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Predhovor 
 

Odborná monografia „Turbohriadeľové vrtuľníkové motory používané v českoslo-
venskom, českom a slovenskom vojenskom letectve“ rieši problematiku leteckých turbo-
hriadeľových vrtuľníkových motorov, ktoré boli a sú doteraz používané v českosloven-
skom, českom a slovenskom vojenskom letectve od roku 1967 až do súčasnosti (2020). 
Predstavuje prvé ucelené monografické spracovanie problematiky turbohriadeľových 
vrtuľníkových motorov, ktoré sa používali v československom vojenskom letectve (od 
roku 1967) a v českom a slovenskom vojenskom letectve (po roku 2002). Do súčasnej 
doby bola problematika turbohriadeľových vrtuľníkových motorov popisovaná len obec-
ne ako súčasť učebníc alebo skrípt, ktoré riešili problematiku konštrukcie leteckých mo-
torov (Z. Linhart, L. Vítek, M. Černoušek, Konstrukce leteckých motorů II., VA AZ Brno 
1971, J. Kocáb, J. Adamec, Letadlové motory, KANTcz s. r. o. 2000, J. Kříž, Lietadlové 
pohonné jednotky, Žilinská univerzita v Žiline 2004) alebo veľmi stručne ako súčasť mo-
nografií konkrétnych typov vrtuľníkov rôznych autorov v odborných časopisoch (Letectví 
a kosmonautika, Armádní technický magazín, Zlínek, Aero Plastic Kits Revue, HPM, 
Svět křídel a pod.), prípadne v rozsiahlejších publikáciách venovaných vrtuľníkovému 
letectvu (Vrtuľníky v Československu, Lorenc, M., Rogl, S.: Zrušená křídla, Votobia, 
2000, Špaček, J.: Jedenapadesátý, Votobia, 2000, Gyűrősi, Stolár, M., Vanga, M.: Vr-
tuľníky Mi-24 na Slovensku). Podrobné technické popisy uvedených typov motorov boli 
k dispozícii len príslušníkom ozbrojených síl, obvykle v ruskom alebo v anglickom jazy-
ku. Pre potreby vojenských študentov boli na Univerzite obrany v Brne spracované 
učebné texty „Technický popis vrtulníkového motoru PZL-10W“ (Železný, Z., Kaisar, P.: 
Technický popis vrtulníkového motoru PZL-10W. Základy teorie a konstrukce, soustavy. 
Vojenská akademie v Brně. Brno 2003.) a na Vojenskej strednej škole leteckej v Koši-
ciach učebné texty „Motor GTD-350“ (Hocko, M.: Motor GTD-350. 167 strán. Vojenská 
stredná škola letecká Košice. Košice 1999.) a „Konštrukcia motora TV3-117“ (Hocko, 
M.: Konštrukcia motora TV3-117. Vojenská stredná škola letecká v Košiciach. Košice 
2002. 169 strán). 

Cieľom publikácie je poskytnúť čitateľovi komplexný prehľad v oblasti turbohriade-
ľových vrtuľníkových motorov používaných vo vojenských bojových a transportných vr-
tuľníkoch rôznych typov a určenia. Okrem analýzy rôznych druhov turbohriadeľových 
vrtuľníkových motorov používaných v minulosti aj v súčasnosti u rôznych typov vrtuľní-
kov, sú v publikácii naznačené aj predpokladané vývojové trendy v tejto oblasti. 

Odborná monografia je rozdelená do 6 kapitol. V úvodnej kapitole je analyzovaný 
vývoj československého vrtuľníkového letectva od prvých pokusov so zavedením korist-
ného vrtuľníka Focke Achgelis Fa 223 Drache až po budovanie vrtuľníkových plukov v 
osemdesiatych rokoch. V ďalších kapitolách sú podrobne popísané turbohriadeľové vr-
tuľníkové motory GTD-350, TV2-117, TV3-117, PZL-10W a T-700-GE-700. Každý 
z uvedených motorov je analyzovaný z hľadiska histórie jeho vzniku a vývoja, základ-
ných technických údajov, popisu konštrukcie hlavných častí a popisu základných sústav 
motora. Popis konštrukcie a sústav je doplnený vhodnými výkresmi, schémami a foto-
grafiami. Monografiu doplňujú generátory vzduchu, ktoré sú u niektorých vrtuľníkov pou-
žité ako pomocné pohonné jednotky využívané aj na spúšťanie niektorých z uvedených 
motorov.  
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V prílohe č. 1 je uvedený popis generátora vzduchu AI-9V (vrtuľník, Mi-17 a Mi-24). 
Obsahom prílohy č. 2 je popis generátora vzduchu Honeywell GTCP 36-150 (vrtuľník 
UH-60 Black Hawk).  

Vzhľadom na skutočnosť, že na území Slovenskej republiky nebola problematika 
turbohriadeľových vrtuľníkových motorov doteraz samostatne spracovaná, sú v mono-
grafii použité najmä zahraničné odborné zdroje (americké, anglické, ruské a české) a 
informácie z technických predpisov konkrétnych typov motorov používaných vo vojen-
ských vrtuľníkov, ktoré mal autor k dispozícii v priebehu jeho dlhoročnej vedecko-
pedagogickej činnosti na vojenských a civilných leteckých školách. Použité grafické vý-
stupy sú výsledkom práce autora. Fotografie sú čerpané z bohatého archívu autora, kto-
rý bol vytvorený za 40 rokov jeho pôsobenia vo vojenskom a civilnom letectve. Prebraté 
a neupravené materiály majú uvedený použitý zdroj. 

Odborná monografia „Turbohriadeľové vrtuľníkové motory používané v českoslo-
venskom, českom a slovenskom vojenskom letectve“ je určená ako študijný materiál pre 
leteckých odborníkov, ktorí pracujú v oblasti projektovania, výroby a prevádzky civilnej aj 
vojenskej leteckej techniky. Môže byť využitá ako doplnková študijná literatúra pre vyso-
koškolských študentov, ktorí študujú študijný program „Prevádzka lietadiel“ v rámci štu-
dijného odboru „Motorové vozidlá, koľajové vozidlá, lode a lietadlá“ alebo študijný prog-
ram „Letecká a kozmická technika“ v rámci študijného odboru „Letecké a kozmické  inži-
nierstvo“. Aj keď svojím rozsahom odborná monografia prekračuje požiadavky na poža-
dovaný rozsah znalostí pre skúšku z modulu 15 Turbínový motor podľa predpisu Part 66 
(Časť 66), môže byť využitá ako doplnkový študijný materiál pre prípravu na uvedenú 
skúšku. 

 

Autor    
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1 Úvod 

1.1 Prvé použitie vrtuľníkov v Československu 

Prvé vrtuľníky vznikli v Spojených štátoch amerických a Nemecku ešte pred II. 
svetovou vojnou. Do služieb vojenských letectiev boli vrtuľníky zaradené v priebehu 
II. svetovej vojny, kde plnili rôzne pomocné úlohy, a veľmi sa osvedčili.  

Československá armáda sa po II. svetovej vojne snažila zaradiť do výzbroje 
dostupné koristné nemecké vrtuľníky Focke Achgelis Fa 223 Drache (drak)1 už v ob-
dobí rokov 1945 až 1948. Dva poškodené vrtuľníky Fa 223 boli v tomto období opra-
vené a zavedené do experimentálnej prevádzky pod označením VR-1 (VR-3) v čes-
koslovenskej armáde (Letecký výskumný ústav) a v Bezpečnostnom letectve (ZNB). 
Tieto vrtuľníky v priebehu prevádzky havarovali a z dôvodu ich zastaranej konštruk-
cie nebola ich oprava realizovaná. Vrtuľníky boli poháňané deväťvalcovým hviezdi-
covým vzduchom chladeným piestovým zážihovým motorom BMW Bramo 323 
s výkonom 746 kW.2  

 

Obr. 1.1 Vrtuľník Focke Achgelis Fa 223 Drache (drak)3 

                                                             
1
 Vrtuľník Focke Achgelis Fa 223 Drache (drak) bol nemecký vrtuľník vyvinutý v priebehu II. svetovej 
vojny. Bol to prvý vrtuľník, ktorý sa dostal do sériovej výroby. Bol určený najmä na námorný prie-
skum, hliadkovanie proti ponorkám, dopravu, záchranné akcie a na výcvik. Celkovo bolo vyrobených 
20 vrtuľníkov. Vrtuľník vychádzal z konštrukcie vrtuľníka Focke-Wulf Fw-61. Prvý prototyp vrtuľníka, 
ktorý bol poháňaný piestovým motorom Bramo 323 s výkonom 485,3 kW, bol dokončený koncom 
roka 1939. Prvý samostatný let vrtuľník Fa 223 Drache absolvoval v auguste 1940. V priebehu skú-
šok vrtuľník dosiahol rýchlosť 182 km.h

-1
 a výšku letu 7 100 m. Nemecké Ministerstvo letectva ob-

jednalo prvú sériu 100 kusov. Koncom II. svetovej vojny bola presunutá výroba drakov 
s príslušenstvom a konečná montáž vrtuľníkov Focke-Achgelis Fa 223 E Drache do podzemnej to-
várne firmy Weser Flugzeugfabrik GmbH v Rabštejně. Pohonné zariadenia pre tento vrtuľník boli vy-
skúšané a dodané z pobočného závodu W. F. G. v Libouchci. V Rabštejně boli zostavené tri kom-
pletné vrtuľníky Fa 223, s ktorými boli vykonávané letové skúšky. V lete 1945 na výzvu MNO podala 
firma Weser Flugzeugfabrik spol. s. r. o. ponuku na dokončenie dvoch vrtuľníkov Fa 223 v spolupráci 
s Rudým Letovem, ČKD a Leteckým vědeckým ústavem. 

2
 Irra, M.: Focke Achgelis FA 223/VR-3 v Československu. JAKAB publishing AERO 59    

3
 Archív autora. 

https://www.google.com/url?sa=i&rct=j&q=&esrc=s&source=images&cd=&ved=&url=https://www.youtube.com/watch?v%3Dhcf7qyrgf3Q&psig=AOvVaw1NRNkpN9Gif4egzZUPKHBp&ust=1574593691722001
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Havária vrtuľníka VR-3.1 pri vzlete 5. 3. 1952 na letisku Přelouč definitívne 
ukončila prevádzku tohto vrtuľníka v Československu. 

 

Obr. 1.2 Hviezdicový piestový zážihový motor Bramo 3234 
 
1.2 Vývoj prvých československých vrtuľníkov 

Vývoj vlastných československých vrtuľníkov začal už v roku 1945. Podieľal sa 
na ňom najmä Ing. Jaroslav Šlechta, ktorý vypracoval návrhy vrtuľníkov Praga I Exp, 
Praga E-1, Praga XE-IIB, LC 5P, HC-5, HC-7. Žiadny z uvedených typov vrtuľníkov 
sa nedostal do výroby. Vrtuľník HC-2 (Heli Baby), ktorý bol vyvíjaný súbežne s vrtuľ-
níkom Praga XE-II v konštrukčnej kancelárii Ing. Jaroslava Šlechty v Aeru od roku 
1951, bol úspešnejší. Malý dvojmiestny vrtuľník pre cvičné a spojovacie úlohy s ko-
vovou škrupinovou konštrukciou vynikal rýchlosťou, obratnosťou a jednoduchosťou 
pilotovania. Pre plánované nasadenie v armáde mu však chýbala uzatvorená kabína, 
ktorá by chránila posádku pred vplyvom počasia a chladom, ale najmä málo výkonný 
motor. Vývoj vrtuľníka HC-2 bol nepriaznivo ovplyvnený nedostatkom financií, ktoré 
boli v období zostrenej medzinárodnej politickej situácie začiatkom päťdesiatych ro-
kov (kórejská vojna) presunuté na výrobu stíhacích lietadiel MiG-15 a bitevných lieta-
diel Il-10. Prvý vzlet prototypu vrtuľníka HC-2 bol realizovaný až 3. 12. 1954 vo VZLÚ 
v Prahe Letňanoch. Druhý prototyp, ktorý bol zalietnutý v auguste 1955, v tom istom 
roku úspešne absolvoval štátnu skúšku a bol pripravovaný do sériovej výroby v n. p. 
Moravan Otrokovice. Problémom zostávala nedostatočne výkonná pohonná jednotka 
tvorená motorom Praga D. Silnejší motor M 110 sa v tej dobe vyvíjal v Avii Čakovice. 
Prvé sériové vrtuľníky HC-2 n. p. Moravan Otrokovice vyprodukoval v lete 1960. Vr-

                                                             
4
 Bramo 323 Fafnir je deväťvalcový hviezdicový piestový zážihový vzduchom chladený letecký motor 
firmy Siemens/Bramo, ktorý vznikol na základe skúseností z výroby licenčných piestových motorov 
Bristol Jupiter. Motor má celkový zdvihový objem Vz = 26,82 dm

3
, vŕtanie Dv = 154 mm, zdvih z = 

160 mm, kompresný pomer ε = 7, priemer D = 1 388 mm a suchú hmotnosť G = 550 kg. Výkon mo-
tora P = 746 kW. Špecifická spotreba paliva ce = 0,348 kg.kW

-1
.h

-1
. 
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tuľníky s motorom M 110H s vyšším výkonom dostali označenie HC-102. Vrtuľníky 
HC-102 neboli úspešné pri vojskových skúškach pri plnení cvičných a spojovacích 
úloh. Z tohto dôvodu boli presunuté do Zväzarmu, kde slúžili na výcvik budúcich vo-
jenských vrtuľníkových pilotov a vrtuľníkových pilotov aeroklubov. 

 

Obr. 1.3 Vrtuľník HC-1025 
 

 

Obr. 1.4 Plochý piestový motor M 110H na vrtuľníku HC-1026 

V januári 1956 začali konštrukčné práce na viacúčelovom vrtuľníku HC-3. Aj u 
tohto typu vrtuľníka bol vývoj sprevádzaný problémami s vývojom motora. Vrtuľník 

                                                             
5
Archív autora. 

6
Archív autora. 

http://www.google.com/url?sa=i&rct=j&q=&esrc=s&source=images&cd=&cad=rja&uact=8&ved=&url=/url?sa%3Di%26rct%3Dj%26q%3D%26esrc%3Ds%26source%3Dimages%26cd%3D%26ved%3D%26url%3Dhttps://www.valka.cz/HC-102-t9241%26psig%3DAOvVaw1zGlq-FOswGpOpy5lzdpYj%26ust%3D1575191958560888&psig=AOvVaw1zGlq-FOswGpOpy5lzdpYj&ust=1575191958560888
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HC-3 mal opäť celokovovú škrupinovú konštrukciu, ktorá však už bola uzatvorená 
pre trojčlennú až štvorčlennú posádku a cestujúceho. Prvý lietajúci prototyp OK-16 
sa vzniesol do vzduchu 10. 2. 1961. Skúšky boli sprevádzané problémami s motorom 
M 108H, ktorý dodával nedostatočný výkon 162 kW. K zvýšeniu výkonu na 202 kW 
došlo až u verzie motora M 108DH, ktorý dodal vrtuľníku HC-3 potrebný prebytok 
výkonnosti, a tým naplnil očakávania hlavného konštruktéra. 

    

Obr. 1.5 Plochý piestový motor M 110H7 
 

 

Obr. 1.6 Prototyp vrtuľníka HC-38 

                                                             
7
 Štvorvalcový, plochý, vzduchom chladený piestový zážihový motor M 110H s protiľahlými piestami 
s výkonom Pe = 86 kW pri otáčkach n = 3 000 min.

-1
. Zdvihový objem Vz = 3,3 dm

3
, vŕtanie valca D = 

110 mm, zdvih z = 87 mm, hmotnosť motora so spojkou a ventilátorom G = 133 kg. Motor vznikol vo 
VZLU a bol vyrábaný v Avii v Letňanoch. Pôvodne bol predurčený pre lietadlo L-40 Meta Sokol, ale 
tento zámer nebol realizovaný.  

http://www.google.com/url?sa=i&rct=j&q=&esrc=s&source=images&cd=&ved=&url=/url?sa%3Di%26rct%3Dj%26q%3D%26esrc%3Ds%26source%3Dimages%26cd%3D%26ved%3D%26url%3Dhttps://hiveminer.com/Tags/aviationmuseumkbely,engine%26psig%3DAOvVaw0_SIi74mglzN6GBbGmC50t%26ust%3D1575192857809388&psig=AOvVaw0_SIi74mglzN6GBbGmC50t&ust=1575192857809388
https://www.valka.cz/attachments/4461/100_8054.JPG
https://www.google.com/url?sa=i&rct=j&q=&esrc=s&source=images&cd=&cad=rja&uact=8&ved=&url=https://www.gonzoaviation.com/clanok/vrtulnik-hc-03-ok-04&psig=AOvVaw09ArhjesDZc6xe-djCGmEV&ust=1574636700462642
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V roku 1962 sa vyhlásila súťaž pre Moravan a VZLU, aby navrhli adekvátnu ná-
hradu za motor M 108H. Moravan odporučil motor Walter Minor III, zatiaľ čo VZLU 
odporúčal sovietsky motor AI-14R s výkonom 221 kW. Po priaznivých výsledkoch 
pozemných skúšok sa do verzie vrtuľníka HC-3A definitívne inštaloval vrtuľníkový 
variant motora AI-14VF (československé označenie M 460) s výkonom 205 kW. Na 
jar a v lete 1965 prebehli podnikové skúšky s vrtuľníkom HC-3A OK-16 a s vrtuľní-
kom HC-3A OK-17 štátne skúšky, ktoré boli ukončené 15. novembra 1965. Aj napriek 
tomu, že vrtuľník HC-3 úspešne absolvoval podnikové a štátne skúšky a v plnej mie-
re vyhovel požiadavkám britských predpisov BCAR, nebol zaradený do sériovej vý-
roby.  

 

Obr. 1.7 Hviezdicový motor AI-14VF (M 462)9  

V šesťdesiatych rokoch sa československí konštruktéri snažili vyvinúť moderný 
ľahký viacúčelový vrtuľník pod označením HC-4 s využitím turbohriadeľového motora 
M 601H. Do roku 1975 bolo vyrobených 9 kusov. 

Vývoj vrtuľníkov v Československu bol ku dňu 31. 12. 1965 zrušený. 

                                                                                                                                                                                              
8
 Archív autora. 

9
 V roku 1962 konštrukčná skupina pre vývoj piestových motorov vedená Ing. Kodlom v letňanskej Avii 
upravila pre potreby vrtuľníkovej zástavby motor AI-14VF na verziu M 462. Bol tu skonštruovaný 
ventilátor a prispôsobené závesné uzly pre inštaláciu do vrtuľníka HC-3A. Hviezdicový vzduchom 
chladený deväťvalcový, trvale preplňovaný piestový motor pri otáčkach 2450 min.

-1
 dosahoval výkon 

234,9 kW, zdvihový objem Vz = 10,161 dm
3
, vŕtanie Dv = 105 mm, z = 130 mm, priemer motora D = 

985 mm a celkovú hmotnosť G = 218 kg. Motory M-462 neboli navrhnuté a vyrábané v podniku Avia, 
ale boli prestavované z dodaných sovietskych motorov AI-14RF a boli vybavované novými reduk-
tormi. 

http://www.google.com/url?sa=i&rct=j&q=&esrc=s&source=images&cd=&ved=&url=http://www.vrtulnik.cz/engines.htm&psig=AOvVaw0EXTJaMsCMzHJfeg_Ee6ir&ust=1575197551176964
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Skúsenosti z vojny v Kórei v rokoch 1950 – 1953 preukázali užitočnosť vrtuľní-
kov v prospech pechoty a ich mobilných schopností. Úspešná prevádzka vrtuľníkov 
konečne prebudila vojenských činiteľov a umožnila masové zavedenie vrtuľníkov do 
výzbroje československej armády. Na začiatku roku 1955 sa delegácia Ministerstva 
národnej obrany v ZSSR zaujímala o nákup vrtuľníkov pre výsadkárov, ktorým do-
sluhovali neperspektívne klzáky. Na základe odporúčania sovietskych poradcov žia-
dalo od marca 1955 Veliteľstvo delostrelectva pre 45. delostrelecký prieskumný le-
tecký pluk pre riadenie a opravy delostreleckej paľby a fotografovanie zakúpiť vhod-
né vrtuľníky. Koncom júna 1955 však prijalo zamietavé stanovisko, pretože dovtedy 
vyvinutý československý prototyp vrtuľníka nevyhovoval jeho požiadavkám 
a odporúčaniam. Pritom sa rátalo s tým, že po objednávke vrtuľníkov v ZSSR bude 
zabezpečená príprava leteckého personálu a delostreleckých pozorovateľov.  

 

Obr. 1.8 Prototyp vrtuľníka HC-4 
 
1.3 Budovanie československého vojenského vrtuľníkového letectva 

13. októbra 1955 podpísal náčelník Operačnej správy Generálneho štábu v za-
stúpení náčelníka Generálneho štábu ČSLA  objednávku na dodávku 8 vrtuľníkov Mi-
1 z Poľska v roku 1957.10 Prvých 12 rozmontovaných vrtuľníkov Mi-1T11 dodal poľský 
WSK Swidnik 26. februára a 6. marca 1959 na železničných vagónoch, pretože v tej 
dobe nebol k dispozícii žiadny preškolený pilot na tento typ vrtuľníka. Zmontované 
vrtuľníky Mi-1 boli odovzdané 50. spojovaciemu leteckému pluku. Posledné zakúpe-
né vrtuľníky Mi-1M v roku 1965 mali hydraulické zosilňovače v sústave riadenia. 

Prvými sovietskymi vrtuľníkmi, ktoré boli dodané zo Sovietskeho zväzu, sa stali 
vrtuľníky Mi-4. Do Československa boli prvé vrtuľníky Mi-4 dodané na jar 1956. Do-
dávky prebiehali až do roku 1964. Celkovo bolo dodaných 144 vrtuľníkov Mi-4 a Mi-
4A. V priebehu služby boli vrtuľníky Mi-4 modernizované v Leteckých opravovniach 

                                                             
10

 Licenčná výroba vrtuľníkov Mi-1 mala začať v roku 1956. Prvé štyri vrtuľníky Mi-1 boli zmontované 
z dodaných dielov. Prvý zmontovaný vrtuľník Mi-1 vzlietol 23. marca 1956. Sériová výroba začala 
v roku 1957. Prvý v Poľsku vyrobený vrtuľník Mi-1 vzlietol 22. marca 1957. 

11
Označenie podľa dodacích dokumentov. Poľské označenie SM-1 s technickým životom 300 hodín. 

https://www.google.com/url?sa=i&rct=j&q=&esrc=s&source=images&cd=&ved=&url=https://www.ceskatelevize.cz/porady/10209988352-zaslapane-projekty/409235100061013-vrtulnik-hc-4/&psig=AOvVaw0NOsmTCK1NJiAsxX173Qoh&ust=1574636824861667
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Kbely a v Leteckých opravovniach v Trenčíne. Modernizované vrtuľníky Mi-4B boli 
vybavené raketometmi RM-130 a UB-16/57. Posledné vrtuľníky Mi-4 boli vyradené 
z československého vojenského letectva v roku 1986 v odlúčenej časti 1. školského 
pluku v Piešťanoch, kde slúžili na výcvik pilotov. Vrtuľníky Mi-4 mali plniť okrem vý-
sadkových úloh, kde mali nahradiť výsadkové klzáky, aj úlohy pre protitankové jed-
notky. Koncom päťdesiatych rokov bola rozpracovaná myšlienka vytvorenia protitan-
kových jednotiek vyzbrojených bezzáklzovými kanónmi s obsluhou, ktoré by boli pre-
súvané spolu s vozidlami GAZ 69 a zásobou munície vrtuľníkmi Mi-4 do príslušného 
úseku frontu. Vrtuľníkmi Mi-4 boli k 1. októbru 1960 vyzbrojené 1. vrtuľníková letka 
v Líních, 2. vrtuľníková letka v Trenčíne a 4. vrtuľníková letka v Bechyni. 1. októbra 
1960 vznikol 3. Letecký školský pluk, ktorý mal od roku 1961 na 4 vrtuľníkoch Mi-4 
a 4 vrtuľníkoch Mi-1 pripravovať nových príslušníkov vrtuľníkového letectva. 

 

Obr. 1.9 Vrtuľník Mi-1 

           

Obr. 1.10 Vrtuľníkový hviezdicový motor AI-26V12 
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Vrtuľníkový vzduchom chladený sedemvalcový hviezdicový piestový zážihový motor AI-26V dosaho-
val na vzletovom režime efektívny výkon Pe = 422,8 kW pri otáčkach n = 2 200 min.

-1
 a špecifickú 

spotrebu paliva ce = 0,4352 kg.kW
-1

.h
-1

. Zdvihový objem valcov motora je Vz = 20,6 dm
3
. Kompresný 

pomer ε = 6,4. Priemer valca Dv = 155,5 mm. Celkový priemer motora je D = 1 272 mm. Celková 
dĺžka motora L = 1463 mm. Suchá hmotnosť motora je G = 450 kg. 

http://www.google.sk/url?sa=i&rct=j&q=&esrc=s&source=images&cd=&cad=rja&uact=8&ved=&url=/url?sa%3Di%26rct%3Dj%26q%3D%26esrc%3Ds%26source%3Dimages%26cd%3D%26ved%3D%26url%3Dhttps://mnogoem.com/article/soviet-union-helicopter-cold-war%26psig%3DAOvVaw0FiW5UmXqdNZjF3JTITkzW%26ust%3D1574717669030425&psig=AOvVaw0FiW5UmXqdNZjF3JTITkzW&ust=1574717669030425
https://www.google.com/url?sa=i&rct=j&q=&esrc=s&source=images&cd=&ved=&url=https://karopka.ru/community/user/24755/?MODEL%3D545012&psig=AOvVaw3NqOrGxi07cfqqic8zmhBy&ust=1575229987668770
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V roku 1953 vznikol v Československu Letecký oddiel Ministerstva vnútra, ktorý 
v roku 1961 zaradil do služby prvý vrtuľník Mi-4 (OK-BYL). Neskôr boli dodané ďalšie 
dva vrtuľníky Mi-4 (OK-BYN, OK-BYM). Vrtuľníky Mi-4 ukončili svoju činnosť v Letec-
kom oddiele Ministerstva vnútra v roku 1973. 

V roku 1961 bol z Československých aerolínií vyčlenený štátny podnik Agrolet, 
ktorý v tom istom roku získal od armády dva vrtuľníky Mi-4, ktoré dostali imatrikulač-
né označenia OK-OVE a OK-OVF. Vrtuľníky slúžili najmä na vykonávanie staveb-
ných a montážnych prác. V roku 1966 jeden z vrtuľníkov havaroval (OK-OVE). Po-
sledný vrtuľník, ktorý bol v službách štátneho podniku Slov-Air, bol vyradený v roku 
1974. 

 

Obr. 1.11 Vrtuľník Mi-413, 14 

Pohon vrtuľníka Mi-4 zabezpečuje zážihový štrnásťvalcový hviezdicový motor 
Švecov AŠ-82V (vertoľjotnyj), ktorý je umiestnený v prednej časti trupu. Tento variant 
motora AŠ-82V bol vybavený chladiacim ventilátorom, ktorý zabezpečoval chladenie 
valcov motora pri visení vrtuľníka. Spúšťanie motora vykonával spúšťač SKD-2V. 
Palivo dodávalo palivové čerpadlo NV-82V a regulátor zmesi RS-24V. Výkon 
z motora sa na štvorlistový hlavný nosný rotor prenášal hriadeľom cez reduktor R-5. 
                                                             
13

Prototyp vrtuľníka Mi-4 bol v Sovietskom zväze vyvíjaný na príkaz Josifa Vissarionoviča Stalina od 
roku 1951. K príkazu vytvoriť vrtuľník strednej hmotnostnej kategórie ho viedli najmä úspechy ame-
rických vrtuľníkov Sikorsky H-19. 

14
Koncom septembra 1951 prebehla porada v Kremli pod vedením L. Berii za účasti velenia letectva a 
konštruktérov Michaila Miľa, Nikolaja Kamova, Ivana Bratuchina, Sergeja Iljušina, Andreja Tupoleva 
a Alexandra Jakovleva k vývoju nového vrtuľníka. Do vývoja nového stredného vrtuľníka sa zapojili 
konštrukčné kancelárie Michaila Miľa a Alexandra Jakovleva. Výsledkom tohto vývoja boli vrtuľníky 
Mi-4 a Jak-24.   

https://thereaderwiki.com/cs/Sov%C4%9Btsk%C3%BD_svaz
https://thereaderwiki.com/cs/Josif_Vissarionovi%C4%8D_Stalin
https://thereaderwiki.com/cs/Spojen%C3%A9_st%C3%A1ty_americk%C3%A9
https://thereaderwiki.com/cs/Spojen%C3%A9_st%C3%A1ty_americk%C3%A9
https://thereaderwiki.com/cs/Sikorsky_H-19
https://thereaderwiki.com/cs/Ivan_Pavlovi%C4%8D_Bratuchin
https://thereaderwiki.com/cs/Sergej_Vladimirovi%C4%8D_Ilju%C5%A1in
https://thereaderwiki.com/cs/Andrej_Nikolajevi%C4%8D_Tupolev
https://thereaderwiki.com/cs/Alexandr_Sergejevi%C4%8D_Jakovlev
https://thereaderwiki.com/cs/Alexandr_Sergejevi%C4%8D_Jakovlev
http://toulky.vojenstvi.cz/foto_index.php?fid=2335
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Z reduktora sa cez vložený a koncový reduktor výkon dodával na chvostový vyrovná-
vací rotor. 

  

Obr. 1.12 Hviezdicový motor AŠ-82V15 vrtuľníka Mi-416 
  

 

Obr. 1.13 Vrtuľník Mi-8T17 
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Vrtuľníkový vzduchom chladený štrnásťvalcový hviezdicový piestový zážihový motor AŠ-82V dosa-
hoval na vzletovom režime efektívny výkon Pe = 1 268 kW pri otáčkach n = 2 600 min.

-1
 a špecifickú 

spotrebu paliva ce = 0,435 kg.kW
-1

.h
-1
. Zdvihový objem valcov motora je Vz = 41,2 dm

3
. Kompresný 

pomer ε = 7. Priemer valca Dv = 155,5 mm. Celkový priemer motora je D = 1 260 mm. Suchá hmot-
nosť motora je G = 868 kg. 

16
Projektové a prípravné práce na novom vrtuľníku začal konštrukčný tím v októbri 1951. Prvý let pro-
totypu označeného ako VD-12 (výsadkový vrtuľník pre 12 členov výsadku) sa uskutočnil už v máji 
1952. Sériová výroba vrtuľníka Mi-4 začala už v decembri 1952, a to pol roka pred koncom štátnych 
skúšok. V Sovietskom zväze bolo vyrobených do roku 1966 celkom 3 309 kusov vrtuľníkov Mi-4. 

17
Archív autora. 

https://sk.wikipedia.org/wiki/Okt%C3%B3ber
https://sk.wikipedia.org/wiki/1951
https://sk.wikipedia.org/wiki/M%C3%A1j
https://sk.wikipedia.org/wiki/1952
http://www.avid.ru/about/history/piston_engines/ash-82v/
https://cs.wikipedia.org/wiki/Soubor:Mi-8T_Czech_Air_Force_(26625758060).jpg
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V polovici šesťdesiatych rokov dvadsiateho storočia bolo jasné, že aj napriek 
nevyčerpanému technickému životu vrtuľníkov Mi-4A a Mi-4B bude nutné ich nahra-
diť z dôvodu morálneho zastarávania. Velenie ČSĽA si už v roku 1967 vybralo ná-
hradu za vrtuľníky Mi-4 vo forme vrtuľníkov Mi-8T a Mi-8P s pohonom dvoma turbo-
hriadeľovými motormi TV2-117. Na prelome augusta a septembra 1967 si do ruskej 
Kazane pod vedením pplk. Josefa Marhana z Hlavnej správy letectva a vojsk PVOS 
priletela skupina 7 dôstojníkov z VZS 031 prevziať 4 vrtuľníky Mi-8 - 3 ks 
v transportnej verzii, z toho jeden s kompletnou výzbrojou vrátane 4 blokov UB-16-
57-U pre rakety S-5 a jeden v dopravnej verzii pre 28 cestujúcich. Do roku 1970 bolo 
objednaných 55 vrtuľníkov Mi-8 (1967 – 4 ks, 1969 – 10 ks, 1970 - 41 ks). Postupne 
sa do československého vojenského letectva dostali verzie vrtuľníka Mi-8T, Mi-8TV 
(so 6 protitankovými riadenými strelami s účinným dosahom 3 000 m) a Mi-8PP 
(s aktívnymi palubnými rušičmi SPS-141 a SPS-142 pre využitie v rádiotechnickej 
letke REB).  

V tomto období sa zároveň rozhodovalo o náhrade ľahkých vrtuľníkov Mi-1. 
Rozhodovalo sa medzi sovietskymi vrtuľníkmi V-2 (Mi-2), francúzskym Alouette III 
a talianskym Augustou A-109C. Aj napriek prvotnému rozhodnutiu komisie zakúpiť 
francúzske vrtuľníky Alouette III, bolo rozhodnutie zmenené v prospech sovietskych 
vrtuľníkov Mi-2, ktoré mali byť zavedené do vojenského letectva v rokoch 1981 – 
1982. 

 

Obr. 1.14 Vrtuľník Mi-218 

13. mája 1977 schválila Rada obrany štátu zavedenie vrtuľníka Mi-24 do česko-
slovenského vojenského letectva. Koncom júna 1978 schválil minister národnej ob-
rany genplk, Martin Dzúr „Celkový záver typového vojenského, technického a eko-
nomického rozboru na dovoz a návrh na zavedenie do výzbroje ČSĽA vrtuľník Mi-
24D vrátane výzbroje, špeciálnej kontrolnej (meracej) techniky a prostriedkov po-
zemného zabezpečenia“. Na jar roku 1978 sa na vrtuľník Mi-24 v ZSSR preškolili prví 
piloti. Tým sa otvorila nová kapitola československého vrtuľníkového letectva. Vrtuľ-
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níky, ktoré boli získané v roku 1978, prvýkrát priniesli československej armáde plnú 
bojovú schopnosť proti obrnenej technike. Protitankovou výzbrojou boli vybavené aj 
vrtuľníky Mi-8B a Mi-8T, avšak v obidvoch prípadoch sa jednalo o nepancierované 
transportné vrtuľníky. Vrtuľníky Mi-24 D boli zaradené k útvarom v Prostějove a v 
Plzni-Boroch. Celkovo bolo československému vojenskému letectvu dodaných 28 ks 
vrtuľníkov Mi-24D, 2 ks vrtuľníkov Mi-24DU a 31 ks vrtuľníkov Mi-24V. 

 

Obr. 1.15 Turbohriadeľový vrtuľníkový motor GTD-35019 

V roku 1981 sa do výzbroje československého vojenského letectva dostali vr-
tuľníky Mi-2 s dvoma turbohriadeľovými motormi GTD-350, ktoré nahradili dosluhujú-
ce vrtuľníky Mi-1. Zavedenie vrtuľníkov Mi-2 (verzie dopravne - sanitné, dopravne -
sanitné s dvojitým riadením a verzia na riadiačne-chemický prieskum Mi-2RCh) do 
československého vojenského letectva schválil minister národnej obrany Martin Dzúr 
27. januára 1981. V období rokov 1981 až 1990 bolo dodaných 55 vrtuľníkov Mi-8, 
z ktorých 11 bolo odovzdaných ministerstvu vnútra. V roku 1984 boli českosloven-
skému vojenskému letectvu dodané 3 rušiace vrtuľníky Mi-8PPA a jeden vrtuľník Mi-
9 IVOLGA. V roku 1990 tieto schopnosti doplnili aj dva vrtuľníky Mi-17Z-2 určené pre 
elektronický prieskum. 

Od roku 1984 boli postupne nahradzované vrtuľníky Mi-8 výkonnejšími vrtuľ-
níkmi Mi-17 s turbohriadeľovými motormi TV3-117. Postupne sa do československé-
ho vojenského letectva dostalo 50 vrtuľníkov Mi-17 (1984 – 6 ks, 1985 – 6 ks, 1986 – 
10 ks, 1987 – 8 ks, 1988 – 10 ks, 1989 – 10 ks). 
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Obr. 1.16 Vrtuľník Mi-1720 

 

Obr. 1.17 Umiestnenie motorov TV3-117 na vrtuľníku Mi-1721 
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Obr. 1.18 Vrtuľník Mi-24V (Hind)22 
 

 

Obr. 1.19 Rez turbohriadeľového motora TV3-11723 
 
1.4 Slovenské vojenské vrtuľníkové letectvo 

Súčasne so zánikom Československa bolo potrebné rýchle vyriešiť rozdelenie 
zložitého organizačného celku Československé armády. 

Už v období 1990-1992 bol realizovaný rad krokov, ktoré rozdelenie armády 
nakoniec uľahčili. Vzhľadom na vojenskú doktrínu Varšavskej zmluvy bolo Slovensko 
dlhé roky tylom plánovaných vojenských operácií. To sa prejavovalo najmä tým, že 
hlavné vojenské sily s najmodernejšou technikou boli sústredené na území vtedajšej 
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Českej socialistickej republiky. Na Slovensku bolo do roku 1990 dislokovaných len 
18,6 % početného stavu Československej ľudovej armády. 

Veliteľstvo Východného vojenského okruhu slúžilo v podstate ako teritoriálny 
štáb, ktorý nemal veliť obrane územia Slovenskej socialistickej republiky. Dve divízie 
umiestnené na Slovensku mali výcvikový charakter a ďalšie dve divízie boli len rám-
cové a vytvárané až vo vojnovej situácii. Vojenské útvary na Slovensku disponovali 
najmä staršou technikou s nižšou bojovou hodnotou. Protivzdušná obrana bola za-
bezpečená len čiastočne v oblasti Bratislavy. Vojenské letectvo s výnimkou dvoch 
leteckých školských plukov taktiež nebolo na Slovensku dislokované. Delostrelectvo 
a raketové vojsko malo na Slovensku zastúpenie len do úrovne divízie. Neboli tu ani 
prieskumné útvary a prostriedky rádio-eletronického boja. Na území Slovenska boli 
kumulované zariadenia vojenského školstva. 

 O budúcej výstavbe Československej armády na Slovensku dostala informáciu 
Rada obrany Slovenskej republiky 31. januára 1991. Na základe požiadavky politic-
kých predstaviteľov Slovenska bolo rozhodnuté o urýchlení organizačných zmien a 
ich ukončení do konca roka 1992. Hlavným účelom redislokácie armády bolo rovno-
merné rozmiestnenie vojsk po celom území federácie. V nových medzinárodných 
politických podmienkach s bezpečnostným vákuom v Európe sa teoreticky počítalo s 
možnosťou obrany republiky pri útoku z ktoréhokoľvek smeru. 

Programové vyhlásenie vlády ČSFR z júla 1992 urýchlilo proces transformácie 
armády a nebolo v rozpore s možným rozdelením republiky. Vládne vyhlásenie zahŕ-
ňalo okrem iného záväzok dôsledného naplňovania obrannej vojenskej doktríny, vy-
tvárania predpokladov pre dokončenie zásadných zmien v dislokácii vojsk, pokračo-
vanie reštrukturalizácie armády v nadväznosti na ekonomické možnosti krajiny a 
skrátenie dĺžky výkonu vojenskej základnej služby. 

Redukcia výzbroje prebiehala nielen v súlade s realizáciou koncepcie jej vý-
stavby, ale súčasne aj ako záväzok vyplývajúci zo Zmluvy o konvenčných ozbroje-
ných silách v Európe, podpísanej 19. novembra 1990 v Paríži. Taktiež sa pôvodný 
početný stav vojakov v činnej službe, ktorý bol v roku 1989 približne 210 000 osôb, 
koncom roka 1992 znížil na 159 152 osôb. 

Rozdelenie armády ČSFR sa formálne opieralo o ústavný zákon 541/1992 Zb., 
o delení majetku Českej a Slovenskej federatívnej republiky a jeho prechodu na Čes-
kú republiku a Slovenskú republiku, a ústavný zákon 542/1992 Zb., o zániku Českej 
a Slovenskej federatívnej republiky. Princípy a zásady rozdelenia armády ČSFR 
schválila Rada obrany štátu 28. septembra 1992. Pre rozdelenie síl a prostriedkov 
bol prijatý pomer 2:1 podľa rozlohy nástupnických štátov a počtu obyvateľstva. Od-
hadovaná hodnota armádneho majetku činila asi 418 miliárd Kčs. 

Armáda bola do tej doby národnostne premiešaná. V prípade vojakov základnej 
služby bolo prirodzené, že sa vrátia po skončení služby do miesta trvalého bydliska. 
Okrem toho od 1. októbra 1992 už nováčikovia slúžili len na území tej časti federácie, 
odkiaľ pochádzali. Avšak vojaci z povolania často dlhodobo žili a služobne pôsobili 
na území druhej časti štátu. 

Asi 62 % slovenských vojakov z povolania, ktorí slúžili v Čechách, malo českú 
manželku a 75 % českých dôstojníkov v posádkach na Slovensku sa oženilo so Slo-
venkami. Bez ohľadu na národnosť si vojak z povolania mohol zvoliť, v ktorej z ar-
mád bude slúžiť, a potom nadobudnúť príslušné štátne občianstvo. Národnosť nebo-
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la podstatná. Aj tento fakt svedčí o dobrých východiskových podmienkach pre pokoj-
né rozdelenie armády. Podľa analýzy veliteľského zboru slúžilo na území Českej re-
publiky asi 8 685 vojakov z povolania slovenskej národnosti a na Slovensku asi 2 
580 Čechov. O návrate do krajiny svojho pôvodu uvažovalo len asi 10 % až 15 % 
týchto vojakov. 

Rozdelenie majetku armády riadil generálny štáb spolu s vojenskými veliteľ-
stvami Západ, Stred a Východ a s veliteľstvom letectva a protivzdušnej obrany. Pro-
stredníctvom 2 324 vojenských transportov po železnici a 117 transportov po vlastnej 
ose odišlo z Českej republiky na Slovensko 347 delostreleckých systémov, 163 lieta-
diel a vrtuľníkov, 164 tankov, 59 bojových vozidiel pechoty a obrnených transporté-
rov, 2 032 automobilov a 610 ostatných druhov techniky. Zo Slovenskej republiky do 
Českej republiky sa odsťahovalo 224 delostreleckých systémov, 42 lietadiel a vrtuľní-
kov, 39 automobilov a 691 ostatných druhov techniky. Transporty sa začali vypravo-
vať už od 1. novembra 1992 a ich podstatná časť skončila 20. decembra 1992. Ne-
stala sa pri nich žiadna mimoriadna udalosť. Koncom roka 1992 sa odovzdala aj le-
tecká technika. Aj tu bol zachovaný pomer delenia 2:1 s výnimkou všetkých dvadsia-
tich československých stíhacích lietadiel MiG-29, ktoré si obidva štáty rozdelili v po-
mere 1:1, a 33 stíhacích lietadiel MiG-23, ktoré si všetky ponechala Česká republika. 

Delenie majetku federálnej armády bolo ale formálne uzatvorené až k 31. ok-
tóbru 1993. Vojenské archívy, správne archívy, archívy Vojenského obranného spra-
vodajstva, bývalej vojenskej kontrarozviedky a bývalej Spravodajskej správy Gene-
rálneho štábu boli ponechané z dôvodu problematického delenia vcelku a obidve 
strany k nim mali zaistený prístup. 

Rozdelenie štátu bolo pochopiteľne vnímané s rozpornými pocitmi na obidvoch 
stranách. Postupom času sa ale ukázalo, že vzájomné vzťahy aj vo vojenskej oblasti 
boli a sú bezkonfliktné. Obidve armády nadviazali úzku spoluprácu ako pri zahranič-
ných misiách, tak aj pri smerovaní obidvoch krajín do NATO. Československá armá-
da preukázala v roku 1992 príkladnú schopnosť pokojne, rýchlo a bez akýchkoľvek 
strát preorganizovať obrovský majetok a stopäťdesiattisícovú masu vojakov. 

V rámci delenia československého vojenského letectva sa rozdelilo v pomere 
2:1 686 lietadiel medzi Českú republiku (457 lietadiel) a Slovenskú republiku (229 
lietadiel). Súčasťou procesu delenia bolo aj delenie vrtuľníkov jednotlivých typov me-
dzi české vojenské letectvo a slovenské vojenské letectvo. 

Mi-17      33/15 (0812, 0817, 0820, 0821, 0823, 0824, 0826, 0827, 0841, 0842, 0843,   
                           0844, 0845, 0846, 0847, 0807, 0808) 
Mi-17Z-2  0/2    (0807, 0808) 
Mi-2        34/17  (0716, 3301,4523, 4524,5434, 7737, 7738, 7739, 8212, 8213,8215,   

                            8217, 8746, 8940, 8942, 8943, 9426) 
Mi-24D    16/8    (0100, 0101, 0149, 0150, 0215, 0222, 0223, 4009) 
Mi-24DU   1/1    (6040) 
Mi-24V    19/10 (0704, 0707, 0708, 0786, 0787, 0813, 0814, 0832, 0833, 0927) 
Mi-8PPA   2/1   (7520) 
Mi-8PS      5/2   (0210, 0837) 
Mi-8T       11/6   (0817, 1132, 1932, 2032, 2832, 2932) 

Rozmiestnenie lietadiel medzi letecké základne na Slovensku: 

Letecká základňa Malacky (44 kusov leteckej techniky) 
18 x Su-24M4 
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3 x Su-22UM3K 
1 x Su-25UBK 
12 x Su-25K 
4 x L-39ZA 
4 x L-29 

Letecká základňa Piešťany (29 kusov leteckej techniky) 
4 x Mi-17 
8 x Mi-8 
5 x Mi-2 
1 x Jak-40 
1 x An-12 
2 x An-24 
2 x An-26 
2 x L-410M 
1 x L-410S 
1 x L-410E 
2 x L-410FG 

Letecká základňa Sliač (52 kusov leteckej techniky) 
9 x MiG-29 
1 x MiG-29U 
30 x MiG-21MF 
4 x MiG-21UM 
6 x L-39ZA 
2 x Mi-17 

Letecká základňa Prešov 

10 x Mi-24V 
8 x Mi-24D 
1 x Mi-24DU 
12 x Mi-17 
1 x Mi-8PPA 
12 x Mi-2 

Letecká základňa Košice (63 kusov leteckej techniky) 
2 x L-39MS 
2 x L-39V 
8 x L-39C 
12 x L-29 
3 x L-410T 
19 x MiG-21MF 
8 x MiG-21R 
7 x MiG-21UM 
2 x MiG-21US 

Bratislava 
1 x Tu-154B2 

Vrtuľníky Mi-17 boli v rámci generálnej opravy modernizované na verziu Mi-17M 
v roku 2010 (0807, 0823, 0844, 0845, 0846, 0847) a na verziu Mi-17LPZS v období 
rokov 2017 – 2018 (0808, 0820, 0826, 0827, 0841). Po vyčerpaní technického života 
boli vrtuľníky postupne vyraďované zo služby.  
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Štyri vrtuľníky Mi-17M boli zničené pri haváriách a katastrofách. (Mi-17M 0812  
28. 7. 2015 pri Geraltove, Mi-17M 0817 24. 12. 2002 pri misii Travnik v Bosne 
a Hercegovine, Mi-17M 0842 9. 10. 2003 pri Pušovciach, Mi-17M 14. 3. 2001 na le-
teckej základni v Prešove.24   

V roku 2002 bol prijatý Dlhodobý plán štruktúry a rozvoja ozbrojených síl Slo-
venskej republiky – plán rozvoja a rozvojových programov vrátane ich finančnej ná-
ročnosti (Model 2010), podľa ktorého mali vzdušné sily disponovať jednou vrtuľníko-
vou leteckou základňou (Prešov) s jedným vrtuľníkovým krídlom. Dokument stanovil 
cieľ udržania techniky na úrovni 18 útočných vrtuľníkov, 18 viacúčelových, resp. do-
pravných vrtuľníkov a 4 ľahkých, resp. cvičných vrtuľníkov. V porovnaní s daným ob-
dobím malo teda ísť o zníženie stavu o tretinu na celkovo 40 vrtuľníkov. Zároveň do-
kument už v tom čase uvádzal, že skoro všetky tieto stroje budú v roku 2010 po čase 
svojej životnosti (stroje Mi-2 síce mohli mať vyššiu dobu životnosti, ale z hľadiska 
navigačnej a komunikačnej techniky už boli zastarané). 

O štyri roky neskôr, v roku 2006, bol schválený aktualizovaný dokument s ná-
zvom Dlhodobý plán rozvoja ministerstva obrany s výhľadom do roku 2015 (Model 
2015). V ňom sa uvádzajú podstatne nižšie stavy vrtuľníkovej techniky na úrovni 15 
kusov viacúčelových vrtuľníkov a 4 kusy cvičných vrtuľníkov. Okrem využívania v 
domácom prostredí dokument stanovoval, že vzdušné sily pripravujú a udržiavajú roj 
dopravných vrtuľníkov aj pre nasadenie mimo územia štátu. S udržaním alebo na-
hradením útočných vrtuľníkov Mi-24 sa už teda nepočítalo, pozornosť sa sústredila 
na udržanie dopravných vrtuľníkových kapacít. Vláda Slovenskej republiky preto v 
roku 2007 schválila zámer obmeniť vojenské vrtuľníky Mi-17, ktoré boli zavedené do 
výzbroje koncom 80. rokov a ktorých životnosť mala končiť postupne od roku 2016. 
Modernizácia tejto spôsobilosti mala byť pokrytá zo zdrojov nad rámec rozpočtu MO 
SR, čo sa však neuskutočnilo. Keďže aj miera výdavkov na modernizáciu v rámci 
rozpočtu obrany bola dlhodobo nízka, jediným riešením bolo predlžovanie životného 
cyklu pôvodných vrtuľníkov. 

V rokoch 2008 až 2010 bol pripravovaný nový plánovací dokument, Model 
2020, ktorý však nebol formálne schválený a dodnes podlieha utajeniu. Je však 
známe, že sa opätovne vracal k udržaniu spôsobilosti v oblasti bojových vrtuľníkov. Z 
procesu Strategického hodnotenia obrany (SHO) v roku 2011 vyplynulo, že za úče-
lom plnenia svojich úloh budú ozbrojené sily potrebovať 18 kusov moderných viacú-
čelových vrtuľníkov strednej veľkosti, vrátane 4 kusov pre leteckú pátraciu a zá-
chrannú službu (LPZS). Návrh zavedenia jedného typu viacúčelového vrtuľníka odzr-
kadľoval aj pripravovaný dokument Model 2022, ktorý však pre predčasný pád vlády 
nebol realizovaný a takisto zostáva nezverejnený. 

Do doby zavedenia nového vrtuľníka do výzbroje mali byť podľa SHO vrtuľníky 
Mi-17M ponechané vo výzbroji OS SR až do ukončenia ich technického života (pre-
dĺžením životnosti a vykonanými generálnymi opravami, čo bolo často neefektívne a 
netransparentné). Ich problémom však nebol len vysoký vek (zo 14 kusov boli tri už 
po dobe životnosti a zvyšku mala postupne uplynúť do roku 2016). Analýza poukáza-
la aj na to, že vrtuľník Mi-17M „nedisponuje systémom ochrany kritických častí tech-
niky a jeho technické vybavenie nevyhovuje pre nasadenie do oblastí s vysokým 
stupňom ohrozenia (napr. do operácie ISAF v Afganistane)“.  
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Potreba obnovy vrtuľníkov bola novým vedením ministerstva reflektovaná v Bie-
lej knihe o obrane (BKO) z roku 2013 a zrejme aj v zatiaľ nezverejnenej Koncepcii 
rozvoja vzdušných síl z roku 2014. Rozpor medzi SHO a BKO, ktorej finálnu podobu 
schvaľovala už nová vláda, bol v prístupe k útočným vrtuľníkom. V roku 2011 dispo-
novali OS SR okrem vrtuľníkov Mi-17 aj staršími typmi Mi-2 (6 kusov) a Mi-8 (1 kus), 
ako aj útočným vrtuľníkom Mi-24 (8 kusov), pričom všetky mali byť vyradené z vý-
zbroje. Hoci sa s ponechaním si spôsobilosti v oblasti útočných vrtuľníkov v SHO 
nepočítalo, BKO už uvádza, že do konca roka 2015 sa na základe vojensko-odbornej 
expertízy prijme rozhodnutie o hlavných projektoch vyzbrojovania, medzi ktorými 
nemali chýbať ani bojové a viacúčelové vrtuľníky. Zároveň sa taktická vzdušná pod-
pora operácií pozemných síl bojovými a viacúčelovými vrtuľníkmi uvádza aj v popise 
základných úloh vzdušných síl. 

Ministerstvo obrany pod vedením vtedajšieho ministra Martina Glváča okrem 
Koncepcie rozvoja vzdušných síl nezverejnilo ani navrhovaný nový Rozvojový plán 
rezortu obrany Slovenskej republiky s výhľadom do roku 2024. Známe však je, že 
počítal so zachovaním navrhovaného počtu viacúčelových vrtuľníkov na úrovni 18 
kusov. Nie je preto jasné, na základe akej analýzy (ak taká existuje) došlo v roku 
2015 k politickému rozhodnutiu obstarať iba polovicu požadovaného počtu viacúče-
lových vrtuľníkov bez vyjasnenia spôsobu modernizácie zvyšnej časti tejto spôsobi-
losti, ani prečo (v rozpore so závermi Vládou SR schválenej Bielej knihy o obrane 
Slovenskej republiky) neprebieha diskusia o možnosti obnovenia spôsobilosti v ob-
lasti bojových vrtuľníkov, ktorá zanikla vyradením typu Mi-24 v roku 2011. O absencii 
takéhoto zámeru nepriamo svedčí aj vyjadrenie bývalého ministra obrany Martina 
Glváča, ktorý sa na margo poľského rozhodnutia o nákupe vrtuľníkov typu EC725 
Caracal vyjadril, že to je „iná pesnička, pretože tamojšia armáda potrebuje ťažké bo-
jové vrtuľníky“. 

Trochu svetla do problematiky vnáša článok veliteľa Vzdušných síl OS SR Mi-
roslava Korbu, podľa ktorého by mali byť nové vrtuľníky „určené na bojové použitie s 
vysokou manévrovateľnosťou, dostatočnou nosnosťou, balistickou ochranou, paleb-
nými možnosťami a možnosťou letu aj v nepriaznivých podmienkach“, pričom by mali 
byť schopné „zabezpečiť priamu leteckú podporu pozemných jednotiek, leteckú pre-
pravu osôb a materiálu, výsadky, evakuáciu a vzdušný prieskum na území Slovenska 
aj mimo neho“. V rámci domáceho krízového manažmentu by mali byť zároveň 
uspôsobené na „zásahy v členitom teréne, pri živelných pohromách a katastrofách, 
pri záplavách, priemyselných haváriách, požiaroch a na prepravu civilných osôb a 
materiálu“. 

Ako náhrada za viacúčelové vrtuľníky Mi-17 a Mi-8 a cvičné vrtuľníky Mi-2 by sa 
podľa vyššie spomínaných zverejnených dokumentov malo do výzbroje postupne 
zaviesť 18 nových viacúčelových vrtuľníkov, ktoré budú okrem transportných úloh 
slúžiť aj na výcvik lietajúceho personálu, pričom 4 kusy budú vyčlenené pre leteckú 
pátraciu a záchrannú službu (LPZS). Mali by byť schopné najmä prepravovať výsad-
ky, vykonávať logistickú podporu predsunutých jednotiek, ale tiež v obmedzenej mie-
re viesť samostatnú bojovú činnosť. Nevýhodou viacúčelových vrtuľníkov je vo vše-
obecnosti nižšia miera balistickej ochrany ako u bojových vrtuľníkov a menšia škála 
možných zbraňových systémov (zväčša obmedzená na guľomet alebo kanón, prí-
padne protitankové riadené strely a raketové neriadené strely). Z hľadiska pôvodu 
novej leteckej techniky sa vzhľadom na zmenu bezpečnostného prostredia po ruskej 
agresii voči Ukrajine, zavedení sankčných opatrení voči ruským spoločnostiam, cel-
kovom zhoršení vzťahov medzi NATO a Ruskom a potreby zvyšovať interoperabilitu 
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spojeneckých vojsk očakáva prezbrojenie na západnú techniku, čoho prvým zásad-
ným signálom bolo rozhodnutie o nákupe amerických vrtuľníkov UH-60M Black 
Hawk. 

 

Obr. 1.20 Vrtuľník UH-60 Black Hawk25 

Výber a proces obstarania deviatich amerických vrtuľníkov Sikorsky UH-60M 
Black Hawk Slovenskou republikou bol zrealizovaný veľmi rýchlo a bez širšej odbor-
nej aj politickej diskusie. Začiatkom januára 2015 ministerstvo obrany bez predošlého 
vyhlásenia súťaže oznámilo doručenie ponuky z americkej strany a v priebehu nie-
koľkých týždňov najväčší modernizačný projekt od vzniku Slovenskej republiky do-
hodlo (minister Martin Glváč dostal od Bezpečnostnej rady SR a Vlády SR mandát na 
zakúpenie vrtuľníkov už v apríli 2015). Z hľadiska rozsahu akvizície ide o prvú polovi-
cu z požadovaného počtu 18 kusov, pričom rozhodnutie o druhej fáze by malo z hľa-
diska plánovaného uzemnenia zvyšku flotily Mi-17 padnúť v horizonte jedného roka. 

Rámcový kontrakt na vrtuľníky Black Hawk v objeme 261 miliónov USD prebie-
ha prostredníctvom oficiálneho amerického vládneho programu FMS (Foreign Military 
Sales), pričom podľa zverejnených informácií bol počas rokovania dohodnutý splát-
kový kalendár, podľa ktorého malo Slovensko zmluvnú sumu splácať do roku 2024. 
Najväčší objem splátok približne v hodnote tretiny kontraktu sa mal splatiť v prvých 
dvoch rokoch, teda v roku 2015 a 2016. Od roku 2020 by mali byť zvyšné splátky iba 
v minimálnej výške. Okrem bezprecedentného objemu zákazky bola táto výnimočná 
aj z ďalších dôvodov. Išlo o prvý nákup pre Ozbrojené sily SR prostredníctvom FMS 
vôbec, čo ministerstvo využilo na prezentovanie obchodu ako vysoko transparentné-
ho (medzivládne programy ako FMS môžu byť z hľadiska úspory finančných pro-
striedkov naozaj efektívnym spôsobom obstarania). Navyše, z hľadiska zdrojového 
zabezpečenia projektu došlo z rozhodnutia vlády po prvýkrát v histórii k vyčleneniu 
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mimorozpočtových zdrojov, aj keď bez celoprogramového fixného plánovania. Výho-
dou nákupu nových vrtuľníkov Black Hawk bude bezgenerálková údržba, životnosť 
minimálne 25 rokov, vyššia nosnosť a nižšia spotreba paliva ako u súčasných strojov 
ruskej výroby. Americká strana by mala dodávať zhruba dva vrtuľníky ročne, pričom 
prvé dva kusy boli dodané na jar 2017. Celý prechod bude zahŕňať postupné vyraďo-
vanie starých vrtuľníkov a preškolovanie a cvičenie jednotlivých posádok. Na základe 
aktuálnych informácií je možné, že príde k prehodnoteniu viacerých aspektov tejto 
akvizície, pričom otáznou je nie len finálna cena kontraktu, ale aj miera priemyselnej 
spolupráce dodávateľa so slovenskými priemyselnými subjektmi, čo by bolo v rozpo-
re s oficiálnou komunikáciou ako predchádzajúcej slovenskej vlády, tak aj predstavi-
teľov vlády USA. S cieľom zníženia nákladov pristúpilo Slovensko k nákupu štan-
dardnej výbavy americkej armády bez úprav vyplývajúcich z národných požiadaviek, 
teda k takzvanej zelenej verzii s predprípravou na dodatočné moduly (zatiaľ sú zakú-
pené palubný žeriav, rýchle lano, prídavné nádrže). Nové vrtuľníky by mali slúžiť 
najmä na účely prepravy 5. pluku špeciálneho určenia, pre potreby pokrytia spôsobi-
losti MEDEVAC či domáceho krízového manažmentu. Vybavené budú napríklad digi-
tálnym systémom riadenia alebo systémom nočného videnia. Keďže však chcú 
ozbrojené sily nákupom vrtuľníkov Black Hawk nahradiť končiace viacúčelové vrtuľ-
níky Mi-17 a nie v minulosti vyradené bojové vrtuľníky Mi-24, zatiaľ sa nepočíta s do-
plnením napríklad o protitankovú navádzanú muníciu, a teda o ich použitie ako hlav-
ného nástroja vzdušnej podpory pozemných síl. Je možné, že vrtuľníky SR nakúpi 
nielen bez protitankových zbraní, ale aj bez zariadení a výzbroje potrebnej na vlastnú 
ochranu vrtuľníka pred útokom zo zeme. To by znamenalo, že vrtuľníky bude možné 
využívať iba v priestore bez priameho ohrozenia. Nebolo by tak možné ich nasadenie 
na bojisku v prípade obrany štátu alebo operácie medzinárodného krízového ma-
nažmentu vyššej intenzity, napríklad v Afganistane. A to aj napriek tomu, že vo vyš-
šie spomínanom článku veliteľa Vzdušných síl OS SR sa uvádzalo, že „v prvej etape 
obmeny vrtuľníkového letectva uprednostníme taký typ viacúčelového vrtuľníka, ktorý 
je primárne určený na vojenské účely“, čo by zároveň zodpovedalo slovám bývalej 
hovorkyne ministerstva obrany Martiny Ballekovej o tom, že „primárnym určením vr-
tuľníkov musí byť podpora pozemných síl, preprava vojsk, vysadzovanie výsadkov, 
zásobovanie predsunutých jednotiek, preprava vojenského materiálu a v prípade po-
treby priama palebná podpora.“ Aj špecifikácia spôsobu využitia nových vrtuľníkov 
americkou DSCA (Agentúra obrannej bezpečnostnej spolupráce) zdôrazňuje najmä 
nebojové misie: „Ponúkaný predaj zlepší slovenskú spôsobilosť odstrašiť regionálne 
hrozby a posilní obranu štátu, ako aj podporí vedenie protiteroristických operácií. 
Predaj vrtuľníkov UH-60 zlepší schopnosť vzdušných a pozemných síl kontrolovať 
hranice, rýchlo reagovať a hasiť požiare v rámci boja proti terorizmu, zabezpečovaní 
hraníc a humanitárnych operáciách.“ Podľa neoficiálnych informácií je však zámerom 
MO SR k obstaraným vrtuľníkom UH-60M Black Hawk nakoniec dokúpiť aj 4 sady 
zbraňových systémov na vlastnú ochranu (teda bez systémov umožňujúcich palebnú 
podporu pozemných síl). Takáto ochrana by im umožnila nasadenie do operácií me-
dzinárodného krízového manažmentu nižšej intenzity, napríklad na Balkáne. Sady 
pre vlastnú ochranu vrtuľníka by mali obsahovať guľomety, výstražné systémy aktív-
nej ochrany či laserové systémy pre likvidáciu rakiet s infračerveným navádzaním. 

