre ploché prúde-
nie 

Hodnota súčiniteľa obnovenia celkového tlaku σm závisia od výberu uhlov βi a 
následne aj od βΣ. Pre stanovené hodnoty MH a m je možné vybrať uhly nastavenia 
panelov brzdiaceho povrchu a im odpovedajúce intenzity rázových vĺn, aby bola do-
siahnutá hodnota 𝝈𝒎 =  𝝈𝒎,𝒎𝒂𝒙.  Takáto sústava rázových vĺn sa teoreticky (z hľadi-

ska minimálnych strát v rázových vlnách) javí ako optimálna. Platí, že maximálna 

hodnota 𝝈𝒎 sa dosahuje pri konštantnej hodnote intenzity všetkých rázových vĺn. Na 
Obr. 3.7a sú uvedené závislosti hodnoty 𝝈𝒎,𝒎𝒂𝒙 od MH pre kolmú rázovú vlnu (m = 0) 

a sústavu s rôznym počtom m šikmých rázových vĺn. Je zrejmé, že čím je vyššia 
hodnota MH, tým vhodnejšie je použitie väčšieho počtu rázových vĺn pre dosiahnutie 
𝝈𝒎,𝒎𝒂𝒙. Avšak zväčšenie počtu šikmých rázových vĺn komplikuje konštrukciu nadzvu-

kovej vstupnej sústavy, zväčšuje jeho dĺžku a hmotnosť. Z tohto dôvodu sa prakticky 
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používajú pre rýchlosti MH = 2,0 až 3,0 brzdiace povrchy s dvomi alebo tromi šikmými 
rázovými vlnami. 

 V reálnych podmienkach je nevyhnutné brať do úvahy prítomnosť hraničnej 
medznej vrstvy, ktorá vzniká na brzdiacej ploche a na stenách vnútorného kanála a 
narastá po dĺžke panelov a zväčšuje svoju hrúbku v miestach vzájomného pôsobenia 
s rázovými vlnami. Intenzita jej narastania závisí od tlakového gradienta, ktorý je na 
brzdiacom povrchu pomerne veľký v miestach jeho zlomov a zvyšuje sa pri zvýšení 
MH a uhla βΣ. Aby sa zabránilo odtrhnutiu prúdu a narušeniu stability prúdenia prijí-
majú sa špeciálne opatrenia. Jedným z nich je výber uhla βΣ. 

Ako ukazujú výpočty, uhly βΣ,opt., ktoré zabezpečujú dosiahnutie σm,max., sú ob-
vykle veľké a ako je zrejmé z Obr. 3.7b, sa zväčšujú pri zvýšení MH a m. V rozsahu 
MH = 2,0 až 3,0 pri dvoch alebo troch šikmých rázových vlnách dosahujú hodnotu 
βΣ,opt. = 25° až 35° pre ploché a βΣ,opt. = 30° až 45° pre osovo symetrické vstupné 
sústavy. Z tohto dôvodu sa v praxi vyberajú uhly βΣ menšie ako βΣ,opt., čo vedie k 
zníženiu intenzity šikmých rázových vĺn a zvýšeniu intenzity uzatváracej kolmej rázo-
vej vlny. To znižuje tlakový gradient pôsobiaci na brzdiaci povrch, čím sa dosahuje 
zmenšenie narastania medznej vrstvy a zabraňuje jej odtrhnutiu. Avšak zvýšenie in-
tenzity kolmej rázovej vlny vedie k zníženiu hodnoty σm pri porovnaní s σm,max.. 

U nadzvukových vstupných sústav s vonkajším stlačením brzdenie nadzvuko-
vého prúdu v šikmých rázových vlnách je spojené s jeho jednosmerným odklonom od 
osového smeru. Vo vnútornom kanále tento prúd, ktorý je už podzvukový, je potreb-
né vrátiť do pôvodného smeru natočením opačným smerom o rovnaký uhol. Obvykle     
pritom dochádza odtrhávaniu prúdu vzduchu na vypuklom povrchu vnútorného kaná-
la vstupnej sústavy v blízkosti jej hrdla. Príčinou vzniku zóny odrhnutia  (Obr. 3.6a) je 
akumulácia stekajúcej medznej vrstvy z brzdiaceho povrchu účinkom pôsobenia od-
stredivých síl, vznikajúcich pri natáčaní prúdu vzduchu. Zmenšenie uhla βΣ pri porov-
naní s βΣ,opt. má za následok zmenšenie rozmerov zóny odtrhávania prúdu vzduchu 
v oblasti hrdla. 

 

Obr. 3.8 Odporúčané hodnoty uhlov βΣ pre ploché a osovo symetrické nadzvukové 
vstupné sústavy 

Odporúčané hodnoty uhlov βΣ pre osovo symetrické a ploché nadzvukové 
vstupné sústavy vonkajšieho stlačenia, ktoré boli získané v CAGI štatistickým spra-
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covaním parametrov získaných pri skúškach sú znázornené v grafoch na Obr. 3.8. 
Ako je zrejmé z grafu ploché nadzvukové vstupné sústavy vyžadujú nižšie hodnoty 
uhlov βΣ, ako osovo symetrické nadzvukové vstupné sústavy. Zvýšenie Machového 
čísla na vstupe do nadzvukovej vstupnej sústavy si vyžaduje zväčšenie βΣ a počtu 
rázových vĺn m.  

Uhly podrezania vonkajšieho plášťa a dĺžka nadzvukovej vstupnej sústavy von-
kajšieho stlačenia sa stanovujú z podmienky plynulého vstupu vzduchu do vnútorné-
ho kanála, odkloneného pri brzdení v rázových vlnách a obtekania vonkajšieho po-
vrchu plášťa bez odtrhávania prúdu vzduchu. U existujúcich nadzvukových vstup-
ných sústav dosahujú uhly βpl.,von. = 5° až 10°. 

Pre zmenšenie nerovnomernosti a nestacionárnosti prúdu na výstupe z nad-
zvukovej vstupnej sústavy sa tvar vnútorného kanála, plocha hrdla a sústava odvodu 
medznej vrstvy tak, aby sa minimalizoval škodlivý vplyv zóny odtrhávania prúdu v 
oblasti hrdla. Z tohto dôvodu sa vnútorný kanál od vstupného prierezu až do prierezu 
hrdla konštruuje ako mierne zužujúci (aby sa na úkor konfúznosti prúdenia zmenšila 
hrúbka medznej vrstvy a vyrovnala rovnomernosť prúdu vzduchu) a za hrdlom vzniká 
úsek s konštantnou plochou prierezu, cez ktorý prechádza do podzvukového difúzora 
s malým uhlom zväčšenia prierezu. 

Súčiniteľ zachovania celkového tlaku vstupnej sústavy σVS na výpočtovom re-
žime činnosti nadzvukovej vstupnej sústavy okrem straty celkového tlaku v sústave 
rázových vĺn, charakterizovaných súčiniteľom σm, musí zahŕňať tiež straty, ktoré sú 
spôsobené trením a existenciou oblastí odtrhnutia. Z tohto dôvodu sa zavádza empi-
rický súčiniteľ σtr. V takomto prípade platí 

𝝈𝑽𝑺 =  𝝈𝒕𝒓. 𝝈𝒎[1]                                              (3.2) 

Kde: 
σtr = 0,9 až 0,95 . 

Plocha vstupnej sústavy Svs (ak platí podmienka, že nedochádza k odpúšťaniu 
vzduchu cez odpúšťacie dvierka a odvodu medznej vrstvy z brzdiaceho povrchu) sa 
stanovuje pomocou rovnice kontinuity pre rezy H – H a a – a (Obr. 3.6 b) 

𝒎.
𝒑𝟎𝒄

√𝑻𝟎𝒄
. 𝒒(𝝀𝑯). 𝑺𝑯 = 𝒎.

𝒑𝒂𝒄

√𝑻𝒂𝒄
. 𝒒(𝝀𝒂). 𝑺𝒂                                (3.3) 

Ak platí, že na výpočtovom režime (keď platí φ = 1) SH = Sa, THc = Tac a pac/pHc = σVS 
potom 

𝑺𝑽𝑺 =  𝝈𝑽𝑺.
𝒒(𝝀𝒂)

𝒒(𝝀𝑯)
. 𝑺𝒂                                        (3.4) 

Kde: 
SVS    – plocha na vstupe do nadzvukovej vstupnej sústavy [m2], 
Sa       – plocha na vstupe do nadzvukovej vstupnej sústavy v reze a - a [m2],   
σVS    – súčiniteľ zachovania celkového tlaku v nadzvukovej vstupnej sústave [1], 
q(λH) – pomerná hustota prietoku pred motorom v reze H - H, 
q(λa) – pomerná hustota prietoku v reze a – a na vstupe do nadzvukovej vstupnej 

sústavy. 

Výpočty ukazujú, že potrebná plocha vstupu vstupnej sústavy pri Sa = konšt. so 
zvýšením Mvs rastie, keďže q(λH) sa znižuje s MH intenzívnejšie, čím sa znižuje po-
merná hustota prietoku q(λa) na vstupe do motora, určená charakteristikou kompre-
sora. 
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Plocha hrdla Sh sa vyberá tak, aby rýchlosť prúdu vzduchu v ňom sa rovnala 
rýchlosti zvuku. Takáto plocha hrdla je optimálna a označuje sa Sh,opt.. Ak je plocha 
hrdla menšia ako optimálna, potom nadzvuková vstupná sústava nemôže prepustiť 
celý prietok vzduchu, ktorý prechádza cez sústavu rázových vĺn. V tom prípade je 
záverná kolmá rázová vlna odtlačovaná od vstupnej roviny nadzvukovej vstupnej 
sústavy. Z dôvodu silnejšieho zakrivenia prúdu vzduchu za kolmou rázovou vlnou sa 
súčiniteľ prietoku φ znižuje a mierne sa zvyšuje odpor. Znižuje sa aj súčiniteľ σm 
v dôsledku čiastočného narušenia šikmých rázových vĺn kolmou rázovou vlnou. 

Ak je plocha hrdla väčšia ako Sh,opt., priebeh prúdenia pred rovinou vstupu nad-
zvukovej vstupnej sústavy sa nemení, avšak vo vnútornom kanále sa zväčšuje ne-
rovnomernosť prúdu z dôvodu zväčšenia rozmerov oblasti odtrhnutia prúdu. Vysvet-
ľuje sa to tým, že pri príliš veľkej ploche hrdla prúd vzduchu pri pootočení sa pritláča 
k ohnutému povrchu plášťa a zapĺňa len časť prietokového prierezu v oblasti hrdla. 
Ostatnú jeho časť zaberá oblasť odtrhnutia, čo vedie k zníženiu súčiniteľa zachova-
nia celkového tlaku v nadzvukovej vstupnej sústave σVS a prudkému zväčšovaniu 
nerovnorodosti prúdu vzduchu na výstupe. Tým sa zdôvodňuje nutnosť voľby Sh ≈ 
Sh,opt.. 

K ďalším spôsobom zabránenia škodlivého vplyvu medznej vrstvy patria: 
- odsávanie medznej vrstvy cez otvory v perforovanom brzdiacom povrchu, 
- odvedenie medznej vrstvy cez špeciálnu medzeru v oblasti hrdla nadzvukovej 

vstupnej sústavy, 
- umiestnenie turbulizátorov (generátorov vírov) v kanále za hrdlom nadzvukovej 

vstupnej sústavy. 
Tieto opatrenia majú za následok zmenšenie rozmerov oblasti odtrhnutia prúdu 
vzduchu, znižujú vnútorné straty v kanále, ako aj rovnorodejšie prúdenie vzduchu na 
výstupe zo vstupnej sústavy. 

Plocha hrdla Sh môže byť určená z rovnice kontinuity (3.4) pre rezy H – H a h – 
h (Obr. 3.6b), z ktorej vyplýva 

𝑺𝒉 =  
𝝋.𝒒(𝝀𝑯)

𝝈𝒎.𝒒(𝝀𝒉)
. 𝑺𝑽𝑺                                              (3.5) 

Kde: 
SVS    – plocha na vstupe do nadzvukovej vstupnej sústavy [m2], 
Sh       – plocha v hrdle nadzvukovej vstupnej sústavy [m2],   
φ      – súčiniteľ prietoku vzduchu [1], 
σm      – súčiniteľ zachovania celkového tlaku v rázových vlnách [1], 
q(λH) – pomerná hustota prietoku pred motorom v reze H - H, 
q(λh) – pomerná hustota prietoku v hrdle nadzvukovej vstupnej sústavy.  

Optimálna plocha hrdla Sh,opt. odpovedá podmienke λh = 1 a je vyjadrená vzťa-
hom 

𝑺𝒉,𝒐𝒑𝒕. =  
𝝋.𝒒(𝝀𝒉)

𝝈𝒎
. 𝑺𝑽𝑺                                        (3.6) 

Optimálna plocha hrdla SH,opt. vo výpočtovom režime nadzvukovej vstupnej sús-
tavy (pri φ = 1)       

𝑺𝑯,𝒐𝒑𝒕. =  
𝒒(𝝀𝑯)

𝝈𝒎
. 𝑺𝑽𝑺                                        (3.7) 

Vo výpočtoch sa obvykle stanovujú plochy prietokových prierezov vzhľadom k 

ploche SVS. Zvyčajne, 𝑺𝒉
̅̅ ̅ =  𝑺𝒉 𝑺𝑽𝑺;⁄  𝑺𝒉,𝒐𝒑𝒕.

̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅̅ =  𝑺𝒉,𝒐𝒑𝒕. 𝑺𝑽𝑺;⁄  𝑺𝒉
̅̅ ̅ =  𝑺𝒉 𝑺𝑽𝑺;⁄  𝑺𝒗ý𝒔.

̅̅ ̅̅ ̅̅ =
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 𝑺𝒗ý𝒔. 𝑺𝑽𝑺⁄  atď. Výpočty ukazujú, že zvýšenie Machového čísla na vstupe do nadzvu-

kovej vstupnej sústavy vedie k zníženiu 𝑺𝒉,𝒐𝒑𝒕.
̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅̅ . Fyzikálne sa to vysvetľuje intenzívnym 

zvýšením hustoty prúdu vzduchu v hrdle v dôsledku náporového stlačenia pri zvyšo-
vaní MH. 

Výpočtová hodnota 𝑺𝒉,𝒗ý𝒑.
̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅̅  musí byť trochu väčšia ako 𝑺𝒉,𝒐𝒑𝒕.

̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅̅  v dôsledku existen-

cie medznej vrstvy a neodstrániteľnej oblasti odtrhnutia prúdu vzduchu. Z tohto dô-

vodu sa hodnota 𝑺𝒉,𝒗ý𝒑.
̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅̅  upravuje 

𝑺𝒉,𝒗ý𝒑.
̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅̅ =  𝒌𝒉. 𝑺𝒉,𝒐𝒑𝒕.

̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅̅                                           (3.8) 

Kde: 
kh – súčiniteľ rozšírenia hrdla kh = 1,05 až 1,15. 

Uvedené vzťahy platia pre nadzvukové vstupné sústavy, ktoré sú obtekané ne-
rozrušeným prúdom vzduchu. V pripojených nadzvukových vstupných sústavách je 
vzduch rozrušený v dôsledku vzájomného pôsobenia prvkov draka lietadla, ktoré sa 
nachádzajú v jeho blízkosti. Vhodné rozmiestnenie nadzvukovej vstupnej sústavy 
môže mať za následok zlepšenie jeho parametrov a aerodynamických charakteristík 
lietadla v dôsledku kladnej interferencie s prvkami draka lietadla. 

Ako príklad je na Obr. 3.9 znázornená schéma prúdenia v podkrídlovej nadzvu-
kovej vstupnej sústave. Od prednej hrany krídla prichádza šikmá rázová vlna, v ktorej 
nadzvukový prúd sa otáča a v dôsledku toho sa brzdí a M číslo prúdu vzduchu za 
touto rázovou vlnou (Mvst. na Obr. 3.9) sa znižuje. Platí, že Svst. < SH, t.j. zmenšuje 
sa potrebná plocha vstupu. Predbežné stlačenie vzduchu na vstupe do nadzvukovej 
vstupnej sústavy vedie k nárastu hustoty vzduchu a k zmenšeniu prietokových prie-
rezov a všetkých rozmerov vstupnej sústavy a v dôsledku toho aj jeho hmotnosti. To 
je podmienené zvýšením súčiniteľa zachovania celkového tlaku vstupnej sústavy σVS 
v dôsledku pridania ďalšej šikmej rázovej vlny od krídla k sústave šikmých rázových 
vĺn, ktoré vznikajú na brzdiacom povrchu. Okrem toho sa zlepšuje činnosť takejto 
nadzvukovej vstupnej sústavy pri kladných uhloch nábehu lietadla. Tieto skutočnosti 
sú príkladom kladnej interferencie nadzvukovej vstupnej sústavy a lietadla.  

 

Obr. 3.9 Schéma prúdenia v podkrídlovej nadzvukovej vstupnej sústave s vonkajším 
stlačením pri uhle nábehu α 
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3.3 Vonkajší odpor nadzvukovej vstupnej sústavy 

Sily, ktoré pôsobia na nadzvukovú vstupnú sústavu od vonkajšieho prúdu vzdu-
chu, môžu vytvárať zložky v smere všetkých troch osí x, y a z, ktoré sú spojené s 
lietadlom a vytvoriť doplnkové momenty síl, vplývajúce na dynamiku letu lietadla, je-
ho stabilitu a riaditeľnosť. Pozdĺžne sily, pôsobiace v smere osi x (pri uhle nábehu 
lietadla α = 0 v smere vektora rýchlosti letu), vytvárajú odpor proti pohybu lietadla, 
priečna sila, pôsobiaca v smere osi y, vplýva na jeho vztlakovú silu a momentové 
charakteristiky. K pozdĺžnym silám patria: Xpl. – odpor od tlakových síl, ktoré pôsobia 
na plášť, Xtr. – odpor trenia, Xod. – odpor sústavy odpúšťania vzduchu, Xmv – odpor 
sústavy odrezávania medznej vrstvy a ďalšie doplnkové odpory Xdop., ktoré sú spoje-
né s odporom nadzvukovej vstupnej sústavy. Potrebné je rátať aj s odporom spoje-
ným s interferenciou Xint., ktorá je vyvolaná vzájomným vplyvom nadzvukovej vstup-
nej sústavy a draka lietadla. Kladná interferencia musí slúžiť ako prostriedok zníženia 
odporu nadzvukovej vstupnej sústavy a na zvýšenie aerodynamickej kvality lietadla. 

XVS = Xpl. + Xtr. + Xod. + Xmv. + Xdop. + Xint.                         (3.9) 

Celkový súčiniteľ vonkajšieho odporu vstupnej sústavy sa stanovuje ako súčet 
jeho zložiek (Obr. 3.10a) 

cx,VS = cx,pl. + cx,tr. + cx,od. + cx,mv. + cx,dop. + cx,int.                   (3.10) 

Kde: 
cx,VS – celkový súčiniteľ vonkajšieho odporu vstupnej sústavy [1], 
cx,pl.  – súčiniteľ odporu vonkajšieho plášťa [1], 
cx,tr.   – súčiniteľ odporu trenia [1], 
cx,od.   – súčiniteľ odporu pri odpúšťaní vzduchu [1], 
cx,mv.   – súčiniteľ odporu sústavy odvodu medznej vrstvy [1], 
cx,int.   – súčiniteľ interferenčného odporu [1].  

 

Obr. 3.10 Zložky vonkajšieho odporu nadzvukovej vstupnej sústavy24 

3.3.1 Odpor plášťa 

Odpor plášťa Xpl. (prednej časti gondoly motora od rezu a – a do rezu M – M 
(Obr. 3.11) vzniká v dôsledku sčítavania síl pretlaku, pôsobiaceho na jeho vonkajší 
povrch. 

Pre výpočet je nevyhnutné poznať rozloženie tlakov na povrchu plášťa 

                                                           
24

Нечаев, Ю. Н., Федоров, Р. М., Котовский, В. Н., Полев, А. С.: Теория авиационных 
двигателей, Часть первая. ВВИА им. проф. Н. Е. Жуковского. Москва 2006. 
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𝑿𝒑𝒍. =  ∫ (𝒑𝒑𝒍. −  𝒑𝑯). 𝒅𝑺
𝑺𝑴

𝑺𝒂
                                        (3.11) 

Kde: 
Xpl. – odpor plášťa [N], 
ppl. – tlak pôsobiaci na plášť [Pa], 
pH  – atmosférický plášť [Pa], 
Sa  – plocha v reze a – a [m2], 
SM – plocha v reze M – M [m2]. 

 

Obr. 3.11 Rozloženie tlakov na motorovej gondole 

3.3.2 Odpor sústavy odpúšťania vzduchu a odrezávania medznej vrstvy 

Odpor sústavy odpúšťania vzduchu Xod. a Xmv. je podmienený znížením množ-
stva odpúšťaného (odvádzaného) vzduchu pri porovnaní s množstvom pohybujúceho 
sa nerozrušeného vzduchu z dôvodu existencie hydraulických strát v rázových vl-
nách, strát trenia o steny, odporu dvierok (ak sú použité) a iných príčin. 
 
3.3.3 Doplnkový odpor 

Doplnkový odpor Xdop. Vzniká pri nadzvukových rýchlostiach letu lietadla len pri 
tých režimoch činnosti nadzvukovej vstupnej sústavy, keď φ < 1. Vzťahuje sa k odpo-
ru nadzvukovej vstupnej sústavy. Pri φ = 1 a SH = Sa prúd vzduchu na vstupe do mo-
tora má valcový tvar a režim prúdenia na vstupe do motora nemá priamy vplyv na 
vonkajšie obtekanie pohonnej jednotky. Pri MH < Mvst. uhly  sklonu šikmých rázových 
vĺn sa zväčšujú. Neuzatvárajú sa na prednej hrane plášťa ale rozširujú sa do vonkaj-
šieho prúdu. Plocha prúdu SH je menšia ako plocha vstupu a súčiniteľ prietoku φ je 
menší ako 1. V týchto podmienkach vzniká doplnkový odpor. Formálne Xdop. sa uva-
žuje ako projekcia na os motora (osa x) súčet síl pretlaku, pôsobiacich na prúd vzdu-
chu, ktorý vstupuje do vstupnej sústavy motora pri φ < 1, t.j.  

𝑿𝒅𝒐𝒑. =  ∫ (𝒑 −  𝒑𝑯)𝒅𝑺
𝑺𝒂

𝑺𝑯
                                         (3.12) 

Príčiny vzniku a miesta pôsobenia síl pretlaku, vytvárajúcich doplnkový odpor, 
sa poníma rôzne. Doplňujú skôr analyzované tlakové sily, ktoré pôsobia na pracovné 
povrchy pohonnej jednotky pri jej nadzvukovom obtekaní. Miestom ich pôsobenia sú 
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jednotlivé úseky vonkajšieho a vnútorného povrchu motorovej gondoly, kde sa sčíta-
vajú so skôr analyzovanými tlakovými silami (na plášti a centrálnom telese nadzvu-
kovej vstupnej sústavy, motorovej gondole a iných povrchoch). Avšak ich určenie sa 
nestanovuje podľa miesta pôsobenia, ale podľa Eulerovej rovnice, integráciou síl pre-
tlaku, ktorý pôsobí na vonkajší povrch prúdu vstupujúceho do vstupnej sústavy moto-
ra, od rezu H – H po rez a – a, t.j. s využitím vzorca 3.12.  

Fyzikálna podstata vzniku Xdop. na vonkajší povrch gondoly pohonnej jednotky 
(najčastejší prípad) môže byť integrovaná následným spôsobom. Pri φ < 1 dochádza 
k pootočeniu a k brzdeniu v rázových vlnách nielen v tej časti vzduchu, ktorý vstupuje 
do motora, ale aj vo významnej časti vzduchu obtekajúcej pohonnú jednotku po ob-
vode (Obr. 5.4) z dôvodu strát v rázových vlnách spomaľujú rýchlosť svojho pohybu 
pri porovnaní s rýchlosťou letu. Miestne Machové čísla prúdnic sú menšie ako MH. 
Zníženie množstva pohybujúcej sa masy vzduchu vytvára doplnkový odpor pohonnej 
jednotky v nadzvukovom prúde.  
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4 Charakteristiky nadzvukových vstupných sústav 

Charakteristiky nadzvukových vstupných sústav slúžia pre určenie ich základ-
ných parametrov v rôznych podmienkach letu a pri rôznych režimoch činnosti motora. 
Za základné parametre sa opovažujú:  
- súčiniteľ zachovania celkového tlaku v nadzvukovej vstupnej sústave σVS,  
- súčiniteľ prietoku φ,  
- súčiniteľ odporu vstupnej sústavy cx,VS,  

-  iné parametre, ktoré hodnotia efektívnosť činnosti nadzvukovej vstupnej sústavy.  

Podmienky letu sú dané: 
- Machovým číslom letu,  
- uhlom nábehu α, 
- uhlom sklzu lietadla.  

Režim činnosti motora je definovaný:  
- prepočítaným hmotnostným tokom vzduchu Qv,pr.,  
- pomernou hustotou prúdu vzduchu q(λv) na vstupe do motora (na výstupe z nad-

zvukovej vstupnej sústavy).  

Na charakteristiky majú tiež vplyv poloha regulačných prvkov:  

- pomerné vysunutie stupňovitého klina 𝐋̅𝐊𝐋, 
- uhol βΣ, 

- pomerná plocha hrdla nadzvukovej vstupnej sústavy 𝐒̅𝐇.  

Obecne sú charakteristiky nadzvukovej vstupnej sústavy vyjadrené ako závis-
losť v tvare 

𝝈𝑽𝑺;  𝝋; 𝒄𝒙,𝑽𝑺 = 𝒇(𝑴𝑯, 𝒒(𝛌𝒗), 𝜶, 𝜷, 𝑳̅𝑲𝑳, 𝑺̅𝑯, … . )                   (4.1) 

Ak bude zanedbaný vplyv Reynoldsovho čísla Re, keďže prakticky u reálnych 

nadzvukových vstupných sústav Re > Re,kr. a Poissonova konštanta κ a plynová kon-

štanta R sa nemenia (čo je prípustné), potom charakteristiky typu  sú kriteriálnymi 
rovnicami(4.1), keďže vyjadrujú závislosti bezrozmerných parametrov (σVS, cx,VS a φ) 
od kritérií podobnosti. Kritériami podobnosti sú v tomto prípade Machové čísla MH 
a Mv (alebo MH a λv). 
 

4.1  Charakteristiky neregulovaných nadzvukových vstupných sús-
tav 

Charakteristikami neregulovanej nadzvukovej vstupnej sústavy sa nazývajú zá-
vislosti súčiniteľov σVS, cx,VS a φ od kriteriálneho parametra q(λv) pri rôznych Macho-
vých číslach MH a konštantných uhloch α a β pre konkrétnu konfiguráciu lietadla a pri 

zadaných hodnotách 𝑳̅𝑲𝑳 a 𝑺̅𝑯 a ďalších regulovaných parametrov. 

Ak MH = MVS, α = 0 a β = 0 a bude sa meniť q(λv), potom q(λv) sa bude meniť v 
závislosti od režimu činnosti leteckého turbokompresorového motora. Pri skúškach 
jednotlivých modelov nadzvukových vstupných sústav v aerodynamických tuneloch 

sa imituje zmena q(λv) priškrcovaním alebo otváraním škrtiacej klapky, ktorá je 
umiestnený na výstupe (ako je to znázornené na Obr. 4.1). Privretie škrtiacej klapky 
znižuje q(λv) a imituje škrtenie motora pri platnosti podmienky MH = konšt. Z tohto 

dôvodu sa takáto charakteristika nazýva škrtiaca charakteristika. Pri výpočtovom re-
žime činnosti nadzvukovej vstupnej sústavy q(λv) = q(λv)v (body „p“ na Obr. 4.1) na 
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     Obr. 4.1 Režimy činnosti a parametre nadzvukovej vstupnej sústavy pri škrtení 
(MH = konšt.)25 

                                                           
25

Нечаев, Ю. Н., Федоров, Р. М., Котовский, В. Н., Полев, А. С.: Теория авиационных 
двигателей, Часть первая. ВВИА им. проф. Н. Е. Жуковского. Москва 2006. 
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výstupe z nadzvukovej vstupnej sústavy sa zabezpečuje výpočtový odpor, ktorý udr-
žuje kolmú (závernú) vlnu v bezprostrednej blízkosti vstupu do vnútorného kanála. 

Pri otvorení škrtiacej klapky jej prepúšťacia schopnosť sa zväčšuje a q(λv) ras-
tie, protitlak za nadzvukovou vstupnou sústavou klesá. Ak je na výpočtovom režime 

(pri 𝑺̅𝒉,𝒗) prepočítaná rýchlosť v hrdle λh = 1,0, pokles protitlaku vedie k urýchleniu 

prúdu za hrdlom a k vzniku nadzvukovej oblasti pred rezom h – h. Ak λh < 1,0, potom 
vznik nadzvukovej oblasti za hrdlom predchádza urýchleniu prúdu v hrdle do λh = 1,0 
a s tým spojeným priblížením kolmej rázovej vlny k ploche vstupu, čomu odpovedá 
ešte väčšie priblíženie k φ = 1. 

