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1. UVOD 

 

Plinske turbine svojim razvojem i uvo�enjem u komercijalnu upotrebu sredinom 20. 

stoljeća postale su temelj razvoja zra
nog prijevoza u svijetu. Zamijenivši klipne zrakoplovne 

motore, revolucionarizirale su zrakoplovnu industriju dotad još nevi�enim snagama, 

iskoristivošću i pouzdanošću te omogućile brže, dalje, udobnije i ekonomi
nije letove 

zrakoplova.  

Porastom cijene goriva, kompetitivnosti zrakoplovne industrije te ekološke svijesti u 

svijetu zapo
ele su težnje me�u proizvo�a
ima za razvojem nove generacije zrakoplovnih 

motora, me�u kojima se kao zna
ajan iskorak isti
e turbo-ventilatorski motor visokog bypass 

omjera GEnX, razvijen od strane General Electrica. Korištenjem naprednih tehnologija i 

kompozitnih materijala uspješno je postignuto zna
ajno poboljšanje performansi i pouzdanosti 

te znatno smanjenje operativnih troškova, potrošnje goriva i emisije štetnih plinova u usporedbi 

s prethodnom generacijom motora i trenutnim konkurentima. GEnX motor danas pogoni neke 

od najnaprednijih putni
kih zrakoplova današnjice - Boeing 787 Dreamliner i Boeing 747-8. 

Ovim radom prou
it će se razvoj plinskih turbina i njihov zna
aj za moderni zra
ni 

prijevoz te opisati GEnX motor, njegovi dijelovi i postignuti tehnološki napredci i unaprije�enja 

tijekom njegovog razvoja. Analizirat će se njegov kružni proces, izvršiti termodinami
ki 

prora
un te nacrtati sklopni crtež GEnX motora i shema pomoćnih sustava. 
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2. PLINSKE TURBINE – RAZVOJ I ZNA
AJ 

2.1 Povijesni razvoj plinskih turbina 

 

Razvoj civilnog zrakoplovstva zapo
eo je svoj streloviti rast sredinom 20. stoljeća, 

poglavito zahvaljujući prednostima nastalim primjenom plinskih turbina u zrakoplovnoj 

industriji. Prethodno, njihove prednosti i daljnji potencijali u razvitku još nisu bili 

prepoznati te su plinske turbine prvenstveno bile upotrebljavane u postrojenjima za 

proizvodnju elektri
ne energije te za brodsku propulziju. Njihovom uvo�enju u 

zrakoplovstvo prethodio je niz izuma i otkrića kroz povijest, no osim tehnološkog znanja 

i umijeća, vjetar u le�a razvoju plinskih turbina dali su i sama nužnost i potreba za 

razvojem snažnijeg i kompaktnijeg zrakoplovnog pogonskog sustava u predratnom i 

ratnom razdoblju prošlog stoljeća od klipnih motora, za 
ije se performanse smatralo da 

su dostigle svoj vrhunac. 

Korištenje energije plinova za pogon mehani
ke naprave prvi put je zabilježeno u 

1. stoljeću n.e. u dijelu „Pneumatika“ Herona iz Aleksandrije konstrukcijom eolipila - 

šuplje kugle s vodom kroz 
ije je dvije cijevi, uslijed klju
anja vode, izlazila vodena para 

i time okretala kuglu. Radi se u principu o prvoj reakcijskoj radijalnoj parnoj turbini bez 

lopatica, no 
ija se proizvedena snaga nije iskorištavala za koristan rad. 

 

Slika 2.1.  Aeolipile – Heronova kugla [1] 
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Većeg napretka  nije bilo sve do 18. stoljeća kada je 1791. godine John Barber, 

engleski inženjer i izumitelj, predao patent u kojemu je po prvi put u detalje opisan na
in 

rada plinske turbine: plin dobiven grijanjem drva ili ugljena hladio se te potom miješao 

sa zrakom i komprimirao. Komprimirana mješavina zapaljivih plinova i zraka vodila se 

je u komoru za izgaranje nakon koje su dimni plinovi izlazeći kroz mlaznice okretali kota
 

s lopaticama. Voda je bila dodavana u sustav kako bi se stvorenom vodenom parom 

povećala koli
ina ispušnih plinova i ohladila komora za izgaranje. 

 

 

Slika 2.2.  John Barberova turbina [3] 

 

Zna
ajan napredak postigao je njema
ki izumitelj Franz Stolz koji je 1872. godine 

patentirao eksperimentalnu plinsku turbinu konstantnog tlaka izgaranja s aksijalnim 

kompresorom i turbinom. Nazvana „Vatrena turbina“, sastojala se od višestupanjskog 

kompresora i reakcijske turbine montiranih na jedno te isto vratilo. Iako je predvidio 

većinu zna
ajki moderne plinske turbine, Stolzova plinska turbina nije bila dovoljno 

efikasna da bi se pokretala svojom snagom i turbina nije mogla izdržati visoke 

temperature plinova na svojem ulazu za kontinuirani rad te u tom pogledu nije bila 

uspješna u praksi. 