V roku 2020 by mali Ozbrojené sily SR disponovať zmiešanou flotilou deviatich 
vrtuľníkov Black Hawk a štyroch vrtuľníkov Mi-17. Keďže na základe plánu MO SR by 
mala v priebehu roka o nahradení štyroch zostávajúcich strojov za deväť moderných 
vrtuľníkov rozhodnúť vláda, potenciálni dodávatelia viacúčelových vrtuľníkov už boli 
vyzvaní k dodaniu potrebných podkladov. Do úvahy pripadá dokúpenie vrtuľníkov 
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typu Black Hawk ako aj nákup ľahšieho typu vrtuľníkov (dvojmotorový vrtuľník, nos-
nosť minimálne 1200 kg, minimálne 6 pasažierov, single-pilot IFR Category A heli-
copter, EOP – FLIR a TV kamera). Obe možnosti majú svoje výhody aj nevýhody. 
Výhodou prvej by bolo, že niektoré počiatočné investície by už neboli potrebné, čím 
by bola cena za zvyšných deväť vrtuľníkov Black Hawk nižšia ako pri prvom kontrak-
te. Zároveň by boli logistická podpora či príprava lietajúceho a technického personálu 
omnoho jednoduchšie. Celkový objem finančných prostriedkov na vytvorenie unifiko-
vanej letky by však bol výrazne vyšší ako pri kombinácii s ľahším typom, nakoľko 
kúpna cena ako aj prevádzkové náklady (okrem iného viac ako dvojnásobná spotre-
ba paliva) sú v prípade vrtuľníkov Black Hawk rádovo vyššie. Vrtuľníky UH-60M nie 
sú pre vysoké náklady vhodné na pokračovací výcvik (prvých 9 kusov zároveň nie je 
vhodných pre LPZS, nakoľko nie sú vybavené systémom na vizuálne vyhľadávanie 
EOP – FLIR a TV kamerou). Objektívne výraznou nevýhodou by tiež bola obmedze-
ná možnosť diverzifikácie rizika vyplývajúceho z plnenia všetkých úloh iba jedným 
typom vrtuľníka. V prípade zistenia závažných porúch alebo havárie väčšinou nasle-
duje zákaz lietania na danom type leteckej techniky (dĺžka zákazu závisí od výrobcu 
a Úradu vojenského letectva), a teda na istú dobu by neboli Vzdušné sily OS SR 
schopné plniť stanovené úlohy vrátane LPZS. Ľahké viacúčelové vrtuľníky by mohli 
byť efektívnejšie na plnenie niektorých druhov úloh. V prvom rade ide o leteckú zá-
chrannú pátraciu službu, ktorá je nepretržite k dispozícii pre potreby pomoci posádke 
a cestujúcim vojenského alebo civilného lietadla v stave núdze ako aj pre potreby 
domáceho krízového manažmentu (najmä živelné a priemyselné katastrofy). Ľahšie 
vrtuľníky by boli zároveň využívané na cenovo efektívnejšiu prepravu pozemných síl, 
plnenie úloh prieskumu (napríklad monitorovanie štátnej hranice), kuriérne lety či pre 
potreby špeciálnych síl, pričom ich výhodou môže byť napríklad aj vyššia obratnosť 
pri pristávaní v mestskom alebo nedostupnom teréne. Ľahšie vrtuľníky by tiež mali 
slúžiť na pokračovací výcvik pilotov (základný výcvik je v podmienkach OS SR reali-
zovaný na komerčnej báze), pričom na vrtuľníkoch Black Hawk by nasledovala už len 
časovo menej náročná špecializácia pilotov pre tento typ, prípadne výcvik špeciál-
nych síl. Zamýšľané využitie ľahšieho typu vrtuľníka nezahŕňa nasadenie do operácií 
mimo územia SR, čo znižuje nároky na vybavenie (nepredpokladá sa zakúpenie 
akejkoľvek vlastnej ochrany vrtuľníka ani zbraňových systémov). Nákup by na zákla-
de identifikácie rozsahu úloh Ozbrojenými silami SR mohol byť realizovaný aj ako 
kombinácia vyššie uvedených variantov. To znamená, že je možnosť zakúpenia 
menšieho počtu ľahkých vrtuľníkov v prospech dokúpenia dodatočných kusov vrtuľ-
níka Black Hawk, prípadne dovybavenia letky vrtuľníkov Black Hawk dodatočnými 
modulmi. Ako najnižší hraničný počet vrtuľníkov ľahšieho typu, ktorý by pokryl aspoň 
základné potreby LZPS (4 kusy, z toho 2 v nepretržitej pohotovosti) a pokračovacie-
ho výcviku (2 kusy), sa vo všeobecnosti považuje 6 kusov. Úlohy domáceho krízové-
ho manažmentu a výcviku špeciálnych síl by v takomto prípade plnili vrtuľníky UH-
60M. Je však potrebné uviesť, že aj plánovaný počet 18 vrtuľníkov je iba minimalis-
tickým variantom (zhruba tretina počtov z roku 1993) a OS SR by za účelom plnenia 
svojich úloh potrebovali vyšší počet vrtuľníkov.26 
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1.5 České vojenské vrtuľníkové  letectvo  

Vzdušné sily samostatnej Českej republiky boli vytvorené po rozpade Českej a 
Slovenskej Federatívnej Republiky. Letectvo a protivzdušná obrana (PVO) boli potom 
tvorené zmiešaným leteckým zborom, dvomi divíziami PVO, leteckým školským plu-
kom a dopravným leteckým plukom. V ich výzbroji sa nachádzali bojové lietadlá MiG-
21, MiG-23, MiG-29, Su-22 a Su-25. Cvičné lietadlá predstavovali domáce stroje L-
29 a L-39. Vrtuľníky boli zastúpené typmi Mi-24, Mi-2, Mi-8 a Mi-17. V službe boli tiež 
dopravné a transportné lietadlá Tu-154, Tu-134, An-12, An-26, An-30 a L-410. 

Pri delení vrtuľníkov československého vojenského letectva české vojenské le-
tectvo získalo 35 ks vrtuľníkov Mi-2, 17 ks vrtuľníkov Mi-8, 2 ks vrtuľníkov Mi-8PPA, 
33 ks vrtuľníkov Mi-17, 16 ks vrtuľníkov Mi-24D, 1 ks vrtuľníka Mi-24DU a 18 ks vr-
tuľníkov Mi-24V. 

Dňa 1. júla 1997 došlo ku zlúčeniu 3. zboru taktického letectva a 4. zboru proti-
vzdušnej obrany a vytvoreniu Veliteľstva vzdušných síl v Starej Boleslavi. Letectvo 
tak začalo fungovať ako samostatná zložka Armády Českej republiky a v následných 
rokoch prešlo celým radom ďalších organizačných zmien. Príslušníci vzdušných síl 
sa po vstupe Českej republiky do NATO dňa 12. marca 1999 zapojili ako vôbec prví 
českí vojaci do činnosti aliancie, pričom od tejto doby nepretržite zabezpečujú český 
vzdušný priestor v rámci pohotovostného systému NATINAMDS (NATO Integrated 
Air and Missile Defence System). 

Existencia letectva v podobe samostatnej zložky armády skončila 1. decembra 
2003, kedy sa letectvo spolu s pozemnými silami stalo súčasťou novo vytvorených 
Spoločných síl AČR s veliteľstvom v Olomouci. Veliteľ vzdušných síl bol od tej doby 
zároveň jedným zo zástupcov veliteľa Spoločných síl. Zrušenie Veliteľstva vzdušných 
síl v Starej Boleslavi a zriadenie Spoločných síl sa stretlo s kritikou mnohých odbor-
níkov. Podľa brigádneho generála Libora Štefánika patrili medzi najväčšie nedostatky 
koncepcie Spoločných síl napríklad chýbajúce štáby pre veliteľov obidvoch zložiek 
armády alebo komplikované rozdeľovanie finančných prostriedkov, ktoré boli vyčle-
ňované spoločne pre letectvo i pozemné sily. 

1. júna 2013 došlo na základe záverov Bielej knihy o obrane k obnoveniu sa-
mostatných veliteľstiev pozemných a vzdušných síl. Spoločné sily, resp. ich veliteľ-
stvá, boli zrušené 31. októbra 2013. Jedným z dôvodov tejto reformy bola snaha o 
úsporu zdrojov. Ďalšou organizačnou zmenou bolo zlúčenie 22. základne letectva a 
23. základne vrtuľníkového letectva k 1. januáru 2014. Ich útvary, personál a techni-
ka sa stali základom pre 22. základňu vrtuľníkového letectva v Sedlci, Vícenicích u 
Náměště nad Oslavou. 
 
1.5.1 221. vrtuľníková letka 

Hlavnou úlohou letky je priama letecká podpora pozemných vojsk CAS (Close 
Air Suport), pozostávajúca z radu činností – od palebnej podpory, cez sprievod po-
zemných jednotiek a vzdušných výsadkov až po samotné vykonávanie výsadkov. 
Ďalej sa venuje špeciálnym úlohám, ako je evakuácia zranených osôb a záchrana 
posádok v núdzi a taktiež bežným prepravným letom. Letka sa podieľa na leteckej 
pátracej a záchrannej službe SAR a v prípade potreby je zaraďovaná taktiež do ná-
rodného podporného pohotovostného systému. Príslušníci letky sa pravidelne a dl-
hodobo podieľajú tiež na výcviku personálu vojenského letectva v Afganistane. Letka 
oficiálne vznikla 1. októbra 2008 premenovaním pôvodnej 231. letky bojových vrtuľ-
níkov, jej história sa však začala písať 1. januára 1995, kedy v rámci rozsiahlej reor-
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ganizácie vtedajšieho letectva vznikla na základni v Přerove 331. letka bojových vr-
tuľníkov, tvorená personálom a technikou od zrušených útvarov v Plzni (11. vrp – 
vrtuľníkový pluk) a Prostějově (51. vrp). Do výzbroje dostala všetky bojové vrtuľníky 
Mi-24 s tým, že staršie verzie Mi-24D postupne vyradila z prevádzky a ponechala si 
len modernejšie stroje Mi-24V. 

 

Obr. 1.21 Vrtuľník Mi-171Š so sklopnou rampou27 

Od 1. januára 2004 bolo po reorganizácii 23. základne vrtuľníkového letectva v 
Přerove označenie jednotky zmenené na 231. letku bitevných vrtuľníkov a od 1. ok-
tóbra 2008 potom na súčasný názov 221. vrtuľníková letka, v súvislosti s presunom z 
Přerova na 22. základňu letectva v Náměšti nad Oslavou. Tu letka zaujala priestory 
v severozápadnej časti letiska s novo vybudovanými vrtuľníkovými stojiskami a heli-
portami, približne v mieste bývalého rozptylu 321. taktickej letky so strojmi Su-22. Na 
konci roku 2013 sa z jednotypovej letky stala letka dvojtypová, pretože do svojej vý-
zbroje začlenila i 4 vrtuľníky Mi-171Š od 222. vrtuľníkovej letky. V súvislosti s prícho-
dom vrtuľníkov Mi-171Š sa jednou z najnovších úloh 221. vrl (vrtuľníková letka) stala 
nepretržitá hotovosť v rámci leteckej pátracej a záchrannej služby SAR, ktorú pre 
východnú časť Českej republiky jednotka zabezpečuje s jedným vrtuľníkom Mi-
171Š od 1. februára 2014. S ohľadom na počet techniky a personálu je stroj a po-
sádka 221. vrtuľníkovej letky v hotovosti spravidla desať dní v mesiaci, zostatok me-
siaca potom zabezpečuje SAR 222. vrtuľníková letka taktiež s Mi-171Š. Celkom vý-
nimočne bol do hotovosti SAR zaraďovaný aj vrtuľník Mi-24. 

Vo výzbroji 221. vrtuľníkovej letky sa v súčasnej dobe nachádza 17 bojových vr-
tuľníkov Mi-24V/Mi-35, 4 transportné vrtuľníky Mi-171Š vo verzii s vrátami a 1 starší 
stroj Mi-17, ktorý je dlhodobo zapožičaný od 243. vrtuľníkovej letky z Kbel. Organi-
začná štruktúra letky sa oproti minulosti trocha zmenila, pretože má menší počet ro-
jov, ktoré sú ale väčšie ako predtým. Lietajúci personál tak tvoria dva roje bojových 
vrtuľníkov Mi-24 a jeden roj transportných vrtuľníkov Mi-171Š s tým, že početne vy-
chádza približne jedna posádka na jeden vrtuľník. 

Prevádzku vrtuľníkov Mi-24 bude možné vďaka súčasným generálnym opravám 
predĺžiť o 7 rokov, teda do obdobia rokov 2024-2025, a v tejto dobe bude musieť mi-
nisterstvo obrany a politická reprezentácia rozhodnúť, či tieto stroje vyradiť z výzbro-
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je, alebo pokračovať v ich prevádzke. Výrobca udáva ich dobovú životnosť 30 rokov, 
takže 10 najnovších strojov Mi-35 z dodávok v roku 2005 by bolo možné teoreticky 
prevádzkovať až do roku 2035. V prípade ich ďalšej prevádzky by však už bola nutná 
rozsiahlejšia modernizácia rádiotechnického a zbraňového systému, tak aby Hind 
predstavoval aj po roku 2025 efektívny zbraňový prostriedok. 

 

Obr. 1.22 Vrtuľník Mi-171Š s odklopnými vrátami28 

Vrtuľníky pre bojovú podporu pozemných síl operujú z 22. základne vrtuľníko-
vého letectva, ktorej sídlom je Sedlec, Vícenice u Náměště nad Oslavou. Všetky vr-
tuľníky prevádzkované 22. zmiešanou vrtuľníkovou letkou boli dodané v rámci deblo-
kácie ruského dlhu v rokoch 2003 až 2006. Zmiešaná výzbroj 221. vrtuľníkovej letky 
zahrnuje 17 bojových vrtuľníkov Mi-24V (Mi-35 podľa ruského exportného označe-
nia), z ktorých je aktívne používaných len 10 strojov, a 4 transportné vrtuľníky Mi-
171Š vo verzii s dvojdielnymi vrátami nákladnej kabíny. 222. vrtuľníková letka dispo-
nuje 11 Mi-171Š, z toho 4 vo verzii s vrátami a 7 so sklopnou rampou.29 

Vrtuľníky Mi-171Š so sklopnou rampou boli komplexne modernizované na ver-
ziu Mi-171ŠM v súvislosti s nasadením v Afganistane a pôsobením v prospech Le-
teckého oddielu špeciálnych operácií (LOSO), ktorý je súčasťou 222. vrtuľníkovej 
letky. Pre splnenie podmienok Eurocontrol čaká po roku 2020 modernizácia avionic-
kých a rádio-navigačných systémov aj vrtuľníky Mi-171Š vo verzii s vrátami. Zatiaľ čo 
s ukončením prevádzky strojov Mi-171Š/ŠM armáda ráta až do rokov 2030–2035, 
zastarávajúce bojové vrtuľníky Mi-24V by mali byť okolo roku 2023 nahradené kom-
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binovanou letkou 8 viacúčelových UH-1Y Venom a 4 bojových AH-1Z Viper americ-
kej výroby.  

 

Obr. 1.23 Vrtuľník Mi-24V (Mi-35)30 
 
1.5.2 222. vrtuľníková letka 

Hlavnou úlohou letky je pôsobenie v prospech všetkých druhov vojsk AČR – te-
da od bežných prepravných letov, cez vzdušný prieskum, vysadzovanie prieskum-
ných skupín až po spoluprácu so špeciálnymi jednotkami, napr. v podobe 601. sku-
piny špeciálnych síl. Letka samozrejme spolupracuje a aktívne cvičí s ďalšími zlož-
kami integrovaného záchranného systému. Letka sa podieľa na leteckej pátracej a 
záchrannej službe SAR a jej príslušníci sú zapojení tiež do výcviku personálu vojen-
ského letectva v Afganistane. 

Letka formálne vznikla 1. decembra 2013 v súvislosti s transformáciou 22. zá-
kladne letectva na základňu vrtuľníkového letectva, ale jej tradície siahajú až k 1. 
januáru 1995, kedy bola na 33. základni vrtuľníkového letectva v Přerove vytvorená 
332. letka dopravných a špeciálnych vrtuľníkov, vyzbrojená strojmi Mi-2, Mi-8PPA, 
Mi-9 a Mi-17. Už vtedy bolo spektrum úloh letky veľmi široké a jej príslušníci sa ak-
tívne zúčastnili napr. misií v Bosne a Hercegovine v roku 1996 v rámci operácie 
IFOR a v rokoch 1997-2001 v operáciách SFOR a SFOR II. V septembri 1997 bola 
jednotka reorganizovaná rozdelením na dve samostatné letky – 333. a 334. vrtuľní-
kové letky, aby sa v roku 1999 tieto jednotky opäť zlúčili do jednej letky – 332. vrtuľ-
níkovej letky. Z výzbroje 332. vrtuľníkovej letky boli postupne vyradené stroje Mi-2, 
Mi-8PPA a Mi-9 a letka si ponechala len transportné vrtuľníky Mi-17, doplnené tiež 
niekoľkými strojmi W-3A Sokol. 

Od 1. januára 2004 bola v súvislosti s ďalšou reorganizáciou přerovskej základ-
ne premenovaná na 232. vrtuľníkovú letku, ktorá o rok neskôr prevzala tiež prvé no-
vé stroje Mi-171Š získané v rámci deblokácie ruského štátneho dlhu voči Českej re-
publike. Celkovo bolo k letke dodaných 16 kusov vrtuľníkov Mi-171Š v dvoch ver-
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ziách (8 ks so sklopnou rampou, 8 ks s vrátami), žiaľ jeden zo strojov bol krátko po 
dodaní vážne poškodený a bol niekoľko rokov mimo prevádzky. Ďalšia reorganizácia 
na seba nenechala dlho čakať, pretože od 1. októbra 2008, kedy boli z Přerova odve-
lené bitevné vrtuľníky Mi-24 a transportné vrtuľníky W-3A Sokol, bola letka opäť pre-
menovaná na 231. vrtuľníkovú letku. Aby bola vytvorená štandardná organizačná 
štruktúra leteckej základne, došlo 1. januára 2011 k rozdeleniu jednotky na 231. a 
232. vrtuľníkovú letku, z ktorých každá mala vo výzbroji osem strojov Mi-171Š a štyri 
staršie Mi-17. Obidve letky spolu však úzko spolupracovali a pri plnení veľkej časti 
úloh sa vzájomne doplňovali. Přerovská letka sa aj naďalej zúčastňovala zahranič-
ných misií, napr. v Kosove v roku 2007. Jednu z doteraz najlepších kapitol ich histó-
rie potom predstavuje nasadenie trojice vrtuľníkov Mi-171Š z predsunutej operačnej 
základne Sharana v Afganistane, kde v rámci medzinárodnej operácie ISAF pôsobili 
od decembra 2009 do decembra 2011. Zatiaľ posledná reorganizácia postihla jed-
notku v roku 2013, kedy bolo rozhodnuté o zrušení vrtuľníkovej základne v Přerove. 
Transportné vrtuľníky Mi-171Š preleteli do Náměště nad Oslavou na konci septem-
bra 2013 a od 1. decembra začal personál slúžiť v rámci novej organizačnej štruktú-
ry. Štyri stroje Mi-171Š a časť personálu bola presunutá k 221. vrtuľníkovej letke, 
ostávajúci personál a celkom 12 transportných vrtuľníkov potom vytvoril terajšiu 222. 
vrtuľníkovou letku. Letka zaujala priestory v juhovýchodnej časti letiska približne 
v mieste bývalého rozptylu 322. taktickej letky so strojmi Su-25 a svoju vrtuľníkovú 
techniku má umiestnenú na južnom prevádzkovom stojisku. 

Vo výzbroji letky sa v súčasnej dobe nachádza 11 vrtuľníkov Mi-171Š dvoch va-
riantov, s vrátami a sklopnou rampou. Zatiaľ čo stroje s vrátami zatiaľ zostávajú v 
rovnakom štandarde, v akom boli dodané, „rampové“ vrtuľníky postupne prechádzajú 
výraznými modernizačnými programami. Organizačná štruktúra 222. vrtuľníkovej let-
ky má štandardnú podobu, takže letku tvoria tri pilotné vrtuľníkové roje, ktorej súčas-
ťou sú aj palubní technici, ďalej potom tri pracoviská palubných strelcov, tri technické 
roje a niekoľko rojov špecialistov. Tabuľkovo ide celkom asi o 170 osôb, z ktorých 
približne 10 tvorí štáb, 90 lietajúci a 70 pozemný technický personál. Prevádzku Mi-
171 bude vzhľadom k roku výroby 2005 možné udržať za horizont roka 2030, veď 
samotný výrobca udáva základnú dobovú životnosť u vrtuľníkov radu Mi-8MTV-1 26 
rokov, ktorú je možné ešte pri dobrom stave predĺžiť. Všetko tak bude skôr záležať 
na schopnosti získavať náhradné diely z Ruska. 
 
1.5.3 243. vrtuľníková letka  

Jednou z hlavných úloh letky je preprava ústavných činiteľov a predstaviteľov 
AČR, a to najmä na kratšie vzdialenosti. Štyri vrtuľníky sú v nepretržitej pohotovosti – 
dva v rámci leteckej záchrannej služby na stanovištiach v Líních a Bechyni, a dva 
v Prahe v rámci pátracej záchrannej služby SAR a pre potreby zásahových jednotiek 
vojenskej polície. Vrtuľníky 243. letky využíva tiež IKEM v Prahe, a to jak k preprave 
orgánov určených k transplantáciám, tak aj celých lekárskych tímov. Letka vznikla 1. 
októbra 2007 premenovaním 242. vrtuľníkovej letky, ktorá existovala od 1. júla 2003, 
jej históriu je však možné vystopovať u 62. vrtuľníkovej letky, ktorá vznikla 1. júla 
1994 na letisku v Prahe-Kbeloch ako súčasť 6. základne dopravného letectva. O dva 
roky neskôr letka získala nové vrtuľníky W-3A Sokol, ktoré boli neskôr pridelené tiež 
na základne v Přerove a Plzni-Líních. V súvislosti s premenovaním kbelskej základne 
na 24. základňu dopravného letectva 1. júla 2003 došlo tiež k premenovaniu 62. vrl 
na 242. vrtuľníkovú letku. Ďalšia veľká reorganizácia postihla základňu 1. októbra 
2007, kedy vzniklo dopravné krídlo, a 241. dopravná letka sa rozdelila na dve samo-
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statné jednotky. Pre kbelskú vrtuľníkovú letku to znamenalo ďalšie premenovanie na 
súčasnú 243. vrtuľníkovú letku. Počet jej príslušníkov a leteckej techniky sa presne o 
rok neskôr navýšil, a to keď došlo ku zrušeniu přerovskej 233. vrtuľníkovej letky a 
prijatiu niektorých jej príslušníkov a tiež všetkých zostávajúcich strojov W-3A Sokol. S 
koncom roku 2013 a úplným zrušením 23. Základne vrtuľníkového letectva v Přerově 
sa 243. vrl. stala jediným vojenským prevádzkovateľom strojov Mi-17.31 

 

Obr. 1.24 Vrtuľník PZL-Swidnik W-3 Sokol32 

Súčasnú výzbroj 243. vrtuľníkovej letky tabuľkovo tvorí celkom 18 vrtuľníkov. 
Ide o 3 stroje Mi-8S (ev. č. 0834, 0835, 0836), 5 vrtuľníkov Mi-17 (ev. č. 0834, 0839, 
0848, 0849, 0850) a 10 strojov W-3A Sokol (ev. č. 0709 a 0711-0719). Pre prepravu 
ústavných činiteľov a ďalších VIP sú primárne určené vrtuľníky Mi-8S s tzv. salónnou 
úpravou, teda interiérom s komfortnými sedadlami pre maximálne 15 cestujúcich. Ich 
avionické vybavenie bolo v minulosti pomerne dôkladne modernizované, a tak dnes 
splňuje všetky požiadavky na bezpečné lietanie aj v rámci noriem pre civilnú letovú 
prevádzku. Vrtuľníky ako také boli vyrobené v rokoch 1988 a v rokoch 2004 a 2005 
prešli v poradí druhou generálnou opravou. V tej dobe ešte platilo nariadenie, že pre 
prepravu ústavných činiteľov nie je možné využívať leteckú techniku, ktorá má za 
sebou tretiu generálnu opravu. Armáda plánovala nahradiť Mi-8S novým moderným 
typom, avšak kvôli nedostatku financií k tomu zatiaľ nedošlo, a vrtuľníky Mi-8S museli 
absolvovať tretiu generálnu opravu. Ako prvý ju v septembri 2013 absolvoval stroj 
0834, druhý vrtuľník 0835 podstúpil generálnu opravu v podniku LOM Praha v rokoch 
2014-2015 a nakoniec tretí stroj 0836 bol nasunutý do opravovne v októbri 2016 
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s termínom dokončenia na jeseň 2017, teda v dobe, kedy bol z prevádzky odstavený 
bývalý veliteľský vrtuľník Mi-9 ev. č. 0001. Celkové nálety salónnych Mi-8S predsta-
vovali približne 4 000 – 4 450 hodín. 

Ideálna situácia nepanovala ani v prípade vrtuľníkov Mi-17 využívaných najmä k 
výcviku, bežným prepravným úlohám, výsadkom a v službe SAR. Kbelská letka pô-
vodne prevádzkovala tri stroje, po zrušení přerovskej základne na jeseň 2013 pre-
vzala ďalšie dva. Určitým problémom, a to ako pri údržbe, tak aj z hľadiska pilotáže, 
je ale nejednotnosť vybavenia týchto strojov. Zatiaľ čo pôvodné tri vrtuľníky už boli 
aspoň čiastočne modernizované, posledné dva pochádzajúce z Přerova majú stále 
ešte pôvodné prístrojové vybavenie, zobrazujúce letové údaje v metrických mierach, 
zatiaľ čo všetky ostatné vrtuľníky letky, rovnako tak ako Mi-17 v CLV už používajú 
štandardné anglosaské hodnoty. Odlišností je ale omnoho viac a týkajú sa napr. aj 
motorov a veľkosti palivových nádrží, takže v podstate, čo Mi-17, to originál. Nie len 
z tohto dôvodu budú všetky kbelské vrtuľníky Mi-17 modernizované na tzv. štandard 
„Eurocontrol“, pri ktorej im bude zjednotené a modernizované predovšetkým rádio-
navigačné vybavenie. Všetky kbelské vrtuľníky Mi-17 boli vyrobené v rokoch 1988/89 
a ich celkové nálety sa pohybujú v rozmedzí 3300-3800 hodín, pričom štyri stroje už 
prešli dvomi generálnymi opravami, jeden dokonca tromi. 
 
1.5.4 Modernizácia českého vrtuľníkového letectva 

 

Obr. 1.25 Vrtuľník UH-1Y Venom33 

České ministerstvo obrany dostalo od americkej vlády na konci júna 2019 dve 
ponuky. Jednou z možností bol nákup 12 viacúčelových vrtuľníkov UH-60M Black 
Hawk za 13,2 miliardy korún, čo sú rovnaké stroje, aké obstaralo a prevádzkuje aj 
Slovensko. Česká armáda sa však nakoniec rozhodla pre druhú ponuku, ktorou je 
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nákup ôsmich viacúčelových vrtuľníkov UH-1Y Venom spolu so štyrmi bojovými 
strojmi AH-1Z Viper v celkovej hodnote 14,5 miliardy korún (cca 562 miliónov eur). V 
cene ponuky je okrem vrtuľníkov tiež ich vybavenie zbraňovými systémami, munícia, 
údržba a zaškolenie a výcvik personálu. 

 

Obr. 1.26 Vrtuľník AH-1Z Viper34 

Minister obrany ČR Lubomír Metnar oznámil, že česká armáda zakúpi za 14,5 
miliardy Kč americké bojové a viacúčelové vrtuľníky AH-1Z Viper35 a UH-1Y Ve-
nom36. Podľa jeho slov je kombinácia dvoch strojov vhodnejšia než obstaranie iba 
viacúčelových vrtuľníkov Black Hawk.  

Túto ponuku označil za výhodnú aj náčelník generálneho štábu Aleš Opata, pri-
čom spresnil: „Stále hovoríme o vrtuľníkoch, ale Armáda Českej republiky nakupuje 
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AH-1Z Viper je bojový vrtuľník s tandemovým usporiadaním kabíny. Jedným z kľúčových vylepšení, 
ktorým sa Viper odlišuje od svojich predchodcov, je prilbový zameriavač Top Owl. Ten zobrazuje pi-
lotovi informácie o misii, letové údaje a je prepojený s palubnými zbraňovými systémami, ktorým do-
dáva súradnice cieľa. Základnú výzbroj vrtuľníka tvorí trojhlavňový rotačný kanón M197 kalibru 20 
mm s palebným priemerom 750 nábojov. Na štyroch závesných bodoch pod krídlami môžu byť ne-
sené bloky neriadených rakiet vzduch-zem Hydra70 kalibru 70 mm, riadené rakety vzduch-zem 
AGM-114 Hellfire alebo zápalné bomby Mk 77. Na konce krídel AH-1Z je možné umiestniť aj dvojicu 
protilietadlových rakiet AIM-9 Sidewinder. Vrtuľník je vybavený infračerveným systémom tretej gene-
rácie, ktorý má údajne v porovnaní s obdobnými systémami, inštalovanými na helikoptérach, najväč-
ší dosah na svete. Ďalším senzorom, ktorý môže byť v prípade potreby vo výbave Vipera, je milimet-
rový rádiolokátor AN/APG-78 Longbow. 

36
UH-1Y Venom je dvojmotorový viacúčelový vrtuľník, ktorý je nasledovníkom veterána z vietnamskej 
vojny UH-1 Iroquois. Predstavuje v súčasnosti najvýznamnejšie vylepšenie bojom preverených vrtuľ-
níkov rodiny Huey. Srdcom modernizácie je nový štvorlistý, kompozitný rotorový systém, ktorý sa vy-
značuje balistickou odolnosťou proti palným zbraniam až do kalibru 23 mm. Má tiež vylepšené moto-
ry a prevodovky, integrovaný digitálny kokpit s viacúčelovými displejmi. V porovnaní s UH-1N má 
Venom väčšie užitočné zaťaženie, takmer o 50 % väčší operačný dolet, vyššiu cestovnú rýchlosť a 
znížené vibrácie. Dokáže prepraviť 10 vojakov alebo 3 tony nákladu. 

https://www.google.sk/url?sa=i&rct=j&q=&esrc=s&source=images&cd=&ved=2ahUKEwiQ0oKhjKbmAhVNaVAKHeX4BCwQjRx6BAgBEAQ&url=https://sk.wikipedia.org/wiki/Bell_AH-1Z_Viper&psig=AOvVaw2dYbt7sD94J_lQAd0SWEaj&ust=1575895992699219
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systém palebnej podpory, ktorý slúži na prepravu vojakov, na prepravu ranených a 
hlavne k palebnej podpore pozemných jednotiek“. 

Česká republika nejedná o nákupe s konkrétnym dodávateľom, ale s americkou 
vládou (rovnako ako SR pri nákupe vrtuľníkov Black Hawk alebo stíhačiek F-16). 
Vládna dohoda je garanciou bezpečnosti a transparentnosti a umožní okrem dodáv-
ky techniky i širšiu vojenskú spoluprácu. Zaručuje dodávky za rovnakých finančných 
podmienok ako v prípade akvizícií pre americkú armádu. Vrtuľníky by mali byť k dis-
pozícii v roku 2023. 
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2 Turbohriadeľový vrtuľníkový motor GTD-350 

 

Obr. 2.1 Letecký turbohriadeľový vrtuľníkový  motor GTD-350
37

 

 

2.1 Úvod 

Začiatkom šesťdesiatych rokov začala v Sovietskom zväze modernizácia vrtuľ-

níkov ľahkej a strednej kategórie Mi-1 a Mi-4. Konštrukčná kancelária generálneho 

konštruktéra, doktora technických vied, profesora Michaila Leontieviča Miľa túto mo-

dernizáciu riešila predovšetkým použitím nových leteckých turbohriadeľových vrtuľ-

níkových motorov. Tieto nové, spoľahlivé, turbohriadeľové pohonné jednotky malých 

a stredných výkonov boli štyri až päťkrát ľahšie ako piestové letecké motory s rovna-

kým výkonom. Zníženie hmotnosti pohonných jednotiek viedlo k zníženiu celkovej 

hmotnosti vrtuľníka, ktorá klesla približne na polovicu hmotnosti vrtuľníka s piesto-

vým motorom rovnakej kategórie.
38

  

Konštrukčná kancelária M. L. Miľa využila túto revolúciu v konštrukcii vrtuľníko-

vých motorov ako prvá. Ľahký vrtuľník Mi-1 bol zásadne rekonštruovaný. Pôvodný 

piestový hviezdicový motor AI-26V s výkonom P = 422 kW bol nahradený dvoma 

turbohriadeľovými motormi GTD-350
39

, ktorých vývoj začal v roku 1959. Takto upra-

vený vrtuľník dostal nové označenie Mi-2 (v kóde NATO „HOPLITE”). Prototyp vrtuľ-

níka Mi-2 prvýkrát vzlietol v septembri 1961. Koncom roku 1962 začal Sovietsky 

zväz jednanie s Poľskou ľudovou republikou o možnosti licenčnej výroby vrtuľníka 

Mi-2 a turbohriadeľových motorov GTD-350 v poľských závodoch. Dohoda o li-

cenčnej výrobe vrtuľníka Mi-2 a turbohriadeľových motorov GTD-350 bola podpísaná 
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v januári 1964. Od tejto doby výroba a ďalší vývoj tohto typu vrtuľníka prebiehal vý-

lučne len v Poľskej ľudovej republike. Prvý poľský vrtuľník Mi-2 s poľskými motormi 

GTD-350 vzlietol 4. novembra 1965.  

 

Obr. 2.2 Umiestnenie motorov GTD-350 vrtuľníka Mi-2
40

 

Letecký turbohriadeľový motor GTD-350 bol vyvinutý v konštrukčnej kancelárii 

Sergeja Petroviča Izotova (30. 6. 1917 – 6. 5. 1983). Konštrukcia motora kopírovala 

koncepčné riešenie progresívneho turbohriadeľového motora ALLISON 250, ktorý 

bol vyvinutý na základe objednávky armády USA. Výroba a ďalší vývoj turbohriade-

ľového motora GTD-350 prebiehal v závode WSK – RZESZOW. Sériová výroba mo-

tora začala v roku 1964. V priebehu pokračujúceho vývoja sa poľským konštruktérom 

podarilo zvýšiť výkon motora z 294 kW až na 514 kW.
41

 

Ľahké vrtuľníky Mi-2 s turbohriadeľovými motormi GTD-350 boli v Českoslo-

vensku používané v službách Sovairu a v službách Ministerstva vnútra. Prvé tri vr-

tuľníky Mi-2 prebralo československé vojenské letectvo v novembri 1981. Ďalšie vr-

tuľníky boli od poľského výrobcu dodané v priebehu roka 1982. Vrtuľníky Mi-2 čes-

koslovenského vojenského letectva pôsobili na vojenskom letisku v Piešťanoch a na  

letisku Plzeň – Bory. Na konci roka 1992 pôsobilo v československom vojenskom 

letectve celkom 52 vrtuľníkov Mi-2. Pri delení majetku československej armády bolo 

17 vrtuľníkov Mi-2 presunutých na Slovensko, 35 vrtuľníkov Mi-2 ostalo v Českej re-

publike. Slovenské vrtuľníky Mi-2 boli zaradené k 34. leteckej základni v Prešove.
42

  

 

2.2 Charakteristika motora GTD-350 

Letecký turbokompresorový motor GTD-350 je turbohriadeľový motor s osem-

stupňovým axiálne-radiálnym kompresorom, protiprúdovou rúrkovou spaľovacou 
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Hocko, M.: Letecké turbokompresorové motory používané v československom letectve, prvá časť. 
Letecké turbokompresorové motory používané vo vojenských lietadlách. Prešov 2000.   
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komorou, jednostupňovou axiálnou nechladenou plynovou turbínou kompresora re-

akčného typu, dvojstupňovou axiálnou nechladenou voľnou plynovou turbínou re-

akčného typu a pevnou výstupnou rúrou. 

Dva turbohriadeľové motory GTD-350 slúžia na pohon jednotlivých variantov 

vrtuľníka Mi-2 (Mi-2R, Mi-2RM, Mi-2T, Mi-2URN, Mi-2URP, Mi-2US). 

 

Obr. 2.3 Rez turbohriadeľového vrtuľníkového motora GTD-350
43

 

 

2.3 Základné technické údaje motora GTD-350 4. séria 

Výkon motora na vzletovom režime....................................................Pmax. = 294,4 kW 

Maximálne otáčky turbokompresora..........................................nTK,max. = 45 000 min.
-1
 

Maximálne otáčky voľnej plynovej turbíny..................................nVT,max. = 24 000 min.
-1 

Maximálne prietokové množstvo vzduchu.............................................Q
v 
= 2,19 kg.s

-1 

Maximálny stupeň stlačenia kompresora.....................................................πKc = 6,054 

Maximálny stupeň stlačenia axiálnej časti kompresora...........................πKc,AK = 3,394 

Maximálny stupeň stlačenia radiálnej časti kompresora..........................πKc,RK = 1,784 

Špecifická spotreba paliva na vzletovom režime..................cm,max. = 0,486 kg.kW
-1
.h

-1 

Maximálna celková teplota plynu pred plynovou turbínou.....................t3c,max. = 970 °C 

Akcelerácia motora (na zemi)........................................................................... = 10´´ 

Celková dĺžka motora..............................................................................L = 1 385 mm 

Šírka motora.............................................................................................W = 626 mm 

Výška motora.............................................................................................V = 760 mm 

Suchá hmotnosť motora......................................................................G = 139+2 % kg 

Výkonová hmotnosť........................................................................mP = 0,472 kg.kW
-1
 

Maximálna doba činnosti na vzletovom režime.....................................................τ = 6´ 

Maximálna doba činnosti na nominálnom režime...............................................τ = 60´ 
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2.4 Konštrukcia motora GTD-350 

2.4.1 Vstupné ústrojenstvo 

 

Obr. 2.4 Vstupné usmerňovacie ústrojenstvo motora GTD-350
44

 

1 – rebro vstupného ústrojenstva, 2 – vonkajší plášť, 3 – centrálne teleso,                 

4 – vnútorný plášť, 5 – vložka labyrintu, 24 - zaisťovací krúžok, 25 – regulačný krú-

žok, 26 – vnútorný krúžok ložiska, 27 – odpadové potrubie, 28 – zaisťovacia matica, 

29 – záslepka centrálneho telesa, 30 – regulačný krúžok, 31 – krúžok olejovej dýzy  

Vstupnú časť motora GTD-350 tvorí vonkajší a vnútorný plášť, ktorý je spojený  

deviatimi dutými usmerňovacími aerodynamickými rebrami. Aerodynamické rebrá a 

vstupný aerodynamický kryt sú ohrievané horúcim vzduchom, ktorý je odoberaný od 

ôsmeho stupňa kompresora a vedený cez dvojitý vonkajší plášť do dutých rebier a 

do vnútorného priestoru aerodynamického krytu. Horúci vzduch vystupuje do prúdu 

vzduchu. Dve aerodynamické rebrá majú otvor pre prívod a odvod oleja do priestoru 

prvého ložiska rotora kompresora motora. 

 

2.4.2 Kompresor 

Kompresor motora GTD-350 je jednoprúdový, jednohriadeľový, axiálne – ra-

diálny, tvorený siedmimi axiálnymi stupňami a jedným radiálnym stupňom. Celkový 

stupeň stlačenia zmiešaného axiálne – radiálneho kompresora je πKc = 6,05 (celkový 

stupeň stlačenia sedemstupňového axiálneho kompresora je πKc,AK = 3,394, celkový 

stupeň stlačenia jednostupňového radiálneho kompresora πKc,RK = 1,784). Zvýšenie 
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zásoby stabilnej práce kompresora zabezpečuje jeden prepúšťací ventil vzduchu za 

šiestym stupňom kompresora, ktorý je otvorený od začiatku spúšťania až do dosiah-

nutia otáčok rotora turbokompresora n = 68 % až 78 %. 

 

Obr. 2.5 Kompresor motora GTD-350 

1 – rebro vstupného ústrojenstva, 2 – vstupné ústrojenstvo, 3 – rotorová lopatka,      

4 – teleso kompresora, 5 – usmerňovacie ústrojenstvo, 6 – obežné koleso odstredi-

vého kompresora, 7, 8 – gumové tesniace krúžky, 9 – teleso odstredivého kompre-

sora, 10 – zadná stena telesa odstredivého kompresora, 11 – príruba telesa redukto-

ra, 12 – príruba zadnej steny telesa odstredivého kompresora, 13 – disk labyrintu,  

14 – skrutka upevnenia usmerňovacích lopatiek, 15 – rotor kompresora 

 

Obr. 2.6 Ventil prepúšťania vzduchu 

1 – tanier, 2, 6 – vložka, 3, 10 – tesniaci krúžok, 4 – záslepka, 5 – pracovný priestor, 

7 – teleso, 8 – piest, 9 - pružina  



2 Turbohriadeľový vrtuľníkový motor GTD-350 

44 
 

Rotor kompresora tvorí sedem pracovných kolies s lopatkami, ktoré vytvárajú 

disko-bubnovú konštrukciu spolu s obežným radiálnym kolesom ôsmeho stupňa. 

Celý rotor je do jedného celku spojený sťahovacou skrutkou a maticami. Hriadeľ ro-

tora kompresora je uložený na prednom valčekovom ložisku a na zadnom guľkovom 

ložisku. Zadný čap rotora kompresora je pomocou špeciálnej spojky spojený s hria-

deľom plynovej turbíny kompresora. Potrebný príkon na pohon rotora zmiešaného 

kompresora privádzaný od plynovej turbíny kompresora je PPT,kom. = 540 kW. Použitý 

zákon lopatkovania rotorových lopatiek axiálnej časti kompresora Wst. = Δcu.u = 

konšt. Axiálna časť kompresora má konštantný vonkajší priemer De = konšt. 

 
Obr. 2.7 Rotor kompresora motora GTD-350 

1 – disk obežného kolesa, 2 – rotorová lopatka, 3 – kolík zaistenia lopatky,               

4 – sťahovacia skrutka, 5 – odstredivý kompresor, 6, 7, 10 – brity labyrintu,               

8 – zaisťovací krúžok, 11 – vyvažovacia podložka, 12 – guľkové ložisko 

Teleso kompresora je základným silovým prvkom motora. K prednej prírube sa 

upevňuje vstupná časť kompresora. K zadnej prírube telesa radiálneho stupňa kom-

presora sa upevňuje teleso difúzora radiálneho kompresora. Teleso axiálnej časti 

kompresora je delené vo vodorovnej rovine. Usmerňovacie lopatky vytvárajú polprs-

tence, ktoré sa upevňujú do drážok na vnútornom povrchu telesa kompresora. Cel-

ková účinnosť axiálnej časti zmiešaného kompresora je ηKc,AK = 0,8. Celková účin-

nosť radiálnej časti zmiešaného kompresora je ηKc,RK = 0,87. 

Teleso kompresora sa svojou zadnou prírubou upevňuje ku krytu špirálovej 

skrine radiálneho kompresora. Na stykovej ploche príruby sa nachádza drážka, do 

ktorej sa umiestňuje tesniaci krúžok z tepelne odolnej gumy. Stykové plochy prírub 

špirálovej skrine a telesa kompresora sa pri montáži natierajú silikátovým emailom. 

Špirálová skriňa radiálneho kompresora je vyrobená z hliníkovej zliatiny. Po-

zostáva zo špirálovej skrine (14) a zadnej steny špirálovej skrine (15), ktoré sú vzá-

jomne spojené 34 skrutkami a vytvárajú jeden celok špirálovej skrine. 

Vnútorný priestor skrine slúži na umiestnenie radiálneho obežného kolesa a 

štrbinového bezlopatkového difúzora. Kolenové nátrubky špirálovej skrine, cez ktoré 

sa privádza vzduch k rúrkam spaľovacej komory, sú súčasťou skrine. Špirálová skri-

ňa sa pomocou príruby (17) upevňuje do otvoru telesa reduktora (16) a spojuje sa 

pomocou šiestich závrtných skrutiek na telese reduktora.  
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Špirálová skriňa je nosným prvkom. Pomocou konzol je na nej upevnený celý 

kompresor. Pre zvýšenie pevnosti skrine a krytu skrine sú na ich povrchu vytvorené 

zosilňovacie rebrá. 

V prietokovej časti špirálovej skrine kompresora oproti lopatkám radiálneho 

obežného kolesa je umiestnený prstenec (11) vyrobený z kovanej hliníkovej zliatiny. 

Pre zmenšenie medzery je prstenec na strane smerom k lopatkám pokrytý tesniacim 

tmelom. Na vonkajšom priemere stykovej plochy je kruhová drážka pre umiestnenie 

tesniaceho gumového krúžku (13) z tepelne odolnej gumy.  

Tab. 2.1 Parametre jednotlivých stupňov osového kompresora motora GTD-350 

 
 

2.4.3 Spaľovacia komora 

Spaľovacia komora motora GTD-350 je protiprúdová, rúrkového typu s jedným 

plamencom a dvoma rúrkovými prívodmi vzduchu od kompresora motora. 

Spaľovaciu komoru motora tvorí teleso spaľovacej komory s difúzorom, plame-

nec, palivová dýza SP-18UA, spúšťací zapaľovač a dve rúry prívodu vzduchu od 

kompresora. 

Teleso spaľovacej komory má sférické dno s privareným difúzorom a dvoma 

prívodmi vzduchu. Privádzaný vzduch od kompresora sa rozdeľuje na primárny prúd 

(25 % až 35 %), ktorý vytvára v plamenci zmes paliva a vzduchu, a sekundárny prúd 

(65 % až 75 %) zabezpečujúci chladenie spaľovacej komory a ochladzovanie plynu 

pred vstupom do plynovej turbíny. Spaľovacia účinnosť zmesi paliva a vzduchu 

v spaľovacej komore je ηsp,SK = 0,957. Na telese sa nachádza príruba pre palivovú 

dýzu a príruba pre upevnenie zapaľovača spaľovacej komory. Pred usmerňovacím 

ústrojenstvom plynovej turbíny je umiestnených 19 termočlánkov pre meranie teploty 

plynu pred plynovou turbínou. Celková teplota plynu pred plynovou turbínou sa po-

hybuje v rozsahu t3c = 950 °C až 1 050 °C. V spodnej časti difúzora je príruba pre 

upevnenie bloku odpadových ventilov. Plamenec tvoria dve valcové časti. V prednej 

časti je upevnený vírič. 
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Obr. 2.8 Spaľovacia komora motora GTD-350 

1 – teleso spaľovacej komory, 2 – plamenec, 3 – perforovaný plášť, 4 – prstenec,     

5 - prstenec plamenca, 6 – vstupná časť plamenca, 7, 9, 16, 19, 20, 21 – príruba,     

8 – zapaľovač, 11 – palivová dýza, 12 – vírič, 13 – lopatka, 14 – vonkajšia objímka, 

15 – zvlnený pás, 17 – teleso usmerňovacieho ústrojenstva plynovej turbíny kompre-

sora, 18 – vložka, 22 – kanál, 23 – kryt, 24 – nátrubok  

Plamenec pozostáva z čela plamenca (6) a dvoch valcových častí (5, 2), ktoré 

sú vyrobené zo žiaruvzdornej ocele. Do oblasti horenia vstupuje vzduch cez vírič 

(12) a otvory v časti (5). Vírič, tvorený vnútorným krúžkom (12), vonkajším krúžkom 

(14) a lopatkami (13), vytvára rozvírený prúd vzduchu, ktorý vstupuje do oblasti ho-

renia. V priebehu pohybu horúcich plynov v plamenci sa pre premiešanie plynov pri-

vádza cez otvory v druhej sekcii sekundárny prúd vzduchu. Počet a rozmery otvorov 

v sekciách plamenca sú konštruované tak, aby zabezpečovali dokonalé premiešanie 

plynov so vzduchom, vysokú spaľovaciu účinnosť a rovnomernosť teplotného poľa 

vystupujúcich horúcich plynov. Efektívne chladenie bočných stien sekcií plamenca 

sa zabezpečuje sekundárnym prúdom vzduchu, ktorý vstupuje do plamenca cez dva 

rady štrbín, vytvorených vlnitými pásmi (15) (obr. 2.8). Tento sekundárny prúd vzdu-

chu obteká steny plamenca zvnútra. 

Na telese vonkajšej objímky víriča (14) sú vytvorené drážky pre prietok vzduchu 

na chladenie plamenca (6) a na odfukovanie splodín horenia. Do vnútornej objímky 

víriča (12) sa umiestňuje a vystreďuje vonkajšie teleso palivovej dýzy (11). V tejto 

objímke sa nachádza niekoľko pozdĺžnych drážok a tri rady otvorov pre zabraňova-

nie usadzovania karbónu.  

Plamenec  sa  upevňuje k telesu spaľovacej komory pomocou centrálnej príru-

by (10), ktorá sa dvomi zapustenými skrutkami upevňuje k plamencu, dvomi ďalšími 

skrutkami sa príruba s plamencom upevňuje k centrálnej prírube (9) (obr. 2.8) telesa 

spaľovacej komory. 

Pri montáži palivovej dýzy (11) štyri skrutky palivovej dýzy viažu do jedného 

celku centrálnu prírubu plamenca, centrálnu prírubu telesa spaľovacej komory a prí-

rubu palivovej dýzy. Predná časť plamenca sa opiera o teleso usmerňovacieho ús-

trojenstva plynovej turbíny kompresora (17). 
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Palivová dýza SP-18UA je umiestnená v priestore víriča. Palivová dýza je dvoj-

kanálová, odstredivého typu. Dodávka paliva do druhého kanála sa otvára pri zvý-

šení tlaku paliva nad p = 0,8 MPa. 

 

Obr. 2.9 Palivová dýza SP-18UA 

1 – teleso, 2 – pružina, 3 – komora, 4, 6 – piest, 5 – kanál, 7 – čistič, 8 – vstupný 

nátrubok, 9 – drážka, 10 – kanál, 11 – zaisťovací krúžok, 12 – vonkajšie teleso dýzy, 

13 – vzduchový otvor, 14 – rozdeľovač, 15 – komora víriča, 16, 17 – ventil,             

18 – regulačná skrutka, 19 – matica, 20 - krytka    

Použitie rozdeľovacieho ventilu a dvoch kanálov s dvoma víričmi v palivovej 

dýze umožňuje privádzať palivo k palivovej dýze len jednou rúrkou a pracovať 

v dvoch režimoch, v režime spúšťania a v pracovnom režime. Spúšťací vírič zabez-

pečuje dobré rozprášenie paliva pri malej dodávke paliva a nízkom tlaku paliva pri 

spúšťacom režime motora. Základný vírič zabezpečuje dokonalé rozprášenie paliva 

na všetkých pracovných režimoch motora. Palivo sa do palivovej dýzy privádza cez 

nátrubok (8), v ktorom je umiestnený jemný sieťkový čistič (7). Pre odstránenie ne-

čistôt je vo vnútornom priestore umiestnená drôtená špirála. 

Po prechode paliva cez čistič palivo postupuje do priestoru (6) telesa palivovej 

dýzy, z ktorého môže prúdiť cez dva kanály. Cez spúšťací kanál (10, 16) sa palivo 

dostáva k spúšťaciemu víriču alebo cez centrálny otvor (5) v pieste rozdeľovacieho 

ventilu k základnému víriču. Prívod paliva cez spúšťací kanál sa zabezpečuje 

v priebehu spúšťania aj na všetkých ostatných režimoch práce motora. Prívod paliva 

cez základný kanál sa zabezpečuje až po zvýšení tlaku paliva nad 0,8 MPa (8 kp.cm
-

2
). 

K spúšťaciemu víriču (24) palivo postupuje cez kanál (10) a potom cez vnútor-

ný kanál (16) v rozdeľovači (14). Po prechode cez sústredne umiestnené otvory (23) 

vo víriči palivo postupuje k čelným tangenciálnym kanálom a cez ne do komory víriča 

paliva (15). Rozvírené palivo sa vystrekuje cez centrálny otvor dýzy základného vír i-

ča (26) v rozptýlenom stave do plamenca spaľovacej komory. Základné palivo po-
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stupuje do centrálneho otvoru (5) vo vnútri piesta (4) rozdeľovacieho ventilu. 

V závislosti od zvyšovania tlaku paliva sa piest začína premiestňovať v puzdre sme-

rom hore, pričom stlačuje pružinu (2). Po premiestnení puzdra smerom hore piest 

odkrýva trojuholníkové zárezy (9) v puzdre, v dôsledku čoho palivo, ktoré sa nachá-

dza vo vnútri piesta, cez zárez (9) prechádza do priestoru (3), z ktorého cez kanál 

(17) v spúšťacom víriči (24) a otvory v rozdeľovacej podložke (25) postupuje do tan-

genciálnych kanálov základného víriča, do vírivej komôrky (15) a cez centrálny otvor 

základného víriča (26) do plamenca. 

 

Obr. 2.10 Zapaľovač
45

 

1 – teleso zapaľovača, 2 – teleso čističa, 3 – otočný nátrubok, 4 – čistič, 5  - pružina, 

6 – záslepka, 7 – rozprašovač, 8 – nátrubok, 9 – otvory, 10, 11 – príruba,                 

12 – zapaľovacia sviečka 

Spúšťací zapaľovač sa skladá z telesa zapaľovača (1), spúšťacej palivovej dý-

zy a zapaľovacej sviečky (12). Teleso zapaľovača (1) sa pomocou svojej príruby 

upevňuje k prírube spaľovacej komory. Teleso má valcový nátrubok (8) so štyrmi 

otvormi (9). Nátrubok vstupuje svojím koncom do priestoru plamenca a otvory na 

nátrubku sa nachádzajú v kruhovom kanále prívodu sekundárneho prúdu vzduchu. 

Sekundárny prúd vzduchu cez otvory (9) postupuje k dýze rozprašovača (7) spúšťa-

cej palivovej dýzy a zabezpečuje spaľovanie paliva, ktoré je rozstrekované 

z palivovej dýzy zapaľovača. Privádzaný vzduch zároveň chráni palivovú dýzu pred 

zakarbónovaním. 

Palivová dýza zapaľovača pozostáva z telesa čističa (2), čističa (4), pružiny (5), 

rozprašovača (7), špeciálnej záslepky (6) a zapaľovacej komory (8). 

Palivo postupuje k rozprašovaču (7) z nátrubku (3) cez tri radiálne rozmiestne-

né otvory v palivovom čističi (2), cez tri pozdĺžne vstupné kanály palivového čističa, 

                                                
45

Hocko, M.: Motor GTD-350. 167 strán. Vojenská stredná škola letecká v Košiciach. Košice 1999 
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plytký závit vyrezaný na jeho vonkajšej valcovej ploche, cez tri pozdĺžne výstupné 

kanály palivového čističa k otvorom v záslepke (6) a cez ne k rozprašovaču (7). 

K čisteniu paliva dochádza pri jeho prietoku cez plytký závit na ceste medzi 

vstupnými a výstupnými kanálmi v čističi (4). 

V rozprašovači (7) preteká palivo dvoma tangenciálne rozmiestnenými kanálmi, 

v ktorých nastáva vírivý pohyb, k centrálnemu výstupnému otvoru, z ktorého sa pri-

vádza v rozprašovanom stave do komory zapaľovača (8), kde sa zapaľuje zapaľova-

cou sviečkou (12). 

Zapaľovacia sviečka „СП-18-5A“ (12) sa upevňuje tromi skrutkami k prírube te-

lesa zapaľovača. Zapaľovacia sviečka je nerozoberateľná, tienená. Pozostáva 

z kolenovej keramickej izolácie a príruby pre upevnenie na telese zapaľovača. Zapa-

ľovacia sviečka je súčasťou kondenzátorovej sústavy zapaľovania a pracuje 

v závislosti od nízkovoltovej kapacity cievky „СКНД-11-1A“. K iskreniu dochádza 

v pracovnej medzere kruhového typu. 

Plameň pri horení spúšťacieho paliva vystupuje cez nátrubok (8) do plamenca, 

zapaľuje zmes paliva a vzduchu, ktorá sa vytvára v plamenci. Po zapálení zmesi pa-

liva a vzduchu zapaľovač automaticky prerušuje svoju činnosť a dodávka paliva do 

palivovej dýzy zapaľovača sa prerušuje elektromagnetickým ventilom. 

Pre zabránenie vzniku karbónu v rozprašovači a pre očistenie vetvy od paliva 

po vypnutí dodávky paliva cez rozprašovač v dôsledku zvýšenia tlaku vzduchu 

v spaľovacej komore vzduch, ktorý prúdi v opačnom smere cez dýzu rozprašovača 

(7), vyfukuje zostatky paliva do odpadovej sústavy (obr. 2.10). 

Straty celkového tlaku v spaľovacej komore sú vyjadrené súčiniteľom zachova-

nia celkového tlaku, ktorý v spaľovacej komore motora GTD-350 dosahuje hodnotu 

σSK = 0,93.   

 

2.4.4 Plynová turbína kompresora 

Plynová turbína kompresora motora GTD-350 je axiálna, jednostupňová, vyso-

kootáčková s nechladenými lopatkami, reakčného typu. Zabezpečuje pohon kom-

presora a agregátov motora, ktoré sú umiestnené na prednom telese reduktora. 

Usmerňovacie ústrojenstvo plynovej turbíny kompresora je umiestnené priamo 

za výstupnou časťou spaľovacej komory. Je rozoberateľnej konštrukcie. 

Usmerňovacie lopatky sú alitované, odlievané zo žiarupevného materiálu. Kaž-

dá usmerňovacia lopatka má horný a spodný zámok. Pri montáži usmerňovacieho 

ústrojenstva sú lopatky umiestnené medzi predné (4) a zadné teleso (8), pričom 

vonkajší zámok usmerňovacej lopatky sa umiestňuje do drážok predného a zadného 

telesa, ktoré sa po montáži vzájomne spojujú pomocou radiálnych kolíkov. 

Vnútorné lichobežníkové zámky usmerňovacích lopatiek po montáži vytvárajú 

prírubu, ktorá sa zaisťuje medzi clonu (19) aerodynamického krytu a aerodynamický 

kryt (9) zo zadnej strany. Clona, lichobežníkové zámky usmerňovacích lopatiek a 

príruba aerodynamického krytu sa vzájomne spojujú pomocou 29 skrutiek. 

Aerodynamický kryt je tvorený krytom, ktorý je privarený k prírube (20). Vo 

vnútri krytu je umiestnená druhá stena, ktorá vytvára deflektorovú vložku (10) aero-

dynamického krytu, privarenú vonkajšou časťou ku krytu a v centrálnej časti k objím-
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ke (15). Pomocou tejto objímky a skrutky (18) sa ku clone aerodynamického krytu 

upevňuje deflektorová podložka (14). Clona aerodynamického krytu spolu s objím-

kou (15) a deflektorovou podložkou (14) uzatvára priestory (12 a 13) v aerodynamic-

kom kryte. Do aerodynamického krytu sú v radiálnom smere umiestnené tri rúrky (7) 

s dávkovacími škrtičmi. Tieto rúrky sa upevňujú pomocou závitového spoja na vý-

stupky aerodynamického krytu. Vonkajší koniec rúrok je otvorený do priestoru (6) 

spaľovacej komory. Svojím spodným koncom sa dve rúrky spojujú s priestorom (12), 

tretia s priestorom (13) (obr. 2.11). 

 
Obr. 2.11 Plynová turbína kompresora 

1 – príruba usmerňovacieho ústrojenstva voľnej plynovej turbíny, 2 – medziľahlé te-

leso, 3 – plamenec spaľovacej komory, 4 – teleso predného usmerňovacieho ústro-

jenstva, 5 – lopatky usmerňovacieho ústrojenstva, 6 – priestor sekundárneho prúdu 

spaľovacej komory, 7 – vzduchová rúrka, 8 – zadné teleso usmerňovacieho ústro-

jenstva, 9 -  aerodynamický kryt, 10 – vložka, 11, 12, 13 – vzduchové priestory,      

14 – podložka, 15 – centrálne teleso, 16, 17 – otvory v telese, 18 – skrutka,            

19 – teleso vložky, 20 – príruba, 21 – vzduchové otvory, 22 – kovokeramické vložky, 

23 – vzduchové otvory, 24 – regulačná podložka 

Tlakový vzduch prechádza cez rúrku (7) do priestoru (13) a cez štyri otvory 

(16) vstupuje do objímky (15), z ktorej cez výrezy (17) postupuje do priestoru dutiny 

medzi aerodynamickým krytom (9) a vložkou tohto krytu (10). Prúdiaci vzduch ochla-

dzuje vnútorný priestor dutiny a vstupuje do priestoru (11), z ktorého sa cez otvory 

(21) a cez sústavu ďalších otvorov dostáva do medzery medzi usmerňovacím ústro-

jenstvom a lemom, ktorý je vytvorený pätkami usmerňovacích lopatiek plynovej tur-

bíny kompresora, čím zabraňuje prenikaniu plynov k disku plynovej turbíny kompre-

sora. 

Cez ďalšie dve rúrky (7) vzduch vstupuje do priestoru (12), z ktorého cez kru-

hovú štrbinu postupuje k disku plynovej turbíny a ochladzuje ho pri svojom pohybe 

od stredu k obvodu v štrbine medzi diskom a aerodynamickým krytom. 
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V prstenci s rúrkami (7) zadného telesa usmerňovacieho ústrojenstva plynovej 

turbíny kompresora sa nachádza 8 otvorov pre umiestnenie termočlánkov merania 

teploty plynov pred plynovou turbínou kompresora t3c. 

 

Obr. 2.12 Plynová turbína kompresora a voľná plynová turbína motora. 

1 – disk plynovej turbíny, 2 – rotorová lopatka, 3 – výstupok na rotorovej lopatke,     

4 – zámok, 5 – výstupok na disku, 6 – zaisťovacia podložka, 7 – excentrické závažie, 

8 – kolík, 9 – vyvažovacia vložka, 10 – hriadeľ plynovej turbíny kompresora, 11 – 

vyvažovací nákružok, 12 – labyrintové tesnenie, 13 – krúžok, 14 – vnútorný krúžok 

ložiska, 15, 17 – regulačné podložky, 16 – vložený hriadeľ, 18 – vnútorný krúžok 

ložiska 

Vonkajší povrch aerodynamického krytu je pokrytý žiaruvzdorným emailom pre 

zvýšenie odolnosti aerodynamického krytu proti plynovej erózii od horúcich plynov 

privádzaných zo spaľovacej komory. Usmerňovacie ústrojenstvo plynovej turbíny 

kompresora (teleso, usmerňovacie lopatky a aerodynamický kryt) sa po montáži 

upevňuje k prírube usmerňovacieho ústrojenstva 1. stupňa voľnej plynovej turbíny a 

vystreďuje sa vzhľadom k vnútornému priemeru usmerňovacieho ústrojenstva voľnej 

plynovej turbíny. K prírube sa súčasne tými istými skrutkami upevňuje vložené teleso 

plynovej turbíny (2), príruba predného telesa usmerňovacieho ústrojenstva plynovej 

turbíny kompresora (4) a príruba telesa spaľovacej komory motora (3) (obr. 2.11). 