Režim činnosti nadzvukovej vstupnej sústavy, kedy je rýchlosť vzduchu v hrdle 
rovná rýchlosti zvuku a za hrdlom ešte nedošlo k urýchleniu prúdu, sa nazýva kritic-
ký. Pri ďalšom zvýšení q(λv) (pri otvorení škrtiacej klapky) prúd vzduchu sa v rozširu-
júcom kanále za hrdlom zrýchľuje, tak ako v Lavalovej dýze. K prechodu od nadzvu-
kových rýchlostí na podzvukové rýchlosti dochádza v rázovej vlne. Táto rázová vlna, 
v dôsledku vzájomného pôsobenia s medznou vrstvou pri stenách, má zložitý mosto-
vý tvar, avšak z hľadiska veľkosti strát je blízka kolmej rázovej vlne. Je označovaná 
symbolom χ. 

Pri otvorení škrtiacej klapky rázová vlna χ sa premiestňuje v smere prúdu. Dĺžka 
nadzvukovej oblasti a intenzita rázovej vlny χ sa pritom zvyšuje a súčiniteľ zachova-
nia celkového tlaku σVS sa znižuje v dôsledku zvýšenia strát celkového tlaku v rázo-
vej vlne χ. Obraz prúdenia po prúde od hrdla v sledovanom prípade sa nemení a ná-
sledne sa súčiniteľ prietoku φ a súčiniteľ odporu vstupnej sústavy cx,VS zostávajú ne-
zmenené. Nezmenený zostáva aj prietok vzduchu. Režimy činnosti nadzvukových 
vstupných sústav, pri ktorých vznikajú za hrdlom nadzvukové oblasti, sa nazývajú 
nadkritické režimy. 

Prietok vzduchu pri prechode z jedného nadkritického režimu na iný nadkritický 
režim sa nemení, v súlade s rovnicou kontinuity q(λv).σVS = konšt. To znamená, že 
závislosť σVS = f(q(λp)) v oblasti nadkritických režimov je hyperbolická, ako je to zná-
zornené v Obr. 4.1a (úsek k – z). 

V opačnom prípade, pri uzatváraní škrtiacej klapky (znižovanie q(λv)), rázová 
vlna χ sa účinkom zvyšujúceho protitlaku bude presúvať proti prúdu. Pri q(λv) = q(λv)kr 
mizne rázová vlna (ak λh =1,0) alebo sa objavuje ako kolmá rázová vlna na vstupe do 
vstupnej sústavy bez zmeny φ. Takýto režim činnosti, znázornený na Obr. 4.1 bodmi 
„k“, sa nazýva kritický. Pri ďalšom znížení q(λv), keďže sa prúdenie vo vnútornom 
kanále stáva podzvukovým, zvýšenie protitlaku sa rozširuje na celú podzvukovú ob-
lasť prúdenia, čo vedie k premiestneniu kolmej rázovej vlny proti prúdu (Obr. 4.1 bod 
3 a 4). Režimy prúdenia pri q(λv) < q(λv)kr sa nazýva podkritický.  

Presunutie kolmej rázovej vlny proti prúdu vyvolá pretekanie vzduchu pred rovi-
nou vstupnej časti (v dôsledku ohnutia prúdnic prúdu vzduchu v podzvukovom prú-
dení za kolmou rázovou vlnou). Z tohto dôvodu sa začína znižovanie prietoku vzdu-
chu, zníženie φ a zvýšenie cx,VS (Obr. 4.1b, c). Súčiniteľ odporu vstupnej sústavy 
cx,VS v princípe rastie z dôvodu zvýšenia doplnkového odporu. 

Na podkritických režimoch súčiniteľ zachovania celkového tlaku vo vstupnej 
sústave σVS = σm.σtr pri znížení q(λv) (ľavé body „k“ Obr. 4.1a) na začiatku trochu 
rastie v dôsledku poklesu strát o tretinu pri poklese prietoku vzduchu a rýchlosti prú-
du vzduchu v kanále. Pri väčšom škrtení súčiniteľ σm sa začína zmenšovať, keď kol-
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má rázová  začne  rozrušovať  sústavu  šikmých  rázových vĺn.  Vzájomná  kompen-
zácia 

 

Obr. 4.2 Škrtiace charakteristiky nadzvukovej vstupnej sústavy s vonkajším stlačením 
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týchto faktorov obvykle vedie k takmer horizontálnemu (mierneho) úseku na krivke 
uvedenej závislosti σVS = f(q(λv)) (medzi bodmi 3 a 4, Obr. 4.1a). Medzitým sa môže 
prejaviť výhoda vplyvu zníženia súčiniteľa σm, čo vedie k zníženiu súčiniteľa σVS. 26 

Pri ďalšom znížení q(λv) obvykle dochádza k vzniku nestabilnej činnosti nad-
zvukovej vstupnej sústavy – pumpáži vstupnej sústavy. Pumpážne režimy ohraničujú 
škrtiace charakteristiky zľava (body „h“ na Obr. 4.1). Na vysokých nadzvukových 
režimoch vzniká druhá forma nestabilnej práce nadzvukovej vstupnej sústavy, ktorý 
sa nazýva „ZUD“ (vibrácie) (body „z“ na Obr. 4.1). 

Existuje ešte jeden, v praxi často používaný, spôsob znázornenia škrtiacich 
charakteristík, v ktorých sú súčinitele σVS a cx,VS funkciou súčiniteľa prietoku φ (Obr. 
4.2a). Pre zadanú hodnotu MH závislosť σVS = f(φ) pozostáva z vertikálneho a mierne 
skloneného úseku. Vertikálny úsek od bodu „z“ („ZUD“) k bodu „k“ (kritický režim) 
odpovedá nadkritickým režimom, na ktorých φ = φmax = konšt. Mierne naklonený 
úsek od bodu „k“ do bodu „h“ (hranica pumpáže), na ktorom sa dosahuje σVS,max., 
patria k podkritickým režimom. 

Pri MH < MVS,v škrtiace charakteristiky neregulovateľnej nadzvukovej vstupnej 
sústavy σVS = f(φ) sa posúvajú vľavo (znižujú sa hodnoty φmax) a hore (zvyšujú sa 
hodnoty σVS,max). V tomto smere sa premiestňujú závislosti cx,VS = f(φ). Zväčšujú sa 
tiež mierne naklonené úseky charakteristík.  

Pri MH < MVS,v uhly sklonu šikmých rázových vĺn sa zväčšujú a zväčšuje sa aj 
plocha S0, ktorá je menšia ako plocha vstupu Sa (Obr. 3.10). To znamená, že pre-
púšťacia schopnosť sústavy šikmých rázových vĺn pri znížení Machového čísla MH sa 
znižuje a súčiniteľ prietoku φ sa znižuje. Zníženie súčiniteľa prietoku φ vedie k zvý-
šeniu cx,dop.. Súčiniteľ σVS,max. pri MH < MVS,v rastie v dôsledku zvýšenia súčiniteľa σm. 
To sa zdôvodňuje tým, že pri nižších rýchlostiach prúdenia vzduchu, ktorý obteká 
brzdiaci povrch, sa znižuje intenzita rázových vĺn a znižujú sa straty v nich. Súčiniteľ 
σtr. sa v týchto podmienkach mení málo, a preto σVS = σtr..σm sa zvyšuje. 

Pri zadanom Machovom čísle MH letu režim činnosti nadzvukovej vstupnej sús-
tavy, odpovedajúci podmienkam σVS,max. a cx,VS,min., ako je zrejmé z Obr. 4.2, si vzá-
jomne neodpovedajú. Z hľadiska získania cx,VS,min. je vhodné pracovať v bode „k“, 
avšak pritom σVS < σVS,max.. V bode 3, kde σVS = σVS,max. (Obr. 4.2a), má vyššiu hod-
notu cx,VS a znižuje sa aj rozsah stabilnej práce. Z tohto dôvodu pri výbere výpočto-
vého režimu nadzvukovej vstupnej sústavy sa uprednostňuje tzv. uhlový bod škrtiacej 
charakteristiky, ktorý leží na priamke, ktorý prechádza cez začiatok súradnicovej sús-
tavy a priesečníkom dotyčníc σVS,max. a φmax. (Obr.4.2a). Činnosť nadzvukovej vstup-
nej sústavy s vonkajším stlačením na podkritických režimoch (okrem veľmi vysokých 
σVS) má výhodu v tom, že úroveň vibrácií prúdu vzduchu na výstupe z nadzvukovej 
vstupnej sústavy je na týchto režimoch nižšia, ako na nadkritických, kde ako dopln-
kový budič pulzácií prúdu slúži vzájomné pôsobenie rázovej vlny χ a medznej vrstvy. 
 

4.2  Režimy spoločnej práce neregulovateľnej nadzvukovej vstupnej 
sústavy a motora 

Ak je známa škrtiaca charakteristika nadzvukovej vstupnej sústavy pri zadaných 
podmienkach letu (MH, α, β), potom režim spoločnej práce nadzvukovej vstupnej sús-

                                                           
26

Нечаев, Ю. Н., Федоров, Р. М., Котовский, В. Н., Полев, А. С.: Теория авиационных 
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tavy a motora sa na tejto charakteristike určuje z podmienky rovnosti prietokov vzdu-
chu cez nadzvukovú vstupnú sústavu a motor (pre rez H – H a rez 1 – 1 (Obr. 3.9) 

𝒎.
𝒑𝑯𝒄

√𝑻𝑯𝒄
. 𝑺𝑯. 𝒒(𝛌𝑯) = 𝒎.

𝒑𝟏𝒄

√𝑻𝟏𝒄
. 𝑺𝟏. 𝒒(𝛌𝟏)                            (4.2) 

Ak platí: 
T1c = THc; 
p1c  = σVS.pHc; 
SH  = φ.Sa.       

Po úprave: 

𝝋. 𝒒(𝛌𝑯) =  𝝈𝑽𝑺. 𝑺̅𝒂. (𝛌𝒂)                                     (4.3) 

alebo 

𝝈𝑽𝑺 = 𝒌. 𝝋                                                  (4.4) 

Kde: 

𝑘 =  
𝑞(λ𝐻)

(λ𝑎). 𝑆𝑎̅

. 

Rovnica (4.4) v súradniciach σVS – φ vyjadruje rovnicu priamky, ktorá prechá-
dza cez začiatok súradnicovej sústavy a súčiniteľ k = tgα je tangentou sklonu tejto 
priamky k ose súradnice (Obr. 4.3a). Spoločný režim činnosti nadzvukovej vstupnej 
sústavy a motora odpovedá bodu priesečníka tejto priamky (nazývanou prietokovou 
charakteristikou motora) a škrtiacou charakteristikou nadzvukovej vstupnej sústavy. 

 

Obr. 4.3 Zosúladenie režimov nadzvukovej vstupnej sústavy a motora 

Ak bod „p“ odpovedá výpočtovým podmienkam zosúladenia nadzvukovej 
vstupnej sústavy a motora, potom pri škrtení motora a MH = konšt. (ako je to znázor-
nené na Obr. 5.7), v dôsledku zníženia q(λa) sa zväčšuje súčiniteľ k ako aj uhol sklo-
nu prietokovej charakteristiky motora od α do α´ (Obr. 4.3a) a režim spoločnej práce 
motora a neregulovateľnej nadzvukovej vstupnej sústavy sa premiestňuje z bodu „p“ 
do bodu „p´“, t.j. smerom na zníženie φ a zníženia zásoby stabilnej práce. Dochádza 
k nežiaducemu nesúladu režimov činnosti nadzvukovej vstupnej sústavy a motora. 
Čím je vyššia hodnota MH, tým sú kratšie mierne naklonené vetvy škrtiacej charakte-
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ristiky, a tým je pravdepodobnejší vznik nestabilnej práce nadzvukovej vstupnej sús-
tavy pri znížení otáčok motora. Z tohto dôvodu je pilotovi zakázané na určitých nad-
zvukových režimoch MH > 1,4 až 1,5 znižovať otáčky motora. 

Analogický nesúlad vzniká (u neregulovateľnej nadzvukovej vstupnej sústavy) 
aj pri zmene MH. Napr., pri znížení MH pri porovnaní s MVS,v, u neregulovateľnej nad-
zvukovej vstupnej sústave sa škrtiaca charakteristika presúva vľavo hore (Obr. 4.3b). 
Režim spoločnej práce sa stanovuje ako priesečník tejto charakteristiky s novou prie-
tokovou charakteristikou motora, ktorá je daná rovnicou 4.4. V danom prípade q(λ0) 
sa zvyšuje. Zvyšuje sa, avšak s menšou intenzitou, tiež q(λa). V dôsledku toho, že 
prepúšťacia schopnosť neregulovateľnej nadzvukovej vstupnej sústavy znižuje inten-
zívnejšie ako u motora je režim spoločnej práce umiestnený v bode „r´“ zvislej vetvy 
škrtiacej charakteristiky (Obr. 4.3b). Okrem značného zníženia σVS dochádza k zosil-
ňovaniu pulzácii prúdu, narastaniu parametra nerovnorodosti prúdu W a je možný 
vznik vibrácií („ZUD“). 

U neregulovateľných nadzvukových vstupných sústav pri ich činnosti s motorom 
na nevýpočtových režimoch dochádza k prudkému zhoršeniu parametrov. To je zá-
kladnou príčinou použitia regulovateľných nadzvukových sústav u súčasných nad-
zvukových lietadiel.       
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5 Nestabilné režimy činnosti nadzvukových vstupných sústav 
leteckých turbokompresorových motorov 

Pumpáž nadzvukových vstupných sústav leteckých turbokompresorových motorov 
(LTKM) predstavuje samobudiaci proces kolísania zmien tlaku a prietoku vzduchu vo 
vnútornom kanále, ktorý je vyvolaný periodickou likvidáciou a obnovovaním sústavy 
šikmých rázových vĺn kolmou (hlavnou) rázovou vlnou. Vznik pumpáže vstupnej sústavy 
LTKM je možný len pri nadzvukových rýchlostiach letu (pri MH > 1,4 až 1,5) a podkritic-
kých režimoch činnosti nadzvukových vstupných sústavách, na ktorých z dôvodu nedos-
tatočnej prepúšťacej schopnosti motora vznikajú podmienky pre preplnenie vnútorného 
kanála stlačeným vzduchom. 

 
Obr. 5.1 Nadzvuková vstupná sústava pri činnosti na podkritickom režime 

Ak nadzvukové vstupné ústrojenstvo pracuje na podkritickom režime (s hlavnou 
rázovou vlnou na vstupe), potom pri škrtení motora sa hlavná rázová vlna premiestňuje 
proti prúdu vzduchu a čiastočne likviduje systém šikmých rázových vĺn ako je to znázor-
nené na Obr. 5.1. Prúdenie pred rovinou vstupu sa stáva podstatne nerovnomernejšie 
v dôsledku toho, že do vnútorného kanála prúdy vzduchu s rôznymi hodnotami celkové-
ho tlaku. Periférny prúd vzduchu „I“ preteká cez jednu kolmú rázovú vlnu a má najväčšie 
straty celkového tlaku vzduchu. Stredný prúd „II“ preteká cez šikmú a kolmú rázovú vlnu, 
takže celkový tlak vzduchu je v ňom omnoho vyšší. Ešte vyššiu hodnotu celkového tlaku 
vzduchu má prúd „III“, keďže preteká cez dve šikmé rázové vlny a jednu kolmú rázovú 
vlnu. Avšak v blízkosti brzdiaceho povrchu sa celkový tlak vzduchu prudko znižuje z dô-
vodu strát v medznej vrstve (viď rozloženie tlakov na Obr. 5.1). 

Existencia prúdov vzduchu s rôznou hodnotou celkového tlaku vzduchu má za ná-
sledok, že pred čelnou plochou vstupného ústrojenstva LTKM vznikajú oslabené zóny 
prúdenia (v ktorých pc < p0c). K týmto zónam patria: periférny (vonkajší) prúd vzduchu 
„I“ a prúd vzduchu pri stene na povrchu brzdenia v zóne odtrhnutia pohraničnej vrstvy. 
Cez jednu z nich pri značnom škrtení nadzvukovej vstupnej sústavy môže dochádzať k 
porušeniu prúdenia a vytlačeniu stlačeného vzduchu z vnútorného kanála do okolitého 
prostredia. Vytlačenie stlačeného vzduchu vyvoláva rýchle (prakticky okamžité) premies-
tnenie kolmej (hlavnej) rázovej vlny proti prúdu, v dôsledku čoho sa rozrušuje sústava 
šikmých rázových vĺn. V prednej polohe sa kolmá rázová vlna nachádza dovtedy, kým v 
dôsledku vyprázdnenia vnútorného kanála neklesne tlak vzduchu na hodnotu, ktorá je 
nižšia ako tlak vzduchu pred rovinou vstupu. V tomto okamihu nastáva rýchle premies-
tnenie kolmej rázovej vlny v opačnom smere do vnútorného kanála. Zároveň s tým sa 
obnovuje sústava šikmých rázových vĺn a prechod vstupnej sústavy na nadkritický režim 
činnosti. Vnútorný kanál sa začína plniť, tlak v ňom sa zvyšuje a v dôsledku zvyšujúceho 
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sa protitlaku sa kolmá rázová vlna znova premiestňuje proti prúdu a nadzvuková vstup-
ná sústava prechádza na podkritický režim činnosti. Po preplnení vnútorného kanála 
vzduchom a vytlačení kolmej rázovej vlny sa pumpovný cyklus znova opakuje.           

Kolísanie tlaku a hmotnostného prietoku vzduchu pri pumpáži je nízkofrekvenčné, 
pričom frekvencia závisí od objemu vnútorného kanála. So zvyšovaním tohto objemu sa 
predlžuje doba vyprázdnenia kanála a znižuje frekvencia pumpovných kolísaní tlaku. 
Pre nadzvukové vstupné sústavy nadzvukových lietadiel dosahuje táto frekvencia 5 Hz 
až 15 Hz. Amplitúda kolísania tlaku závisí od výšky letu a hodnoty Machového čísla letu 
MH. So zvyšovaním MH sa amplitúda zvyšuje a môže dosiahnuť hodnotu 30 % až 50 % 
jeho strednej hodnoty. Amplitúda kolísania tlaku závisí tiež od dĺžky kanála, ktorým sa 
privádza vzduch do motora. Čím je dlhší kanál, tým sa silnejšie prejavuje zotrvačnosť 
stĺpca vzduchu, ktorý vypĺňa kanál, a tým intenzívnejšie sa prejavujú pumpovné javy 
(kolísanie tlaku a hmotnostného prietoku vzduchu). 

Počas letu sa pumpáž nadzvukovej vstupnej sústavy prejavuje prudkými pozdĺž-
nymi údermi, ktoré sú dôsledkom periodickej zmeny ťahu motora pri odpovedajúcich 
zmenách hmotnostného prietoku vzduchu. Okrem toho je pumpáž vstupnej sústavy 
sprevádzaná intenzívnymi zvukovými efektmi a tiež silnými vibráciami. 

Pumpáž nadzvukovej vstupnej sústavy je v prevádzke neprípustná, keďže má ne-
bezpečné dôsledky. V mnohých prípadoch môže vyvolať nestabilnú prácu kompresora 
LTKM, ktorá je sprevádzaná prekročením maximálnej teploty plynu pred plynovou turbí-
nou. Okrem toho, v dôsledku kolísania hmotnostného prietoku vzduchu pri pumpáži, 
dochádza k periodickej zmene palivo-vzduchovej zmesi v spaľovacej komore, v dôsled-
ku čoho môže dôjsť k zhasnutiu komory prídavného spaľovania alebo k vysadeniu moto-
ra (najmä počas letov vo veľkých výškach). V konečnom dôsledku, pri intenzívnej pum-
páži nadzvukovej vstupnej sústavy môže dôjsť k deformácii a poškodeniu poťahu vnú-
torného kanála vstupnej sústavy v dôsledku značných tlakových zaťažení.             

 
Obr. 5.2 Nadzvukové vstupná sústava pri poklese rýchlosti letu 

Základnými spôsobmi zabránenia vzniku (alebo likvidácie) pumpáže nadzvukovej 
vstupnej sústavy sú: 

- otvorenie klapiek odpúšťania vzduchu s cieľom odpustenia časti vzduchu cez 
klapky a zníženie tlaku vo vnútornom kanále, čo zabraňuje (alebo odstraňuje) je-
ho preplnenie vzduchom, 

- zmenšenie prepúšťacej schopnosti sústavy šikmých rázových vĺn a hrdla, realizo-
vaným prostredníctvom odpovedajúcej regulácie (vysunutím kužeľa alebo pane-
lov klina), 
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- rýchle zníženie rýchlosti letu, napr. v dôsledku vypnutia prídavného spaľovania. 

V závislosti od intenzity zníženia rýchlosti letu sa šikmé rázové vlny vzďaľujú od 
hrany plášťa v dôsledku zväčšovania uhla ich sklonu. Pritom kolmá rázová vlna sa môže 
vzďaľovať od roviny vstupu bez rozrušenia sústavy rázových vĺn (Obr. 5.2). Tým sa zdô-
vodňuje prečo nedochádza k pumpáži pri MH < 1,4 až 1,5 ani v prípade značného škrte-
nia nadzvukovej vstupnej sústavy. 

Svišťanie (vibrácie, „ZUD“) sa prejavuje ako vysokofrekvenčné kmitanie hodnoty 
tlaku s pomerne malou amplitúdou. Frekvencia kolísania tlaku obvykle dosahuje hodno-
tu 100 Hz až 250 Hz a pomerná amplitúda kolísania tlaku neprekračuje 5 % až 15 % 
jeho strednej hodnoty. Vznik svišťania je možný len pri nadkritických režimoch, kedy do 
nadzvukového vstupného ústrojenstva vstupuje menšie množstvo vzduchu, ako potre-
buje motor pri normálnych podmienkach činnosti a protitlak za nadzvukovou vstupnou 
sústavou klesá. 

 

Obr. 5.3 Nadzvukové vstupná sústava pri režime svišťania („ZUD“) 

Príčinou vzniku svišťania je nestacionárne prúdenie v zónach odtrhnutia, ku ktoré-
mu dochádza pri vzájomnom pôsobení medzných vrstiev vo vnútornom kanále s rázo-
vou vlnou χ (Obr. 5.3). Čím ďalej po prúde sa rázová vlna nachádza, tým vyššia je jej 
intenzita a väčšia je hrúbka medzných vrstiev pred ňou, a tým sú aj väčšie rozmery zón 
odrhnutia a stupeň nerovnomernosti prúdu vzduchu na výstupe. Prúdenie vzduchu v 
zónach odtrhnutia má pulzačný charakter, pri ktorom sa tlak vzduchu periodicky mení s 
vysokou frekvenciou. Pulzácie tlaku v zónach odtrhnutia sú sprevádzané vysokofrek-
venčným kmitaním rázovej vlny χ vzhľadom k určitej strednej polohe (Obr. 5.3) a vyvolá-
vajú vibrácie častí konštrukcie vstupnej sústavy, ktoré sú vnímané ako svišťanie. 

Vznik svišťania je sprevádzané s niektorými negatívnymi dôsledkami, z ktorých 
najnepriaznivejším je zníženie zásoby stabilnej práce kompresora z dôvodu zvýšenia 
stupňa nerovnomernosti a nestacionárnosti prúdu vzduchu na jeho vstupe. Okrem toho, 
vibrácie vznikajúce pri svišťaní majú nepríjemné fyziologické dôsledky na pilota a taktiež 
môžu narúšať normálnu činnosť vybavenia lietadla, ktoré je umiestnené v blízkosti nad-
zvukového vstupného ústrojenstva. 

Efektívnym prostriedkom pre oslabenie efektu svišťania je odvedenie medznej 
vrstvy z brzdiaceho povrchu cez perforáciu a štrbinu v oblasti hrdla do vonkajšieho prú-
du vzduchu (Obr. 5.4), ktoré má za následok zmenšenie rozmerov zón odtrhnutia prúdu 
vo vnútornom kanále. Svišťanie môže byť odstránené škrtením motora alebo reguláciou 
nadzvukovej vstupnej sústavy (zasunutím vstupného kužeľa alebo panelov klina), t. j. 
prostriedkami, ktoré umožňujú naplniť kanál vzduchom. 
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Obr. 5.4 Odvod medznej vrstvy z nadzvukovej vstupnej sústavy 

MH – Machovo číslo prúdu vzduchu v danej výške, MH – Machovo číslo prúdu vzduchu 
pred motorom, SVS – plocha prierezu vstupnej sústavy, SH – činná plocha na vstupe, SM 
– vstupná plocha do motora, pH – atmosférický tlak, p1 – tlak za 1. šikmou rázovou vl-

nou, p2 – tlak za 2. šikmou rázovou vlnou, p3 – tlak za 3. šikmou rázovou vlnou, ppl – tlak 
pôsobiaci na plášť, pkl – tlak pôsobiaci na klapku  

Zásoba stabilnej práce nadzvukovej vstupnej sústavy ΔKy,VÚ vyjadruje vzdialenosť 
pracovného bodu od hranice nestabilnej práce (pumpáže). Hodnota ΔKy,VÚ pre každú 
hodnotu Machového čísla letu sa stanovuje podľa vzťahu 5.1 

                           ∆𝑲𝒚,𝑽Ú =  (𝑲𝒚,𝑽Ú − 𝟏). 𝟏𝟎𝟎 % =  𝑸𝒗,𝒑𝒓. 𝑸𝒗,𝒐𝒓.,𝒉𝒓.. 𝟏𝟎𝟎 %⁄                    (5.1) 

Kde: 

𝑄𝑣,𝑝𝑟. = Q𝑣√
𝑇0𝑐

288
.
101300

𝑝0𝑐
 

𝑄𝑣 = m.
𝑝0𝑐

√𝑇0𝑐

. 𝑞(𝜆𝑣). 𝑆𝑣 

𝑞(𝜆𝐻). 𝑆𝐻 = 𝜎𝑉Ú. 𝑞(𝜆𝑣). 𝑆𝑣, pri 𝑀𝐻 = 𝑐𝑜𝑛𝑠𝑡., 

𝑸𝒗,𝒑𝒓. = 𝐦.
𝟏𝟎𝟏𝟑𝟎𝟎

√𝟐𝟖𝟖
. 𝒒(𝝀𝑯). 𝑺𝑽Ú.

𝝋

𝝈𝑽Ú

= 𝟐𝟒𝟏. 𝒒(𝝀𝑯). 𝑺𝑽Ú.
𝝋

𝝈𝑽Ú

= 𝒄𝒐𝒏𝒔𝒕.
𝝋

𝝈𝑽Ú

                 (5.2) 

Z tohto dôvodu pri využití charkteristík nadzvukovej vstupnej sústavy je vhodnejšie 
použiť vzťah 

∆𝑲𝒚,𝑽Ú = [
(𝝈𝑽Ú 𝝋⁄ )

𝒉𝒓.

(𝝈𝑽Ú 𝝋⁄ )
𝒑𝒓.

] . 𝟏𝟎𝟎%                                           (5.3) 

Kde indexy pr. a hr. sa vzťahujú k hodnotám parametrov v pracovnom bode a na hranici 
nestabilnej práce (pumpáže). 
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Rovnica (5.3) je analogická rovnici pre stanovenie zásoby stabilnej práce 
kompresora ΔKy a vyjadruje zásobu stabilnej práce vzhľadom k uhlovej vzdialenosti 
pracovného bodu od hranice nestabilnej práce funkcie 𝜎𝑉Ú𝐴 = 𝑓(𝜑). 

Pri činnosti nadzvukovej vstupnej sústavy v uhlových bodoch škrtiacich charakte-
ristík hodnota ΔKy,VÚ závisí od Machového čísla MH. Pri znížení MH mierne zvažujúce sa 
vetvy škrtiacich charakteristík sa predlžujú a ΔKy,VÚ sa zvyšuje, čo je zdôvodnené zvý-
šením uhlov sklonu šikmých rázových vĺn a znížením stupňa ich vzájomného pôsobenia 
so slabnúcou hlavnou rázovou vlnou. Pri MH < 1,4 až 1,5 nestabilná práca vstupnej sús-
tavy (pumpáž) nevzniká, keďže sa šikmé rázové vlny značne vzďaľujú od roviny vstupu 
a možnosť ich stretu s hlavnou rázovou vlnou sa vylučuje. 
 

5.1 Spôsoby regulácie nadzvukových vstupných sústav  

Úloha regulácie nadzvukovej vstupnej sústavy pozostáva v optimálnom zosúladení 
režimov nadzvukovej vstupnej sústavy s režimami činnosti motora. Základným cieľom 
zosúladenia je získanie najvýhodnejších charakteristík motora z hľadiska ťahu a ekono-
mičnosti na všetkých režimoch letu. 

Pritom sa súčasne musí zabezpečiť: 
- potrebné zásoby stability nadzvukovej vstupnej sústavy ΔKy,VÚ, 
- prípustná úroveň nerovnomernosti a nestacionárnosti prúdu vzduchu na vstupe 

do kompresora (parameter W). 

Tieto požiadavky sú protikladné. Z tohto dôvodu, v rade prípadov, je nutné pripustiť 
zhoršenie charakteristík pohonnej jednotky, aby sa zabezpečila stabilná práca nadzvu-
kovej vstupnej sústavy alebo prijateľné hodnoty parametra W. 

Riešenie tejto úlohy sa dosahuje na úkor vhodného zosúladenia účinnosti motora a 
nadzvukovej vstupnej sústavy pri každej hodnote Machového čísla letu. U motora sa 
stanovuje na základe účinnosti kompresora, ktorá je charakterizovaná prepočítaným 
hmotnostným prietokom Qv,pr. alebo q(λv) = konšt.Qv,pr. a u nadzvukovej vstupnej sús-
tavou prepúšťacou schopnosťou hrdla a sústavou rázových vĺn. 

Keďže hodnota q(λv) je v každom režime činnosti motora známa, určenie progra-
mu regulácie nadzvukovej vstupnej sústavy spočíva v stanovení potrebných hodnôt Shrd-

la a φ. 

Potrebná plocha hrdla u regulovateľnej nadzvukovej vstupnej sústavy vo všetkých 
režimoch letu musí byť optimálna alebo blízka k nej, a preto λh musí byť blízke 1. Prvou 
podmienkou zhody je 

𝒒(𝛌𝐡) ≈ 𝟏                                                     (5.4) 

Hodnota potrebnej plochy hrdla Sh,potr. sa stanovuje z podmienky rovnosti hmot-
nostného prietoku vzduchu cez hrdlo „H - H“ a cez vstupný prierez „v - v“. Pre tento prí-
pad platí rovnica 

𝑝ℎ𝑐. 𝑞(λh). 𝑆ℎ = 𝑝𝑣𝑐. 𝑞(λv). 𝑆𝑣 

a ak platí 𝑞(λh) = 1, potom  

𝑺𝒉,𝒑𝒐𝒕𝒓.
̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅ = 𝝈𝑫. 𝑺𝒗

̅̅ ̅. 𝒒(𝛌𝐯)                                             (5.5) 

Kde: 
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𝜎𝐷 = 𝑝𝑣𝑐 𝑝ℎ𝑐⁄  – súčiniteľ strát v podzvukovom kanále vstupného ústrojenstva (od rezu H- 
                       H po rez v - v), ktorý sa pri činnosti nadzvukovej  vstupnej  sústavy pri  
                       podkritických režimoch činnosti mení málo, a preto platí 

𝑺𝒉,𝒑𝒐𝒕𝒓.
̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅ = 𝒌𝒐𝒏š𝒕. 𝒒(𝛌𝐯)                                           (5.6) 

Z toho vyplýva, že plocha hrdla nadzvukovej vstupnej sústavy v priebehu jej regu-
lácie musí sledovať zmenu prepočítaného hmotnostného prietoku vzduchu cez motor, 
keďže platí 𝑞(λv) = 𝑘𝑜𝑛š𝑡. 𝑄𝑣,𝑝𝑟. 

Súčiniteľ potrebného hmotnostného prietoku vzduchu cez nadzvukovú vstupnú 
sústavu φpotr. musí dosahovať takú hodnotu, aby zabezpečil pre motor nevyhnutný 
hmotnostný prietok vzduchu so zachovaním optimálnej štruktúry sústavy rázových vĺn 
na vstupe do nadzvukovej vstupnej sústavy. Hodnota súčiniteľa φpotr. sa stanovuje z 
podmienky rovnosti hmotnostných prietokov vzduchu pre rezy „N - N“ a „v - v“, ktorá 
v danom prípade vyjadruje 

𝝋𝒑𝒐𝒕𝒓. = 𝝈𝑽Ú.
𝒒(𝛌𝐯)

𝒒(𝛌𝐍)
. 𝑺𝒗
̅̅ ̅                                           (5.7) 

Potrebná hodnota 𝝋𝒑𝒐𝒕𝒓. sa zabezpečuje reguláciou uhlov nastavenia panelov klina 

(nastavením uhlov sklonu šikmých rázových vĺn), tak aby sa dosiahla činnosť nadzvuko-
vej vstupnej sústavy v uhlovom bode škrtiacej charakteristiky. 

Splnenie podmienok rovníc (5.6) a (5.7) v obecnom prípade môže byť realizované 
na základe nezávislej regulácie plochy hrdla a uhlov nastavenia panelov klina. V takom-
to prípade sa sústava regulácie stáva dvojparametrovým, pričom zmenou β∑ sa zabez-

pečuje 𝝋𝒑𝒐𝒕𝒓. a reguláciou plochy hrdla 𝑺̅𝒑𝒐𝒕𝒓. 

Pri takomto dvojparametrovom systéme regulácie sa plocha 𝑺𝒉 musí meniť v súla-
de s rovnicou (5.6) a uhol β∑ vychádza z rovnice (5.7). Takáto regulácia, je z konštrukč-
ného hľadiska, veľmi zložitá. 

 

Obr. 5.5 Plochá nadzvuková vstupná sústava 

1 – panel, 2 – pohyblivý panel, 3 – pohyblivý panel 

U existujúcich nadzvukových vstupných sústav sa používajú jednoparametrové 
sústavy regulácie. Ako základ sa u nich používa regulácia plochy hrdla v závislosti od 
prepočítaného hmotnostného prietoku vzduchu v súlade s rovnicou (5.6). Preto sa pou-
žíva jeden regulačný parameter. U plochých nadzvukových vstupných sústav je ním pa-

rameter Lkl (alebo 𝑳𝒌𝒍
̅̅ ̅̅ = 𝑳𝒌𝒍 𝑳𝒌𝒍,𝟎⁄ ), ktorý charakterizuje absolútne (alebo pomerné) vysu-
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nutie panelov stupňovitého klina (Obr. 5.5), keďže tvar povrchu klina je kinematicky 
zviazaný s hodnotou plochy hrdla. Z tohto dôvodu každej hodnote Lkl jednoznačne od-

povedajú hodnoty 𝑺𝒉
̅̅ ̅ a β∑. U osovo symetrických nadzvukových vstupných ústrojenstiev 

sa z tohto dôvodu realizuje osové premiestnenie stupňovitého kužeľa. 

Konštruktívne schémy plochého a osovo symetrickej nadzvukovej vstupnej sústavy 
s jednoparametrovou reguláciou (pri m = 2 s dvomi rázovými vlnami) sú znázornené na 
Obr. 5.5 a Obr. 5.6. V plochej nadzvukovej vstupnej sústave, ako je zrejmé v kĺbe K1, je 
umiestnený v bode zlomu brzdiaceho povrchu, ktorý je tvorený panelmi 1 a 2. Pri vysu-
nutí panela 2 sa plocha Sh  zmenšuje. V takomto prípade, ak platí MH = konšt., ako je 
zrejmé z Obr. 5.5, uhol sklonu prvej šikmej rázovej vlny sa nemení a u druhej šikmej 
rázovej vlny sa uhol zmenšuje. Tým sa zabezpečuje zmenšenie plochy hrdla Sh a súči-
niteľa hmotnostného prietoku vzduchu φ pri zachovaní polohy hlavnej rázovej vlny v 
blízkosti roviny nadzvukovej vstupnej sústavy. Panel 3 je kinematicky prepojený 
s panelom 2, pričom vysunutie obidvoch panelov pri zmenšení Sh vedie k súčasnému 
zväčšeniu plochy (šírky) štrbiny pre odvod  medznej vrstvy, ktorej hodnota sa zväčšuje 
so zvyšovaním MH a β∑. Keďže podmienka (5.7) je v tomto prípade splnená približne, 
dochádza k určitému zhoršeniu parametrov nadzvukových vstupných sústav na nevýpo-
čtových režimoch. Ak, napr., pri optimálnej ploche prierezu hrdla pre daný režim bude 
potrebný súčiniteľ prietoku nižší ako optimálny, potom dosiahnutie požadovaného súči-
niteľa prietoku sa dosiahne malým presunutím kolmej rázovej vlny proti prúdu. To vyvolá 
určité odklonenie uhlového bodu v charakteristike nadzvukovej vstupnej sústavy na 
stranu zvýšenia súčiniteľa odporu vstupnej sústavy cx,VS a zníženia zásoby stabilnej prá-
ce vstupnej sústavy ΔKy,VS. 

 

Obr. 5.6 Osovo symetrická nadzvuková vstupná sústava 

4 – výsuvný kužeľ, 5 – klapky odpúšťania vzduchu 

V osovo symetrických nadzvukových sústavách (Obr. 5.6) sa regulácia realizuje 
osovým prestavovaním stupňovitého výsuvného kužeľa 4. Pri vysunutí kužeľa sa šikmé 
rázové vlny (pri MH = konšt.) vzdiaľujú od prierezu vstupnej sústavy bez zmeny uhlov 
sklonu a vzájomného rozloženia. Pritom sa súčiniteľ prietoku φ znižuje, keďže sa zmen-
šuje plocha vstupujúceho prúdu vzduchu SN (na Obr. 5.6  šrafovaná plocha). Súčasne 
so zmenou súčiniteľa prietoku v dôsledku sklonu plášťa sa zmenšuje plocha hrdla, pri-
čom prierez hrdla sa približuje k vstupného prierezu vstupnej sústavy. U osovo symet-
rickej nadzvukovej vstupnej sústavy je rozsah možnej zmeny plochy hrdla a súčiniteľ 
prietoku podstatne menší, ako u plochej nadzvukovej sústavy, takže zabezpečenie op-
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timálnych podmienok je možné len v obmedzenom rozsahu zmien MH. Obvykle, vysunu-
tie kužeľa v závislosti od zvýšenia rýchlosti. V takomto prípade sa ako doplnkový regu-
lačný prvok využívajú klapky odpúšťania vzduchu 5. Otvorenie klapiek odpúšťania  
vzduchu pri vysokých hodnotách MH, keď je kužeľ úplne vysunutý, umožňuje zabrániť 
preplneniu vzduchu nadzvukovej vstupnej sústavy a nežiaducemu odsunutiu kolmej rá-
zovej vlny od plochy nadzvukovej vstupnej sústavy, čo má za následok zníženie odporu 
a zvýšenie zásoby stabilnej práce. Keďže je rozsah možnej zmeny φ a Sh v plochej 
vstupnej sústave podstatne širšie, ako v osovo symetrickej nadzvukovej sústave, sa 
klapky odpúšťania vzduchu nepoužívajú. 

U plochých nadzvukových vstupných sústavách existujú doplnkové možnosti regu-
lovania plochy vstupu otočením plášťa 6 vzhľadom ku kĺbu K3 (Obr. 5.5). Odklon plášťa 
v podmienkach vzletu zabezpečuje plynule obtekanie vzduchu do vnútorného kanála a 
zmenšuje straty, ktoré sú spojené s odtrhávaním prúdu vzduchu na ostrých predných 
hranách. Pri nadzvukových rýchlostiach letu nezávislá regulácia plášťa umožňuje udr-
žiavať polohu kolmej rázovej vlny v blízkosti prednej hrany plášťa. 
 

5.2 Charakteristiky regulovateľných nadzvukových vstupných sústav 

Vstupnými údajmi pre vytváranie programov regulácie nadzvukovej vstupnej sús-
tavy sú výsledky skúšok ich modelov (v komplexe a prvkami lietadla) v aerodynamických 
tuneloch. Charakteristiky modelov nadzvukových vstupných sústav sa stanovujú pre 
rôzne hodnoty Machového čísla MH, uhly α a β, pri rôznych polohách regulovateľných 
prvkov. Ako príklad je na Obr. 5.7 znázornená charakteristika plochej nadzvukovej 
vstupnej sústavy s regulovateľným posuvným klinom pre jedno Machové číslo letu pri α 
= β = 0. Charakteristika bola vytvorená pre rôzne hodnoty pomerného vysunutia stupňo-

vitého klina 𝐿̅𝑘𝑙 =  𝐿𝑘𝑙 𝐿𝑘𝑙,0⁄  (Obr. 5.7) a zahŕňa celý súbor možných režimov činnosti 

nadzvukovej vstupnej sústavy v závislosti od vysunutia stupňovitého klina Lkl a s ním 
zviazaná hodnota uhla βΣ pri zadanej hodnote MH. Ako je zrejmé z Obr. 5.7, vysunutie 
stupňovitého klina posúva škrtiacu charakteristiku vľavo hore. To je spôsobené tým, že 
sa zväčšujú uhly sklonu šikmých rázových vĺn na tých paneloch, na ktorých sa zväčšujú 
uhly ich nastavenia. To spôsobuje zníženie hodnoty súčiniteľa prietoku. Vzdialenie šik-
mých rázových vĺn od vstupného rezu nadzvukovej vstupnej sústavy vedie k predĺženiu 
horizontálnych vetiev škrtiacich charakteristík. Zvýšenie hodnoty súčiniteľa zachovania 
celkového tlaku vstupnej sústavy σVS sa zdôvodňuje zvýšením uhla βΣ (Obr. 3.7). 

Priamka OA na Obr. 5.7 je prietoková charakteristika motora, ktorá bola vytvorená 
na základe rovnice σVS = k.φ, kde uhol jej sklonu je určený podľa hodnoty q(λv) pre kon-
krétne MH a zadaný režim motora (v danom prípade  pri 𝑛𝑁𝑇𝐾,𝑝𝑟. =  0,85). Každej hodno-

te pomerného vysunutia stupňovitého klina 𝑳̅𝒌𝒍 odpovedajú vlastné body priesečníkov 
škrtiacich charakteristík nadzvukových vstupných sústav a prietokovej charakteristiky 
motora. Ako je zrejmé z Obr. 5.7, ak je stupňovitý klin silne vysunutý prepúšťacia 
schopnosť nadzvukovej vstupnej sústavy je nižšia ako je potrebná pre motor a k zosúla-
deniu režimov dochádza v bode 1 v oblasti nadkritických režimov – pri nízkych hodno-
tách σVS a φ. Pri prílišnom zasunutí klina prepúšťacia schopnosť nadzvukovej vstupnej 
sústavy je väčšia ako je potrebná pre motor a zosúladenie režimov sa v bode 2 v blíz-
kosti hranice stabilnej práce. Najvýhodnejšie zosúladenie režimov sa zabezpečuje v 
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blízkosti uhlového bodu „r“ škrtiacej charakteristiky pri určitej optimálnej hodnote 

𝐿̅𝑘𝑙 =  𝐿̅𝑘𝑙,𝑜𝑝𝑡. pre dané podmienky (na obr. 5.7 pri 𝐿̅𝑘𝑙 = 80 %).    

 
Obr. 5.7 Škrtiaca charakteristika regulovateľnej vstupnej sústavy pri MH = konšt. a rôz-

nych hodnotách 𝐿̅𝑘𝑙  

Pri škrtení motora a v dôsledku toho pri znížení pomerných prepočítaných otáčok 
nízkotlakového kompresora 𝒏𝑵𝑻𝑲,𝒑𝒓. (v danom prípade od 0,85 do 0,8) sa uhlový súčini-

teľ k v rovnici σVS = k.φ zvyšuje, uhol sklonu prietokovej charakteristiky sa zväčšuje 
(priamka O´A´) a bod zosúladenia pri nezmenenej polohe klina sa premiestňuje ku hra-
nici stabilných režimov (bod 3 na Obr. 5.7). Zosúladenie nadzvukovej vstupnej sústavy 

a motora v týchto podmienkach si vyžaduje vysunutie klina (na Obr. 5.7 od 𝐿̅𝑘𝑙 = 80 % 

do 𝐿̅𝑘𝑙 = 90 %). V tom prípade bude režim nadzvukovej vstupnej sústavy odpovedať bo-
du „p´“. 

Uvedeným spôsobom pri každej zadanej hodnote MH a jej odpovedajúcemu režimu 

činnosti motora sa stanovujú optimálne hodnoty 𝑳̅𝒌𝒍. Súčasne sa podľa charakteristiky 
nadzvukovej vstupnej sústavy stanovujú zásoby stabilnej práce pri rôznych hodnotách 
MH. 

U regulovateľných nadzvukových vstupných sústav, okrem ΔKy,VS, ktorý je stano-
vovaný podľa vzťahu 5.3, je potrebné rozlišovať zásobu stability po premiestneniu regu-
lovateľného prvku. Zásoba stability po premiestneniu klina sa stanovuje podľa vzorca: 

∆𝑳̅𝒌𝒍 =  ∓
∆𝑳𝒌𝒍

∆𝑳𝒌𝒍.𝒑𝒓.
. 𝟏𝟎𝟎%                                         (5.8) 

Kde: 
∆𝐿𝑘𝑙.𝑝𝑟. – pracovná poloha regulovateľného klina, 

∆𝐿𝑘𝑙. =  𝐿𝑘𝑙.𝑝𝑟. - 𝐿𝑘𝑙.ℎ𝑟. –  maximálny odklon klina od pracovnej polohy do polohy 𝐿𝑘𝑙.ℎ𝑟., pri 

ktorej sa ešte zabezpečuje stabilná práca nadzvukovej vstupnej 
sústavy pri danej hodnote MH. 

Keďže u jedno parametrickej sústavy regulácie nadzvukovej vstupnej sústavy sú 
všetky jeho geometrické parametre jednoznačne medzi sebou zviazané, zmena regulo-
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vaných parametrov môže byť vyjadrená namiesto 𝑳̅𝒌𝒍 ako funkcia, napr. uhla βΣ. Na Obr. 
5.8 je znázornená zmena uhlov β2 a β3, plochy hrdla Sh a plochy štrbiny pre odvod 
medznej vrstvy Sš pre nadzvukovú vstupnú sústavu, ktorej schéma je znázornená na 
(Obr. 3.10). Tu sa uhol β1 nemení a uhol β2 sa zväčšuje s uhlom βΣ. Plocha hrdla Sh so 
zväčšovaním βΣ sa zmenšuje a plocha Sš sa zväčšuje. 

 

Obr. 5.8 Zmena regulovaných parametrov nadzvukovej vstupnej sústavy v závislosti od 
βΣ 

U súčasných nadzvukových lietadlách sa používajú programové sústavy regulácie 
nadzvukových vstupných sústav. V takých sústavách riadenie regulačných prvkov sa 
realizuje podľa skôr uvedeného programu, ktorý musí podľa možnosti brať do úvahy 
vplyv základných vonkajších faktorov (Machové číslo letu MH, otáčky motora, napr. nNTK, 
teploty okolitej atmosféry TH) na činnosť nadzvukovej vstupnej sústavy. Takýto typový 
program jednoparametrovej regulácie nadzvukovej vstupnej sústavy je znázornený na 

Obr. 5.9. V ňom je znázornená závislosť pomerného vysunutia stupňovitého klina 𝑳̅𝒌𝒍 od 
celkového stupňa stlačenia kompresora πKc. V inom programe regulácie môže byť po-

merné vysunutie stupňovitého klina 𝑳̅𝒌𝒍 nahradené uhlom βΣ a celkový stupeň stlačenia 
πKc nahradený hodnotou pomerných otáčok nízkotlakového rotora kompresora 𝑛̅𝑁𝑇𝐾, 
keďže medzi uvedenými veličinami je jednoznačná závislosť. Schéma programovej re-
gulácie sa obvykle zapína pri MH > 1,3 až 1,35. Pritom klin, ktorý sa pri nižších hodno-

tách MH nachádza v plne zasunutej polohe (𝐿̅𝑘𝑙 = 0), zaujíma polohu, odpovedajúce 

hodnote celkového stupňa stlačenia kompresora πKc (alebo 𝒏̅𝑵𝑻𝑲) motora na tomto re-

žime. Ďalej hodnoty pomerného vysunutia stupňovitého klina 𝑳̅𝒌𝒍 sledujú zmenu hodnoty 
celkového stupňa stlačenia kompresora πKc. K znižovaniu πKc dochádza pri zvyšovaní 
MH, znižovaní nNTK a zvýšení TH. Vo všetkých uvedených prípadoch klin sa vysúva 

v súlade so závislosťou, ktorá je znázornená na Obr. 5.9. Hodnota 𝐿̅𝑘𝑙 = 100 % odpove-
dá maximálne vysunutému klinu. 

Program regulácie sa musí vyberať s takým cieľom, aby v celom prevádzkovom 

rozsahu zmien πKc (alebo 𝒏̅𝑵𝑻𝑲) boli zabezpečené nevyhnutné zásoby stability nadzvu-
kovej vstupnej sústavy pred vznikom pumpáže, pri dostatočnom vzdialení režimov čin-
nosti od oblasti intenzívneho svišťania (režimu „ZUD“). Na Obr. 5.9 sú znázornené hra-
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nice pumpáže a svišťania („ZUD“) nadzvukovej vstupnej sústavy. Hranice pumpáže sú 
určené pre tri hodnoty Machového čísla MH = 1,8, 2,0, 2,3. Hranica svišťania (režimu 
„ZUD“) nie je závislý od Machového čísla MH. Hodnota –ΔLkl vyjadruje zásobu stabilnej 
práce vzhľadom k pumpáži. Hodnota +ΔLkl vyjadruje zásobu stabilnej práce vzhľadom 
k svišťaniu (režim „ZUD“). Ako je zrejme z grafu na Obr. 5.9 v oblasti intenzívneho sviš-
ťania vznikajú straty plynodynamickej stability motora.   

 

Obr. 5.9 Typový program jednoparametrovej regulácie nadzvukovej vstupnej sústavy 
(NVS) 

  V podmienkach letu programová sa hodnota regulačného parametra (v danom 

prípade pomerné vysunutie stupňovitého klina 𝑳̅𝒌𝒍) dodržuje nepresne. Možné odchýlky 
sú spôsobené chybami sústavy regulácie (táto oblasť je na grafe Obr. 5.9 vyšrafovaná). 
Na základe skúseností z prevádzky tieto chyby sú ovplyvnené výrobnými odchýlkami a 
nepresnosťami sústav merania, predstavujú ± 2 % z celkového rozsahu chodu regulač-
ného prvku. 

Vytváranie jednoparametrického programu regulácie nadzvukovej vstupnej sústavy 
sa realizuje so súčasným určením závislostí σVS = f(MH), φ = f(MH), cx,VS = f(MH), ΔKy,VS = 
f(MH), W = f(MH) a iných. Pre tento účel sa využívajú charakteristiky nadzvukových 
vstupných sústav, ktoré sú získané pre rôzne hodnoty Machových čísiel MH letu (Obr. 
5.7). Na úvod pre každú hodnotu Machového čísla MH sa určuje režim činnosti motora, 
ktorý je definovaný hodnotou 𝒏̅𝑵𝑻𝑲,𝒑𝒓., a na pracovnej čiare charakteristiky kompresora 

sa stanovujú hodnoty 𝒏̅𝑵𝑻𝑲,𝒑𝒓. a q(λv). Následne sa na základe stanovenej hodnoty 

𝒏̅𝑵𝑻𝑲,𝒑𝒓. určuje prietoková charakteristika (OA na Obr. 5.7) a určujú hodnoty 𝑳̅𝒌𝒍, σVS, φ 

a ďalšie parametre. Na základe získaných hodnôt 𝑳̅𝒌𝒍 pri rôznych hodnotách πKc vytvára-

jú stredne štatistickú závislosť 𝑳̅𝒌𝒍 = 𝒇(𝛑𝐊𝐜), keďže každej hodnote 𝒏̅𝑵𝑻𝑲,𝒑𝒓.  ako aj 𝑳̅𝒌𝒍 
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odpovedá rad hodnôt MH. Ak pri určitých režimoch letu režim zosúladenia sa značne 
odkláňa od uhlového bodu škrtiacej charakteristiky, môže byť zavedená korekcia na zá-

vislosť 𝑳̅𝒌𝒍 = 𝒇(𝛑𝐊𝐜).  Môže byť nutná korekcia na také neuvažované faktory programom, 
ako sú zmena uhla nábehu, vplyv prechodových režimov činnosti LTKM a ďalšie. 

Príklad charakteristík regulovateľnej nadzvukovej vstupnej sústavy pri jeho činnosti 
v sústave pohonnej jednotky je znázornený na Obr. 5.10. Výpočtový režim, kedy je φ = 
1, tu odpovedá Mr.VS = 2,5. Pri znížení MH súčiniteľ prietoku sa znižuje a cx,VS rastie a 
dosahuje maximálnu hodnotu pri MH ≈ 1,2. Súčiniteľ zachovania celkového tlaku σVS pri 
znížení MH sa zvyšuje v danom prípade od hodnoty σVS = 0,8 pri MH = 2,5 po hodnotu 
σVS = 0,95 pri MH = 1,5. Na Obr. 5.10 je tiež znázornený charakter zmeny ΔKy,VS = f(MH), 
W = f(MH). Takéto závislosti sa používajú pri výpočte charakteristík motora a pohonnej 
jednotky. 

 

Obr. 5.10 Charakteristika nadzvukovej vstupnej sústavy v závislosti od Machového čísla 
letu 

 V uzatvorených sústavách regulácie nadzvukových vstupných sústav, ktoré sa v 
súčasnej dobe rozpracovávajú, sa ovládanie regulačných prvkov realizuje podľa princí-
pu udržania stálej hodnoty jedného z parametrov, ktorý bezprostredne určuje stav prúdu 
v nadzvukovej vstupnej sústave pri optimálnych režimoch jej činnosti. Ako takýto para-
meter môžu byť využité napr. rýchlosť prúdu vzduchu v hrdle, poloha kolmej rázovej vlny 
vzhľadom k čelnej ploche vstupnej sústavy, pomer celkového tlaku vzduchu v hrdle k 
celkovému tlaku vzduchu pred motorom a iné. 

Výhodou uzatvorených sústav regulácie nadzvukových vstupných sústav pred 
programovými sústavami regulácie je v možnosti presnejšieho udržiavania optimálnych 
režimov činnosti nadzvukovej vstupnej sústavy pri minimálnych hodnotách nevyhnutnej 
zásoby stabilnej práce ΔKy,VS. Avšak ich praktická realizácia sa komplikuje nutnosťou 
rozmiestnenia veľkého množstva rýchlo reagujúcich snímačov pre získanie hodnover-
ných opracovaných parametrov pri existencii značnej nerovnomernosti prúdu vzduchu. 
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Štartová mechanizácia nadzvukovej vstupnej sústavy sa používa pre zabránenie 
odtrhnutia prúdu vzduchu z ostrých predných hrán vonkajšieho plášťa a zvýšenia súčini-
teľa zachovania celkového tlaku vo vstupnej sústave σVS a prietoku vzduchu cez motor 
počas vzletu a pri nízkych podzvukových rýchlostiach letu. Z tohto dôvodu musí regu-
lačná sústava zabezpečiť maximálne možné otvorenie hrdla prostredníctvom pohybli-
vých panelov nadzvukovej vstupnej sústavy do úplne zasunutej polohy. Doplnkovým 
prostriedkom, ktorý umožňuje znížiť straty celkového tlaku a zväčšiť prietok vzduchu 
počas vzletu je použitie klapiek prisávania vzduchu. Klapky prisávania vzduchu (Obr. 
3.5) umiestnené za hrdlom nadzvukovej vstupnej sústavy sa otvárajú do vnútra vzdu-
chového kanála účinkom podtlaku vo vzduchovom kanále, ku ktorému dochádza pri 
štarte lietadla a pri letoch s nízkymi rýchlosťami. Použitie klapiek prisávania vzduchu 
znižuje straty ťahu počas vzletu a zároveň zvyšuje zásobu stability práce kompresora 
z dôvodu zníženia odtrhnutia prúdu vzduchu z vstupných hrán vzduchovej sústavy. 

Pri rozbehu, počas vzletu a počas pristátia lietadla do motora cez vzduchovú sús-
tavu môžu byť nasaté cudzie predmety. Z tohto dôvodu pre zabránenie nasatia cudzieho 
predmetu sa používajú ochranné sieťky, ktoré znižujú straty, čo vedie k zníženiu súčini-
teľa zachovania celkového tlaku σVS čo má za následok zníženie prietoku vzduchu a 
ťahu motora. Zníženie súčiniteľa zachovania celkového tlaku σVS sa dá eliminovať kla-
piek alebo žalúzií prisávania vzduchu, ktoré sú v hornej časti vstupnej sústavy. 
 

5.3 Vplyv umiestnenia nadzvukovej vstupnej sústavy na lietadle a uhla  
      nábehu a sklzu na jej charakteristiky 

Miesto umiestnenia nadzvukovej vstupnej sústavy na lietadle ovplyvňuje poľa rých-
lostí a tlaku na vstupe do vstupnej sústavy, a tým aj vonkajšie obtekanie, vnútorné prú-
denie vzduchu a interferenciu medzi prvkami vstupnej sústavy a draka lietadla. Nadzvu-
ková vstupná sústava musí zabezpečovať odrezávanie a odvod medznej vrstvy, ktorá 
sa vzniká na povrchu draka lietadla, mimo vstupnú sústavu. Nadzvuková vstupná sústa-
va sa umiestňuje do priestoru nadzvukového prúdu vzduchu, mimo oblasti kde je vzduch 
zabrzdený časťami draka lietadla (krídlom alebo trupom). Je nevyhnutné zabrániť vnika-
niu rázových vĺn a vírov od časti draka a jeho prvkov do nadzvukovej vstupnej sústavy 
na základných režimoch letu lietadla. 

Vhodným výberom umiestnenia vstupnej sústavy v blízkosti povrchu lietadla je 
možné podstatne zlepšiť jeho činnosť v podmienkach letu s veľkými uhlami nábehu 
a sklzu, čo veľmi dôležité pri manévrovaní lietadla. Intenzita vplyvu zmeny uhlov α a β 
na charakteristiky vstupnej sústavy od uhlov α a β na charakteristiky vstupných sústav 
závisí od jej schémy, Machového čísla letu M a umiestnenia na lietadle. 