Pre nastavovanie osových vôlí medzi usmerňovacím ústrojenstvom a rotorom plyno-

vej turbíny kompresora sa medzi prírubu (1) a medziľahlé teleso (2) umiestňuje regu-

lačný krúžok (24). 

Rotor plynovej turbíny kompresora (obr. 2.12) pozostáva z disku (1), hriadeľa 

(10) a rotorových lopatiek (2). Hriadeľ je zalisovaný do disku. Vzájomný spoj je zais-

tený ôsmimi kolíkmi (8). Disk a rotorové lopatky sú vyrobené zo žiaruvzdornej ocele. 

Rotorové lopatky sú alitované. Na obvode disku je pomocou stromčekového zámku 

upevnených 54 rotorových lopatiek (2) (obr. 2.12). Stromčekový zámok je trojzubový. 

Proti axiálnemu posunutiu sa rotorové lopatky zaisťujú plochými poistkami (4), ktoré 

zapadajú pod výstupky (3) rotorových lopatiek a disku a ohýbajú sa na obidvoch 

stranách. Medzi zámkom a prietokovou časťou rotorovej lopatky sa nachádza nôžka. 
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Nôžka je určená na zníženie prenosu tepla od profilovanej časti lopatky do zámku 

lopatky a do disku rotora. Výstupky rotorových lopatiek z prednej a zadnej strany po 

montáži do disku vytvárajú z obidvoch strán lopatiek prstence, ktoré sú prvkom laby-

rintového tesnenia. Zabraňujú prenikaniu horúcich plynov do priestoru disku rotora 

plynovej turbíny kompresora a zároveň zabezpečujú potrebné usmernenie vzduchu, 

ktorý prúdi do prietokovej časti cez medzeru medzi usmerňovacím ústrojenstvom a 

výstupkami rotorových lopatiek. 

Na prednej strane disku plynovej turbíny je vytvorený nákružok s dvoma hre-

beňmi, ktoré zabraňujú výstupu vzduchu zo vzduchového priestoru 3. ložiska. Plyno-

vá turbína kompresora sa veľmi presne dynamicky vyvažuje. Existujúce nevyváže-

nosti sa odstraňujú umiestňovaním excentrických závaží (7) v drážkach vyvažovacej 

vložky (9) a odberom materiálu z nákružku (11). Excentrické závažia (7) sa proti vy-

padávaniu zaisťujú zaisťovacou podložkou (6). 

Krútiaci moment od plynovej turbíny kompresora sa prenáša na rotor kompre-

sora cez drážkovaný vložený hriadeľ (16). Pre zlepšenie zaistenia vloženého hriade-

ľa (16) v axiálnom smere sa zo strany plynovej turbíny kompresora umiestňujú regu-

lačné podložky (15) (obr. 2.12). 

Chladiaca sústava plynovej turbíny kompresora zabezpečuje chladenie disku 

plynovej turbíny kompresora, disku 1. stupňa voľnej plynovej turbíny a aerodynamic-

kého krytu. Na chladenie sa využíva sekundárny prúd vzduchu zo spaľovacej komo-

ry motora. 

Chladiaci vzduch, ktorý ochladzuje disk plynovej turbíny kompresora, sa odo-

berá z priestoru (6) (obr. 2.11) a cez dve rúrky (7) s dávkovacími škrtičmi vstupuje do 

priestoru (12), z ktorého sa cez kruhovú štrbinu dostáva na zadnú stranu disku, kde 

zabezpečuje ofukovanie disku. Pri vonkajšom priemere disku plynovej turbíny tento 

vzduch čiastočne vystupuje do prietokovej časti motora a čiastočne sa usmerňuje na 

prefukovanie medzier zámkov lopatiek a disku. Cez medzery pri pätkách rotorových 

lopatiek preteká na prednú stenu disku a vystupuje do prietokovej časti za obežným 

kolesom. 

Z priestoru (6) (obr. 2.11) sekundárny vzduch postupuje cez 4 otvory (23) a 

vnútorné priestory usmerňovacích lopatiek (5) (obr. 2.11) do priestoru (12), z ktorého 

cez 5 otvorov (10) vstupuje na prednú stranu disku plynovej turbíny kompresora a 

ďalej vystupuje do prietokovej časti motora. 

Chladiaci vzduch sa k aerodynamickému krytu odoberá (obr. 2.11) z priestoru 

(6) a cez jednu rúrku (7) s dávkovacím škrtičom vstupuje do priestoru (13) a po prie-

toku cez otvory (16) a (17) vstupuje do priestoru (11). Z tohto priestoru cez otvory 

(21) a sústavu otvorov a kanálov vzduch postupuje do medzery medzi usmerňova-

cím ústrojenstvom a zadnými výstupkami pracovných lopatiek a zabraňuje prenika-

niu plynov k disku. 

Pre chladenie sa využíva taktiež vzduch, ktorý sa privádza na pretlakovanie 3. 

ložiska. 

 

2.4.5 Voľná plynová turbína 

Voľná plynová turbína motora GTD-350 je axiálna, dvojstupňová, vysokootáč-

ková s nechladenými lopatkami reakčného typu. Voľná plynová turbína zabezpečuje 

pohon hlavného reduktora vrtuľníka cez reduktor motora. 
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Voľnú plynovú turbínu motora tvorí usmerňovacie ústrojenstvo prvého stupňa, 

usmerňovacie ústrojenstvo druhého stupňa, dvojstupňový rotor voľnej plynovej turbí-

ny a dve opory. 

 

Obr. 2.13 Uzol voľnej plynovej turbíny 

1 – rotorová lopatka 2. stupňa voľnej plynovej turbíny, 2 – labyrint, 3, 4 5, 8 – meta-

lokeramické vložky, 6 – teleso usmerňovacieho ústrojenstva 2. stupňa, 7 – usmerňo-

vacia lopatka 2. stupňa, 9 – rotorová lopatka 1. stupňa voľnej plynovej turbíny, 11 – 

sťahovacia lícovaná skrutka, 12, 14 – zaisťovacie prstence, 10, 16 – vyvažovacie 

závažia, 13 – disk 1. stupňa voľnej plynovej turbíny, 15 – disk 2. stupňa voľnej ply-

novej turbíny, 17 – kolík, 18 – vložka ložiska, 19 – vonkajší krúžok valčekového loži-

ska, 20 – hnacie ozubené koleso reduktora, 21 – závažie, 22 – zaisťovací krúžok 

V sústruženom telese (3) sú vytvorené výrezy v tvare usmerňovacích lopatiek. 

Do výrezov sa vkladá 31 usmerňovacích lopatiek. Vonkajšie konce usmerňovacích 

lopatiek sú umiestnené v telese, vnútorné konce sa voľne umiestňujú do odpoveda-

júcich profilovaných výrezov vnútorného prstenca krabicového typu. Horné konce 

usmerňovacích lopatiek sa privarujú k telesu zvarom po obvode lopatiek. V prednej a 

zadnej časti telesa usmerňovacieho ústrojenstva sú umiestnené kovokeramické 

vložky, oproti ktorým sa nachádzajú koncové časti rotorových lopatiek obežného ko-

lesa I. a II. stupňa voľnej plynovej turbíny. Kovokeramické vložky spolu s britmi na 

bandážnych náliatkoch rotorových lopatiek voľnej plynovej turbíny vytvárajú tesne-

nie, ktoré zabraňuje pretekaniu prúdiaceho plynu mimo profilovanú časť rotorových 

lopatiek. Táto konštrukcia zároveň zabraňuje poškodeniu rotorových lopatiek v prí-

pade trenia britov lopatiek o kovokeramický povrch v prípade tepelných deformácií 

týchto častí.  

Kovokeramické vložky sa umiestňujú do obvodovej štrbiny v tvare lichobežníka 

cez špeciálny výrez. Po montáži kovokeramických vložiek sa štrbina uzatvára zám-

kom. Tento zámok sa v priestore kovokeramických vložiek prinituje k telesu. Teleso 

usmerňovacieho ústrojenstva II. stupňa voľnej plynovej turbíny sa z prednej strany 

spojuje pomocou príruby a 24 skrutiek s prírubou zberača plynu. Zo zadnej strany je 

teleso usmerňovacieho ústrojenstva II. stupňa voľnej plynovej turbíny spojené pomo-

cou 24 skrutiek s telesom usmerňovacieho ústrojenstva I. stupňa voľnej plynovej tur-

bíny. 
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Rotor voľnej plynovej turbíny zabezpečuje prenos krútiaceho momentu cez re-

duktor motora do hlavného reduktora vrtuľníka na pohon nosného a vyrovnávacieho 

rotora vrtuľníka. 

Jednotlivé časti rotora voľnej plynovej turbíny sú vyrobené zo žiarupevnej oce-

le. 

Disk obežného kolesa I. stupňa voľnej plynovej turbíny (10) je pevne spojený 

s diskom obežného kolesa II. stupňa voľnej plynovej turbíny (13) pomocou čelných 

trojuholníkových drážok na prstencových výstupkoch diskov. Disky obežných kolies 

sú stiahnuté lícovanými skrutkami (9). 

Obežné koleso I. stupňa voľnej plynovej turbíny má 47 rotorových lopatiek. 

Obežné koleso II. stupňa voľnej plynovej turbíny má 43 rotorových lopatiek. Upevne-

nie rotorových lopatiek (1, 6) v diskoch zabezpečujú stromčekové zámky. Stromče-

kový zámok je štvorzubový. Profil zubov je trojuholníkový, rovnostranný. Profil 

stromčekového zámku je na obidvoch diskoch rovnaký. V axiálnom smere sú rotoro-

vé lopatky zaistené rozrezanými krúžkami (12, 7). Krúžky sú umiestnené do drážky, 

ktorá je vytvorená v diskoch aj v rotorových lopatkách. Na vonkajších koncoch roto-

rových lopatiek je vytvorená bandáž so zámkom, ktorý slúži na spojenie so zámkom 

susednej rotorovej lopatky. Pri činnosti motora sa účinkom pôsobiacich síl rotorové 

lopatky rozkmitajú a bandáž jednotlivých rotorových lopatiek sa dostáva do záberu. 

To zvyšuje odpovedajúcu frekvenciu vibrácií rotorových lopatiek a prudko v nich zni-

žuje vibračné napätia, pretože rotorové lopatky nekmitajú samostatne, ale v celom 

zväzku rotorových lopatiek.  

Pre zvýšenie tuhosti bandáže sa na nej nachádzajú štyri obvodové brity. Tieto 

brity vytvárajú štvorbritové labyrintové tesnenie, ktoré spolupracuje s kovokeramic-

kými vložkami, umiestnenými na vnútornom povrchu telesa voľnej plynovej turbíny. 

Na konci hriadeľa voľnej plynovej turbíny je umiestnené hnacie ozubené koleso 

reduktora (20). 

Rotor voľnej plynovej turbíny je veľmi presne vyvážený. Pre odstránenie nevy-

váženosti diskov voľnej plynovej turbíny sa používajú špeciálne vyvažovacie vložky 

(8) a excentrické závažia. Závažia vybrané podľa hmotnosti sa umiestňujú v špeciál-

nych kruhových drážkach vytvorených na diskoch a zaisťujú sa proti vypadnutiu ko-

líkmi. Excentrické závažia sa zaisťujú zaisťovacím krúžkom. 

Rotor voľnej plynovej turbíny sa otáča v dvoch ložiskách. Opory rotora voľnej 

plynovej turbíny tvorí valčekové ložisko (5. opora) a guľkové ložisko (4. opora), ktoré 

sú umiestnené v telese zberača plynu (obr. 2.13). 

Vnútorný krúžok valčekového ložiska je umiestnený na čape hnacieho ozube-

ného kolesa reduktora a je pritlačený k hrane vymedzovacej vložky (5) a k matici (1), 

ktorá je zaistená podložkou. Vonkajší krúžok valčekového ložiska sa umiestňuje do 

vložky (3), ktorá je zalisovaná do telesa zberača plynu. Z jednej strany má vložka 

výstupok, z druhej strany je vo vložke drážka, do ktorej sa umiestňuje rozrezaný za-

isťovací krúžok (2). 

Vnútorný delený krúžok guľkového ložiska je umiestnený na hriadeli voľnej ply-

novej turbíny. Z jednej strany guľkového ložiska  je  umiestnený vymedzovací krúžok 

ložiska. Z druhej strany je umiestnené teleso olejového tesnenia (9) a krúžok vzdu-

chového labyrintu (10). Tieto časti sa pritlačujú k dorazovému výstupku hriadeľa ma-
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ticou, ktorá sa zaisťuje podložkou. Vonkajší krúžok guľkového ložiska je umiestnený 

do lôžka, ktoré sa svojou prírubou upevňuje medzi kryt olejového labyrintu (12) a 

teleso zberača plynu. Lôžko guľkového ložiska sa vystreďuje úzkym výstupkom 

vzhľadom k telesu zberača plynu, pričom vytvára medzeru vzhľadom k telesu zbera-

ča plynu. Medzera zabezpečuje možnosť tlmiť vibrácie rotora voľnej plynovej turbíny. 

 

Obr. 2.14 Ložiskové opory rotora voľnej plynovej turbíny 

1 – matica, 2 – zaisťovací krúžok, 3 – vložka, 4, 6 – olejové dýzy, 5 – rozperná vlož-

ka, 7 – tepelný ochranný kryt, 8 – usmerňovač oleja, 9, 15 – tesniaci prstenec,       

10 – tesniaci krúžok, 11, 14 – kryt olejových labyrintov, 12 – prstenec vzduchového 

labyrintu, 13 - lôžko ložiska  

 

2.4.6 Výstupná sústava motora 

Výstupná sústava motora GTD-350 zabezpečuje odvod plynov z motora do at-

mosféry. Do výstupnej sústavy motora patrí zberač plynu, výstupné rúry a kryty. 

Zberač plynu vytvára tuhú konštrukciu so silovým valcom, vo vnútri ktorého sú 

umiestnené opory voľnej plynovej turbíny. Valec, 8 rebier a príruba vytvárajú silovú 

mrežu. Príruba slúži na upevnenie telies plynových turbín a spaľovacej komory. 

Dve bočné príruby pravouhlého tvaru slúžia pre umiestnenie krytov a dve ďa l-

šie slúžia na upevnenie výstupných rúr, ktoré zabezpečujú odvod prúdu plynov na 

ľavú a pravú stranu motora. Vo vnútri zberača plynov je rozmiestnená sústava de-

flektorov, ktoré natáčajú prúd plynov o 90°. Deflektory sú privarené k výstupným rú-

ram a krytom. Všetky časti výstupnej sústavy sú vyrobené zo žiaruvzdornej ocele. 

Silová schéma zberača plynu je tvorená dvoma pásmi, ktoré sú zviazané medzi 

sebou priehradovými nosníkmi (18, 19) s korytkovým prierezom, prepojené plášťami 

rúr (15, 16). Prvý pás sa skladá z nosnej príruby (1), pomocou ktorej sa zberač plynu 

upevňuje ku krytu reduktora s privareným krytom kužeľa nosnej príruby (26) 
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s rebrami (29). Druhý pás pozostáva z mreže, ktorú tvorí osem rebier (7) a dve tuhé 

príruby (6, 8) (obr. 2.15). 

 

Obr. 2.15 Zberač plynu 

1 – nosná príruba, 2 – výstupné otvory, 3 – príruba, 4 – oceľovo-azbestové tesnenie, 

5 – teleso zberača plynov, 6, 8 – príruby mreže, 7 – rebro, 9 – valcová vložka loži-

ska, 10 – vzduchový priestor, 11 – izolačná sklenená páska, 12 – doska, 13 – olejo-

vý kanál, 14 – olejový priestor, 15, 16 – vzduchové plášte rúr, 17 – závrtná skrutka, 

18, 19 – priehradový nosník, 20, 24 – tesniaci krúžok, 21 – lôžko valčekového loži-

ska, 22 – vložka valčekového ložiska, 23 – nastavovací krúžok, 25 – kolík, 26 – nos-

ná príruba, 27 – príruba, 28, 31, 32 – vložka, 29 – rebro, 30 – rúrka, 33 – teleso loži-

ska 

Vnútorný plášť vytvára vnútorná (16) a vonkajšia (15) rúra, ktoré sú umiestnené 

do spoločného telesa. K obidvom plášťom sa z prednej strany, zo strany nosnej prí-

ruby (26), privaruje lôžko valčekového ložiska (21). Z druhej strany sú obidva plášte 

privarené k vnútornej prírube mreže. Lôžko ložiska svojím vonkajším povrchom vstu-

puje do otvoru v kryte telesa reduktora. Do lôžka sa umiestňuje vložka valčekového 

ložiska (22), ktorá sa nastavuje v lôžku troma kolíkmi (25). Do vložky sa umiestňuje 

vonkajší krúžok valčekového ložiska, ktorý sa nastavuje nastavovacím krúžkom (23). 

Zo zadnej strany telesa ložiska (33) je do vysústruženého otvoru vnútornej príruby 

umiestnená valcová vložka guľkového ložiska (9). Vložka sa upevňuje k prírube sú-

časne s krytmi olejového a vzduchového labyrintu opory plynovej turbíny. Vo vnútri 

telesa ložiska (33) je príruba pre upevnenie vložky predného olejového labyrintu 

štvrtej opory. K prírubám mreže (6, 8) je privarený vlastný zberač plynu (5), ktorý má 

kruhový kanál a štyri symetricky rozmiestnené výstupné otvory (2) pravouhlého prie-

rezu. Otvory sú rozmiestnené medzi priehradovými nosníkmi. K otvorom sú privare-
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né príruby (3), do ktorých sú zaskrutkované závrtné skrutky (17) pre upevnenie vý-

stupných rúr. 

 

Obr. 2.16 Výstupné rúry 

1 – kryt zberača plynov, 2 – deflektor krytu, 3 – deflektor rúry, 4 – výstupná rúra 

Kanály zberača plynov sú privarené len k prírubám mreže, čím je umožnená di-

latácia ohriatych prvkov zberača plynov, bez vplyvu na nosnú sústavu. Pre zabráne-

nie nadmerného ohrevu sú nosné priehradové nosníky izolované sklenenou páskou 

(11) (obr. 2.15). 

V zberači plynov sú vytvorené olejové kanály, cez ktoré sa privádza a odvádza 

olej pre opory. Prívod oleja sa zabezpečuje od olejových čerpadiel, ktoré sú umies-

tnené v telese reduktora. Olej sa privádza cez kanály v stenách reduktora cez vložku 

(28), umiestnenú v stene reduktora zo strany zberača plynov. Od vložky sa olej ve-

die rúrkami k olejovým dýzam obidvoch ložísk. Odvod oleja sa zabezpečuje z dvoch 

priestorov, z priestoru valčekového ložiska a z priestoru guľkového ložiska. Od val-

čekového ložiska použitý olej steká do priestoru zberača plynov a potom cez vložku 

(31) preteká do priestoru reduktora. Od guľkového ložiska olej steká cez dva otvory 

do olejového kanálu (13) medzi vnútorným a vonkajším plášťom telesa a z tohto 

priestoru cez olejovú priehradu k vložke (32).  

Zberače plynov IV. série, ktoré boli vyrobené od II. štvrťroku 1978, majú odpad 

oleja zo 4. ložiska realizovaný bez zváraného spoja k vzduchovému plášťu rúrky 

(15). Vložka (32) vstupuje do špeciálneho kanálu v kryte reduktora. Z kanálu olej 

postupuje k olejovému odsávaciemu čerpadlu. Vložky (28, 31, 32) sú vyrobené z 

duralu. Vzhľadom k prvkom zberača plynov a krytu reduktora sú vložky utesnené 

gumovými krúžkami. 

Pre vytvorenie tlakového rozdielu na olejových tesniacich krúžkoch hriadeľa 

voľnej plynovej turbíny sú vzduchové priestory pretlakované cez špeciálne kanály.  
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Pre zabezpečenie hermetickosti spoja medzi reduktorom a zberačom plynu je 

použitý tesniaci krúžok (20, 24) a pre zníženie odvodu tepla z príruby zberača plynu 

(1) do krytu reduktora je v spoji umiestnené paranitové tesnenie. 

V spodnej časti zberača plynu sú výstupné otvory prepojené rúrkou (30), cez 

ktorú sa odvádza palivo pri nepodarenom spúšťaní motora. Medzi priehradovými 

nosníkmi (18, 19) je privarená doska (12) pre zabezpečenie vyššej tuhosti lomenej 

časti priehradového nosníka. V deliacej rovine medzi prírubami (3) a krytmi s nátrub-

kami sú umiestnené oceľovo-azbestové tesnenia (4) (obr. 2.15). 

Výstupné rúry (4) (2 ks) sú určené pre odvod výstupných plynov zo zberača 

plynov. Pre upevnenie výstupných rúr sú na zberači plynov štyri príruby so závrtnými 

skrutkami. 

Výstupné plyny postupujú do zberača plynov z obežného kolesa druhého stup-

ňa voľnej plynovej turbíny splošteným kruhovým prierezom. Teplota prúdu vystupu-

júceho plynu kolíše v rozsahu 400 °C až 500 °C v závislosti od režimu činnosti moto-

ra a atmosférických podmienok na vstupe do motora. 

Na výstupnej časti výstupných rúr je pre zvýšenie tuhosti privarený lem. Všetky 

časti výstupných rúr a deflektorov sú vyrobené z nehrdzavejúcej ocele. 

 

2.4.7 Reduktor motora GTD-350 

Reduktor motora GTD-350 zabezpečuje redukciu otáčok a prenos krútiaceho 

momentu z hriadeľa voľnej plynovej turbíny na výstupný hriadeľ reduktora, z ktorého 

sa krútiaci moment prenáša na hlavný reduktor VR-2 vrtuľníka Mi-2. 

 

Obr. 2.17 Kinematická schéma motora GTD-350 
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Tab. 2.2 Ozubené kolesá reduktora motora GTD-350 
 Ozubené           
 koleso 

č. 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10 11 12 13 14 15 16 17 18 19 20 21 22 23 24 25 

 Počet         
 zubov 

z 49 13 46 18 32 30 40 20 40 21 43 38 31 38 26 20 50 126 31 18 50 50 43 22 52 

  Modul m 1,25 1,25 2 2 2,5 2,5 2,5 2,5 2,5 2 2 2 2 2 2 2,5 2,5 2,75 2,75 2 2 2 1,5 1,5 1,5 
 

Reduktor motora tvorí sústava čelných ozubených kolies, ktoré redukujú otáčky 

pre jednotlivé agregáty umiestnené na reduktore motora. Ložiská a ozubené kolesá 

reduktora sú mazané a chladené olejom z olejovej sústavy motora. Na telese reduk-

tora motora je pomocou príruby upevnené čerpadlo-regulátor NR-40TA, odstredivý 

odvzdušňovač, regulátor otáčok voľnej plynovej turbíny RO-40TA, snímač otáčok 

voľnej plynovej turbíny, blok olejových čerpadiel, štartér-generátor STG-3 a snímač 

otáčok turbokompresora. Odstredivý odvzdušňovač, regulátor otáčok voľnej plynovej 

turbíny a snímač otáčok voľnej plynovej turbíny sú poháňané od rotora voľnej plyno-

vej turbíny, ostatné agregáty sú poháňané krútiacim momentom od plynovej turbíny 

kompresora. 

 

2.5 Sústavy motora GTD-350 

2.5.1 Olejová sústava 

Olejová sústava motora GTD-350 je tlaková, uzatvorená, cirkulačného typu s 

priamym odvzdušnením do atmosféry. 

Olejová sústava motora pozostáva z olejovej nádrže, bloku olejových čerpadiel, 

olejového čističa s jednosmerným a redukčným ventilom, odstredivého odlučovača a 

olejového radiátora. Olejová nádrž a olejový radiátor sú umiestnené na konštrukcii 

vrtuľníka Mi-2. 

Olej z olejovej nádrže (obr. 2.18) je privádzaný cez rúrku do výtlačného olejo-

vého čerpadla (4), ktoré dodáva tlakový olej do olejového čističa motora (6). Tlakom 

oleja sa v olejovom čističi otvára jednosmerný ventil (5) a olej cez vonkajšie rúrky a 

vnútorné kanály postupuje k ložiskám rotorov motora a do skrine reduktora, kde ma-

že ložiská a ozubené kolesá. 

K ložisku prvej a tretej opory olej postupuje cez vonkajšie rúrky. K ložiskám II., 

IV., V. a VI. opory a taktiež k ozubeným kolesám a ložiskám reduktora sa olej privá-

dza cez vnútorné kanály v telesách reduktora a v telesách opôr. 

Tlakové olejové vetvy sú zakončené olejovými dýzami,  ktoré sú vybraté podľa 

ich prietokového prierezu.  

Olejový priestor čističa (6) je spojený s redukčným ventilom (3), ktorý je určený 

na udržanie stanoveného tlaku oleja, privádzaného do motora a pre požadovaný 

prietok oleja. Pri prekročení nastaveného tlaku oleja v tlakových vetvách začne re-

dukčný ventil prepúšťať časť oleja z tlakovej vetvy k saciemu nátrubku tlakového 

olejového čerpadla (4).   

Od ložiska I. opory kompresora motora sa olej odsáva odsávacím čerpadlom 

(2), od ktorého sa olej z jednej strany priamo odvádza do priestoru reduktora motora, 

z druhej strany sa privádza do výstupného olejového kanála zo základného odsáva-

cieho olejového čerpadla do vetvy dodávky oleja do radiátora a ďalej do olejovej ná-

drže. 
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Od ložiska III. opory rotora plynovej turbíny kompresora sa olej cez rúrku odsá-

va odsávacím olejovým čerpadlom (11) do skrine reduktora motora. Odsávacie ole-

jové čerpadlo (4) cez vnútorné kanály odsáva olej z ložiska IV. opory a ložiska VI. 

opory motora priamo do priestoru reduktora motora a do vetvy dodávky oleja do ole-

jovej nádrže. 

Z ložísk II., V. a čiastočne aj VI. opory a z priestoru pohonov motora sa olej 

priamo odvádza do skrine reduktora motora. 

Z olejového priestoru skrine reduktora motora sa olej odsáva základným odsá-

vacím olejovým čerpadlom cez jednosmerný ventil do radiátora a do olejovej nádrže. 

Meranie tlaku oleja v mazacej sústave sa zabezpečuje manometrom (7) v rúrke 

dodávky oleja k ložisku I. opory. 

Meranie teploty oleja vystupujúceho z motora sa vykonáva snímačom teploty 

oleja (6) v kanále reduktora za jednosmerným ventilom (9). 

Jednosmerný ventil v olejovom čističi (5) a jednosmerný ventil v odsávacej vet-

ve (8) zabraňujú pretekaniu oleja z olejovej nádrže do motora, ak motor vrtuľníka nie 

je v činnosti. 

Odvzdušnenie olejovej nádrže sa zabezpečuje rúrkou, ktorá spojuje olejovú 

nádrž s vnútorným priestorom reduktora, prepojeným s atmosférou cez odstredivý 

odvzdušňovač (1). 

Výkonnosť tlakového olejového čerpadla (4) je 19 l.min.
-1
. 

Výkonnosť základného odsávacieho olejového čerpadla, ktoré odsáva olej u 

olejového priestoru reduktora, je minimálne 50 l.min.
-1
. 

Výkonnosť každého z troch odsávacích olejových čerpadiel (2), (12) a (11), kto-

ré odsávajú olej z ložísk prvej, štvrtej a tretej opory motora, je minimálne 17 l.min.
-1
. 

Blok olejových čerpadiel sa upevňuje na závrtných skrutkách k vnútornej stene 

zadného telesa reduktora a je pomocou vnútorných kanálov v telese reduktora a cez 

sústavu odsávacích a tlakových rúrok spojený s olejovým čističom a mazanými uz-

lami motora a reduktora. 

Z ľavej strany reduktora, na vonkajšej strane, je umiestnený olejový čistič (6). 

Priestor čističa s očisteným olejom je prepojený vnútornými kanálmi a vonkajšími 

rúrkami so všetkými mazanými miestami. K nátrubku na telese čističa sa privádza 

olej z olejovej nádrže. Potom olej cez kanál a rúrku postupuje do tlakového čerpadla 

(4). Do toho istého kanála postupuje olej prepúšťaný cez redukčný ventil. 

Cez rúrku olej z tlakového čerpadla postupuje do olejového čističa a cez kanál 

sa olej z olejového čističa dostáva k ložiskám druhej, piatej a šiestej opory a na ma-

zanie ozubených kolies a ložísk reduktora. Z vonkajšej strany je k olejovému čističu 

pripevnený nátrubok dodávky oleja k ložisku prvej opory rotora kompresora a nátru-

bok (9) dodávky oleja k ložisku tretej opory motora. 

Zo spodnej strany telesa reduktora je umiestnený nátrubok odsávania oleja z 

ložiska prvej opory a nátrubok odsávania oleja z ložiska zadnej opory. 

Z pravej strany reduktora na stene je umiestnený výstupný jednosmerný ventil, 

ktorý pozostáva z ventilu, pružiny a telesa jednosmerného ventilu s nátrubkom. Z 
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pravej strany na prírube je umiestnený snímač teploty oleja na výstupe z motora 

smerom k radiátoru. 

  

 

Obr. 2.18 Olejová sústava motora GTD-350 

1 – odstredivý odvzdušňovač, 2 – odsávacie čerpadlo č. 1, 3 – redukčný ventil, 4 – 

tlakové olejové čerpadlo, 5 – jednosmerný ventil v olejovom čističi, 6 – olejový čistič, 

7 – snímač tlaku oleja, 8 – jednosmerný ventil, 9 – snímač teploty, 10 – odsávacie 

olejové čerpadlo č. 2, 11 - odsávacie olejové čerpadlo č. 3, 12 – odsávacie olejové 

čerpadlo č. 4 

 

2.5.2 Palivová sústava 

Palivo-regulačná sústava motora GTD-350 zabezpečuje udržanie stálych otá-

čok voľnej plynovej turbíny a udržanie stabilnej práce motora na všetkých nastave-

ných režimoch prostredníctvom zmeny dodávky paliva čerpadlom-regulátorom NR-

40TA do spaľovacej komory. 

     Základné funkcie palivovej sústavy: 

- dodávka paliva pri spúšťaní motora na zemi a vo vzduchu, 

- automatické udržanie otáčok voľnej plynovej turbíny na všetkých nastavených 

režimoch činnosti motora, 

- ručné ovládanie motora na všetkých nastavených režimoch pri poruche automa-

tickej sústavy, 

- zabezpečenie spoľahlivej činnosti motora pri prechodových režimoch činnosti 

motora (akcelerácia, decelerácia), 

- obmedzenie maximálnej dodávky paliva do spaľovacej komory motora, 

- obmedzenie maximálnych otáčok rotora turbokompresora, 

-    obmedzenie maximálnych otáčok rotora voľnej plynovej turbíny, 

- vyrovnávanie výkonov obidvoch motorov, 
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- ovládanie odpúšťacieho ventilu vzduchu, 

-    ovládanie ventilu odmrazovacej sústavy, 

- ochrana voľnej plynovej turbíny  pred  nadmerným nárastom otáčok  v  prípade  

porušenia kinematickej väzby medzi hriadeľom voľnej plynovej turbíny a nosným 

rotorom vrtuľníka. 

Palivová sústava motora pozostáva z čerpadla-regulátora NR-40TA, regulátora 

otáčok RO-40TA, vysielača signálov DS-40T, synchronizátora výkonov SO-40, 

spúšťacieho elektromagnetického ventilu s ventilom stáleho tlaku, spúšťacieho za-

paľovača so spúšťacou palivovou dýzou a zapaľovacou sviečkou, palivovej dýzy, 

odpúšťacieho ventilu vzduchu, ventilu odmrazovacej sústavy a bloku odpadových 

ventilov. 

Čerpadlo-regulátor NR-40TA je základným agregátom palivovej sústavy moto-

ra. Zabezpečuje regulovanú dodávku paliva do palivovej dýzy v spaľovacej komore 

motora, udržanie nastavených otáčok turbokompresora, obmedzenie maximálnej 

dodávky paliva, dodávku paliva do zapaľovača pri spúšťaní motora a zastavenie mo-

tora.  

Regulátor otáčok RO-40TA zabezpečuje automatické udržanie otáčok voľnej 

plynovej turbíny motora, ktoré udržujú otáčky nosného rotora na stanovenej hodnote. 

Synchronizátor SO-40 slúži na udržiavanie a vyrovnávanie výkonov motorov vr-

tuľníka pri ich súčasnej činnosti. Vyrovnávanie výkonov sa vykonáva zmenou do-

dávky paliva do spaľovacích komôr na základe porovnávania celkových tlakov vzdu-

chu za kompresorom motorov p2c. Pri poruche jedného z motorov sa druhý motor 

automaticky nastavuje na maximálny režim činnosti. 

Snímač signálov DS-40T riadi dodávku tlakového paliva k výkonnému mecha-

nizmu ovládania odpúšťacieho ventilu vzduchu za šiestym stupňom kompresora v 

závislosti od tlaku vzduchu za kompresorom motora p2
´
. 

Elektromagnetický ventil s ventilom stáleho tlaku zabezpečuje ovládanie do-

dávky paliva do spúšťacej palivovej dýzy v zapaľovači spaľovacej komory pri spúš-

ťaní motora na zemi a počas letu. 

Elektromagnetický odmrazovací ventil prepúšťa horúci vzduch od ôsmeho 

stupňa kompresora do odmrazovacej sústavy motora. Elektromagnetický odmrazo-

vací ventil je ovládaný tlakovým palivom po ručnom zapnutí odmrazovacej sústavy 

motora pilotom. 

Blok odpadových ventilov motora slúži na prepúšťanie paliva z jednotlivých 

častí spaľovacej komory motora do odpadovej sústavy motora.  

 

2.5.3 Odpadová sústava 

Odpadová sústava motora GTD-350 zabezpečuje odvod odpadového paliva od 

palivovej dýzy, z plášťa spaľovacej komory a od palivovej dýzy zapaľovača do odpa-

dovej nádrže vrtuľníka. Odvod odpadového paliva sa realizuje cez blok odpadových 

ventilov, ktorý je ovládaný tlakom paliva z palivo-regulačnej sústavy motora. 

 

2.5.4 Odmrazovacia sústava 

Odmrazovacia sústava motora GTD-350 slúži na ochranu vstupného ústrojen-

stva kompresora motora a aerodynamického klobúka pred vznikom námrazy. V od-
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mrazovacej sústave motora sa využíva horúci vzduch, odoberaný z priestoru po-

sledného stupňa kompresora motora. Ovládanie odmrazovacej sústavy motora za-

bezpečuje pilot ručne prepnutím prepínača, ktorý privádza elektrický prúd na otvore-

nie elektromagnetického palivového ventilu MKT-4-2. Elektromagnetický palivový 

ventil MKT-4-2 ovláda ventil odmrazovania, ktorý je v spoločnom telese s ventilom 

prepúšťania vzduchu za šiestym stupňom kompresora. 

 

2.5.5 Spúšťacia sústava  

Spúšťacia sústava motora GTD-350 zabezpečuje spúšťanie motora na zemi a 

počas letu. Spúšťacia sústava motora je automatická, nezávislá, ovládaná spúšťa-

cím panelom PSG-14A. 

Sústavu spúšťania motora a napájania tvorí štartér-generátor STG-3, spúšťací 

panel PSG-14A, dve akumulátorové batérie 12 SAM-28, dva prepínacie stykače ba-

térií, relé zapnutia bočníkového vinutia štartér-generátora, stykače zapnutia kotvy 

štartéra-generátora, regulátor napätia RN-120U, automat ochrany AZP-8M, blokova-

cie relé a ochranné relé. 

Roztáčanie motora pri spúšťaní zabezpečuje štartér-generátor STG-3 pri čin-

nosti v spúšťacom režime. Pri činnosti motora GTD-350 pracuje v generátorovom 

režime a zabezpečuje dodávku jednosmerného prúdu do palubnej siete vrtuľníka. 

Štartér-generátor je riešený ako generátor jednosmerného prúdu s cudzím budením. 

Zapálenie zmesi paliva a vzduchu zabezpečuje zapaľovací agregát SKND-11-

1A prostredníctvom zapaľovacej sviečky SP-18UA v spaľovacej komore motora.  

 

2.5.6 Sústava kontroly pohonných jednotiek 

Sústava kontroly pohonných jednotiek slúži k vizuálnej kontrole činnosti moto-

rov GTD-350 v kabíne vrtuľníka Mi-2. 

Sústava kontroly pohonných jednotiek zabezpečuje pomocou ručičkových uka-

zovateľov indikáciu otáčok rotora voľnej plynovej turbíny nNR, indikáciu otáčok rotora 

turbokompresora nTK, indikáciu teploty plynov pred plynovou turbínou kompresora t3c 

a indikáciu tlaku oleja po. 
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3 Turbohriadeľový vrtuľníkový motor TV2-117A 

 

Obr. 3.1 Turbohriadeľový letecký turbokompresorový motor TV2-117A
45

 

Obr. 3.2 Rez turbohriadeľového vrtuľníkového motora TV2-117
46

 

 

3.1 Úvod 

Podstatné zvýšenie výkonov leteckých motorov na prelome päťdesiatych a 

šesťdesiatych rokov bolo umožnené pokrokom vo vývoji a výrobe malých a stred-

ných turbohriadeľových motorov. Nové turbohriadeľové motory mali vyššie výkony vo 

                                                
45

Archív autora. 
46

Fotografia autor. 

https://commons.wikimedia.org/wiki/File:TV2-117A_Hu_Szolnok_03.jpg
https://commons.wikimedia.org/wiki/File:TV2-117A_Hu_Szolnok_03.jpg
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všetkých režimoch letu, pokojnejší chod, nižšiu hmotnosť aj lacnejšiu prevádzku 

vzhľadom na použitie lacnejšieho leteckého petroleja namiesto leteckého benzínu. 

K takýmto motorom patril aj turbohriadeľový motor TV2-117, vyvinutý generálnym 

konštruktérom Sergejom Petrovičom Izotovom (1918 – 1983). Súčasne s vývojom 

motora prebiehal v konštrukčnej kancelárii S. P. Izotova aj vývoj hlavného reduktora 

vrtuľníka VR-8. 

 

Obr. 3.3 Vrtuľník Mi-8 poháňaný dvoma turbohriadeľovými motormi TV2-117A
47

 

Vývoj turbohriadeľového motora TV2-117 prebiehal v rokoch 1959 až 1964 sú-

bežne s vývojom vrtuľníka Mi-8. Prvý let prototypu vrtuľníka V-8 s dvoma turbohria-

deľovými motormi TV2-117 a hlavným reduktorom VR-8A sa uskutočnil 17. 9. 1962. 

Tieto motory TV2-117 mali znížený výkon. Plný výkon dosiahli až upravené motory 

TV2-117A v roku 1964. Číselné označenie „117” motor získal podľa čísla výrobného 

závodu č. 117 v Leningrade, kde bol motor vyrábaný. 

Aj keď bol turbohriadeľový motor TV2-117 hodnotený na západe ako konzerva-

tívny, v praxi sa osvedčil ako veľmi spoľahlivý motor pre pohon rôznych variantov 

vrtuľníka Mi-8. Motor bol vyrábaný vo veľkých sériách a úspešne predávaný do celé-

ho sveta. Od roku 1976 sa začala výroba modernizovaného variantu motora TV2-

117A. 

Po dobrých skúsenostiach s prvými vrtuľníkmi Mi-1 a Mi-4 v československom 

vojenskom letectve bol v roku 1967 do výzbroje československého vojenského letec-

tva zaradený dopravný a transportný vrtuľník Mi-8 s dvoma turbohriadeľovými moto-

rmi TV2-117A. 

Stredné dopravné vrtuľníky Mi-8 boli používané aj v československom civilnom 

letectve. Už v lete 1967 boli odoslaní na preškolenie na vrtuľník Mi-8 do výcvikového 

strediska Aeroflotu v Kremenčuku v Sovietskom zväze piloti a technici s niekoľkými 

                                                
47

Archív autora. 
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3 Turbohriadeľový vrtuľníkový motor TV2-117A 

67 
 

pracovníkmi VZLU. Postupne sa do služieb československého civilného letectva do-

stali štyri vrtuľníky Mi-8, tri vrtuľníky Mi-8T a jeden vrtuľník Mi-8P. 

Od apríla 1984 začali pôsobiť prvé vrtuľníky Mi-8 aj v slovenskej leteckej spo-

ločnosti SLOVAIR, kde boli určené na plnenie špeciálnych montážnych a preprav-

ných prác. Celkovo pôsobili v SLOVAIRE štyri vrtuľníky Mi-8 (CHRUDIM, ŽILINA, 

TATRY a OK-EXR). 

V československom vojenskom letectve pôsobilo celkom 25 vrtuľníkov Mi-8  

rôznych variantov a tri špeciálne upravené vrtuľníky Mi-8PPA. Pri delení majetku 

česko-slovenskej armády medzi Českú republiku a Slovenskú republiku bol jeden 

vrtuľník Mi-8PPA a 17 vrtuľníkov Mi-8 pridelených Slovenskej republike, ostatné vr-

tuľníky ostali v Českej republike. 

 
Obr. 3.4 Principiálna schéma turbohriadeľového vrtuľníkového motora TV2-117A

48
  

 

3.2 Charakteristika motora TV2-117A 

Letecký turbokompresorový motor TV2-117A je turbohriadeľový motor s axiál-

nou vstupnou sústavou, desaťstupňovým axiálnym kompresorom s nastaviteľnými 

usmerňovacími lopatkami prvých troch stupňov a dvoma prepúšťacími ventilmi vzdu-

chu, prstencovou spaľovacou komorou, dvojstupňovou axiálnou plynovou turbínou 

kompresora, dvojstupňovou axiálnou voľnou plynovou turbínou a s výstupnou rúrou 

natočenou pod uhlom 60° vľavo alebo vpravo vzhľadom k ose motora. 

Dva turbohriadeľové motory TV2-117A slúžia na pohon jednotlivých variantov 

vrtuľníka Mi-8 (v kóde NATO „HIP”
49

). 

 

3.3 Základné technické údaje motora TV2-117A  

Výkon motora na maximálnom režime................................................Pmax. = 1 104 kW 

Maximálne otáčky turbokompresora...........................................nTK,max. = 21 200 min.
-1
 

Maximálne otáčky voľnej plynovej turbíny..................................nVT,max. = 12 000 min.
-1 

Maximálne prietokové množstvo vzduchu...............................................Q
v 
= 8,1 kg.s

-1 

Maximálny stupeň stlačenia kompresora....................................................... πKc = 6,6 

Špecifická spotreba paliva na maximálnom režime..................cm, max. = 0,4 kg.kW
-1
.h

-1 
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Výkres autor. 
49

Hip – hroch (angl.). 
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Maximálna celková teplota plynu pred plynovou turbínou.....................t3c,max. = 850 °C 

Akcelerácia motora (na zemi)............................................................................ = 15´´ 

Celková dĺžka motora..............................................................................L = 2 835 mm 

Šírka motora..............................................................................................W = 547 mm  

Výška motora..............................................................................................V = 745 mm 

Suchá hmotnosť motora.......................................................................G = 330+2% kg 

 

3.4 Konštrukcia motora TV2-117A 

3.4.1 Kompresor 

Kompresor motora TV2-117A je axiálny, jednohriadeľový, jednoprúdový, desať-

stupňový s nastaviteľnými vstupnými usmerňovacími lopatkami, usmerňovacími lo-

patkami prvých troch stupňov a dvoma odpúšťacími ventilmi vzduchu za šiestym 

stupňom  kompresora. 

Vstupnú časť motora tvorí odlievané teleso so štyrmi dutými aerodynamickými 

rebrami a vstupným aerodynamickým krytom. Na hornej časti vstupnej časti motora 

je umiestnená skriňa pohonov. V spodnej časti je upevnený spodný olejový agregát. 

Rotor kompresora tvorí obežné koleso prvého stupňa, bubnový rotor druhého 

až deviateho stupňa a obežné koleso desiateho stupňa. Predný čap rotora je ulože-

ný na prednom valčekovom ložisku č. 1. Zadný čap rotora je uložený na guľkovom 

ložisku č. 2. 

 
Obr. 3.5 Rez kompresora motora TV2-117A

50
  

Skriňa kompresora motora je zložená z prednej, strednej a zadnej časti. V 

prednej časti skrine sú umiestnené tri rady nastaviteľných usmerňovacích lopatiek. K 

prednej prírube skrine je upevnené teleso prvého ložiska motora. Stredná časť skr i-

ne je tvorená vonkajším plášťom a dvojitou stenou. K vonkajšej strane plášťa je pri-

varená prstencová komora prepúšťania vzduchu za šiestym stupňom kompresora. 

V komore sú umiestnené dva prepúšťacie ventily vzduchu za šiestym stupňom kom-

presora. Ovládanie prepúšťacích ventilov vzduchu zabezpečuje hydraulická sústava 

motora tlakovým palivom. Pri spúšťaní motora až do dosiahnutia otáčok rotora tur-

bokompresora nTK = 533 % sú ventily otvorené. Zadná časť skrine kompresora je 

silovým uzlom, ktorý zachytáva sily od motora. Na vonkajšom prstenci sú umiestne-
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né upevňovacie uzly pre uchytenie motora do konštrukcie vrtuľníka. K vnútornému 

prstencu je upevnené teleso druhého ložiska motora.   

 

3.4.2 Spaľovacia komora 

Spaľovacia komora motora TV2-117A je priamoprúdová, prstencového typu. 

Tvorí ju vonkajší a vnútorný plášť difúzora spaľovacej komory, teleso spaľovacej ko-

mory, plamenec s ôsmimi hlavicami, palivová rampa s ôsmimi palivovými dýzami a 

dva zapaľovače. Prednou prírubou je vonkajšie teleso uchytené k prírube zadného 

telesa kompresora. Zadnou prírubou je vonkajšie teleso spojené s prírubou telesa 

spaľovacej komory. Na vonkajšom povrchu telesa spaľovacej komory sa nachádzajú 

príruby pre upevnenie 8 palivových dýz, 4 príruby pre upevnenie olejových potrubí 

prívodu tlakového oleja k ložiskám rotora turbokompresora, odvodu oleja a odvzduš-

nenia a dve príruby pre upevnenie zapaľovačov. 

Vonkajší plášť spaľovacej komory je nosnou časťou motora. Plamenec má prs-

tencový tvar s ôsmimi hlavicami s lopatkovými víričmi, do ktorých sa umiestňujú pali-

vové dýzy. Palivové dýzy sú dvojkanálové, odstredivého typu. Zapálenie zmesi pal i-

va a vzduchu pri spúšťaní motora zabezpečujú dva zapaľovače umiestnené 

v difúzore spaľovacej komory. V spodnej časti telesa sa nachádza príruba pre odvod 

drenážneho paliva. 

Vonkajšie teleso difúzora je zváranej konštrukcie z titánového plechu, ktoré vy-

tvára profilovaný kužeľový plášť s privarenými prírubami. 

 

Obr. 3.6 Rez spaľovacej komory motora TV2-117A 

1 – vonkajšie teleso, 2 – palivová dýza, 3 – záves plamenca, 4 – teleso spaľova-

cej komory, 5 – plamenec, 6 – nátrubok odberu horúceho vzduchu pre odmrazovaciu 

sústavu, 7 – rozdeľovač vzduchu, 8 – vnútorné teleso difúzora, 9 – príruby pre 

upevnenie potrubí prívodu oleja k opore a odvodu spätného oleja z opory, 10 - ná-

trubok odvodu paliva, 11 – konzola upevnenia bloku drenážnych ventilov  
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Vnútorné teleso difúzora je zváranej konštrukcie z titánového plechu, ktoré vy-

tvára rúru s profilovanou stenou. Prednou prírubou sa vnútorné teleso pripája k prí-

rube usmerňovacieho ústrojenstva 10. stupňa kompresora. Zadnou prírubou je vnú-

torné teleso spojené s prírubou usmerňovacieho ústrojenstva plynovej turbíny. 

 

3.4.3 Plynová turbína 

Motor TV2-117A má dve dvojstupňové vzájomne kinematicky nezávislé plynové 

turbíny, plynovú turbínu kompresora a voľnú plynovú turbínu. 

 

Obr. 3.7 Rotor plynovej turbíny kompresora TV2-117A
51

 

1 – hriadeľ rotora, 2 – disk 1. stupňa rotora, 3 – rotorová lopatka 1. stupňa,               

4 – rotorová lopatka 2 . stupňa, 5 – disk 2. stupňa rotora, 6 – zámok, 7 – matica,      

8 – zadný čap, 9 – excentrické podložky, 10 – valčekové ložisko, 11 – zaisťovací 

prstenec, 12 – labyrint, 13 – krycí disk, 14 – sťahovacia skrutka, 15 – pružina,        

16 – tesniaci krúžok, M - vyvažovacie závažie 

Plynová turbína kompresora je axiálna, dvojstupňová, jednohriadeľová, nechla-

dená, reakčného typu. Slúži na pohon kompresora motora. Tvorí ju usmerňovacie 

ústrojenstvo prvého stupňa plynovej turbíny, usmerňovacie ústrojenstvo druhého 

stupňa plynovej turbíny, rotor plynovej turbíny kompresora a teleso tretieho ložiska 

motora. Usmerňovacie ústrojenstvá prvého a druhého stupňa plynovej turbíny sú 

svojimi telesami spojené so silovou časťou motora. Ich súčasťou sú nechladené 

usmerňovacie lopatky. Pred usmerňovacími lopatkami prvého stupňa plynovej turbí-

ny kompresora je umiestnených 17 termočlánkov pre meranie teploty plynov pred 

plynovou turbínou t3c. Rotor plynovej turbíny kompresora je diskovej konštrukcie. Ro-

torové lopatky sú plné, nechladené. Hriadeľ rotora plynovej turbíny kompresora je 

uložený na spoločnom guľkovom ložisku kompresora č. 2 a na valčekovom ložisku 

plynovej turbíny kompresora č. 3. 
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Obr. 3.8 Rotor voľnej plynovej turbíny motora TV2-117A
52

 

1 – sťahovacia skrutka, 2 – disk rotora 1. stupňa, 3 – skrutka, 4, 7 – labyrinty,           

5 - rotorová lopatka 1. stupňa, 6 – rotorová lopatka 2. stupňa, 8 – zaisťovací prste-

nec, 9 – disk rotora 2. stupňa, 10 – zámok, 11 – matica, 12 – hriadeľ rotora,             

13 – guľkové ložisko, 14 – excentrické podložky, 15 – spojovací hriadeľ, 16 – valče-

kové ložisko 

Voľná plynová turbína je axiálna, dvojstupňová, jednohriadeľová, nechladená, 

reakčného typu.  

Voľnú plynovú turbínu tvorí usmerňovacie ústrojenstvo tretieho stupňa plynovej 

turbíny, usmerňovacie ústrojenstvo štvrtého stupňa plynovej turbíny, teleso ložiska č. 

4 a teleso ložiska č. 5. Teleso usmerňovacieho ústrojenstva tretieho a štvrtého stup-

ňa je súčasťou silovej väzby motora. Sú v nich upevnené nechladené usmerňovacie 

lopatky tretieho a štvrtého stupňa plynovej turbíny. K telesu usmerňovacieho ústro-

jenstva štvrtého stupňa plynovej turbíny je upevnené teleso štvrtého a piateho loži-

ska motora. Rotor voľnej plynovej turbíny je s rotorom plynovej turbíny kompresora 

spojený len prúdom plynu. Zabezpečuje prenos krútiaceho momentu do hlavného 

reduktora vrtuľníka. Rotor voľnej plynovej turbíny je diskovej konštrukcie s nechlade-

nými rotorovými lopatkami. Hriadeľ rotora voľnej plynovej turbíny je uložený na štvr-

tom guľkovom a piatom valčekovom ložisku motora. 

Chladiaca sústava motora zabezpečuje nepriame chladenie plynovej turbíny a 

tretieho ložiska motora. Na chladenie týchto priestorov sa využíva chladiaci vzduch, 

ktorý je odoberaný z priestoru za kompresorom motora a z priestoru za ôsmym stup-

ňom kompresora. 

3.4.4 Výstupná sústava 

Výstupná sústava motora  TV2-117A  je  pevná, natočená vzhľadom k ose mo-

tora o uhol 60° vľavo alebo vpravo podľa umiestnenia motora na vrtuľníku. Výstupnú 
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sústavu motora tvorí výstupná rúra, dvojdielny plášť a sťahovací pás. Medzi rúrou a 

plášťom preteká chladiaci vzduch, ktorý ochladzuje steny výstupnej rúry. 

 
Obr. 3.9 Výstupná sústava motora TV2-117A

53
 

1 – teleso štvrtej opory, 2 – sťahovací pás, 3 – skrutka, 4 – vnútorný prstenec,          

5 – výstupná rúra, 6 – krátka časť plášťa, 7 – bandáž, 8 – dlhá časť plášťa,              

9 – sťahovacia skrutka, 10 – skrutka, 11 – záves, 12 - žliabok 

 

3.4.5 Skriňa pohonov 

Skriňa pohonov slúži na umiestnenie a pohon agregátov motora. Jednotlivé ag-

regáty motora sú poháňané od rotora turbokompresora a od rotora voľnej plynovej 

turbíny motora. Od rotora voľnej plynovej turbíny sa krútiaci moment prenáša pruž-

ným hriadeľom na regulátor otáčok RO-40V voľnej plynovej turbíny. 

Rotor turbokompresora motora poháňa skriňu pohonov, ktorá je umiestnená v 

prednej hornej časti motora na telese vstupného ústrojenstva. Prenos krútiaceho 

momentu od hriadeľa kompresora zabezpečuje centrálny pohon a horný zvislý hria-

deľ, ktorý je vedený cez dutinu aerodynamického rebra vstupnej časti motora. Na 

skrini pohonov motora je umiestnený: 

- generátor elektrického prúdu GS-18TP,  

- čerpadlo-regulátor NR-40VR,  

- riadiaci agregát KA-40,  

- hydraulické čerpadlo NP-40R,  

- vysielač otáčok turbokompresora D-2,  

- odstredivý odvzdušňovač,  

- olejový agregát s čističom.  

Druhým, spodným zvislým hriadeľom je od centrálneho pohonu vedený krútiaci 

moment do spodného olejového agregátu. 
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Obr. 3.10 Kinematická schéma motora TV2-117A

54
 

1 – pohon snímača otáčok, 2 – voľný pohon, 3 – pohon agregátu PN-40R, 4 – pohon 

horného olejového agregátu, 5 – pohon ručného pretočenia, 6 – pohon štartéra-

generátora GS-181MO, 7 – hnacie kužeľové ozubené koleso skrine pohonov, 8 – 

odstredivý odvzdušňovač, 9 – pohon agregátu KA-40, 10 – pohon agregátu NR-

40VA, 11 – hnané kužeľové ozubené koleso skrine pohonov, 12 – hnacie kužeľové 

ozubené koleso centrálneho pohonu, 13 – hnané kužeľové ozubené koleso pohonu 

spodného olejového agregátu, 14 – pohon spodného olejového agregátu, 15 – kom-

presor, 16 – plynová turbína kompresora, 17 – voľná plynová turbína, 18 – drážko-

vaná vložka, 19 – hnacie ozubené koleso agregátu RO-40VA, 20 – hlavný pohon,  

21 – pohon agregátu RO-40VA 

 

3.5 Sústavy motora TV2-117A 

3.5.1 Olejová sústava 

Olejová sústava motora TV2-117A je tlaková, cirkulačná, autonómna s priamym 

odvzdušnením do atmosféry. 

Olejovú sústavu motora tvorí horný olejový agregát, spodný olejový agregát, 

olejový chladič a olejová nádrž. Olej z olejovej nádrže sa dostáva do horného olejo-

vého agregátu, kde je umiestnené tlakové olejové čerpadlo. Tlakový olej s tlakom po 

= 0,3 až 0,4 MPa je cez olejový čistič, jednosmerný ventil a redukčný ventil vedený 

k jednotlivým mazaným miestam. Odsávanie oleja z mazaných miest zabezpečuje 

sústava piatich odsávacích olejových čerpadiel v spodnom olejovom agregáte a jed-

no odsávacie olejové čerpadlo v hornom olejovom agregáte. Chladenie oleja zabez-

pečuje olejový chladič, ktorý je súčasťou olejovej sústavy vrtuľníka. 
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Odvzdušnenie olejovej sústavy je zabezpečené priamo do atmosféry cez od-

stredivý odvzdušňovač, ktorý je umiestnený na skrini pohonov. 

Olejová sústava motora používa syntetický olej “B-3V”.  

 

Obr. 3.11 Bloková schéma olejovej sústavy motora TV2-117A
55

 

 

3.5.2 Palivová sústava 

Palivová  sústava  motora TV2-117A  zabezpečuje  regulovanú  dodávku paliva 

do spaľovacej komory motora vo všetkých režimoch činnosti motora. 

Palivovú sústavu motora tvorí palivové čerpadlo-regulátor NR-40VG, regulátor 

otáčok voľnej plynovej turbíny RO-40VR, synchronizátor výkonov motorov SO-40, 

pracovný mechanizmus obmedzovača maximálnej teploty plynu pred plynovou turbí-

nou turbokompresora IM-40, ventil stáleho tlaku, blok odpadových ventilov, palivové 

dýzy a zapaľovače. 

Základným prvkom palivo-regulačnej sústavy motora je čerpadlo-regulátor NR-

40 VG, ktoré zabezpečuje dodávku paliva do palivových dýz v spaľovacej komore, 

automatické udržiavanie nastavených otáčok rotora turbokompresora od voľnobež-

ných až po maximálne otáčky, obmedzovanie maximálnych otáčok turbokompresora, 

obmedzovanie dodávky paliva v závislosti od stupňa stlačenia kompresora, obme-

dzovanie maximálnej spotreby paliva, obmedzovanie maximálnej teploty plynu pred 

plynovou turbínou kompresora, rozdeľovanie paliva do dvoch palivových rámp pali-
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vových dýz v spaľovacej komore motora, obmedzenie minimálnej dodávky paliva, 

dodávku paliva pri spúšťaní motora a vypnutie motora. 

Regulátor voľnej plynovej turbíny RO-40VR udržuje nastavené otáčky rotora 

voľnej plynovej turbíny pôsobením na polohu dávkovacej ihly v závislosti od zaťaže-

nia nosného rotora. Do funkcie obmedzovača otáčok voľnej plynovej turbíny vstupuje 

regulátor pri dosiahnutí otáčok nNR = 102 až 105 %. 

Synchronizátor výkonu SO-40 zabezpečuje udržiavanie rovnakých otáčok obi-

dvoch motorov vrtuľníka pôsobením na dodávané množstvo paliva do spaľovacej ko-

mory v závislosti od zmeny porovnávaných tlakov vzduchu za kompresormi obidvoch 

motorov. 

Pracovný mechanizmus obmedzovača maximálnej teploty plynu pred plynovou 

turbínou turbokompresora IM-40 obmedzuje teplotu plynu pred plynovou turbínou 

kompresora a blokuje zníženie otáčok rotora turbokompresora pod stanovenú hod-

notu pri chybných signáloch od zosilňovača UTR-27. 

 

Obr. 3.12 Schéma palivovej sústavy motora TV2-117A
56

 

 

3.5.3 Hydraulická sústava motora 

Hydraulická sústava motora TV2-117A zabezpečuje ovládanie nastaviteľných 

vstupných usmerňovacích lopatiek kompresora a nastaviteľných usmerňovacích lo-

                                                
56

Авиационный газотурбинный двигатель ТВ2-117А и редуктор ВР-8A. Руководство по 
технической эксплуатации. Москва, Машиностроение 1987. 256 с. 



3 Turbohriadeľový vrtuľníkový motor TV2-117A 

76 
 

patiek prvého, druhého a tretieho stupňa kompresora v závislosti od prepočítaných 

otáčok turbokompresora, vyslanie elektrických signálov pri stanovených otáčkach pri 

spúšťaní motora na odpojenie prívodu elektrického prúdu do zapaľovacej sviečky, 

odpojenie spúšťacej dýzy prefúknutia spúšťacieho obvodu, prepnutie elektrického 

spúšťača na generátorový režim a na odblokovanie odmrazovacej sústavy motora, 

ovládanie odpúšťacích ventilov vzduchu kompresora motora a vyslanie signálneho 

tlaku na blokovací ventil pracovného mechanizmu IM-40 obmedzenia teploty plynu 

v závislosti od otáčok turbokompresora. 

Do hydraulickej sústavy motora patrí piestikové palivové čerpadlo PN-40, ria-

diaci agregát KA-40, hydraulické mechanizmy, odpúšťacie ventily vzduchu a ventil 

odmrazovacej sústavy motora. Ako pracovná kvapalina slúži palivo používané v mo-

tore. 

 

3.5.4 Odpadová sústava 

Odpadová sústava motora TV2-117A zabezpečuje odvod paliva a oleja do od-

padovej nádrže vrtuľníka. 

Do odpadovej nádrže sa odvádza palivo cez blok odpadových ventilov z agre-

gátov palivovej a hydraulickej sústavy motora, z priestoru spaľovacej komory, plášťa 

plynových turbín, priestoru štvrtého ložiska, výstupnej rúry a palivo z palivových 

rámp palivových dýz po vypnutí motora. 

 

3.5.5 Odmrazovacia sústava 

Odmrazovacia sústava motora TV2-117A slúži na ochranu vstupnej časti moto-

ra pred vznikom námrazy. Ochrana pred námrazou sa zabezpečuje horúcim vzdu-

chom, ktorý sa odoberá zo sekundárneho prúdu v spaľovacej komore, ktorý je vede-

ný do kanálov v nábehových hranách štyroch vstupných aerodynamických rebier 

motora a do zdvojeného plášťa aerodynamického krytu na vstupe do motora. 

Odmrazovaciu sústavu motora tvorí ventil odmrazovacej sústavy, potrubia do-

dávky vzduchu, automatika odmrazovacej sústavy APS a signalizátor odmrazovacej 

sústavy RIO-3. Pre odmrazovaciu sústavu motora sa využíva 1,8 % celkového 

množstva pretekajúceho vzduchu cez motor. Ovládanie odmrazovacej sústavy je 

automatické - signálom od signalizátora odmrazovacej sústavy RIO-3 alebo ručne 

pomocou prepínača, ktorý je ovládaný pilotom. 

 

3.5.6 Protipožiarna sústava 

Protipožiarna sústava motora TV2-117A zabezpečuje dodávku hasiacej zmesi 

do úsekov motora pri vzniku požiaru. 

Protipožiarnu sústavu motora tvoria potrubia, požiarne rampy s dýzami a fľaše 

s hasiacou látkou. Ovládanie protipožiarnej sústavy je ručné alebo automatické pri 

signalizácii požiaru od skupiny vysielačov požiaru umiestnených v jednotlivých úse-

koch motora. 

 

3.5.7 Chladiaca sústava 

Chladiaca sústava motora  TV2-117A  zabezpečuje chladenie častí plynových 

turbín motora a tretieho ložiska motora. 
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Chladiacu sústavu motora tvoria dve chladiace vetvy. Prvá chladiaca vetva 

chladí plášte plynových turbín, rebrá tretej opory, disk a upevnenie lopatiek prvého 

stupňa plynovej turbíny vzduchom zo sekundárneho prúdu v spaľovacej komore. 

Druhá chladiaca vetva zabezpečuje chladenie diskov, upevnenie lopatiek ostatných 

stupňov plynovej turbíny, puzdra valčekového ložiska tretej opory chladiacim vzdu-

chom, odoberaným za ôsmym stupňom kompresora motora.  