Čelné osovo symetrické nadzvukové vstupné sústavy používané na reaktívnych 
lietadlách druhej generácie sú citlivé na kladné a záporné uhly nábehu a uhly sklzu. Táto 
ich citlivosť sa vysvetľuje narušením symetrie obtekania stupňovitého kužeľa, ktorý ve-
die k zmene charakteru prúdenia vzduchu vo vnútornom kanále. Z náveternej strany 
uhly βi sa zväčšujú, a preto narastá intenzita šikmých rázových vĺn a stupeň zvýšenia 
tlaku vzduchu v nich. Na odvrátenej strane vzniká obrátený obraz (Obr. 5.11). Rozličný 
stupeň zvýšenia tlaku vzduchu na náveternej a odvrátenej strane plochy brzdenia vyvo-
láva kolmé pretekanie prúdu, ktoré vedie k pretekaniu medznej vrstvy do priestoru niž-
šieho tlaku a k jeho odtrhnutiu, ako je to znázornené na Obr. 5.11. To vytvára podstatnú 
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nestacionárnosť a obvodovú nerovnomernosť prúdu a spôsobuje zníženie súčiniteľa 
zachovania celkového tlaku vo vstupnej sústave σVS, súčiniteľa prietoku φ, a zásoby 
stabilnej práce nadzvukovej vstupnej sústavy ΔKy,VS a zväčšenie W. 

 
Obr. 5.11 Vplyv uhla nábehu na prúdenie vzduchu v osovo symetrickej nadzvukovej 

vstupnej sústave 

Ploché nadzvukové vstupné sústavy sú obvykle obtekané prúdom vzduchu, ktorý 
je rozrušený lietadlom. Najtypickejším sú tri kompozície nadzvukovej vstupnej sústavy: 
pod trupom (napr. Eurofighter Typhoon) alebo pod krídlom (napr. Concorde, MiG-29, 
Tu-160 atď.), po bokoch trupu (napr. F-14, F-15, MiG-31, Tu-22M atď.) a nad trupom (F-
107A). Pritom brzdiaci povrch môže byť umiestnená horizontálne alebo vertikálne. Na 
Obr. 5.14 sú znázornené najtypickejšie usporiadania nadzvukových vstupných sústav. 
Kompozície a) a d) sú horizontálne, kompozície b) a c) sú vertikálne. 

Kompozícia nadzvukovej vstupnej sústavy vplýva na parametre prúdu vzduchu 
pred vstupom do vstupnej sústavy. Pri bočnom umiestnení nadzvukovej vstupnej 
sústavy (Obr. 5.14 b, d) v dôsledku skosenia prúdu vzduchu pred rovinou vstupu z 
dôvodu priečneho pretekania vzduchu na bočný povrch trupu miestne uhly nábehu αM 
sú 1,3 až 1,5 krát väčšie ako uhly nábehu nosovej časti trupu lietadla. Vplyv zmeny uhla 
nábehu α na charakteristiky nadzvukovej vstupnej sústavy v tomto prípade podstatne 
závisí od umiestnenia stupňovitého klína.    

 

Obr. 5.12 Vplyv uhla nábehu na prúdenie vzduchu v plochej nadzvukovej vstupnej sús-
tave s horizontálnym umiestnením klina  
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Obr. 5.13 Vplyv uhla nábehu na prúdenie vzduchu v plochej nadzvukovej vstupnej sús-
tave s vertikálnym umiestnením klina 

    

a)                                                                b) 

   

                                       c)                                                             d) 

Obr. 5.14 Charakteristické kompozície nadzvukových vstupných sústav na lietadlách 

Pri hornom horizontálnom umiestnení klina plochej nadzvukovej vstupnej sústavy 
(Obr. 5.14c) na podzvukových rýchlostiach letu sa dosahujú lepšie charakteristiky v 
závislosti od uhla nábehu α, ako u osovo symetrických nadzvukových vstupných sústav. 
Pri nadzvukových rýchlostiach letu v určitom rozsahu zväčšenia uhla nábehu sa ich 
charakteristiky zlepšujú (zvyšuje súčiniteľ zachovania celkového tlaku vo vstupnej 
sústave σVS a súčiniteľ prietoku φ v závislosti od uhla nabehu α). Zvyšovanie súčiniteľa 

https://www.google.com/url?sa=i&url=https://www.nationalmuseum.af.mil/Visit/Museum-Exhibits/Fact-Sheets/Display/Article/195750/north-american-f-107a/&psig=AOvVaw3va4-MTQSgpTE5eezq5eRK&ust=1605883023723000&source=images&cd=vfe&ved=0CAIQjRxqFwoTCKjY2dbqju0CFQAAAAAdAAAAABAe
https://www.google.sk/url?sa=i&url=https://commons.wikimedia.org/wiki/File:F-14-Tomcat-start.jpg&psig=AOvVaw0gTJMdKAMRd86BYdoHrHPm&ust=1605820363811000&source=images&cd=vfe&ved=0CAIQjRxqFwoTCICuuJ2Bje0CFQAAAAAdAAAAABBP
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σVS je zdôvodnená zvýšením intenzity šikmých rázových vĺn spolu so zvyšením uhlov 
náklonu panelov klina vo vzťahu k smeru nabiehajúceho prúdu vzduchu a približením βΣ 
k βopt. Súčiniteľ prietoku φ sa zvyšuje v dôsledku zväčšenia plochy kolmého prierezu 
zachyteného prúdu vzduchu SH pre nezmenenej plochy vstupu vstupnej sústavy SVS. 

Na Obr. 5.15 až Obr. 5.17 sú znázornené schémy prúdenia na vstupe do plochej 
nadzvukovej vstupnej sústavy s horným horizontálnym umiestnením klina pri rôznych 
uhloch nábehu α.  

 

Obr. 5.15 Schéma prúdenia vzduchu na vstupe do plochej nadzvukovej vstupnej 
sústavy s horizontálnym umietnením klina pri kladných uhloch nábehu α 

Pri zvyšovaní kladnej hodnoty uhla nábehu α (Obr. 5.15) sa plocha SH zväčšuje a 
môže byť väčšia ako SVS.  

 

Obr. 5.16 Schéma prúdenia vzduchu na vstupe do plochej nadzvukovej vstupnej 
sústavy s horizontálnym umietnením klina pri veľkých kladných uhloch nábehu α 

Pri veľmi veľkých uhloch nábehu α (Obr. 5.16) dosahuje uhol βΣ hodnotu vyššiu 
ako je uhol βopt. A súčiniteľ zachovania celkového tlaku vo vstupnej sústave σVS sa 
začína znižovať. Dochádza tiež k znižovaniu súčiniteľa prietoku φ (plocha hrdla je 
nedostatočná pre prepúšťanie všetkého vzduchu, ktorý prechádza cez sústavu rázových 
vln). 

Pri záporných uhloch nábehu (Obr. 5.17) uhly náklonu a intenzita šikmých 
rázových vĺn sa znižuje a Machove číslo pred kolmou rázovou vlnou a straty v nej 
prudko narastajú, čo spôsobuje zníženie súčiniteľa zachovania celkového tlaku vo 
vstupnej sústave σVS. Zníženie plochy prúdu vzduchu SH vedie k zníženiu súčiniteľa 
prietoku φ. Čiastočné rozrušenie sústavy šikmých rázových vĺn kolmou rázovou vlnou 
pri veľkých kladných a záporných uhloch nábehu α má za následok zníženie zásoby 
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stabilnej práce nadzvukovej vstupnej sústavy. To je zrejmé z Obr. 5.18, kde na škrtiace 
chrakteristiky nadzvukovej vstupnej sústavy pri rôznych uhloch nábehu α je vynesená 
prietoková charakteristika motora. Pri veľkých kladných a najmä pri záporných uhloch 
nábehu α dochádza k zníženiu súčiniteľa zachovania celkového tlaku v nadzvukovej 
vstupnej sústave σVS a k zniženiu zásoby stabilnej práce nadzvukovej vstupnej sústavy 
ΔKy,VS. 

 

Obr. 5.17 Schéma prúdenia vzduchu na vstupe do plochej nadzvukovej vstupnej 
sústavy s horizontálnym umietnením klina pri záporných uhloch nábehu α 

Na Obr. 5.18 je znázornená škrtiaca charakteristika v závislosti od uhla nábehu α. 

 

Obr. 5.18 Škrtiace charakteristikyplochej nadzvukovej vstupnej sústavy s horizontálnym 
umiestnením klina pri MH = konšt. a rôznych uhloch nábehu 

Analyzované nadzvukové vstupné sústavy sú použité na lietadlách MiG-25 a MiG-
31, ako aj u lietadiel F-14 a F-15. Pri rýchlostiach MH > 2 je u takýchto vstupných sústav 
pri veľkých uhloch nábehu možné odtrhnutie prúdu vzduchu z bočného a spodného po-
vrchu trupu, ktoré má za následok zhoršenie charakteristík vstupnej sústavy v ruštine 
nazývané „пелены“. V takomto prípade prudko klesá súčiniteľ zachovania celkového 
tlaku vo vstupnej sústave σVS a narastá nerovnomernosť prúdu vzduchu pred motorom. 
Príčinou tohto stavu je zvýšenie intenzity kolmej (hlavnej) rázovej vlny pred rovinou 
vstupu, ktorá pôsobiac na medznú vrstvu trupu lietadla spôsobuje jej odtrhnutie. Čím je 
vyššia rýchlosť MH, tým pri menších uhloch nábehu α môže vznikať tento jav. 

Pri vertikálnom umiestnení klina (Obr. 5.14b) miestne uhly skosenia prúdu vzduchu 
na brzdiacom povrchu sú väčšie, ako uhly nábehu lietadla. Tým sa zintenzívňuje ne-
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priaznivý vplyv zmeny uhla nábehu α na charakteristiky vstupnej sústavy. Pri šikmom 
ofukovaní je obtekanie stupňovitého klina priestorové (Obr. 5.12), pričom na náveternej 
strane vznikajú rázové vlny a je možné aj odtrhnutie prúdu na prednej hrane a bočnej 
stene a na záveternej strane vlny podtlaku. To vedie k zníženiu súčiniteľa prietoku φ a 
súčiniteľa zachovania celkového tlaku vo vstupnej sústave a k nerovnomernosti rých-
lostných polí a tlakových polí v kanále nadzvukovej vstupnej sústavy a na vstupe do mo-
tora. Pre vyrovnávanie prúdu vzduchu sa vo vstupnej časti vnútorného kanála umiestňu-
jú špeciálne horizontálne priehrady. Nadzvukové vstupné sústavy takého usporiadania 
sa používajú na lietadlách MiG-23 a F-4 Phantom. 

Podkrídlové nadzvukové vstupné sústavy (Obr. 5.14d) majú najvhodnejšie charak-
teristiky pri veľkých kladných uhloch nábehu. Pod nábehovou hranou krídla je rýchlostné 
pole v smere prúdenia je omnoho stabilnejšie, ako u bočného povrchu trupu. U lietadiel 
Su-27 sa zabezpečuje prípustná úroveň nerovnomernosti prúdu vzduchu v rozsahu uh-
lov nábehu od 0° do 360°. Pri nadzvukových rýchlostiach letu sa krídlo využíva ako prvý 
stupeň brzdenia prúdu vzduchu. Ako je to znázornené na Obr. 5.4, od prednej hrany 
krídla pri nadzvukových rýchlostiach letu prichádza šikmá rázová vlna, v ktorej dochádza 
k natočeniu a brzdeniu nadzvukového prúdu, pričom miestne Machovo číslo je nižšie 
ako MH a miestny uhol nábehu sa prakticky nemení, keďže smer rýchlosti na vstupe do 
nadzvukovej vstupnej sústavy zachováva paralelné so spodným povrchom krídla. To 
zlepšuje charakteristiky vstupných sústav v závislosti od uhla nábehu α. Súčiniteľ za-
chovania celkového tlaku vo vstupnej σVS u týchto nadzvukových vstupných sústav sa 
zvyšuje alebo prakticky neznižuje do uhlov nábehu α = 15°až 20°. 

U podkrídlovej kompozícii najväčšie problémy vznikajú pri nadzvukových rýchlo-
stiach letu a záporných uhloch nábehu. Pri α < 0° sa na predných hrán krídla zbiehajú 
víry, ktoré s vplyvom uhlov sklzu, zaberajú oblasť polovice rozpätia krídla. Víry, ktoré 
vstupujú do vstupnej sústavy, spôsobujú k intenzívnemu zhoršeniu jeho charakteristík. 
Pri podzvukových rýchlostiach letu zhoršenie charakteristík pri α < 0° je menej výz-
namné a umožňuje zabezpečiť prevádzkyschopnosť pohonnej jednotky pri kruhovom 
obtekaní (α < 0° až 360°). Takéto nadzvukové vstupné sústavy sa používajú u stíhacích 
lietadiel štvrtej generácie Su-27 a MiG-29. Určité zlepšenie charakteristík podkrídlových 
vstupných sústav pri záporných uhloch nábehu môže byť dosiahnuté pri kompozícii ver-
tikálneho rozmiestnenia klina (Concorde, Tu-160, B-1). 

Horné rozloženie vstupnej sústavy (Obr. 5.14c) umožňuje zníženie rádiolokačného 
odrazu (viditeľnosti), avšak vždy prináša zhoršenie jeho parametrov. Pri veľkých uhloch 
nábehu miestne Machovo číslo M pred vstupnou sústavou je väčšie ako MH a hoci stabi-
lizačný vplyv povrchu trupu a krídla pri zmene uhla nábehu sa zachováva, na tomto po-
vrchu sa zväčšuje hrúbka medznej vrstvy a objavujú sa zóny odtrhnutia prúdu vzduchu, 
čo v konečnom dôsledku zosilňuje nerovnomernosť a nestacionárnosť prúdu na vstupe 
do motora. 

Pre zlepšenie podmienok činnosti vstupnej sústavy na kladných uhloch nábehu sa 
ich geometrická osa nastavuje pod určitým uhlom α0 (uhol zaklinenia) vzhľadom ku kon-
štrukčnej horizontálnej osi lietadla. Uhol „zaklinenia“ sa volí v rozsahu od -2° do 4°, čo 
umožňuje znížiť negatívny vplyv letu s veľkými kladnými uhlami nábehu na parametre 
vstupnej sústavy.                                                                            
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6 Vstupné sústavy pre vysoké nadzvukové a hyperzvukové 
rýchlosti letu 

6.1 Nadzvukové vstupné sústavy s vonkajším stlačením  

U nadzvukových lietadiel, ktoré lietajú rýchlosťami MH,max = 3,0 až 3,5 sa použí-
vajú nadzvukové vstupné sústavy s vonkajším stlačením. Pri veľmi vysokých rýchlo-
stiach letu sa charakteristiky takýchto nadzvukových vstupných sústav podstatne 
zhoršujú. Dochádza k nárastu ich vonkajšieho odporu a intenzívne sa znižuje súčini-
teľ zachovania celkového tlaku vo vstupnej sústave σVS. Táto skutočnosť je daná 
tým, že so zvyšovaním Machového čísla MH je potrebné zvyšovať počet šikmých rá-
zových vĺn a súčasne aj uhol βΣ, aby boli zabezpečené nízke straty celkového tlaku v 
uzatváracej kolmej rázovej vlne (hlavnej rázovej vlne). Avšak zväčšenie uhla βΣ vedie 
k zvýšeniu gradientu tlaku na brzdiacom povrchu a vzájomné pôsobenie rázových vĺn 
a medznej vrstvy v miestach jeho zlomu sa zosilňuje (Obr. 6.1). Šikmé rázové vlny, 
ktoré vznikajú pri natočení nadzvukového prúdu nedosahujú brzdiaci povrch, pretože 
v jeho blízkosti je rýchlosť prúdu vzduchu podzvuková. Objavuje sa zhrubnutie 
medznej vrstvy pred rázovými vlnami a jej vzdutie, čo vedie k vytvoreniu rozvetveniu 
rázových vĺn v tvare písmena λ. 

 
Obr. 6.1 Vzájomné pôsobenie i-tej šikmej rázovej vlny a medznej vrstvy. Závislosť 

βi,záp od Mi 

Pri zvýšení intenzity i-tej šikmej rázovej vlny AB (Obr. 6.1), kedy je βi > βi,záp do-
chádza k nabobtnaniu medznej vrstvy a jej odtrhnutiu. Aby sa zabránilo odtrhnutiu 
prúdu vzduchu je potrebné obmedzovať hodnotu prípustných uhlov βΣ, čo nevyhnut-
ne vedie k zvýšeniu intenzity uzatváracej kolmej rázovej vlny. V dôsledku toho sa 
prudko znižuje súčiniteľ zachovania celkového tlaku vo vstupnej sústave σVS v nad-
zvukovej vstupnej sústave s vonkajším stlačením pri zvyšovaní Machového čísla MH. 
Okrem toho, u nadzvukovej vstupnej sústavy s vonkajším stlačovaním v súlade so 
zvyšovaním uhla βΣ je potrebné zväčšiť uhol vonkajšieho plášťa βpl,von a dĺžku sklo-
neného úseku, čo vyvoláva zväčšenie vonkajšieho odporu. Z tohto dôvodu pre lietad-
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lá, ktoré lietajú rýchlosťou vyššou ako MH > 3,0 až 3,5, sa ukazuje nutnosť prechodu 
k použitiu nadzvukovej vstupnej sústavy so zmiešaným stlačovaním. 
 

6.2 Nadzvukové vstupné sústavy so zmiešaným stlačovaním 

Nadzvukové vstupné sústavy so zmiešaným stlačovaním sú typické tým, že v 
sústave vonkajších šikmých rázových vĺn sa realizuje len čiastočné brzdenie nadzvu-
kového prúdu vzduchu, čo si vyžaduje je menší odklon od osového smeru. Pri tejto 
podmienke sa umožňuje nadzvukové prúdenie vzduchu do vnútorného kanála s 
menšími uhlami vonkajšieho plášťa βpl,von. K ďalšiemu brzdeniu nadzvukového prúdu 
dochádza v sérii šikmých rázových vĺn, ktoré sú rozložené vo vnútornom kanále. 
V dôsledku zvýšenia celkového počtu šikmých rázových vĺn a malého odklonu prúdu 
vzduchu od osového smeru je možné znížiť Machovo číslo pred závernou rázovou 
vlnou, znížiť straty celkového tlaku na tejto rázovej vlne a zvýšiť súčiniteľ zachovania 
celkového tlaku σVS. To si vyžaduje špeciálne profilovanie vnútorného kanála. Kanál 
musí mať dostatočnú dĺžku, zužujúci prierez (v súlade so stupňom brzdenia nadzvu-
kového prúdu) a sústavu ovládania medznej vrstvy. 

Výpočtová schéma prúdenia v nadzvukovej vstupnej sústave so zmiešaným 
stlačovaním pre lietadlo s MH,max = 3 je znázornená na Obr. 6.2. V tomto prípade do 
roviny vstupu je odklonenie prúdu vzduchu v dvoch vonkajších šikmých rázových 
vlnách len 12°, čo umožňuje použiť malý uhol βpl,von. Maximálny odklon prúdu vzdu-
chu od osi za treťou šikmou rázovou vlnou je 16° a v následných šikmých rázových 
vlnách prebieha opačné otáčanie prúdu vzduchu smerom k osi nadzvukovej vstupnej 
sústavy. Pred uzatváracou kolmou rázovou vlnou sa prúd vzduchu zbrzďuje na M = 
1,25 a má prakticky osový smer.  

 

Obr. 6.2 Výpočtová schéma prúdenia v nadzvukovej vstupnej sústave zmiešaného 
typu 

Uhol vonkajšieho plášťa βpl,von u nadzvukovej vstupnej sústavy so zmiešaným 
stlačením sa stanovuje tak, aby sa obtekanie jej prednej hrany realizovalo bez vzniku 
kolmej rázovej vlne na vstupe. Malé hodnoty uhlov βpl,von a neprítomnosť kolmej rá-
zovej vlny pred vonkajším plášťom ale pomerne slabej šikmej rázovej vlny je príčinou 
zníženia vonkajšieho odporu nadzvukovej vstupnej sústavy so zmiešaným stlačova-
ním. 

Vo vnútornom kanále v dôsledku vzájomného pôsobenia rázových vĺn a medz-
nej vrstvy vzniká prúdenie so zložitou sústavou λ a χ rázových vĺn a oblastí odtrhnu-
tia. Namiesto jednej uzatváracej kolmej rázovej vlny v oblasti hrdla vzniká séria rázo-
vých vĺn, ktoré dostali označenie pseudo-rázová vlna. Pseudo-rázovovou vlnou sa 
nazýva oblasť prúdenia plynu vo vnútornom kanále nadzvukovej vstupnej sústavy, 
kde účinkom protitlaku na výstupe prebieha prechod nadzvukového prúdenia na 
podzvukové prúdenie. Jeho odlišnosť od kolmej rázovej vlny je zviazané s vplyvom 
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medznej vrstvy. Variant štruktúry prúdu vzduchu v oblasti pseudo-rázovej vlny je 
znázornený na Obr. 6.3.  

Zvýšený protitlak sa prenáša cez podzvukovú medznú vrstvu hore po prúde 
a vyvolá jej odtrhnutie (zóna A na Obr. 6.3). V dôsledku obtekania tejto zóny nadzvu-
kovým prúdom vzduchu (pri β > βodt) sa objavuje v danom prípade rázová vlna mos-
tového tvaru (kolmá rázová vlna a – a s λ tvarovým rozvetvením a – o a a – c (Obr. 
6.3). Pri prechode cez neho vzniká zmiešané prúdenie: podzvukové – v jadre prúdu 
1 a nadzvukové – v periférnej časti 2. Potom obidva prúdy sa zrýchľujú – vnútorný 
podzvukový na M = 1 v reze „h – h“ s následným prechodom do nadzvukového prú-
denia (ako v Lavalovej dýze) a vonkajší – v expanzných vlnách, ktoré vychádzajú z 
bodov c. Ďalej sa vytvára druhá zóna odtrhnutia  B (Obr. 6.3), pri obtekaní ktorej 
nadzvukovým prúdom znova vzniká rázová vlna mostového tvaru, avšak už so zní-
ženou intenzitou.      

 

Obr. 6.3 Schéma prúdenia v oblasti pseudo-rázovej vlny (bez odsávania medznej 
vrstvy) 

Pseudo-rázová vlna je generátorom turbulentných pulzácií, čo môže viesť k 
strate stability prúdenia. Pre skrátenie jej dĺžky, zníženia strát v kanále a fixácie ob-
lasti odtrhnutia v oblasti hrdla sa vyžaduje realizovať odsávanie medznej vrstvy a 
geometrická plocha hrdla musí byť väčšia ako predpokladaná plocha stanovená za 
predpokladu, že nevzniká medzná vrstva, aby sa zabezpečil priestor pre umiestnenie 
zostávajúcej časti medznej vrstvy a uzatvorenej (neodstrániteľnej) oblasti odtrhnutia. 
Pri odsávaní medznej vrstvy cez perforovaný povrch vzduchového kanála v oblasti 
hrdla dĺžka pseudo-rázovej vlny sa zmenšuje a na  hranici sa transformuje na rázovú 
vlnu mostového tvaru. 

Spúšťanie nadzvukovej vstupnej sústavy zmiešaného typu je jeho typickou 
zvláštnosťou. Vnútorný kanál týchto vstupných sústav, ktorý má zúžujúco-rozšírujúci 
tvar, predstavuje obrátenú Lavalovú dýzu. Zúženie kanála sa určuje stupňom brzde-
nia nadzvukového prúdu vzduchu (od Mvst. do Mh ≈ 1). Avšak v procese zvyšovania 
rýchlosti letu lietadla nadzvuková vstupná sústava prechádza režimami, pri ktorých 
Mvst. ešte nedosahuje výpočtovú hodnotu. Na týchto režimoch z dôvodu zníženej 
hustoty vzduchu v hrdle môže nadzvuková vstupná sústava prepustiť všetok vzduch, 
ktorý prechádza cez sústavu vonkajších rázových vĺn. Z tohto dôvodu na vstupe do 
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vnútorného kanála nadzvukovej vstupnej sústavy sa objavuje kolmá rázová vlna. Pri 
dosiahnutí výpočtového režimu letu hustota vzduchu v hrdle nedosahuje výpočtovú 
hodnotu (ρh < ρh.v) a kolmá rázová vlna nemizne. 

Pre dosiahnutie výpočtového režimu prúdenia (zabezpečenie nadzvukovej rých-
losti prúdu vzduchu vstupujúceho do vnútorného kanála), je potrebné na začiatku 
zväčšiť plochu hrdla do takej miery, aby sa kolmá rázová vlna presunula k vstupné-
mu otvoru vnútorného kanála a dotkla sa jeho predných hrán. V tom okamihu, ktorý 
sa nazýva „spúšťanie“, kolmá rázová vlna sa „prehltáva“. Odpovedajúca veličina po-

mernej plochy hrdla spúšťania 𝑺̅𝒉,𝒔𝒑.  

𝑺̅𝒉,𝒔𝒑. =  
𝑺𝒉,𝒔𝒑.

𝑺𝒗𝒔𝒕.
 [𝟏]                                              (6.1) 

Kde: 

𝑆ℎ̅,𝑠𝑝. – pomerná plocha hrdla [1], 

𝑆ℎ,𝑠𝑝. – plocha hrdla v režime spúšťania [m2], 

𝑆𝑣𝑠𝑡.  – plocha vstupného prierezu nadzvukovej vstupnej sústavy [m2]. 

Pritom vo vnútornom kanále vzniká nadkritický režim prúdenia (λh > 1) a pseu-
do-rázová vlna sa vytvára v kanále za hrdlom. Pre dosiahnutie výpočtového režimu je 
nevyhnutné zmenšiť plochu hrdla na výpočtovú hodnotu, a tým priblížiť pseudo-
rázovú vlnu k rovine hrdla, čím sa znižujú straty (v dôsledku odsávania medznej vrst-
vy). 

Experimentálne bolo zistené, že aj vo výpočtových podmienkach činnosti nad-
zvukovej vstupnej sústavy zmiešaného stlačovania v oblasti hrdla vždy existuje uza-
tvorená oblasť odrhnutia prúdu vzduchu. Základná úloha regulácie plochy hrdla a 
ovládania medznej vrstvy spočíva v stabilizácii tejto oblasti a pseudo-rázovej vlny za 
hrdlom.  

Nevyhnutnosť regulácie plochy hrdla nadzvukovej vstupnej sústavy zmiešaného 
stlačenia  pre realizáciu jeho spustenia si vyžaduje rýchlo reagujúcu sústavu zväčše-
nia alebo zmenšenia plochy hrdla, aby v prípade odrhnutia prúdenia a vzniku vybitej 
kolmej rázovej vlny sa zabránilo dlhodobejšiemu prudkému poklesu ťahu pohonnej 
jednotky. Odtrhnutie prúdenia v prevádzkových podmienkach je možné pri poryvoch 
vetra alebo pri zvýšení protitlaku zo strany motora. 

Škrtiace charakteristiky nadzvukových vstupných sústav zmiešaného stlačova-
nia v súradniciach σ = f(φ) pri MH = konšt. nemajú mierne úseky. Podľa pôvodného 
názoru tieto nadzvukové vstupné sústavy pracujú len na nadkritických režimoch. 
Uzatváracia rázová vlna (pseudo-rázová vlna) vo výpočtovom režime sa nachádza 
v určitej polohe za hrdlom v súlade s potrebnou zásobou stability z hľadiska odtrhnu-
tia prúdu vzduchu. Pri škrtení takejto nadzvukovej vstupnej sústavy od bodu r (Obr. 
6.4) uzatváracia kolmá rázová vlna sa premiestňuje k hrdlu, jej intenzita a straty v nej 
sa znižujú a súčiniteľ zachovania celkového tlaku vo vstupnej sústave σVS sa zvyšuje 
pri φ = konšt. Na kritickom režime (bod k) dochádza k odtrhnutiu prúdenia vo vnútor-
nom kanále s vybíjaním kolmej rázovej vlny. Pri odrhnutí prúdu súčiniteľ zachovania 
celkového tlaku vo vstupnej sústave σVS a súčiniteľ prietoku φ sa skokovo znižujú 
a nadzvuková vstupná sústava prechádza na podkritický režim činnosti s kolmou rá-
zovou vlnou na vstupe (bod c na Obr. 6.4). V okolí bodu c vzniká mierne sa zvažujú-
ca vetva typická pre nadzvukové vstupné sústavy s vonkajším stlačením a jeho pa-
rametre dosahujú neprijateľne nízke hodnoty z dôvodu veľkých strát celkového tlaku 
v kolmej rázovej vlne, zníženia prietoku vzduchu a zvýšenia vonkajšieho odporu, čo 
má za následok prudký pokles ťahu pohonnej jednotky. Pri znížení škrtenia dochá-
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dza k miernemu zvýšeniu súčiniteľa prietoku φ do okamihu dosiahnutia λh = 1 (bod k´ 
na Obr. 6.4). Spúšťacie otvorenie hrdla nastavuje výpočtovú hodnotu súčiniteľa prie-
toku φ, avšak prestavuje nadzvukovú vstupnú sústavu na hlboký nadkritický režim 
(bod d na Obr. 6.4) a následné privretie hrdla v plnej miere obnovuje výpočtový režim 
prúdenia (bod r na Obr. 6.4).  

 

Obr. 6.4 Škrtiaca charakteristika nadzvukovej vstupnej sústavy so zmiešaným stla-
čením, 1 – pri spustenej vstupnej sústave, 2 – pri nespustenej vstupnej sústave, 3 – 

režim odtrhnutia  

Požadovaná zásoba stabilnej práce sa zabezpečuje na úkor zníženia výpočto-
vej hodnoty súčiniteľa zachovania celkového tlaku vo vstupnej sústave σVS,výp. pri 
porovnaní s σVS,max. na vertikálnej vetve škrtiacej charakteristiky, pričom 𝐾𝑦,𝑉𝑆 =

𝜎𝑉𝑆,𝑚𝑎𝑥. 𝜎𝑉𝑆,𝑣ý𝑝.⁄ . Pri zmene Machového čísla letu MH je nutná taká regulácia panelov 

brzdiaceho povrchu a stupňa zúženia vnútorného kanála a plochy hrdla, aby sa za-
bezpečil nadzvukový režim prúdenia v kanále so zadanou hodnotou zásoby stabilnej 
práce vstupnej sústavy. 

  

Obr. 6.5 Charakteristiky nadzvukovej vstupnej sústavy vonkajšieho stlačenia (- - -) 
a zmiešaného stlačenia (——) pri M = 6,8 
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Na Obr. 6.5 je znázornené porovnanie charakteristík regulovateľných nadzvu-
kových vstupných sústav s vonkajším a zmiešaným stlačením. Nadzvukové vstupné 
sústavy so zmiešaným stlačením dosahujú okrem vyššej hodnoty súčiniteľa zacho-
vania celkového tlaku vo vstupnej sústave σVS, na úkor vyšších hodnôt maximálneho 
súčiniteľa prietoku φ, nižšie hodnoty súčiniteľa odporu vstupnej sústavy cx,VS. 

 
Obr. 6.6 Štandardné závislosti σVS a Δφods. od MH 

1 – nadzvuková vstupná sústava s vonkajším stlačením, 2 – nadzvuková vstupná 
sústava so zmiešaným stlačením   

Na Obr. 6.6 sú uvedené typové štandardné závislosti σVS = f(MH) pre nadzvu-
kové vstupné sústavy vonkajšieho a zmiešaného stlačovania a tiež hodnoty potreb-
ného zvýšenia súčiniteľov prietoku v dôsledku odsávania medznej vrstvy Δφods. pre 
dosiahnutie uvedených hodnôt súčiniteľov zachovania celkového tlaku vo vstupnej 
sústave σVS. Z grafu na Obr. 6.6 je zrejmé, že výhody nadzvukovej vstupnej sústavy 
zmiešaného stlačovania z hľadiska súčiniteľa zachovania celkového tlaku vo vstup-
nej sústave σVS so zvyšovaním MH. Napr. pri MH = 6,8, ako je zrejmé z Obr. 6.5 roz-
diel pre σVS dosahuje približne 25 %. 
 

6.3 Nadzvuková vstupná sústava hyperzvukového lietadla 

Na Obr. 6.7 až Obr. 6.10 je znázornená schéma nadzvukovej vstupnej sústavy 
pohonnej jednotky Zenger, ktorá je prepočítaná na činnosť do MH = 3,5 s dvojprúdo-
vým leteckým turbokompresorovým motorom s prídavným spaľovaním a od MH = 3,5 
do 6,8 s hyperzvukovým náporovým motorom. Táto nadzvuková vstupná sústava má 
päť regulovateľných panelov, ktoré sú vzájomne nezávisle ovládané pomocou hyd-
raulických pracovných valcov. Reguláciou zmeny uhlov náklonu panelov je možné  
zabezpečiť zmenu smeru šikmých rázových vĺn, zmenu tvaru vnútorného kanála 
a zmenu veľkosti plochy hrdla. Predný panel pri režime činnosti dvojprúdového tur-
bokompresorového motora je úplne zasunutý, a tým sa zabezpečuje otvorenie kaná-
la pre priamy prietok vzduchu do výstupnej dýzy (Obr. 6.9 a Obr. 6.10). Tým sa za-
bezpečuje odvod medznej vrstvy, ktorá vzniká na spodnom povrchu trupu pred nad-
zvukovou vstupnou sústavou a zároveň sa zabezpečuje lepší súlad činnosti nadzvu-
kovej vstupnej sústavy a motora z hľadiska dodávky vzduchu pri tranzvukových rých-
lostiach letu.  
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V závislosti od zvyšovania Machového čísla letu MH sa uhly náklonu druhého 
a tretieho panelu zväčšujú a plocha hrdla sa zmenšuje, čím sa zabezpečujú optimál-
ne podmienky činnosti nadzvukovej vstupnej sústavy pri náporovom stlačení. Pri MH 
= 3,5 sa realizuje prechod na režim náporového motora a nadzvuková vstupná sús-
tava prechádza na režim zmiešaného stlačovania. Z tohto dôvodu prvý panel sa vy-
súva a zakrýva prepúšťací kanál a zvyšuje počet šikmých rázových vĺn vonkajšieho 
stlačenia. Štvrtý a piaty panel, okrem regulácie plochy hrdla, zabezpečuje tvarovanie 
rázových vĺn vo vnútornom kanále (Obr. 6.7 a Obr. 6.8). 

 

Obr. 6.7 Schéma regulovateľnej nadzvukovej vstupnej sústavy hyperzvukového lie-
tadla v režime náporového motora pri rýchlosti MH = 6,8 

 

Obr. 6.8 Schéma regulovateľnej nadzvukovej vstupnej sústavy hyperzvukového lie-
tadla v režime náporového motora pri rýchlosti MH = 3,5 

 

Obr. 6.9 Schéma regulovateľnej nadzvukovej vstupnej sústavy hyperzvukového lie-
tadla v režime dvojprúdového leteckého turbokompresorového motora s prídavným 

spaľovaním pri rýchlosti MH = 3,5 

 
Obr. 6.10 Schéma regulovateľnej nadzvukovej vstupnej sústavy hyperzvukového 

lietadla v režime dvojprúdového leteckého turbokompresorového motora s prídavným 
spaľovaním pri rýchlosti MH < 1,0 
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Vo vstupných sústavách hyperzvukových náporových motoroch brzdenie nad-
zvukového prúdu vzduchu prebieha neúplne, aby sa zabezpečila potrebná nadzvu-
ková rýchlosť na vstupe do spaľovacej komory. Na Obr. 6.11 sú znázornené približné 
hodnoty Machových čísiel prúdu vzduchu na vstupe do spaľovacej komory MSK hy-
perzvukového náporového motora v závislosti od Machového čísle letu MH. Ako je 
zrejmé z grafu na Obr. 6.11 so zvyšovaním Machového čísla MH sa potrebné hodno-
ty Machových čísiel prúdu vzduchu na vstupe do spaľovacej komory MSK hyperzvu-
kového náporového motora zvyšujú. Na základe toho, sústava šikmých rázových vĺn 
pre vonkajšie a vnútorné stlačovanie by mala, pre dosiahnutie požadovanej hodnoty 
MSK, obsahovať menší počet rázových vĺn. Keďže optimálna hodnota MSK je pomer-
ne vysoké (napr. pri MH = 10 je MSK ≈ 3,5), potrebné čiastočné brzdenie nadzvuko-
vého prúdu môže byť zabezpečené dvomi šikmými rázovými vlnami vonkajšieho 
stlačenia a jednou alebo dvomi vnútornými rázovými vlnami (Obr. 6.12). Pritom v dô-
sledku malých uhlov βΣ,vonk. je uhol plášťa βpl. = 0, čím sa odstraňuje jeho vlnový od-
por. 

 

Obr. 6.11 Závislosť Machového čísla vzduchu pred spaľovacou komorou MSK hyper-
zvukového náporového motora od Machového čísla letu MH 

V súvislosti s čiastočným brzdením nadzvukového prúdu vzduchu v rozsahu re-
žimov činnosti hyperzvukových náporových motoroch ich nadzvukové vstupné sústa-
vy realizované ako neregulované alebo regulovateľné jednoduchými prostriedkami, 
napr. pozdĺžnym premiestnením plášťa (Obr. 6.12). Takéto vstupné sústavy sa kon-
štruujú ako integrálna súčasť lietadla a bývajú umiestnené pod krídlom alebo pod 
trupom lietadla v oblasti už predbežne zabrzdeného nadzvukového prúdu. So zvýše-
ním MH plášť sa presúva tak, aby prvá rázová vlna, ktorá sa odráža od vnútorného 
povrchu plášťa dopadla na zlom vonkajšieho brzdiaceho povrchu.     

 

Obr. 6.12 Regulácia nadzvukovej vstupnej sústavy hyperzvukového náporového mo-
tora premiestňovaním klapiek plášťa  

V dôsledku neúplného brzdenia nadzvukového prúdu v nadzvukových vstup-
ných sústavách hyperzvukových náporových motorov sa v nich dosahuje nižší static-
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ký tlak, teplota a teplotné prúdy v stenách vzduchového kanála pri porovnaní s úpl-
ným brzdením vzduchu na podzvukovú rýchlosť M < 1 u náporových motoroch. Sú-

časne sa zvyšujú hodnoty 𝑺̅𝑺𝑲 pri porovnaní s nadzvukovou vstupnou sústavou von-
kajšieho a zmiešaného stlačovania. 

Výskumy, ktoré boli realizované v posledných rokoch CAGI, umožňujú stanoviť 
základné princípy projektovania nadzvukovej vstupnej sústavy hyperzvukového ná-
porového motora pre rozsah rýchlostí MH = 5 až 15 s uvážením medznej vrstvy, za-
oblených vstupných hrán, reálnych vlastností vzduchu a nutnosti ochladenia brzdia-
cich povrchov. Bolo potvrdené, že u široko režimových vstupných sústav hyperzvu-
kových náporových motorov je vhodné MVS < MHmax (radovo 5 až 6) a φr ≈ 0,7 až 0,8. 
Uhly nastavenia klinov βΣ,vonk. by nemali prevyšovať hodnotu 10° až 13°, a prípustný 
pomerný polomer zaoblenia vstupných hrán (rzaobl./hh) by nemal byť väčší ako 0,005. 
Pri MH > MVS je nevyhnutné zabezpečiť rozptýlenie šikmých rázových vĺn aby sa za-
bránilo ich prekríženiu a vzniku intenzívnych výsledných rázových vĺn. Tým sa dosa-
huje zníženie maximálnych výsledných tepelných prúdov do stien vstupných sústav 
na režimoch letu, keď MH > MVS. Zníženie tepelných prúdov v hyperzvukových  nápo-
rových motoroch je jedným z najzložitejších problémov pri ich projektovaní. Je nevy-
hnutné brať do úvahy aj zmenu termodynamických vlastností vzduchu v dôsledku 
jeho ohrevu pri brzdení, čo značne vplýva na charakteristiky hyperzvukovej vstupnej 
sústavy pri vysokých Machových číslach letu.27                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                   
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Нечаев, Ю. Н., Федоров, Р. М., Котовский, В. Н., Полев, А. С.: Теория авиационных 
двигателей, Часть первая. ВВИА им. проф. Н. Е. Жуковского. Москва 2006. 
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7 Nadzvuková vstupná sústava lietadla MiG-21 

7.1 Nadzvuková vstupná sústava lietadla MiG-21F 

 

Obr. 7.1 Vstupný kužeľ, protipumpážne klapky a prisávacie klapky lietadla MiG-21F28 

Vstupná sústava stíhacieho lietadla MiG-21F je regulovateľná so skokovo pre-
staviteľným osovo symetrickým kužeľom, dvomi prisávacími klapkami a dvomi proti-
pumpážnymi klapkami. Vstupná sústava lietadla MiG-21F je optimalizovaná na rých-
losť M = 1,9.29 Na vstupnom kuželi vznikajú dve šikmé a jedná kolmá rázová vlna.30 
 
7.1.1 Konštrukcia vstupného kužeľa vstupnej sústavy lietadla MiG-21F 

Vstup vzduchu do motora R-11F-300 stíhacieho lietadla MiG-21F je zabezpe-
čovaný vstupným hrdlom v prednej časti trupu, v ktorom sa nachádza trojpolohovo 
nastaviteľný kužeľ pre reguláciu prietokového množstva vzduchu pri nadzvukových 
rýchlostiach letu. Vstupné hrdlo je tvorené prednou škrupinou s ostrou nábehovou 
hranou, vysústruženou v tvare prstenca z tvrdenej ľahkej zliatiny a prinitovanou k 
poťahu prednej časti trupu. 

Na priehrade č. 2 je upevnená vodiaca rúrka pohyblivého kužeľa. Hydraulický 
pracovný valec ovládania pohyblivého kužeľa je upevnený ku priehrade č. 3. Poťah 
pohyblivého kužeľa je vyrobený zo sklolaminátu. Vo vnútri kužeľa je umiestnený rá-
diový diaľkomer SRD-5MK. Povrch kužeľa je stupňovitý, ktorý vytvára tri sústavy rá-
zových vĺn. Prestavovanie kužeľa zabezpečuje hydraulický pracovný valec napájaný 
tlakovou hydraulickou kvapalinou z hlavnej hydraulickej sústavy v závislosti od signá-
lov, ktoré dodáva elektro-hydraulická sústava pri zmene Machového čísla letu. 
Vstupný kužeľ môže dosiahnuť tri základné polohy: 

1. Zadná poloha pri rýchlostiach M < 1,5, kužeľ je v polohe 321 mm pred rovinou 
vstupu do vstupnej sústavy; 

                                                           
28

Archív autora. 
29

Motor R11F-300, Provoz, Praha MNO, 1975. 
30

Málek, F.: Aerodynamika letounu MiG-21, VLU Prešov 1977. 
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2. Stredná poloha pri rýchlostiach M = 1,5 až 1,9, kužeľ je v polohe 451 mm pred 
rovinou vstupu do vstupnej sústavy; 

3. Predná poloha pri rýchlosti M > 1,9, kužeľ je v polohe 491 mm pred rovinou 
vstupu do vstupnej sústavy. 

 

Obr. 7.2 Konštrukcia vstupného kužeľa stíhacieho lietadla MiG-21F 

1 – predná škrupina, 2 – pohyblivý kužeľ, 3 – vodiaca rúrka kužeľa, 4 - trojpoloho-
vý hydraulický pracovný valec, 5 – konzola hydraulického pracovného valca, 6 – 

nosná rúrka Pitotovej trubice  
 
7.1.2 Režimy činnosti vstupnej sústavy lietadla MiG-21F 

  

Obr. 7.3 Program skokovej regulácie vstupného kužeľa lietadla MiG-21F31 
 

                                                           
31

 Málek, F.: Aerodynamika letounu MiG-21, VLU Prešov 1977. 
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7.1.2.1 Výpočtový režim vstupnej sústavy lietadla MiG-21F pri Mletu = Mvýp.  

 

Obr. 7.4 Výpočtový režim činnosti vstupnej sústavy MiG-21F Mletu = Mvýp.
32 

Pri výpočtovom režime vznikajú dve šikmé a jedna kolmá rázová vlna. Rýchlosť 
prúdu vzduchu sa prietokom cez šikmé rázové vlny znižuje na v2, v3 a za kolmou 
rázovou vlnou je dosiahnutá podzvuková rýchlosť v4.  

Pre dosiahnutie konštantného tlaku vzduchu, ktorý je privádzaný do kompreso-
ra má kanál tvar Lavalovej dýzy, takže sa vzduch po prietoku cez minimálny prierez 
Smin. urýchli na malú nadzvukovú rýchlosť v6, ktorá po vyčerpaní kinetickej energie 
klesne na podzvukovú rýchlosť v7 za kolmou uzatváracou rázovou vlnou (Obr. 7.4). 

Pri zmene rýchlosti letu sa mení intenzita a poloha kolmej (uzatváracej) rázovej 
vlny, čím sa zabezpečuje konštantný tlak vzduchu, ktorý je privádzaný do kompreso-
ra. 
 
7.1.2.2 Nevýpočtový režim vstupnej sústavy lietadla MiG-21F pri  Mletu < Mvýp.  

 
Obr. 7.5 Nevýpočtový režim činnosti vstupnej sústavy lietadla MiG-21F pri  

Mletu < Mvýp.
33 

Pri nižších rýchlostiach letu sú rázové vlny kolmejšie a rýchlosti za nimi sú niž-
šie ako pri Mletu = Mvýp. Vzhľadom na tieto nižšie rýchlosti, môže dôjsť už za druhou 
rázovou vlnou k zbrzdeniu prúdu vzduchu na podzvukovú rýchlosť v3 a nedochádza 
k zrýchleniu prúdu vzduchu v kanále na nadzvukovú rýchlosť, a teda nedochádza k 
vzniku kolmej (uzatváracej) rázovej vlny. Tým nie je zabezpečený konštantný tlak 
vzduchu, ktorý vstupuje do kompresora. 

Okrem toho nižšie rýchlosti za rázovými vlnami majú väčší sklon k vzniku turbu-
lencii. Rozvírený vzduch rozkmitá kužeľ, čo má za následok vznik zvukového efektu, 
ktorý sa nazýva svišťanie („ZUD“).  

                                                           
32

Málek, F.: Aerodynamika letounu MiG-21, VLU Prešov 1977. 
33

Málek, F.: Aerodynamika letounu MiG-21, VLU Prešov 1977. 
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Pri tomto režime kompresor motora nedostáva dostatok vzduchu a v kanále 
vznikne podtlak, v dôsledku čoho sa otvoria prisávacie klapky, cez ktoré prúdi chýba-
júce množstvo vzduchu do motora. 

Zasunutím vstupného kužeľa sa zväčší prietokový prierez, čím sa zväčší množ-
stvo vzduchu privádzané do kompresora motora. V dôsledku toho sa upraví poloha 
rázových vĺn a svišťanie („ZUD“) zanikne. 
 
7.1.2.3 Nevýpočtový režim vstupnej sústavy lietadla MiG-21F pri Mletu > Mvýp.  

Pri Mletu > Mvýp. sú rázové vlny šikmejšie a vstupujú do vzduchového kanálu. Na 
vstupnom prstenci vznikne rázová vlna rovnako intenzívna ako prvá šikmá rázová 
vlna. Rázové vlny sa pretínajú a dochádza k turbulencii vo vzduchovom kanále. Ne-
vzniká uzatváracia rázová vlna. Požiadavka konštantného tlaku vzduchu pred kom-
presorom nie je splnená. Vzduch vo vzduchovom kanále sa rozkmitá a dochádza k 
nestabilnej činnosti vstupnej sústavy (pumpáži), ktorá môže ohroziť činnosť motora 
prenesením tejto nestabilnej práce do kompresora motora. Pri vzniku nestabilnej prá-
ce kompresora dochádza k tepelnému poškodeniu plynovej turbíny, poškodzovaniu 
lopatiek kompresora a následnému vysadeniu motora. Kompresor motora dostáva 
väčšie množstvo vzduchu ako môže spracovať, v dôsledku čoho dôjde k vytvoreniu 
pretlaku vo vzduchovom kanále. Zvyšujúci tlak vzduchu po dosiahnutí určitej hodnoty 
vytláča vzduch cez vstupné ústrojenstvo a deformuje rázové vlny. Po takomto pokle-
se tlaku vzduchu dochádza opäť k narastaniu tlaku vzduchu a tento cyklus sa opaku-
je. 

 

Obr. 7.6 Nevýpočtový režim činnosti vstupnej sústavy lietadla MiG-21F pri   
Mletu > Mvýp. 

Pre obnovenie stabilných podmienok vo vstupnej sústave sa otvárajú protipum-
povné klapky, ktoré umožnia odpustiť prebytočné množstvo vzduchu, v dôsledku čo-
ho sa turbulencie prúdu vzduchu znižujú. 

Vysunutím kužeľa sa šikmé rázové vlny nastavia do požadovanej polohy, prie-
tokový prierez sa zmenší a nestabilná práca vstupného ústrojenstva zanikne. 

Regulácia polohy kužeľa vstupnej sústavy umožňuje reguláciu polohy rázových 
vĺn a reguláciu hmotnostného prietoku vzduchu do kompresora motora. Vzhľadom na 
obmedzenosť možnosti prestavenia kužeľa nie je možné dosiahnuť ideálny stav, 
a preto sú použité protipumpážné a prisávacie klapky, ktoré pomáhajú regulovať po-
trebné hmotnostné prietokové množstvo vzduchu do kompresora motora. 

Polohy protipumpážných klapiek motora R11F-300: 
Pri M > 1,55 bez zapnutého prídavného spaľovania sú stále otvorené. 
Pri M > 1,55 so zapnutým prídavným spaľovaním sú zatvorené. 
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7.1.3 Elektricko-hydraulická sústava ovládania vstupnej sústavy lietadla MiG-
21F 

Reguláciu vstupného kužeľa a protipumpážnych klapiek lietadla MiG-21F za-
bezpečuje elektro-hydraulická sústava lietadla v závislosti od dosiahnutého Macho-
vého čísla letu. 
 

 

Obr. 7.7 Elektrohydraulická sústava ovládania kužeľa a protipumpážnych klapiek lie-
tadla MiG-21F34 

Vstupný kužeľ sa skokovo prestavuje v závislosti od dosiahnutého Machového 
čísla letu. Zo zasunutej polohy sa vstupný kužeľ presúva pri dosiahnutí rýchlosti M = 
1,5. Pri dosiahnutí rýchlosti M = 1,9 sa kužeľ maximálne vysunie o 200 mm zo zá-
kladnej polohy.  
 
7.1.3.1 Hydraulická sústava ovládania vstupného kužeľa vstupnej sústavy  
            lietadla MiG-21F 

Ovládanie kužeľa vstupnej sústavy lietadla MiG-21F zabezpečuje hlavná hyd-
raulická sústava lietadla. 

Časti (Obr. 7.8): 
- spätný ventil (1), 
- dvojpolohový elektrohydraulický rozdeľovač GA-185U (2), 
- dvojpolohový elektrohydraulický rozdeľovač GA-185U (3), 
- hydraulický zámok (4), 
- škrtič d = 1 mm (5), 
- škrtič d = 1 mm (6), 

                                                           
34

Technický popis, Letoun Z-159, Kniha III., díl 1., Konstrukce letounu. 
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- hydraulický pracovný valec ovládania chladenia rádiovej stanice RSIU-5 (7), 
- trojpolohový hydraulický pracovný valec ovládania výsuvného kužeľa (8). 

 

Obr. 7.8 Schéma hydraulickej sústavy ovládania vstupného kužeľa lietadla MiG-21F35 

Činnosť36 

Ovládanie výsuvného kužeľa môže byť realizované automaticky v závislosti od 
rýchlosti letu, alebo ručne pomocou prepínača, ktorý je umiestnený v kabíne lietadla. 
Výsuvný kužeľ má tri polohy: 
- zasunutá poloha, ktorá odpovedá rýchlosti letu do M = 1,5, 
- prvá vysunutá poloha, ktorá zodpovedá rýchlosti letu od M = 1,5 do M = 1,9, 
- druhá vysunutá poloha, ktorá zodpovedá rýchlosti letu nad M = 1,9. 

Dvojpolohové elektrohydraulické rozdeľovače GA-185U (2, 3) sú zapojené do 
hlavnej hydraulickej sústavy lietadla a elektrickej sústavy ovládania vstupného kužeľa 
tak, aby sa pri nastavení prepínača do polohy AUTOMAT („Автоматика“) a pri tlaku 
v hydraulickej sústave výsuvný kužeľ nachádzal v zasunutej polohe. Hydraulické 
zámky (4) sú otvorené tlakom hydraulickej kvapaliny, ktorá sa odoberá z hlavnej hyd-
raulickej sústavy pred spätným ventilom (Obr. 7.8).  

Po dosiahnutí rýchlosti letu, ktorá odpovedá prvej vysunutej polohe  vstupného 
kužeľa zabezpečí vysielač prvej vysunutej polohy zapnutie ovládacieho relé MR-1,5, 
ktoré privedie elektrický signál do elektrohydraulického rozdeľovača GA-185U (2) 
prvej vysunutej polohy a jeho rozdeľovací posúvač sa presunie. Tlaková hydraulická 
kvapalina postupuje z hlavnej hydraulickej sústavy cez spätný ventil (1), elektrohyd-
raulický rozdeľovač GA-185U (2) a hydraulický zámok (4) do ľavého priestoru hyd-

                                                           
35

Hocko, M.: Mig-21UM, Rozdiely medzi výrobkom 21 a výrobkom 29, Vojenské letecké učilište, Pre-
šov 1985. 

36
Novák, M.: Konstrukce a provoz letounu MiG-21F. VA AZ Brno 1977. 



7 Nadzvuková vstupná sústava lietadla MiG-21 

83 

 

raulického pracovného valca (8) na vysunutie vstupného kužeľa do prvej vysunutej 
polohy. V tejto polohe je kužeľ držaný tlakom hydraulickej kvapaliny. 

Ak dosiahne lietadlo rýchlosť, ktorá odpovedá druhej vysunutej polohe, zapne 
sa relé MR-1,9. Elektrohydraulický rozdeľovač GA-185U (3) druhej vysunutej polohy 
dostane elektrický signál a jeho posúvač sa prestaví. Tlaková hydraulická kvapaliny 
postupuje do druhého priestoru trojpolohového hydraulického pracovného valca. Vý-
suvný kužeľ sa vysúva do druhej vysunutej polohy. V tomto prípade sa obidva elek-
trohydraulické rozdeľovače GA-185U nachádzajú pod elektrickým napätím a výsuvný 
kužeľ je vysunutý na plný zdvih 170 mm. 

Pri znížení rýchlosti letu pod hodnotu M = 1,9 preruší vysielač MR-1,9 druhej 
vysunutej polohy vstupného kužeľa prívod elektrického prúdu ku GA-185U (3) a ten 
sa prestaví do druhej polohy a prepojí tlakovú hydraulickú kvapalinu na zasúvanie 
vstupného kužeľa do prvej vysunutej polohy na hodnotu 130 mm. 

Pri znížení rýchlosti letu pod hodnotu M = 1,5 preruší vysielač prvej vysunutej 
MR-1,5 prívod elektrického prúdu k elektrohydraulickému rozdeľovaču GA-185U (2) 
prvej vysunutej polohy, jeho posúvač sa presunie a tlaková hydraulická kvapalina 
vstupný kužeľ úplne zasunie. 

Vo vysunutej a zasunutej polohe je pri správnom tlaku v hlavnej hydraulickej 
sústavy piestnica s piestom hydraulického pracovného valca ovládania kužeľa drža-
ná tlakom hydraulickej kvapaliny. Aby sa zamedzilo prípadnému posunutiu vstupné-
ho kužeľa účinkom aerodynamických síl pri poklese tlaku v hlavnej hydraulickej sús-
tave je v prívodnom potrubí k elektrohydraulickému rozdeľovaču GA-185U (2, 3) 
umiestnený spätný ventil (1). 

Z dôvodu zabránenia vzniku nestabilných režimov činnosti vstupnej sústavy 
motora je ovládanie motora blokované v závislosti od vysunutia kužeľa tak, aby pri 
vyšších rýchlostiach letu ako je M = 1,5 a vysunutom kuželi nebolo možné presunúť 
páku ovládania motora za polohu MAXIMAL („Максимал“). 

Vysunutie výsuvného kužeľa zo zasunutej polohy je signalizované v  kabíne 
rozsvietením signalizačného tabla KUŽEĽ VYSUNUTÝ („Конус выпущен“), ktoré sa 
nachádza na table T-4U2 v  kabíne. 

Ručné ovládanie vstupného kužeľa sa zabezpečuje prepnutím prepínača do po-
lohy RUČNÉ („Ручное“). Nastavenie výsuvného kužeľa do ktorejkoľvek polohy sa 
potom realizuje prepínačom ručného ovládania do jednej z polôh: 

- ZASUNUTIE („Уборка“), 
- 1,5, 
- 1,9. 

Vo všetkých týchto polohách je vstupný kužeľ držaný pri normálnom tlaku hyd-
raulickej kvapaliny hlavnej hydraulickej sústavy tlakom hydraulickej kvapaliny a spät-
ným ventilom (1). Pri poklese tlaku hydraulickej kvapaliny v hlavnej hydraulickej sús-
tave je poloha vstupného kužeľa zaisťovaná hydraulickými zámkami (4). 

Skoková zmena polohy výsuvného kužeľa, realizovaná pri Machových číslach 
letu M01, M02, M03, naznačená na Obr. 7.9 (plná čiara), ukazuje že len v niektorých 
bodoch je možné dosiahnuť minimálne straty vo vstupnej sústave a teda aj maximál-
ny efektívny ťah pohonnej jednotky. Regulácia je v tomto prípade jednoduchá, ale 
motor sa úplne nevyužíva. Často sa preto používa plynulá regulácia vstupnej sústa-
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vy, pri ktorej sa dosahuje vysoký efektívny ťah vo všetkých režimoch letu (Obr. 7.9 – 
čiarkovaná čiara). 

Ako je s Obr. 7.9 zrejmé, čiara vyznačujúca minimálne straty vo vstupnej sústa-
ve prebieha v určitej vzdialenosti od hranice vibrácií a pumpáže. Pre jednotlivé M0 tak 
možno oceniť zálohu stabilnej práce vstupnej sústavy súčiniteľom ΔKS,VS, ktorý býva 
pri M0 = 2,0 až 2,5 rovný 10 % až 15 %, pri nižších M0 = 1,6 až 1,7 je ΔKS,VS = 40 % 
až 50 %. Vo väčšine prípadov letu pre M0 < 1,6 k pumpovaniu nedochádza. 

 

Obr. 7.9 Porovnanie skokovej a plynulej zmeny polohy vstupného kužeľa vstupnej 
sústavy lietadla MiG-21F 

 

7.1.3.2  Hydraulická sústava ovládania protipumpážnych klapiek vstupnej sús-
tavy lietadla MiG-21F 

Hydraulická sústava ovládania protipumpážnych klapiek zabezpečuje otváranie 
a zatváranie protipumpážnych klapiek vstupnej sústavy lietadla MiG-21F. Otváranie 
a uzatváranie protipumpážnych klapiek prebieha automaticky podľa pokynov elektro-
hydraulickej sústavy ovládania vstupného kužeľa a protipumpážnych klapiek vstupnej 
sústavy.  