 

3.5.8 Spúšťacia sústava 

Spúšťacia sústava motora TV2 – 117A zabezpečuje automatické spúšťanie 

motora na zemi a počas letu. Do spúšťacej sústavy motora patrí elektrická sústava 

napájania a spúšťania SPZ-15, zapaľovacia sústava a palivová spúšťacia sústava. 

Elektrická sústava napájania a spúšťania SPZ-15 zabezpečuje napájanie pa-

lubnej siete vrtuľníka jednosmerným prúdom a automatické spúšťanie obidvoch tur-

bohriadeľových motorov. Spúšťaciu sústavu tvorí generátor GS-18TP, spúšťací pa-

nel PSG-15, šesť akumulátorových batérií, prepínacie stykače a blokovacie relé. 

Generátor GS-18TP je šesťpólový elektrický motor na jednosmerný prúd s nú-

teným chladením od ventilátora vrtuľníka. Generátor GS-18TP pracuje v dvoch reži-

moch, spúšťacom a generátorovom. V spúšťacom režime zabezpečuje roztáčanie 

rotora turbokompresora. V generátorovom režime zabezpečuje výrobu jednosmer-

ného elektrického prúdu s napätím 27 V a výkonom P = 18 kW. 

Zapaľovacia sústava zabezpečuje zapálenie zmesi paliva a vzduchu pri spúš-

ťaní motora na zemi a počas letu. Základnou časťou zapaľovacej sústavy je zapaľo-

vací agregát SKNA-22-2T a dve polovodičové zapaľovacie sviečky SP-18U. 

Palivová spúšťacia sústava zabezpečuje dodávku paliva do dvoch zapaľovačov 

v spaľovacej komore motora. Skladá sa z dvoch zapaľovačov a ventilov stáleho tlaku 

spúšťacieho paliva. Prívod paliva pri spúšťaní motora je ovládaný spúšťacím auto-

matom palivového čerpadla-regulátora NR-40VG. 

Spúšťací cyklus motora sa vypína po dosiahnutí nTK = 57 až 63 % otáčok tur-

bokompresora alebo po 40 sekundách, ak nedošlo k dosiahnutiu stanovených otá-

čok.  

 

3.5.9 Sústava kontroly pohonnej jednotky 

Činnosť motora TV2-117A sa kontroluje sústavou kontroly pohonnej jednotky. 

Do sústavy patria kontrolné prístroje umiestnené v kabíne vrtuľníka. 

Na prístrojovej doske pilota je umiestnený ukazovateľ otáčkomera turbokom-

presora ITE-2, ukazovateľ teploty plynov pred plynovou turbínou ITG-1, združený 

ukazovateľ UIZ-3 teploty oleja, tlaku oleja a tlaku paliva. 

Svetelnými tablami je signalizovaná činnosť spúšťacej sústavy motorov a čin-

nosť odmrazovacej sústavy motorov. 
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4 Turbohriadeľový vrtuľníkový motor TV3-117 

 

Obr. 4.1 Turbohriadeľový vrtuľníkový motor TV3-117
57

 

4.1 Úvod 

Skúsenosti z lokálnych vojen v Kórei, Vietname a v ostatných častiach sveta 

ukázali, že vrtuľníky majú nezastupiteľné miesto nielen pri doprave živej sily a mate-

riálu, ale aj pri priamej palebnej podpore pozemných vojsk, ničení tankových zosku-

pení a opevnených objektov v prednej línii. Prvé pokusy s vyzbrojením vrtuľníkov 

urobili Francúzi na konci svojho pôsobenia v krajinách Indočíny. Avšak až vietnam-

ský konflikt, v ktorom prvýkrát došlo k masovému nasadeniu vrtuľníkov, priniesol zá-

sadnú zmenu v ďalšom vývoji bojových vrtuľníkov.  

Požiadavka na zvýšenie účinnosti vrtuľníkov v boji proti tankom viedla k vývoju 

špeciálneho vrtuľníka vyzbrojeného protitankovými riadenými raketami a mohutnou 

kanónovou výzbrojou. Prvým špeciálnym bojovým vrtuľníkom, ktorý bol skonštruova-

ný podľa týchto nových požiadaviek, bol Bell AH-1 COBRA. 

V Sovietskom zväze vývoj špeciálneho bojového vrtuľníka začal pomerne ne-

skoro. Až na základe skúseností z vietnamského konfliktu a armádnych požiadaviek 

pristúpila konštrukčná kancelária k dodatočnému vyzbrojeniu dopravných a trans-

portných vrtuľníkov Mi-2 (v kóde NATO „HOPLITE”) a Mi-8 (v kóde NATO „HIP”) veľ-

kokalibrovými guľometmi a neriadenými raketami. Takto vznikli nové varianty vrtuľní-

kov Mi-8T, Mi-8TB a Mi-8TBK. Až v druhej polovici šesťdesiatych rokov konštrukčná 

kancelária Michaila Leontieviča Miľa (22. 11. 1919 – 31. 1. 1970) začala vývoj špe-

ciálneho bojového vrtuľníka, ktorý konštrukčne vychádzal z osvedčeného stredného 

dopravného vrtuľníka Mi-8. Po smrti hlavného konštruktéra M. L. Miľa sa stal vedú-

cim konštrukčnej kancelárie Marat Tiščenko, ktorý viedol vývoj prototypu V-24. 
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Prototyp bojového vrtuľníka V-24 prvýkrát vzlietol v roku 1971. Lietal s turbo-

hriadeľovými motormi TV2-117, ktoré však nemali dostatočný výkon pre dosiahnutie 

požadovaných letových charakteristík nového bojového vrtuľníka. Aby sa odstránil 

tento nedostatok, boli na prvé sériové vrtuľníky Mi-24 (v kóde NATO „HIND B”) na-

montované výkonnejšie turbohriadeľové motory TV3-117 z konštrukčnej kancelárie 

Sergeja Petroviča Izotova (30. 6. 1917 – 6. 5. 1983). Sériová výroba bojového vrtuľ-

níka Mi-24A (v kóde NATO „HIND A”) sa rozbehla v roku 1972. Na základe skúse-

ností z prevádzky bol vrtuľník Mi-24A výrazne modernizovaný, čím vznikol nový va-

riant vrtuľníka, označený Mi-24D (v kóde NATO „HIND D”), zaradený do služieb so-

vietskych ozbrojených síl v roku 1976. Variant vrtuľníka Mi-24V (v kóde NATO „HIND 

E”) vznikol z variantu Mi-24D montážou výkonnejších motorov TV3-117V, ktoré zlep-

šili výškové vlastnosti vrtuľníka. Vrtuľník Mi-24DU je školský variant vrtuľníka Mi-

24D, u ktorého je miesto strelca-operátora nahradené miestom pre inštruktora. 

  

Obr. 4.2 Vrtuľník Mi-24
58

 

Turbohriadeľový motor TV3-117 bol navrhnutý v konštrukčnej kancelárii S. P. 

Izotova, ktorá je od roku 1983 súčasťou konštrukčnej kancelárie V. J. Klimova. Motor 

konštrukčne vychádzal zo sériovo vyrábaného turbohriadeľového motora TV2-117. 

Práce na projekte nového turbohriadeľového motora TV3-117 s výkonom 1 618 kW 

sa začali v roku 1965 v „ОКБ“
59

 Leningradského strojárenského závodu V. J. Klimo-

va pod vedením hlavného konštruktéra Sergeja Petroviča Izotova. Z hľadiska kon-

štrukčnej schémy bol nový motor riešený analogicky ako turbohriadeľový motor TV2-

117, ktorý si získal v prevádzke veľmi dobrú povesť. Pridaním dvoch stupňov kom-

presora, úpravou mechanizácie kompresora, použitím nových konštrukčných mate-

riálov a dokonalejšej palivo-regulačnej sústavy vznikol nový turbohriadeľový motor, 
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Опытно-конструкторское бюро – výskumno konštrukčná kancelária 
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ktorý má pri podstatne nižšej hmotnosti o jednu tretinu vyšší výkon. Zmenená bola aj 

spúšťacia sústava motora, ktorej súčasťou sa stal generátor vzduchu AI-9V, zabez-

pečujúci dodávku vzduchu pre vzduchové spúšťacie turbíny SV-78 obidvoch moto-

rov a zároveň aj núdzovú výrobu elektrického prúdu pre potreby vrtuľníka, keď pra-

cuje v režime energetického zdroja. Stendové skúšky nového motora TV3-117 začali 

v roku 1974. Letové skúšky sa rozbehli v roku 1976 a plná sériová výroba prebieha 

vo veľkých sériách od roku 1978 v závode č. 117. Vzhľadom na skutočnosť, že tento 

turbohriadeľový motor bol spočiatku určený len na vojenské použitie, bol projektova-

ný podľa zodpovedajúcich vojenských noriem pevnosti. Generálne opravy motorov 

TV3-117 sa vykonávajú v opravárenských závodoch LARZ na Ukrajine, ZIK motor 

SIČ a v LOK v Prahe. 

Z hľadiska dosiahnutého stupňa dokonalosti bol podľa svetovej kvalifikácie tur-

bohriadeľový motor TV3-117 zaradený do tretej vývojovej generácie motorov. Pri 

jeho projektovaní a výrobe boli použité racionálne konštrukčné postupy a nové tech-

nologické procesy. Veľká pozornosť bola venovaná zníženiu spotreby kovov. K výz-

namným novinkám, ktoré boli zahrnuté do konštrukcie motora TV3-117, patrilo: 

- Použitie regulovateľných usmerňovacích lopatiek u prvých štyroch stupňov axiál-

neho kompresora a u vstupného usmerňovacieho ústrojenstva, čo umožnilo veľmi 

dobre zosúladiť prácu jednotlivých stupňov a dosiahnuť vysokú hodnotu celkovej 

kompresnej účinnosti (maximálna hodnota ηKc = 0,86) a vysokú zásobu stabilnej 

práce (takmer Ky = 22 %). 

- Výroba rotorových lopatiek kompresora metódou studeného valcovania a usmer-

ňovacích lopatiek kompresora metódou preťahovania. Použitie metódy valcovania 

lopatiek umožnilo prejsť od predtým využívanej problematickej metódy frézovania 

profilovej časti lopatiek. Metóda výroby lopatiek frézovaním neumožňovala vyrá-

bať tenké profily, a preto bolo nutné umelo zväčšovať ich hrúbku, a v dôsledku to-

ho predlžovať ich tetivu, čo viedlo k zníženiu parametrov kompresora, zvyšovaniu 

počtu stupňov, a tým k  predĺženiu axiálneho kompresora. So zavedením metódy 

výroby lopatiek valcovaním sa tolerancia pri výrobe lopatiek znížila viac ako dvo j-

násobne a podstatne sa zvýšila stabilita parametrov kompresora. Kým u motorov 

druhej generácie bola hodnota rozptylu v hodnote celkovej kompresnej účinnosti 

ΔηKc = 5 ÷ 6 %, u motora TV3-117 sa tento rozptyl znížil na hodnotu ΔηKc = 2,5 ÷ 3 

%. Následne bola výroba lopatiek metódou valcovania zavedená bez výnimky u 

všetkých ruských turbokompesorových motorov. Za zavedenie tejto metódy výro-

by lopatiek kompresora boli tvorcovia vyznamenaní dvomi cenami Leninského 

komsomolu a medailou „ВДНХ
60

“. 

- Použitie bandážovaných rotorových lopatiek plynových turbín s labyrintovými hre-

beňmi na náliatkoch a kovokeramických vložiek v telese plynovej turbíny nad roto-

rovými lopatkami, čo zabezpečilo vysokú hodnotu celkovej účinnosti plynovej tur-

bíny kompresora ηTKc = 91 % (vypočítaná hodnota ηTc,k = 90 %) a výkonovej (voľ-

nej) plynovej turbíny ηVTc = 93,4 % (vypočítaná hodnota ηVTc = 90 %). 

- Použitie dvojzubého zámku rotorových lopatiek namiesto obvykle používaných 

trojzubých a štvorzubých zámkov umožnilo vynechať v konštrukcii upevňovacie 

príruby a ďalšie súčiastky pri súčasnom zvýšení tuhosti konštrukcie a znížení jej 

hmotnosti. 
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- Použitie odlievaných usmerňovacích ústrojenstiev plynových turbín zabezpečilo 

vysokú tuhosť konštrukcie, vysokú hodnotu koeficienta využitia kovu a minimálnu 

hmotnosť, ktorá sa znížila oproti klasickej rozoberateľnej konštrukcii o 25 %.            

- Použitie spaľovacej komory prstencového typu, ktorej tepelné zaťaženie prekra-

čovalo odporúčané hodnoty, umožnilo skrátiť jej dĺžku ako aj dĺžku celého motora. 

- Umiestnenie palivovej rampy do vnútorného priestoru spaľovacej komory umožni-

lo znížiť hmotnosť o 40 % oproti konštrukcii palivovej rampy motora TV2-117. 

- Použitie kontaktných grafitových tesnení umožnilo dvojnásobne znížiť úniky vzdu-

chu z motora. 

- Široké použitie titánu, z ktorého je vyrobených 50 % súčiastok a uzlov (teleso a 

bubon kompresora, teleso turbín, teleso a difúzor spaľovacej komory, predná opo-

ra kompresora, konzoly a pod.), v značnej miere umožnilo znížiť hmotnosť motora. 

- Využitie presného odlievania v značnej miere umožnilo zvýšiť koeficient využitia 

kovu.   

- Použitie metódy automatického zvárania elektrónovým lúčom umožnilo v značnej 

miere znížiť hmotnosť motora a zabezpečiť vysokú tuhosť konštrukcie a vysokú 

spoľahlivosť spojov. 

Okrem toho jednou z použitých progresívnych noviniek bolo zavedenie analó-

govej elektronickej regulačnej sústavy riadenia, ktorá bola vyvinutá v Permskej agre-

gátovej konštrukčnej kancelárii. Predtým používaná hydraulická regulačná sústava 

riadenia zabezpečovala presnosť udržania výkonu v rozsahu ± 10 %. Aby bolo mož-

né zabezpečiť garantovaný výkon 1 618 kW, bolo nutné nastaviť regulačnú sústavu 

motora na výkon 1 765 kW, pričom na niektorých motoroch mohol výkon dosiahnuť 

až 1 912 kW. V dôsledku toho museli byť pevnostné výpočty realizované pre maxi-

málny výkon 1 912 kW, pričom nominálny výkon v prevádzke musel byť uvažovaný 

len na garantovanej hodnote 1 618 kW. Je zrejmé, že to by viedlo k nevyhnutnému 

preťaženiu motora. Elektronická riadiaca regulačná sústava motora zvýšila presnosť 

udržania parametrov motora viac ako dvojnásobne. Pre dosiahnutie garantovaného 

výkonu motora je nutné regulovať motor na 1 691 kW, pričom maximálny výkon mo-

tora mohol dosiahnuť 1 765 kW.       

V riadiacej sústave použitej u motora TV3-117 sa využíva elektronika s neúpl-

nou prioritou, ktorá je zdvojovaná hydraulickou riadiacou sústavou. Táto skutočnosť 

bola spôsobená nedostatočnou úrovňou rozvoja vývojovej a výrobnej základne pre 

produkciu elektronických prvkov. Pri poruche elektronickej riadiacej sústavy (zapína 

sa mimoriadny režim) prechádza riadenie elektronickej regulačnej sústavy na hyd-

raulickú časť, ktorá nastavuje parametre motora na nižšie hodnoty parametrov ako 

elektronická riadiaca sústava. V súčasnej dobe je v Petrohradskom strojárenskom 

závode V. J. Klimova rozpracovaná číslicová sústava automatickej regulácie a kon-

troly „БАРК-78“. 

Základné hodnoty parametrov motora v technickom zadaní projektu boli ná-

sledné: 

-  výkon na vzletovom režime.............................................................Pmax. = 1 618 kW  

-  špecifická spotreba paliva na vzletovom režime.....................cm = 0,162 kg.kW
-1
.h

-1
 

-  celkový stupeň stlačenia kompresora........................................................πKc = 9,17 

-  prietokové množstvo vzduchu...........................................................QV = 9,17 kg.s
-1
 

-  maximálna teplota plynov pred plynovou turbínou kompresora............T3c = 1 263 K  

-  celková hmotnosť motora.........................................................................G = 220 kg 
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Pracovný projekt nového turbohriadeľového motora bol spracovaný v apríli 

1966. Už v decembri bol vyrobený prvý prototyp motora. Prvýkrát v histórii výroby 

leteckých turbokompresorových motorov v ZSSR prvý motor z hľadiska hmotnosti 

odpovedal naprojektovanej hodnote. Celková hmotnosť motora dosiahla 216 kg. 

V priebehu ďalších piatich rokov prebiehal zložitý proces prípravy motora do 

sériovej výroby. Pre dosiahnutie vysokých hodnôt jednotlivých parametrov motora 

bol realizovaný veľký objem výskumných prác, vytvorené špeciálne zariadenia, vy-

konané početné experimenty. Najväčšie problémy nastali pri dokončovaní základ-

ných uzlov – kompresora, plynových turbín a spaľovacej komory. Ďalšie problémy 

vznikli pri dokončovaní olejovej sústavy, tesnení a pri znižovaní úrovne celkových 

vibrácií.   

Uznesenie ÚV KSSZ, ktoré stanovovalo vytvorenie turbohriadeľového motora 

TV3-117 pre vojenský transportno-bojový vrtuľník V-24 („Ми-24“) a protilodný vrtuľ-

ník V-14 („Ми-14“), bolo prijaté 6. mája 1968, keď už boli projekčné práce dostatoč-

ne rozpracované. 

Turbohriadeľový motor TV3-117, podobne ako aj všetky motory z OKB S. P. 

Izotova, bol vytvorený na základe „koncepcie minimálnej hmotnosti“. V ZSSR boli pri 

projektovaní leteckých turbokompresorových motorov prijaté dve koncepcie prístupu 

k projektovaniu motorov: „klimovská“ a „mikulinská“. Pri projektovaní motorov podľa 

koncepcie, ktorú prijal V. J. Klimov, sa stanovujú minimálne zásoby pevnosti pri ma-

ximálnych možných hodnotách parametrov. Pri dokončovaní motora sa slabé miesta 

motora zosilňujú. V koncepcii projektovania motorov podľa A. A. Mikulina je to na-

opak. „Klimovská“ koncepcia si vyžaduje dlhší čas na dokončovacie práce a experi-

menty, avšak zabezpečuje minimálnu hmotnosť motora na dlhé roky prevádzky. 

Po úspešnej realizácii dokončovacích prác boli dosiahnuté parametre a charak-

teristiky kompresora a plynovej turbíny, ktoré boli blízke výpočtovým: celková účin-

nosť kompresora ηKc = 0,858 (vypočítaná hodnota ηKc = 0,85), celkový stupeň stla-

čenia kompresora πKc = 9,35 (výpočtová hodnota πKc = 9,8), prietokové množstvo 

vzduchu QV = 8,98 kg.s
-1
 (výpočtová hodnota QV = 9,17 kg.s

-1
), zásoba stabilnej prá-

ce Ky = 25 % (výpočtová hodnota minimálne Ky = 22 %), celková účinnosť plynovej 

turbíny kompresora ηTc,K = 0,91 (výpočtová hodnota ηTKc, = 0,90). Skúšky motora sa 

vykonávali priamo na závode, ale aj v „ЦИАМ“
61

. V procese dokončovania motora 

bolo vykonaných desať 300 hodinových stendových skúšok na deviatich motoroch. 

V decembri 1970 bol turbohriadeľový motor TV3-117 pripravený na Štátne skúšky na 

technický život 300 hodín. V  priebehu týchto skúšok došlo k nesprávnemu uvedeniu 

do činnosti automatu ochrany voľnej plynovej turbíny v závislosti od otáčok rotora 

voľnej plynovej turbíny motora, čo malo za následok zastavenie motora. V marci 

1971 bol motor stiahnutý zo štátnych skúšok. Na základe zistených nedostatkov boli 

urýchlene vykonané nevyhnutné opatrenia. Pre overenie efektívnosti prijatých opat-

rení boli realizované skúšky na piatich motoroch. Následne bol motor znovu predlo-

žený na štátne skúšky, ktoré boli úspešne ukončené v auguste 1972. V priebehu 

štátnych skúšok bolo vykonaných 19 dlhodobých 300 hodinových skúšok na 16 mo-

toroch. Celkovo 16 skúšaných motorov odpracovalo 15 855 hodín. Okrem toho sa 

súbežne vykonávali aj letové skúšky a skúšobná prevádzka na lietadlách, v priebehu 

ktorých motory odpracovali 2 755 hodín. 
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Na základe rozhodnutia ministra leteckého priemyslu z 9. septembra 1970 bol 

stanovený ako výrobca sériových motorov TV3-117 Záporožský motorový výrobný 

závod (v súčasnej dobe „OAO Мотор Сич“). Prípravu sériovej výroby na závode ria-

dil generálny riaditeľ V. I. Omeľčenko ešte pred ukončením štátnych skúšok. V janu-

ári 1973 začala sériová výroba motorov TV3-117 prvej série. Pre kontrolu sériovej 

výroby motorov v Záporožskom závode bolo vytvorené zastupiteľstvo hlavného kon-

štruktéra, ktoré sa po rozpade ZSSR pretransformovalo na „СНПП Юпитер“. 

V roku 1972 vyrobili v Záporoží úvodný súbor nových motorov, ktorý pozostával 

zo 60 motorov TV3-117 nulovej série. Tieto motory, u ktorých bol tolerovaný rad od-

chýlok a obmedzení, sa používali na vylaďovanie sériovej výroby vrtuľníkov Mi-24 

v závode v Arseneve, ako aj pre prevádzkové skúšky vrtuľníkov v rôznych podmien-

kach. Uvedené motory nulovej série neboli odosielané do generálnej opravy a boli 

po vyčerpaní technického života zrušené. 

Na základe analýzy leteckej prevádzky prvých motorov TV3-117 bol v kon-

štrukčnej kancelárii rozpracovaný celý rad opatrení na vylepšenie konštrukcie moto-

ra a technológie jeho výroby. Zdokonalené motory prvej série boli vyrobené 

v množstve okolo 200 kusov. Analogickým spôsobom na základe výsledkov pre-

vádzky motorov prvej série boli do konštrukcie motora TV3-117 a technológie jeho 

výroby zavedené zmeny. Na základe týchto zmien vznikli motory druhej série. 

V apríli 1976 bol pre motory TV3-117 druhej série stanovený technický život 500 ho-

dín. Celkovo bolo vyrobených okolo 2 000 motorov druhej série, ktoré sú 

v prevádzke až do súčasnej doby. 

    

Obr. 4.3 Umiestnenie protiprachového zariadenia na vrtuľníku Mi-17
62,63

 

1 – PZU, 2, 4 – potrubia, 3 – regulačná klapka, 5 – upevňovacie tiahlá, 6 – rúrka 

odvodu znečisteného vzduchu      

Pri prevádzke motora TV3-117 druhej série (podobne ako u motorov TV2-117) 

sa stal veľmi akútnym problém opotrebenia prietokovej časti pieskom a prachom, 
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ako aj odstránenie usadenín prachu a solí v jednotlivých miestach prietokovej časti 

motora. Zvlášť silná erózia prietokovej časti sa prejavovala v priestoroch so silnou 

prašnosťou, napr. v Strednej Ázii. Ako je známe, vrtuľníky sú prevádzkované počas 

dlhej doby v blízkosti zeme, vykonávajú pristátia na neupravené plochy, čo je zvia-

zané so zvýšeným nebezpečenstvom vnikania piesku, prachu a malých kameňov do 

vstupných ústrojenstiev motorov. Nosný rotor vytláča smerom k zemi veľké masy 

vzduchu, čo má za následok zvýšenú prašnosť. Dôsledky erózie sa prejavujú 

v strate stability kompresora, lomom lopatiek, zhoršením charakteristík motora, skrá-

tením doby jeho prevádzky. Otázka ochrany motorov pred vnikaním prachu a piesku 

sa stala jednou z priorít riešených u vrtuľníkových motorov. 

 

Obr. 4.4 Detailný pohľad na rez protiprachového zariadenia motora TV3-117, 3. sé-

rie
64

 

U Klimova boli rozpracované práce v oblasti teoretického a experimentálneho 

výskumu erózie prietokovej časti motora. Pre experimentálne práce na skúšobnej 

stanici bol postavený špeciálny prachový stend. Výskumy boli vedené v rovine vytvo-

renia ochranných povrchov (v tomto smere sa nepodarilo dosiahnuť uspokojivých 

výsledkov) a v rovine rozpracovania protiprachového zariadenia „ПЗУ“
65

, ktoré za-

bezpečuje celkom efektívnu ochranu pred prachom. V závode boli rozpracované 

rôzne typy protiprachových zariadení: s oddeleným čističom cyklónového typu, hrí-

bového typu, monocyklón, zabudované aj demontovateľné. Po vykonanej porovná-

vacej analýze vhodnosti v prevádzke, hmotnosti, vonkajších rozmerov a stupňa čis-

tenia rôznych protiprachových zariadení bolo prijaté rozhodnutie o zavedení odníma-

teľného protiprachového zariadenia „ПЗУ“ hríbového typu (obr. 4.3, obr. 4.4), vyvi-
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nutého v  spolupráci so špecialistami moskovského vrtuľníkového závodu. Takýto 

typ protiprachového zariadenia zabezpečuje účinnosť čistenia 75 % až 78 %, čomu 

zodpovedalo zvýšenie technického života motora v prevádzke v prašnom prostredí 5 

až 8 krát. 

Od roku 1977 závod pristúpil k produkcii motorov TV3-117 tretej série, ktorých 

konštrukcia bola ďalej upravovaná. Motory tretej série sa stali jednou z najmasovej-

šie vyrábaných modifikácií motora TV3-117.  

Turbohriadeľové motory TV3-117, 3. série poháňali vrtuľníky Mi-24D, ktoré boli 

dodávané od roku 1978 československému vojenskému letectvu. Pri delení česko-

slovenského vojenského letectva sa 8 vrtuľníkov Mi-24D dostalo na Slovensko. 

V priebehu rozpracovania transportno-výsadkového vrtuľníka Mi-8 vznikla u 

konštruktérov OKB M. L. Miľa myšlienka vytvoriť na základe tohto vrtuľníka protilod-

ný variant vrtuľníka. Už v roku 1958 boli vytvorené dva projekty takého vrtuľníka. 

Prvý projekt predpokladal zachovanie draka vrtuľníka Mi-8. Druhý uvažoval s úpra-

vou spodnej časti draka vrtuľníka v tvare lodného trupu s dvoma stabilizačnými pla-

vákmi. Druhý variant okrem zvýšenia bezpečnosti letu nad morskou vodnou hladinou 

zabezpečoval rozšírenie jeho taktických možností vzhľadom na vtedajšiu perspektív-

nu koncepciu použitia vyhľadávacieho protilodného vybavenia na vrtuľníku nielen v 

režime visenia, ale aj v režime plávania. Velenie „ВМФ
66

“ a Ministerstvo leteckého 

priemyslu sa začalo o projekt vrtuľníka-amfíbie zaujímať. Počiatočný projekt dostal 

označenie V-8G („B-8Г“ - „гидро“). Podľa projektu sa predpokladalo vytvorenie 

dvoch variantov vrtuľníka - vyhľadávacieho a úderného. Do zadania komplexu boli 

zahrnuté úlohy vyhľadávania a ničenia atómových ponoriek v rôznych meteorologic-

kých podmienkach a v ktorejkoľvek dennej dobe. 

Predbežný projekt vrtuľníka V-8G („B-8Г“) s dvoma motormi TV2-117 sa začal 

realizovať v roku 1962. Avšak až v roku 1965, po mnohých schvaľovacích procesoch 

takticko-technických požiadaviek, bolo definované zadanie Rady ministrov ZSSR o 

rozpracovaní základného protilodného vrtuľníka-amfíbie vo vyhľadávacom a úder-

nom variante. Vrtuľník dostal označenie V-14 („B-14“). 

V tomto období sa v OKB Leningradského strojárenského závodu V. J. Klimo-

va, pod vedením hlavného konštruktéra S. P. Izotova, rozpracovával turbohriadeľový 

motor TV3-117 s  výkonom 1 618 kW, ktorý z hľadiska špecifickej výkonovej hmot-

nosti a ekonomických ukazovateľov zodpovedal najlepším zahraničným typom moto-

rov. Konštruktéri z OKB M. L. Milja sa okamžite začali zaujímať o tieto motory a vy-

konali výpočty a zhodnotenie takticko-letových charakteristík vrtuľníka V-14 („B-14“) 

s motormi TV3-117. Výpočty ukázali, že použitie dvoch motorov TV3-117 dáva mož-

nosť vytvoriť na báze vrtuľníka Mi-8 nový vrtuľník, ktorý je schopný súčasne plniť 

prieskumné aj úderné úlohy. Okrem toho, omnoho výkonnejšia pohonná jednotka 

umožnila zvýšiť vzletovú hmotnosť vrtuľníka. Objavila sa možnosť zlepšiť aerodyna-

miku vrtuľníka vďaka použitiu zaťahovacieho podvozka a zvýšiť jeho smerovú stabili-

tu zväčšením objemu jeho bočných plavákov. Čo je však dôležité, prechod na nové 

turbohriadeľové motory si nevyžadoval podstatné zmeny v konštrukcii trupu vrtuľníka 

Mi-8, ktorého sériová výroba už prebiehala. 
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V septembri 1966 boli veleniu „ВМФ СССР“ predstavené dva pripravené pro-

jekty komplexu V-14 („B-14“):  

- prvý pozostával z dvoch vrtuľníkov s motormi TV2-117,  

- druhý tvoril jeden vrtuľník s motormi TV3-117.  

Velenie námorníctva odporučilo druhý projekt. V októbri bol potvrdený pred-

bežný projekt vrtuľníka V-14 („B-14“) s motormi TV3-117. Pre nový vrtuľník bola 

v OKB Milja vytvorená zosilnená transmisia a u Klimova bol vytvorený hlavný vrtuľ-

níkový reduktor VR-14 („BP-14“). Špeciálne pre vrtuľník V-14 bol rozpracovaný va-

riant motora TV3-117M („морской“), ktorý sa odlišuje od základného typu motora 

použitím lopatiek kompresora z titánovej zliatiny a použitím antikoróznej vrstvy na 

súčiastkach pre ochranu pred pôsobením slanej morskej vody. Okrem toho ochranné 

opatrenia zahrňovali aj premývanie a konzerváciu prietokovej časti motora po kaž-

dom letovom dni sladkou vodou pomocou špeciálneho zariadenia. Výkon motora 

TV3-117M na tzv. obmedzenom vzletovom režime (na ktorom vrtuľník aj vykonával 

vzlet) bol znížený na hodnotu 1 471 kW, čo bolo dané potrebou využívať jeho zálohu 

v núdzových prípadoch alebo pri prevádzke vrtuľníka v oblastiach s horúcou 

a vlhkou klímou. Pri poruche jedného z motorov sa druhý motor prepína na vzletový 

režim s výkonom 1 636 kW. Tento režim plnil funkciu mimoriadneho režimu, avšak 

na rozdiel od neho sa nezapínal automaticky, ale pilotom. Výkon na nominálnom 

režime bol 1 250 kW a na cestovnom režime 1 103 kW. 

Prvá etapa (A etapa) letových skúšok nového vrtuľníka V-14 („B-14“) sa vyko-

návala s motormi TV2-117, čo umožnilo nielen skrátiť dobu vytvorenia skúšobných 

vrtuľníkov, ale aj morské letové skúšky so spoľahlivou, už vyskúšanou pohonnou 

jednotkou. Tri vrtuľníky V-14 („B-14“) realizovali do roku 1971 viac ako 650 letov a 

nalietali okolo 700 hodín, pričom bol odpracovaný celý komplex skúšok etapy A. 

Druhá etapa (B etapa) sa začala koncom roka 1969 po inštalovaní motorov TV3-

117M na vrtuľník V-14. V roku 1971 boli v Kazaňskej filiálke Moskovského vrtuľníko-

vého závodu rekonštruované ešte dva vrtuľníky Mi-8 na variant V-14, ktoré boli opat-

rené motormi TV3-117M, pomocnými pohonnými jednotkami („ВСУ“)
67

 AI-9 („АИ-9“), 

hlavnými reduktormi VR-14 („BP-14“) a zosilnenými transmisiami. 

Komisia, ktorá vykonávala štátne skúšky, ešte pred ich ukončením v decembri 

1974 odporučila spustiť sériovú výrobu vrtuľníka V-14. Prvý sériový vrtuľník bol v 

Kazani vyrobený koncom roka 1973. Prvé série vrtuľníkov V-14 boli vybavené tlač-

ným vyrovnávacím rotorom. U neskorších sérií vrtuľníkov už boli použité ťažné vy-

rovnávacie rotory analogickej konštrukcie ako u vrtuľníkov Mi-8MT (Mi-17) a Mi-24. 

Štátne skúšky motora TV3-117M boli ukončené v júli 1975. Do sériovej výroby bol 

motor zaradený v januári 1976 v  Záporožskom strojárenskom závode. Od roku 1974 

začali dodávky vrtuľníkov V-14 do výzbroje námorného letectva „ВМФ“. Uznesením 

ÚV KSSZ a Rady ministrov ZSSR bol od 11. mája 1976 protilodný vrtuľník – amfíbia 

zaradený do výzbroje námorného letectva s označením Mi-14PL („Ми-14ПЛ“). 

Na báze vrtuľníka Mi-14 boli rozpracované varianty vyhľadávacieho a záchran-

ného vrtuľníka, nákladno-dopravného vrtuľníka, mínovacieho a protipožiarneho vr-

tuľníka. Mnohé z týchto variantov vrtuľníkov boli exportované (do roku 1986 bolo 

vyrobených viac ako 270 vrtuľníkov Mi-14). Všetky modifikácie mali použité motory 

TV3-117PL. 
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Paralelne s vytváraním vrtuľníka Mi-14 začali v OKB M. L. Miľa projekčné práce 

na špeciálnom transportno-bojovom vrtuľníku „B-24“, ktorý bol schopný prepravovať 

v kabíne 7 až 8 výsadkárov. V roku 1967 boli pripravené dva varianty vrtuľníka, ktoré 

boli predurčené pre použitie motorov TV3-117 - jednomotorový vrtuľník so vzletovou 

hmotnosťou 7 ton a  dvojmotorový vrtuľník so vzletovou hmotnosťou 10,5 tony. Vo-

jenskí experti odporučili dvojmotorový variant vrtuľníka V-24 („B-24“). V auguste 

1968 začali práce na prototype. V júni 1969 bola ukončená konštrukcia prvého skú-

šobného exempláru vrtuľníka. Skúšky vzletu priviazaného vrtuľníka V-24 začali 15. 

septembra 1969. Rýchly postup prác na vrtuľníku V-24 bol zabezpečený vďaka vyu-

žitiu agregátov z vrtuľníkov Mi-8 a Mi-14 - motorov TV3-117, pomocnej pohonnej 

jednotky AI-9V, hlavy a listov nosného rotora, vyrovnávacieho rotora, automatu cyk-

lického riadenia a prvkov transmisie. 

Veľmi rýchlo bol vytvorený druhý skúšobný stroj a následne prvá séria desia-

tich vrtuľníkov V-24. Päť vrtuľníkov bolo vyrobených v Moskovskom vrtuľníkovom 

závode a päť v Arsenevskom strojárenskom závode „Прогресс“. Tieto stroje slúžili 

na realizáciu podnikových skúšok. Štátne skúšky sa začali v júni 1970. V roku 1971 

sa sériové vrtuľníky, označené Mi-24A („Ми-24A“), dostali do vojsk (letisko Brody). 

V následnom roku boli štátne skúšky úspešne zakončené a vrtuľník bol zavedený do 

výzbroje sovietskeho vojenského letectva. 

Vrtuľníky Mi-24A boli široko využívané v Sovietskej armáde a exportované do 

zahraničia. Zúčastňovali sa na bojových akciach v Afganistane, Afrike a Blízkom vý-

chode. Skúsenosti z prevádzky sa premietli do úprav vrtuľníka. Od variantu Mi-24D 

(„Ми-24Д“) bola kabína pilota zdvihnutá a oddelená od kabíny pilota-operátora, čo 

zlepšilo výhľad pilota. Vyrovnávací rotor bol z tlačného typu zmenený na ťažný typ, 

čím sa jeho ťah značne zvýšil. Motory TV3-117 pôvodnej nulovej série, neskôr I. sé-

rie, sa postupne zamenili za zdokonalené motory TV3-117 II. série a v roku 1977 

boli nahradené jedným z najrozšírenejších turbovrtuľových motorov TV3-117 III. sé-

rie.  

Na báze vrtuľníka Mi-24 bola vytvorená celá rodina vrtuľníkov, ktorá zahrňova-

la bojové a transportné stroje. Zaujímavé boli skúšobné modifikácie vrtuľníka Mi-24 s 

vyrovnávacím rotorom typu „fenestron“, rekordný vrtuľník A-10 („A-10“) a ďalšie. Ex-

portné vrtuľníky dostali označenie Mi-25 („Ми-25“) a Mi-35 („Ми-35“). V priebehu 

rokov sériovej výroby bolo v Arsenevskom a Rostovskom vrtuľníkovom závode vyro-

bených viac ako 2 600 vrtuľníkov z rodiny Mi-24. 

Úspešná prevádzka motorov TV3-117 na vrtuľníkoch Mi-14 a Mi-24 viedla kon-

štruktérov OKB M. L. Miľa k myšlienke použitia nových motorov u vrtuľníka Mi-8. No-

vé motory vdýchli vrtuľníkom Mi-8 nový život a perspektívu stáť sa úspešným mo-

derným „spoľahlivým pracovným koníkom“ ako v armáde, tak aj v národnom hospo-

dárstve. Prvé práce na modernizácii vrtuľníka Mi-8M sa začali ešte v roku 1964. 

V novembri 1967 bolo prijaté uznesenie ÚV KSSZ a Rady ministrov ZSSR, na zákla-

de ktorého mal byť vrtuľník opatrený dvoma motormi TV3-117MT („модифициро-

ванный“, „транспортный“), hlavným reduktorom VR-14, pomocnou pohonnou jed-

notkou AI-9, ťažným vyrovnávacím rotorom a zosilnenou transmisiou. Z hľadiska 

konštrukcie a technických charakteristík bol motor TV3-117MT, sériovo vyrábaný od 

roku 1977, identický s motorom TV3-117M. Niektoré odlišnosti existovali len na jeho 

vonkajšom plášti. Na základe toho vznikla lákavá myšlienka maximálne unifikovať a 
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využiť dynamickú sústavu všetkých troch vrtuľníkov: Mi-14, Mi-24 a modernizované-

ho vrtuľníka Mi-8. 

Letové skúšky nového vrtuľníka, ktoré začali 17. augusta 1975, dokumentovali 

podstatné zlepšenie letovo-technických charakteristík, najmä z hľadiska maximálne-

ho dostupu a rýchlosti stúpania vrtuľníka. Zvýšila sa aj jeho nosnosť. Po ukončení 

štátnych skúšok v roku 1977 bol vrtuľník zavedený do výzbroje pod označením Mi-

8MT („Ми-8МТ“) (exportné označenie Mi-17) a rozbehla sa jeho sériová výroba v 

Kazanskom závode a neskôr aj v závode v Ulan-Ude. Od tej doby bolo v týchto 

dvoch závodoch vyrobených viac ako 3 000 vrtuľníkov Mi-8MT (Mi-17) v desiatkach 

civilných a vojenských modifikácií. Tento stroj sa stal legendárny vďaka svojím pre-

vádzkovým kvalitám. Vrtuľník veľmi dobre lieta v podmienkach tropických horúčav aj 

arktického chladu, vo vysokohorskej ako aj morskej klíme. V rámci skúšobných modi-

fikácií vrtuľníka Mi-8MT je potrebné spomenúť variant vrtuľníka Mi-18. Žiaľ tento 

perspektívny stroj s predĺženým trupom a zvýšenou nosnosťou sa nepodarilo úspeš-

ne dotiahnuť do konca. Rozpracovaný projekt Mi-18 zapadol do zabudnutia v hektic-

kej dobe začínajúcej „perestrojky“ a vláda uprednostnila alternatívny projekt nového 

vrtuľníka Mi-38, ktorý mimochodom nebol z rôznych dôvodov do súčasnej doby uve-

dený do sériovej výroby. 

Po aplikovaní motorov v konštrukčnej kancelárii M. L. Miľa turbohriadeľové mo-

tory rodiny TV3-117 začali triumfálnu cestu v jednotlivých konštrukčných kancelá-

riách ZSSR. O motor sa začala zaujímať veľká osobnosť konštrukcie vrtuľníkov – 

Nikolaj Iljič Kamov (14. 9. 1902 – 24. 11. 1973). OKB Kamova je iniciátorom použitia 

osového usporiadania nosných rotorov v konštrukcii vrtuľníkov a  tradičným dodáva-

teľom bojových strojov pre sovietske vojenské námorníctvo. Začiatkom šesťdesia-

tych rokov bol u Kamova rozpracovaný palubný vrtuľník Ka-25, ktorý bol vyrábaný v 

niekoľkých modifikáciách. Ku koncu desaťročia požiadavky na námorné vrtuľníky 

narastali a vrtuľník Ka-25 ich nedokázal uspokojovať. Z tohto dôvodu v roku 1968 

pristúpilo kamovské OKB k vypracovaniu projektu vrtuľníka novej generácie 

s označením Ka-252 s turbohriadeľovými motormi TV3-117. Dňa 3. apríla 1972 bolo 

prijaté uznesenie ÚV KSSZ a Rady ministrov ZSSR o vytvorení takého typu vrtuľní-

ka. Jednou zo základných požiadaviek, ktoré boli kladené na nový vrtuľník, bolo za-

chovanie vonkajších rozmerov pôvodného vrtuľníka Ka-25, čo bolo dané rozmermi 

pristávacích plôch a veľkosťou lodných hangárov. 

Rozhodnutie použiť na svoj nový palubný vrtuľník „izotovské“ motory bolo pre 

N. I. Kamova neľahké. Bol to prostoreký človek so značne zložitým charakterom. 

Raz, pri rozhovore s S. P. Izotovom, nazval jeho motor GTD-350, ktorý bol navrho-

vaný pre pohon vrtuľníka Ka-25, zbytočným závažím. V dôsledku toho boli vzťahy 

medzi obidvoma hlavnými konštruktérmi narušené na celých osem rokov. Za cenu 

mimoriadneho úsilia sa podarilo tieto vzťahy obnoviť, čo umožnilo vytvoriť veľkolepý 

vrtuľník, ktorý položil základy celej rodine bojových a civilných strojov. 

Pre vrtuľník Ka-252 bola u Klimova rozpracovaná modifikácia motora TV3-

117KM („камовский“, „морской“), ktorý sa odlišoval od základného motora TV3-

117M iným rozmiestnením niektorých potrubí. Štátne skúšky motora boli úspešne 

realizované v júli 1975. Do sériovej výroby bol motor zavedený od januára 1976. Pre 

pohonnú jednotku nového vrtuľníka Ka-252 bol skonštruovaný hlavný reduktor VR-

252 („BP-252“), ktorý zabezpečuje pohon súosových nosných rotorov v protiľahlom 

smere rovnakou uhlovou rýchlosťou. 
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Podnikové skúšky vrtuľníka Ka-252 začali 8. augusta 1973. Skúšky, rozdelené 

do dvoch etáp, sa pretiahli na štyri roky, od januára 1974 do decembra 1977. Nová 

pohonná jednotka zvýšila výkonové vybavenie vrtuľníka v porovnaní s vrtuľníkom 

Ka-25 takmer dvojnásobne. Vďaka tomu sa o 30 % až 40 % zlepšili letovo-technické 

charakteristiky a nosnosť vrtuľníka vzrástla na 4 000 kg. V priebehu skúšok Ka-252 

bolo vykonaných 2 661 letov, pričom bolo nalietaných 1 896 letových hodín. Ešte do 

ukončenia etapy B skúšok bol vydaný záver o zaradení vrtuľníka do sériovej výroby. 

Štátne skúšky, ktoré boli vykonávané v rokoch 1977 až 1978, potvrdili správnosť 

tohto rozhodnutia. V júli 1979 sa začala sériová výroba vrtuľníka v leteckom závode 

v Kumertau. Dňom 14. apríla 1981 bol vrtuľník oficiálne prijatý do výzbroje Vzduš-

ných síl ZSSR pod označením Ka-27. Neskôr boli motory TV3-117KM („камовский“, 

„модифицированный“) použité na rôznych modifikáciách vrtuľníka Ka-27, vrátane 

exportných Ka-28, ktoré sa používajú nad hladinami všetkých svetových oceánov. 

Celkovo bolo vyrobených okolo 300 vrtuľníkov rodiny Ka-27. 

Bojové použitie vrtuľníka Mi-24A v horských podmienkach Afganistanu ukázalo 

nevyhnutnosť vytvorenia motora TV3-117V („высотный“) so vzletovým výkonom 1 

618 kW, ktorý je udržiavaný až do nadmorskej výšky 3 600 m. Vrtuľníky sa začali 

vybavovať protiprachovým zariadením hríbového tvaru („ПЗУ“), ktoré znižovali výkon 

motora o 73,5 kW, a tlmičom plynov vo výstupnom ústrojenstve („ЭВУ“
68

). Sériová 

výroba modifikácie turbohriadeľového motora TV3-117V začala v roku 1980. V ďal-

šom období tento motor položil základy celej podskupine motorov TV3-117. 

Ďalšie zdokonaľovanie vrtuľníka Ka-27 a na jeho základe vytvoreného trans-

portne-bojového vrtuľníka Ka-29 a civilného mnohoúčelového vrtuľníka Ka-32 bolo 

založené na použití nových motorov TV3-117VK („TB3-117BK“) („высотный“, 

„камовский“), ktoré boli z hľadiska výkonov identické ako motory TV3-117V. Export-

né vrtuľníky Ka-28 boli vybavené modifikovanými motormi TV3-117VKR („высот-

ный“, камовский“, „режимный“), ktoré sa odlišovali zvýšeným výkonom na nominál-

nom režime 1 397 kW a cestovnom režime 1 176 kW. 

Začiatkom sedemdesiatych rokov velenie vojenských vzdušných síl sformulova-

lo požiadavky na projekt moderného vrtuľníkového „šturmovika“, ktorý sa mal vyzna-

čovať vysokou rýchlosťou, veľkou životnosťou a manévrovacou schopnosťou. V 

OKB M. L. Miľa pristúpili k prácam na takomto stroji, pod označením Mi-28, už v roku 

1968, čoskoro po prijatí uznesenia o vytvorení vrtuľníka Mi-24. Súčasne s tým sa v 

OKB N. I. Kamova rozbehli práce na bojovom vrtuľníku pod označením V-80 („B-

80“). V tomto období zomreli M. L. Miľ a N. I. Kamov a vedenie kolektívov OKB pre-

brali Marat Nikolajevič Tiščenko a Sergej Viktorovič Michejev. Aj vrtuľníky Mi-28 a V-

80 (neskôr Ka-50) boli projektované s motormi TV3-117. Uznesenie ÚV KSSZ a Ra-

dy ministrov ZSSR o vytvorení týchto vrtuľníkov bolo prijaté 16. decembra 1976. 

Trocha neskôr, v roku 1980, bolo definované takticko-technické zadanie Ministerstva 

obrany pre tieto vrtuľníky, na základe ktorého klimovci dostali za úlohu vytvoriť pre 

vrtuľník Mi-28 motory TV3-117VM a pre vrtuľník Ka-50 motory TV3-117VMA, hlavný 

reduktor VR-80 a medziľahlé reduktory PVR-800. V júni 1985 prešli motory štátnymi 

skúškami a v roku 1986 boli zaradené do sériovej výroby. 

V súlade s praxou bojového použitia vrtuľníkov museli vrtuľníky často lietať vo 

výškach 5 až 10 m nad úrovňou terénu. Pri poruche jedného z motorov v týchto 
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podmienkach pilot nie je schopný zapnúť mimoriadny zvýšený režim. Z tohto dôvodu 

sa vyžadovalo automatické prepnutie fungujúceho motora na mimoriadny zvýšený 

režim. U motora TV3-117VM („TB3-117BM“) („высотный“, „модернизированный“) 

mimoriadny zvýšený režim predstavoval 1 618 kW, ktorý bol udržiavaný do výšky 2 

200 m a do teploty vzduchu +30 °C. Výkon na vzletovom režime 1 471 kW bol udr-

žiavaný do výšky 3 600 m MŠA
69

 a do teploty okolitého vzduchu +40 °C pri nulovej 

výške. V ostatných oblastiach sa motor neodlišoval od motora TV3-117V. 

Pre zabezpečenie bezpečnosti v bojových podmienkach sa vyžadovalo, aby pri 

poškodení palivových nádrží neunikalo palivo mimo palivových nádrží. Z tohto dôvo-

du sa v palivovej nádrži vytváral neveľký pretlak. Aby sa zabezpečil potrebný pretlak 

paliva na vstupe do agregátov palivovej sústavy vo všetkých podmienkach letu, bolo 

nutné inštalovať ďalšie dodávacie palivové čerpadlo. Požiadavka zvýšenia spoľahli-

vej činnosti vo veľkých výškach a presnosti udržania režimu si vyžiadala vytvorenie 

novej elektronickej a hydromechanickej palivovej regulačnej časti. 

Letové skúšky prototypov vrtuľníkov Mi-28 s motormi TV3-117VM sa začali 10. 

novembra 1982. Porovnávacie štátne skúšky s vrtuľníkom Ka-50 boli vykonávané v 

rokoch 1985 až 1986. V priebehu skúšok boli potvrdené všetky zadané letovo-

technické charakteristiky, niektoré z nich boli aj prekročené. V decembri 1987 bolo 

prijaté uznesenie o začiatku sériovej výroby v Rostovskom vrtuľníkovom závode. 

Ďalší program vývoja vrtuľníka predpokladal vytvorenie denného variantu Mi-28A a 

nočného variantu Mi-28N. Z dôvodu zvýšenia bezpečnosti letu bol použitý turbohria-

deľový motor TV3-117VM aj u vrtuľníkov Mi-8MT a Mi-17. 

Pre prvý jednomiestny bojový vrtuľník so súosovými rotormi vo svete Ka-50 

„Čierna zmija“ bol navrhnutý variant motora TV3-117VMA („высотный“, „модернизи-

рованный“, „модификация A“) so vzletovým výkonom 1 618 kW, ktorý sa udržuje 

do výšky 2 200 m pri MŠA a do teploty okolitého prostredia +30 °C. Motor je analo-

gický ako motor TV3-117VM a odlišuje sa len reguláciou výkonov. 

Prvé visenie vykonal prototyp vrtuľníka V-80 17. júna 1982. Podnikové skúšky 

boli ukončené do júla 1984. Následne bol vrtuľník odovzdaný na porovnávacie štát-

ne skúšky s prototypom vrtuľníka Mi-28. Po vykonaných štátnych skúškach bol za 

víťaza vyhlásený vrtuľník V-80. Decembrovým uznesením z roku 1987 boli schvále-

né štátne skúšky vrtuľníka V-80 a jeho sériová výroba v Arsenevskom závode. Skúš-

ky sa vykonávali na prototypoch a na hlavnom sériovom vrtuľníku v rokoch 1991 až 

1993. V auguste 1995 bol výnosom Prezidenta Ruska prijatý do výzbroje. V posled-

ných rokoch boli vytvorené prototypové varianty vrtuľníka Ka-50 - nočný Ka-50Š(N), 

dvojmiestny Ka-52 Aligátor a Ka-50-2 „Er dohan“, ktorý sa zúčastňoval tendra pre 

vojenské vzdušné sily Turecka. Celkom bolo vyrobených 18 vrtuľníkov Ka-50 rôz-

nych modifikácií. 

Variant motora TV3-117V sa používa pre pohon bojového vrtuľníka Mi-24V. 

Upravený variant motora TV3-117MT zabezpečuje pohon stredného dopravného 

vrtuľníka Mi-17 (v kóde „HIP H”). Turbohriadeľové motory TV3-117 boli vo veľkej 

miere využívané aj pre pohon vrtuľníkov Mi-8T, Mi-14, Mi-34 a vrtuľníkov Ka-27, Ka-

32, Ka-50 Black Shark (2 x TV3-117VMA), Ka-52 Aligátor (2 x TV3-117VMA-SB-3) 

konštruovaných v konštrukčnej kancelárii N. I. Kamova. 
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Neskôr boli motory TV3-117VMA umiestnené na vojenské vrtuľníky Ka-27, Ka-

29, Ka-31 (vrtuľník rádiolokačného prieskumu na báze vrtuľníka Ka-27), Mi-24, Mi-

28A, Mi-28N a civilný Ka-32 (v tomto variante má motor mimoriadny zvýšený režim s 

výkonom 1 765 kW). Pre exportné vrtuľníky Ka-28 boli pre pohon použité motory 

TV3-117VMAR („высотный“, „модернизированный“, „модификарция A“, „режим-

ный“), ktoré mali nominálny a cestovný režim analogický ako u motorov TV3-

117VKR. 

V roku 1993 boli pre civilné letectvo certifikované motory TV3-117VM série 02 

pre Mi-8MT (Mi-17) a motory TV3-117VMA série 02 pre Ka-32. V súlade s požiadav-

kami leteckého registra medzištátneho leteckého výboru majú motory mimoriadny 

zvýšený režim 1 618 kW a 1 765 kW. Do konštrukcie motorov boli zahrnuté niektoré 

ďalšie zdokonalenia. 

Okrem uvedených základných variantov motora TV3-117, ktorých bolo vyrobe-

ných viac ako 23 500 kusov, existovali projekty skúšobných variantov TV3-117F, 

TV3-117MV, TV3-117VMA-03, TV3-117MA-F, TV3-117D, TV3-117VI a ďalšie. Na 

základe prijatého uznesenia Rady ministrov ZSSR z 30. augusta 1968 bol v sedem-

desiatych rokoch na základe turbohriadeľového motora TV3-117 vytvorený jedno-

prúdový jednohriadeľový turbokompresorový motor TR3-117 (TR3-117A) s ťahom 5 

900 N (6 400 N) pre bezpilotné prieskumné lietadlo Tu-143 „REJS“ (Tu-243 „REJS-

D“). 

Začiatkom roku 2000 na najvyššej štátnej úrovni bola podporená iniciatíva Kli-

mova a Motor Sič vytvoriť Uzatvorenú akcionársku spoločnosť („Закрытое 

акционерское общество Двигатели Владимир Климов - Мотор Сич“ - „ЗАО 

ВКМС“). Základnou úlohou „ЗАО ВКМС“ je koordinácia prác týchto podnikov vo vý-

robe, opravách a prevádzke motorov TV3-117 v Rusku, v krajinách bývalého ZSSR 

ako aj v zahraničí. Okrem toho „ЗАО ВКМС“ zjednocuje úsilie ruských a ukrajinských 

výrobcov leteckých motorov pri vytváraní nových modifikácií motorov na báze certif i-

kovaného motora TV3-117 (VK-2500, VK-1500, VK-1500V) a celý rad iných prác. 

Koncom roka 1994 prišiel Klimov s návrhom zvýšiť výkon motora TV3-117VMA 

na 1 765 kW na vzletovom režime a na 1 985 kW na mimoriadnom zvýšenom reži-

me. Takto zvýšený výkon motorov by umožnil značne zlepšiť letovo-technické para-

metre u existujúcich vrtuľníkov, ale aj u novovytváraných vrtuľníkov Mi-28N, Ka-50 

a iných. Na základe obnovenej tradície OKB dostal nový motor označenie podľa po-

čiatočných písmen jeho prvého generálneho konštruktéra Vladimíra Klimova VK-

2500 (TV3-117VMA-SB3). Nová konštrukcia plynovej turbíny kompresora 

s lopatkami z materiálu ŽS-26 s usmernenou kryštalizáciou a ďalšie zdokonalenia 

umožnili zvýšiť teplotu plynu pred plynovou turbínou z 1 263 K na 1 293 K, a tým 

zabezpečiť plánované zvýšenie výkonu. Okrem toho je u motora použitá nová čísli-

cová sústava automatického riadenia a kontroly BARK, ktorá zabezpečuje optimali-

záciu prevádzkových charakteristík motora vrtuľníka (sústava BARK sa vyvíjala a 

vyrába na špeciálne vytvorenej výrobnej linke u Klimova). Pri použití motora VK-

2500 môžu vrtuľníky zvýšiť dostup o 1 km pri zvýšenej záťaži o 1 až 2 tony (v závis-

losti od typu vrtuľníka). Pritom udržanie režimov motorov je zabezpečené až do tep-

loty okolitého vzduchu +40°C. Tieto kvality dávajú civilným a vojenským vrtuľníkom 

principiálne nové možnosti pri prevádzke vo vysokohorských oblastiach a oblastiach 

s horúcou klímou. Zvyšuje sa rýchlosť a zlepšuje sa manévrovacia schopnosť vrtuľ-

níkov. Motor VK-2500 sa bude inštalovať na všetky skôr vyrobené typy stredných 
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vrtuľníkov Miľa a Kamova. Jeho výroba sa bude realizovať v sériovom závode Motor 

Sič a u Klimova (v januári 1999 Klimov získal licenciu na právo výroby TV3-117, čím 

sa stal jediným sériovým závodom v Rusku, ktorý produkoval vrtuľníkové motory). 

Letové skúšky VK-2500 sa začali koncom mája 2000 v Rostovskom vrtuľníko-

vom závode. Prvý let bol vykonaný 28. mája 2000 a už 30. mája 2000 sa konala ofi-

ciálna prezentácia modifikovaného vrtuľníka Mi-24 s motormi VK-2500. Veľká záslu-

ha pri realizácii tohto projektu patrí generálnemu riaditeľovi „Роствертола“  M. V. 

Nagibinovi a jeho nástupcovi V. N. Sľusarovi. Koncom septembra dva motory VK-

2500 boli odoslané do firmy Kamov pre ich inštaláciu na vrtuľník Ka-50. Následné 

skúšobné motory VK-2500 sa pripravujú pre Kazanský vrtuľníkový závod (pre vrtuľ-

ník Mi-17) a Moskovský vrtuľníkový závod (pre vrtuľník Mi-28N). 

Najpríťažlivejšou skutočnosťou pre spoločnosti, ktoré využívajú turbohriadeľové 

motory TV3-117, je možnosť prerobenia akéhokoľvek variantu motora TV3-117 pri 

generálnej oprave na modifikáciu VK-2500. Pritom sa podstatne zvyšujú letovo-

konštrukčné charakteristiky už používaných vrtuľníkov. Tieto práce sa budú realizo-

vať len u firmy Klimov a firmy Motor Sič. 

Súčasne so začiatkom prác na turbohriadeľovom motore VK-2500 v roku 1995 

bolo po mnohých diskusiách prijaté rozhodnutie o použití sériového certifikovaného 

motora TV3-117VMA v turbovrtuľovom variante na dvojmotorovom lietadle pre miest-

ne linky firmy An-140. Počiatočný vzletový výkon motora TV3-117VMA-SB2 bol sta-

novený na 1 360 kW. Aby sa v maximálnej miere využili uzly a časti základného mo-

tora a dosiahlo skrátenie doby jeho vytvorenia, bola vybratá konštrukčná schéma s 

vonkajším hriadeľom vrtule a zadným reduktorom, ktorý zároveň vytvára skriňu lie-

tadlových agregátov. Dva exempláre tohto motora súčasne začali v apríli 1997 sten-

dové skúšky u Klimova a vo firme Motor Sič. Už v septembri 1997 prototyp lietadla 

An-140 realizoval prvý skúšobný let. Neskôr v súvislosti so zväčšením počtu pasa-

žierov z 44 na 52 bolo nevyhnutné zvýšiť výkon motorov na 1 838 kW. Na základe 

objektívnych príčin a vzájomného dohovoru bol poverený dokončením motora, ktorý 

dostal nové označenie TV3-117VMA-SBM1, kolektív „ЗМКБ Прогресс“ pod vedením 

generálneho konštruktéra F. M. Muravčenka. Motor v plnom rozsahu zachoval kon-

štrukčnú schému predchádzajúceho typu motora. Kolektív „ЗМКБ Прогресс“ úspeš-

ne zvládol danú úlohu, a v apríli 2000 turbovrtuľový motor TV3-117VMA-SBM1 zís-

kal certifikát „AP MAK“. Motor bol odovzdaný do sériovej výroby v závode Motor Sič.  

V rokoch 1998 až 1999 Klimov vyprojektoval na základe uzlov turbohriadeľo-

vých motorov TV3-117VMA a VK-2500 turbovrtuľový motor VK-1500 s výkonom 1 

103 kW pre turbovrtuľové lietadlá pre miestne linky An-38, An-3, Be-32. V motore 

boli použité: desaťstupňový kompresor (namiesto dvanásťstupňového), moderná 

skrátená spaľovacia komora, turbokompresor uložený na dvoch oporách bez medzi-

ľahlej opory medzi kompresorom a plynovou turbínou, voľná (výkonová) plynová tur-

bína s výstupným hriadeľom, ktorý je vyvedený smerom dopredu (pre turbovrtuľové a 

turbohriadeľové varianty motora), tak aj smerom dozadu (pre turbohriadeľový variant 

motora), nová číslicová sústava automatickej regulácie a kontroly. 

Vysoký stupeň unifikácie uzlov a súčiastok umožnil vo veľmi krátkej dobe roz-

pracovať projekt, vykonať skúšky a certifikovať motor (naplánované na koniec roka 

2001) a zaviesť ho do masovej výroby v závode Motor Sič. Zároveň bol rozpracova-

ný projekt turbohriadeľového motora VK-1500V pre vrtuľníky typu Ka-60/Ka-62. 
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Klimov pokračuje v rozpracovaní plynových variantov vrtuľníkových motorov. 

V súčasnej dobe sa projektuje modifikácia motora na rôzne druhy palív s palivo-

regulačnou sústavou, ktorá je analogická ako u motora TV2-117TG. Motor bude 

schopný pracovať s odpadovým ropným plynom, leteckým kondenzovaným palivom 

(„ACKT“), propánom, butánom, leteckým benzínom, automobilovým benzínom, le-

teckým petrolejom, naftou a s ich zmesami s leteckým palivom. Tento motor je pred-

určený pre použitie u vrtuľníkov Mi-17 v ťažko dostupných severných oblastiach 

Ruska a Sibíri, kde je nedostatok a nízka kvalita leteckého paliva. Pritom sú tieto 

oblasti presýtené náleziskami ropy, kde sa odpadový ropný plyn pri ťažbe ropy vy-

púšťa do atmosféry a spaľuje sa bez akéhokoľvek úžitku. Využitie tohto plynu 

u vrtuľníkov by umožnilo zvýšiť ekonomickosť využitia finančných prostriedkov, ale aj 

zlepšenie ekológie v týchto oblastiach.   

Trhové vzťahy donútili Klimova hľadať nové neletecké použitie pre svoje turbo-

kompresorové motory. Modifikované motory TV3-117 teraz slúžia aj v energetike ako 

pohonné jednotky elektrických generátorov, vysokotlakových hydraulických čerpa-

diel, kompresorov a iných pohonných ústrojenstiev. Zariadenia s týmito pohonnými 

jednotkami sú v priemyselnej prevádzke od roku 1998.    