 
Obr. 7.10 Schéma hydraulickej sústavy ovládania vstupného kužeľa lietadla MiG-21F37 

1 – dvojpolohový elektrohydraulický rozdeľovací ventil GA-184U, 2 – diferenciálny škrtič, 3 – 
škrtič, 4 – hydraulický pracovný valec 

                                                           
37

Hocko, M.: Mig-21UM, Rozdiely medzi výrobkom 21 a výrobkom 29, Vojenské letecké učilište, Pre-
šov 1985. 
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Na Obr. 7.10 je znázornená schéma hydraulickej sústavy ovládania protipum-
pážnych klapiek vstupnej sústavy stíhacieho lietadla MiG-21F, v ktorej je prietok hyd-
raulickej kvapaliny regulovaný dvojpolohovým elektrohydraulickým rozdeľovačom (1). 
V závislosti od polohy elektrohydraulického rozdeľovača majú hydraulické pracovné 
valce (4) vysunuté alebo zasunuté piestnice. Rozdielna rýchlosť vysúvania a zasúva-
nia piestnic sa zabezpečuje diferenciálnym škrtičom (2) a škrtičom (3).  

Dvojpolohový elektrohydraulický rozdeľovač GA-184U 

 

Obr. 7.11 Dvojpolohový elektrohydraulický rozdeľovač GA-184U38 
1 – teleso, 2 – piest, 3 – posúvač, 4 – guľôčka, 5 – tyčka, 6 – teleso elektromagnetu, 

7 – jadro, 8 – pružina, 9 – piest 

Dvojpolohový elektrohydraulický rozdeľovač je nepriamo ovládaný rozdeľovač s 
jedným elektromagnetom, ktorý slúži na rozdelenie hydraulickej kvapaliny do hydrau-
lických pracovných valcov.39 

Pri vypnutom elektromagnetickom ventile odtlačí tlak hydraulickej kvapaliny 
guľkový ventil (4) vpravo, čím sa otvorí prístup tlakovej hydraulickej kvapaliny na pra-
vú stranu piesta (9). Plocha piesta (9), na ktorú pôsobí tlaková hydraulická kvapalina 
je väčšia ako plocha rozdeľovacieho posúvača (3), v dôsledku čoho sa rozdielom 
pôsobiacich síl posúvač presunie do ľavej krajnej polohy a prepojí tlakovú hydraulic-
kú kvapalinu s jednou stranou hydraulického pracovného valca a spätnú hydraulickú 
kvapalinu prepojí so spätnou vetvou hlavnej hydraulickej sústavy. 

Po zapnutí elektromagnetického ventilu sa jeho jadro (7) posunie a guľkový 
ventil (4) dosadne do sedla. Tým sa preruší dodávka tlakovej hydraulickej kvapaliny 
k pravému piestu (9) a jeho priestor sa prepojí so spätnou vetvou. Tlaková hydraulic-
ká kvapalina sa dostáva cez prievrt v rozdeľovacom posúvači (3) k ľavému piestu (2) 
a proti sile pružiny (8) presunie rozdeľovací posúvač (3) do pravej krajnej polohy. 
Tým sa tlaková hydraulická kvapalina dostáva na druhú stranu hydraulického pra-
covného valca. Spätná hydraulická kvapalina z hydraulického pracovného valca je 
druhou vetvou v elektrohydraulickom rozdeľovacom ventile odvedená do spätnej vet-
vy hlavnej hydraulickej sústavy.  
                                                           
38

Hocko, M.: Lietadlo 21, II. časť, Systémy lietadla. Vojenské letecké učilište Prešov 1983. 
39

Dvojpolohový elektrohydraulický rozdeľovač GA-184U je používaný v hlavnej hydraulickej sústave 
lietadla MiG-21F na ovládanie brzdiacich štítov a protipumpážnych klapiek. 
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7.2 Nadzvuková vstupná sústava lietadla MiG-21MF 

 

Obr. 7.12 Kužeľová vstupná sústava, protipumpážne klapky a samoprisávacie klapky 
stíhacieho lietadla MiG-21MF40  

Lietadla používané pre vysoké nadzvukové rýchlosti letu majú vstupnú sústavu 
konštruovanú tak, aby s dostatočne vysokou účinnosťou transformovala nadzvukový 
vstupujúci prúd vzduchu na podzvukový. Pokles rýchlosti a teda nárast statického 
tlaku v nadzvukovej vstupnej sústave sa realizuje cez sústavu rázových vĺn, ktoré sa 
vytvárajú v špeciálne tvarovaných kanáloch. 

Za kolmou rázovou vlnou už vzduch prúdi podzvukovou rýchlosťou. 

Regulácia nadzvukovej vstupnej sústavy lietadla MiG-21MF sa vykonáva plynu-
lým prestavovaním centrálneho kužeľového telesa, čo je sprevádzané zmenou plo-
chy v kritickom reze. Pri poklese rýchlosti M0 sa centrálne teleso zasúva, čo umožňu-
je zväčšiť prietokovú plochu v kritickom priereze. 

Osovo symetrické vstupné sústavy, regulované plynulým prestavovaním cen-
trálneho kužeľového telesa, sú konštrukčne jednoduché, majú malú hmotnosť a pra-
cujú spoľahlivo. S dobrou účinnosťou však pracujú len do Machových čísiel letu M0 = 
2 až 2,3. Pri vyšších rýchlostiach je rozsah regulácie prietokovej plochy v kritickom 
reze nedostatočný, a preto pre M0 > 2,3 sa často používajú ploché bočné regulova-
teľné vstupné sústavy (napr. MiG-23). 

Pri zmene režimu letu (zmena rýchlosti letu a výšky letu) alebo zmene režimu 
činnosti motora (zmena otáčok) sa sústava rázových vĺn zmení, a preto je potrebné 
zabezpečiť plynulú dodávku vzduchu do kompresora motora R-13-300, k čomu v 
tomto prípade slúži plynule vysúvateľný vstupný kužeľ vstupnej sústavy. 

                                                           
40

Archív autora.
 

https://www.google.com/url?sa=i&url=https://www.valka.cz/MiG-21MFN-2205-t53438&psig=AOvVaw21P7ljRcZeINsaRaeRu649&ust=1606905733617000&source=images&cd=vfe&ved=0CAIQjRxqFwoTCJDTj8fMrO0CFQAAAAAdAAAAABAh
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Tabuľka 7.1 Vplyv režimu letu na činnosť vstupnej sústavy lietadla 

Režim Zmena od výpo-
čtového režimu 

Činnosť vstupné-
ho kužeľa 

Plocha vstupné-
ho hrdla Parameter 

Otáčky motora 
Pokles Vysunúť Zmenšiť 

Nárast Zasunúť Zväčšiť 

Rýchlosť letu 
Pokles Zasunúť Zväčšiť 

Nárast Vysunúť Zmenšiť 

Výška letu 
Pokles Vysunúť Zväčšiť 

Nárast Zasunúť Zmenšiť 

Činnosť takéhoto plynule vysúvateľného kužeľa lietadla MiG-21MF pri rôznych 
zmenách režimu letu a režimu činnosti motora R-13-300 je znázornená v tabuľke 7.1. 

Podobne ako pri kompresoroch, môže aj u vstupných sústavách lietadiel vznik-
núť stav nestabilnej práce (pumpáž, vibrácie). Stav nestabilnej práce vstupnej sústa-
vy lietadiel vzniká z dôvodu prebytku, resp. nedostatku vstupujúceho vzduchu. Tieto 
stavy sú znázornené v grafe na Obr. 7.13. 

 
Obr. 7.13 Charakteristika vstupnej sústavy lietadla MiG-21MF 

Bod a:  
Z dôvodu prebytku vzduchu pred kompresorom motora je kolmá rázová vlna vy-

tláčaná zo vstupnej sústavy lietadla, a tým dochádza k následnej pumpáži vstupnej 

sústavy. 

Bod b: 
Je to stav, ktorý sa dosahuje pri správnej prevádzke lietadla. Je to stav najbližší 

stavu ideálnemu, pri ktorom sa dosahuje najvyššia hodnota súčiniteľa zachovania 

celkového tlaku vo vstupnej sústave σVS. 
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Bod c: 
Je to ideálny stav, ktorý je v prevádzke lietadiel prakticky nemožné dosiahnuť z 

dôvodu neustálej zmeny letových podmienok (výška letu, rýchlosť letu, uhol nábehu, 
zmena otáčok motora, a pod.). 

Bod d: 
Je to stav, pri ktorom dochádza k vzniku podtlaku vo vstupnej sústave, a tým aj 

k nasatiu kolmej rázovej vlny. Vzniká jav, ktorý sa nazýva vibrácia vstupného ústro-
jenstva, vznikajúci z dôvodu nedostatku vzduchu pre kompresor. 
 
7.2.1 Elektro-hydraulická sústava UVD-2M automatickej regulácie vstupnej sús-

tavy lietadla MiG-21MF41 

Elektro-hydraulická sústava UVD-2M zabezpečuje automatickú reguláciu 
vstupného kužeľa a protipumpáždnych klapiek vstupnej sústavy lietadla MiG-21MF v 
závislosti od celkového stupňa stlačenia kompresora πKc motora R-13-300. 

7.2.1.1 Časti elektro-hydraulickej sústavy UVD-2M (Obr. 7.13) 

1. výsuvný kužeľ, 
2. vysielač spätnej väzby DK-3, 
3. ukazovateľ (volič) polohy výsuvného kužeľa UPES-3, 
4. hydraulický zámok výsuvného kužeľa, 

5. ovládací agregát riadenia AU-35-1, 
6. spätný ventil, 
7. čistič 11GF-4BN-1, 
8. dvojpolohový elektrohydraulický rozdeľovač GA-184U kužeľa, 
9. zosilňovací a komutačný blok BUK-2A, 
10. tlačidlo 204K imitácie činnosti vysielača M-SČM-1,7, 
11. vysielač čísla M-SČM-1,7, 
12. signálna žiarovka „KONUS VYPUŠČEN“ (kužeľ vysunutý), 
13. koncový vypínač D-303, 
14. blok výstupných signálov IDO-BSV-1, 
15. automatický istič AZS-10, 
16. vypínač systému ovládania kužeľa, 
17. prepínač systému ovládania kužeľa, 
18. prepínač ovládania protipumpážnych klapiek, 
19. relé pripravenosti automatiky protipumpážnych klapiek, 
20. signálna žiarovka „FORSAŽ“, 
21. blokovacie relé forsáže, 
22. dvojpolohový elektrohydraulický rozdeľovač GA-184U protipumpážnych klapiek, 
23. koncový vypínač D-703 blokovania protipumpážnych klapiek, 
24. koncový vypínač D-303 č.1, 
25. koncový vypínač D-303 č.2, 
26. snímač tlaku za kompresorom IDO-D2, 
27. snímač tlaku pred kompresorom IDO-D1, 
28. hydraulický pracovný valec ovládania výsuvného kužeľa, 
29. pilotážno-pristávací signalizátor PPS-2MK, 
30. koncový vypínač zasunutej polohy pravej podvozkovej nohy, 
31. hydraulický pracovný valec ovládania protipumpážnych klapiek, 

                                                           
41

Hocko M.: MiG-21MF, Vojenské letecké učilište, Prešov 1983. 
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32. škrtič, 
33. protipumpážne klapky, 
34. snímač uhla vychýlenia plávajúceho stabilizátora DSU-2, 
35. snímač výšky VS-16 500. 
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7.2.1.2 Činnosť elektro-hydraulickej sústavy UVD-2M v automatickom režime 

Sústava UVD-2M pre automatické ovládanie výsuvného kužeľa sa zapína pre-
pnutím prepínača Ovládanie kužeľa („УПРАВЛЕИЕ КОНУСОМ“) (16) do polohy au-
tomat („АВТОМАТ“). 

Tlak vzduchu pred p1 a za p2 kompresorom sa sníma indukčnými snímačmi tla-
ku IDO-D1 (27) a IDO-D2 (26). Hodnoty tlaku vzduchu sa prevádzajú na elektrické 
signály, ktorých veľkosť je úmerná hodnotám tlakov p1 a p2. Elektrické signály sú 
vedené do bloku výstupných signálov IDO-BSV-1 (14), kde sú porovnané a zosilnené 
a ako elektrický signál, úmerný pomeru stupňa stlačenia kompresora motora, sa ve-
dú do zosilňovacieho a komutačného bloku BUK-2A (9). Zosilnený elektrický signál 
je vedený do ovládacieho agregátu riadenia AU-35-1 (5) výsuvného kužeľa. Privá-
dzaný elektrický signál pôsobí prostredníctvom relé REP-12 agregátu riadenia AU-
35-1 na klapku. V závislosti od veľkosti a polarity elektrického signálu dochádza v 
ovládacom agregáte riadenia AU-35-1 k porušeniu rovnováhy na rozvádzacom po-
súvači a k presunutiu piestnice hydraulického pracovného valca výsuvného kužeľa 
úmerne veľkosti a polarite privádzaného elektrického signálu. Pohyb piestnice hyd-
raulického pracovného valca sa pomocou lanka a zvláštneho pohonu P-1 prenáša do 
vysielača spätnej väzby DK-3 (2) a z neho postupuje signál do sústavy signalizácie 
a do ukazovateľa polohy výsuvného kužeľa UPES-3 (3). V každej polohe bežca po-
tenciometra indikácie spätnej väzby sa zobrazuje na ukazovateli UPES-3 príslušná 
poloha výsuvného kužeľa. Potenciometer spätnej väzby snímača (2) zmenšuje nesú-
lad medzi skutočnou polohou výsuvného kužeľa a polohou, ktorú má zaujať podľa 
získaného signálu z indukčných snímačov tlaku. Ak veľkosť signálu nesúladu pokles-
ne pod hodnotu citlivosti systému, posuv kužeľa sa preruší a kužeľ zaujme príslušnú 
polohu. 

Počas letu po zakrivenej dráhe, kedy náporový tlak vzduchu vstupuje do vstup-
nej sústavy pod určitým uhlom, zabezpečuje sústava UVD-2M korekciu t.j. posun 
programu činnosti výsuvného kužeľa. Zmena uhla vstupujúceho prúdu vzduchu je 
snímaná pomocou snímača uhla nábehu plávajúceho stabilizátora DSU-2 (34), v kto-
rom sa k tomuto účelu nachádzajú dva mikrovypínače D-303 (24,25) zaradené do 
sústavy ovládania vstupného kužeľa a jeden mikrovypínač D-703 (23) zaradený do 
sústavy ovládania protipumpážnych klapiek. 

Pri vychýlení plávajúceho stabilizátora v rozsahu uhlov +1° až 13° a -10°±30´ až 
-28° sa zapne mikrovypínač D-303 (24) a vstupný kužeľ sa skokovo vysunie o 10 
mm. Ďalšie zasúvanie a vysúvanie vstupného kužeľa prebieha podľa nového prog-
ramu. 

Pri vychýlení plávajúceho stabilizátora v rozsahu uhlov -1°±30´ až +13° a -14° 
až -28° sa zapne mikrovypínač D-303 (25) a vstupný kužeľ sa skokovo vysunie o 15 
mm a riadi sa jeho ďalšie vysúvanie a zasúvanie podľa nového programu. 

Pri zapnutých obidvoch mikrovypínačov v rozsahu uhlov +1° až +13° a -14° až -
28° sa vstupný kužeľ skokovo vysunie o 25 mm a riadi sa podľa nového programu. 

Pre zabezpečenie spoľahlivej činnosti vstupnej sústavy a kompresora motora 
počas letu vo veľkých výškach sa uskutočňuje automatické prídavné vysunutie 
vstupného kužeľa o 10 mm vo výškach väčších ako 16 500 m. Skokové vysunutie 
vstupného kužeľa a posunutie programu regulácie vstupného kužeľa sa prevádza 
automaticky signálom, ktorý do systému UVD-2M postupuje od signalizátora výšky / 
VS-16 500 (35). 
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7.2.1.3 Činnosť UVD-2M pri ručnom ovládaní vstupného kužeľa 

Ručné ovládanie vstupného kužeľa sa používa pri poruche automatického ovlá-
dania v núdzových situáciách alebo pri kontrole činnosti vstupného kužeľa na zemi. 
Pri ručnom ovládaní vstupného kužeľa je nutné zosúladiť hrubú a tenkú ručičku uka-
zovateľa UPES-3 a prepnúť prepínač ovládania vstupného kužeľa z polohy Automat 
(„АВТОМАТ“) do polohy Ručné ovládanie („РУЧНОЕ“). Potrebné prestavenie výsuv-
ného kužeľa sa potom dosiahne natáčaním ovládača na ukazovateli UPES-3. 

Signál rozdielu medzi skutočnou polohou vstupného kužeľa a zadanou hodno-
tou je privádzaný do bloku BUK-2A (9) a z neho ďalej na agregát riadenia AU-35-1 
(5). Vstupný kužeľ sa bude posúvať do zadanej polohy a zastaví sa v okamihu, keď 
hodnota signálu nesúladu klesne pod prah citlivosti sústavy. 

Pri ručnom ovládaní vstupného kužeľa nie je v činnosti korekcia prídavného vy-
sunutia vstupného kužeľa v závislosti na uhloch vychýlenia plávajúceho stabilizátora. 
 
7.2.2 Pumpáž vstupnej sústavy lietadla MiG-21MF 

Pri posudzovaní každého prípadu je nutné vychádzať zo záverov teórie vstup-
ných sústav a axiálnych kompresorov LTKM, zo súvislostí spolupráce medzi vstup-
nou sústavou a kompresorom motora, z určitých praktických skúseností a z presného 
vyhodnotenia všetkých dostupných informácií o riešenom prípade. Pre vymedzenie 
rozsahu celého ďalšieho vyšetrovania je nutné si uvedomiť následné skutočnosti: 
- pumpáž vstupnej sústavy môže vzniknúť výhradne pri letoch nadzvukovou rýchlo-

sťou (dostupné údaje väčšinou uvádzajú rýchlosti M ≥ 1,6), 
- pumpáž kompresora motora môže vzniknúť pri všetkých režimoch letu ako aj na 

zemi; 
- narušenie základného alebo doplnkového programu regulácie vstupnej sústavy 

alebo iná porucha vstupnej sústavy môže byť za určitých podmienok príčinou pum-
páže kompresora motora ako aj pumpáže vstupnej sústavy, 

- v oblasti nadzvukových rýchlostí môže byť činnosť motora (napr. rýchla zmena 
odoberaného hmotnostného prietoku vzduchu kompresorom motora) príčinou vzni-
ku pumpáže vstupnej sústavy. 

V ďalšej časti je vykonaná analýza vzniku pumpáže u lietadla MiG-21MF s pre-
staviteľným kužeľom (Obr. 7.12), ktorý pracuje podľa programu lk = f(πK). Praktické 
skúsenosti ukazujú, že medzi najčastejšie príčiny vzniku pumpáže vstupného ústro-
jenstva patrí: 
1. Narušenie základného programu regulácie vstupného ústrojenstva lk = f(πKc). 
2. Nesprávna funkcia doplnkového programu regulácie vstupného ústrojenstva. 
3. Rýchle zníženie otáčok motora. 
4. Let s veľkým uhlom nábehu alebo sklzu. 

 
7.2.2.1 Narušenie základného programu regulácie vstupnej sústavy lk = f(πK)  

Program regulácie vstupnej sústavy zabezpečuje, že pre každé M číslo letu je 
kužeľ vysunutý na konkrétnu hodnotu, keďže stupeň stlačenia kompresora πK = f(M) 
(so zvyšujúcou sa rýchlosťou sa zvyšuje hodnota celkového tlaku vzduchu pred 
kompresorom p1c a v dôsledku toho klesá celkový stupeň stlačenia πKc = p2c/p1c). 
V závislosti od vysunutia kužeľa sa zmenšuje prietokový prierez, cez ktorý vstupuje 
vzduchu do kompresora motora (Obr. 7.15). 
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Obr. 7.15 Program regulácie vysunutia kužeľa lK = f(πK) v závislosti od Machového 
čísla 

Kde: 
πK – stupeň stlačenia kompresora [1], 
lK   – vysunutie kužeľa [%], 
S   – prietoková plocha vstupného ústrojenstva [%], 
M  – Machové číslo letu. 

 
Obr. 7.16 Oblasti stabilnej práce vstupnej sústavy v závislosti od Machového čísla 

Pri narušení stanoveného programu regulácie vstupného ústrojenstva sa znižu-
je záloha stabilnej práce vstupnej sústavy a vstupná sústava môže prejsť do režimu 
nestabilnej práce – pumpáže alebo svišťania (ZUD). Na Obr. 7.16 je uvedený charak-
teristický priebeh hranice pumpáže vstupnej sústavy a hranice svišťania (ZUD) v zá-
vislosti od M čísla. So zvyšujúcou sa rýchlosťou (M číslo letu rastie) sa oblasť stabil-
nej práce vstupnej sústavy zmenšuje. Aby sa zabránilo prechodu do oblasti pumpá-
že, je u reálnych konštrukcií lietadiel program regulácie upravený tak, že sa priebeh 
charakteristiky lk = f(πK) odkláňa od hranice pumpáže aj za cenu toho, že sa pri urči-
tých M čísel dostane do oblasti svišťania (ZUD). 

Z grafu (Obr. 7.16) jednoznačne vyplývajú následné závery: 
- pri menšom vysunutí kužeľa, ako je to požadované podľa programu – prechádza 

vstupná sústava do režimu pumpáže (napr. ak sa pri rozhone (prudké zvyšovanie 
rýchlosti) nevysúva kužeľ), 

- ak je kužeľ vysunutý na väčšiu hodnotu, ako je to požadované podľa programu - 
prechádza vstupná sústava do režimu svišťania (ZUD). Takýto prípad môže nastať 
ak zostane kužeľ vysunutý pri znižovaní rýchlosti po ukončení rozhonu. 
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7.2.2.2 Nesprávna funkcia doplnkového programu regulácie vstupnej sústavy 

Doplnkový program regulácie vstupnej sústavy je určený na kompenzáciu (as-
poň čiastočne) nepriaznivých dôsledkov, ktoré vznikajú počas letu s veľkými uhlami 
nábehu, pri zmene režimu práce motora. Tento program zahŕňa: 
- dodatočné vysunutie kužeľa pri výchylkách plávajúceho stabilizátora φstab. nad urči-

tú hodnotu lk = f(φstab.), 
- zmenu veľkosti dodatočného vysunutia Δlk vo veľkých výškach (H ≥ 16 500 m), 
- automatické otvorenie protipumpážnych klapiek pri väčších výchylkách plávajúceho 

stabilizátora na neforsážnych režimoch motora (je v činnosti pri M ≥ 1,7). 
 
7.2.2.3 Rýchle zníženie otáčok motora 

Najčastejšie sa jedna o časový úsek vypnutia forsáže po ukončení rozhonu. 
Náhle zníženie hmotnostného prietoku vzduchu, ktorý preteká cez motor, podstatne 
zhoršuje podmienky práce vstupného ústrojenstva. Pre vylúčenie nepriaznivých dô-
sledkov tohto javu prebieha: 
- automatické otvorenie protipumpážnych klapiek pri vypnutí forsáže, 
- vo výškach nad H ≥ 6 000 m presunúť páku ovládania motora na zarážku režimu 

„Maximál“ na dobu minimálne 3 sekundy42. 
 
7.2.2.4 Let s veľkým uhlom nábehu alebo sklzu 

 
Obr. 7.17 Obtekanie vstupného ústrojenstva pri veľkých uhloch nábehu 

Zväčšenie uhla nábehu alebo sklzu nepriaznivo pôsobí na zálohu stability 
vstupnej sústavy.43 Pri týchto podmienkach letu dochádza k šikmému obtekaniu 
vstupnej sústavy. Šikmé rázové vlny na hornej a dolnej časti kužeľa majú odlišný 
sklon, v dôsledku čoho dochádza tlakovému rozdielu medzi spodnou a hornou čas-
ťou kužeľa, ktorý je spojený s pretekaním prúdu z oblasti vyššieho tlaku do oblasti 
nižšieho tlaku (Obr. 7.17). Pri ešte vyšších uhloch nábehu (sklzu) môže dochádzať 
k odtrhnutiu prúdu v hornej časti vstupného ústrojenstva. Šikmé obtekanie vstupnej 
sústavy môže mať za následok: 
- nerovnomernosť prúdu  vzduchu za vstupnou sústavou, čo má za následok zníže-

nie zálohy stability kompresora, 
- zníženie hmotnostného prietoku vzduchu prechádzajúceho cez vstupnú sústavu a 

následné zníženie ťahu motora, 
- pri mimoriadne vysokých uhloch nábehu (nad 20°) sa hranica nestabilnej práce 

vstupnej sústavy približuje k hranici nestabilnej práce kompresora (Obr. 7.18). 

                                                           
42

Predpisy Let 3-27 a Let 3-33 Prevádzkové obmedzenia postupu vypínania forsáže. 
43

Záloha stability vyjadruje záloha hodnoty chodu kužeľa Δlk do hranice nestabilnej práce. 
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Je potrebné zdôrazniť, že uvedený nedostatok vstupnej sústavy sa týka najmä 
letov s nadzvukovými rýchlosťami vo veľkých (dostupových) výškach, kedy sa znižuje 
záloha stabilnej práce vstupnej sústavy a záloha stabilnej práce kompresora. Pri ma-
névrovaní a pilotáži v malých a stredných výškach je zabezpečená dostatočná spo-
ľahlivosť práce vstupnej sústavy a kompresora na ustálených aj prechodových reži-
moch, so zapnutou forsážou, aj bez nej, v celom rozsahu prevádzkových rýchlostí 
a uhlov nábehu.44 V týchto podmienkach, pri podzvukovej rýchlosti letu, vznik nesta-
bilnej práce vstupnej sústavy nehrozí.45 

 
Obr. 7.18 Hranice nestabilnej práce vstupnej sústavy a nestabilnej práce kompresora 
 
7.2.2.5 Pumpáž kompresora vyvolaná pumpážou vstupnej sústavy 

Aj napriek pomerne malému počtu prípadov pumpáže je možné nájsť niektoré 
spoločné príčiny a znaky: 

 
Obr. 7.19 Záznam priebehu pumpáže po vypnutí forsážného režimu v zápise regis-

tračného zariadenia SARPP-12 

                                                           
44

Predpis Let 3-49  
45

Prehľad prípadov, ktoré sa vyskytli v československom vojenskom letectve, je spracovaný 
v pomôcke T 1001 „Přehled LN a závažných PLN a preventivních zkušeností“. 
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A – začiatok pumpáže – údery v prednej časti, 
A – B – údery, kolísanie otáčok, nárast teploty plynov, 
B – pilot vypína motor a otvára protipumpážne klapky, po otvorení protipumpážnych 
klapiek údery prestávajú   
 
7.2.2.6  Pumpáž vstupnej sústavy alebo kompresora motora pri nadzvukových 

rýchlostiach vo veľkých výškach pri činnosti motora na režime čiastoč-
nej (alebo minimálnej) forsáže alebo bezprostredne po vypnutí forsáže  

Niekoľko prípadov, ku ktorým došlo je možné prezentovať zápisom z registrač-
ného zariadenia SARPP-12 (Obr. 7.19). 
 
7.2.2.7 Pumpáž vstupnej sústavy vyvolaná nesprávnou činnosťou sústavy au-

tomatického ovládania kužeľa 

V zahraničnej odbornej literatúre bol popísaný prípad pumpáže vstupnej sústa-
vy, ku ktorej došlo pri rozhone na M = 1,8. Pri kontrole sústavy automatického ovlá-
dania kužeľa na zemi sa nepodarilo zistiť žiadnu poruchu. Pri vykonanom kontrolnom 
lete sa pumpáž vyskytla znova. Následné vyšetrovanie zistilo príčinu poruchy, ktorú 
spôsobila nesprávna činnosť snímača tlaku IDO-D1 (27) (Obr. 7.19). Zároveň sa po-
darilo aj objasniť prečo sa nepodarilo poruchu sústavy automatickej regulácie kužeľa 
zistiť na zemi. Pri kontrole snímača tlaku IDO-D1 sa kontrola vykonáva tak, že do 
snímača IDO-D1 sa privádza atmosférický tlak vzduchu. V pozemných podmienkach 
pri danom tlaku vzduchu snímač tlaku pracoval v rozsahu prípustných tolerancií. 
Rozhon sa však vykonáva vo veľkých výškach kde je atmosférická teplota TH a at-
mosférický tlak pH podstatne nižší. V týchto podmienkach snímač tlaku IDO-D1 pra-
coval nepresne, v dôsledku čoho došlo k menšiemu vysunutiu kužeľa ako to stanovu-
je program regulácie a následne k pumpáži vstupnej sústavy. Nepresnosť snímača 
tlaku IDO-D1 sa podarilo zistiť až pri jeho previerke na špeciálnom testovacom zaria-
dení.46 

 
7.2.2.8 Pumpáž kompresora motora, ktorá je vyvolaná činnosťou vstupnej sús-

tavy vo veľkých výškach 

Pumpáž kompresora motora vo veľkých výškach vzniká pri veľkých uhloch ná-
behu alebo pri sklze (zatáčke) kedy vstupná sústava pri šikmom obtekaní škrtí prie-
tok vzduchu do kompresora motora. Typickým javom pre tento typ pumpáže je, že pri 
previerke motora na zemi nie sú zistené odchýlky od technických podmienok a pri 
kontrolnom lete a počas ďalšej prevádzky pracuje motor spoľahlivo. 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

                                                           
46

Najčastejšou príčinou nesprávnej činnosti snímača tlaku IDO-D1 je netesnosť tlakomernej krabice 
snímača, ktorá vzniká postupne. 
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8 Vstupné sústavy stíhacieho lietadla MiG-29 

8.1 Úvod 

 

Obr. 8.1 Vstupné ústrojenstvá lietadla MiG-29 pri pojazde na zemi47 

 

Obr. 8.2 Otvorené horné vstupné ústrojenstvá lietadla MiG-29 pri pojazde na zemi48 

                                                           
47

Let-3-83/3 Praktická aerodynamika letounu MiG-29. Federální ministerstvo národní obrany. Praha 
1990. 

48
http://xn--80aafy5bs.xn--p1ai/aviamuseum/aviatsiya/sssr/istrebiteli-2/istrebiteli-1960-g-1991-
g/istrebiteli-okb-mikoyana-i-gurevicha/istrebitel-mig-29/frontovoj-istrebitel-mig-29-9-12/ 

http://авиару.рф/wp-content/uploads/2015/10/7.MiG-29-9-12-na-rulezhke..jpg
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Prívod vzduchu do motorov RD-33 u lietadla MiG-29 zabezpečujú dve ploché 
regulovateľné nadzvukové vstupné ústrojenstva s vonkajším stlačením, ktoré sú 
umiestnené po obidvoch stranách trupu pod nosom krídla. Obidva vstupné sústavy 
lietadla MiG-29 a ich systémy automatickej regulácie ARV – 29D sú rovnaké a pracu-
jú nezávisle na sebe. Vzduch do každého motora RD-33 sa privádza príslušnými 
vstupnými hrdlami s oddelenými kanálmi. Prierez kanála sa postupne mení od vstup-
ného štvorcového až po výstupný kruhový. 

Schéma vstupného ústrojenstva motora RD-33 je znázornená na Obr. 8.3 v 
troch polohách: počas letu, pri vzlete, pristáti a pri statí na stanovišti lietadiel. 
 

 

Obr. 8.3 Schéma vstupnej sústavy lietadla MiG-29 

 

 
Obr. 8.4 Základné polohy vstupnej sústavy lietadla MiG-2949 

Brzdiaca plocha vstupného ústrojenstva lietadla MiG-29 má tvar vodorovného 
štvorstupňového klina, ktorá zabezpečuje počas letu nadzvukovou rýchlosťou účinné 
zbrzdenie vzduchu v systéme štyroch šikmých a jednej kolmej rázovej vlny. Prvý stu-
peň klina je spojený kĺbom s druhým stupňom. Druhý, tretí a štvrtý stupeň sú tvorené 
regulovateľnou klapkou predného panelu, ktorej poloha je určená pomerným vysunu-

tím piestnice ovládacieho hydraulického pracovného valca klina 𝐋𝐊𝐋. 
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Let-3-83/1 Letoun MiG-29. Stručný popis. Federálni ministerstvo národní obrany. Praha 1990. 
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𝐋𝐊𝐋 =  
𝐋𝐊𝐋

𝐋𝐊𝐋,𝐯𝐲𝐬. 
                                                           (8.1) 

Kde: 

LKL       – pomerné vysunutie piestnice hydraulického pracovného valca klina [1],  
LKL       – vysunutie piestnice hydraulického pracovného valca klina [m], 
LKL,vys. – maximálne vysunutie piestnice hydraulického pracovného valca vysunutia 

klina vstupného ústrojenstva [m].  

Zadný panel klina je otočne upevnený vo vnútornom kanále za vstupným hrd-
lom. V priebehu regulácie vstupnej sústavy sa mení uhol sklonu štvrtého stupňa klinu 

od 12° 13´ (LKL = 0 %) do 33° 25´ (LKL = 100 %). Uhol sklonu prvého nepohyblivého 
stupňa je 6°, uhol zovretia 2. a 3. stupňa je 7° a uhol zovretia 3. a 4. stupňa je 6°.  

Aby sa obmedzilo odtekanie stlačeného vzduchu z brzdiacej plochy do bokov, 
sú vstupné ústrojenstva zabezpečené bočnými stenami.  

Umiestnenie vstupných ústrojenstiev pod nosom krídla umožňuje stabilizáciu 
nabiehajúceho prúdu vzduchu pri kladných uhloch nábehu lietadla. Vodorovná plo-
cha klina zabezpečuje priaznivé charakteristiky vstupného ústrojenstva pri kladných 
uhloch nábehu.  

Povrch štvrtého stupňa klina je dierovaný (obsahuje 27 radov po 48 otvorov s 
priemerom 5,2 mm a celkovou plochou 275 cm2). Medzi predným a zadným panelom 
vstupného ústrojenstva je vytvorená štrbina s plochou 250 cm2. Dierovaným po-
vrchom stupňa klina a štrbinou medzi panelmi je odsávaný vzduch z medznej vrstvy 
na brzdiacej ploche, čím sa zlepšuje štruktúra vystupujúceho prúdu vzduchu a dy-
namická stabilita vstupného ústrojenstva. Odsávaný vzduch sa odvádza na horný 
povrch trupu lietadla. 

Aby sa do vstupných ústrojenstiev nedostala medzná vrstva, ktorá sa vytvára 
pod nosom krídla, je medzi prvým stupňom klinu a spodným poťahom nosa krídla 
vytvorená medzera vysoká 70 mm, v ktorej je umiestnený profilový klin, ktorý zabez-
pečuje odtok odvedenej medznej vrstvy na horný povrch.  

Každé vstupné ústrojenstvo motorov má okrem obvyklého čelného vstupného 
hrdla ešte horné vstupné hrdlo (žalúzie), ktorým sa privádza vzduch do motora zhora. 

Aby sa zabránilo nasatiu cudzích predmetov je horné vstupné hrdlo otvorené pri 
činnosti motora na zemi, počas rozjazdu a dojazdu lietadla. Pritom je čelné hrdlo 
uzavreté, takže do motora nemôžu vnikať cudzie predmety.  

Počas činnosti motora na zemi je predný panel sklopený dole a úplne zakrýva 
čelné hrdlo. Zadný panel je vychýlený hore a odpružené žalúzie horného vstupného 
hrdla sú otvorené účinkom podtlaku, ktorý vzniká vo vstupných ústrojenstvách počas 
činnosti motora pri vzlete a pristáti. 

Počas letu je predný panel pritiahnutý k telesu vstupného ústrojenstva, žalúzie 
sú účinkom pružín uzavreté a vzduch sa k motorom privádza iba čelným vstupným 
hrdlom.  

Ak nie je motor na zemi v činnosti, sú žalúzie horného hrdla zaistené v uzavre-
tej polohe, panely klina sú zasunuté nahor, takže je možné ľahko kontrolovať kanály 
vstupného ústrojenstva a lopatky prvých stupňov dúchadla motora.50
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Let-3-83/3 Praktická aerodynamika letounu MiG-29. Federální ministerstvo národní obrany. Praha 
1990. 
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8.2 Činnosť vstupnej sústavy lietadla MiG-29 pri vzlete a pristáti 

Rozbeh a vzlet. Po spustení motorov RD-33, pri dostatočnom tlaku v hlavnom 
hydraulickom systéme, sa po prestavení páky ovládania motorov, odistia žalúzie 
oboch horných vstupných hrdiel. Signál o odistení žalúzii sa privádza do systému 
automatickej regulácie vstupných ústrojenstiev ARV – 29D, ktoré prestavia klapku 
predného panelu vstupného ústrojenstva spúšťaného motora RD-33 do úplne vysu-
nutej polohy (VP), a tým sa uzavrie čelné vstupné hrdlo a otvorí sa horné hrdlo 
vstupného ústrojenstva. 

Pred vzletom je nutné skontrolovať činnosť systému ARV - 29D. Pri kontrole sa 
na dobu 1 až 2 sekundy zvýšia otáčky motorov RD-33 na 80 % až 90 %, na pravej 
strane sa v kabíne musí rozsvietiť návestidlo „КОНТРОЛ ВХОД. ЛЕВ. ПРАВ.“ (Kon-
trola vstupu ľavý, pravý). Ak sa niektoré návestidlo nerozsvieti, alebo po vrátení POM 
na voľnobežný režim nezhasne, je príslušný systém ARV – 29D chybný, a preto je 
vzlet zakázaný. 

V priebehu rozjazdu, skôr než lietadlo dosiahne prístrojovú rýchlosť 200 ± 10 
km.h-1, sa vzduch privádza k motorom hornými hrdlami, potom sa klapky predných 
panelov zasunú, a tým sa otvoria čelné vstupné hrdla. Prechod vstupných ústrojen-
stiev na činnosť s otvorenými čelnými hrdlami trvá asi 1,5 až 2 sekundy a prebehne 
ešte pred odpútaním lietadla od VPD (vzletová rýchlosť je vyššia než 200 km.h-1). Ak 
by prechod na činnosť s otvorenými čelnými hrdlami prebehol až po odpútaní lietadla 
od zeme, zmenila by sa pri otvorených čelných hrdlách rovnováha lietadla, a tým by 
sa sťažilo pilotovanie lietadla. Keby sa čelné vstupy otvorili skôr, t. j. pri rýchlosti niž-
šej ako 200 km.h-1, mohli by sa do motorov nasať cudzie predmety. 

Po vzlete a zasunutí podvozka sa privedú do systému ARV-29D signály z kon-
cových vypínačov klapiek predného panela a koncového vypínača ľavej podvozkovej 
nohy a systém ARV – 29D prestaví panely klinov vstupných ústrojenstiev do režimu 
automatického riadenia počas letu. Ak je niektorý zo systémov ARV – 29D chybný 
(čelné hrdlo a neotvorilo), rozsvieti sa v kabíne na návestidle systému „ЭКРАН“ (EK-
RAN) nápis „ВЕРХНИЙ ВХОД“ (Vrchný vstup) a v slúchadlách pilota sa ozve rečová 
informácia a pokyn: „Horné vstupné hrdlo otvorené. Nezrýchľovať nad M 0,8“. 

Pred pristátím, po vysunutí podvozka, prestaví systém ARV – 29D kliny vstup-
ných ústrojenstiev do zasunutej polohy „ПУ“ (PU), t. j. hore, v priebehu pristátia a 
zbrzďovania na rýchlosť pod 200 km.h-1 sú klapky predného panelu sklopené dole 
a celkom zakrývajú čelné hrdla (poloha VP), zadný panel je sklopený hore, a tým 
umožňuje priechod vzduchu horným hrdlom. Indikátor polohy klina „ИПК“ (IPK) indi-
kuje polohu VP. Ak sa niektoré čelné hrdlo nezatvorilo (indikátor neudáva polohu 
VP), je treba pred pojazdom po dosadnutí lietadla vypnúť príslušný motor. V prípade, 
že sa nezavrelo ani jedno čelné hrdlo, je pojazd po letisku zakázaný.  

Po vypnutí motorov, sa po prestavení POM do polohy STOP, prestavia klapky 
predných panelov do zasunutej polohy (PU) a žalúzie horných hrdiel sa zaistia v uza-
tvorenej polohe.51 
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Obr. 8.5 Ovládací mechanizmus panelov vstupnej sústavy lietadla MiG-29 pri pojaz-

de na zemi 

1 – klapka predného panela, 2 – rám predného panela, 3 – zadný panel klina, 4 – 
hydraulický pracovný valec klina, 5 – hydraulický pracovný valec klapky, 6 – žalúzie 
horného hrdla vstupného ústrojenstva, 7 – ventil predného panela, 8 – hydraulický 

pracovný valec ventila, 9 – tesniaca clona, 10 – závesný uzol zadného panela klina, 
11 – prispôsobovací ventil zasunutej polohy panela klina, 12 – prispôsobovací ventil 

zasunutej polohy klapky  
 

 

Obr. 8.6 Vstupné sústavy lietadla MiG-29 počas letu52 
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Obr. 8.7 Ovládací mechanizmus panelov vstupnej sústavy lietadla MiG-29 počas le-

tu53 
 

8.3 Programy regulácie vstupných sústav a činnosť sústavy ARV –   
      29D počas letu 

Systém automatickej regulácie vstupných ústrojenstiev ARD-29D lietadla MiG-
29 reguluje polohu predných a zadných panelov klinov v závislosti od prepočítaných 
otáčok dúchadla, pre ktorý platí vzťah 

𝒏𝑫,   𝒑𝒓. = 𝒏𝑫. √
𝟐𝟖𝟖

𝑻𝑯.(𝟏+𝟎,𝟐.𝑴𝟐)
                                        (8.2) 

Kde: 
nD, pr. – prepočítané otáčky dúchadla motora RD-33, 
nD – otáčky dúchadla motora RD-33 [min.-1], 
TH – atmosférická teplota v danej výške [K], 
M – Machové číslo letu [1].  

Prepočítané otáčky dúchadla motora nD,pr. sa v systéme využívajú ako požado-
vaná regulačná veličina, ktoré priamo charakterizujú potrebné množstvo vzduchu pre 
motor pri stanovených otáčkach dúchadla nD, rýchlosti letu M a teplote okolitej atmo-

sféry TH. Program regulácie je stanovený lineárnou funkciou LKL = f(nD, pr.).  

Pre čo najpresnejšie zahrnutie vplyvu podmienok letu a režimov činnosti moto-
rov RD-33 na dodávku vzduchu, sa v systéme ARV – 29D používajú tri programy 

regulácie Obr. 8.8, ktoré sú definované obecnou funkciou troch premenných LKL = 
f(nD, pr., M, H). 
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Obr. 8.8 Programy regulácie vstupných sústav lietadla MiG-29 

1. program - M ≥ 1,5 v ľubovoľnej výške H, 
2. program - 1,15 ≤ M < 1,5, H = 3 000 m, 

3. program - M < 1,5 v H < 3000 m, M < 1,15 v ľubovoľnej výške 

Podľa 3. programu regulácie pracuje systém v rozsahu rýchlostí M ≤ 1,15 vo 
všetkých výškach letu, v rozsahu rýchlostí M < 1,5 vo výškach do 3 000 m.  

V rozsahu rýchlostí 1,15 ≤ M < 1,5 a vo výškach nad 3 000 m pracuje systém 
podľa 2. programu s obmedzenou polohou klina. Pomerné vysunutie piestnice hyd-

raulického valca je LKLmax. = (60 ± 2,5) %.  

Pri M ≥ 1,5 v ľubovoľnej výške letu je využitý 1. program regulácie, pričom klin 
môže byť prestavený v celom rozsahu jeho zdvihu, t. j. od 0 % až do 100 %. Doba 
prestavenia (vysunutia) klina z polohy  0 % do polohy 100 % zdvihu trvá 1 až 2 se-
kundy, doba zasunutia trvá 1,5 až 2 sekundy.  

Pre zabezpečenie zvýšenia dynamickej stability motorov RD-33 pri streľbe z 
kanónov a raketami sa v systéme ARV – 29D využíva korekcia programov regulácie 
vstupného ústrojenstva, keď sa uvedie do činnosti systém ochrany proti pumpáži 
(APZ), kliny sa vysunú až o (10 ± 1,5) %, ale vysunutie nepresiahne medzný zdvih 
príslušného programu regulácie, t. j. 35 %, 60 % a 100 %. 
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Ak sa pri znižovaní rýchlosti lietadla nezatiahnu kliny automaticky, je potrebné 
ich zasunúť ručne (núdzovo). Ručne sa dajú kliny zasunúť z kabíny, aj keď nie je tlak 
v hydraulickej časti systému ARV-29D.  

Ak by sa pri činnosti podľa 3. programu kliny samovoľne vysunuli až na 55 %, 
potom sa automaticky v tejto polohe zaistia a na návestidle systému „ЭКРАН“ (EK-
RAN) sa rozsvieti nápis „ВОЗД. ЛЕВ. ПРАВ.“ (Porucha ľavého/pravého vstupného 
ústrojenstva), v slúchadlách sa ozve hovorená informácia „Porucha ľavého/pravého 
vstupného ústrojenstva“.  

Činnosť systému ARV – 29D sa počas letu kontroluje podľa indikátora polohy 
klina „ИПК“ (IPK). Pritom je treba brať do úvahy, že ak nebudú otáčky dúchadiel ľa-
vého a pravého motora RD-33 rovnaké, budú rozdielne aj údaje indikátorov polohy 
klinov. 

 

8.4  Prevádzkové charakteristiky a nestabilné režimy vstupných 
sústav MiG-29 

 
Prevádzkové charakteristiky sa merajú pri ofukovaní modelu vstupných ústro-

jenstiev v aerodynamických tuneloch a pri skúškach počas letu. Základnými charak-
teristikami sú závislosti vybratých parametrov od podmienok letu a od režimov čin-
nosti motorov, ktoré vyjadrujú:  

- efektívnosť pracovného procesu vstupných ústrojenstiev, 
- nerovnomernosť výstupného prúdu vzduchu, 
- dynamickú stabilitu vstupného ústrojenstva. 

Efektívnosť činnosti vstupných ústrojenstiev sa hodnotí súčiniteľom zachovania 
celkového tlaku 

𝜎𝑉𝑆 =  
𝑝1𝑐

𝑝0𝑐
                                                      (8.3) 

Kde:   

σVS  – súčiniteľ zachovania celkového tlaku vo vstupnej sústave, 
p1c – celkový tlak vzduchu na výstupe zo vstupného ústrojenstva (pred dúchad- 
          lom), 
p0c – celkový tlak vzduchu na vstupe (v nerozrušenom prúde). 

Množstvo vzduchu, ktoré pretečie motorom a celkový tlak vzduchu pred výstup-
nou dýzou, sú priamo úmerné súčiniteľu zachovania celkového tlaku. Preto aj ťah 
motora značne závisí od jeho hodnoty. Ak sa zníži súčiniteľ zachovania celkového 
tlaku ΔσVS o 1 %, klesne ťah motora o ΔFT = 1,5 %.  

Nerovnomernosť prúdu na výstupe zo vstupného ústrojenstva sa hodnotí para-
metrom nerovnomernosti prúdu vzduchu W, ktorý je definovaný vzťahom  

𝑾 = 𝜺 + ∆𝝈𝟎
̅̅ ̅̅ ̅                                                  (8.4) 

Kde: 

W – nerovnomernosť prúdu vzduchu na výstupe zo vstupného ústrojenstva [%],   
Ε – pomerná amplitúda pulzácie tlaku [%], 

∆𝜎0
̅̅ ̅̅ ̅  – pomerná hodnota obvodovej nerovnosti celkového tlaku [%]. 

Čím vyššia je hodnota pulzácií a obvodovej nerovnomernosti celkového tlaku 
na výstupe vstupného ústrojenstva, tým má motor menšiu zálohu stabilnej práce. 

Parameter W, teda aj pomerné hodnoty ε a ∆𝝈𝟎
̅̅ ̅̅ ̅ sa zväčšujú priamoúmerne s otáč-
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kami motorov, pri šikmom obtekaní hrdla (počas letu z väčšími uhlami nábehu alebo 
s uhlom vybočenia) a tiež pri viac vysunutom kline (pri vysokých nadzvukových rých-
lostiach letu).  

Plynovo-dynamická stabilita nadzvukového vstupného ústrojenstva je charakte-
rizovaná zálohou proti nestabilnej práci (pumpáži), t. j. veľkosťou posunutia klina z 
polohy, ktorá pri stanovených prepočítaných otáčkach dúchadla motora nD,pr. odpo-
vedá nominálnemu programu regulácie, do polohy, pri ktorej začína proces nestabil-
nej práce (pumpovania) vo vstupnom ústrojenstve. Pumpovanie vstupného ústrojen-
stva (nízko frekvenčná autooscilácia tlaku v kanále), môže vznikať pri nepriaznivej 
kombinácii podmienok letu a režimov činnosti motorov. Jedná sa o jav, ktorý je v pre-
vádzke neprípustný. 

Základné charakteristiky vstupných ústrojenstiev lietadla MiG – 29 sú znázor-
nené na Obr. 8.9 až Obr. 8.10. 

 

Obr. 8.9 Charakteristika vstupných sústav pri vzlete a pristáti 
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Obr. 8.10 Charakteristiky vstupných sústav počas letu 

Na Obr. 8.10 sú znázornené závislosti súčiniteľa zachovania celkového tlaku 
σVS, pomernej amplitúdy pulzujúceho tlaku, pomernej obvodovej nerovnosti celkové-
ho tlaku a parametra nerovnomernosti prúdu od prepočítaných otáčok dúchadla pri 
vzlete a pristáti (H = 0, M = 0, prívod vzduchu horným vstupným hrdlom). Je zrejmé, 
že so zvyšujúcimi sa otáčkami sa charakteristiky vstupných ústrojenstiev zhoršujú. 
Zvýšením otáčok dúchadla motora z 50 % na 100 % sa súčiniteľ zachovania celko-
vého tlaku σVÚ zníži z hodnoty 0,98 na 0,85 a parameter nerovnomernosti prúdu W 
sa zvýši z 1 % na 7,5 %. Zhoršenie charakteristík je v danom prípade spôsobené 
väčšou rýchlosťou prúdenia v kanáloch vstupného ústrojenstva, hlavne v okolí otvo-
rených žalúzií horného hrdla, kde dochádza k miestnemu odtrhávaniu prúdnic. 
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Obr. 8.11 Zásoba stabilnej práce vstupnej sústavy 

Na Obr. 8.11 sú znázornené závislosti uvedených parametrov od Machového 
čísla letu s uhlom nábehu 2°, pri teplote vzduchu TH = 216,7 K a pri nominálnych 
programoch regulácie motorov a vstupných ústrojenstiev počas zrýchľovania lietadla.  

Do hodnoty rýchlosti M = 0,16 (odpovedajúca prístrojovej rýchlosti vpr. = 200 
km.h-1) sa vzduch privádza hornými vstupnými hrdlami s nízkou a takmer konštantou 
hodnotou zachovania celkového tlaku a pomerne veľkou nerovnomernosťou prúdu 
(7,5 %). Po prestavení panelu vstupných ústrojenstiev sa prudko zvýši hodnota σvú a 
zníži sa nerovnomernosť prúdu W, pretože prúdenie v kanáloch bude plynulejšie 
(bez odtrhnutia). Ďalej sa súčiniteľ σVÚ zvyšuje až na hodnotu M = 0,95, potom sa 
vplyvom intenzity rázových vĺn v nadzvukovom prúde opäť znižuje. Parameter nerov-
nomernosti je v rozsahu rýchlostí 0,8 < M < 1,5 prakticky konštantný (4 %). Pri ďal-
šom zvyšovaní rýchlosti, kde sa kliny viac zasúvajú, hodnota parametra W sa zvyšuje 
takže pri M = 2 je približne 7 %.  

Na Obr. 8.11 je znázornená približná poloha hranice nestabilnej práce (pumpá-
že) vstupného ústrojenstva vzhľadom k nominálnemu programu regulácie pri zrých-
ľovaní lietadla vo výške nad H > 11 km. Údaje boli získané pri letových skúškach 
a posuny klina do polohy, pri ktorej sa prejavila pumpáž s kmitočtom približne 5 Hz, 
sa vykonávali ručne. Pri rýchlosti M = 1,8 až 2 bola záloha proti pumpáži asi 14 %, 
pritom je dôležité dodať, že pri pumpáži vstupných ústrojenstiev motory pracovali 
stabilne. 
 

8.5 Hydraulická sústava ovládania vstupných sústav lietadla MiG-29 

Hydraulická sústava ovládania regulovateľných vstupných sústav zabezpečuje 
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spoľahlivú činnosť motorov vo všetkých režimoch letu pri minimálnych stratách tlaku 
vzduchu na vstupe do motora.54  

 

Obr. 8.12 Hydraulická sústava ovládania vstupnej sústavy lietadla MiG-29   

1, 5 – synchronizačné ventily; 2 – otočný spoj; 3, 9 – elektrohydraulické rozdeľovače 
773200; 4 – škrtiče; 6 – synchronizátor; 7 – riadiaci agregát AU-46-03; 8 – hydraulic-
ký ventil zaistenia žalúzií horného hrdla; 10 – elektromagnetický ventil MKT-175; 11 - 
hydraulický pracovný valec klina; 12 - hydraulický pracovný valec ventila; 13 - otočný 

spoj; 14 - hydraulický pracovný valec predného panelu 

Východisková poloha vstupného ústrojenstva v pozemných podmienkach pri 
nepracujúcich motoroch prebieha následným spôsobom. POM sa nachádza v polohe 
„STOP“, čelný osový vstup vzduchu je otvorený, žalúzie horného hrdla sú uzatvorené 
a udržujú sa v tejto polohe kinematickými zámkami, ktoré sú v tejto polohe zaistené 
hydraulickým pracovným valcom zaistenia žalúzií horného hrdla. 

Pri spúšťaní motorov sa POM premiestňuje do polohy „MG“ (Voľnobeh), pritom 
je elektrický signál (POM ≥ Voľnobeh) sa privádza na elektrohydraulický rozdeľovač 
(9) systému horného hrdla. Posúvač rozdeľovača sa prestavuje do polohy, v ktorej sa 
priestor vysunutia piestnic (8) (pravého a ľavého) zaistenia horných žalúzií prepojuje 
so spätnou vetvou. Pri vytvorení tlaku v hlavnom hydraulickom systéme sa privádza 
tlaková hydraulická kvapalina do priestoru pre zasunutie piestnice pracovného valca 
zaistenia horných žalúzií. Piestnica sa zasúva a odisťuje kinematické zámky, čo 
umožňuje voľné natáčanie žalúzií horného vstupu vzduchu okolo svojej osi. Tým sa 
zabezpečuje otvorenie horného vstupu vstupného ústrojenstva pri vzniku podtlaku 
vzduchu v kanále prívodu vzduchu k pracujúcemu motoru. 

Pri odistení žalúzií horného vstupu vzduchu koncový vypínač vyšle signál do 
bloku automatiky, ktorý (pri existencii skôr privedeného signálu Voľnobeh od POM) 
vyšle elektrický signál do elektrohydraulického rozdeľovača 773200 (3). Posúvač 
rozdeľovača sa premiestňuje do polohy, v ktorej sa tlak hydraulickej kvapaliny privá-
dza k synchronizačnému ventilu (5). Poloha synchronizačného ventila je zviazaná s 

                                                           
54

Дубинский, В. И.:  Планер и взлётно-посдчные устройства самолёта-истребителя.   
Издательство МАИ, 1995. 
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polohou piestnice hydraulického pracovného valca klina (11). Pri zasunutej polohe 
piestnice hydraulického pracovného valca klina synchronizačný ventil bude otvorený 
a tlaková hydraulická kvapalina sa privádza do priestoru vysúvania piestnice hydrau-
lického pracovného valca ventila (12). Priestory zasúvania piestnic týchto hydraulic-
kých pracovných valcov sa prepojuje so spätnou vetvou cez elektrohydraulický roz-
deľovač (3). Piestnica hydraulického pracovného valca (14) sa vysúva a klapka 
predného panelu uzatvára osový vstup vstupného ústrojenstva a piestnica hydraulic-
kého pracovného valca (12) otvára ventil pre prívod vzduchu z horného vstupu. 

Počas vzletu, v okamihu dosiahnutia rýchlosti vpr. ≥ 200 km.h-1, sa na elektro-
magnetický rozdeľovač (3) privádza elektrický signál, na základe čoho posúvač roz-
deľovača mení svoju polohu. V novej polohe posúvača sa tlak hydraulickej kvapaliny 
privádza do priestoru zasunutia piestnice hydraulického pracovného valca (14) pred-
nej klapky a k synchronizačnému ventilu (1). Priestory vysúvania piestnic hydraulic-
kých pracovných valcov predných panelov a hydraulického pracovného valca (12) sa 
spojujú so spätnou vetvou cez elektrohydraulický rozdeľovač (3). Piestnica hydraulic-
kého pracovného valca (14) sa zasúva a otvára osový vstup. V koncovej etape po-
hybu piestnice dochádza k stlačeniu piestnice synchronizačného ventila (1) a ventil 
sa otvára, pričom prepúšťa tlakovú hydraulickú kvapalinu do priestoru zasunutia pies-
tnice hydraulického pracovného valca (12) ventila. V dôsledku toho sa ventil predné-
ho panelu uzatvára s oneskorením vzhľadom k otvoreniu predného panela. Od syn-
chronizačného ventila (1) sa tlaková hydraulická kvapalina privádza k synchronizač-
nému agregátu (6) a priestor vysúvania piestnice hydraulického pracovného valca 
(11) klina sa odpája od spätnej vetvy a pripája sa k elektrohydraulickému riadiacemu 
agregátu AU-46-06 (7).        

Pri poklese tlaku hydraulickej kvapaliny v základnom hydraulickom systéme 
alebo poruche elektrohydraulického agregátu AU-46-06 elektromagnetický ventil 
(10), na základe signálu z kabíny, prepojuje priestory hydraulického pracovného val-
ca klina (11) medzi sebou. Pritom prebieha núdzové zasunutie klina v dôsledku ná-
porového stlačenia. Piestnice hydraulických pracovných valcov (11, 12) panel klina 
prekrýva osový vstup a ventil predného panelu klina sa natáča rebrom k prúdu vzdu-
chu cez otvorený horný vstup (režim rozbehu a dobehu lietadla). 

Pri nastavení POM do polohy „STOP“ elektrohydraulický rozdeľovač (3) sa uvá-
dza do činnosti a osový vstup sa otvára. Zároveň sa uvedenie do činnosti elektrohyd-
raulický rozdeľovač (9), ktorý zabezpečuje zatvorenie a zaistenie žalúzií horného 
vstupu vzduchu. 