Vývoj bezpilotných prieskumných prostriedkov bol v Sovietskom zväze sústre-

dený v konštrukčnej kancelárii Andreja Nikolajeviča Tupoleva, ktorá sa stala po celé 

desaťročia hlavným centrom konštrukcie tohto typu leteckej techniky. V roku 1958 

vytvoril A. N. Tupolev novú divíziu, ktorej cieľom bol vývoj bezpilotných prostriedkov. 

Vedením tejto divízie bol poverený syn A. N. Tupoleva, Alexej Andrejevič Tupolev, 

ktorý predtým pracoval v aerodynamickom oddelení konštrukčnej kancelárie. 

Prvé práce na bezpilotných prostriedkoch začali pod vedením A. N. Tupoleva 

už v roku 1956. Do výzbroje sovietskych ozbrojených síl boli v priebehu šesťdesia-

tych a sedemdesiatych rokov zaradené diaľkové bezpilotné prostriedky vzdušného 

prieskumu „DBR-1 JASTREB“ s bezpilotným lietadlom Tu-123, komplet bezpilotného 

taktického vzdušného prieskumu „STRIŽ“ s bezpilotným lietadlom Tu-141 a komplet 

bezpilotného taktického vzdušného prieskumu VR-3 „REJS“ (LET) s bezpilotným 

lietadlom Tu-143. Ich vývoj a výroba pokračuje ďalej aj v súčasnej dobe. Výkonnejší 

variant bezpilotného taktického vzdušného prieskumu VR-3 „REJS-D“ s bezpilotným 

lietadlom Tu-243 so zlepšenými taktickými a technickými parametrami priamo nad-

väzuje na pôvodný variant VR-3 „REJS“. 

V sedemdesiatych rokoch bol na základe turbohriadeľového motora TV3-117, 

podľa prijatého uznesenia Rady ministrov ZSSR z 30. augusta 1968, vytvorený reak-

tívny jednoprúdový variant TR3-117 (TR3-117A) s ťahom 5 900 N (6 400 N) pre 

bezpilotné prieskumné lietadlo Tu-143 „REJS“ (Tu-243 „REJS-D“). Jednoprúdový 

letecký turbokompresorový motor TR3-117 vznikol v konštrukčnej kancelárii Sergeja 

Petroviča Izotova úpravou osvedčeného turbohriadeľového motora TV3-117. U mo-

tora TV3-117 bola odstránená voľná plynová turbína a výstupná sústava. Tieto časti 

boli nahradené výstupnou sústavou s pevnou výstupnou dýzou. Zároveň bola upra-

vená palivo-regulačná sústava a niektoré ďalšie sústavy pôvodného motora. 

V druhej polovici roka 1984 bol do výzbroje československého vojenského le-

tectva zaradený sovietsky bezpilotný prieskumný prostriedok VR-3 „REJS“, ktorý bol 

určený na taktický prieskum objektov protivníka, terénu a radiačnej situácie v malých 

výškach do hĺbky 70 km v podmienkach silnej protivzdušnej obrany protivníka a rá-
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dioaktívneho zamorenia prostredia. Dodané bezpilotné prostriedky VR-3 „REJS“ sa 

používali vo fotografickom a televíznom variante. 

 

Obr. 4.5 Bezpilotný prostriedok VR-3 „REJS“ s lietadlom Tu-143 pri štarte
70

 

Bezpilotný prostriedok VR-3 „REJS“ tvorí bezpilotné lietadlo Tu-143 dolnoploš-

nej koncepcie s trojuholníkovým krídlom. Jeho let je dopredu naprogramovaný a ria-

dený nezávislým palubným navigačným a riadiacim zariadením. Trať letu je podmie-

nená taktickým cieľom použitia a plnenia úlohy pri využití optimálnych podmienok 

pre prieskum a oblet terénnych prekážok. 

 

Obr. 4.6 Schéma jednoprúdového leteckého turbokompresorového motora TR3-

117
71

 

Vzlet bezpilotného lietadla prebieha z vypúšťacieho zariadenia na automobile 

„BAZ 135SPU“ pod uhlom 15° v smere vzletu (obr. 4.5). Lietadlo je pri štarte urých-

ľované štartovacím raketovým motorom „SPRD-251“
72

, ktorý sa po dohorení (po 500 

m letu) oddeľuje od lietadla. Ďalší pohon lietadla zabezpečuje jednoprúdový letecký 

turbokompresorový motor TR3-117. Bezpilotné lietadlo pristáva do určeného štvorca 

pomocou padákovej sústavy a brzdiaceho raketového motora. 
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Letecký turbokompresorový motor TR3-117 je jednoprúdový, jednohriadeľový 

motor s axiálnym vstupným ústrojenstvom, dvanásťstupňovým axiálnym kompreso-

rom s nastaviteľnými usmerňovacími lopatkami vstupného usmerňovacieho ústrojen-

stva a prvých štyroch stupňov kompresora, dvoma odpúšťacími ventilmi vzduchu, 

prstencovou spaľovacou komorou, dvojstupňovou plynovou turbínou reakčného typu 

a výstupnou sústavou s pevnou výstupnou dýzou. 

Jeden jednoprúdový turbokompresorový motor slúži na pohon bezpilotného lie-

tadla Tu-143 prostriedku VR-3 „REJS“. 

Turbohriadeľový motor sa používa v rôznych plávajúcich zariadeniach ako po-

hon elektrických generátorov, kompresorov plynovodov a čerpadiel ropovodov. Po 

úprave na jednoprúdový motor (bez uzla voľnej plynovej turbíny) môže byť motor 

použitý na sušenie stavieb prúdom plynov, odstraňovanie snehu a ľadu z ciest a že-

lezničných tratí a letísk. 

Motor TV3-117, ktorý bol vytvorený takmer pred štyridsiatimi rokmi, do súčas-

nej doby nevyčerpal svoje technické možnosti, najmä vďaka výborným charakterist i-

kám kompresora. Aj v súčasnej dobe patrí medzi najlepšie motory vo svojej kategórii 

z hľadiska ekonomickosti a spoľahlivosti prevádzky. Kolektívy „Климовa“ a „Мотор 

Сич“ pokračujú ďalej v zdokonaľovaní a vytváraní nových motorov najlepšej ruskej 

rodiny vrtuľníkových motorov, minimálne do obdobia druhého desaťročia 21. storo-

čia. Podľa prognóz špecialistov motory TV3-117 budú používané v krajnom prípade 

až do polovice 21. storočia. 

 

4.2 Charakteristika motora TV3-117 

Letecký turbokompresorový motor TV3-117 je turbohriadeľový motor s axiálnym 

vstupným ústrojenstvom, dvanásťstupňovým axiálnym kompresorom s nastaviteľný-

mi usmerňovacími lopatkami a dvoma odpúšťacími ventilmi vzduchu, prstencovou 

spaľovacou komorou, dvojstupňovou axiálnou, chladenou plynovou turbínou kom-

presora reakčného typu a dvojstupňovou axiálnou, čiastočne chladenou voľnou ply-

novou turbínou reakčného typu a výstupnou sústavou s výstupnou rúrou natočenou 

pod uhlom 60° vpravo alebo vľavo vzhľadom k ose motora. Dva turbohriadeľové mo-

tory TV3-117 3. série slúžia na pohon vrtuľníka Mi-24D a Mi-24DU, dva motory TV3-

117V poháňajú vrtuľník Mi-24V a dva motory TV3-117MT zabezpečujú pohon stred-

ného dopravného vrtuľníka Mi-17. 

Prvé turbohriadeľové motory TV3-117 sa do československého vojenského le-

tectva dostali 24. augusta 1978, kedy na letisku v Prostějove pristáli prvé štyri bojo-

vé vrtuľníky Mi-24D, dodané zo Sovietskeho zväzu. V rokoch 1985 až 1989 prichá-

dzal k vrtuľníkovému pluku v Plzni – Boroch nový variant vrtuľníka Mi-24V. V tom 

istom období sa k vrtuľníkovým útvarom dostávali aj stredné dopravné vrtuľníky Mi-

17, ktoré mali nahradiť už zastarané vrtuľníky Mi-8. 

Pri delení majetku československej armády bolo v československom vojenskom 

letectve 24 vrtuľníkov Mi-24D, 28 vrtuľníkov Mi-24V, 2 cvičné vrtuľníky Mi-24 DU, 48 

vrtuľníkov Mi-17 a 2 vrtuľníky Mi-17Z-2. Z tohto počtu bolo 8 vrtuľníkov Mi-24D, 10 

vrtuľníkov Mi-24V, 1 vrtuľník Mi-24DU, 15 vrtuľníkov Mi-17 a 2 vrtuľníky Mi-17Z-2 

presunuté na Slovensko, kde po úprave letiska v Prešove boli presunuté k 34. letec-

kej základni. Vrtuľníky Mi-24D vytvorili 1. letku, vrtuľníky Mi-24V 2. letku a vrtuľníky 

Mi-17 3. letku. 
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Obr. 4.7 Principiálna schéma leteckého turbohriadeľového turbokompresorového 

motora TV3-117
73

 

 

4.3 Základné technické údaje motora TV3-117 3. série  

Výkon motora na maximálnom režime............................................Pmax. = 1 636
-32

 kW 

Maximálne otáčky turbokompresora..........................................nTK,max. = 19 500 min.
-1
 

Maximálne otáčky voľnej plynovej turbíny.................................nVT,max. = 15 000 min.
-1 

Maximálne prietokové množstvo vzduchu...............................................Q
v 
= 8,1 kg.s

-1 

Maximálny stupeň stlačenia kompresora..................................................... πKc = 9,55 

Špecifická spotreba paliva na maximálnom režime..............cm,max. = 0,313 kg.kW
-1
.h

-1 

Maximálna celková teplota plynu pred plynovou turbínou.....................t3c,max. = 990 °C 

Celková účinnosť kompresora.......................................................................ηKc = 0,86 

Celková účinnosť plynovej turbíny kompresora........................................... ηTKc = 0,91 

Celková účinnosť voľnej plynovej turbíny.................................................... ηVTc = 0,96 

Akcelerácia motora (na zemi).............................................................................. = 9´´ 

Celková dĺžka motora..............................................................................L = 2 055 mm 

Šírka motora.............................................................................................W = 650 mm 

Výška motora.............................................................................................V = 728 mm 

Suchá hmotnosť motora.......................................................................G = 285+5,7 kg 

 

4.4 Konštrukcia motora TV3-117 

4.4.1 Vstupné ústrojenstvo 

Vstupné ústrojenstvo motora TV3-117 zabezpečuje plynulý vstup vzduchu a je-

ho usmernenie na lopatky rotora kompresora motora.
74

 

Vstupné ústrojenstvo motora je odlievané z hliníkovej zliatiny, axiálneho typu. 

Pozostáva z vonkajšieho a vnútorného plášťa, ktoré sú vzájomne spojené štyrmi du-

tými rebrami, aerodynamického krytu, nastaviteľných lopatiek vstupného usmerňo-

vacieho ústrojenstva, upevňovacieho kužeľa a upevňovacej príruby. Na čelnej plo-

che vstupného ústrojenstva je umiestnená príruba s upevňovacím okom pre uchyte-

nie motora ku konštrukcii draka vrtuľníka. V zadnej časti telesa vstupného ústrojen-

stva je vytvorená príruba pre spojenie s prírubou telesa kompresora. Na jeho vonkaj-

šom povrchu je upevnená skriňa pohonov s agregátmi motora. Vo vnútornej časti 
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náboja sa nachádza centrálny pohon a teleso prvého ložiska motora. Vstupná časť 

motora je vybavená vstupným usmerňovacím ústrojenstvom s nastaviteľnými usmer-

ňovacími lopatkami v rozsahu vuú = 27° až 0°. V spodnej časti telesa vstupného ús-

trojenstva sa nachádza príruba určená pre spojenie s prírubou olejového agregátu.  

 

Obr. 4.8 Rez centrálneho pohonu vstupného ústrojenstva motora TV3-117
75

 

 

Obr. 4.9 Vstupné ústrojenstvo motora TV3-117
76

 bez protiprachového zariadenia 

Na bokoch telesa vstupného ústrojenstva sú vytvorené dve príruby pre upev-

nenie potrubí prívodu teplého vzduchu odmrazovacej sústavy a príruby pre upevne-

nie ďalších agregátov. Aerodynamický kryt, predné hrany aerodynamických rebier a 

                                                
75

Archív autora. 
76

Fotografia autor. 



4 Turbohriadeľový vrtuľníkový motor TV3-117 

99 
 

duté lopatky vstupného usmerňovacieho ústrojenstva sú ohrievané vzduchom, ktorý 

je privádzaný z priestoru sekundárneho prúdu vzduchu v spaľovacej komore motora. 

 

4.4.2 Kompresor 

Kompresor motora TV3-117 je axiálny, jednohriadeľový, jednoprúdový, dva-

násťstupňový s nastaviteľnými usmerňovacími lopatkami prvých štyroch stupňov sta-

tora kompresora. Nastavovanie usmerňovacích lopatiek sa vykonáva automaticky 

v rozsahu od uú = 27° do 0° v závislosti od prepočítaných otáčok rotora turbokom-

presora. Pre zabezpečenie stabilnej práce kompresora sú použité aj dva odpúšťacie 

ventily vzduchu za siedmym stupňom kompresora. 

Rotor kompresora je diskobubnovej konštrukcie, ktorú tvorí predný čap, disky s 

lopatkami a zadný čap. Hriadeľ rotora kompresora je uložený na prednom valčeko-

vom ložisku č. 1 a na zadnom guľkovom ložisku č. 2. Zadný čap je drážkovaný pre 

spojenie s hriadeľom plynovej turbíny kompresora. 

 

Obr. 4.10 Rez kompresora motora TV3-117
77

 

Skriňu kompresora tvoria štyri základné časti. Na vonkajšom povrchu statora 

kompresora sú vytvorené otvory pre čapy nastaviteľných usmerňovacích lopatiek 

kompresora. K štvrtej časti skrine kompresora je privarený prstenec, ktorý vytvára 

komoru pre odber vzduchu za siedmym stupňom kompresora. Piata časť skrine 

kompresora tvorí nosnú časť konštrukcie celého motora. 
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Teleso prvého valčekového ložiska motora je súčasťou vstupného ústrojenstva 

motora. Teleso druhého guľkového ložiska motora je súčasťou zadnej časti kon-

štrukcie statora kompresora. 

Natáčanie usmerňovacích lopatiek vstupného usmerňovacieho ústrojenstva a 

usmerňovacích ústrojenstiev prvých štyroch stupňov kompresora zabezpečuje pra-

covný mechanizmus, ktorý je ovládaný v závislosti od prepočítaných otáčok rotora 

turbokompresora podľa programu αuú = f(nK,prep.). Ovládanie mechanizmu natáčania 

usmerňovacích lopatiek kompresora zabezpečujú dva hydraulické pracovné valce, 

do ktorých sa privádza tlakové palivo z čerpadla-regulátora NR-3A. 

Zvýšenie zásoby stabilnej činnosti kompresora motora na prechodových reži-

moch zabezpečujú aj dva odpúšťacie ventily vzduchu, ktoré odpúšťajú časť vzduchu 

mimo kompresor od siedmeho stupňa kompresora v závislosti od prepočítaných otá-

čok rotora turbokompresora podľa programu, ktorý je riadený čerpadlom-regulátorom 

NR-3A. 

Celková účinnosť kompresora je ηKc = 0,86. 

 

4.4.3 Spaľovacia komora 

  

Obr. 4.11 Rez spaľovacej komory motora TV3-117
78

 

Spaľovacia komora motora TV3-117 je priamoprúdová, prstencového typu. 

Tvorí ju plášť spaľovacej komory, plamenec s dvanástimi hlavicami, palivová rampa 

s dvanástimi palivovými dýzami, dva zapaľovače a odpadový ventil. 
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Vonkajší plášť spaľovacej komory je nosnou časťou motora. Plamenec je prs-

tencového tvaru s dvanástimi hlavicami s lopatkovými víričmi, do ktorých sa umiest-

ňujú palivové dýzy. Palivové dýzy sú duplexné, odstredivého typu. Zapálenie zmesi 

paliva a vzduchu v spaľovacej komore zabezpečujú dve zapaľovacie sviečky SP-

26P3T. Odvod paliva z priestoru spaľovacej komory zabezpečuje odpadový ventil. 

 

4.4.4 Plynová turbína 

Turbohriadeľový motor TV3-117 má dve vzájomne kinematicky nezávislé ply-

nové turbíny, plynovú turbínu kompresora a voľnú plynovú turbínu. 

Plynová turbína kompresora je axiálna, dvojstupňová, jednohriadeľová, chlade-

ná, reakčného typu. Je tvorená usmerňovacím ústrojenstvom prvého stupňa plynovej 

turbíny, usmerňovacím ústrojenstvom druhého stupňa plynovej turbíny, rotorom ply-

novej turbíny kompresora a telesom tretieho ložiska motora. 

 

Obr. 4.12 Rez plynovej turbíny kompresora a voľnej plynovej turbíny motora TV3-

117
79

 

Usmerňovacie ústrojenstvá prvého a druhého stupňa sú svojimi telesami spo-

jené so silovou časťou motora. Ich súčasťou sú duté, chladené usmerňovacie lopat-

ky. Chladenie usmerňovacích lopatiek prvého a druhého stupňa zabezpečuje vzduch 

privádzaný zo sekundárneho prúdu vzduchu spaľovacej komory. Na vonkajšom po-

vrchu telesa usmerňovacieho ústrojenstva plynovej turbíny kompresora je vytvore-
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ných 21 prírub pre upevnenie termočlánkov T-102, ktoré merajú teplotu plynu pred 

plynovou turbínou t3c. Celková účinnosť plynovej turbíny kompresora je ηTK = 0,91. 

Rotor plynovej turbíny kompresora je diskovej konštrukcie. Rotorové lopatky sú 

plné, nechladené. Hriadeľ rotora plynovej turbíny kompresora je uložený na spoloč-

nom guľkovom ložisku kompresora č. 2 a na valčekovom ložisku plynovej turbíny 

kompresora č. 3. 

Voľná plynová turbína je axiálna, dvojstupňová, jednohriadeľová, s chladenými 

usmerňovacími lopatkami prvého stupňa, reakčného typu. Tvorí ju rotor voľnej ply-

novej turbíny, stator voľnej plynovej turbíny, teleso 4. ložiska a teleso 5. ložiska mo-

tora.  

Teleso skrine statora voľnej plynovej turbíny je nosnou časťou motora. V skrini 

sú upevnené chladené usmerňovacie lopatky prvého stupňa a nechladené usmerňo-

vacie lopatky druhého stupňa voľnej plynovej turbíny. Voľná plynová turbína motora 

je čiastočne chladená vzduchom, ktorý je odoberaný od siedmeho stupňa kompreso-

ra a privádzaný vonkajším potrubím do priestoru medzi vnútorný povrch telesa voľnej 

plynovej turbíny a vonkajšie prstence usmerňovacích lopatiek prvého a druhého 

stupňa voľnej plynovej turbíny 

Teleso štvrtého a piateho ložiska motora zabezpečuje uloženie rotora voľnej 

plynovej turbíny na štvrtom guľkovom ložisku a na piatom valčekovom ložisku moto-

ra a prenos síl od rotora do silovej sústavy motora. 

Rotor voľnej plynovej turbíny je s  rotorom plynovej turbíny kompresora spojený 

len prostredníctvom prúdu plynu. Slúži na pohon hlavného reduktora vrtuľníka. Rotor 

voľnej plynovej turbíny je diskovej konštrukcie s nechladenými rotorovými lopatkami. 

Hriadeľ rotora voľnej plynovej turbíny je uložený na štvrtom guľkovom ložisku a na 

piatom valčekovom ložisku motora. 

Celková účinnosť voľnej plynovej turbíny ηVT = 0,96. 

 

4.4.5 Výstupná sústava 

Výstupnú sústavu motora tvorí rozširujúci kanál, ktorý zabezpečuje odvod ex-

pandovaných plynov do atmosféry. Výstupná sústava motora TV3-117 je pevná, na-

točená oproti ose motora o uhol 60° vľavo alebo vpravo podľa umiestnenia motora 

na vrtuľníku. 

Výstupnú sústavu motora TV3-117 tvorí výstupná rúra, dvojdielny plášť a sťa-

hovací pás. Medzi rúrou a plášťom preteká chladiaci vzduch, ktorý ochladzuje steny 

výstupnej rúry. Na vonkajšom povrchu vonkajšieho plášťa sú umiestnené príruby pre 

upevnenie pomocného reduktora pohonu regulátora otáčok voľnej plynovej turbíny, 

príruba pre prívod tlakového oleja ku štvrtému a piatemu ložisku, príruba odvodu 

oleja z priestoru štvrtého a piateho ložiska, príruba pre prívod vzduchu na pretlako-

vanie olejového tesnenia ložísk voľnej plynovej turbíny, príruba pre vedenie elektric-

kých vodičov k indukčným snímačom otáčok voľnej plynovej turbíny, príruba pre 

ejektor odvzdušňovacieho potrubia odvodu vzduchu z priestoru skrine pohonov, ole-

jovej nádrže, olejovej a palivovej sústavy a dve príruby pre odvod vzduchu z priesto-

ru druhého ložiska motora. 
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Obr. 4.13 Rez výstupnej sústavy motora TV3-117
80

 

 

4.4.6 Skriňa pohonov 

Skriňa pohonov motora TV3-117 slúži na umiestnenie a pohon agregátov moto-

ra. Jednotlivé agregáty motora sú poháňané od rotora turbokompresora a od rotora 

voľnej plynovej turbíny motora. Od rotora voľnej plynovej turbíny sa krútiaci moment 

prenáša pružným hriadeľom na regulátor otáčok voľnej plynovej turbíny. 

Rotor turbokompresora motora poháňa skriňu pohonov, ktorá je umiestnená 

v prednej hornej časti motora na telese vstupného ústrojenstva. Prenos krútiaceho 

momentu od hriadeľa kompresora zabezpečuje centrálny pohon a horný zvislý hria-

deľ, ktorý je vedený cez dutinu aerodynamického rebra vstupnej časti motora. Na 

skrini pohonov motora je umiestnený vzduchový spúšťač SV-78, čerpadlo-regulátor 

NR-3A, riadiaci agregát, palivové dodávacie čerpadlo DCN-70, vysielač otáčok tur-

bokompresora, odsávacie olejové čerpadlo, odstredivý odvzdušňovač a olejový ag-

regát s čističom. Druhým, spodným zvislým hriadeľom je od centrálneho pohonu ve-

dený krútiaci moment do spodného olejového agregátu, v ktorom sú umiestnené od-

sávacie olejové čerpadlá. Teleso transmisie tvorí nosnú časť, v ktorom je umiestne-

né teleso štvrtého a piateho ložiska voľnej plynovej turbíny a snímač otáčok voľnej 

plynovej turbíny. K zadnej prírube telesa transmisie je upevnené teleso guľového 

kĺbu reduktora vrtuľníka. 
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Obr. 4.14 Skriňa pohonov motora TV3-117 s čerpadlom-regulátorom NR-3A
81

 

 

4.5 Sústavy motora TV3-117 

4.5.1 Olejová sústava 

Olejová sústava motora TV3-117 je tlaková, cirkulačná, autonómna s priamym 

odvzdušnením do atmosféry. 

Olejovú sústavu motora tvorí horný olejový agregát, spodný olejový agregát, 

olejový chladič a olejová nádrž. Olej z olejovej nádrže sa dostáva do horného olejo-

vého agregátu, kde je umiestnené jednostupňové tlakové olejové čerpadlo. Tlakový 

olej s tlakom po = 0,3 až 0,4 MPa je cez olejový čistič, jednosmerný ventil a redukčný 

ventil vedený k jednotlivým mazaným miestam. Odsávanie oleja z mazaných miest 

zabezpečuje sústava piatich odsávacích olejových čerpadiel v spodnom olejovom 

agregáte a jedno odsávacie olejové čerpadlo v hornom olejovom agregáte. Chlade-

nie oleja zabezpečuje olejový chladič, ktorý je súčasťou olejovej sústavy vrtuľníka. 

Odvzdušnenie olejovej sústavy je zabezpečené priamo do atmosféry cez od-

stredivý odvzdušňovač, ktorý je umiestnený na skrini pohonov. 

Olejová sústava motora používa syntetický olej B-3V alebo jeho západný ekvi-

valent Jet-oil.  
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4.5.2 Palivová sústava 

Palivová sústava motora TV3-117 zabezpečuje regulovanú dodávku paliva do 

spaľovacej komory, ovládanie nastaviteľných usmerňovacích lopatiek kompresora a 

odpúšťacích ventilov kompresora. 

Palivovú sústavu motora tvorí palivová sústava nízkeho tlaku, palivová sústava 

dodávky paliva do spaľovacej komory motora, palivová sústava obmedzovania ma-

ximálnych prepočítaných otáčok turbokompresora motora, palivová sústava obme-

dzenia celkovej teploty plynu pred plynovou turbínou kompresora t3c, sústava ochra-

ny voľnej plynovej turbíny, sústava ovládania usmerňovacích ústrojenstiev kompre-

sora a odpúšťacích ventilov vzduchu a sústava ovládania odpojenia vzduchového 

spúšťača. 

Palivová sústava nízkeho tlaku zabezpečuje dodávku paliva z palivových nádr-

ží vrtuľníka na vstup jednotlivých agregátov palivovej sústavy motora. Základnými 

časťami palivovej sústavy nízkeho tlaku je dodávacie palivové čerpadlo DCN-70 a 

jemný palivový čistič. Tlak paliva na výstupe z dodávacieho palivového čerpadla je 

pp = 0,12 MPa.  

Palivová sústava regulovanej dodávky paliva do spaľovacej komory motora za-

bezpečuje regulovanú dodávku paliva do palivových dýz spaľovacej komory podľa 

stanovených programov regulácie vo všetkých režimoch činnosti motora a pri spúš-

ťaní motora. Reguláciu dodávky paliva do spaľovacej komory riadi čerpadlo-

regulátor NR-3A. Palivo sa do spaľovacej komory dostáva cez palivovú rampu a 

dvanásť duplexných palivových dýz.  

Palivová sústava obmedzovania maximálnych prepočítaných otáčok turbokom-

presora motora zabezpečuje obmedzovanie maximálnych prepočítaných otáčok roto-

ra turbokompresora na jednotlivých režimoch činnosti motora nTK,pr. = f(nTK, t1c). Do 

sústavy obmedzovania maximálnych režimov motora patrí regulátor hraničných re-

žimov RPR-3A (obvod turbokompresora), snímač otáčok turbokompresora, snímač 

celkovej teploty vzduchu na vstupe do motora t1c a výkonný mechanizmus IM-47. 

Palivová sústava obmedzenia maximálnej teploty plynu pred plynovou turbínou 

kompresora zabezpečuje automatické obmedzenie teploty plynu pred plynovou tur-

bínou kompresora motora. Sústavu tvorí regulátor teploty, sústava termočlánkov T-

102 a výkonný mechanizmus IM-47. 

Sústava ochrany voľnej plynovej turbíny motora zabezpečuje vypnutie motora 

pri dosiahnutí otáčok voľnej plynovej turbíny nVT = 1182 %. Sústavu tvorí regulátor 

hraničných režimov RPR-3A (obvod voľnej plynovej turbíny), snímač otáčok voľnej 

plynovej turbíny, výkonný mechanizmus IM-3A a ventil stáleho pretlaku. 

Sústava ovládania usmerňovacích ústrojenstiev kompresora a odpúšťacích 

ventilov vzduchu zabezpečuje nastavenie usmerňovacích lopatiek vstupného 

usmerňovacieho ústrojenstva a usmerňovacích lopatiek prvých štyroch stupňov v 

závislosti od prepočítaných otáčok rotora turbokompresora uú = f(nTK,pr.) a ovládanie 

odpúšťacích ventilov vzduchu za siedmym stupňom kompresora v závislosti od pre-

počítaných otáčok rotora turbokompresora nTK,pr.. Nastavovanie usmerňovacích lopa-

tiek vstupného usmerňovacieho ústrojenstva a usmerňovacích lopatiek prvých šty-

roch stupňov kompresora zabezpečujú dva hydraulické pracovné valce, ktoré sú na-

pájané tlakovým palivom z čerpadla-regulátora NR-3A. 



4 Turbohriadeľový vrtuľníkový motor TV3-117 

106 
 

Sústava odpojenia vzduchového spúšťača SV-78 vysiela elektrický signál na 

odpojenie elektromagnetického ventilu vzduchového spúšťača pri dosiahnutí otáčok 

turbokompresora nTK = 60 % až 65 %. 

Vzájomnú spoluprácu dvoch motorov TV3-117 zabezpečuje synchronizačný 

ventil na princípe udržiavania rovnakého celkového tlaku vzduchu za kompresormi 

obidvoch motorov p2c zmenou dodávky paliva do spaľovacej komory motorov. 

 

4.5.3 Odpadová sústava 

Odpadová sústava motora TV3-117 zabezpečuje odvod oleja a paliva, ktoré 

uniklo cez netesnosti jednotlivých agregátov motora, a zostatkov paliva z palivových 

rámp v spaľovacej komore motora cez blok odpadových ventilov a ejektor do výstup-

ného difúzora motora. 

 

4.5.4 Odmrazovacia sústava 

Odmrazovacia sústava motora TV3-117 zabezpečuje ochranu vstupnej časti 

motora a protiprachového zariadenia PZU pred vznikom námrazy. Horúci vzduch z 

odmrazovacej sústavy motora slúži aj na ofukovanie teplotnej vložky regulačného 

čerpadla. V odmrazovacej sústave sa využíva horúci vzduch odoberaný zo sekun-

dárneho prúdu vzduchu v spaľovacej komore, ktorý je vedený do dutín v nábehových 

hranách aerodynamických rebier vstupného ústrojenstva motora, dvojitého plášťa 

vstupného aerodynamického krytu motora, do nastaviteľných vstupných usmerňova-

cích lopatiek a k teplotnej vložke regulačného čerpadla. Odmrazovacia sústava mo-

tora pracuje v automatickom a ručnom režime. Odmrazovaciu sústavu motora tvorí 

ventil odmrazovacej sústavy, regulátor teploty, potrubia dodávky vzduchu, automat i-

ka odmrazovacej sústavy a signalizátor odmrazovacej sústavy RIO-3.  

 

4.5.5 Spúšťacia sústava 

 

4.15 Umiestnenie vzduchového spúšťača SV-78
82
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Spúšťacia sústava motora TV3-117 zabezpečuje automatické spúšťanie motora 

na zemi a počas letu. Do spúšťacej sústavy motora patrí elektrická sústava ovlá-

dania spúšťania s panelom spúšťania APD, zapaľovacia sústava, vzduchová sústa-

va a palivová spúšťacia sústava. 

Roztočenie rotora turbokompresora motora zabezpečuje vzduchový spúšťač 

SV-78, do ktorého dodáva stlačený vzduch generátor vzduchu AI-9V. Vzduchový 

spúšťač SV-78 je cez odstredivú spojku spojený so skriňou pohonov motora TV3-

117. 

 

Obr. 4.16 Výkres rezu vzduchového spúšťača SV-78
83

 

Zapaľovacia sústava slúži na zapálenie zmesi paliva a vzduchu v spaľovacej 

komore pri spúšťaní motora na zemi a počas letu. Zapaľovaciu sústavu tvorí zapaľo-

vací agregát SK-22-2K a dve zapaľovacie sviečky SP-26P3T, ktoré sú umiestnené 

v spaľovacej komore motora. 

Generátor vzduchu AI-9V je malý prúdový motor s predimenzovaným kompre-

sorom, ktorý v režime spúšťania motora TV3-117 zabezpečuje prívod stlačeného 

vzduchu do pravého alebo ľavého motora. V generátorovom režime zabezpečuje 

výrobu elektrického prúdu pre potreby vrtuľníka. Generátor vzduchu AI-9V je samo-

statný agregát, ktorý nie je súčasťou motorov TV3-117. 

 

4.5.6 Sústava kontroly pohonných jednotiek 

Sústava kontroly pohonných jednotiek slúži k vizuálnej kontrole parametrov mo-

torov TV 3 – 117 v kabíne vrtuľníka Mi-24D. 
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Sústava kontroly pohonných jednotiek zabezpečuje pomocou ručičkového uka-

zovateľa indikáciu otáčok rotora voľnej plynovej turbíny nNR ľavého a pravého moto-

ra, indikáciu otáčok rotora turbokompresora nTK ľavého a pravého motora, indikáciu 

teploty plynov pred plynovou turbínou kompresora t3c ľavého a pravého motora, indi-

káciu tlaku oleja po, indikáciu teploty oleja to, indikáciu tlaku paliva pp ľavého a pra-

vého motora, indikáciu vibrácií vv ľavého a pravého motora a indikáciu režimov moto-

rov na ukazovateli indikátora režimov motorov IR-117V. 

 

Obr. 4.17 Ukazovateľ otáčok turbokompresora ľavého a pravého motora TV3-117
84

 

 

                  

Obr. 4.18 Trojručičkový ukazovateľ ľavého a pravého motora TV3-117
85

 

Nebezpečné režimy pri činnosti motora sú signalizované svetelnými tablami:  

-„ВЫКЛЮЧИ ЛЕВЫЙ (ПРАВЫЙ) ДВИГАТЕЛЬ” (Vypni ľavý, pravý motor),  

                                                
84

 Hocko, M.: Konštrukcia motora TV3-117. Vojenská stredná škola letecká v Košiciach. Košice 2002. 
169 strán. 

85 Hocko, M.: Konštrukcia motora TV3-117. Vojenská stredná škola letecká v Košiciach. Košice 2002. 
169 strán. 
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- „ВИБРАЦИЯ ПОВЫШЕНАЯ ЛЕВЫЙ (ПРАВЫЙ) ДВИГАТЕЛЬ” (Zvýšená vibrácia 

ľavého (pravého) motora),  

- „РЕГУЛАТОР T° i nTK” (Regulátor teploty a otáčok nTK),  

- „ОБОРОТЫ СТ” (Otáčky voľnej plynovej turbíny),  

- „ОБОГРЕВ ЛЕВ. (ПРАВ.) ДВИГ. ВКЛ.” (Zapnutý ohrev ľavého (pravého) motora). 

 

Obr. 4.19 Ukazovateľ indikátora režimov motorov IR-117V
86
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Tabuľka 4.1 
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Tabuľka 4.2 
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Tabuľka 4.3 
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5 Letecký turbohriadeľový vrtuľníkový motor PZL-10W 

5.1 Úvod 

Podnik PZL vo Šwidniku sa už od päťdesiatych rokov venoval licenčnej výrobe 
sovietskych vrtuľníkov Mi-1 (SM-1) vrátane domáceho derivátu SM-2 a od roku 1966 
ich vo výrobe nahradili modernejšie vrtuľníky Mi-2. K vyrábaným vrtuľníkom poľský 
letecký priemysel získal práva na výrobu motorov a reduktorov, ktorú zabezpečoval 
podnik WSK v Rzeszówe. Vzhľadom na množstvo variantov vrtuľníkov Mi-1 a Mi-2 
pre vojenské a civilné využitie Poľsko vybudovalo okrem rozsiahlych výrobných ka-
pacít aj významné vývojové kapacity. Miľova konštrukčná kancelária vykonávala do-
zor a udržiavala si aj naďalej typové práva. 

Vrtuľníky aj napriek všetkým prednostiam počas celej doby služby trpeli niekto-
rými nedostatkami. Išlo v prvom rade o výkon motorov, ktoré v značnej miere obme-
dzovali letové vlastnosti, najmä pri vysokých atmosférických teplotách a vo vysoko-
horských podmienkach letu. K ďalším nedostatkom patrili krátky dolet z dôvodu malej 
zásoby paliva v palivových nádržiach a nevhodne riešená kabína pre cestujúcich. 

V roku 1972 závod vo Šwidniku začal projekt modernizácie vrtuľníka Mi-2M, ktorý 
bol rozdelený na dve etapy. Prvá etapa s označením Mi-2M1 zahŕňala inštaláciu mo-
torov GTD-350P, ktoré mali výkon o 10 % vyšší (331 kW) ako motor GTD-350 
a upravený vnútorný priestor. Druhá etapa, označená Mi-2M2, zahŕňala podstatne 
upravený trup, ktorý bol predĺžený a mal nedelený vnútorný priestor. Nové technické 
riešenie umožnilo umiestniť dvere po obidvoch stranách trupu a palivo umiestniť pod 
podlahu kabíny. Prototypy obidvoch strojov prvýkrát vzlietli v lete 1974. Kým prvá 
verzia preukázala určité výhody, u druhej verzie vrtuľníka sa prejavilo podstatné 
zhoršenie letových vlastností. Celkom boli vytvorené dva prototypy Mi-2M1 a šesť 
prototypov Mi-2M2. Do sériovej výroby sa nedostal ani jeden z variantov modernizo-
vaných vrtuľníkov Mi-2. V deväťdesiatych rokoch výrobca spustil projekt Mi-2Plus, 
ktorý zahŕňal výkonnejšie motory GTD-350W2 a nové kompozitné listy nosného roto-
ra. Najúspešnejší bol nakoniec projekt Kania, ktorý vznikol inštaláciou západných 
motorov Allison 250-C20B s výkonom 314 kW do konštrukcie draka vrtuľníka Mi-2, 
ktorý v Poľsku začal súbežne s vývojom vrtuľníka W-3. Nové motory boli podstatne 
ľahšie a mali lepšie výkonové parametre pri vysokých atmosférických teplotách a vo 
vysokohorských podmienkach. Celkovo vzniklo 18 vrtuľníkov Kania a jeden pozemný 
skúšobný exemplár.87 

O nedostatkoch vrtuľníka Mi-2 vedela aj sovietska strana. Rátalo sa so zvyšo-
vaním výkonov vrtuľníka použitím výkonnejších motorov a odľahčením vrtuľníka. 
O zrode viacúčelového vrtuľníka PZL W-3 Sokol bolo rozhodnuté v decembri roku 
1971, kedy bola podpísaná zmluva medzi vládami Poľskej ľudovej republiky a So-
vietskeho zväzu. Technické zadanie pre vznik projektu výkonnejšieho vrtuľníka spra-
covali zamestnanci závodu M. Miľa.88 Základný projekt vypracovala skupina poľských 
konštruktérov WSK Šwidnik, ktorý patril do koncernu PZL, pod vedením Ing. Stani-
slava Kamiňského v spolupráci so sovietskymi odborníkmi z moskovského vrtuľníko-
vého závodu M. Miľa. Práce na projekte boli dokončené v auguste roku 1975. V apríli 
1976 projekt schválila komisia, ktorej členmi boli poľskí a sovietski odborníci. Základ-
ná časť technického projektu bola dokončená v roku 1978, kedy začali statické a dy-

                                                
87

Čadil, J., Rusiecki, M.: W-3 Sokol. Čtyřicet let od vzletu. Letectví a kosmonautika 8/2019, str. 32-37.  
88

Górski, P.: Vrtuľník PZL W-3 Sokol. Letectví a kosmonautika 14/1986, str. 540 - 541.  
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namické skúšky vrtuľníkových sústav. Prvý z piatich prototypov vrtuľníka W-3 Sokol 
absolvoval prvý let 16. novembra 1979. Technické skúšky, ktorých cieľom bolo urče-
nie vplyvu medzných prevádzkových podmienok na konštrukciu, pohon a vybavenie 
vrtuľníka, prebiehali v okolí Baku, Dušanbe a Jakutska.  

 

 

Obr. 5.1 Vrtuľník PZL W-3 Sokol Vzdušných síl Armády Českej republiky89 

PZL/WSK W-3 Sokol je viacúčelový dvojmotorový vrtuľník s turbohriadeľovým 
pohonom, ktorý je vybavený štvorlistovým nosným rotorom, trojlistovým vyrovnáva-
cím rotorom a pevným trojbodovým podvozkom s prednou podvozkovou nohou. Trup 
je pološkrupinovej konštrukcie, vyrobený z ľahkých zliatín. V zvukovo izolovanej ka-
bíne je miesto pre pilota, mechanika a dvanásť sedadiel pre cestujúcich. Priestor pre 
cestujúcich je možné využiť na prepravu nákladu s hmotnosťou 1 800 kg alebo šty-
roch pacientov na nosítkach a ošetrujúceho lekára. Vrtuľník môže prenášať bremená 
podvesené pod vrtuľníkom s hmotnosťou 2 100 kg. Vstup do kabíny uľahčujú široké 
zasúvateľné dvere po obidvoch stranách trupu vrtuľníka. Vrtuľník PZL W-3 Sokol je 
vybavený dvoma nezávislými hydraulickými sústavami, pneumatickou sústavou a 
elektrickou sústavou s jednosmerným a striedavým prúdom. Hydraulická sústava 
ovláda nosný a vyrovnávací rotor, odľahčuje riadiacu páku kolektívneho riadenia a 
napája tlmič smerového riadenia. Kompresor pneumatickej sústavy je poháňaný 
hlavným reduktorom a zabezpečuje zásobovanie pneumatického obvodu bŕzd hlav-
ného podvozku. Generátor jednosmerného a striedavého prúdu je poháňaný hlav-
ným reduktorom. Elektrická sústava zabezpečuje chladenie, odmrazovanie listov 
nosného rotora a potreby ďalších sústav. 

Pohonnú sústavu vrtuľníka PZL W-3 tvoria dva turbohriadeľové motory PZL-
10W, ktoré podľa sovietskej licencie sovietskeho motora TVD-10 vyrába WSK PZL 
Rzeszów. Vývoj motora TVD-10 začal v roku 1965 na základe rozhodnutia Minister-
stva leteckého priemyslu ZSSR č. 299 zo dňa 1. 6. 1965 na vytvorenie turbohriade-
ľového motora so vzletovým výkonom 940 ks pre lietadlo Be-30 konštrukčnej kance-
lárie Berieva pre regionálne trate. Sériová výroba motora sa začala v roku 1969. 
V období od 1980 do 1990 sa motor vyrábal v Poľsku. Celkovo bolo vyrobených 500 
motorov. Od roku 1992 sa generálna oprava realizuje v OMKB.  

Motory PZL-10W sú vzperami, spoločne s hlavným reduktorom, upevnené na 
spoločnej základovej doske, takže deformácie konštrukcie vrtuľníka v priebehu letu 
nemajú vplyv na súosovosť hriadeľov motorov. 

Pod podlahou kabíny sú vakové palivové nádrže s celkovým objemom 1 700 lit-
rov. Prídavné nádrže s objemom 1 100 litrov je možné umiestniť do kabíny. 
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Obr. 5.2 Umiestnenie leteckých turbohriadeľových turbokompresorových  motorov 
PZL-10W u vrtuľníka PZL-Šwidnik W-3A Sokol90 

Každý motorový priestor je zabezpečený protipožiarnou sústavou, ktorá sa 
uvádza do činnosti buď automaticky alebo ručne. 

Zavedenie vrtuľníkov PZL W-3 Sokol bolo dané politickým rozhodnutím 
o ukončení prevádzky stíhacích lietadiel MiG-29 vo Vzdušných silách Armády Českej 
republiky. V decembri 1995 bolo všetkých českých desať stíhacích lietadiel MiG-29 
vymenených za poľské vrtuľníky PZL W-3 Sokol.  

Celý proces získania vrtuľníkov PZL W-3 Sokol prebehol veľmi rýchlo a trval 
približne jeden rok. Prvá skupina českých pilotov a odborníkov rezortu obrany prišla 
do poľského výrobného závodu PZL Šwidnik na jeseň roku 1995, aby sa tu s novým 
typom zoznámila. Aké bolo ale ich prekvapenie, keď zistili, že továreň už mala všetky 
vrtuľníky pripravené. Išlo o vrtuľníky pôvodne určené pre poľskú armádu. Bohužiaľ 
však boli len v základnom variante s minimálnym vybavením, ktoré už vtedy bolo za-
starané. Vznikli zložité rokovania, ktorých výsledkom bola skutočnosť, že podnik za-
čal pre českú armádu vyrábať celkom nové stroje presne podľa požiadaviek. Išlo 
hlavne o avionické vybavenie, ktoré sa malo dostať na vtedy bežnú úroveň západ-
ných typov. Za určitý vzor bol použitý náš vrtuľník Mi-8S čísla 0829, ktorý bol v tej 
dobe vlastnými silami modernizovaný. Poľský výrobca musel spolupracovať aj s Vo-
jenským technickým ústavom letectva a PVO, pretože do tej doby tak modernú výba-
vu do žiadneho sokola ešte neinštaloval. Zástupcovia českej armády potom pravidel-
ne dohliadali aj na samotnú výrobu. Medzitým sa začala prvá skupina pilotov a tech-
nikov preškoľovať na nový typ. Preškolenie prebiehalo na začiatku ešte na továren-
skom stroji, avšak v závere už bolo možné použiť vrtuľník vyrobený priamo pre AČR. 
S prvou štvoricou vrtuľníkov preleteli českí piloti zo Šwidniku do Kbel 8. októbra 
1996. Išlo o stroje určené pre dopravnú základňu, a tak boli vybavené len lavicami a 
sedačkami pre prepravu cestujúcich. Ďalšie vrtuľníky sa potom už pripravovali na 
plnenie úloh v rámci služby SAR a tiež leteckej záchrannej služby. Sanitné vrtuľníky 
                                                
90

Archív autora. 



5 Letecký turbohriadeľový vrtuľníkový motor PZL-10W 

116 

 

však boli dodané až v roku 1997, teda v dobe, kedy česká armáda musela opustiť 
stredisko v Líních, a tak všetky slúžili najprv len v rámci SAR v Prahe-Kbeloch a v 
Přerove. Líňská letecká záchranná služba sa armáde vrátila až v roku 1998. Už pred-
tým sa ale uplatnili pri záchrane ľudských životov, a to pri záplavách v lete 1997, aj 
keď spočiatku im chýbalo ešte niektoré vybavenie, ako napríklad palubné žeriavy. Od 
tejto doby však boli všetky stroje postupne doplnené a ich osádky získali mnohé skú-
senosti, vďaka čomu je možné v súčasnosti vrtuľník W-3A Sokol v českom letectve 
považovať skutočne za viacúčelový. 
 
5.2 Charakteristika motora PZL-10W 

Letecký turbokompresorový motor PZL-10W je ľahký turbohriadeľový vrtuľníko-
vý motor s osovou vstupnou sústavou s protiprachovým zariadením, so zmiešaným 
sedemstupňovým axiálne-radiálnym kompresorom, prstencovou protiprúdovou spa-
ľovacou komorou, dvojstupňovou axiálnou nechladenou plynovou turbínou kompre-
sora reakčného typu, jednostupňovou axiálnou nechladenou voľnou plynovou turbí-
nou reakčného typu a pevnou výstupnou rúrou.  

Dva turbohriadeľové motory PZL-10W slúžia na pohon jednotlivých variantov vr-
tuľníka PZL W-3A. 

  

Obr. 5.3 Principiálna schéma leteckého turbohriadeľového turbokompresorového  
motora PZL-10W91 

 

 

Obr. 5.4 Letecký turbohriadeľový turbokompresorový motor PZL-10W92 
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5.3 Základné technické údaje motora PZL-10W 

Výkon motora na vzletovom režime.......................................................Pmax. = 662 kW 
Maximálne otáčky turbokompresora (100 %).............................nTK,max. = 31 486 min.-1 
Maximálne otáčky voľnej plynovej turbíny (100 %)....................nVT,max. = 22 490 min.-1 

Otáčky nosného rotora (100 %).................................................. nNR,max. = 255,7 min.-1 

Maximálne prietokové množstvo vzduchu...............................................Q
v 
= 4,5 kg.s-1 

Maximálny krútiaci moment na výstupnom hriadeli motora.......................Mk = 272 Nm 
Maximálny stupeň stlačenia kompresora.........................................................πKc = 7,3 
Špecifická spotreba paliva na vzletovom režime...................cm,max. = 0,378 kg.kW-1.h-1 

Maximálna celková teplota plynu za plynovou turbínou kompresora......t4c,max. = 670°C 
Doba spúšťania motora......................................................................................τ = 40 s 
Doba akcelerácie............................................................................................... τA = 4 s 
Tlak oleja................................................poil = 0,25 až 0,4 MPa (poil = 2,5 až 4 kp.cm-2) 
Teplota oleja.......................................................................................toil = 40 až 115 °C 
Hodinová spotreba oleja (maximálne)................................................ΔQoil = 0,4dm3.h-1 

Celková dĺžka motora.........................................................................L = 1 875±10 mm 
Šírka ľavého motora............................................................................W ľ = 740±10 mm 
Šírka pravého motora.........................................................................Wp = 765±10 mm 
Výška motora........................................................................................V = 595±10 mm 
Suchá hmotnosť motora........................................................................G = 141+2,8 kg  
 
5.4 Základné režimy činnosti motora PZL-10W 

- pozemný voľnobežný režim („GI“), 
- letový voľnobežný režim („FI“), 
- trvalý maximálny („MAX. CONT.“), 
- vzletový („TAKE-OFF“), 
- zvýšený „30 MIN OEI“ (One Engine Inoperative – jeden z motorov je mimo pre-

vádzku), 
- zvýšený „2,5 MIN OEI“ (jeden z motorov v dôsledku poruchy nepracuje). 
 
Tab. 5.1 Tabuľka režimov motora PZL-10W 

Režim činnosti 
motora 

Výkon na 
výstup-

nom hria-
deli 
P 

Špecifická 
spotreba 

paliva 
cm 

Otáčky tur-
bokompreso-

ra 
n1 

Celková teplota ply-
nu za plynovou tur-
bínou kompresora 

t4c 

kW kg.kW-1.h-1 % °C 

Trvalý maximál-
ny 
MAX. CONT. 

574 0,378 93 670 

Vzletový  
TAKE-OFF 

662 0,364 97 725 

Zvýšený  
30 MIN OEI 

736 - 98 735 

Zvýšený 
2,5 MIN OEI 

846 - 102 770 
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Celková teplota plynu za plynovou turbínou kompresora pri spúšťaní motora 
môže dosiahnuť maximálnu hodnotu t4c = 680 °C. Pri akcelerácii môže celková teplo-
ta plynu za plynovou turbínou kompresora krátkodobo prekročiť hodnotu t4c = 725 °C. 

Na vzletovom režime činnosti „TAKE-OFF“ je výkon na výstupnom hriadeli voľ-
nej plynovej turbíny motora P = 662 kW. Špecifická spotreba paliva je na tomto rež i-
me cm = 0,364 kg.kW-1h-1 a doba činnosti je obmedzená na 5 minút.  

Ak jeden z motorov v dôsledku poruchy nepracuje, je možné druhý motor na-
staviť na dva režimy so zvýšeným výkonom, ktoré majú tiež časové obmedzenie ich 
použitia. Zvýšený režim 30 MIN OEI môže byť použitý na dobu 30 minút. Režim 
30MIN OEI sa nastavuje automaticky po splnení stanovených podmienok. Tomuto 
režimu zodpovedá maximálny využiteľný výkon P = 736 kW. Druhý režim so zvýše-
ným režimom je 2,5 MIN OEI, pri ktorom sa zvýši výkon na hodnotu P = 846 kW. Na-
stavenie režimu 2,5 MIN OEI sa realizuje posádkou vrtuľníka ručne z režimu 30 MIN 
OEI stlačením tlačidla umiestneného na každej z pák kolektívneho riadenia. 
 
5.5 Konštrukcia motora PZL-10W 

 

Obr. 5.5 Základné časti turbohriadeľového motora PZL-10W93 
 

5.5.1 Vstupné ústrojenstvo 

Vstupnú časť motora PZL-10W tvorí protiprachové zariadenie, na ktoré nadvä-
zuje predná a zadná časť vstupného kanálu a kompenzačný spoj s prírubou pre spo-
jenie so vstupnou skriňou statora kompresora. Vstupnú časť motora spolu 
s aerodynamickým krytom elektrického spúšťača vytvára medzikruhový kanál. Proti-
prachové zariadenie EAPS zabezpečuje oddelenie prachových častíc od vzduchu 
pôsobením dostredivých síl. Oddelené častice prachu a nečistôt sú odvádzané po-
trubím mimo vstupnej časti motora do atmosféry ejekčným účinkom prúdiaceho 
vzduchu. Protiprachové zariadenie je v činnosti počas celej doby prevádzky motora. 
Pre zabezpečenie činnosti protiprachového zariadenia sa z priestoru spaľovacej ko-
mory cez uzatvárací ventil 3177 dodáva stlačený ohriaty vzduch s hmotnostným prie-
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tokom 0,04 kg.s-1. Ventil 3177 sa otvára samostatne alebo pri zapnutí odmrazovacej 
sústavy. Tlakový signalizátor MSTB-1,1A, ktorý je súčasťou ventilu 3177, signalizuje 
nedostatočný výkon protiprachového zariadenia rozsvietením žltého signalizačného 
tabla „ENGINE 1 (2) ANTI-ICE DEFICIENCY“. Otváranie ventilu 3177 sa zabezpeču-
je pomocou trojpolohového prepínača „ICING PROTECTION“ na hornom paneli 
v kabíne vrtuľníka. Úplné otvorenie ventilu je signalizované zeleným signálnym tab-
lom „ENG 1 (2) EAPS ON“. Ochrana pred námrazou je zabezpečená horúcim ole-
jom, ktorý je privádzaný od motora a preteká cez zdvojený plášť protiprachového za-
riadenia. Konštrukcia protiprachového zariadenia splňuje certifikačné požiadavky eu-
rópskych predpisov JAR a amerických predpisov FAR.94 

 

Obr. 5.6 Vstupné ústrojenstvo motora PZL-10W95 

5.5.2 Kompresor 

Kompresor motora PZL-10W je jednoprúdový, jednohriadeľový, axiálne-
radiálny, tvorený šiestimi axiálnymi stupňami a jedným radiálnym stupňom. Pred ro-
torovými lopatkami prvého stupňa sa nachádzajú duté vstupné usmerňovacie lopat-
ky, ktoré sú vyhrievané teplým vzduchom. Zvýšenie zásoby stabilnej práce kompre-
sora pri spúšťaní a pri nižších režimoch činnosti kompresora zabezpečuje jeden od-
púšťací ventil vzduchu za šiestym stupňom axiálneho kompresora a dva odpúšťacie 
ventily umiestnené na vonkajšom plášti spaľovacej komory. V zadnej časti kompreso-
ra sú umiestnené štyri závesné uzly pre upevnenie vzpier na uchytenie motora k zá-
kladovej doske vrtuľníka. 

Stator kompresora pozostáva zo vstupnej skrine, strednej skrine, zadnej skrine, 
tvarovaného prstenca, vstupných usmerňovacích lopatiek a lopatkového difúzora. 
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Vstupná skriňa je integrálnou súčasťou skrine pohonov. Vonkajšie teleso je 
spojené s vnútorným telesom pomocou troch tvarovaných dutých rebier. K vonkajšej 
prednej prírube sa upevňuje vstupná sústava. K vnútornej prednej prírube sa pomo-
cou spojovacieho puzdra upevňuje elektrický spúšťač. V zadnej časti je uložený 
utesnený uzol predného guľkového ložiska. V konštrukcii skrine sú vytvorené kanály 
prívodu horúceho vzduchu pre ohrev nábehových hrán aerodynamických rebier skri-
ne, aerodynamického krytu elektrického spúšťača, odlučovača prachu a vstupných 
usmerňovacích lopatiek. Kanálmi prúdi tlakový olej cez jemný olejový čistič do olejo-
vých dýz, ktorými sa rozstrekuje olej na mazanie predného guľkového ložiska. 

 

Obr. 5.7 Kompresor motora PZL-10W96 

Strednú skriňu tvorí tenkostenný odliatok delený v pozdĺžnej rovine, ktorý je 
spojený skrutkami a maticami. Pomocou prírubových spojov je stredná skriňa spoje-
ná so vstupnou skriňou a zadnou skriňou. Vstupné usmerňovacie lopatky, statorové 
lopatky prvého a druhého stupňa sú ku skrini upevnené pomocou čapov so závitom 
a matíc. Statorové lopatky 3. až 6. stupňa vytvárajú polprstencové segmenty, ktoré 
sú ako celok upevnené skrutkami ku skrini. Na vonkajšom povrchu strednej skrine sú 
umiestnené zaslepené otvory pre boroskopickú kontrolu lopatiek. V spodnej časti je 
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v priestore šiesteho stupňa príruba pre uchytenie telesa odpúšťacieho ventila vzdu-
chu. V hornej časti je príruba pre odber vzduchu na utesnenie labyrintových tesnení 
predného ložiska kompresora a predného ložiska voľnej plynovej turbíny a na chla-
denie voľnej plynovej turbíny. 

Od kompresora motora sa odoberá vzduch pre klimatizačnú sústavu kabíny vr-
tuľníka (Qv = 0,07 kg.s-1) a do protiprachového zariadenia vstupného ústrojenstva (Qv 
= 0,04 kg.s-1) 

Zadná skriňa predstavuje hlavný silový prvok motora. Pozostáva z vonkajšieho 
a vnútorného prstenca, usmerňovacích lopatiek, prednej a zadnej steny a skrine 
zadného ložiska. Pomocou prírub vonkajšieho prstenca je zadné teleso spojené 
s prírubou stredného telesa a s plášťom spaľovacej komory. K vonkajšiemu prstencu 
sú privarené štyri upevňovacie uzly motora s ložiskami. Do skrine zadného ložiska je 
umiestnené zadné valčekové ložisko s labyrintovým tesnením. Na vonkajšom prsten-
ci sú vytvorené príruby pre prívod paliva k rotujúcemu krúžku v spaľovacej komore, 
pre prívod oleja k zadnému ložisku kompresora, pre odsávanie oleja od zadného lo-
žiska kompresora, pre odvzdušnenie olejového priestoru zadného ložiska kompreso-
ra, pre odvod vzduchu pre potreby vrtuľníka (2x) a pre odvod vzduchu z priestoru 
medzi labyrintami zadného ložiska. 

 

Obr. 5.8 Rotor kompresora motora PZL-10W97 

Rotor kompresora tvorí šesť diskových kolies s lopatkami, ktoré sú vzájomne 
prepojené a vytvárajú disko-bubnovú konštrukciu spolu s obežným radiálnym kole-
som siedmeho stupňa. Celý rotor je do jedného celku spojený hlavným hriadeľom 
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kompresora. Rotor kompresora je uložený na prednom guľkovom ložisku a na zad-
nom valčekovom ložisku. Zadný čap rotora kompresora je pomocou špeciálnej spo j-
ky spojený s hriadeľom plynovej turbíny kompresora. Rotorové lopatky sú k jednotli-
vým diskom uchytené pomocou lichobežníkových zámkov a v osovom smere zaiste-
né tenkostennými vloženými prstencami. 

Disk prvého stupňa, hriadeľ kompresora a rotorové lopatky prvého až šiesteho 
stupňa sú vyrobené z chrómniklovej oceľovej zliatiny. Disk druhého až siedmeho 
stupňa, tenkostenné vložené prstence, lopatky záberníka a obežné koleso radiálneho 
kompresora sú vyrobené z titánovej zliatiny.  
 
5.5.3 Spaľovacia komora 

 

Obr. 5.9 Spaľovacia komora motora PZL-10W98 
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Spaľovacia komora motora PZL-10W je nosná, prstencového typu v tvare pís-
mena „L“. 

Spaľovaciu komoru motora tvorí teleso spaľovacej komory s difúzorom, plame-
nec spaľovacej komory v tvare písmena L, rotačný palivový krúžok s tromi rozstreko-
vacími otvormi, dva spúšťacie zapaľovače, dva ventily odpúšťania vzdu-
chu, drenážny (odpadový) ventil a drenážna (odpadová) nádržka. Palivo sa do pla-
menca spaľovacej komory rozstrekuje cez tri otvory s priemerom 3 mm v rotujúcom 
rozstrekovacom krúžku, ktorý je upevnený na hriadeli kompresora. Vonkajšie teleso 
spaľovacej komory je prednou prírubou spojené s prírubou difúzora radiálneho kom-
presora a zadnou prírubou s prednou prírubou vonkajšieho telesa plynovej turbíny 
kompresora. Na vonkajšom plášti spaľovacej komory sú vytvorené príruby pre odvod 
sekundárneho prúdu vzduchu do ejektora protiprachového zariadenia a do protiná-
mrazovej sústavy motora, do vzduchovej sústavy ovládania odpúšťacích ventilov 
vzduchu a odvod vzduchu ku snímaču „MCTB-1,1A“ počítadla spúšťacích cyklov a 
doby činnosti motora. 

Zapálenie zmesi paliva a vzduchu pri spúšťaní motora zabezpečujú dva zapa-
ľovače. Zapaľovač pozostáva z telesa, spúšťacej palivovej dýzy a zapaľovacej svieč-
ky. Vzduch do zapaľovača sa privádza zo sekundárneho prúdu vzduchu v spaľovacej 
komore. Prívod paliva do palivovej dýzy zapaľovača riadi skrinka spúšťacích relé 
„КПР-19“ prostredníctvom spúšťacieho elektromagnetického ventilu. Prívod paliva sa 
otvára za 7 sekúnd po stlačení tlačidla „START“. Zmes paliva a vzduchu 
v zapaľovači zapáli elektrická zapaľovacia sviečka CE-23. 

 

Obr. 5.10 Zapaľovač spaľovacej komory motora PZL-10W99 

Všetky časti spaľovacej komory sú vyrobené zo žiaruvzdornej ocele. Plamenec 
spaľovacej komory je pokrytý vrstvou ohňovzdorného smaltu. 
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5.5.4 Plynová turbína kompresora 

Plynová turbína kompresora motora PZL-10W je axiálna, dvojstupňová, vyso-
kootáčková s nechladenými rotorovými lopatkami reakčného typu. Plynová turbína 
kompresora zabezpečuje pohon axiálne-radiálneho kompresora a agregátov motora, 
ktoré sú umiestnené na skrini pohonov. Pozostáva zo statora prvého stupňa, statora 
druhého stupňa rotora, skrine plynovej turbíny kompresora a skrine ložiska plynovej 
turbíny kompresora. 

Stator prvého stupňa plynovej turbíny kompresora je spojený s vonkajším pláš-
ťom spaľovacej komory. Stator je tvorený usmerňovacím ústrojenstvom plynovej tur-
bíny kompresora, predným telesom, zadným telesom a krytom. Na chladenie dutých 
statorových lopatiek a častí plynovej turbíny kompresora sa privádza chladiaci 
vzduch zo sekundárneho prúdu vzduchu spaľovacej komory motora. 

Stator druhého stupňa plynovej turbíny kompresora pozostáva z nosného prs-
tenca, dvoch vonkajších vložených prstencov, odliateho venca statorových lopatiek a 
prstenca labyrintového tesnenia. K vnútornej ploche vonkajších prstencov sú uchyte-
né segmenty kovokeramického tesnenia. Stator druhého stupňa plynovej turbíny 
kompresora je spojený prírubami s prírubou statora prvého stupňa a prírubou telesa 
plynovej turbíny kompresora. 