 Prechod systému na režim automatického riadenia vstupného ústrojenstva ag-
regátom riadenia AU-46-06 sa vykonáva na základe signálu od signalizátora SČM1-
0,85, ktorý sa zapína pri zasunutí ľavej podvozkovej nohy (od koncového vypínača 
vysunutej polohy). V prípade, ak po zasunutí podvozku bude osový vstup vzduchu 
cez vstupné ústrojenstvo uzatvorené, potom sa v kabíne lietadla v systéme „EKRAN“ 
rozsvieti upozornenie „ВЕРХНИЙ ВХОД“, ktoré je zdvojené rečovou informáciou. 
Premiestňovanie piestnice hydraulického pracovného valca v závislosti od programu 
sa realizuje riadiacim agregátom v závislosti od signálov automatiky. Kontrola polohy 
klina sa vykonáva na základe údajov ukazovateľa IPK-2-03 na prístrojovej doske 
a kontrolných signálnych tabiel vstupného ústrojenstva. 

Pri pôsobení tlaku hydraulickej kvapaliny v hydraulickom systéme a ak nie je 
prítomné napätie na vinutí elektrohydraulického ventila, tlaková hydraulická kvapalina 
vstupuje cez vstupný nátrubok „ПОДАЧА“ a vstupný čistič (1) k elektrohydraulickému 
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Obr. 8.13 Principiálna schéma riadiaceho agregátu vstupnej sústavy AU-46-06 

1 – vstupný čistič, 2 – spätny ventil, 3 – elektrohydraulický ventil, 4 – hydraulický 
zámok, 5 – posúvačové rozdeľovacie ústrojenstvo, 6 – dýzové ústrojenstvo, 7 – 

elektrohydraulický zosiľňovač, 8 – poistný ventil 

ventilu (3) a hydraulickému zámku (4). Pri zapnutí elektromagnetického ventila (3) 
hydraulická kvapalina prechádza cez ventil a prichádza k hrane hydraulického zámku 
(4) a premiestňuje jeho posúvač vpravo, pričom dochádza k stlačovaniu pružiny po-
súvača a k otvoreniu kanála prívodu tlakovej hydraulickej kvapaliny k posúvačovému 
rozdeľovaciemu ústrojenstvu (5) a cez doplnkový čistič k dýze (6). Ak nepôsobí elek-
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trický prúd na vinutie elektrohydraulického zosilňovača (7) osa dýzy je v súlade s 
osou prijímača. Prúd kvapaliny, ktorá vyteká z dýzy sa delí v otvoroch prijímača rov-
nomerne, t. j. na rovnaké časti. To zabezpečuje rovnosť tlakov na plochách rozdeľo-
vacieho ústrojenstva (5), takže sa posúvač nachádza v neutrálnej polohe, pri ktorej je 
prietok tlakovej hydraulickej kvapaliny k hydraulickému zámku a ďalej k priestorom 
hydraulického pracovného valca v zatvorenej polohe. Taká je východisková poloha 
agregátu ovládania vstupného ústrojenstva. 

Po privedení riadiaceho elektrického prúdu na vinutie elektrohydraulického zo-
silňovača (7) sa dýza (6) v dôsledku účinku elektromagnetických síl, prekonávajúc 
silu pružiny a prúdu hydraulickej kvapaliny presunie na príslušnú stranu. V dôsledku 
toho vzniká rozdiel tlakov na plochách posúvača rozdeľovacieho ústrojenstva (5). 
Posúvač sa premiestňuje z neutrálnej polohy a prepúšťa tlakovú hydraulickú kvapali-
nu cez otvárajúci sa kanál ventila a hydraulický zámok (4) do odpovedajúceho prie-
storu hydraulického pracovného valca ovládania klinu vstupného ústrojenstva. Druhý 
priestor hydraulického pracovného valca je prepojená cez hydraulický zámok a otvo-
rený kanál posúvača rozdeľovacieho ústrojenstva (5) so spätnou vetvou. 

Prerušenie dodávky riadiaceho elektrického prúdu na vinutie elektrohydraulic-
kého zosilňovača (7) spôsobí zrušenie pôsobenia elektromagnetických síl a pôsobe-
ním síl pružiny a prúdu hydraulickej kvapaliny sa dýza (6) a posúvač rozdeľovacieho 
ústrojenstva (5) vracia späť do neutrálnej polohy. Dodávka tlakovej hydraulickej kva-
paliny do priestoru hydraulického pracovného valca ovládania klinu sa prerušuje. 

Prívod elektrického prúdu do druhej cievky elektrohydraulického zosilňovača 
premiestňuje posúvač rozdeľovacieho ústrojenstva do druhej strany. V dôsledku toho 
piestnica hydraulického pracovného valca ovládania klinu sa presúva v opačnom 
smere. V prípade zvýšenia tlaku v uzatvorených priestoroch hydraulického pracov-
ného valca ovládania klina sa časť hydraulickej kvapaliny prepúšťa cez poistný ventil 
(8) do spätnej vetvy.  
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9 Nové trendy vo vývoji nadzvukových vstupných sústav 

9.1 Úvod 

Pre súčasné stíhacie lietadlá je obvykle rýchlosť pre ich praktické použitie ohra-
ničená Machovým číslom letu M = 2 (alebo menším). To sa vzťahuje aj na nedávno 
zavedené lietadlá piatej generácie, ktoré sa už nachádzajú v praktickej prevádzke (F-
22, F-35). U týchto lietadiel sa začali používať neregulovateľné vstupné ústrojenstvá. 

Základný problém spočíva v tom, že regulovateľné vstupné sústavy zvyšujú 
zložitosť konštrukcie, v dôsledku toho znižujú spoľahlivosť a zvyšujú hmotnosť. Zloži-
té priestorové vstupné sústavy nových lietadiel často majú za následok komplikované 
efektívne regulovanie povrchov zložitej konfigurácie. 

Pomerne vysoké požiadavky na takéto vstupné sústavy vychádzajú z vysokých 
zadaných charakteristík na novo vyvíjanú techniku, najmä stíhacích lietadiel piatej 
generácie, ktoré nútia hľadať spôsoby ich zdokonaľovania a zlepšenia parametrov 
lietadiel vytvorených v predchádzajúcich rokoch. 

Také parametre, ako je malý rádiolokačný odraz a cestovný režim pri nadzvu-
kovej rýchlosti (alebo aj vyššej) – sú normálne požiadavky na lietadlo piatej generá-
cie. To znamená, že všetky zvláštnosti konštrukcie, ktoré zväčšujú rádiolokačný od-
raz musia byť podľa možnosti odstránene. Straty celkového tlaku vo vstupnej sústave 
musia byť taktiež znížené. 
 

9.2 Vstupná sústava DSI 

Významným krokom na tejto ceste bola pomerne nová konštrukcia vstupnej 
sústavy, tzv. vstupná sústava DSI (Diverterless Supersonic Inlet – vstupná sústava, 
ktorá nemá oddeľovač medznej vrstvy a vnútorné pohyblivé regulačné prvky). V ňom 
sa najčastejšie použili dve základné idei, ktoré umožnili zdokonaliť vstupnú sústavu 
cestou zníženia strát celkového tlaku vzduchu. 

Prvá idea spočíva vo zvýšení množstva rázových vĺn. Čím je väčší počet rázo-
vých vĺn, tým sú straty celkového tlaku menšie. Teoretické zvýšenie počtu rázových 
vĺn na nekonečný počet vedie hodnotu straty celkového tlaku k nule. 

Druhá idea je založená na skutočnosti, že rázové vlny, vygenerované kužeľom 
majú menší uhol sklonu, ako rázové vlny, ktoré boli vygenerované klinom (uhly pri 
vrchole kužeľa a klinu sú rovnaké). Z hľadiska strát celkového tlaku pri brzdení vzdu-
chu vo vstupnej sústave sa za najvýhodnejšiu vstupnú sústavu považuje čelná osovo 
symetrická vstupná sústava. Avšak tento typ vstupnej sústavy nie je možné zakom-
ponovať do konštrukcie lietadla. 

Kompromisom sa v tomto zmysle stali tzv. sektorové vstupné ústrojenstvá (skôr 
uvádzané u lietadiel Mirage, F-111, MiG-23PD, Tu-128), u ktorých je centrálnym te-
lesom vo vstupnom ústrojenstve časť (sektor) kužeľa. Efektívnosť takýchto vstupných 
ústrojenstiev môže byť vyššia, ako u štandardných plochých bočných vstupných ús-
trojenstiev. 

Vo vstupnej sústave DSI je novým prvkom tzv. rampa, ktorá predstavuje brzdia-
ci povrch (stlačenia) na vstupe do vstupného ústrojenstva s tvarom analogickým tva-
ru časti povrchu kužeľa. Teda prietok prúdu vzduchu je tu tiež kužeľový (optimálne 
pre vstupné ústrojenstvo). 
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Obr. 9.1 Lietadlo F-111 so sektorovou vstupnou sústavou55 

Vo vstupnej sústave DSI je novým prvkom tzv. rampa, ktorá predstavuje brzdia-
ci povrch (stlačenia) na vstupe do vstupného ústrojenstva s tvarom analogickým tva-
ru časti povrchu kužeľa. Teda prietok prúdu vzduchu je tu tiež kužeľový (optimálne 
pre vstupné ústrojenstvo). 

 

Obr. 9.2 Kužeľový brzdiaci povrch vstupnej sústavy DSI 

Okrem toho šípové (šikmé) hrany plášťa takého vstupného ústrojenstva taktiež 
vytvára početné tlakové vlny (vejár tlakových vĺn (alebo nadzvukových rázových vĺn). 
V dôsledku toho, okrem tzv. priestorového stlačenia, tieto vlny v súčinnosti s kužeľo-
vým prúdením na rampe, pri daných podmienkach, prejavujú rozvíjajúcu činnosť v 
priečnom smere na líniu prúdu, t.j. na medznú vrstvu, vytváranej na častiach trupu 
lietadla, rozmiestnených pred vstupnou sústavou. Dochádza k jeho odplaveniu za 

                                                           
55

Archív autora. 
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9 Nové trendy vo vývoji nadzvukových vstupných sústav 

115 
 

hranice vstupnej sústavy, čo znižuje straty celkového tlaku a zvyšuje stabilitu činnos-
ti. 

 

 

 

Obr.9.3 Obraz línii prúdu medznej vrstvy v DSI vstupnej sústave56 

                                                           
56

Svenson, M.: ACFD Investigation of a Generic Bump and its Application to a Diverterless Supersonic 
Inlet. Master Thesis. Linköpings universitet Tekniska Högskolan.  
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Pri dostatočnej nadzvukovej rýchlosti, t.j. na výpočtovom režime, v závislosti od 
tvaru hrany vstupnej sústavy, môže byť účinkom tlakových vĺn od nej veľký objem 
medznej vrstvy odplavený za hranice vstupnej sústavy. U šikmej hrany pri M = 1,25 – 
do 90 %, pre šípovú hranu v tvare zuba – pri M = 1,4 – do 85 %. 

Činnosť pri odplavovaní medznej vrstvy má svoj odraz aj v samotnej skratke 
názvu takéhoto typu vstupnej sústavy – DSI (Diverterless Supersonic Inlet - vstupné 
ústrojenstvo, ktoré nemá oddeľovač medznej vrstvy). V doslovnom preklade táto 
skratka označuje vstupnú sústavu bez odrezávania medznej vrstvy. Slovo odrezávač 
medznej vrstvy tu označuje tradičný kanál pre odrezávanie medznej vrstvy, ktorý 
existuje u bočných vstupných sústav. 

Takýto kanál je dostatočne široký a viditeľne zväčšujú rádiolokačný odraz lie-
tadla. Z tohto dôvodu vstupné sústavy typu DSI poskytujú výhodu, keďže u nich nee-
xistuje špeciálny kanál pre odrezávanie medznej vrstvy, čo znižuje aerodynamický 
odpor. Okrem toho výstupok rampy podstatne prekrýva otvor vstupnej sústavy, čím 
znižuje priamu viditeľnosť lopatiek prvého stupňa osového kompresora motora, čo je 
tak isto veľmi dôležité z hľadiska zníženia rádiolokačného odrazu. 

 

Obr. 9.4 Experimentálne lietadlo XF-35 s viditeľnou rampou a hranou vstupnej sústa-
vy typu „zub“57 

Príkladom takéhoto typu vstupnej sústavy môže byť vstupná sústava lietadiel F-
35, XF-35. XF-35 má hranu vstupnej sústavy typu „zub“. Je potrebné zdôrazniť, že 

                                                           
57

Archív autora. 
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výpočet a konštrukcia nových priestorových neregulovateľných vstupných sústav a 
vzduchovodov je záležitosť veľmi zložitá a drahá. Príkladom môže byť vstupná sús-
tava lietadla F-22, u ktorého sú ešte použité vzduchové kanály v tvare písmena S od 
vstupnej sústavy do motorov. 

Na nevýpočtovom režime činnosť takýchto vstupných sústav, aj napriek ich do-
konalosti, je sprevádzaná stratami, a v dôsledku toho nižšou efektívnosťou pohonnej 
jednotky. Takých režimov je celý rad. 

 

Obr. 9.5 Stíhacie lietadlo F-35 so vstupnými sústavami DSI s dobre viditeľným kuže-
ľovým brzdiacim povrchom – rampou58 

Regulovateľné vstupné sústavy takéto straty nemajú. V tomto prípade je čin-
nosť systému vstupná sústava – motor optimalizovaná na všetkých režimoch, dosta-
točne prognózovaná, kontrolovaná a má vysoké parametre efektívnosti. Z tohto dô-
vodu výber typu vstupnej sústavy – je to svojho druhu kompromis, ktorý zahŕňa mno-
hé, často protichodné faktory. Napr. stíhacie lietadlo T-50 má regulovateľné vstupnú 
sústavu priestorového stlačenia. Lietadlo F-22 má priestorovú neregulovateľnú 
vstupnú sústavu. 

Pritom ruské stíhacie lietadlo je dôstojným konkurentom americkému (prekoná-
vajúc ho v mnohom) nehľadiac na menší stendový ťah motorov, s podstatne nižšími 
stratami. Je veľmi pravdepodobné, že efektívnosť pohonnej jednotky F-22 na nevý-
počtových režimoch (najmä pri prudkom manévrovaní) nie je taká vysoká, ako sa 
o tom píše v dostupných zdrojoch. 

                                                           
58

Archív autora. 
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Obr. 9.6 Stíhacie lietadlo F-22 s priestorovými neregulovateľnými vstupnými sústa-

vami59 

 

Obr. 9.7 Regulovateľná nadzvuková vstupná sústava s priestorovým stlačením lie-

tadla T-5060 

 

                                                           
59

Archív autora. 
60

Archív autora. 
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Nadzvukové vstupné sústavy tvoria jednu z hlavných časti jednoprúdových a 
dvojprúdových leteckých turbokompresorových motorov stíhacích a bombardovacích 
nadzvukových lietadiel. Ich spoľahlivá činnosť vo veľkej miere ovplyvňuje stabilitu 
činnosti celého motora, najmä pri nadzvukových rýchlostiach letu. Vhodne navrhnutá 
konštrukcia nadzvukovej vstupnej sústavy umožňuje chrániť kompresor LTKM pred 
nestabilnou prácou, a tým aj motor pred poškodením kompresora alebo plynovej tur-
bíny. 

Nadzvukové lietadlá druhej, tretej a štvrtej generácie pre zabezpečenie stabilnej 
činnosti motora pri nadzvukových rýchlostiach využívali zložité regulovateľné nad-
zvukové vstupné sústavy, ktoré pre ovládanie polohy rázových vĺn využívali pohybli-
vé brzdiace plochy ovládané elektro-hydraulickými sústavami. Takéto nadzvukové 
vstupné sústavy boli schopné spoľahlivo plniť svoje funkcie, avšak za cenu zvýšenia 
hmotnosti, rozmerov, zložitosti a ceny. Z týchto dôvodov sa už u lietadiel štvrtej gene-
rácie začali hľadať možnosti nahradenia zložitých regulovateľných nadzvukových 
vstupných sústav vhodne tvarovanými kanálmi vo vstupných sústavách, ktoré by 
umožnili v danom rozsahu nadzvukových rýchlostí letu zabezpečiť stabilný prívod 
vzduchu do motora. S využitím matematického modelovania prúdenia vzduchu v ta-
kýchto kanáloch sa podarilo vytvoriť také vzduchové kanály, v ktorých sa vytvára roz-
loženie rázových vĺn zabezpečujúce stabilnú činnosť vstupnej sústavy a kompresora 
motora v celom rozsahu rýchlostí a výšok letu, bez nutnosti zmeny geometrie vstup-
nej sústavy. Príkladom takejto nadzvukovej vstupnej sústavy je tzv. vstupná sústava 
DSI (Diverterless Supersonic Inlet – vstupná sústava, ktorá nemá oddeľovač medz-
nej vrstvy a vnútorné pohyblivé regulačné prvky), ktorá je úspešne použitá 
u stíhacích lietadiel piatej generácie F-22, F-35 a T-50. Tento trend je zrejmý aj 
u vyvíjaných prototypov nadzvukových stíhacích lietadiel šiestej generácie 
v Spojených štátoch, Rusku a v Číne. 

Pri vývoji nadzvukových stíhacích a bombardovacích lietadiel šiestej generácie 
je snaha konštruktérov nadzvukových vstupných sústav vytvoriť takú nadzvukovú 
vstupnú sústavu, ktorá okrem zabezpečenia stabilnej činnosti motora v celom rozsa-
hu režimov letu, umožní maximálne znížiť straty celkového tlaku σVS, zabezpečiť po-
žadované náporové stlačenie πN a ochrániť kompresor motora pred poškodením na-
satými cudzími predmetmi. K týmto požiadavkám, u vojenských lietadiel kategórie 
„steal“, pristupuje aj požiadavka na zníženie rádiolokačného odrazu celého lietadla 
v dôsledku zníženia priamej viditeľnosti lopatiek prvého stupňa kompresora. 

Účinným prostriedkom, ktorý v budúcnosti umožní optimalizovať konštrukciu 
nadzvukových sústav jednotlivých druhov LTKM budú zdokonalené softwarové pro-
striedky využité na modelovanie charakteru prúdenia na jednotlivých režimoch čin-
nosti nadzvukovej vstupnej sústavy motora už v priebehu ich návrhu. 
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Zoznam použitých symbolov a označení 
 
c0 – rýchlosť letu [m.s-1] 
cx,VS – súčiniteľ odporu vstupnej sústavy [1]  
cx,dop. – súčiniteľ doplnkovej odporovej sily vstupnej sústavy [1] 
cx,od. – súčiniteľ odporu odpúšťania vzduchu [1] 
cx,in. – súčiniteľ odporu spojených s interferenciou [1] 
cx,mv. – súčiniteľ odporu sústavy odrezávania medznej vrstvy [1] 
cx,pl. – súčiniteľ tlakových síl [1] 
cx,tr. – súčiniteľ trecích síl [1] 
cx,VS – súčiniteľ vonkajšieho odporu vstupnej sústavy [1]  
DVS – vstupný priemer vstupnej sústavy [m] 
F – výsledná sila [N] 
Fp – výsledná sila od tlakového rozdielu [N] 
FT  – ťah [N] 
FT,ef  – efektívny ťah [N] 
kH – súčiniteľ rozšírenie hrdla  
K1 – kĺb nastavenia panelov brzdiaceho povrchu vstupnej sústavy 
K2 – kĺb nastavenia panelov brzdiaceho povrchu vstupnej sústavy 
K3 – kĺb nastavenia panelov brzdiaceho povrchu vstupnej sústavy 
Ky,VS  – zásoba stabilnej práce vstupnej sústavy [%]  
L – dĺžka vstupnej sústavy [m] 

L̅KL – pomerné vysunutie stupňovitého klina pomerné vysunutie stupňovitého klina 

lK – vysunutie  kužeľa [%] 
M  – Machové číslo [1] 
MH  – Machové číslo letu vo výške H [1] 
Mletu – Machové číslo letu [1] 
Mmax.  – maximálne Machové číslo letu [1] 
Mvýp.  – výpočtové Machové číslo letu [1] 
nD – otáčky dúchadla motora RD-33 [min.-1] 
nD, pr.   – prepočítané otáčky dúchadla motora RD-33 
p0   – atmosférický tlak vzduchu pred motorom [Pa] 
p0c  – celkový tlak vzduchu pred vstupnou sústavou motora [Pa] 
p1  – tlak vzduchu za prvou rázovou vlnou [Pa] 
p1c  – celkový tlak vzduchu pred kompresorom [Pa] 
pac  – celkový tlak vzduchu v reze a – a vstupnej sústavy [Pa] 
p2  – tlak vzduchu za druhou rázovou vlnou [Pa] 
p3  – tlak vzduchu za treťou rázovou vlnou [Pa] 
p5    – statický tlak vzduchu v reze 5 – 5 nadzvukovej vstupnej sústavy [Pa] 
pvn.    – tlak vzduchu pôsobiaci vo vnútri vstupnej sústavy [Pa] 
pvon.  – tlak vzduchu pôsobiaci na vonkajší povrch vstupnej sústavy [Pa] 
ppl  – tlak pôsobiaci na plášť  
pkl  – tlak pôsobiaci na klapku  
q(λ0)   – pomerná hustota prietoku pred motorom v reze 0 – 0 
q(λa)   – pomerná hustota prietoku v reze a – a  
q(λH)   – pomerná hustota prietoku pred motorom v reze H - H 
q(λv) – pomerná hustota prúdu vzduchu 
Qv,pr. – prepočítaný hmotnostný tok vzduchu 
Qv,pr.,hr. – prepočítaný prietok vzduchu na hranici stabilnej práce vstupnej sústavy 

Re – Reynoldsove číslo 
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Re,kr. – kritické Reynoldsove číslo 

S     – charakteristická plocha danej vstupnej sústavy [m3] 
Sa  – plocha na vstupe do nadzvukovej vstupnej sústavy v reze a - a [m2] 
Sh  – plocha hrdla vstupnej sústavy [m2]             
SH,opt.  – optimálna plocha hrdla [m2] 

S̅H  – pomerná plocha hrdla nadzvukovej vstupnej sústavy 
SM – plocha maximálneho vonkajšieho prierezu vstupnej sústavy [m2] 
Sš  – plocha štrbiny odvodu medznej vrstvy [m2] 
SVS  – čelná plocha vstupnej sústavy [m2] 
S0  – prietoková plocha vzduchu v reze 0 – 0 pred vstupnou sústavou LTKM [m2] 
S1       – plocha pred kompresorom motora [m2] 
THc      – celková teplota vzduchu pred motorom vo výške H [K] 
T1c      – celková teplota vzduchu pred kompresorom [K] 
T3c      – celková teplota plynu pred plynovou turbínou [K] 
W       – úroveň rozrušenia vzduchu, ktorá je vytváraná vstupnou sústavou [%]  
Xdop.    – doplnkové odpory [N] 
Xint.     – odpor spojený s interferenciou [N] 
Xmv     – odpor sústavy odrezávania medznej vrstvy a ďalšie doplnkové odpory [N] 
Xod.      – odpor sústavy odpúšťania vzduchu [N] 
Xpl.      – odpor od tlakových síl, ktoré pôsobia na plášť [N] 
Xtr.       – trecí odpor pri obtekaní gondoly [N] 
Xvl.      – vlnový odpor vstupnej sústavy [N] 
Xvon.    – vonkajší odpor vstupnej sústavy [N] 
XVS     – odpor vstupnej sústavy [N]  
α         – uhol sklonu šikmej rázovej vlny [°] 
β         – uhol sklonu plochy brzdiaceho povrchu [°] 
βpl.vn. – vnútorný uhol plášťa vstupnej sústavy [°] 
βpl.von.  – vonkajší uhol plášťa vstupnej sústavy [°] 
βkl.od.o – uhol odklonu klapky odpúšťania vzduchu zo vstupnej sústavy [°] 
βkl.od.p – uhol odklonu klapky prisávania vzduchu zo vstupnej sústavy [°] 
β1  – uhol nastavenia prvého panelu brzdiaceho povrchu [°] 
β2  – uhol nastavenia druhého panelu brzdiaceho povrchu [°] 
β3  – uhol nastavenia tretieho panelu brzdiaceho povrchu [°] 
βΣ        – celkový uhol sklonu panelov brzdiaceho povrchu [°] 
βΣ,opt. – optimálny celkový uhol sklonu panelov brzdiaceho povrchu [°] 
ΔKy,VS  – zásoba stabilnej práce nadzvukovej vstupnej sústavy [%] 

.obv  – obvodová nerovnomernosť prúdu vzduchu [%] 
πkom.   – celkové stlačenie vzduchu v LTKM [1] 
πKc     – celkové stlačenie vzduchu v kompresore [1] 
ε         – stredná kvadratická hodnota celkového tlaku [%] 
πN       – náporové stlačenie vzduchu vo vstupnej sústave [1] 
ρ0        – špecifická hmotnosť vzduchu [kg.m-3] 
σD  – súčiniteľ zachovania celkového tlaku v difúzore vstupnej sústavy [1] 
σi   – súčiniteľ zachovania celkového tlaku v i-tej šikmej rázovej vlne [1] 
σm  – súčiniteľ zachovania celkového tlaku v rázových vlnách [1] 
σm,max. – maximálna hodnota súčiniteľa zachovania celkového tlaku v rázových  
              vlnách [1] 
σtr  – empirický súčiniteľ [1] 
σVS  – súčiniteľ zachovania celkového tlaku vo vstupnej sústave [1] 
φ         – súčiniteľ prietokového množstva vzduchu cez vstupnú sústavu LTKM [1] 
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0 – rez nerozrušeného prúdu pred motorom 
1 – rez pred kompresorom 
0c – celkový parameter pred motorom 
1c – celkový parameter pred kompresorom 
2 – rez za kompresorom 
2c – celkový parameter za kompresorom 
a – rez na hrane vstupnej sústavy 
ac – celkový parameter v reze a - a 
c – celkový 
D – difúzor 
D – dúchadlo 
dop. – doplnkový 
ef - efektívny 
g – gondola  
H  – výška 
h – hrdlo  
hr  – hraničný 
i      – i-tý 
int – interferencia 
k – kužeľ 
K – kompresor 
Kc – kompresora celkový 
KL – klina 
kl – klapka 
m – počet rázových vĺn 
max – maximálny 
mv – medzná vrstva  
M – Machovo číslo 
max.  – maximálny 
N        – náporový 
NTK – nízkotlakový kompresor 
vst. – vstupný  
VS – vstupná sústava 
od – odporový 
od – odpúšťanie 
obv. – obvodový 
opt      – optimálny 
odt – odtrhnutie 
p – tlakový 
pl – plášťa 
potr – potrebný 
pr – prepočítaný  
RV  – rázová vlna 
sp – spúšťanie 
š – štrbina 
T  – ťahový 
tl.  – tlakový  
tr.  – trecí 
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vl – vlnový 
v  – vzduch 
vl – vlnový  
vn.    – vnútorný 
von. – vonkajší  
VS  – vstupná sústava 
výp – výpočtový 
x – odporový 
x – osa 
X – odpor   
y – vztlakový 
y – osa 
z – osa 
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AI     - Alexander Ivčenko 
AL     - Archip Michajlovič Ljulka 
An     - Oleg Kontantinovič Antonov 
ATR     - Aerei di Transporto Regionale 
AU     - automat riadenia 
B     - bombarder 
D     - motor 
DSI        - Diverterless Supersonic Inlet (vstupná sústava, ktorá nemá oddeľovač  
                medznej vrstvy)  
DC     - McDonnell Douglas 
DČV     - snímač otáčok 
DpLTKM - dvojprúdový letecký turbokompresorový motor 
F     - fighter (stíhač) 
GA     - hydraulický agregát 
GE     - General Electric 
Il     - Sergej Vladimirovič Iljušin 
ISBN     - International Standard Book Number 
ISSN     - International Standard Serial Number 
Jak     - Alexander Sergejevič Jakovlev 
JpLTKM – jednoprúdové letecké turbokompresorové motory 
L     - lietadlo 
LTKM     - letecký turbokompresorový motor 
M     - Machové číslo letu 
M     - motor 
Mi     - Michail Leontievič Miľ 
MiG     - Mikojan a Gurievič 
NATO     - North Atlantic Treaty Organization 
NK     - Nikolaj Dmitrijevič Kuznecov 
POM     - páka ovládania motora 
PS     - Pavel Alexandrovič Soloviev 
PW     - Pratt & Whitney 
R     - reaktívny 
RD     - reaktívny motor 
RR     - Rolls-Royce 
S     - plocha 
Su     - Suchoj 
STN     - slovenská technická norma 
Su     - Pavol Osipovič Suchoj 
ThLTKM - turbohriadeľový letecký turbokompresorový motor 
TS     - turbínový spúšťač  
Tu     - Andrej Nikolajevič Tupolev 
TUKE     - Technická univerzita v Košiciach 
TvLTKM - turbovrtuľový letecký turbokompresorový motor 
UH     - Utility military helicopter 
USAF     - United States Air Force (letecká zložka Ozbrojených síl Spojených  
                      štátov)  
VA AZ     - Vojenská akadémia Antonína Zápotockého 
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VK           - Vladimír Jakovlevič Klimov 
VLA M. R. Š - Vojenská letecká akadémia Milana Rastislava Štefánika 
VPD           - vzletová a pristávacia dráha 
VŠD           - Vysoká škola dopravná  
VVLŠ SNP   - Vojenská vysoká letecká škola Slovenského národného povstania 
X           - experimentál 
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