 

Obr. 5.11 Plynová turbína motora PZL-10W100 

Skriňa plynovej turbíny kompresora zabezpečuje prenos síl od zadného ložiska 
plynovej turbíny kompresora. Pozostáva z vonkajšieho a vnútorného prstenca, ktoré 
sú spojené tromi dutými vzperami, cez ktoré je vedené potrubie prívodu oleja do loži-
ska, potrubie pre odsávanie oleja a potrubie prívodu vzduchu pre chladenie prednej 
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steny disku voľnej plynovej turbíny. Na vonkajšom prstenci sú privarené štyri príruby 
pre uchytenie snímačov teploty plynu „CTOT“. K vnútornému prstencu skrine plyno-
vej turbíny kompresora je skrutkami upevnená skriňa ložiska plynovej turbíny kom-
presora a vnútorný prstenec statorových lopatiek voľnej plynovej turbíny. 

Rotor plynovej turbíny kompresora je diskovej konštrukcie. Pozostáva z dvoch 
vzájomne spojených diskov s lopatkami a predného hriadeľa, ktorý je spojený 
s hriadeľom kompresora cez spojku, a zadného čapu. Disky sú vzájomne spojené 
šiestimi lícovanými skrutkami. Rotorové lopatky sú k diskom upevnené pomocou 
stromčekových zámkov s plechovými poistkami. Rotor plynovej turbíny kompresora 
je uložený na zadnom valčekovom ložisku rotora kompresora a na zadnom valčeko-
vom ložisku plynovej turbíny.  

V skrini ložiska plynovej turbíny kompresora je uložené valčekové ložisko. Prí-
vod oleja k ložisku zabezpečujú olejové dýzy. Spodná časť skrine tvorí olejový zbe-
rač, z ktorého sa olej odsáva. Priestor ložiska je spredu utesnený labyrintovým tes-
nením a zozadu je uzatvorený. 
 
5.5.5 Voľná plynová turbína 

Voľná plynová turbína motora PZL-10W je axiálna, jednostupňová, vysokootáč-
ková s nechladenými lopatkami reakčného typu. Voľná plynová turbína zabezpečuje 
pohon hlavného reduktora vrtuľníka a pohon núdzového obmedzovača ALRT-2. 

Voľnú plynovú turbínu motora tvorí usmerňovacie ústrojenstvo, rotor voľnej ply-
novej turbíny a dve opory. 

Statorové časti voľnej plynovej turbíny tvoria zváraný nerozoberateľný celok, 
ktorý je silovou časťou motora. 

Rotor voľnej plynovej turbíny pozostáva z obežného kolesa s lopatkami a hria-
deľa. Rotorové lopatky voľnej plynovej turbíny majú na svojich koncoch bandážne 
náliatky. Hriadeľ rotora voľnej plynovej turbíny je cez ozubený prevod spojený s hlav-
ným reduktorom vrtuľníka. Rotor voľnej plynovej turbíny je uložený na prednom val-
čekovom ložisku a na zadnom guľkovom ložisku. Obidve ložiská sú upevnené v tele-
se zberača výstupných plynov. Na hriadeli sa nachádza kužeľové ozubené koleso 
pohonu núdzového obmedzovača ALRT-2.  
 
5.5.6 Výstupná sústava motora 

Výstupná sústava motora PZL-10W zabezpečuje odvod plynov z motora do at-
mosféry. Do výstupnej sústavy motora patrí zberač plynu, výstupné rúry a kryty. 

Zberač plynu je súčasťou silovej motora. Teleso zberača plynu zabezpečuje 
prenos síl z ložísk rotora voľnej plynovej turbíny na teleso plynových turbín, teleso 
spaľovacej komory a na teleso reduktora motora. Teleso zberača plynu vzájomne 
prepojuje teleso plynových turbín s telesom reduktora motora. K telesu zberača ply-
nov sa upevňuje výstupná rúra, ktorá zabezpečuje odvod plynov zo zberača plynu 
mimo motora so súčasným natočením prúdu plynov vpravo alebo vľavo podľa umies-
tnenia motora. 

 
5.5.7 Skriňa pohonov motora 

Skriňa pohonov motora PZL-10W zabezpečuje redukciu otáčok a prenos krútia-
ceho momentu z hriadeľa kompresora cez centrálny pohon a ozubené kolesá umies-
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tnené v skrini pohonov na jednotlivé agregáty, ktoré sa nachádzajú na skrini poho-
nov. 

 

Obr. 5.12 Prenos krútiaceho momentu do skrine pohonov motora PZL-10W101 

Skriňu pohonov motora tvorí sústava čelných ozubených kolies, ktoré redukujú 
otáčky pre jednotlivé agregáty umiestnené na skrini pohonov motora. Ložiská a ozu-
bené kolesá skrine pohonov sú mazané a chladené olejom z olejovej sústavy moto-
ra. Na telese skrine pohonov motora sú pomocou prírub upevnené: snímač otáčok 
rotora turbokompresora n1, tlakové olejové čerpadlo, čerpadlo-regulátor „ALRP-5“, 
odsávacie olejové čerpadlo, odstredivý odvzdušňovač, jednosmerný olejový ventil, 
obtokový ventil, snímač tlaku oleja, hrubý olejový čistič, magnetická zátka a odstred i-
vý odvzdušňovač. 
 
5.5.8 Skriňa pohonu núdzového obmedzovača otáčok voľnej plynovej turbíny  
         ALRT 

Skriňa pohonu núdzového obmedzovača otáčok voľnej plynovej turbíny ALRT 
je umiestnená v hornej časti skrine voľnej plynovej turbíny. Na prírubách skrine sú 
namontované tri snímače otáčok n2 voľnej turbíny pre snímač otáčok n2 obvodu uka-
zovateľa „CLR-3/1A“, snímače otáčok n2 voľnej turbíny pre snímač otáčok n2 bloku 
elektronických obmedzovačov ALAE-2PC a havarijného zapisovača CLR-3/1K. 
 
5.6 Sústavy motora PZL-10W 

5.6.1 Olejová sústava 

Olejová sústava motora PZL-10W je tlaková, uzatvorená, cirkulačného typu s 
priamym odvzdušnením do atmosféry. Pozostáva z vnútornej olejovej sústavy, ktorá 
obsahuje tlakové olejové čerpadlo s redukčným ventilom, odsávacie olejové čerpadlá 
so spätným ventilom, jemný olejový čistič s obtokovým ventilom a signalizátorom za-
nesenia, hrubé sieťkové čističe, odstredivý odvzdušňovač, magnetické zátky, signali-
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zátor kovových nečistôt v oleji, olejové dýzy, a vonkajšej olejovej sústavy s olejovou 
nádržou s vypúšťacím ventilom a chladičom oleja s termostatom. Jednotlivé agregáty 
vytvárajú saciu vetvu, tlakovú vetvu, odsávaciu vetvu a odvzdušňovaciu vetvu. 

 
Obr. 5.13 Časti olejovej sústavy motora PZL-10W102 

Činnosť olejovej sústavy sa kontroluje meraním teploty oleja tol (snímač teploty 
oleja MS 28031-1), tlaku oleja pol (snímač 1007-1005 alebo APT-20PZL-1000-
120G), signalizáciou nízkeho tlaku oleja (ENG 1 OIL PRESS a ENG 2 OIL PRESS), 
signalizáciou kovových triesok v oleji (ENG 1 CHIP a ENG 2 CHIP) a signalizáciou 
zanesenia jemného olejového čističa. 

Zásoba oleja pre činnosť olejovej sústavy je umiestnená v prstencovej olejovej 
nádrži, ktorá je súčasťou vstupnej sústavy motora. Celkový objem olejovej nádrže je 
14 dm3. Dodávka oleja z olejovej nádrže na vstup tlakového čerpadla je zabezpeče-
ná samospádom.  

Tlakové olejové čerpadlo je zubového typu. Je upevnené na skrini pohonov, 
ktorá zabezpečuje aj jeho pohon. Tlak oleja v tlakovej vetve olejovej sústavy udržuje 
redukčný ventil v rozsahu od 0,25 do 0,4 MPa. Tlakový olej je vedený do olejových 
dýz cez jemný olejový čistič, ktorý zachytáva nečistoty väčšie ako 0,04 mm, a spätný 
ventil (otvára sa pri zvýšení tlaku oleja 0,4 až 0,6 kp.cm-2). Jemný olejový čistič je 
vybavený signalizátorom zanesenia (zapína elektrický obvod signalizácie pri zvýšení 
tlakového rozdielu na 0,4 až 0,6 kp.cm-2) a obtokovým ventilom (otvára sa pri tlako-
vom rozdiele 1,1+0,4 kp.cm-2). Olejové dýzy dávkujú a usmerňujú prietok tlakového 
oleja k piatim ložiskám motora, k ozubeným kolesám a ložiskám skrine pohonov a do 
skrine pohonov núdzového obmedzovača. 
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Po prietoku tlakového oleja cez mazané miesta olej steká do štyroch olejových 
zberačov s magnetickými zátkami a hrubými sieťkovými čističmi (zachytávajú nečis-
toty s veľkosťou väčšou ako 0,45 mm). 

Odsávacia vetva olejovej sústavy zabezpečuje odsávanie oleja z mazaných 
miest a jeho úpravu pred jeho prívodom do olejovej nádrže. Odsávanie oleja zabez-
pečujú štyri sekcie zubového odsávacieho olejového čerpadla, ktoré je poháňané 
skriňou pohonov. Na výstupe odsávacieho olejového čerpadla je umiestnený spätný 
ventil. Za odsávacím olejovým čerpadlom je v potrubí, ktoré privádza ohriaty olej do 
klobúka protiprachového zariadenia, umiestnený signalizátor kovových triesok 
„MCTB-2“. Prietokom oleja cez klobúk protiprachového zariadenia sa zabezpečuje 
jeho ochrana pred námrazou. Ďalej olej preteká cez spätný ventil (otvára sa pri 0,1 ± 
0,05 kp.cm-2) do olejového chladiča. Olejový chladič je spolu s chladičom olejovej 
sústavy hlavného reduktora pripevnený k difúzoru chladiaceho ventilátora. Súčasťou 
chladiča je termostat, ktorý udržuje teplotu oleja na výstupe v stanovenom rozsahu 
(90-10 °C až 110-10 °C). 

Oddelenie oleja od vzduchu z olejových pár v skrini pohonov zabezpečuje od-
stredivý odvzdušňovač, ktorý je poháňaný skriňou pohonov. Oddelený vzduch je od-
vádzaný do výstupnej sústavy motora a olej steká do skrine pohonov. 

V olejovej sústave motora sa používa syntetický olej B-3V alebo jeho západné 
ekvivalenty (Castrol 5000, Castrol 5050, Aeroshell Turbine Oil 500, Elf Turbo Jet II, 
Castrol 599, Aeroshell Turbine Oil 555).  

 
5.6.2 Vzduchová sústava tesnení ložísk motora 

 
Obr. 5.14 Zdroje stlačeného vzduchu pre pretlakovanie tesnení ložísk103 

Vzduchová sústava tesnenia ložísk motora zabezpečuje prívod tlakového vzdu-
chu na utesnenie labyrintových tesnení ložísk motora. Tlakový vzduch pre utesnenie 
labyrintových tesnení sa odoberá z výstupu rotora šiesteho stupňa osového kompre-
sora (priestor A), z výstupu obežného kolesa odstredivého kompresora, z prstenco-
vého kanála (priestor B), z priestoru tvoreného stenou zadnej skrine kompresora 
a čelnou stenou vonkajšieho plamenca (priestor C) a zo zadnej časti medzikruhové-
ho priestoru vnútorného plamenca (priestor D). 
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5.6.3 Vzduchová chladiaca sústava motora 

 

Obr. 5.15 Miesta odberu vzduchu určeného na chladenie plynovej turbíny104 

Chladiaca sústava motora PZL-10W zabezpečuje chladenie rotora plynovej tur-
bíny kompresora, chladenie rotora voľnej plynovej turbíny, statora plynovej turbíny 
a výstupnej sústavy. 

Vzduch pre potreby chladiacej sústavy sa odoberá: 
- z výstupu rotora 6. stupňa osového kompresora (miesto A), 
- z vnútorného priestoru skrine zadného ložiska kompresora (priestor P2), 
- zo zadnej časti medzikruhového priestoru vnútorného plamenca (miesto D), 
- z prstencového kanála tvoreného plášťom spaľovacej komory a statorom 1. 

stupňa plynovej turbíny kompresora (miesto E), 
- z nátrubka prívodu vzduchu od ventilátora (miesto F). 

Vzduch prúdiaci z miesta A zabezpečuje chladenie zadnej steny disku voľnej 
plynovej turbíny. Z priestoru P2 sa odoberá vzduch určený na chladenie jej prednej 
steny. Vzduch z miesta D chladí disky 1. a 2. stupňa plynovej turbíny kompresora. 
Chladenie statora je zabezpečené vzduchom z miesta E a F. 
 
5.6.4 Vzduchová odmrazovacia sústava motora 

Odmrazovacia sústava zabraňuje vytváranie námrazy na povrchu častí vstupnej 
sústavy, vstupnej skrine a prednej časti kompresora, aby nemohla ovplyvňovať geo-
metrický tvar prietokových kanálov a nedošlo k poškodeniu kompresora. Na odmra-
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zovanie sa využíva horúci vzduch, ktorý je odoberaný z príruby vytvorenej na prednej 
časti plášťa spaľovacej komory. 

 

Obr. 5.16 Miesta ohrievané odmrazovacou sústavou motora PZL-10W105 

Horúci vzduch ohrieva: 
- odlučovač prachu protiprachového zariadenia, 
- aerodynamický kryt elektrického spúšťača, 
- nábehové hrany troch nosných rebier vstupnej skrine, 
- lopatky vstupného usmerňovacieho ústrojenstva. 

Prívod vzduchu do odmrazovacej sústavy sa otvára alebo uzatvára ventilom, 
ktorý je ovládaný elektromagnetickým ventilom MKT-4-2A. Ventil MKT-4-2A sa spolu 
s uzatváracím ventilom 3177 protiprachového zariadenia uvádza do činnosti z kabíny 
posádky nastavením prepínača do polohy „ENG&EAPS ANTI-ICE 1“ („ENG&EAPS 
ANTI-ICE 2“). 
 
5.6.5 Sústava ochrany pred nestabilnou prácou kompresora motora 

Sústava ochrany pred nestabilnou prácou kompresora zabezpečuje ochranu 
kompresora pred vznikom pumpáže odpúšťaním vzduchu z výstupu šiesteho stupňa 
kompresora cez jeden odpúšťací ventil (zatváranie odpúšťacieho ventilu sa realizuje 
po dosiahnutí stanovenej hodnoty prepočítaných otáčok) a z priestoru sekundárneho 
prúdu vzduchu v spaľovacej komore cez dva odpúšťacie ventily.  

Odpúšťací ventil za šiestym stupňom kompresora je otvorený pri spúšťaní až do 
dosiahnutia prepočítaných otáčok n1p = 79,4±1,6 % až n1p = 86,4±1,6 % v závislosti 
od hodnoty rýchlosti akcelerácie. Signály na uzatvorenie odpúšťacieho ventilu vydá-
va blok elektronických obmedzovačov ALAE-2PC. Uzatváranie odpúšťacieho ventila 
zabezpečuje tlakový vzduch z priestoru za šiestym stupňom kompresora, ktorý sa 
privádza cez elektromagnetický ventil ALUP-1. Ak je odpúšťací ventil otvorený, sig-
nalizátor tlaku „MCTB-0,1A“ prepojuje elektrický obvod pre rozsvietenie signalizač-
ného tabla „ENG 1 AIR BLEED“ („ENG 2 AIR BLEED“). 

                                                
105

 Železný, Z., Kaisar, P.: Technický popis vrtulníkového motoru PZL-10W. Základy teorie a konstruk-
ce, soustavy. Vojenská akademie v Brně. Brno 2003. 
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Obr. 5.17 Odpúšťací ventil vzduchu za šiestym stupňom kompresora106 

 

Obr. 5.18 Odpúšťací ventil vzduchu zo spaľovacej komory107 
 

Dva odpúšťacie ventily vzduchu, ktoré sú umiestnené po bokoch vonkajšieho 
plášťa spaľovacej komory, odpúšťajú časť sekundárneho prúdu vzduchu zo spaľova-
cej komory mimo motora od začiatku spúšťania až do dosiahnutia druhého úseku 
spúšťania. K uzatvoreniu odpúšťacích ventilov dochádza pôsobením tlaku vzduchu 
na tanierový ventil, ktorý sa proti sile pružiny uzatvorí. Predpätie pružín sa nastavuje 
na hodnotu 118 N až 127 N (ventil 19.31.0460) alebo na hodnotu 176 N až 196 N 
(ventil 19.31.0370). 

 
 

                                                
106

 Železný, Z., Kaisar, P.: Technický popis vrtulníkového motoru PZL-10W. Základy teorie a konstruk-
ce, soustavy. Vojenská akademie v Brně. Brno 2003. 

107
 Železný, Z., Kaisar, P.: Technický popis vrtulníkového motoru PZL-10W. Základy teorie a konstruk-
ce, soustavy. Vojenská akademie v Brně. Brno 2003. 
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5.6.6 Palivovo-regulačná sústava motora 

Palivo-regulačná sústava motora PZL-10W je kombinovaná. Pozostáva z hyd-
romechanickej a elektronickej časti. Regulačná sústava patrí do skupiny elektronic-
kých regulačných sústav s obmedzenou právomocou elektronických regulátorov. 
Elektronické obvody sú analógové. Využívajú reléové prvky. Palivo-regulačná sústa-
va zabezpečuje požadovaný hmotnostný prietok paliva do spaľovacej komory motora 
Qp v súlade so stanovenými zákonmi jeho riadenia. Na to využíva signály, ktoré cha-
rakterizujú stav motora, stav vzduchu vstupujúceho do motora, zaťaženie nosného 
rotora (charakterizovaný uhlom nastavenia listov nosného rotora a polohou prísluš-
ných ovládacích prvkov v pilotnej kabíne). 

 

Obr. 5.19 Schéma palivo-regulačnej sústavy turbohriadeľového motora PZL-10W108 

Palivová a regulačná sústava motora PZL-10W pozostáva z čerpadla-
regulátora ALRP, núdzového obmedzovača otáčok voľnej plynovej turbíny ALRT 
a bloku elektronických obmedzovačov ALAE.109 

Regulačná časť palivo-regulačnej sústavy motora PZL-10W plní následné funk-
cie: 

- zabezpečuje reguláciu motora, t. j. udržanie zvoleného režimu činnosti motora; 
- umožňuje ovládanie motora, t. j. voľbu režimu činnosti motora; 
- zabezpečuje obmedzovanie parametrov motora a ovládanie ventilu odpúšťa-

nia vzduchu za 6. stupňom kompresora; 
- zabezpečuje synchronizáciu výkonov motorov; 

                                                
108

 Železný, Z., Kaisar, P.: Technický popis vrtulníkového motoru PZL-10W. Základy teorie a konstruk-
ce, soustavy. Vojenská akademie v Brně. Brno 2003. 

109
 Železný, Z.: Vrtuľníkový motor PZL-10W. Zborník 6. medzinárodnej konferencie Nové trendy v 
rozvoji letectva 2004, sekcia 1. Letecké strojárstvo a enviromentalistika. Vojenská letecká akadé-
mia gen. Milana Rastislava Štefánika v Košiciach. 



5 Letecký turbohriadeľový vrtuľníkový motor PZL-10W 

133 

 

- umožňuje riadenie akcelerácie a decelerácie motora; 
- zabezpečuje spúšťanie a zastavenie motorov; 
- umožňuje zálohovanie niektorých svojich obvodov tým, že prechádza na jed-

noduchší zákon riadenia, čo zároveň prináša vyššie nároky na zaťaženie po-
sádky pri riadení motorov a vrtuľníka; 

- umožňuje prechod na zvýšený režim činnosti jedného z motorov pri poruche 
druhého motora (režim OEI); 

- podieľa sa na ovládaní počítadla; 
- umožňuje nastavenie vybratých prvkov a obvodov a kontrolu vlastných elek-

tronických obvodov v spolupráci so signalizačnými obvodmi signalizácie stavu 
motora a dôležitých obvodov a prvkov. 

Palivová časť palivo-regulačnej sústavy motora PZL-10W plní následné funkcie: 
- plynulá dodávka paliva do rozstrekovacieho krúžku, ktorý je umiestnený 

v spaľovacej komore na hriadeli kompresora motora; 
- vstrekovanie paliva do spaľovacej komory s požadovaným tvarom lúča a s po-

žadovanou kvalitou; 
- čistenie paliva; 
- odvod paliva, ktoré presiaklo cez tesnenie z palivového potrubia pred rozstre-

kovacím krúžkom a zo spaľovacej komory do odpadovej nádrže; 
- odvzdušnenie.  

Do čerpadla-regulátora ALRP vstupuje palivo z drakovej palivovej sústavy vr-
tuľníka. V čerpadle-regulátore sa zvyšuje tlak paliva a súčasne sa upravuje prietoko-
vé množstvo paliva Qp na hodnotu, ktorá zodpovedá danému zákonu regulácie. Tla-
kové palivo postupuje z výstupu čerpadla-regulátora do priestoru nepohyblivého 
puzdra s 12 otvormi, z ktorého sa palivo rozstrekuje do rotujúceho krúžku s troma 
otvormi rozstrekujúceho palivo do priestoru horenia v plamenci spaľovacej komory. 

V priebehu spúšťania motora sa palivo privádza do palivových dýz dvoch zapa-
ľovačov.  

5.6.7 Odpadová sústava motora 

Odpadová sústava motora PZL-10W zabezpečuje odvod odpadového paliva 
z plášťa spaľovacej komory a od palivových dýz zapaľovačov do odpadovej nádrže 
vrtuľníka. Odvod odpadového paliva sa realizuje cez blok odpadových ventilov, ktorý 
je ovládaný tlakom paliva z palivo-regulačnej sústavy motora. 
 
5.6.8 Spúšťacia sústava motora  

Spúšťacia sústava motora PZL-10W zabezpečuje automatické spúšťanie moto-
ra na zemi a počas letu, nepravé spúšťanie motora a studené pretočenie motora. 
Spúšťacia sústava motora je automatická, nezávislá, ovládaná spúšťacím panelom. 

Sústavu spúšťania motora a napájania tvorí štartér-generátor, spúšťací panel, 
dve akumulátorové batérie, dva prepínacie stykače batérií, relé zapnutia bočníkové-
ho vinutia štartér-generátora, stykače zapnutia kotvy štartéra-generátora, regulátor 
napätia, automat ochrany, blokovacie relé a ochranné relé. 

Roztáčanie motora pri spúšťaní zabezpečuje štartér-generátor pri činnosti v 
spúšťacom režime. Pri činnosti motora PZL-10W pracuje v generátorovom režime a 
zabezpečuje dodávku jednosmerného prúdu do palubnej siete vrtuľníka. Štartér-
generátor je riešený ako generátor jednosmerného prúdu s cudzím budením. 
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Zapálenie zmesi paliva a vzduchu zabezpečuje zapaľovací agregát prostredníc-
tvom zapaľovacej sviečky v spaľovacej komore motora.  
 
5.6.9 Sústava kontroly pohonných jednotiek 

Sústava kontroly pohonných jednotiek slúži k vizuálnej kontrole činnosti moto-
rov PZL-10W v kabíne vrtuľníka W-3 Sokol. 

Sústava kontroly pohonných jednotiek zabezpečuje pomocou ručičkových uka-
zovateľov indikácie otáčok rotora voľnej plynovej turbíny nNR, indikácie otáčok rotora 
turbokompresora nTK, indikácie teploty plynov za plynovou turbínou kompresora t4c a 
indikácie tlaku oleja po, signalizačných tabiel „ENG1 ANTI ICING ON“ („ENG2 ANTI 
ICING ON“), „ENG1 EAPS ON“ („ENG2 EAPS ON“) a „ENG1 A-ICE“ („ENG2 A-
ICE“), „ENG1 AIR BLEED“ („ENG2 AIR BLEED“). 
 
5.6.10 Sústava ovládania pohonných jednotiek 

Každý z motorov je ovládaný vlastným mechanizmom, ktorý umožňuje z pilotnej 
kabíny nastavovať polohu páky ovládania čerpadla-regulátora ALRP-5. Jej natáča-
ním sa mení poloha škrtiaceho ventilu, ktorý je súčasťou ALRP-5. Uhol nastavenia 
páky ALRP je možné odčítať na stupnici. V priebehu prechodu páky medzi uhlami 
105° až 110° zabezpečuje blokovanie činnosti elektrohydraulického serventilu WLP3-
5. Súčasne jeho segment umožňuje prestavenie núdzového obmedzovača otáčok 
voľnej plynovej turbíny ALRT-2 na nižšiu hodnotu obmedzovaných otáčok n2 a jeho 
zablokovanie v tejto polohe. Tým sa regulačná sústava motora nastaví na ručný (nú-
dzový) režim svojej práce. 

Mechanizmus ovládanie pozostáva z: 
- páky ovládania motora, 
- predného ohybného tiahla, 
- stredného pružného tiahla, 
- vloženého mechanizmu, 
- horného pružného tiahla, ktoré je spojené s pákou ovládania čerpadla-regulá-

tora ALRP-5. 

Páky ovládania motorov sú otočne uložené na spoločnom čape montážnej sku-
piny pák ovládania motorov, ktorá je umiestnená uprostred spodnej časti stredného 
stropného panelu nad oknom nad hlavami pilotov. Pomocou ľavej páky sa ovláda 
ľavý motor označený číslom 1 a pomocou pravej páky sa ovláda pravý motor ozna-
čený číslom 2. Pri pákach sú umiestnené štítky so šípkami a nápismi, ktoré označujú 
charakteristické polohy pák zodpovedajúce zvoleným režimom rozdelených do fa-
rebných sektorov. 

Charakteristickým polohám pák ovládania motorov v pilotnej kabíne odpovedajú 
príslušné uhly na stupniciach pák ovládania čerpadiel-regulátorov ALRP-5: 
SHUT-OFF (STOP) – uhol 0°až 10°(I), 
GROUND IDLE (POZEMNÝ VOĽNOBEH) – 25°až 40°(II´), 
START (SPÚŠŤANIE) – 50°až 60°(II), 
GOV. FLIGHT (AUTOMAT) – 90°až 100°(III), 
MANUAL (RUČNÝ – PREPNUTIE NA NÚDZOVÚ REGULÁCIU) – 110°až 120°(IV). 
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Obr. 5.20 Ukazovateľ režimov činnosti motorov PZL-10W110 
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6 Turbohriadeľový vrtuľníkový motor T-700-GE-700 
 

6.1 Úvod 

Na základe analýzy nasadenia vrtuľníka UH-1 vypísala US Army v roku 1972 
projekt UTTAS (Utility Tactical Transport Aircraft System), na základe ktorého mal 
vzniknúť nový univerzálny vrtuľník pre armádu.111 Do súťaže sa prihlásilo niekoľko 
výrobcov, avšak už len formálne kritériá boli schopné splniť len tri firmy – Bell, Boeing 
Vertol a Sikorsky. Tieto tri firmy pripravili celkom 5 ponúk, pretože Boeing Vertol 
a Sikorsky ponúkli variantné riešenia. Do druhého kola boli pozvané už len spoloč-
nosti Boeing Vertol a Sikorsky. Komisia konštatovala, že ponúkaný vrtuľník firmy Bell 
predstavuje len vylepšený derivát vrtuľníka UH-1 a nespĺňa zadanie. Konkurenčná 
firma Boeing Vertol prihlásila Model 237, ktorý obdŕžal označenie YUH-61. Koncep-
cia obidvoch vrtuľníkov bola podobná. Vyplývalo to z požiadavky dopravy vrtuľníkov v 
transportnom lietadle C-130 Herkules, použitia rovnakých motorov T700 a rovnakého 
počtu prepravovaných 11 vojakov. 

Obidve súťažiace firmy dostali prvé turbohriadeľové motory T700-GE-700, ktoré 
odpovedali zadaniu až v apríli 1974. K prvému letu vrtuľníka YUH-60 došlo 17. októb-
ra 1974. Konkurenčný vrtuľník YUH-61A vzlietol 29. novembra 1974. Vojskové skúš-
ky všetkých troch prototypov vrtuľníka YUH-60 prebiehali v období od 7. apríla do 17. 
septembra 1976. Po takmer dvoch rokoch od svojho prvého vzletu bol YUH-60 23. 
decembra 1976 oficiálne vyhlásený za víťaza súťaže a ešte pred koncom roka získal 
výrobca prvé objednávky na sériové stroje, ktoré dostali označenie UH-60A Black 
Hawk.112   

 

Obr. 6.1 Vrtuľník UH-60 Black Hawk113
  

Súčasťou projektu UTTAS bola tiež zmluva so spoločnosťou General Electric 
na vývoj nového štandardizovaného vrtuľníkového motora rady T700, ktorý sa stal 
univerzálnou pohonnou jednotkou nielen amerických (AH-64, AH-1W, SH-2G), ale aj 
zahraničných vrtuľníkov (AW 101, AW 149, AW 189, NH 90). Firma Sikorsky prihlási-

                                                             
111

 Fojtík, J., Kolmann, P.: UH-60 Black Hawk. Jakab Publishing 43. MAGNET-PRESS Slovakia, s. r. 

o. 2018. ISSN 2336-4645 
112

 Pomenovanie vrtuľníka podľa indiánskych kmeňov bolo u vrtuľníkových firiem tradíciou. Meno  
Black Hawk (Čierny Jastrab) patrilo náčelníkovi  kmeňa Saukov, ktorý bol známy veľkou bojovnos-
ťou.  

113
 Archív autora. 
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la do súťaže projekt S-70, ktorému armáda pridelila názov YUH-60. Prvé testy tohto 
motora prebiehali v roku 1973. Motor podstúpil aj armádne testy a splnil kvalifikačné 
testy v roku 1976. V decembri 1976 armáda USA vybrala vrtuľník UH-60 s motormi 
General Electric T-700 ako výhercu súťaže o vrtuľník novej generácie. Do sériovej 
výroby sa motor dostal v roku 1978. Vrtuľníky UH-60 vstúpili do služby v júni 1979.  

 

Obr. 6.2 Turbohriadeľový vrtuľníkový motor T-700-GE-700114 
 

 

6.3 Rez turbohriadeľového vrtuľníkového motora T-700-GE-700115 

                                                             
114
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General Electric T-700-GE-700 predstavuje rodinu turbovrtuľových alebo turbo-
hriadeľových vrtuľníkových motorov vo výkonovej kategórii od 1 100 kW do 2 200 
kW. Je to o jeden z najúspešnejších turbohriadeľových motorov na svete. Motor je v 
prevádzke veľmi spoľahlivý s jednoduchou údržbou. Má nízku špecifickú spotrebu 
paliva, takže je často vybratý pre pohon mnohých lietadiel a vrtuľníkov. V súčasnosti 
poháňa 25 rôznych typov civilných aj vojenských vrtuľníkov a niekoľko typov turbovr-
tuľových lietadiel. 

Verzie motora: YT-700 – prototyp; T-700-GE-700 – základná verzia; T-700-GE-
701; T-700-GE-401; T-700-GE-401C; T-700-GE-701C; T-700-GE-701D. Vojenská 
verzia tohto motora nesie označenie T-700. 

Prototyp turbohriadeľového motora YT-700 bol použitý u vrtuľníkov Sikorsky 
MH-60M Black Hawk a Sikorsky S-97. Motory T-700 sú použité u vrtuľníkov: Agusta 
Westland AW 101, Agusta Westland AW 149, Agusta Westland CH-149 Cormorant, 
Bell 214ST, Bell 525, Bell AH-1W Supe Cobra, Bell AH-1Z Viper, Bell UH-1Y Venom, 
Boeing AH-64 Apache, KAI Surion, Kaman SH-2G Super Seasprite, Kamov Ka-64 
Sky Horse, Lockheed Martin VH-71 Kestrel, Mitsubishi H-630, NH Industries NH90, 
Piasecki X-49, Sikorsky CH-148 Cyclone, Sikorsky HH-60 Jayhawk, Sikorsky HH-60 
Pave Hawk, Sikorsky SH-60 Sea Hawk, Sikorsky UH-60 Black Hawk, Sikorsky S-70, 
Sikorsky S-92. 

Civilná verzia motora sa označuje ako CT7 alebo GE-700. 

Civilné verzie turbohriadeľového motora T-700: CT7-2A; CT-72D; CT7-2D1; 
CT7-2E1; CT7-6/6A; CT7-8; CT7-8A; CT7-8A1; CT7-8A5; CT7-8A7; CT7-8B; CT7-
8B5; CT7-8E; CT7-8E5; CT7-8F; CT7-8F5. 

Turbovrtuľové motory GE-700 slúžili na pohon turbovrtuľových lietadiel CA-
SA/IPTN CN-235, Let L-610G, Saab 340, Suchoj Su-80. 

Turbovrtuľové verzie motora T-700 s reduktorom a vrtuľovou hlavou: CT7-3; 
CT7-5A2; CT7-5A3; CT7-7A; CT7-7A1; CT7-9B; CT7-9B1; CT7-9B2; CT7-9C; CT7-
9C3;  CT7-9D; CT7-9D2.  
 
T-700-GE-701C 

Turbohriadeľový motor T-700-GE-701C predstavuje silnejšiu verziu pôvodného 
motora T-700-GE-700. Jeho výkon je okolo 1 410 kW. Tieto turbohriadeľové motory 
poháňajú novšie vrtuľníky Sikorsky UH-60 Black Hawk a útočné vrtuľníky AH-64 
Apache (ako aj iné verzie týchto vrtuľníkov). V súčasnosti sa táto verzia motora už 
nevyrába. 
 
T-700-GE-701D 

Turbohriadeľový motor T-700-GE-701D je najnovšou verziou motora. Motor do-
sahuje výkon 1 490 kW. Konštrukcia pôvodného motora zostala zachovaná s malými 
technickými a konštrukčnými zdokonaleniami, čo viedlo k zvýšeniu výkonu. Okrem 
zvýšenia výkonu došlo k predlženiu životnosti motora. V súčasnosti sa výmenou urči-
tých častí motora upravujú staršie motory na túto verziu motora. To sa týka najmä 
motorov používaných vo vrtuľníkoch Sikorsky UH-60 Black Hawk. 
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Odvodené motory od motora T-700-GE-700 

Turbohriadeľový motor T-700-GE-700 sa stal predlohou pre konštrukciu ďalších 
typov motorov. Koncom osemdesiatych rokov bol na základe motora navrhnutý oveľa 
výkonnejší turbohriadeľový motor T-407, ktorý dosahuje výkon 4 475 kW. Turbohria-
deľový motor T-407 má zmiešaný šesťstupňový kompresor (5 axiálnych stupňov a 1 
radiálny stupeň), prstencovú spaľovaciu komoru s 15 palivovými dýzami, dvojstupňo-
vú plynovú turbínu kompresora a trojstupňovú voľnú plynovú turbínu. 

Podľa turbohriadeľového motora T-700-GE-700 bol navrhnutý turbohriadeľový 
motor T-706 s podobným konštrukčným riešením, ale so zvýšeným výkonom 1 940 
kW. Motor má výkonnejší kompresor a zdokonalenú spaľovaciu komoru. Riadenie 
motora zabezpečuje elektronická sústava riadenia s plnou autoritou elektroniky FA-
DEC.     
 
6.2 Charakteristika motora T-700-GE-700 

Letecký turbokompresorový motor T-700 je turbohriadeľový vrtuľníkový motor 
modulovej konštrukcie. Motor má axiálne vstupné ústrojenstvo, axiálne-radiálny 
kompresor s päťstupňovou axiálnou a jednostupňovou radiálnou časťou, prstencovú 
spaľovaciu komoru, dvojstupňovú axiálnu chladenú plynovú turbínu kompresora re-
akčného typu a dvojstupňovú axiálnu nechladenú voľnú plynovú turbínu reakčného 
typu a výstupnú sústavu s osovou výstupnou rúrou. Hriadeľ voľnej plynovej turbíny je 
vedený dutinou hriadeľa rotora turbokompresora. Motor tvoria štyri konštrukčné mo-
duly – modul studenej časti motora (vstupná časť, kompresor), modul horúcej časti 
motora (spaľovacia komora, stator prvého stupňa plynovej turbíny kompresora, rotor 
prvého stupňa plynovej turbíny kompresora, stator druhého stupňa plynovej turbíny 
kompresora, rotor druhého stupňa plynovej turbíny kompresora), modul voľnej plyno-
vej turbíny a modul skrine pohonov. 

Dva turbohriadeľové motory T-700 slúžia na pohon vrtuľníka UH-60 Black Hawk 
a ďalších typov vrtuľníkov a turbovrtuľových lietadiel. 

Bezpečnostná rada Slovenskej republiky a vláda Slovenskej republiky odobrila 
29. apríla 2015 uzatvorenie zmluvy na zaobstaranie deviatich amerických vojenských 
vrtuľníkov Sikorsky UH-60M Black Hawk za 261 miliónov dolárov. Súčasťou zmluvy 
bolo dodanie 20 motorov T700-GE-701D, 20 navigačných jednotiek EGPS/INS (Em-
bedded Global Positioning Systems/Inertial Navigation Systems), 2 systémov pláno-
vania leteckých misií AMPS (Aviation Mission Planning System), 1 pozemnej jednot-
ky dodávania elektrickej energie AGPU (Aviation Ground Power Unit), 11 identifikač-
ných transpondérov AN/APX-123 IFF (Identification Friend or Foe), 20 VHF/DSC rá-
diostaníc AN/ARC-231, 11 jednotiek ARN-147 VOR/ILS (VHF Omni Ranging/Instru-
ment Landing System), 11 taktických vzdušných navigačných systémov AN/ARN-153 
a 11 rádiostaníc AN/ARC-201D SINCGARS. 

Prvé dva vrtuľníky UH-60M Black Hawk boli na Vrtuľníkové krídlo generálplu-
kovníka Jána Ambruša v Prešove dodané 6. júla 2017. Dodávka ďalších dvoch vr-
tuľníkov bola plánovaná na rok 2018 a zostávajúcich päť vrtuľníkov na rok 2019. 
Vrtuľníky by mali byť splatené poslednou splátkou v roku 2024. 
 
6.3 Základné údaje motora T-700-GE-700 

Maximálny výkon..................................................................................Pmax. = 1210 kW  
Súčiniteľ zachovania celkového tlaku vo vstupnej sústave..........................σVS = 0,988 
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Maximálne otáčky plynovej turbíny turbokompresora (99 %)...........nTK = 44 700 min.-1 
Maximálne otáčky voľnej plynovej turbíny (100 %)..........................nVT = 20 900 min.-1 
Otáčky nosného rotora (100 %)............................................................nNR = 258 min.-1  
Hmotnostný prietok vzduchu.............................................................Qv = 4,6122 kg.s-1 
Hmotnostný prietok paliva.................................................................Qp = 0,1004 kg.s-1 
Maximálny stupeň stlačenia kompresora......................................................πKc = 17,08 
Maximálny stupeň stlačenia axiálnej časti kompresora...................................πKc,AK = 4 
Maximálny stupeň stlačenia radiálnej časti kompresora.............................πKc,RK = 4,27 
Celková adiabatická účinnosť kompresora...............................................ηKc,ad. = 0,821 

Celková teplota plynu pred plynovou turbínou...........................................T3c = 1273 K 
Súčiniteľ zachovania celkového tlaku v spaľovacej komore..........................σSK = 0,96 
Spaľovacia účinnosť.....................................................................................ηsp. = 0,985 
Maximálna celková teplota plynu pred voľnou plynovou turbínou.............T3c´ = 1116 K   
Celková účinnosť plynovej turbíny turbokompresora................................ηTTK,ad. = 0,85  
Celková účinnosť voľnej plynovej turbíny.................................................ηVPT,ad. = 0,85 
Mechanická účinnosť rotora........................................................................ηmech. = 0,99 
Účinnosť výstupnej sústavy.............................................................................ηVS. = 0,9 

Dĺžka motora............................................................................................L = 1 200 mm 
Šírka motora..............................................................................................W = 640 mm 
Výška motora..............................................................................................V = 660 mm 
Suchá hmotnosť motora...............................................................................G = 198 kg 
Výkonová hmotnosť...........................................................................mP = 6,11 kW.kg-1  
 
6.4 Konštrukcia motora T-700-GE-700116 

 

Obr. 6.4 Principiálna schéma turbohriadeľového motora T-700-GE-700117 
 
6.4.1 Vstupné ústrojenstvo motora T-700-GE-700 

Vstupné ústrojenstvo motora T-700-GE-700 zabezpečuje plynulý vstup vzduchu 
a jeho usmernenie na lopatky rotora kompresora motora. Súčasťou vstupného ústro-
jenstva je separačné zariadenie IPS118, ktoré zabezpečuje oddelenie cudzích pred-
metov, prachu a piesku zo vstupujúceho vzduchu. 

                                                             
116

 https://www.scribd.com/document/195378892/UH60A-T700-Engine 
117

 Archív autora. 
118

 IPS – Inlet Particle Separator Blower – separačné zariadenie vstupného ústrojenstva 
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Separátor pracuje na princípe využitia odstredivých síl. Roztočenie častíc vzdu-
chu zabezpečuje 12 pevných zahnutých vstupných lopatiek. Ku vzniku odstredivých 
síl prispieva aj tvar kanála vstupného ústrojenstva. Ťažšie častice prachu a piesku sú 
odvádzané mimo vrtuľníka (približne 15 % vzduchu). Očistený vzduch (s 85 % účin-
nosťou) vstupuje cez pevné zahnuté lopatky a nastaviteľné lopatky vstupného 
usmerňovacieho ústrojenstva do axiálnej časti zmiešaného axiálne-radiálneho kom-
presora.  

 

Obr. 6.5 Princíp činnosti separátora cudzích predmetov vstupného ústrojenstva 

  

Obr. 6.6 Rez vstupného ústrojenstva motora T-700-GE-700119 

Nastaviteľné vstupné usmerňovacie lopatky (IGV)120 sú spolu s nastaviteľnými 
usmerňovacími lopatkami 1. a 2. stupňa axiálnej časti zmiešaného axiálne-radiálneho 
kompresora ovládané hydromechanickou časťou regulátora (HMU)121 v závislosti od 
parametra otáčok turbokompresora nTK,pr.

122. Vstupné ústrojenstvo je chránené pred 
námrazou horúcim vzduchom od 5. stupňa axiálneho kompresora. Otváranie prívodu 
teplého vzduchu zabezpečuje HMU protinámrazovej sústavy motora AIBV123, ktorú 

                                                             
 
120

 IGV – Inlet Guide Vanes – vstupné usmerňovacie lopatky 
121

 HMU – Hydromechanical Unit 
122 𝑛𝑇𝐾,𝑝𝑟. =

𝑛𝑇𝐾

√𝑇1𝑐
 

12
AIBV – Anti-Ice Bleed Valve – prepúšťací ventil protinámrazového systému

  
13
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ovláda pilot z kabíny vrtuľníka pri otáčkach rotora turbokompresora 88 % až 92 % 
alebo v závislosti od parametra otáčok turbokompresora nTK,pr.. Činnosť protinámra-
zovej sústavy je signalizovaná rozsvietením signalizačného tabla.    
 
6.4.2 Kompresor motora T-700-GE-700 

Kompresor motora T-700-GE-700 je šesťstupňový, zmiešanej axiálne-radiálnej 
konštrukcie. Celkový stupeň stlačenia kompresora je πKc = 17, pri maximálnych otáč-
kach 44 700 min.-1 (nTK = 100 %). Axiálna časť kompresora je päťstupňová (πKc,5 = 4), 
radiálna časť jednostupňová (πKc,R = 4,27). Pohon kompresora zabezpečuje dvoj-
stupňová chladená plynová turbína kompresora. Rotor kompresora je uložený na 
prednom guľkovom ložisku a zadnom valčekovom ložisku. Predný čap rotora kom-
presora cez kužeľové ozubené koleso zabezpečuje pohon agregátov umiestnených 
na skrini pomocných agregátov. Vstupné usmerňovacie lopatky, statorové lopatky 
prvého a druhého stupňa sú nastaviteľné hydromechanickou časťou regulátora 
(HMU) v závislosti od parametra otáčok turbokompresora nTK,pr.. Odoberaný vzduch 
od tretieho stupňa kompresora slúži na chladenie horúcich častí motora. Horúci 
vzduch odoberaný za piatym stupňom (πKc,5 = 4) sa využíva na pretlakovanie olejo-

vých tesnení, pre protinámrazovú sústavu motora, pre prerušenie procesu spúšťania 
motora, pretlakovanie pomocnej palivovej sústavy (AFMS)124 a pre ohrev priestoru 
kabíny vrtuľníka.   

    

Obr. 6.7 Kompresor motora T-700-GE-700125 
 
6.4.3 Spaľovacia komora motora T-700-GE-700 

Spaľovacia komora motora T-700-GE-700 je súčasťou horúceho modulu moto-
ra spolu s prstencovým plamencom, chladenými usmerňovacími lopatkami a chlade-
nými rotorovými lopatkami plynovej turbíny kompresora. 

Spaľovacia komora motora T-700-GE-700 je priamoprúdová prstencového typu. 
Pozostáva z vonkajšieho plášťa, vnútorného plášťa, plamenca s dvanástimi hlavica-
mi, palivovej rampy s dvanástimi palivovými dýzami, dvomi primárnymi dýzami a dvo-
ma zapaľovačmi. Vonkajší plášť spaľovacej komory je nosnou časťou motora. 

                                                             
124

AFMS – Auxiliary Fuel Management System – pretlakovanie pomocnej palivovej sústavy 
125
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Tlakový vzduch privádzaný od kompresora sa v spaľovacej komore rozdeľuje 
na primárny prúd (33 %) a sekundárny prúd (67 %). Primárny prúd vzduch sa pred 
vstupom do plamenca roztáča v lopatkových víričoch, ktoré sú umiestnené v hlavi-
ciach víriča. Ohriate palivo sa pod vysokým tlakom rozstrekuje v dvoch rozstrekových 
kužeľoch s rotujúcim palivom v opačnom smere, ako rotujú častice vzduchu. To má 
za následok vytváranie kvalitnej zmesi paliva a vzduchu, čo znižuje špecifickú spotre-
bu paliva a dymivosť motora. Sekundárny prúd vzduchu slúži na chladenie plamenca 
a horúcich častí motora.  

Zapálenie zmesi paliva a vzduchu pri spúšťaní zabezpečujú dve primárne pali-
vové dýzy a dva zapaľovače. Teplota v jadre horenia dosahuje 1700 °C až 1800 °C.    

 

Obr. 6.8 Prstencová spaľovacia komora motora T-700-GE-700126 
 

6.4.4 Plynová turbína kompresora motora T-700-GE-700 

Turbohriadeľový motor T-700-GE-700 má dve vzájomne kinematicky nezávislé 
plynové turbíny, plynovú turbínu kompresora a voľnú plynovú turbínu. 

Plynová turbína kompresora je axiálna, dvojstupňová, jednohriadeľová, chlade-
ná, reakčného typu. Zabezpečuje pohon šesťstupňového zmiešaného axiálne-radiál-
neho kompresora a agregátov umiestnených na skrini agregátov. Plynová turbína 
kompresora pozostáva z usmerňovacieho ústrojenstva prvého stupňa plynovej turbí-
ny, usmerňovacieho ústrojenstva druhého stupňa plynovej turbíny, rotora plynovej 
turbíny kompresora a telesa tretieho valčekového ložiska motora. Usmerňovacie ús-
trojenstvo prvého stupňa plynovej turbíny kompresora tvorí dvanásť dvojíc chlade-
ných statorových lopatiek, ktoré sú v konštrukcii statora plynovej turbíny kompresora 
zaistené poistným krúžkom. 

Usmerňovacie ústrojenstvá prvého a druhého stupňa sú svojimi telesami spoje-
né so silovou časťou motora. Ich súčasťou sú duté, chladené usmerňovacie lopatky. 

                                                             
126
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Chladenie usmerňovacích lopatiek prvého a druhého stupňa zabezpečuje vzduch 
privádzaný zo sekundárneho prúdu vzduchu spaľovacej komory. Na vonkajšom po-
vrchu telesa usmerňovacieho ústrojenstva plynovej turbíny kompresora je vytvore-
ných 7 prírub pre upevnenie termočlánkov, ktoré merajú teplotu plynu za plynovou 
turbínou kompresora t3c´ (T4.5 - TGT)127. Maximálna teplota plynu pred voľnou plyno-
vou turbínou je 843 °C, ktorá je monitorovaná a limitovaná elektronickou riadiacou 
jednotkou ECU.128 Maximálne otáčky rotora plynovej turbíny kompresora (100 %) nTK 
= 44700 min.-1. Na pohon kompresora a agregátov umiestnených na skrini pohonov 
sa spotrebuje 75 % energie uvoľnenej v spaľovacej komore. 

 

Obr. 6.9 Uzol plynových turbín motora T-700-GE-700129 

Rotor turbokompresora plynovej turbíny kompresora je uložený na prednom 
guľkovom ložisku kompresora a zadnom valčekovom ložisku, ktoré je umiestnené 
pred diskom prvého stupňa plynovej turbíny kompresora. K prednému čapu rotora 
kompresora je upevnené hnacie kužeľové ozubené koleso, ktoré poháňa hnané ku-
žeľové ozubené koleso zvislého hnacieho hriadeľa skrine pohonov motora AGB130. 
Rotorové lopatky plynovej turbíny kompresora sú upevnené ku korunovej časti diskov 
pomocou stromčekových zámkov.   
 
6.4.5 Voľná plynová turbína motora T-700-GE-700 

Voľná plynová turbína je axiálna, dvojstupňová, jednohriadeľová, s nechlade-
nými lopatkami reakčného typu. Zabezpečuje prenos výkonu do reduktora pre pohon 
nosného rotora a vyrovnávacieho rotora. Tvorí ju rotor voľnej plynovej turbíny, stator 
voľnej plynovej turbíny, teleso 1. ložiska a teleso 4. ložiska motora. Rotor voľnej ply-
novej turbíny je uložený na guľkových ložiskách. K disku prvého stupňa voľnej plyno-
vej turbíny je upevnených 46 rotorových lopatiek, k disku druhého stupňa je upevne-
ných 50 rotorových lopatiek. Maximálne otáčky voľnej plynovej turbíny sú (100 %) nVT 
= 20 900 min.-1, ktorým odpovedajú otáčky nosného rotora nNR = 258 min.-1. Na po-
hon voľnej plynovej turbíny sa spotrebuje 25 % tepelnej energie uvoľnenej v spaľo-
vacej komore. 
                                                             
127

T4,5 – Power Turbine Inlet Temperature – TGT – teplota na vstupe do voľnej plynovej turbíny 
128

ECU – Electronic Control Unit – elektronická riadiaca jednotka 
129
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Dva snímače otáčok voľnej plynovej turbíny vysielajú signály do elektronickej 
riadiacej jednotky ECU. Pri prekročení maximálnych otáčok voľnej plynovej turbíny a 
dosiahnutí hodnoty nVT = 106 ± 1 % ECU obmedzuje dodávku paliva do spaľovacej 
komory pre zníženie otáčok voľnej plynovej turbíny a vysiela signály do kabíny vrtuľ-
níka pre signalizáciu prekročenia maximálnych otáčok voľnej plynovej turbíny a ma-
ximálneho krútiaceho momentu.  

 

Obr. 6.10 Druhý stupeň voľnej plynovej turbíny motora T-700-GE-700131 
 
6.4.6 Skriňa pohonov motora T-700-GE-700 

Skriňa pohonov motora T-700-GE-700 slúži na umiestnenie a pohon agregátov 
motora. Jednotlivé agregáty motora sú poháňané od rotora turbokompresora motora 
cez kužeľové súkolesie a radiálny hriadeľ a sústavu ozubených kolies, ktoré sa na-
chádzajú v skrini pohonov „AGB“132.  

Na prírubách čelnej strany skrine pohonov sú upevnené: 
- snímač teploty oleja – signalizuje teplotu oleja do kabíny vrtuľníka svetelným tablom 

„ENG. OIL TEMP.“, ktoré sa rozsvecuje pri teplote oleja tol. = 150 °C; 
- snímač tlaku oleja – signalizuje tlak oleja do kabíny vrtuľníka svetelným tablom 

„ENG. OIL PRESS.“, ktoré sa rozsvecuje pri poklese tlaku oleja pod 20 Psi; 
- olejový čistič s indikátorom upchatia čistiacej vložky, ktorý signalizuje rozsvietením 

tabla „OIL FILTER BYPASS“ upchatie olejového čističa; 
- vysielač kovových častíc – registruje prítomnosť kovových častíc v odsávanom oleji 

a signalizáciu rozsvietením signalizačného tabla „ENGINE CHIP“; 
- palivo-olejový výmenník – zabezpečuje ochladzovanie oleja studeným palivom; 
- palivový čistič s indikátorom upchatia čistiacej vložky, ktorý signalizuje rozsvietením 

tabla „FUEL FILTER BYPASS“ úplné upchatie palivového čističa; 
- blok olejových čerpadiel pozostáva zo siedmich čerpadiel, ktoré zabezpečujú odsá-

vanie oleja z motora; 
- palivové čerpadlo dodávky paliva do hydromechanickej jednotky HMU; 
- alternátor dodávky elektrického prúdu pre zapaľovaciu sústavu a pre napájanie 

elektrickej riadiacej jednotky ECU. 
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Na prírubách zadnej strany skrine pohonov sú upevnené: 
- pneumatický spúšťač motora, 
- jednotka signalizácie zvýšenia tlaku a prekročenia otáčok POU133, ktorá vydáva 

signál do ECU pri otáčkach voľnej plynovej turbíny nVT = 106±1 %, 
- hydromechanická jednotka HMU134, 
- separátor prachu a nečistôt IPS135.  
 
6.5 Sústavy motora T-700-GE-700 

6.5.1 Olejová sústava motora T-700-GE-700 

Olejová sústava motora je integrálnou súčasťou motora T-700-GE-700.  

Olejová sústava motora je tlaková, cirkulačná, ktorá zabezpečuje mazanie skri-
ne pohonov motora AGB a ložísk rotora turbokompresora a rotora voľnej plynovej 
turbíny.  

Núdzová olejová sústava zabezpečuje mazanie motora, ak dôjde k poruche ole-
jovej sústavy. Olejový čistič má obtokový ventil, ktorý umožňuje prietok oleja mimo 
upchatej čistiacej vložky olejového čističa. Pri upchatí olejovej čistiacej vložky sa vy-
siela signál na svetelné tablo do kabíny vrtuľníka „OIL FLTR BYPASS“ pre ľavý a 
pravý motor. Keď teplota oleja dosiahne 38 °C, signál zanikne. 

Zásoba oleja pre olejovú sústavu je umiestnená v olejovej nádrži s objemom 
7,73  litrov (1,7 gallon), ktorá je upevnená spolu s palivo-olejovým výmenníkom v stu-
denej časti motora. Zásoba oleja v olejovej nádrži sa kontroluje opticky pomocou ole-
joznaku na povrchu olejovej nádrže. 

Spotreba oleja môže byť až jedna štvrtina objemu za každých 6,5 letových ho-
dín. Je potrebné vždy overiť, či zásoba oleja postačuje na dokončenie misie, a dopl-
niť zásobu oleja na maximálnu hodnotu. Ak je letová misia dlhšia ako 6 hodín, musí 
byť olejová nádrž úplne naplnená. 

Blok olejových čerpadiel, ktorý je poháňaný od skrine pohonov AGB, pozostáva 
z jedného tlakového a šiestich odsávacích zubových čerpadiel. Tlak oleja sa mení v 
závislosti od otáčok rotora turbokompresora v rozsahu od 20 do 100 Psi. 

Snímač tlaku oleja monitoruje tlak oleja. Normálny tlak oleja je 20 Psi až 100 
Psi. Minimálny tlak oleja je 20 Psi pri otáčkach nižších ako 90 % rotora turbokompre-
sora a 35 % Psi pri otáčkach nad 90 % rotora turbokompresora. Signalizačné tablo 
„ENGINE OIL PRESS“ sa rozsvecuje pri tlaku 20 Psi. 

Snímač teploty oleja monitoruje teplotu oleja a vysiela signál do CDU a rozsve-
cuje signalizačné tablo „ENGINE OIL TEMP“, keď dosiahne teplotu oleja 150 °C. 

Palivo-olejový výmenník zabezpečuje chladenie horúceho oleja studeným pali-
vom. Je upevnený spolu s blokom olejových čerpadiel ku skrini pohonov motora. V 
prípade vysokého tlaku oleja (studený olej) sa otvára obtokový ventil, ktorý prepúšťa 
olej mimo palivo-olejového výmenníka. 

Vysielač kovových častíc signalizuje prítomnosť kovových častí v oleji, ktoré sú 
zachytené magnetom. Prítomnosť kovových častíc sa signalizuje svetelným tablom 
„CHIP 1ENGINE“ a „CHIP 2ENGINE“ v kabíne pilota.  
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POU - Pressuring and Overspeed Unit – jednotka signalizácie zvýšenia tlaku a prekročenia otáčok 
134

HMU - Hydromechanical Unit – hydromechanická jednotka 
135

IPS - Inlet Particle Separator – separačné zariadenie vstupného ústrojenstva 
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Olej z olejovej nádrže je privádzaný na vstup tlakového olejového čerpadla, kto-
ré ho s príslušným tlakom, obmedzovaným redukčným ventilom, privádza cez olejový 
čistič do skrine pohonov a k jednotlivým ložiskám rotora turbokompresora a voľnej 
plynovej turbíny. V tejto vetve sa sníma tlak a teplota oleja. Olej odsávaný blokom 
odsávacích olejových čerpadiel prechádza cez snímač kovových častíc, v ktorom sa 
zachytávajú kovové častice, a cez palivo-olejový radiátor, v ktorom sa olej ochladzuje 
palivom a ochladený vracia do olejovej nádrže.  
 
6.5.2 Spúšťacia sústava motora T-700-GE-700 

 

Obr. 6.11 Spúšťacia sústava motora T-700-GE-700 vrtuľníka UH-60 

Vrtuľník UH-60 má automatickú spúšťaciu sústavu, ktorá zjednodušuje spúšťa-
nie motora riadením rôznych pneumatických a elektrických sústav v priebehu proce-
su spúšťania motorov. Hlavné prepínače a ovládacie prvky, ktoré zabezpečujú spúš-
ťanie motora, zahŕňajú „PCL“136 a „Air source heat/start“ spínač. „PCL“ nastavuje 
prietok paliva a priebeh spúšťania a signalizáciu v štyroch polohách „OFF“ (0°) - „ID-
LE“ (20°) - „FLY“ (120°) -„LOCKOUT“ (130°). V polohe „PCL“ „OFF“ je prerušená do-
dávka paliva do motora. Uzatvárací ventil v „HMU“ je mechanicky uzatvorený. Ak je 
„PCL“ v polohe „IDLE“, začne prúdiť palivo, ktoré odpovedá otáčkam turbokompreso-
ra Ng = 63 %. V polohe „PCL“ „FLY“ je prietok paliva nastavený na maximum a 
„ECU“ reguluje dodávku paliva s cieľom udržiavať 100 % otáčok voľnej plynovej tur-
bíny nVT a nosného rotora Ng.  

Pomocou prepínača „Air source heat/start“ sa volí zdroj vzduchu, ktorý sa má 
použiť pre spúšťanie motora. Ako zdroj stlačeného vzduchu sa používa pomocná 
                                                             
136

PCL – Power Control Lever - páka ovládania motora 
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pohonná jednotka APU. Okrem toho sa na spúšťanie motora môže využiť stlačený 
vzduch z externého zdroja alebo stlačený vzduch z iného motora.  

Automatická spúšťacia sústava – tlačidlo spúšťania na páke ovládania motora 
PCL aktivuje automatickú spúšťaciu sústavu, keď je PCL v polohe „OFF“. Keď je ak-
tivované automatické spúšťanie, spustí sa ovládacie relé a aktivuje niekoľko funkcií. 
Patrí medzi ne: 

Hlavná funkcia: umožňuje otvoriť spúšťací ventil motora a rozsvietiť svetelné 
tablo signalizácie činnosti spúšťacej sústavy. Spúšťací ventil motora privádza stlače-
ný vzduch do pneumatického spúšťača umiestneného na skrini pohonov AGB spúš-
ťaného motora pre roztočenie rotora turbokompresora motora. 

Ďalšia funkcia: zapnutie zapaľovacej sústavy a vypnutie ohrevu kabíny a proti-
námrazovej sústavy vstupného ústrojenstva motora a uzatvorenie ventilu odpúšťania 
vzduchu z pomocnej pohonnej jednotky. 

Priebeh procesu spúšťania motora: 
1. Ak otáčky rotora turbokompresora Ng pri roztáčaní vzduchovým spúšťačom 

začnú narastať po presunutí páky ovládania motora „PCL“ do polohy pre voľ-
nobežný režim „IDLE“, otvára sa prívod paliva do spaľovacej komory a motor 
začne akcelerovať na voľnobežné otáčky Ng = 63 %. Pri dosiahnutí otáčok Ng 
= 52 % je vyslaný signál na uzatváranie ventilu prívodu vzduchu do vzducho-
vého spúšťača. V rozsahu otáčok Ng = 52 % až 65 % je ventil uzatvorený 
a vypína sa svetelné tablo signalizácie spúšťania. 

2. Pilot môže prerušiť proces automatického spúšťania prestavením páky ovlá-
dania motora do polohy „OFF“. Tým sa uvedie proces prerušenia spúšťacieho 
procesu motora a uzatvára sa vzduchový ventil. V prípade poruchy automatic-
kého procesu spúšťania môže pilot realizovať manuálne spúšťanie stlačením 
a podržaním tlačidla spúšťania počas procesu spúšťania, až kým otáčky roto-
ra turbokompresora nedosiahnu hodnotu Ng = 52 %. 

 
6.5.3 Pneumatická sústava motora T-700-GE-700 

Pneumatická sústava pozostáva z potrubí, hadíc a ventilov, ktoré zabezpečujú 
rozdeľovanie stlačeného vzduchu pre jednotlivé agregáty, ktoré ho využívajú. Stlače-
ný vzduch pochádza zo štyroch zdrojov: pomocnej pohonnej jednotky „APU“, motora 
č. 1, motora č. 2 a externého zdroja. Pneumatická sústava dodáva stlačený vzduch 
zo zdroja, obvykle z pomocnej pohonnej jednotky „APU“ do vzduchových spúšťačov 
motorov, palubného ohrievača, pretlakovej sústavy palivovej sústavy alebo pre do-
dávku vzduchu do iného vrtuľníka pre spúšťanie jeho motorov. Spúšťací ventil moto-
ra sa nachádza vo vnútri priestoru olejového chladiča v priestore protipožiarnej steny 
motora. Spúšťací ventil motora je elektricky ovládaný. Umožňuje prívod stlačeného 
vzduchu do vzduchového spúšťača motora. 

Po stlačení tlačidla spúšťania motora sa spúšťací ventil spúšťaného motora ot-
vorí elektromagnetickým ventilom. Otvorením spúšťacieho ventila sa stlačený vzduch 
dostáva zo zdroja stlačeného vzduchu do vzduchovej turbíny spúšťača motora a ro-
tor motora sa roztáča. Vzduch, ktorý vstupuje do vzduchového spúšťača, je čistený, 
aby sa zabránilo vnikaniu nečistôt. 

Prepínací ventil je elektricky riadený, pneumaticky ovládaný a umožňuje prívod 
stlačeného vzduchu do pneumatickej sústavy. Ovládanie ventilu sa zabezpečuje pro-
stredníctvom prepínača „Air source heat/start“ a automatickou spúšťacou sústavou. 
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Spúšťacie relé zabraňuje tomu, aby bol prepínací ventil a spúšťací ventil motora 
otvorený v tom istom čase. V kabíne nie je indikácia polohy ventilu. 

Spúšťací ventil pomocnej pohonnej jednotky „APU“ je elektricky ovládaný ventil, 
ktorý umožňuje odvod stlačeného vzduchu do atmosféry, ak neprebieha proces 
spúšťania motora. Ventil sa uvádza do činnosti (otvára) prepínačom „Air source he-
at/start“ v polohe „APU“, čím odľahčuje kompresor „APU“ v procese spúšťania, a tým 
zabraňuje vzniku nestabilnej práce kompresora. Spúšťací ventil pomocnej pohonnej 
jednotky „APU“ sa nachádza na ľavej spodnej strane spaľovacej komory „APU“. 

 
Obr. 6.12 Pneumatické spúšťanie motora T-700-GE-700 

Spúšťanie motora zabezpečuje pneumatický spúšťač, ktorý je poháňaný stlače-
ným vzduchom obvykle odoberaným z pomocnej pohonnej jednotky „APU“. Mecha-
nický výkon z pneumatického spúšťača sa cez skriňu pohonov motora prenáša ra-
diálnym hriadeľom na rotor turbokompresora motora. Pri spustení motora, keď sú 
otáčky motora vyššie ako otáčky spúšťača, sa spúšťač odpája pomocou spojky 
v skrini pohonov. Magnetický snímač otáčok turbokompresora vysiela signál na vyp-
nutie spúšťača pri dosiahnutí otáčok Ng = 52 % až 65 %. Spúšťanie motora sa auto-
maticky prerušuje pri dosiahnutí teploty stlačeného vzduchu 400 °F (204,44 °C).    

 
6.5.4 Elektrická sústava motora T-700-GE-700 

Motor T-700-GE-700 používa elektricky ovládané zariadenia pre ovládanie 
vzduchu protinámrazovej sústavy, pre zapálenie palivo-vzduchovej zmesi v zapaľo-
vači a ovládanie výkonu motora. Elektrická sústava zabezpečuje potrebný elektrický 
výkon potrebný pre zapaľovanie a pre potreby ovládania motora v celom rozsahu 
režimov okrem elektrických potrieb draka lietadla. 

Prepojovacie vodiče medzi elektrickými a diagnostickými prvkami motora za-
bezpečujú prenos signálov do hydromechanickej jednotky „HMU“ na reguláciu otáčok 
voľnej plynovej turbíny, obmedzenie teploty plynu pred voľnou plynovou turbínou 
„TGT“, vzájomnú synchronizáciu výkonov motorov a obmedzenie maximálnych otá-
čok voľnej plynovej turbíny. Umožňuje taktiež pozemné testovanie maximálnych otá-
čok voľnej plynovej turbíny. 

Elektrická sústava taktiež zabezpečuje: zapaľovanie zmesi paliva a vzduchu 
v priebehu spúšťania motora, dodávku signálu otáčok turbokompresora, signálu vý-
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konu voľnej plynovej turbíny, krútiaceho momentu hriadeľa voľnej plynovej turbíny, 
teploty plynu na vstupe do voľnej plynovej turbíny, tlaku oleja, tlaku paliva a teploty 
oleja do kabíny vrtuľníka. 

Elektrický alternátor je umiestnený na pravej strane čelnej plochy skrine poho-
nov „AGB“. Zabezpečuje dodávku striedavého elektrického prúdu do zapaľovačov 
spaľovacej komory, elektrickej riadiacej jednotky a pre zabezpečenie dodávky signá-
lu otáčok rotora turbokompresora nTK do kabíny vrtuľníka. Alternátor dodáva elektric-
kú energiu do všetkých elektrických zariadení vrtuľníka.  

Keď otáčky rotora turbokompresora klesnú pod 55 %, rozsvieti sa výstražné 
tablo „ENGINE OUT“ a aktivuje sa aj zvuková signalizácia. 

Duálna zapaľovacia jednotka, ktorá pracuje s napätím 5 000 V až 7 000 V, je 
upevnená na pravej strane motora a napája dve zapaľovacie sviečky. Zapaľovacia 
sústava sa aktivuje, keď sú splnené tri podmienky: kľúč je zapnutý, spúšťacie relé je 
napájané a alternátor dodáva elektrickú energiu (skriňa pohonov je v činnosti). Zapa-
ľovanie sa uvádza do činnosti pre zapálenie zmesi paliva a vzduchu v spaľovacej 
komore a vypína, keď zhasne svetelné tablo spúšťača. 

Alternátor je primárnym zdrojom napájania elektrickou energiou pre všetky 
funkcie „ECU“, hoci niektoré funkcie „ECU“ môžu byť plnené pri napájaní z palubných 
zdrojov vrtuľníka. V prípade prerušenia napájania elektrickou energiou pri poruche 
alternátora sa rozsvecuje signalizačné tablo „ENGINE OUT“. 

Elektronická riadiaca jednotka „ECU“ je upevnená pod krytom kompresora 
v mieste odvodu nečistôt zo vstupujúceho vzduchu do motora. „ECU“ ako základný 
elektronický regulátor plní 7 základných funkcií: 

- obmedzuje maximálnu teplotu plynov pred vstupom do voľnej plynovej turbíny 
„TGT“ na hodnote 850 °C a ochraňuje horúce časti motora; 

- udržiava maximálny výkon plynovej turbíny pri otáčkach rotora turbokompre-
sora Ng = 100 %; 

- vyrovnáva výstupné krútiace momenty obidvoch motorov vrtuľníka v rozsahu 
do 5 % zmenou výkonu motorov; 

- zabraňuje prekročeniu otáčok voľnej plynovej turbíny nad hodnotu Np = 106 ± 
1 % (funkcia je zabezpečovaná aj v prípade poruchy „ECU“); 

- dodáva signály o otáčkach voľných plynových turbín nVT a krútiacich momen-
toch voľných plynových turbín motorov do kabíny vrtuľníka; 

- zaznamenáva údaje o teplotách plynov pred voľnou plynovou turbínou „TGT“ 
a otáčkach turbokompresorov Ng pre sledovanie skutočného stavu plynových 
generátorov „GG“ motorov a separátorov cudzích predmetov vo vstupných ús-
trojenstvách motorov „IPS“; 

- signalizuje otáčky voľných plynových turbín motorov Np = 96 % až 100 %.  

Vstupné signály do „ECU“: 
- signály o elektrických výkonoch alternátorov; 
- signály o poruchách alternátorov; 
- signály o dosiahnutí maximálnych teplôt plynu pred voľnými plynovými turbí-

nami motorov; 
- signály o otáčkach voľných plynových turbín motorov; 
- signály o krútiacich momentoch voľných plynových turbín motorov. 



6 Turbohriadeľový vrtuľníkový motor T-700-GE-700 

152 
 

 
Obr. 6.13 Schéma elektrickej signalizačnej sústavy motora T-700-GE-700 

 
6.5.5 Palivová sústava motora T-700-GE-700 

Palivová sústava vrtuľníka UH-60 je usporiadaná tak, aby zabezpečovala poža-
dovanú dodávku paliva do motorov T-700-GE-700 pri všetkých prevádzkových pod-
mienkach vrátane spúšťacieho, voľnobežného, nominálneho a maximálneho režimu. 

Časti palivovej sústavy motora: 
- vysokotlakové palivové čerpadlo; 
- palivový čistič; 
- snímač tlaku paliva; 
- hydromechanická jednotka; 
- palivo-olejový výmenník (olejový chladič); 
- jednotka snímania prekročenia tlaku a otáčok „POU“; 
- 12 palivových dýz; 
- 2 spúšťacie palivové dýzy. 

Palivová sústava vrtuľníka UH-60 bola navrhnutá tak, aby pracovala v sacom 
režime, čo znamená, že tlakové palivové čerpadlo nasáva palivo z palivovej nádrže 
vrtuľníka. Palivo je privádzané z palivových nádrží elektricky poháňanými palivovými 
čerpadlami s tlakom 25 Psi až 27 Psi (172 368,9 Pa až 186 158,5 Pa)137. Motorom 
poháňané palivové čerpadlo nasáva palivo s podtlakom -3 Psi až -6 Psi (20 684,3 Pa 
až  41 368,5 Pa) z danej palivovej nádrže. Ak je elektrické dodávacie palivové čer-
padlo zapnuté, je dodávané palivo na vstup tlakového palivového čerpadla 
v tlakovom režime. Tlak na výstupe palivového čerpadla je 45 Psi až 90 Psi. Tlakové 

                                                             
137

 Prepočet 1 psi = 6894,76 Pa 
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palivo prúdi do palivového čističa, snímača tlaku paliva (signalizácia „1 FUEL PRE-
SS“ a „2 FUEL PRESS“) a hydromechanickej jednotky „HMU“. Súčasťou hydrome-
chanickej jednotky je vysokotlakové lopatkové palivové čerpadlo, ktoré zvyšuje tlak 
paliva na hodnotu 400 psi až 832 psi (2 757 904 Pa až 5 736 440,32 Pa) a mení prie-
tok paliva hlavným dávkovacím ventilom. Regulované množstvo paliva sa dodáva 
cez palivo-olejový výmenník, jednotku snímania prekročenia tlaku a otáčok „POU“, 
buď do dvoch spúšťacích palivových dýz pri spúšťaní motora, alebo do dvanástich 
prevádzkových palivových dýz počas činnosti motora. 

 
Obr. 6.14 Schéma palivovej sústavy motora T-700-GE-700 

Hydromechanická jednotka „HMU“ je upevnená a poháňaná skriňou pohonov 
„AGB“. Palivo sa do hydromechanickej jednotky „HMU“ dostáva cez skriňu pohonov 
„AGB. Hydromechanická jednotka „HMU“ obsahuje vysokotlakové palivové čerpadlo 
poháňané skriňou pohonov „AGB“ (otáčky 9 947 min.-1), ktoré dodáva tlakové palivo 
do spaľovacej komory motora. Tlak paliva na voľnobežnom režime „IDLE“ je 300 psi 
(2 068 428 Pa) a 400 psi (2 757 904 Pa) až 832 psi (5 736 440,32 Pa) počas letu. 
Základná regulácia dodávky paliva hydromechanickej jednotky je závislá od troch 
základných vstupných údajov: páky kolektívneho riadenie cez „LDS“138, páky ovlá-
dania motora cez „PAS“139 a elektronickú riadiacu jednotku „ECU“. Hydromechanická 

                                                             
138

LDS – Load Demand Spindle 
139

PAS – Power Available Spindle 
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jednotka „HMU“ taktiež reaguje na teplotu vzduchu na vstupe do kompresora (T2), 
tlak na výstupe z kompresora (P3) a otáčky rotora turbokompresora (Ng). Okrem to-
ho tlakové palivo zabezpečuje napájanie hydraulických pracovných valcov ovládania 
geometrie kompresora („VG“140) na pravej strane hydromechanickej jednotky „HMU“. 

Základné funkcie hydromechanickej jednotky: 
1. Dodávka tlakového paliva vysokotlakovým palivovým čerpadlom, ktoré je po-

háňané od rotora turbokompresora. 
2. Regulácia dodávky paliva hlavným dávkovacím ventilom, ktorý je riadený pilo-

tom, hydromechanickou jednotkou „HMU“ a elektronickou riadiacou jednotkou 
„ECU“). 

3. Kompenzácia výkonu pri zmene polohy páky kolektívneho riadenia zmenou 
dodávky paliva prostredníctvom „LDS“. 

4. Obmedzovanie dodávky paliva pri akcelerácii a decelerácii. 
5. Obmedzovanie maximálnych otáčok turbokompresora na hodnote Ng,max. = 

103 % a vypnutie motora pri Ng = 110 %. 
6. Zmena geometrie kompresora motora (prestavovanie vstupných usmerňova-

cích lopatiek kompresora „IGV“, prestavovanie usmerňovacích lopatiek kom-
presora 1. a 2. stupňa kompresora „GV“ a protinámrazovej sústavy motora 
„AISBV“). 

7. Udržiavanie otáčok rotora turbokompresora Ng zmenou krútiaceho momentu 
motora. 

8. Manuálne ovládanie motora s využitím elektronickej riadiacej jednotky ECU. 
9. Odvod paliva do drenážnej palivovej sústavy pri polohe páky ovládania motora 

„PCL LOCKOUT“.   
 
6.5.5.1 Tlaková jednotka „POU“ 

Tlaková jednotka prekročenia otáčok „POU“ je umiestnená na zadnej strane 
skrine pohonov „AGB“. Všetko regulované palivo z hydromechanickej jednotky 
„HMU“ prechádza cez tlakovú jednotku prekročenia otáčok „POU“. Do tlakovej jed-
notky „POU“ sa privádza tlakový vzduch za kompresorom (P3) pre zabezpečenie 
dodávky spúšťacieho paliva. Tlaková jednotka „POU“ má tri výstupné nátrubky. Prvý 
privádza palivo do potrubia prívodu paliva do dvoch spúšťacích palivových dýz 
v spaľovacej komore, druhý privádza hlavný prúd paliva do palivovej rampy s 12 pali-
vovými dýzami v spaľovacej komore a tretí slúži na odvod drenážneho paliva. 

 Tlaková jednotka „POU“ plní štyri základné funkcie: 

- dodávka spúšťacieho paliva do dvoch spúšťacích palivových dýz v spaľovacej 
komore; 

- dodávka hlavného paliva do dvanástich palivových dýz v spaľovacej komore; 
- napájanie spúšťacej a hlavnej palivovej rampy s palivovými dýzami; 
- zníženie prietoku paliva pri prekročení otáčok voľnej plynovej turbíny na zá-

klade signálov z elektronickej riadiacej jednotky „ECU“. 
 
6.5.5.2 Elektronická riadiaca jednotka „ECU“ 
 

Elektronická riadiaca jednotka „ECU“ zabezpečuje udržiavanie výkonu voľnej 
plynovej turbíny na maximálnom režime Ng = 100 %. Elektronická riadiaca jednotka 
„ECU“ upravuje hodnotu výkonu motora prostredníctvom hydromechanickej jednotky 
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„HMU“ na základe privádzaných signálov krútiacich momentov motorov. Elektronická 
riadiaca jednotka „ECU“ plní tri základné funkcie:  

- obmedzenie teploty plynu pred voľnou plynovou turbínou „TGT“; 
- regulácia otáčok voľnej plynovej turbíny Np; 
- udržiavanie rovnakej úrovne výkonov motorov porovnávaním hodnoty krútia-

cich momentov. 
Tieto funkcie elektronická riadiaca jednotka „ECU“ zabezpečuje prostredníctvom hyd-
romechanickej jednotky „HMU“ a tlakovej jednotky „POU“. Pilot môže vypnúť všetky 
funkcie ECU/HMU („Lockout ECU“). Funkcia „ECU/POU“ (ochrana pred prekročením 
maximálnych otáčok voľnej plynovej turbíny Np,max.) nie je týmto režimom ovplyv-
nená. Spínače „INCR/DECR“ na obidvoch pákach kolektívneho riadenia umožňujú 
pilotovi udržať otáčky voľných plynových turbín motorov v rozsahu 96 % až 100 %, 
ktoré obvykle odpovedajú otáčkam 100 %. 
 
6.5.6 Sústava ovládania a signalizácie činnosti motora T-700-GE-700 

Hlavnými ovládacími prvkami motora T-700-GE-700 sú páka ovládania motora 
„PCL” a páka kolektívneho riadenia, ktoré prostredníctvom hydromechanickej jednot-
ky „HMU“ regulujú dodávku paliva do spaľovacej komory motora. Činnosť hydrome-
chanickej jednotky „HMU“, ktorá ovláda reguláciu dodávky paliva do spaľovacej ko-
mory, riadia tri vstupné signály: „PAS“, „LDS“ a „ECU“. 

Sústava ovládania motora zabezpečuje reguláciu dodávky paliva do spaľovacej 
komory motora, reguláciu polohy statorových lopatiek kompresora, reguláciu otáčok 
rotora turbokompresora a voľnej plynovej turbíny, ochranu pred prekročením maxi-
málnych otáčok a ochranu pred prekročením maximálnej teploty plynu. Sústava za-
bezpečuje aj udržiavanie rovnakého krútiaceho momentu voľných plynových turbín 
obidvoch motorov. 

Informácie o činnosti motorov vrtuľníka poskytujú svetelné tablá v kabíne vrtuľ-
níka: 

- svetelné tablo „APU control“; 
- svetelné tablo „Heater“;  
- svetelné tablo „Air Source Heat/Start“; 
- svetelné tablo „Engine Anti-Ice“;  
- svetelné tablo „Prime Boost Pump“;  
- svetelné tablo „Start Override“;  
- svetelné tablo „Start Abort“;  
- svetelné tablo „Start“;  
- svetelné tablo „1 ENG ANTI-ICE ON“;  
- svetelné tablo „2 ENG ANTI-ICE ON“;  
- svetelné tablo „1 ENG INLET ANTI-ICE ON“;  
- svetelné tablo „2 ENG INLET ANTI-ICE ON“; 
- svetelné tablo „1 FUEL PRESS“; 
- svetelné tablo „2 FUEL PRESS“; 
- svetelné tablo „1 ENGINE OIL PRESS“; 
- svetelné tablo „2 ENGINE OIL PRESS“; 
- svetelné tablo „1 ENGINE OIL TEMP, CHIP“; 
- svetelné tablo „2 ENGINE OIL TEMP, CHIP“; 
- svetelné tablo „1 ENGINE STARTER“; 
- svetelné tablo „2 ENGINE STARTER“; 
- svetelné tablo „1 OIL FLTR BYPASS“; 
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- svetelné tablo „2 OIL FLTR BYPASS“; 
- svetelné tablo „1 FUEL FLTR BYPASS“; 
- svetelné tablo „2 FUEL FLTR BYPASS“; 
- svetelné tablo „1 ENG OUT“; 
- svetelné tablo „2 ENG OUT“;  
- svetelné tablo „NO.1 PUMP“;  
- svetelné tablo „NO.2 PUMP“. 
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7 Turbohriadeľový motor Rolls-Royce Model 250-C20W 

7.1 Úvod 

 

Obr. 7.1 Rez turbohriadeľového motora Rolls-Royce Model 250-C20W145 

Firma Enstrom Helicopter Corporation v piatok 20. októbra 2017 oznámila pod-
pis kontraktu na dodávku šiestich vrtuľníkov Enstrom 480B-G akciovej spoločnosti 
LOM PRAHA TRADE. Vrtuľník Enstrom 480B-G je poháňaný jedným turbohriadeľo-
vým motorom Rolls-Royce Model 250-C20W. Písmeno G v označení vrtuľníka zna-
mená vybavenie glasscocpitom Garmin G1000H. Podľa spoločnosti Enstrom je vrtuľ-
ník Enstrom 480B-G vďaka svojej stabilite a obratnosti ideálnym výcvikovým strojom. 

Centrum leteckého výcviku LOM Praha v Pardubiciach využíva od roku 2018 
pre výcvik vojenských pilotov 4 vrtuľníky Enstrom 480B-G146 a pre výcvik civilných 
pilotov dva vrtuľníky Enstrom 480B-G147, kde nahradili vrtuľníky Mi-2. 

Vrtuľník Enstrom 480B pochádza z produkcie americkej spoločnosti Enstrom-
Helicopter Corporation, ktorá ho vyrába od roku 1993. Pôvodne bol vrtuľník Enstrom 
480 s turbohriadeľovým motorom vyvíjaný pre výcvik vojenských pilotov americkej 
armády. Aj napriek tomu, že vrtuľník nebol americkou armádou vybratý, našiel svoje 
uplatnenie na civilnom trhu. 

Vrtuľník Enstrom 480B je ľahký viacúčelový päťmiestny vrtuľník celokovovej 
konštrukcie, s jedným trojlistovým nosným rotorom a jedným dvojlistovým vyrovnáva-
cím rotorom. Vrtuľník má pevný lyžový podvozok. Pohon vrtuľníka zabezpečuje jeden 
turbohriadeľový motor Rolls-Royce Model 250-C20W.148 Motor Rolls-Royce Model 

                                                             
145

Archív autora. 
146

Vrtuľník evidenčné číslo 0473 pomenovaný „Pernštejn“ prevzatý 21.6.2018. 
    Vrtuľník evidenčné číslo 0474 pomenovaný „Arnošt“ prevzatý 21.6.2018. 
    Vrtuľník evidenčné číslo 0474 pomenovaný „Kašpar“ prevzatý 14.8.2018. 
    Vrtuľník evidenčné číslo 0474 pomenovaný „Taxis“ prevzatý 14.8.2018. 
147

Vrtuľník registračná značka OK-LPT prevzatý 17.12.2018. 
    Vrtuľník registračná značka OK-CLV prevzatý 17.12.2018. Zničený pri havárií 22.3.2019. 
    Vrtuľník registračná značka OK-ENV prevzatý 26.7.2018. 
148

Fojtík, J., Čadil, J.: Turbohřídelový Enstrom 480. Neprávem ve stínu konkurence. Letectví 
    a kosmonautika 2017, číslo 12, strana 18 – 22. 
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250-C20W bol certifikovaný EASA Type Certification Date v Nemecku 7. februára 
1995. 

 

Obr. 7.2 Vrtuľník Enstrom 480B-G149 

Vo svetovom vrtuľníkovom letectve si firma Allison, bývala divízia firmy General 
Motors, ktorá je v súčasnosti vo vlastníctve firmy Rolls-Royce, postavila svoju povesť 
ako inovátor a výrobca malých turbohriadeľových motorov. Kľúčom k tejto povesti bol 
turbohriadeľový motor model 250, ktorý v roku 2021 oslávi 60 rokov od svojho prvého 
letu. 

V súčasnosti známy turbohriadeľový motor Rolls-Royce Model 250, pôvodne 
označovaný ako turbohriadeľový motor Allison 250, bol koncipovaný v roku 1957, 
kedy na základe zasadnutia NACA armáda Spojených štátov amerických definovala 
požiadavku na vývoj turbohriadeľového motora s výkonom 250 ks (183,8 kW). Ar-
mádna štúdia z roku 1956 definovala potrebu takého ľahkého turbohriadeľového mo-
tora pre vyvíjané lietadlá, u ktorých bude vyšší pomer výkonu k hmotnosti ako u  
piestových motorov. 

Štúdia bola zaslaná kľúčovým firmám pôsobiacim v tejto oblasti ako sú: Garrett, 
Curtis-Wright, Teledyne a Lycoming. Armádna špecifikácia požadovala turbohriade-
ľový motor s výkonom 250 ks (183,8 kW), ktorý bude využiteľný pre pohon lietadiel 
a vrtuľníkov. Okrem toho boli požadované malé rozmery, nízka cena, nízka špecific-
ká spotreba paliva a technický život 1 000 hodín. Firma Allison predstavila do súťaže 
konštrukciu motora „model 250“ v marci 1958. 

V júni získala firma Allison zmluvu na výrobu motora „model 250“ (vojenské 
označenie T63). Firma General Motors bola považovaná za spoľahlivú firmu s obrov-
skými zdrojmi, čo spolu nízkou ponúkanou cenou motora rozhodlo o výbere firmy 
Allison. 

Vedúcim vývojového týmu motora model 250 bol Charles McDowall, ktorý bol 
zároveň šéfom predbežného návrhu motora. Hlavným projektovým inžinierom, ktorý 

                                                             
149

Archív autora. 
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bol zároveň zapojený do návrhu konštrukcie kompresora, bol Bill Castle. K ďalším 
kľúčovým členom konštruktérskeho týmu boli: Beauford Hall – zodpovedný za aero-
dynamický návrh, konštrukciu kompresora a plynovej turbíny, Bob Wente – zodpo-
vedný za návrh regulačnej sústavy motora a Russ Hall – zameraný na konštrukciu 
kompresora a plynovej turbíny. 

Turbohriadeľový motor Allison 250 mal unikátnu konštrukciu. Skriňa pohonov, 
ktorá predstavuje základnú nosnú časť motora s hlavnými upevňovacími uzlami, sa 
nachádza v strede motora. Vzduch prúdi cez kompresor, ktorý je upevnený k prednej 
časti skrine pohonov, a cez difúzor dvomi rúrami po bokoch motora do jednej rúrko-
vej spaľovacej komory umiestnenej na zadnej časti motora. Po spálení zmesi paliva 
a vzduchu v spaľovacej komore horúce plyny expandujú na dvojstupňovej plynovej 
turbíne kompresora a dvojstupňovej voľnej (výkonovej) plynovej turbíne a vystupujú 
cez výstupnú sústavu v spodnej časti motora. 

Po získaní zmluvy na vývoj motora armáda žiadala dodanie nového funkčného 
motora za rok. Testy prvých modelov motora ukázali problémy vo všetkých oblas-
tiach, vrátane nedostatočnej dodávky vzduchu kompresorom a nízkej účinnosti ply-
novej turbíny. Konštruktéri sa museli rozhodnúť, či budú pokračovať vo vývoji motora 
podľa pôvodného návrhu, alebo začnú vývoj motora podľa novej koncepcie. Koncom 
roka 1959 sa začala rekonštrukcia motora pod vedením nového šéfa projektu Johna 
Wetzlera. Bola prepracovaná výstupná sústava, kde bola jedna výstupná rúra nahra-
dená dvomi výstupnými rúrami s minimálnymi úpravami skrine pohonov. Podstatne 
bola zmenená turbínová časť motora, kde pribudol druhý stupeň plynovej turbíny 
kompresora. Pre zväčšenie hmotnostného prietoku vzduchu bol mierne zväčšený 
priemer axiálneho kompresora a rekonštruovaný odstredivý kompresor. V roku 1960, 
počiatočné predbežné letové testy upravenej konštrukcie motora ukázali, že problé-
my pretrvávajú a bude nutné ich postupne riešiť.  

V tom istom roku, armáda vyhlásila súťaž na ľahký pozorovací vrtuľník LOH150, 
ktorý mal splniť požiadavky viacúčelového vrtuľníka pre vizuálny prieskum, velenie 
a riadenie a vyhľadávanie cieľov. Čoskoro boli do finále súťaže vybraté vrtuľníky Bell 
OH-4A, Hiller OH-5A a Hughes OH-6A. Každý z vrtuľníkov mal byť poháňaný moto-
rom Allison 250. Armáda bola znepokojená pomalým vývojom motora a posledným 
zlyhaním plynovej turbíny a začala hľadať alternatívneho dodávateľa motora ako zá-
lohu pre prípad, že by firma Allison vývoj motora nezvládla. Avšak kolektív konštruk-
térov firmy Allison mimoriadnym nasadením problémy motora T63 vyriešil a úspešne 
absolvoval predpísanú 50 hodinovú skúšku. 

Úvodné letové skúšky motora T63 (YT63-A-3) v roku 1962 boli realizované v 
Indianapolis firmami Allison a Bell Helicopter na vrtuľníku Bell UH-13R, ktorý bol 
upraveným vrtuľníkom Bell 47/HUL-1M. Na nešťastie sa vyskytli neočakávané prob-
lémy s riadiacou sústavou motora a reguláciou dodávky paliva, ktorou sa ovládal vý-
kon motora pákou kolektívneho riadenia.151 

Problémy vznikali s torznou dynamikou systému rotora vrtuľníka, ktoré sa pre-
nášali do motora. V dôsledku toho, keď motor pracoval na prevádzkových otáčkach, 
regulátor palivovej sústavy, ktorý bol veľmi citlivý, sa snažil kompenzovať zmeny za-
ťaženia na jednotlivých listoch nosného rotora, čo viedlo k zvýšeniu výkonu motora 
nad limitované hodnoty a následnému vypnutiu motora. Inžinieri vyriešili tento prob-
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lém úpravou pneumatickej tlmiacej sústavy motora, ako aj zmenami v konštrukcii ro-
tora vrtuľníka. 

Problémy vznikli aj s potrebou odvodu výstupných plynov smerom hore u apli-
kácií, ktoré mali byť použité u lietadiel s pevným krídlom. Tento problém bol vyrieše-
ný u motora YT63-A-5 jeho uložením v otočenej polohe. 

Jedným z ďalších problémov pri skúškach motora T63 v tejto fáze vývoja bola 
oneskorená reakcia na prudké zvýšenie výkonu v prípade realizácie manévrov, ako 
je prerušené pristátie. Riešenie tohto problému umožnilo použitie ventila odpúšťania 
vzduchu z kompresora, ktoré zabezpečilo posunutie hranice nestabilnej práce kom-
presora v charakteristike kompresora, a tým aj rýchlejšiu akceleráciu motora. 

Nakoniec, v decembri 1962 bolo celé úsilie zavŕšené úspešnou vojenskou certi-
fikáciou motora T63-A-5 a certifikáciou civilného motora Allison model 250-C10 ame-
rickou FAA. Motor Allison model 250 sa stal víťazom súťaže o pohonnú jednotku ľah-
kého prieskumného vrtuľníka LOH, aj keď boli známe problémy spojené s jeho vývo-
jom. Od januára do júna 1964 prebiehalo testovanie jednotlivých typov LOH a zdalo 
sa, že súťaž vyhrá vrtuľník Hiller OH-5A. Avšak firma Hughes kontroverzným spôso-
bom prekonala svojich konkurentov a v máji 1965 získala armádnu zmluvu. Dodávky 
vrtuľníkov OH-6 Cayuse v roku 1966.   

Aj keď vrtuľník OH-6 dosahoval dobré výsledky a získal dva tucty svetových re-
kordov, do roku 1967 vznikli problémy s jeho výrobou. Armáda sa začala obávať 
dramatického zvýšenia jednotkových nákladov a pomalého tempa výroby. Vzhľadom 
na neistotu, ktorá vznikla vo firme Hughes, armáda vyhlásila opakovanú súťaž na 
ľahký prieskumný vrtuľník LOH, ktorú v roku 1968 vyhrala firma Bell s typom Bell 
206A (vo vojenskej variante OH-58A Kiowa). 

Pre firmu Allison bola voľba firmy Bell pozitívna. Poskytovala už výkonnejšiu va-
riantu motora Allison model 250-C-18 s výkonom 317 ks (233 kW) pre vrtuľník 206 
Jet Ranger, ako aj pre vrtuľník Hughes 500 (civilný OH-6). Obidva ľahké prieskumné 
vrtuľníky boli odoslané do Vietnamu. Civilné verzie vrtuľníkov sa stali vzorom pre 
komerčný trh vrtuľníkov. 

Firma Allison následne začala pracovať na II. sérii motorov Allison model 250 
a v máji 1970 certifikovala verziu C20 s výkonom 400 ks (294 kW). V priebehu ná-
sledných desaťročí firma Allison s veľkým úspechom pokračovala v produkcii ďalších 
zdokonalených variantov motora (séria III. a séria IV.) so zvýšeným výkonom. Kon-
com osemdesiatych rokov pokrývali vrtuľníkmi T63/250 osemdesiat percent na trhu 
v nekomunistických krajinách. Motor Allison model 250 bol taktiež používaný v dvoj-
motorovej koncepcii vrtuľníkov ako napr. MBB Bö105 a Aérospatiale AS355. 

V roku 1995 bola firma Allison predaná firme Rolls-Royce za 525 miliónov ame-
rických dolárov. Firma Rolls-Royce ďalej zdokonaľovala motor Model  250 a vyrába 
tento úspešný motor dodnes. Firma vytvorila nový ľahký, nízko nákladový turbohria-
deľový motor RR300, ktorý nadväzoval na dedičstvo turbohriadeľového motora Mo-
del 250 pre pohon ľahkých vrtuľníkov. 
 
7.2 Charakteristika motora Rolls-Royce Model 250-C20W 

Letecký turbokompresorový motor „Rolls-Royce Model 250-C20W” je turbohria-
deľový motor so sedemstupňovým axiálne-radiálnym kompresorom, jednou protiprú-
dovou rúrkovou spaľovacou komorou, dvojstupňovou axiálnou nechladenou plynovou 
turbínou kompresora reakčného typu, dvojstupňovou axiálnou nechladenou voľnou 
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plynovou turbínou reakčného typu, skriňou pohonov a pevnou výstupnou rúrou. Mo-
tor pozostáva zo štyroch základných častí: kompresorová časť, výkonová časť so 
skriňou pohonov, turbínová časť a  spaľovacia časť. 

 

Obr. 7.3 Základné uzly motora Rolls-Royce Model 250-C20W152 

Jeden turbohriadeľový motor Rolls-Royce Model 250-C20W slúži na pohon vr-
tuľníka Enstrom 480B-G a ďalších typov vrtuľníkov a turbovrtuľových lietadiel. 
 

 

Obr. 7.4 Schéma motora Rolls-Royce Model 250-C20W153  
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7.3 Základné údaje motora Rolls-Royce Model 250-C20W154 

Výkon motora na vzletovom režime....................................................Pmax. = 308,8 kW 
Maximálne otáčky turbokompresora (102 %).............................nTK,max. = 52 000 min.-1 
Maximálne otáčky voľnej plynovej turbíny (100 %)....................nVT,max. = 33 290 min.-1  

Maximálne otáčky výstupného hriadeľa (100 %).........................nVH,max. = 6 016 min.-1 
Maximálne prietokové množstvo vzduchu.............................................Q

v 
= 1,23 kg.s-1 

Maximálny stupeň stlačenia kompresora........................................................ πKc = 6,2 
Špecifická spotreba paliva na vzletovom režime...................cm,max. = 0,383 kg.kW-1.h-1 

Maximálna celková teplota plynu pred plynovou turbínou kompresora.t3c,max. = 985 °C 
Maximálna celková teplota plynu pred voľnou plynovou turbínou.........t3c,max. = 793 °C 

Akcelerácia motora (na zemi)............................................................................. = 10´´ 
Celková dĺžka motora.............................................................................L = 1036,2 mm 
Šírka motora...........................................................................................W = 482,6 mm 
Výška motora...........................................................................................V = 548,6 mm 
Suchá hmotnosť motora.................................................................................G = 73 kg 
Výkonová hmotnosť...........................................................................mP = 4,23 kW.kg-1 

 

Obr. 7.5 Prietok vzduchu a plynu cez časti turbohriadeľového motora Rolls-Royce 
Model 250-C20W155 
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7.4 Konštrukcia motora Rolls-Royce Model 250-C20W 

7.4.1 Kompresor motora  

Kompresor motora Rolls-Royce Model 250-C20W je jednoprúdový, jednohria-
deľový, axiálne – radiálny, tvorený šiestimi axiálnymi stupňami a jedným radiálnym 
stupňom. Konštrukčný uzol kompresora pozostáva zo vstupného ústrojenstva, rotora 
kompresora, skrine kompresora a skrine radiálneho kompresora. Zvýšenie zásoby 
stabilnej práce kompresora zabezpečuje jeden prepúšťací ventil vzduchu za piatym 
stupňom kompresora. 

7.4.1.1 Vstupné ústrojenstvo 

Vstupnú časť motora Rolls-Royce Model 250-C20W tvorí oceľový vonkajší plášť 
a vnútorný plášť, ktoré sú spojené siedmimi dutými usmerňovacími aerodynamickými 
rebrami. Aerodynamické rebrá a vstupný aerodynamický kryt sú ohrievané horúcim 
vzduchom, ktorý je odoberaný od siedmeho stupňa kompresora a vedený cez dvojitý 
vonkajší plášť do dutých rebier a do vnútorného priestoru aerodynamického krytu. 
Horúci vzduch vystupuje do prúdu vzduchu. Dve aerodynamické rebrá majú otvor pre 
prívod a odvod oleja do priestoru telesa prvého ložiska rotora kompresora motora.  

 

Obr. 7.6 Rez kompresora so vstupným ústrojenstvom turbohriadeľového motora Ro-
lls-Royce Model 250-C20W156 

Vo vstupnom ústrojenstve je umiestnený uzol prvého guľkového ložiska kom-
presora motora. Ložisko je mazané tlakovým olejom, ktorý je privádzaný olejovým 
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potrubím cez duté lopatky vstupného ústrojenstva. Odvod oleja je zabezpečený pro-
stredníctvom odsávacieho potrubia, ktoré je vedené cez dutú vstupnú usmerňovaciu 
lopatku. Olejový priestor prvého guľkového ložiska je utesnený tesniacim krúžkom 
a karbónovým olejovým tesnením. 

 

Obr. 7.7 Uzol guľkového ložiska č. 1 motora Rolls-Royce Model 250-C20W a jeho 
mazanie157 

7.4.1.2 Rotor kompresora 

Rotor kompresora tvorí šesť stupňov s lopatkami, ktoré vytvárajú bubnovú kon-
štrukciu spolu s obežným radiálnym kolesom siedmeho stupňa. Rotor kompresora 
pozostáva z diska prvého stupňa s lopatkami a predným čapom, prstenca 
s lopatkami druhého a tretieho stupňa, diska s lopatkami štvrtého stupňa, prstenca 
piateho stupňa s lopatkami, prstenca šiesteho stupňa s lopatkami a diska odstredivé-
ho obežného kolesa so zadným čapom. Celý rotor je do jedného celku spojený sťa-
hovacou skrutkou a maticou. Predný čap rotora kompresora je uložený na prvom 
guľkovom ložisku. Zadný čap rotora kompresora je uložený na druhom guľkovom 
ložisku. Zadný čap rotora kompresora je pomocou špeciálneho drážkovaného spojo-
vacieho hriadeľa spojený s hriadeľom plynovej turbíny kompresora. Na povrchu spo-
jovacieho hriadeľa sa nachádza ozubené koleso, ktoré zabezpečuje prenos krútiace-
ho momentu do skrine pohonov pre pohon jednotlivých agregátov motora. Za ozube-
ným kolesom sa nachádza pomocné 2 ½ valčekové ložisko. Axiálna časť kompreso-
ra má konštantný vonkajší priemer De = konšt. Priestor za obežným kolesom odstre-
divého stupňa kompresora je utesnený labyrintovým tesnením a odvzdušnený potru-
bím do atmosféry. 
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Obr. 7.8 Rotor kompresora motora Rolls-Royce Model 250-C20W158 

 

Obr. 7.9 Spojovací hriadeľ rotora kompresora a rotora plynovej turbíny kompresora159 

7.4.1.3 Stator kompresora 

Teleso statora kompresora je základným silovým prvkom motora. K prednej prí-
rube sa upevňuje vstupné ústrojenstvo kompresora. K zadnej prírube telesa odstre-
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divého stupňa kompresora sa upevňuje teleso difúzora odstredivého kompresora. 
Teleso axiálnej časti kompresora je delené vo vodorovnej rovine. Oceľové usmerňo-
vacie lopatky vytvárajú polprstence, ktoré sa upevňujú do drážok na vnútornom po-
vrchu telesa kompresora.  

 
a)                                                                  b) 

Obr. 7.10 Ventil odpúšťania vzduchu z kompresora v otvorenej (a) a zatvorenej (b) 
polohe160 

pi – statický tlak vzduchu v 5. stupni kompresora, pc – celkový tlak vzduchu za kom-
presorom, pA – atmosférický tlak vzduchu, px – pracovný tlak vzduchu 

Na telese kompresora je umiestnená komora s ventilom odpúšťania vzduchu od 
5. stupňa kompresora. Ventil je ovládaný tlakovým vzduchom odoberaným za kom-
presorom pc v závislosti od otáčok generátora vzduchu a teploty okolitej atmosféry. 

 

Obr. 7.11 Graf otvárania ventila odpúšťania vzduchu z kompresora161 
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Teleso kompresora sa svojou zadnou prírubou a skrutkami upevňuje ku krytu 
špirálovej skrine odstredivého kompresora. Špirálová skriňa odstredivého kompreso-
ra je vyrobená z nehrdzavejúcej ocele. Pozostáva zo špirálovej skrine a zadnej steny 
špirálovej skrine, ktoré sú vzájomne spojené skrutkami a vytvárajú jeden celok špirá-
lovej skrine. 

Vnútorný priestor skrine slúži na umiestnenie odstredivého obežného kolesa a 
štrbinového bezlopatkového difúzora. Kolenové nátrubky špirálovej skrine, cez ktoré 
sa privádza vzduch k rúrkam spaľovacej komory, sú súčasťou skrine. Špirálová skri-
ňa sa pomocou príruby upevňuje do otvoru telesa reduktora a spojuje sa pomocou 
skrutiek na telese reduktora. Špirálová skriňa je nosným prvkom. Pomocou konzol je 
na nej upevnený celý kompresor. Pre zvýšenie pevnosti skrine a krytu skrine sú na 
ich povrchu vytvorené zosilňovacie rebrá. 
 
7.4.2 Spaľovacia komora motora Rolls-Royce Model 250-C20W 

Spaľovacia komora motora Rolls-Royce Model 250-C20W je protiprúdová, rúr-
kového typu s jedným plamencom a dvoma rúrkovými prívodmi vzduchu od kompre-
sora motora. 

 

Obr. 7.12 Spaľovacia komora motora Rolls-Royce Model 250-C20W162 

Spaľovaciu komoru motora tvorí teleso spaľovacej komory s difúzorom, plame-
nec, palivová dýza, spúšťací zapaľovač, dve rúry prívodu vzduchu od kompresora a 
drenážny ventil. 
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Teleso spaľovacej komory má sférické dno s privareným difúzorom a dvoma 
prívodmi vzduchu. Privádzaný vzduch od kompresora sa rozdeľuje na primárny prúd 
(25 % až 35 %), ktorý vytvára v plamenci zmes paliva a vzduchu a sekundárny prúd 
(65 % až 75 %) zabezpečujúci chladenie spaľovacej komory a ochladzovanie plynu 
pred vstupom do plynovej turbíny. Na čelnej strane telesa spaľovacej komory sa na-
chádza príruba pre palivovú dýzu a príruba pre upevnenie zapaľovača spaľovacej 
komory. V spodnej časti difúzora je príruba pre upevnenie drenážneho ventilu.  

Plamenec tvoria dve valcové časti. Plamenec pozostáva z čelnej časti plamen-
ca a dvoch valcových častí, ktoré sú vyrobené zo žiaruvzdornej ocele. Do oblasti ho-
renia vstupuje vzduch cez vírič a otvory v plášti. V priebehu pohybu horúcich plynov 
v plamenci sa pre premiešanie plynov privádza cez otvory v druhej sekcii sekundárny 
prúd vzduchu. Počet a rozmery otvorov v sekciách plamenca sa navrhuje tak, aby 
zabezpečovali dokonalé premiešanie plynov so vzduchom, vysokú spaľovaciu účin-
nosť a rovnomernosť teplotného poľa vystupujúcich horúcich plynov. Efektívne chla-
denie bočných stien sekcií plamenca sa zabezpečuje sekundárnym prúdom vzduchu, 
ktorý vstupuje do plamenca cez dva rady štrbín, vytvorených vlnitými pásmi. Tento 
sekundárny prúd vzduchu obteká steny plamenca zvnútra.  

Plamenec sa upevňuje k telesu spaľovacej komory pomocou centrálnej príruby, 
ktorá sa dvomi zapustenými skrutkami upevňuje k plamencu, dvomi ďalšími skrutka-
mi sa príruba s plamencom upevňuje k centrálnej prírube telesa spaľovacej komory. 

 

Obr. 7.13 Zapaľovacia sviečka a jej umiestnenie v motore163 

Zapaľovanie zmesi paliva a vzduchu v spaľovacej komore pri spúšťaní motora 
zabezpečuje jedna zapaľovacia sviečka, ktorá je napájaná vysokým napätím zo za-
paľovacieho agregátu. 

Palivová dýza je umiestnená v priestore víriča. Palivová dýza je dvojkanálová, 
odstredivého typu. Pri nižších režimoch činnosti motora, pri ktorých je tlak paliva niž-
ší, sa palivo rozstrekuje do plamenca spaľovacej komory len cez vnútornú dýzu. Pri 
zvýšení tlaku paliva sa palivový ventil posúva vpravo a otvára prívod paliva do von-
kajšej palivovej dýzy, čím sa zvyšuje dodávka paliva do plamenca spaľovacej komo-
ry. Pre ochranu palivovej dýzy pred usadzovaním karbónu v oblasti ústia palivovej 
dýzy je tento priestor ofukovaný sekundárnym vzduchom v spaľovacej komore.   
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a)                                                      b) 

Obr. 7.14 Schéma činnosti palivovej dýzy 

a) dodávka paliva cez vnútorný kanál, b) dodávka paliva cez vnútorný a vonkajší 
kanál 

Drenážny (odpadový) ventil, ktorý je umiestnený v spodnej časti spaľovacej 
komory, zabezpečuje odvod nespáleného paliva z priestoru spaľovacej komory v do-
be keď motor nie je v činnosti. Drenážny ventil sa uzatvára tlakom vzduchu.  
 
7.4.3 Plynová turbína motora Rolls-Royce 250-C20W 

Plynová turbína motora Rolls-Royce Model 250-C20W je štvorstupňová, dvoj-
hriadeľová. Pozostáva z dvojstupňovej plynovej turbíny kompresora a dvojstupňovej 
voľnej (výkonovej) plynovej turbíny.  

 

Obr. 7.15 Plynová turbína motora Rolls-Royce Model 250-C20W164 
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7.4.3.1 Plynová turbína kompresora Rolls-Royce 250-C20W 

Plynová turbína kompresora motora Rolls-Royce Model 250-C20W je axiálna, 
dvojstupňová, reakčného typu s nechladenými lopatkami statora a rotora. Plynová 
turbína kompresora zabezpečuje pohon kompresora a agregátov motora, ktoré sú 
umiestnené na skrini pohonov.  

 

Obr. 7.16 Plynová turbína kompresora motora Rolls-Royce Model 250-C20W  165 

 Oceľové teleso usmerňovacieho ústrojenstva prvého stupňa plynovej turbíny 
kompresora je nosnou časťou motora. Je spojené s telesom spaľovacej komory a s 
telesom usmerňovacieho ústrojenstva druhého stupňa plynovej turbíny kompresora. 
K telesu plynovej turbíny kompresora prvého stupňa sú upevnené usmerňovacie lo-
patky prvého a druhého stupňa a teleso guľkového ložiska č. 8. Na vonkajšom po-
vrchu telesa sú príruby pre pripojenie tlakového a odsávacieho olejového potrubia. 
K usmerňovaciemu ústrojenstvu prvého stupňa je upevnený kryt statora prvého stup-
ňa. Olejový priestor ložiska č. 8 je uzatvorený krytom statora prvého stupňa. 

Dvojstupňový rotor plynovej turbíny kompresora je zložený z diskov prvého 
a druhého stupňa, ktoré sú do jedného celku čelným ozubením a sťahovacou skrut-
kou. Rotor je uložený na valčekovom ložisku č. 7 a guľkovom ložisku č. 8. Ložiská sú 
mazané tlakovým olejom. Odsávaný olej od ložiska č. 8 sa odvádza cez nátrubok 
a potrubie v spodnej časti telesa prvého stupňa plynovej turbíny kompresora.   

Prostredníctvom spojovacej rúry je plynová turbína kompresora s rotorom kom-
presora. Od rotora turbokompresora sa cez ozubené prevody skrine pohonov prená-
ša krútiaci moment na pohon palivového regulátora (2, 3), olejového čerpadla (2), 
palivového čerpadla (8) a štartéra generátora (5), ktoré sú uchytené na skrini poho-
nov (Obr. 7.16). 
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Obr. 7.17 Prenos krútiaceho momentu na pohon agregátov v skrini pohonov166 
 
7.4.3.2 Voľná plynová turbína motora Rolls-Royce Model 250-C20W 

Voľná plynová turbína motora Rolls-Royce Model 250-C20W je axiálna, dvoj-
stupňová, reakčného typu s nechladenými lopatkami statora a rotora. Voľná plynová 
turbína zabezpečuje pohon nosného rotora, vyrovnávacieho rotora, regulátora voľnej 
plynovej turbíny motora, snímača otáčok voľnej plynovej turbíny a snímača krútiace-
ho momentu, ktoré sú umiestnené na skrini motora. 

Pred voľnou turbínou sú na meranie celkovej teploty plynu použité 4 termočlán-
ky, ktoré sú umiestnené po obvode telesa voľnej plynovej turbíny. Signál z termo-
článkov je privádzaný do ukazovateľa teploty plynu v kabíne vrtuľníka a do elektro-
nickej časti palivového regulátora. V telese voľnej plynovej turbíny je umiestnené val-
čekové ložisko č. 7 rotora plynovej turbíny kompresora a valčekové ložisko č. 6 rotora 
voľnej plynovej turbíny. Ložiská sú mazané tlakovým olejom, ktorý je privádzaný tla-
kovým olejovým potrubím. Použitý olej sa odvádza do externého olejového priestoru, 
ktorý je tvorený nádobou pripojenou k telesu voľnej plynovej turbíny.  

Usmerňovacie ústrojenstvo tretieho a štvrtého stupňa plynovej turbíny je pripo-
jené k telesu voľnej plynovej turbíny. 

Rotor voľnej plynovej turbíny pozostáva z diska 3. stupňa, ktorý je spojený s 
diskom 4. stupňa, ktorý je spojený s predným čapom. Rotor voľnej plynovej turbíny je 
uložený v prednom guľkovom ložisku č. 5 a valčekovom ložisku č.6. Cez vnútorný 
priestor predného čapu diska 4. stupňa je vedený spojovací hriadeľ s drážkovaním, 
ktoré slúži pre spojenie s hnacím ozubeným kolesom, prenášajúcim krútiaci moment 
do reduktora, v ktorom sa redukujú otáčky prenášané na výstupný hriadeľ motora.  

Rotorové lopatky 3. a 4. stupňa voľnej plynovej turbíny majú vytvorené bandáž-
ne výstupky s britmi labyrintového tesnenia, ktoré majú zabezpečiť zvýšenie účinnos-
ti voľnej plynovej turbíny (obr. 7.18).   
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Obr. 7.18 Uzol voľnej plynovej turbíny motora Rolls-Royce 250C-20W 

 
Obr. 7.19 Prenos krútiaceho momentu na výstupný hriadeľ167 

 
Časť plynovej turbíny kompresora je chladená vzduchom, ktorý je privádzaný 

zo sekundárneho prúdu vzduchu rúrkovej spaľovacej komory motora. Privádzaný 
vzduch je zároveň využitý na pretlakovanie labyrintových olejových tesnení guľkové-
ho ložiska č. 8 a valčekových ložísk č. 6 a č. 7. Tlakový vzduch pôsobí na ľavú stranu 
plochy diska druhého stupňa plynovej turbíny kompresora vytvára osovú silu, ktorá 
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vyrovnáva osovú silu vznikajúcu pôsobením tlaku vzduchu na rotorové lopatky sovej 
časti kompresora motora.    
 

 

Obr. 7.20 Chladenie a pretlakovanie plynovej turbíny vzduchom 
 

 7.4.4 Výstupná sústava motora Rolls-Royce Model 250-C20W 

 

Obr. 7.21 Výstupná sústava motora Rolls-Royce 250C-20W 
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Výstupná sústava motora Rolls-Royce 250C-20W zabezpečuje odvod výstup-
ných plynov z motora do atmosféry. Odvod výstupných plynov sa zabezpečuje cez 
zdvojené výstupné ústrojenstvo do atmosféry. 
 
7.4.5 Skriňa pohonov Rolls-Royce 250-C20W 

Skriňa pohonov motora zabezpečuje redukciu otáčok od rotora turbokompreso-
ra pre pohon agregátov, ktoré sú umiestnené na skrini pohonov.  

Skriňa pohonov motora pozostáva z telesa, krytu, ozubených prevodov, olejo-
vého čerpadla, olejového čističa, snímač tlaku oleja, magnetická zátka tlakového 
a odsávacieho olejového potrubia.  

Na skrini pohonov motora sú pomocou prírub upevnené a poháňané palivový 
regulátor, olejové čerpadlo, štartér-generátor, snímač otáčok rotora turbokompresora 
N1 a palivové čerpadlo, ktoré sú poháňané od rotora turbokompresora. 

Od hriadeľa voľnej plynovej turbíny je zabezpečený pohon merača krútiaceho 
momentu, snímača otáčok N2 a výstupného hriadeľa, ktorý prenáša krútiaci moment 
na nosný rotor a vyrovnávací rotor vrtuľníka. 

Skriňa pohonov motora má olejovú sústavu, ktorá je prepojená s olejovou sús-
tavou motora. Cez skriňu pohonov sa zabezpečuje odvzdušnenie olejovej sústavy 
motora.     
 

7.5 Sústavy motora Rolls-Royce Model 250-C20W 

7.5.1 Olejová sústava motora Rolls-Royce Model 250-C20W 

Olejová sústava motora zabezpečuje mazanie a chladenie ložísk a ozubených 
prevodov motora pri jeho činnosti na všetkých režimoch. Olejová sústava je uzatvo-
rená, cirkulačná s priamym odvzdušnením do atmosféry. Chladenie oleja zabezpeču-
jú olejové chladiče, ktoré sú súčasťou konštrukcie vrtuľníka. 

Merač krútiaceho momentu je hydraulického typu, ktorý využíva tlakový olej ako 
zdroj hydraulického tlaku. Pre zabezpečenie činnosti merača krútiaceho momentu 
musí byť tlak oleja vyšší ako tlak v merači krútiaceho momentu. Z tohto dôvodu musí 
dosahovať tlak oleja hodnotu 115 až 130 psi. 

Tlakový olej je privádzaný k: 
- ložisku č. 1, 
- ložisku č. 2, 
- ložisku č. 3, 
- ložisku č. 4, 
- ložisku č. 5, 
- ložisku č. 6, 
- ložisku č. 7, 
- ložisku č. 8, 
- ozubeným prevodom skrine pohonov, 
- ložiskám predlohových hriadeľov ozubených kolies skrine pohonov, 
- meraču krútiaceho momentu. 

Tlakový olej dodáva tlaková časť bloku zubových olejových čerpadiel, ktoré je 
poháňané od skrine pohonov hriadeľom turbokompresora. Olejové čerpadlo dodáva 
tlakový olej čerpaný zo skrine pohonov cez olejový čistič, jednosmerný ventil, re-
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dukčný ventil, ktorý udržuje tlak oleja na hodnote 115 až 130 psi do jednotlivých 
miest mazania.    

 

Obr. 7.22 Schéma olejovej sústavy motora Rolls-Royce Model 250C-20W 

7.5.2 Sústava odpúšťania vzduchu z kompresora motora Rolls-Royce Model    
250-C20W 

 

Obr. 7.23 Schéma sústavy odpúšťania vzduchu od piateho stupňa kompresora a pro-
tinámrazovej sústavy motora Rolls-Royce Model 250C-20W 
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Sústava odpúšťania vzduchu z kompresora motora Rolls-Royce Model 250C-
20W zabezpečuje odpúšťanie vzduchu od piateho stupňa kompresora v prípade 
vzniku podmienok pre nestabilnú prácu kompresora (pumpáž). Na obr. 7.23 sú zná-
zornené časti tejto sústavy.  

Odpúšťanie vzduchu od piateho stupňa sa zabezpečuje jedným odpúšťacím 
ventilom, ktorý je ovládaný rozdielom riadiaceho tlaku vzduchu a atmosférického tla-
ku vzduchu. Popis činnosti ventila je uvedený v časti „kompresor motora“. 

7.5.3 Protinámrazová sústava motora Rolls-Royce Model 250-C20W 

Protinámrazová sústava motora Rolls-Royce Model 250C-20W zabezpečuje 
ochranu vstupnej časti motora pred vznikom námrazy v námrazových podmienkach. 
Sústava odoberá pre svoju činnosť horúci vzduch, ktorý je odoberaný z priestoru za 
posledným stupňom kompresora (obr.7.23). Protinámrazovú sústavu ovláda pilot 
prostredníctvom protinámrazového ventila. 

7.5.4 Palivová sústava motora Rolls-Royce Model 250-C20W 

Palivová sústava motora Rolls-Royce Model 250-C20W zabezpečuje reguláciu 
dodávky paliva v priebehu spúšťania motora, akcelerácie motora, decelerácie motora 
a pri udržiavaní stanoveného režimu činnosti motora. Reguláciou dodávky paliva do 
motora sa zabezpečuje ochrana pred vznikom nestabilnej činnosti kompresora moto-
ra. Palivová sústava motora pozostáva z palivového čerpadla, palivového regulátora 
Bendix, palivového regulátora voľnej plynovej turbíny, palivový akumulátor, palivový 
čistič a palivová dýza. 

 

Obr. 7.24 Schéma prepojenia častí palivovej sústavy motora Rolls-Royce Model 
250C-20W 
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7.5.4 Zapaľovacia sústava motora Rolls-Royce Model 250-C20W 

Zapaľovacia sústava motora zabezpečuje, ktorá je súčasťou elektrickej sústavy 
motora zabezpečuje zapálenie zmesi paliva a vzduchu v priebehu spúšťania motora. 
Zapaľovacia sviečka je popísaná v časti „Spaľovacia komora“.   

Tab. 7.1 Tabuľka režimov motora Rolls-Royce Model 250C-20W 
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Príloha č. 1, Prehľad použitých pomocných pohonných jed-
notiek vrtuľníkov 

1.1 Generátor vzduchu AI-9V  

 
Obr. P1.1 Generátor vzduchu AI-9V vrtuľníka Mi-17168 

 

Obr. P1.2 Principiálna schéma generátora vzduchu AI-9V169 
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Archív autora.  
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Výkres autor. 
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1.1.1 Úvod 

Pre spúšťanie dvoch turbohriadeľových motorov TV3-117 vrtuľníka Mi-24D a Mi-17 
použili ruskí konštruktéri turbínový spúšťací motor s predimenzovaným radiálnym kom-
presorom AI-9V, dodávajúci časť stlačeného vzduchu z kompresora do vzduchových 
turbín, ktoré menia tlakovú energiu vzduchu na mechanickú energiu, potrebnú na roztá-
čanie rotora turbohriadeľového motora. Motor AI-9 vznikol v konštrukčnej kancelárii Ale-
xandra Georgieviča Ivčenka v Zaporožskom závode leteckých motorov na Ukrajine. Pô-
vodný motor AI-9 bol určený na spúšťanie troch dvojprúdových motorov AI-25 doprav-
ného lietadla Jak-40. Jeho prispôsobením pre potreby spúšťania turbohriadeľových mo-
torov TV3-117 vznikol variant AI-9V. 

Turbínový generátor vzduchu AI-9V170 slúži na postupné spúšťanie turbohriadeľo-
vých motorov TV3-117 a TV3-117MT u vrtuľníkov Mi-24D, Mi-24V, Mi-24DU a Mi-17 a 
na výrobu elektrického prúdu pri činnosti na režime energouzol.  

 

P1.3 Umiestnenie generátora vzduchu na vrtuľníku Mi-17 
 
1.1.2 Charakteristika generátora vzduchu AI-9V 

Turbínový generátor vzduchu AI-9V je konštrukčne samostatným agregátom s 
vlastnou palivovou sústavou, nezávislou olejovou sústavou, sústavou tepelnej regulácie, 
dynamospúšťačom a zapaľovacou cievkou. 

Turbínový generátor vzduchu AI-9V je jednoprúdový turbokompresorový motor s 
jednostupňovým radiálnym kompresorom s jednostranným obežným kolesom, prstenco-
vou protiprúdovou spaľovacou komorou, jednostupňovou axiálnou plynovou turbínou 
reakčného typu a výstupnou sústavou s pevnou výstupnou dýzou. 

 
1.1.3 Základné technické údaje generátora vzduchu AI-9V 

Maximálne otáčky rotora turbokompresora......................................n = 39 150475 min.-1 
Maximálna teplota plynu za plynovou turbínou.................................................t4c = 880 °C 
Množstvo odoberaného vzduchu pre spúšťanie.......................................Qv,sp. = 0,4 kg.s-1 

                                                             
170
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Tlak odoberaného vzduchu pre spúšťanie..................................................p2c = 0,29 MPa 
Minimálna teplota odoberaného vzduchu pre spúšťanie..................................t2c = 160 °C 

Stupeň stlačenia kompresora................................................................................Kc = 2,9 
Prúd, odoberaný z dynama pri napätí 30 V..........................................................I = 100 A 
Spotreba paliva...........................................................................................Qpal. = 80 kg.h-1 

Dĺžka motora....................................................................................................L = 888 mm 
Šírka motora...................................................................................................W = 530 mm 
Výška motora...................................................................................................V = 490 mm 
Suchá hmotnosť motora......................................................................................G = 70 kg 
 
1.4 Konštrukcia generátora vzduchu AI-9V 

1.4.1 Kompresor 

 
Obr. P1.4 Rotor radiálneho kompresora generátora vzduchu AI-9V171 

1 – matica, 2 – podložka, 3 – obežné koleso, 4 – predný krúžok, 5 – rozperný krúžok, 6 
– zadný krúžok, 7 – regulačný krúžok, 8 – guľkové ložisko 

Kompresor generátora vzduchu AI-9V je jednostupňový, jednohriadeľový, radiálny 
s obežným kolesom polouzatvoreného typu s radiálnym difúzorom.  

Kompresor pozostáva z telesa, vonkajšieho plášťa, rotora, radiálneho difúzora, 
predného telesa s pretlakovou komôrkou a palivovej rampy s palivovými dýzami. 

Rotor turbokompresora pozostáva z obežného kolesa kompresora a obežného ko-
lesa plynovej turbíny s rotorovými lopatkami. Je uložený na prednom guľkovom ložisku a 
na zadnom valčekovom ložisku. Obežné radiálne koleso má 22 radiálnych lopatiek so 
záberníkom. V telese kompresora nad obežným kolesom je vytvorená pretlaková komo-
ra, ktorá je 18 otvormi prepojená so vzduchovým traktom. Tento priestor plní funkciu 
ochrany radiálneho kompresora pred vznikom nestabilnej práce. 

 
1.1.4.2 Teleso pohonov 

Teleso pohonov slúži na umiestnenie jednotlivých agregátov motorov a na zabez-
pečenie ich pohonu. Svojím vnútorným povrchom vytvára teleso pohonov prietokový 
kanál, ktorým je vzduch privádzaný ku kompresoru spúšťacieho motora. V strednej časti 
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Двигатель АИ-9В, Спрвочник по конструкции и обслуживаию. 
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telesa je umiestnený dynamospúšťač STG-3. Na vonkajšom povrchu telesa pohonov je 
umiestnené palivové čerpadlo a olejové čerpadlo. Na prednej prírube vonkajšieho plášťa 
telesa pohonov je umiestnená olejová nádrž. 

Reduktor umožňuje činnosť dynamospúšťača v spúšťacom režime a v režime ge-
nerátorovom.  

 
1.1.4.3 Spaľovacia komora 

 

Obr. P1.5 Plamenec spaľovacej komory generátora vzduchu AI-9V172 

1 – plamenec, 2 – teleso SK, 3 – vložka, 4 – zapaľovač, 5 – podložka, 6 – skrutka, 7 – 
vložka, 8 – palivová dýza, 9 – podložka, 10, 11 – skrutka, 12, 13 – samoistiaca matica, 

14 – čistič. 

Spaľovacia komora spúšťacieho motora AI-9V je protiprúdová, prstencová, zvára-
nej konštrukcie z tenkostenných žiarupevných oceľových plechov. 

Spaľovacia komora pozostáva z telesa, plamenca, ôsmich palivových dýz, zapaľo-
vača a palivovej rampy. Protiprúdové usporiadanie umožňuje skrátiť celkovú dĺžku spa-
ľovacej komory. Palivové dýzy, umiestnené v telese, sú odstredivého typu s konštant-
ným prierezom. V spaľovacej komore je na zapálenie zmesi paliva a vzduchu použitý 
jeden zapaľovač, ktorý pozostáva z telesa, zapaľovacej sviečky SD-55 ANM, palivovej 
dýzy a plášťa s deflektorom. 

 
1.1.4.4 Plynová turbína 

Plynová turbína spúšťacieho motora AI-9V je axiálna, jednostupňová, nechladená, 
reakčného typu. 

Stator plynovej turbíny tvorí teleso, usmerňovacie ústrojenstvo a prvky olejovej 
sústavy a utesnenia ložísk. 
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Obr. P1.6 Stator plynovej turbíny generátora vzduchu AI-9V173 

1 – vložka, 2 – príruba labyrintu, 3 – tesniaci krúžok, 4 – labyrintový krúžok, 5 - zaisťo-
vacia podložka, 6 – skrutka, 7 – usmerňovacie lopatky, 8 – teleso turbíny. 

Rotor plynovej turbíny sa skladá z obežného kolesa a obežných nechladených lo-
patiek. K hriadeľu je obežné koleso upevnené pomocou príruby a lícovaných skrutiek. 
Chladenie plynovej turbíny je nepriame pomocou sekundárneho prúdu vzduchu zo spa-
ľovacej komory spúšťacieho motora. 

 
1.4.5 Výstupná sústava 

 

Obr. P1.7 Rotor plynovej turbíny generátora vzduchu AI-9V174 

1 – pružný krúžok, 2 – vnútorný krúžok, 3 – regulačný krúžok 4 – rozperná vložka, 5 – 
valčekové ložisko, 6 – predný labyrintový krúžok, 7 – zadný labyrintový krúžok, 8 – sťa-
hovacia skrutka, 9 – hriadeľ, 10 – záslepka, 11 – obežné koleso plynovej turbíny, 12 – 

zaisťovacia podložka, 13 – matica. 
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Двигатель АИ-9В, Спрвочник по конструкции и обслуживаию. 
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Двигатель АИ-9В, Спрвочник по конструкции и обслуживаию. 
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Výstupná sústava spúšťacieho motora AI-9V zabezpečuje odvod plynov z plynovej 
turbíny motora do atmosféry.  

Výstupná sústava pozostáva z vonkajšieho plášťa s prírubou pre výstupnú rúru a vnú-
torného kužeľa. Na vonkajšom plášti sú umiestnené dve príruby pre uchytenie termo-
článkov T-82S pre meranie teploty výstupných plynov za plynovou turbínou t4c. 

 

Obr. P1.8 Výstupná sústava generátora vzduchu AI-9V175 

1 – reaktívna dýza, 2 – tesnenie, 3 – záslepka, 4 – skrutka, 5 – podložka, 6 – závrtná 
skrutka. 

1.1.4.6 Zberač 

Zberač je prstencového tvaru, privarený z vonkajšej strany kompresora spúšťacie-
ho motora AI-9V. Priestor zberača je spojený s priestorom za kompresorom sústavou 
otvorov. V pravej spodnej časti má zberač nátrubok, na ktorom je upevnený prepúšťací 
vzduchový ventil, ktorý zabezpečuje prepúšťanie tlakového vzduchu k vzduchovým tur-
bínam spúšťaných motorov. Prepúšťací vzduchový ventil pracuje automaticky na zákla-
de tlakových pomerov za kompresorom motora. 
 
1.1.5 Sústavy generátora vzduchu AI-9V 

1.1.5.1 Olejová sústava 

Olejová sústava generátora vzduchu je autonómna, uzatvorená, tlaková s núteným 
obehom oleja priamo odvzdušnená do atmosféry. 

Olejová sústava pozostáva z olejovej nádrže, tlakového olejového čerpadla, odsá-
vacieho olejového čerpadla, odstredivého odlučovača a z olejových dýz.  

Tlak oleja v olejovej sústave sa udržuje v rozsahu po = 0,25 až 0,5 MPa. 

Odvzdušňovanie olejovej sústavy sa zabezpečuje pomocou ejektora. Oddeľovanie 
vzduchu od oleja z olejo-vzduchovej zmesi sa vykonáva v odlučovači oleja, z ktorého sa 
vzduch odvádza do oddeľovacej nádrže.  
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Obr. P1.9 Schéma olejovej sústavy generátora vzduchu AI-9V176 
 

1.1.5.2 Palivová sústava 

 

Obr. P1.10 Schéma palivovej regulačnej sústavy generátora vzduchu AI-9V177 
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Palivová sústava generátora vzduchu AI-9V zabezpečuje regulovanú dodávku pa-
liva do spaľovacej komory na všetkých režimoch činnosti motora. 

Palivová sústava spúšťacieho motora pozostáva z nízkotlakovej palivovej sústavy, 
spúšťacej palivovej sústavy a vysokotlakovej palivovej sústavy. 

Nízkotlaková palivová sústava je súčasťou palivovej sústavy vrtuľníka. Zahrňuje 
palivové nádrže vrtuľníka, dodávacie palivové čerpadlo, požiarny uzatvárací kohút a 
jemný palivový čistič. 

Spúšťacia palivová sústava je súčasťou motora. Pozostáva zo spúšťacieho palivo-
vého čerpadla s elektrickým pohonom a elektromagnetického ventilu pre prívod paliva k 
palivovým dýzam pri spúšťaní. 

Vysokotlaková palivová sústava zabezpečuje regulovanú dodávku paliva do spaľo-
vacej komory motora. Tvorí ju vysokotlakové palivové čerpadlo a palivové dýzy. Vysoko-
tlakové palivové čerpadlo sa uvádza do činnosti v priebehu roztáčania rotora motora 
dynamospúšťačom. Regulácia dodávky paliva sa zabezpečuje statickým regulátorom 
otáčok. Regulátor otáčok je jednorežimový. Otáčky rotora turbokompresora motora sú 
pri zmene zaťaženia udržiavané na požadovanej hodnote len zmenou dodávky paliva do 
spaľovacej komory motora. 

 
1.1.5.3 Spúšťacia sústava 

Spúšťacia sústava generátora vzduchu AI-9V je elektrická. Zabezpečuje spúšťa-
nie, studené pretočenie, prerušenie spúšťania, vypnutie spúšťacieho motora a činnosť 
dynamospúšťača v generátorovom režime. 

Agregáty spúšťacej sústavy generátora vzduchu sú umiestnené na spúšťacom mo-
tore AI-9V a na vrtuľníku. 

Základnou časťou spúšťacej sústavy generátora vzduchu je dynamospúšťač STG-
3. Spúšťací cyklus turbohriadeľového motora TV3-117 je 45 sekúnd. Doba nepretržitej 
činnosti generátora vzduchu AI-9V na generátorovom režime je maximálne 30 minút. 
Celý proces spúšťania generátora vzduchu AI-9V a jeho činnosť na generátorovom re-
žime riadi automatický spúšťací panel. 
 
1.1.5.4 Kontrolné a signalizačné prístroje 

Činnosť generátora vzduchu AI-9V u vrtuľníkov Mi-17 a Mi-24 sa kontroluje termo-
článkom T-82S a ukazovateľom teploty plynov za plynovou turbínou TST-2, ktorý v ka-
bíne vrtuľníka ukazuje teplotu plynov za plynovou turbínou v rozsahu od 0 °C do 900 °C. 
Nebezpečné režimy činnosti spúšťacieho motora sú signalizované jednorazovými sig-
nálmi rozsvietením signalizačných žiaroviek „МИНИМАЛЬНЫЕ ОБОРОТЫ” pri otáč-

kach motora n  35 300475 min.-1, „НОРМАЛЬНЫЕ ОБОРОТЫ”, „ПЕРЕДЕЛЬНЫЕ 

ОБОРОТЫ” pri otáčkach n  39 150475 min.-1, „ДАВЛЕНИЕ МАСЛА” pri poklese tlaku 

oleja po,min.  0,120,03 MPa. 
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1.2 Pomocná pohonná jednotka Honeywell GTCP 36-150 

1.2.1 Úvod 

Pomocná pohonná jednotka Honeywell GTCP 36-150178 s konštantnými otáčkami 
plynovej turbíny poháňa záložný elektrický generátor až do výšky 6 096 m (20 000 stop). 
Pomocná pohonná jednotka zabezpečuje dodávku tlakového vzduchu pre spúšťanie 
turbohriadeľových motorov T700 až do výšky 4 572 m (15 000 stôp). Počas letu nie je 
odber vzduchu od APU pre potreby klimatizácie povolený nad 4 572 m (15 000 stôp). 
Maximálna výška prevádzky APU je 6 096 m (20 000 stôp). Počas letu je činnosť APU 
garantovaná do výšky 6 096 m (20 000 stôp) a rýchlosti 446 až 537 km.h-1 (241 až 290 
knot). 

Pomocná pohonná jednotka Honeywell 36-150 je umiestnená v priestore nad ka-
bínou, medzi motormi T700 vrtuľníka Black Hawk. 

  

Obr. P1.11 Pomocná pohonná jednotka Honeywell 36-150179 a jej umiestnenie u vrtuľní-
ka UH-60 Black Hawk 

 
1.2.2 Konštrukcia 

Pomocná pohonná jednotka Honeywell 36-150 je malý turbohriadeľový motor tvo-
rený jednostupňovým odstredivým kompresorom s dostredivým prívodom vzduchu, pro-
tiprúdovou prstencovou spaľovacou komorou, jednostupňovou dostredivou plynovou 
turbínou, výstupnou sústavou a skriňou pohonov s integrovanou olejovou, palivovou, 
zapaľovacou a spúšťacou sústavou. 

Časti pomocnej pohonnej jednotky: 
- kompresor, 
- spaľovacia komora, 
- plynová turbína, 
- skriňa pohonov, 

- výstupná sústava, 
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- olejová sústav, 
- palivová sústava, 
- zapaľovacia sústava, 
- spúšťacia sústava. 
 

 
Obr. P1.12 Schéma princípu činnosti pomocnej pohonnej jednotky Honeywell GTCP 36-

150180 
 
1.2.2.1 Kompresor 

Kompresor pomocnej pohonnej jednotky Honeywell 36-150 je jednostupňový od-
stredivého typu. Vstup vzduchu do kompresora je dostredivý cez kanály v konštrukcii 
skrine. Rotor odstredivého kompresora je poháňaný jednostupňovou dostredivou radiál-
nou plynovou turbínou. Predný hriadeľ odstredivého kompresora zabezpečuje pohon 
skrine pohonov pomocnej pohonnej jednotky. Stlačený vzduch z kompresora je privá-
dzaný do protiprúdovej prstencovej spaľovacej komory a cez klapku do spúšťacej sústa-
vy turbohriadeľových motorov T700. 
 
1.2.2.2 Spaľovacia komora 

Spaľovacia komora pomocnej pohonnej jednotky Honeywell 36-150 je prstencová 
s protiprúdovým usporiadaním. Súčasťou spaľovacej komory sú palivové dýzy 
a zapaľovač. Horúce vystupujúce plyny z plamenca sa otáčajú o 180 °a vstupujú do sta-
tora a rotora dostredivej plynovej turbíny. 
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1.2.2.3 Plynová turbína 

Plynová turbína pomocnej pohonnej jednotky Honeywell 36-150 zabezpečuje po-
hon kompresora a skrine pomocných pohonov. Je jednostupňová, radiálna, dostredivé-
ho typu, nechladená. 

1.2.2.4 Výstupná sústava  

Výstupná sústava pomocnej pohonnej jednotky Honeywell 36-150 zabezpečuje 
odvod spalín z pomocnej pohonnej jednotky do atmosféry. V pevnej výstupnej sústave 
je umiestnený termočlánok, ktorý sníma teplotu výstupných plynov.  

Teplota výstupných plynov je indikovaná na stránke EICAS pomocou digitálneho 
výstupu EGT vyjadreného v stupňoch Celzia. Tepelné obmedzenia výstupných plynov 
APU sa signalizujú zmenou farby údajov o teplote EGT od zelenej, žltej až po červenú, 
čo signalizuje zvyšovanie teploty. 
 
1.2.2.5 Reduktor generátora 

    

Obr. P1.13 Reduktor generátora pomocnej pohonnej jednotky Honeywell GTCP 36-
150181 
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Adaptér generátora redukuje otáčky APU zo skrine pohonov na elektrický generá-
tor. Adaptér má samostatné tlakové mazanie a snímanie tlaku a parametrov olejovej 
sústavy. 
 
1.2.2.6 Skriňa pohonov 

Skriňa pohonov pomocnej pohonnej jednotky zároveň slúži ako olejová nádrž pre 
olejovú sústavu. Súčasťou uzatváracieho veka olejovej nádrže je olejová mierka. Chla-
denie oleja skrine pomocnej pohonnej jednotky sa zabezpečuje prúdiacim vzduchom 
okolo chladiacich rebier, ktoré sa nachádzajú v spodnej časti skrine pomocnej pohonnej 
jednotky. 

  
1.2.2.7 Elektrický generátor APU 

Reduktor APU poháňa trojfázový AC generátor s výkonom 30 kVA, ktorý pracuje 
s frekvenciou 400 Hz. Generátor poskytuje záložný elektrický zdroj 115V/400 Hz pre 
všetky systémy lietadla až do výšky 6 096 m (20 000 stôp). 

Reduktor APU má vlastnú olejovú sústavu nezávislú od olejovej sústavy skrine po-
honov a má samostatný plniaci uzáver s integrovanou mierkou na kontrolu úrovne hladi-
ny oleja. Olej v reduktore je chladený palivom v palivo-olejovom výmenníku. Prívod 
chladiaceho paliva do palivo-olejového výmenníka je zabezpečený z vetvy dodávky pali-
va do APU z hlavnej palivovej nádrže. Ak nie je zabezpečená normálna dodávka paliva 
do palivo-olejového výmenníka a olej nie je dostatočne chladený, potom sa obmedzuje 
doba činnosti APU. 
 
1.2.3 Sústavy APU 

1.2.3.1 Palivovo-regulačná sústava APU 

Riadiaca jednotka dodávky paliva do pomocnej pohonnej jednotky (FCU) je pohá-
ňaná od skrine pomocných agregátov a dávkuje palivo do spaľovacej komory na zákla-
de signálov od elektronickej riadiacej jednotky (ECU). Palivová riadiaca jednotka po-
mocnej pohonnej jednotky je vybavená elektricky ovládaným palivovým uzatváracím 
ventilom, ktorý je ovládaný do príslušnej polohy riadiacou jednotkou (ECU), čím reguluje 
dodávku paliva do pomocnej pohonnej jednotky. Okrem ovládania prerušenia dodávky 
paliva, ECU reguluje dodávku paliva na výstupe z riadiacej jednotky paliva, zabezpečuje 
reguláciu otáčok a požadovaného rozsahu teplôt pomocnej pohonnej jednotky. 

Počas normálneho alebo automatického vypnutia, simulovaného prekročenia otá-
čok, je signál generovaný v ECU, vedený na uzatvorenie paliva elektromagnetického 
uzatváracieho ventila. Zatvorenie tohto ventilu riadiacou jednotkou pomocnej pohonnej 
jednotky má za následok prerušenie prívodu paliva a vypnutie pomocnej pohonnej jed-
notky. 
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Obr. P1.14 Schéma palivo-regulačnej sústavy pomocnej pohonnej jednotky GTCP 36-
150 

 
1.2.3.2 Spúšťacia a zapaľovacia sústava 

Spúšťacia a zapaľovacia sústava pomocnej pohonnej jednotky je automaticky ria-
dená elektronickou riadiacou jednotkou APU. 

Napájanie spúšťacej a zapaľovacej sústavy elektrickou energiou zabezpečuje 43 
Ah elektrický akumulátor, ktorý dodáva jednosmerný prúd s napätím 24 V. Minimálne 
napätie potrebné pre spustenie pomocnej pohonnej jednotky je 22 V. Spustenie pomoc-
nej pohonnej jednotky je možné aj pomocou vonkajšieho zdroja elektrickej energie. 

Spúšťanie pomocnej pohonnej jednotky zabezpečuje elektrický spúšťač na jedno-
smerný prúd z elektrického akumulátora. Elektrický spúšťač dodáva krútiaci moment na 
rotor turbokompresora cez ozubené prevody v skrini pohonov. 

Zapaľovacia sústava pomocnej pohonnej jednotky zabezpečuje zapálenie zmesi 
paliva a vzduchu v spaľovacej komore v priebehu jej spúšťania. Prívod elektrickej ener-
gie do zapaľovačov sa zabezpečuje v okamihu keď otáčky rotora pomocnej pohonnej 
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jednotky dosiahnu 5 %. Prívod elektrickej energie do zapaľovačov sa prerušuje pri do-
siahnutí otáčok pomocnej pohonnej jednotky 99 %. 

 
Obr. P1.15 Schéma spúšťacej a zapaľovacej sústavy pomocnej pohonnej jednotky Honeywell 

GTCP 36-150 

1.2.3.3 Sústava dodávky tlakového vzduchu 

Spúšťanie motora T700 zabezpečuje pneumatický štartér poháňaný tlakovým 
vzduchom, ktorý je obvykle privádzaný z pomocnej pohonnej jednotky vrtuľníka. Štartér 
sa odpája pomocou vnútornej spojky v okamihu keď je spúšťaný motor v činnosti. Doba 
činnosti štartéra je obmedzená z dôvodu vysokej teploty privádzaného vzduchu do štar-
téra 204 °C (400 °F) a mohol by poškodiť štartér ak pôsobila dlhú dobu. 

Štartér motora tvorí vzduchom poháňaná turbína, v ktorej sa tlaková energia vzdu-
chu transformuje na mechanickú energiu určenú na pohon rotora turbokompresora pri 
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spúšťaní motora. Stlačený vzduch pôsobí na lopatky rotora štartéra, cez ktorý cez kine-
matickú väzbu roztáča rotor turbokompresora motora T700. Ak sú otáčky spúšťaného 
motora T700 vyššie ako otáčky od štartéra, štartér sa odpája prostredníctvom spojky 
štartéra. Magnetický snímač otáčok ng vzduchového štartéra vysiela signál otáčok do 
obvodu automatického štartu pri otáčkach od 52 % do 65 %.   

 
Obr. P1.16 Schéma umiestnenia agregátov spúšťacej sústavy pomocnej pohonnej jed-

notky Honeywell GTCP 36-150 
Princíp činnosti: 

Odstredivý kompresor stlačuje vzduch, ktorý je privádzaný z atmosféry. Stlačený 
vzduch sa zmiešava so vstrekovaným palivom a táto palivo-vzduchová zmes je pri spúš-
ťaní zapálená a horí v protiprúdovej spaľovacej komore. Horúce spaliny expandujú na 
lopatkách jednostupňovej dostredivej plynovej turbíny, ktorá mení tepelnú a tlakovú 
energiu plynov na mechanickú energiu zabezpečujúcu pohon výstupného hriadeľa. 
Hriadeľ plynovej turbíny poháňa odstredivý kompresor a skriňu pohonov. Skriňa poho-
nov pomocnej pohonnej jednotky zabezpečuje prenos výkonu zo spúšťacieho motora na 
turbokompresor pomocnej pohonnej jednotky počas jej spúšťania a pohon pomocných 
agregátov, ktoré sú na skrini pohonov umiestnené. K nim patrí: spúšťací motor, reduktor 
generátora, snímač otáčok, snímač teploty oleja, snímač tlaku oleja, modul mazania 
a palivová riadiaca jednotka. 

Teplota výstupných plynov je indikovaná na stránke EICAS pomocou digitálneho 
výstupu EGT vyjadreného v stupňoch Celzia. Tepelné obmedzenia výstupných plynov 
APU sa signalizujú zmenou farby údajov o teplote EGT od zelenej, žltej až po červenú, 
čo signalizuje zvyšovanie teploty. 
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Obr. P1.17 Schéma spúšťania motora T700182 
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Sergej Petrovič IZOTOV (30.6.1917 – 6.5.1983) 
 

 

Obr. P2.1 Sergej Petrovič Izotov 
 
Sergej Petrovič Izotov sa narodil 30.6.1917 v rodine železničného robotníka na 

železničnej stanici Sineľnikovo v Dnepropetrovskej oblasti.  

Základnú sedemročnú školskú dochádzku ukončil v roku 1931, priemyselnú 
školu v roku 1934. Pracoval ako kreslič a navštevoval večerné zdokonaľovacie kurzy. 
V roku 1935 postúpil na Záporožsky priemyselný inštitút. V roku 1937 prestúpil na 
Energostrojársku fakultu Leningradského polytechnického inštitútu, ktorý absolvoval 
v roku 1941 v špecializácii „automobily a traktory“.  

V roku 1941 bol premiestnený na závod č. 451 na funkciu inžinier-konštruktér 
v konštrukčnej kancelárii kvapalinou chladených piestových leteckých motorov pod 
vedením V. Ja. Klimova. V novembri 1941 bola konštrukčná kancelária bola evakuo-
vaná do Ufy, kde obnovilo svoju činnosť na báze leteckého závodu č. 26. 
V konštrukčnej kancelárii S. P. Izotov pracoval na vytvorení rady piestových motorov, 
ktoré poháňali v priebehu vojny stíhacie a bombardovacie lietadla konštruktérov S. A. 
Lavočkina, A. S. Jakovleva, V. M. Petľakova a iných. V roku 1943 bol S. P. Izotov 
menovaný do funkcie zástupcu náčelníka konštrukčného oddelenia závodu a od roku 
1944 do funkcie zástupcu náčelníka konštrukčnej kancelárie. V roku 1946 bola 
z konštrukčnej kancelárie V. Ja. Klimova vyčlenená časť perspektívnych pracovníkov 
na čele s s V. Ja. Klimovom a premiestnená do Leningradu, kde sa stala základom 
novej výskumnej konštrukčnej kancelárie (OKB-117). V tejto výskumnej konštrukčnej 
kancelárii bol S. P. Izotov menovaný do funkcie zástupcu hlavného konštruktéra. Po-
dieľal sa na vytvorení reaktívnych motorov RD-10 (poháňal Jak-15, Jak-17), VK-1 
(poháňal stíhacie lietadlá MiG-15bis, MiG-17, Su-15, Jak-50, La-200, bombardovacie 
lietadlá Il-28, Tu-82, Tu-14), VK-3, VK-5.  

Od roku 1960, po odchode V. Ja. Klimova do dôchodku, sa S. P. Izotov stal 
hlavným konštruktérom konštrukčnej kancelárie OKB-117 a riaditeľom štátneho stro-
járenského závodu č. 117 (od roku 1963 Strojárenský závod V. Ja. Klimova). Pod 
jeho vedením sa začal kolektív konštrukčnej kancelárie orientovať na vytvorenie tur-
bohriadeľových motorov pre vrtuľníky. V tejto oblasti dosiahla konštrukčná kancelária 
najväčšie úspechy. Jeho turbohriadeľové motory poháňali vrtuľníky M. P. Milja Mi-2, 

http://www.google.com/url?sa=i&rct=j&q=&esrc=s&source=images&cd=&ved=&url=http://ploshadtruda.ru/2017/06/30/%D0%BF%D1%80%D0%BE%D0%B5%D0%BA%D1%82%D1%8B/%D0%BC%D0%B0%D1%80%D1%88%D1%80%D1%83%D1%82%D1%8B-%D0%B8%D1%81%D1%82%D0%BE%D1%80%D0%B8%D0%B8/%D0%B2-%D0%BF%D0%B0%D0%BC%D1%8F%D1%82%D1%8C-%D0%BE-%D0%B3%D0%B5%D0%BD%D0%B5%D1%80%D0%B0%D0%BB%D1%8C%D0%BD%D0%BE%D0%BC-%D0%BA%D0%BE%D0%BD%D1%81%D1%82%D1%80%D1%83%D0%BA%D1%82%D0%BE%D1%80%D0%B5&psig=AOvVaw2akvDEwHrHUab4q0AmEWig&ust=1572796329145678
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Mi-8, Mi-14, Mi-24 a iné. V sedemdesiatych rokoch S. P. Izotov začal dodávať turbo-
hriadeľové motory pre vrtuľníky OKB N. I. Kamova (Ka-32, Ka-50). 

Za mimoriadne zásluhy pri vytváraní novej techniky bol tajným Výnosom Prezí-
dia Vrchného Sovietu ZSSR S. P. Izotovovi od 29.8.1969 prepožičaný titul Hrdina 
Socialistickej Práce s udelením Leninovej ceny a zlatej medaily „Kosák a kladivo“. 

Ďalšou oblasťou činnosti S. P. Izotova bolo vytváranie turbohriadeľových tanko-
vých motorov. Po vytvorení skúšobných a experimentálnych prototypov bol vytvorený 
tank T-64 s motorom „výrobok 71“ a následne bol rozpracovaný a prijatý do výzbroje 
prvý vo svete sériovo vyrábaný tank s turbohriadeľovým motorom T-80 (modifikácie 
T-80B, T-80BV, T-80U). Okrem toho vytvoril kvapalinové raketové motory, ktoré boli 
inštalované na bojové rakety rôzneho určenia konštruktérov V. N. Čelomeja a P. D. 
Grušina. 

V posledných rokoch života sa S. P. Izotov venoval vývoju dvojprúdových moto-
rov RD-33 a RD-35 pre sovietske stíhacie lietadlo MiG-29 (prvýkrát vzlietol v roku 
1977). Koncom sedemdesiatych rokov sa konštrukčná kancelária S. P. Izotova po-
dieľala na vývoji motora pre raketoplán „Spiral“. Mnohé z motorov konštruktéra S. P. 
Izotova patria medzi najlepšie vo svete a lietadla a vrtuľníky, ktoré poháňajú dosiahli 
mnoho svetových rekordov. Jeho motory majú takú vysokú zásobu pevnosti, že aj po 
tridsiatich rokoch po smrti konštruktéra, sa stále zdokonaľujú a modifikujú 
a používajú na pohon ruských lietadiel a vrtuľníkov. 

Od roku 1981 sa S. P. Izotov stal generálnym konštruktérom Leningradského 
výskumno-výrobného združenia V. Ja Klimova.         

Doktor technických vied (1968), Hrdina socialistickej práce (1969), laureát Stali-
novej ceny (1949), laureát Leninovej ceny (1976) a Štátnej ceny ZSSR (1949, 1971), 
generálny konštruktér Leningradského OKB-117 V. Ja. Klimova (v súčasnosti – NPP 
Závod V. Ja. Klimova). 

Sergej Petrovič Izotov priniesol veľký príspevok do projektovania a teórie turbo-
kompresorových motorov s voľnou plynovou turbínou, do výskumu vnútorných pro-
cesov turbovrtuľových motorov a do regulácie motorov. 

Pod vedením S. P. Izotova bolo vytvorených niekoľko leteckých turbokompreso-
rových motorov: 

Turbohriadeľový vrtuľníkový motor GTD-350 pre pohon vrtuľníka Mi-2.  

Turbohriadeľový vrtuľníkový motor TV2-117 pre pohon vrtuľníka Mi-8. 

Turbohriadeľový vrtuľníkový motor TV3-117 pre pohon vrtuľníkov: Mi-14, Mi-17, Mi-
24, Mi-28, Ka-50, Ka-52, Ka-27, Ka-29 a Ka-32. 

Dvojprúdový turbokompresorový motor s prídavným spaľovaním RD-33 pre stíhacie 
lietadlá MiG-29, Mi-29K a MiG-33. 

Sergej Petrovič Izotov zomrel 6.5.1983. Je pochovaný na Bogoslovskom cinto-
ríne v Petrohrade. 



Príloha č. 3, Prehľad vrtuľníkov 

199 
 

Príloha č. 3, Prehľad vrtuľníkov 

Vrtuľník Mi-2 

 
Obr. P3.1 Trojpohľadová schéma vrtuľníka Mi-2 

Miľ Mi-2 (v kóde NATO: „Hoplite“182) je sovietsky viacúčelový ľahký vrtuľník skon-
štruovaný v Moskovskom vrtuľníkovom závode M. L. Miľa začiatkom 60. rokov 20. sto-
ročia. Napriek tomu, že ide o sovietsku konštrukciu, stroj bol vyrábaný výhradne v závo-
de PZL vo Świdniku v Poľsku. Výroba skončila v roku 1985. Vyrobilo sa približne 7 200 
kusov. Vrtuľník Mi-2 sa požíval na civilné aj vojenské ciele. 

Začiatkom 60. rokov 20. storočia sa v ZSSR začal proces vývoja nových vrtuľníkov 
ľahkej a strednej triedy. Konštrukčná kancelária M. L. Miľa, povzbudená úspechom pri 
konštrukcii dovtedy najväčšieho vrtuľníka na svete - Mi-6, sa pustila do návrhu nového 
vrtuľníka. Za základ nových vrtuľníkov ľahkej a strednej triedy im poslúžili zastarávajúce 
vrtuľníky Mi-1 a Mi-4, ktoré mali byť upravené na pohon novými turbohriadeľovými moto-
rmi. Stroj Mi-2 vznikol v dôsledku snáh o modernizáciu zastarávajúceho vrtuľníka Mi-1, 
ktorého piestový motor AI-26V v tej dobe nespĺňal požadované požiadavky. Neskorší 
návrh počítal s inštaláciou dvoch motorov a použitím čo najväčšieho počtu súčastí Mi-1 
(napr. prevodovka, rotor atď.). Počet zmien však bol tak rozsiahly, že sa vrtuľník Mi-2 od 
svojho predchodcu podstatne líšil.183 Nový prototyp vrtuľníka niesol označenie V-2. Pro-
totyp V-2 ľahšej triedy bol koncipovaný ako dvojmotorový napriek tomu, že v tom čase 
vrtuľníky tejto hmotnostnej kategórie boli koncipované ako jednomotorové. M. L. Miľ pô-
vodne predpokladal, že vrtuľník Mi-2 bude prevažne používaný v poľnohospodárstve, 
doprave a v zdravotníctve. V januári 1961 bol príslušnou komisiou schválený model Mi-2 
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a koncom februára boli dodané výkresy prototypov. Prvý let prototypu sa uskutočnil v 
septembri 1961 a trval 15 minút. Počas letových skúšok bol Mi-2 pilotovaný G. Alfero-
vom a B. Anopovom, pričom prvý bol poverený letovými skúškami poľnohospodárskej 
verzie a druhý dopravnej verzie. Na jar 1962 sa uskutočnili niekoľkomesačné skúšky 
poľnohospodárskej verzie pri kolchoze neďaleko od Moskvy, ktoré mali preveriť všetky 
aspekty prevádzky nového vrtuľníka. Koncom roka 1962 začal ZSSR rokovania s Poľ-
skom, ktoré sa týkali možnosti sériovej výroby vrtuľníkov Mi-2 v továrni WSK-Świdnik. 
Poľsko malo dobré skúsenosti už z predošlej sériovej výroby vrtuľníkov Mi-1, ktoré niesli 
poľské označenie SM-1. Vďaka týmto skutočnostiam bola v januári 1964 podpísaná 
medzivládna dohoda medzi ZSSR a Poľskou republikou o odovzdaní práv na ďalší vývoj 
a predaj poľskému leteckému priemyslu. V ZSSR sa nemali vyrábať ani motory GTD-
350. Zmluva stanovovala dodanie požadovaného počtu vrtuľníkov Mi-2 pre ZSSR, do-
dávky náhradných dielov a motorov. Konštrukčná kancelária M. L. Miľa zároveň napo-
máhala pri zavádzaní sériovej výroby v Poľsku. Prvý poľský vrtuľník Mi-2 vzlietol 4. no-
vembra 1965 s posádkou Wieslaw Mercik, Kazimierz Moskwicz a Henryk Jaworski. Od 
roku 1966 prebiehala sériová výroba naplno. 

Vrtuľník Mi-2 bol od začiatku projektovaný ako viacúčelový typ. Existovali vojenské, 
dopravné, poľnohospodárske, nákladné, zdravotnícke a cvičné verzie. V letectve ZSSR 
slúžil od roku 1965. Jeho vojenská modifikácia slúžila ako ľahko pancierovaný trans-
portný vrtuľník, ktorý je schopný leteckého sprievodu s výzbrojou neriadených rakiet ka-
libru 57 mm a kanónom kalibru 23 mm. 
 
Základné technické údaje 

Posádka - 1 pilot; 
Kapacita - 8 cestujúcich alebo 2 ležiaci a 2 sediaci pacienti alebo 700 kg vnútorného 

alebo 800 kg vonkajšieho nákladu; 
Dĺžka - 11,90 m; 
Priemer rotora - 14,60 m; 
Priemer vyrovnávajúceho rotora - 2,70 m; 
Výška - 3,70 m; 
Plocha rotora - 167 m²; 
Hmotnosť prázdneho vrtuľníka - 2 372 kg; 
Vzletová hmotnosť - 3 550 kg; 
Maximálna vzletová hmotnosť: 3 700 kg 
Pohonná jednotka - 2 × turbohriadeľový motor Klimov GTD-350, každý s výkonom 
298 kW 
Maximálna rýchlosť - 220 km.h-1; 
Cestovná rýchlosť - 185 km.h-1; 
Dolet - 420 km; 
Dostup - 3 800 m; 
Stúpavosť - 4,5 m.s-1; 
Zaťaženie rotoru - 21 kg.m-2 
Pomer výkon/hmotnosť: 170 W.kg-1. 
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Konštrukcia vrtuľníka Mi-2 

Trup 

Trup vrtuľníka Mi-2 je možné podľa konštrukcie rozdeliť na dva celky, a to na sa-
motný trup a chvostový nosník. Trup pozostáva z troch častí – prednej časti s pilotnou 
kabínou, nákladovej kabíny a motorovej nadstavby. Chvostový nosník je zložený z 
dvoch častí, a to samotného chvostového nosníka a kýlového nosníka.184  

Predná časť trupu zahrňuje pilotnú kabínu. V prednej časti vrtuľníka Mi-2 sa na-
chádzajú dva akumulátory a sú tu uložené niektoré časti elektrickej sústavy. Pilotná ka-
bína nadväzuje na prednú časť vrtuľníka a na ňu ďalej nákladová kabína. V pilotnej ka-
bíne sa nachádza riadenie. Pilot sedí vľavo, v pravé časti je miesto pre navigátora letu 
alebo pasažiera. Pilotná kabína je bohato presklená, a to čelným deleným sklom 
a sklami v bočných dverách. Pravé bočné dvere sú posuvné, ľavé bočné dvere sa otvá-
rajú proti smeru letu. V prípade havárie vrtuľníka sú dvere vybavené systémom núdzo-
vého odhodu dverí. Pod prednou časťou je nainštalovaný malý pristávací reflektor, za 
ním je umiestnená predná podvozková noha.  

Stredná časť trupu nadväzuje na pilotnú kabínu a pozostáva z nákladovej kabíny 
a motorovej nadstavby. Pilotná kabína, ktorá je určená pre transport až siedmych pasa-
žierov, má rozmery 2,27 m (dĺžka) × 1,2 m (šírka) × 1,4 m (výška). Do kabíny sa vstupu-
je jednokrídlovými dvermi, ktoré sú umiestnené na ľavej strane trupu. Na ľavej strane 
nákladovej kabíny sú umiestnené dve okna, tretie je v nástupných dverách, na pravé 
strane sa nachádzajú tri okna. Vľavo sa nachádzajú dve červené pozičné svetla. Spod-
ná časť kabíny zahrnuje desať aerodynamických plutkov pre usmernenie prúdiaceho 
vzduchu, anténu rádiokompasu a otvor ventilačnej sústavy. Na bočné strany trupu je 
možné umiestniť dve prídavné palivové nádrže s objemom 238 l. Pod kabínou je umies-
tnená palivová nádrž. Vo vnútri kabíny je možné prepravovať až sedem pasažierov ale-
bo 700 kg nákladu. Cestujúci sedia vo vnútri na dvoch laviciach chrbtom k sebe, každá 
lavice je určená pre tri osoby. Jedna lavice je tak umiestnená po smeru letu, druhá proti 
smeru letu. Siedme sedadlo je pripevnené v pravé zadnej časti trupu. Motorová nad-
stavba nesie dva turbohriadeľové motory Izotov GTD-350, reduktor VR-2, hydraulické 
bloky, štartér, generátor striedavého prúdu a ďalšie systémy. Motorová nadstavba je 
opatrená snímateľnými krycími panelmi.  

Chvostový nosník s nepravidelným kruhovým prierezom nadväzuje na nákladovú 
kabínu a postupne sa zužuje. Prechádza ním transmisný hriadeľ vyrovnávacieho rotoru 
a lana chvostového stabilizátora. V chvostovom nosníku je umiestnená aj ďalšia výbava, 
napr. rádiovýškomer, pozičné svetlo alebo protizrážkový zábleskový maják. Chvostový 
stabilizátor s lichobežníkovým prierezom slúži k vyššej riaditeľnosti vrtuľníka. Ovláda ho 
pilot. Chvostový nosník prechádza na konci do kýlového nosníka, ktorý je vychýlený 
o 30° smerom hore. Nosník mení os otáčania transmisného hriadeľa smerom hore. Na-
chádza sa tu tiež medziľahlý koncový reduktor, ktorý mení os otáčania o 90° doprava. 
Na kýlovom nosníku je umiestnené biele pozičné svetlo a protizrážkový zábleskový ma-
ják.  

Podvozok 
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Podvozok vrtuľníka Mi-2 obsahuje prednú nohu s dvoma kolesami a dve zadné 
nohy s jedným kolesom. Predné koleso nie je možné brzdiť, je však pohyblivé, takže 
umožňuje pojazd vrtuľníka po vzletové ploche. Predné koleso má nízkotlakové pneuma-
tiky s rozmermi 300 × 125 mm. Zadné kolesá sú väčšie – rozmery sú 600 × 180 mm, 
a je možno ich osadiť hladkými pneumatikami alebo pneumatikami s dezénom. Na ľavej 
nohe je navyše umiestnený stupienok slúžiaci k nástupu pasažierov do nákladovej kabí-
ny. Kolesá na vrtuľníkoch Mi-2 môžu byť nahradené krátkymi lyžami pre pristávanie na 
snehu, prípadne môžu byť kolesá doplnené o lyže.  
 
Motory a rotory 

Vrtuľník Mi-2 je poháňaný dvoma turbohriadeľovými motormi Izotov GTD-350 (mo-
tory bývajú často označované ako Klimov GTD-350).185  

Za motormi sa nachádza trojstupňový hlavný reduktor VR-2, ktorý slúži na prenos 
krútiaceho momentu na hlavný rotor, vyrovnávací rotor a k pomocným obvodom. Vyrov-
návací rotor je s reduktorom spojený pomocou medziľahlého a koncového reduktora. 
Medziľahlý reduktor zdvíha smer otáčania transmisného hriadeľa o 30° smerom hore, 
zatiaľ čo  koncový reduktor mení smer otáčania o 90° doprava pri pohľadu zozadu. Me-
dzi pomocné obvody, ktoré sú ovládané prostredníctvom hlavného reduktora, patrí ge-
nerátor striedavého prúdu a hydraulický blok. Hlavní rotor je opatrený čeľusťovou roto-
rovou brzdou.  

Hlavný nosný pravotočivý rotor je zložený z rotorovej hlavy a listov rotoru. Rotoro-
vá hlava je vybavená tlmičom kmitov a zásobníkom s kvapalinou pre tlmiče. Listy sú 
k rotorovej hlave uchytené pomocou pohyblivých kĺbov. Hliníkové nosníky listov sú dopl-
nené voštinovou výplňou. Každý list je vybavený vyvažovacími plôškami, aerodynamic-
kými oblúkmi a protinámrazovým systémom s ohrievacími článkami. Tlačný vyrovnávací 
rotor, s priemerom 2,7 m, sa otáča proti smeru hodinových ručičiek.  

Riadiaci a ovládací systém 

Riadiaci systém sa u vrtuľníka Mi-2 nachádza na ľavej strane, vpravo je miesto pre 
navigátora letu alebo ďalšieho pasažiera. U cvičných školských verzií je riadiaci systém 
pre žiaka umiestnený vľavo, inštruktor má riadiace prvky na pravej strane. Na ovládanie 
vrtuľníka Mi-2 v pozdĺžnom a priečnom smere je určená páka cyklického riadenia, ktorá 
je umiestnená pred sedadlom pilota. Páka kolektívneho ovládania slúži na ovládanie 
listov hlavného rotora. Pilot môže s ňou tiež meniť režim motorov. Chvostový rotor je 
ovládaný pomocou pedálov, ktoré zároveň slúžia na otáčanie celého vrtuľníka. 
V prípade vysadenia jedného z motorov má pilot k dispozícií dve páky, každú pre jednot-
livý motor. Vrtuľník je vybavený rotorovou brzdou.  

Za hlavným reduktorom je umiestnený hydraulický systém, ktorý pozostáva z hyd-
raulického bloku, posilňovačov riadenia a hydraulického čerpadla. Hydraulický systém je 
určený na zásobovanie riadiaceho systému hydraulickou kvapalinou. Systém pracuje 
s tlakom v rozsahu 6,3–6,5 MPa.  

Motory a reduktory sú vybavené olejovými sústavami.  
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2 Vrtuľník Mi-8 

 
Obr. P3.2 Trojpohľadová schéma vrtuľníka Mi-8 

 
Stroj vznikol na základe požiadaviek Aeroflotu. Prvý prototyp vrtuľníka Mil Mi-8 bol 

zalietaný 9. júla 1961. Druhý prototyp, ktorý bol vybavený dvoma turbohriadeľovými mo-
tormi AI-24W, po prvýkrát vzlietol 17. septembra 1962. Typ Mi-8 sa stal najrozšírenejším 
transportným vrtuľníkom na celom svete. Doteraz slúži v mnohých armádach a civilných 
organizáciách. Môže byť vyzbrojený blokmi neriadených rakiet a rôznou hlavňovou vý-
zbrojou. Bolo vyrobených približne 13 000 kusov. Neskôr bola vyvinutá verzia s výkon-
nejšími motormi a lepším prístrojovým vybavením označená Mi-17, ktorá sa však od 
svojho predchodcu navonok výrazne nelíši. 

Mi-8 je dvojmotorový vrtuľník s jedným nosným rotorom, pre dvoj až trojčlennú po-
sádku a 24 až 28 sediacich cestujúcich (prípadne 12 ležiacich), alebo zodpovedajúci 
náklad. Trup je tvorený kovovou pološkrupinou s niekoľkými oceľovými dielmi. Nosný 
rotor s piatimi listami je kovový rovnako ako trojlistá vrtuľa vyrovnávacieho rotora. Kole-
sový podvozok je pevný. Kabína je prístupná bočnými dvermi, v zadnej časti trupu sa 
nachádza nákladná rampa. Civilné stroje majú inštalovaný aj priehľadný hranol na boku 
trupu, ktorý slúži ako pozorovateľňa operátorovi žeriavu. 
 
Konštrukčná charakteristika 

Mi-8 je dvojmotorový vrtuľník s jedným nosným rotorom, pre dvoj až trojčlennú po-
sádku a 24 až 28 sediacich cestujúcich (prípadne 12 ležiacich), alebo zodpovedajúci 
náklad. Trup je tvorený kovovou pološkrupinou s niekoľkými oceľovými dielmi. Nosný 
rotor s piatimi listami je kovový rovnako ako trojlistá vrtuľa vyrovnávacieho rotora. Kole-
sový podvozok je pevný. Kabína je prístupná bočnými dvermi, v zadnej časti trupu sa 
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nachádza nákladná rampa. Civilné stroje majú inštalovaný aj priehľadný hranol na boku 
trupu, ktorý slúži ako pozorovateľňa operátorovi žeriavu. 

Základné technické údaje 

Priemer nosného rotoru - 21,29 m; 
Priemer vyrovnávacieho rotoru - 2,7 m; 
Dĺžka s otáčajúcimi sa rotormi - 25,24 m; 
Dĺžka trupu - 18,22 m; 
Výška - 5,65 m; 
Prázdna hmotnosť - 7 260 kg; 
Pohonná jednotka – 2 x turbohriadeľový motor Izotov TV2-117-A 
Výkon motora - 1 120 kW. 
 
Výkony 

Maximálna vzletová hmotnosť - 12 000 kg; 
Maximálna rýchlosť - 230 km.h-1; 
Cestovná rýchlosť - 200 km.h-1; 
Dostup - 4 500 m; 
Stúpavosť pri zemi - 4,9 m.s-1; 
Dolet - 500 – 650 km; 
Maximálna preletová vzdialenosť - 950 km; 
Nosnosť - 4 000 kg v nákladovej kabíne, alebo 3 000 kg na vonkajšom závese. 
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3 Vrtuľník Mi-17 

 
Obr. P3.3 Trojpohľadová schéma vrtuľníka Mi-17 

Miľ Mi-17 (kódové označenie NATO „Hip" (Hroch), v ruských službách tiež známy 
ako Mi-8M) je exportná verzia sovietskeho, resp. ruského viacúčelového dvojmotorové-
ho vrtuľníka Miľ Mi-8 klasického usporiadania s päťlistovým nosným a trojlistovým vy-
rovnávacím rotorom. Jedná sa o jeden z najrozšírenejších vrtuľníkov na celom svete. 
Prvý prototyp pokusného stroja V-8 ešte s jedným motorom AI-24V a štvorlistovým roto-
rom (Hip-A) vzlietol 9. júna 1961, prototyp konečnej dvojmotorovej verzie (Hip-B) vzlie-
tol 17. septembra 1962.[2] Vrtuľník dostal roku 1964 väčšiu rotorovú hlavu a jeho sériová 
výroba začala koncom roka 1965. Stroj je neustále modernizovaný a vyrába sa súčas-
nosti. Vrtuľník slúžil alebo slúži približne v 50 štátoch celého sveta (vrátane Slovenskej 
republiky) pre vojenské i civilné účely. 

Pohon vrtuľníka zabezpečujú motory TV3-117MT s výkonom 2 x 1 632 kW. Trojlis-
tový vyrovnávací rotor je na rozdiel od vrtuľníka Mil Mi-8 na ľavej strane chvostového 
nosníka, vstupné otvory motorov majú deflektory pre separáciu pevných častíc vo vzdu-
chu. Stroj je vybavený navigačným a informačným systémom a modernými spojovacími 
prostriedkami, ktoré umožňujú bezpečnú prepravu osôb aj pri veľmi nepriaznivých pove-
ternostných podmienok jak vo dne tak aj v noci. Vrtuľník je vybavený účinnými pro-
striedkami ochrany proti PLRS s infračervenou navádzacou sústavou. 

Základné technické údaje 

Priemer nosného rotoru - 21,25 m; 
Priemer vyrovnávacieho rotoru - 2,7 m; 
Dĺžka trupu - 18,465 m; 
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Výška - 4,76 m; 
Prázdna hmotnosť - 7 489 kg; 
Pohonná jednotka – 2 x turbohriadeľový motor Izotov TV3-117-A 
Výkon motora - 1 632 kW. 
Posádka - 3 (pilot, druhý pilot, letový inžinier) 
Užitočná záťaž: 24 vojakov alebo 12 lehátok alebo 4 000 kg (8 820 lb) nákladu vo vnútri, 
5 000 kg (11,023 lb) na vonkajšom závese. 
 
Výkony 

Maximálna vzletová hmotnosť - 13 000 kg; 
Maximálna rýchlosť - 280 km.h-1; 
Cestovná rýchlosť - 260 km.h-1; 
Dostup – 6 000 m; 
Dolet - 800 km; 
Preletový dolet – 960 km; 
Výzbroj – do 1 500 kg na šiestich závesoch (bomby, neriadené rakety, kanón) 
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4 Vrtuľník PZL W-3 

 
Obr. P3.4 Trojpohľadová schéma vrtuľníka PZL W-3 Sokol 

Úvod 

PZL W-3 Sokół je poľský dvojmotorový viacúčelový vrtuľník strednej hmotnostnej 
kategórie so štvorlistovým nosným a trojlistovým tlačným vyrovnávacím rotorom. Vrtuľ-
ník vyrába spoločnosť PZL-Świdnik (teraz AgustaWestland Świdnik). 

Vrtuľník W-3 Sokół je prvý vrtuľník, ktorý bol vyvinutý a sériovo vyrábaný výhradne 
v Poľsku. Jeho vývoj začal v roku 1973. Prvý raz vzlietol 16. novembra 1979, ukázali sa 
však jeho nedostatky. Preto sa pokračovalo vo vývoji a 6. mája 1982 vzlietol ďalší proto-
typ, ktorý mal zásadné konštrukčné zmeny. Od tohto dátumu bol tiež certifikovaný v 
Poľsku, Rusku, Spojených štátoch a v Nemecku. Vývoj vrtuľníka vychádzal zo soviet-
skeho ľahkého modelu Miľ Mi-2, ktorý bol vyrábaný licenčne v Poľsku od roku 1962. Vr-
tuľník sa začal vyrábať v roku 1985, ale jeho produkcia bola na začiatku výroby nízka. 
Certifikáciu FAR-29 (Federal Aviation Regulations) získal v USA v máji 1993. V decem-
bri toho istého roku bola rovnaká certifikácia udelená aj Nemecku.  

Konštrukcia 

W-3 Sokół je vrtuľník klasickej koncepcie, ktorý využíva dva turbohriadeľové moto-
ry PZL-10W. Konštrukčne vychádza z vrtuľníka Mi-2, od ktorého sa zásadne odlišuje 
najmä svojimi väčšími rozmermi ako aj väčšou konštrukčnou pevnosťou. Je určený na 
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prepravu 12 osôb alebo materiálu s celkovou hmotnosťou 2 200 kg. Vrtuľník je vhodný 
na použitie pre leteckú pátraciu záchrannú službu. 

Vrtuľník je vybavený štvorlistovým hlavným nosným rotorom a trojlistovým vyrov-
návacím rotorom. Vnútorné nádrže majú objem 1 700 litrov. Zásobu paliva je možné 
zvýšiť použitím prídavných nádrží s objemom 1 100 litrov. Sedačky v kabíne sú usporia-
dané po troch v štyroch radách. Kabína je opatrený dvomi postrannými dverami. Vrtuľ-
ník má moderné avionické vybavenie, ktoré umožňuje jeho použitie pri všetkých pove-
ternostných podmienkach vo dne a v noci.  

Vrtuľník W-3 Sokół využívaný na vojenské účely, pre potreby leteckej záchrannej 
služby, na pátranie, ako civilný dopravný vrtuľník, pre VIP lety a ďalšie účely. V poradí 
stý kus bol dokončený v júni 1996. 
 
Základné technické údaje 

Posádka: 2 piloti alebo 1 pilot a letový inžinier 
Užitočná záťaž – 12 osôb  
Priemer nosného rotoru – 15,70 m; 
Priemer vyrovnávacieho rotoru - 1,54 m; 
Dĺžka trupu - 14,21 m; 
Výška - 514 m; 
Prázdna hmotnosť - 3850 kg; 
Pohonná jednotka – 2 x turbohriadeľový motor PZL-10W s výkonom 670 kW 
Výkon motora - 227 kW. 
 
Výkony 
Maximálna vzletová hmotnosť - 6400 kg; 
Maximálna rýchlosť - 260 km.h-1; 
Cestovná rýchlosť - 234 km.h-1; 
Stúpavosť – 10 m.s-1; 
Dostup – 5100 m; 
Dolet - 745 km; 
Maximálna preletová vzdialenosť - 685 km; 
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5 Vrtuľník UH-60 Black Hawk 

 
Obr. P3.5 Trojpohľadová schéma vrtuľníka UH-60 Black Hawk 

UH-60 Black Hawk je americký dvojmotorový, stredne ťažký viacúčelový vrtuľník 
so štvorlistovým hlavným a štvorlistovým vyrovnávacím rotorom, ktorý je vyrábaný spo-
ločnosťou Sikorsky Aircraft. Konštrukcia vrtuľníka vznikla na základe vyhláseného kon-
kurzu Utility Tactical Transport Aircraft System (UTTAS) v roku 1972, ktorý vyhlásila 
americká armáda. V armáde označili prototyp ako UH-60A a vybrali Black Hawk ako 
víťazný vrtuľník programu v roku 1976. Prvý prototyp vzlietol v októbri 1974 a sériové 
stroje sa začali vyrábať v roku 1979. Je užívaný k vzdušným útokom, výsadkom a k zá-
chrane vojenských jednotiek i civilných osôb.  

Do služby u americkej armády sa dostal v roku 1979, kedy nahradil taktický trans-
portný vrtuľník Bell UH-1 Iroquois. Následne boli vyrábané varianty vrtuľníka Black Hawk 
pre elektronický boj alebo pre špeciálne operácie. Tiež boli vyvinuté vylepšené varianty 
UH-60L a UH-60M. Upravené verzie boli vyvinuté pre americkú armádu, letectvo, ná-
morníctvo a pobrežnú stráž. Taktiež boli tieto vrtuľníky vyvážané do iných krajín 
a zúčastnili sa aj niekoľkých bojových konfliktov v Grenade, Paname, Iráku, Somálsku, 
na Balkáne, v Afganistane a v krajinách Blízkeho východu.  

Na výrobe vrtuľníka sa od roku 2010 podieľa aj najväčší český výrobca lietadiel 
Aero Vodochody, ktorý pre vrtuľníky Black Hawk vyrába kabíny.  

Po vietnamskej vojne investovala americká armáda do vývoja vrtuľníkov značné fi-
nančné prostriedky, pretože si uvedomovala, že keď jej ľahko ozbrojení vietnamskí vo-
jaci dokázali spôsobiť 50 percentné straty, tak stret s vojskami Varšavskej zmluvy by bol 
fatálny. Obavy z možných strát v ďalšom konflikte viedli k novým požiadavkám na budú-
ci vrtuľník, ktorý mal byť rýchlejší a lepšie obrnený.  
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V januári 1972 získali spoločnosti Boeing-Vertol a Sikorsky zmluvu na vývoj a vý-
robu prototypov. V tejto súťaži zvíťazil prototyp Sikorskeho YUH-60A, ktorý americká 
armáda v decembri 1976 uprednostnila pred YUH-61A od Boeing-Vertol. Prvé sériovo 
vyrobené UH-60A získala americká armáda v októbri 1978 a v júni 1979 bol tento typ 
oficiálne zaradený do služby.  
 
Základné technické údaje 

Posádka - 2 pilot, 2 operátori zbraní; 
Nosnosť - 1 200 kg nákladu vnútri, vrátane 11 vojakov alebo 6 nosidiel, alebo 4100 kg 
(UH-60L) externého nákladu; 
Dĺžka - 19,76 m; 
Dĺžka trupu - 15,27 m; 
Šírka trupu - 2,36 m; 
Priemer hlavného rotora - 16,36 m; 
Plocha rotora - 210 m²; 
Výška - 5,13 m; 
Hmotnosť prázdneho vrtuľníka - 4 819 kg; 
Hmotnosť plne naloženého vrtuľníka - 9 979 kg; 
Pohonná jednotka - 2 × turbohriadeľový motor General Electric T700-GE-701D, každý s 
výkonom 1500 kW/2000 koní; 
Maximálna cestovná rýchlosť - 280 km/h; 
Stúpavosť - 7,8 m/s; 
Prevádzkový dostup - 5 790 m; 
Plošné zaťaženie rotora - 35,4 kg/m²; 
Pomer výkon/hmotnosť - 158 W/kg; 
Preletový dolet - 2 220 km s ESSS krídlami a externými nádržami; 
Bojový rádius - 592 km. 
 
Konštrukcia 

UH-60 je vybavený hlavným a chvostovým rotorom, ktoré sú štvorlisté a sú pohá-
ňané dvomi turbohriadeľovými motormi General Electric T700. Vrtuľník má dlhý a nízky 
profil, aby spĺňal požiadavku armády na prepravu dopravným lietadlom C-130 Hercules.  

Vrtuľníky UH-60 môžu vykonávať širokú škálu misií vrátane taktického transportu 
vojakov, elektronického boja a leteckej evakuácie. VIP verzia známa ako VH-60N sa 
používa na prepravu dôležitých vládnych činiteľov (napr. členov Kongresu) alebo ame-
rického prezidenta (volací znak "Marine One"). Black Hawk môže prepravovať 1 200 kg 
nákladu interne alebo 4 100 kg nákladu zaveseného externe (UH-60L/M). Vrtuľník tak 
dokáže pri bojových operáciách prepraviť 11 vojakov s vybavením alebo húfnicu M119 s 
30 nábojmi a štvorčlennú posádku.  

Black Hawk je vybavený pokrokovou avionikou vrátane navigačného systému 
GPS.  
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6 Vrtuľník Enstrom 480B-G 

 

Obr. P3.6 Trojpohľadová schéma vrtuľníka Enstrom 480B-G 

Úvod 

Spoločnosť Enstrom Helicopter Corporation začala v nadväznosti na menšie stroje F-28 
a F-280 vývoj nového vrtuľníka pre 4 až 5 osôb na prelome 80. a 90. rokov.  S vrtuľníkom sa 
zúčastnila programu americkej armády na výber nového cvičného vrtuľníka („New Training Heli-
copter“). Prototyp modelu vrtuľníka označovaného ako TH-28 sa dostal prvýkrát do vzduchu 7. 
októbra 1989, pričom bolo celkom postavených šesť kusov TH-28. Víťazom armádneho tendra 
sa stal vrtuľník Bell TH-67. Firma Enstrom pokračovala v projekte svojho vrtuľníka pre civilný trh 
pod označením Enstrom 480. Certifikát FAA bol typu Enstrom 480 udelený v roku 1993 a v ná-
slednom roku bol vrtuľník dodaný prvým zákazníkom. Od roku 2001 je ponúkaná tiež verzia 
480B so zvýšeným výkonom motora a väčšou maximálnou vzletovou hmotnosťou. Policajná 
verzia vrtuľníka Enstrom 480B Guardian je štandardne vybavený kamerou a pátracím svetlome-
tom. 

Vrtuľník Enstrom 480B lieta u civilných užívateľov v približne 30 štátoch. Vrtuľníky využíva 
tiež približne 20 policajných zborov v USA, polícia v Číne, Indonézii a Kanade. Prevažne 
na výcvik vojenských pilotov ho používa tiež niekoľko armádnych užívateľov Thajsko, 
(Japonsko, Rovníková Guinea, Venezuela a Česká republika).  
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Konštrukcia 

Entrom 480B-G je jednomotorový vrtuľník s jedným nosným rotorom a vyrovnávacím roto-
rom pre štvorčlennú alebo päťčlennú posádku. V prednej časti trupu sa nachádza kabína vyro-
bená z kompozitných materiálov a hliníka. Priehradová stredná časť trupu je tvorená konštruk-
ciou z oceľových rúrok, ku ktorej sa upevňuje motor, reduktor, hriadeľ nosného rotoru, palivová 
nádrž, batožinový priestor a pristávacie lyžiny. Pološkrupinový chvostový nosník z nitovaných 
hliníkových plechov je doplnený o postranné stabilizátory s koncovými zvislými plochami. 

Základné technické údaje 

Užitočná záťaž – 5 osôb (vrátane pilota) 
Priemer nosného rotoru – 9,75 m; 
Priemer vyrovnávacieho rotoru - 1,54 m; 
Dĺžka s otáčajúcimi sa rotormi - 10,16 m; 
Dĺžka trupu - 9,2 m; 
Výška - 3 m; 
Prázdna hmotnosť - 826 kg; 
Pohonná jednotka – 1 x turbohriadeľový motor Rolls-Royce 250-C20W 
Výkon motora - 227 kW. 
 
Výkony 
Maximálna vzletová hmotnosť - 1361 kg; 
Maximálna rýchlosť - 231 km.h-1; 
Cestovná rýchlosť - 213 km.h-1; 
Dostup – 3 962 m; 
Dolet - 685 km; 
Maximálna preletová vzdialenosť - 685 km. 
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Zoznam použitých skratiek a symbolov  
 
AI  - Alexander Ivčenko 
AIBV  - Anti-Ice Bleed Valve – ventil protinámrazovej sústavy 
AFMS  - Auxiliary Fuel Management System – pomocná sústava riadenia  
                      paliva  
AGB  - Accessory Gear Box – skriňa pohonov 
AGPU  - Aviation Mission Power Unit  
AH  - Attack Helicopter – útočný vrtuľník 
AMPS  - Aviation Mission Planning System – systém plánovania leteckých misií 
APU  - Auxilliary Power Unit – pomocná pohonná jednotka 
AŠ  - Arkadij Dmitrievič Švecov 
D  - priemer 
DS  - snímač signálov 
ECU  - Electronic Control Unit – elektronická riadiaca sústava 
EGPS/INS - Embedded Global Positioning Systems/Inertial Navigation Systems 
ESU  - Electronic Sequence Unit 
FADEC  - Full Authority Digital Electronic Unit  
G  - hmotnosť 
GE  - General Electric 
GG  - Gas Generator – plynový generátor 
GS  - Generator-Starter - štartér-generátor 
GTD  - Gazo Turbinnyj Dvigateľ – turbokompresorový motor  
H  - výška 
HMU  - Hydromechanical Unit – hydro-mechanická jednotka 
I  - prúd 
IFF  - Identification Friend or Foe – identifikácia vlastný alebo cudzí 
IGV  - Inlet Guide Vanes – nastaviteľné lopatky vstupného ústrojenstva  
ILS  - Instrument Landing System – prístrojový pristávací systém 
IPS  - Inlet Particle Separator – separátor cudzích predmetov vo vstupnej  
                       sústave 
IPS  - Inlet Particle Separator Blower 
Ka  - Kamov 
L  - dĺžka 
LTKM  - letecký turbokompresorový motor 
Mi  - Miľ Michail Leontievič 
MKT  - palivový elektromagnetický ventil 
MŠA  - medzinárodná štandardná atmosféra 
n  - otáčky 
NR  - čerpadlo-regulátor 
p   - tlak 
P  - výkon 
PCL  - Power Cont Lever – páka ovládania motora 
POU  - Pressuring and Overspeed Unit – jednotka signalizácie zvýšenia tlaku  
                       a prekročenia otáčok. 
PPJ  - Pomocná Pohonná Jednotka 
PZU  - protiprachové ústrojenstvo 
Q  - hmotnostný prietok 
REB  - rádio elektronický boj 
RO  - regulátor otáčok 
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SO  - synchronizátor otáčok 
SPRD  - štartovací raketový motor na tuhé palivo 
STN  - Slovenská Technická Norma 
t  - teplota 
T  - termočlánok 
TGT  - Turbine Gas Turbine 
TR  - turboreaktívny 
TV  - turbohriadeľový  
UH  - Utility Helicopter 
UTTAS  - Utility Tactical Transport Aircraft System 
v  - rýchlosť 
V  - výška 
V  - ventilátor 
VK  - Vladimír Klimov 
VOR/ILS  - VHF Omni Ranging/Instrument Landing System 
W  - šírka 

  - stupeň stlačenia 

τ  - čas 
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Zoznam použitých indexov 

 
ad  - adiabatický 
A  - akcelerácia 
APU  - pomocná pohonná jednotka 
AK  - axiálny kompresor 
e  - vonkajší 
H  - atmosférická výška 
k  - krútiaci 
Kc  - celkový parameter za kompresorom 
ľ  - ľavý 
m  - špecifický 
max.  - maximálny 
NR  - nosný rotor 
o  - olej 
oil  - olej 
RK  - radiálny kompresor 
SK  - spaľovacia komora 
st.  - stupňa 
TK  - turbokompresor 
v  - vzduch 
v  - valec  
VS  - vstupná sústava 
VT  - voľná turbína 
z  - zdvihový 
1  - statický parameter pred kompresorom 
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