 

Slika 2.3. Franz Stolzova plinska turbina [3] 
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Prvu uspješnu plinsku turbinu u svijetu konstruirao je 1903. godine norveški 

inženjer Aegidius Elling. Turbina je bila pogonjena svojom snagom te je bila sposobna 

kontinuirano stvarati  snagu od 11 konjskih snaga. Centrifugalni kompresor sastojao se 

od 6 stupnjeva. Vrući plinovi izgaranja prolazili su kroz generator pare kako bi se 

djelomi
no ohladili. Dodatno su bili hla�eni ubrizgavanjem vode u njihov tok kako bi im 

se temperatura spustila ispod 400°C, što je bila najveća temperatura koju je Ellingova 

turbina mogla podnijeti. Naknadnim poboljšanjima stvorio je turbine koje su 1932. mogle 

proizvesti 75 konjskih snaga koristeći kompresor efikasnosti od 71% i turbine od 82%  

ulazne temperature do 550°C [2]. Ellingova parna turbina nije stupila u proizvodnju te 

stoga nije postigla komercijalni uspjeh. 

Prije razvoja industrijske proizvodnje plinskih turbina prethodno su bili potrebni 

odre�eni napredci u inženjerstvu materijala i mehanici fluida 1920-ih i 1930-ih godina. 

Kreiranje materijala dovoljne visoko-temperaturne otpornosti i efikasnost kompresora 

predstavljali su neke od većih problema kojeg je bilo potrebno riješiti.  

U razvoju industrijskih plinskih turbina najzna
ajnija je bila švicarska industrijska 

firma Brown Bovery Company koja se, izme�u ostalog, bavila razvojem, proizvodnjom 

i prodajom aksijalnih kompresora i plinskih turbina. U suradnji s dr. Hansom 

Holzwarthom i njema
kom kompanijom Thyssen proizveli su Holzwarthovu plinsku 

turbinu. To je bila plinska turbina s cikli
kim usisom zraka konstantnog volumena u 

komoru izgaranja, odnosno gorivi plin je izgarao u prekidima, 
ime su se zaobišla 

ograni
enja turbokompresorâ poput niske efikasnosti zbog koje su trošili više snage nego 

što je turbina proizvodila.  

Kasnije, 1931. godine Brown Bovery Company  izumila je „Velox bojler“ koji je 

bio prva komercijalno dostupna plinska turbina koja je koristila aksijalni kompresor za 

prednabijanje zraka. Plinska turbina pogonjena plinovima izgaranja predavala je snagu 

kompresoru, povećavajući protok vrućeg zraka namijenjenog za generiranje pare. Para je 

zatim  pogonila parnu turbinu naj
ešće spojenu na elektri
ni generator. Kao gorivi plin 

uobi
ajeno se koristio grotleni plin iz visokih peći u 
eli
anama. Godine 1939. kompanija 

BBC izgradila je prvu plinsku termoelektranu u svijetu u švicarskom gradu Neuchâtelu 

snage 4 MW i iskoristivosti od 17%. U pogonu je bila sve do 2002. godine [4]. 
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1930-ih godina britanski inženjer i izumitelj Sir Frank Whittle i njema
ki inženjer 

i fizi
ar Hans von Ohain odvojeno su se po
eli iskazivati interes za ideju primjene 

plinskih turbina za pogon zrakoplova. Sir Frank Whittle, kadet u britanskim zra
nim 

snagama, 1928. podijelio je svoju ideju o mlaznom motoru s nadre�enima, no naišao je 

na otpor 
elnika britanskog ratnog zrakoplovstva, što je usporilo razvoj, no ipak nailazi 

na uspjeh kod manje konzervativnih investitora te uz njihovu pomoć zapo
inje prakti
ni 

razvoj. 1937. godine britansko ratno zrakoplovstvo prepoznalo je potencijal Whittle-ovog 

mlaznog motora prilikom uspješnog testiranja motora te pruža financijsku potporu.  

 

 

  

Slika 2.4.  Power Jet W.1 mlazni motor [5] s presjekom [6] 

 

Nedugo nakon, 1939. zapo
inju proizvodnju mlaznog motora Power Jets W.1 koji 

je 1941. ugra�en na prvi britanski zrakoplov na mlazni pogon Gloster E.28/39, 

maksimalne brzine leta od 560 km/h pri visini od 7.600 metara potiska od  3,8 kN.  Na 

temelju tog iskustva konstruiran je prvi mlazni lova
ki zrakoplov u Velikoj Britaniji 

Gloster Meteor.  

 

Slika 2.5.  Lovački zrakoplov Gloster Meteor [7] 
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Razvoj mlaznog motora u tadašnjoj Njema
koj predvodio je fizi
ar Hans von 

Ohain. Rad je zapo
eo na konstruiranju mlaznog motora s radijalnim kompresorom i 

radijalnom turbinom u suradnji s Ernstom Heinkelom i njegovom tvrtkom Heinkel 

Flugzeugwerke. Unato
 tome što je Frank Whittle zapo
eo svoj dizajn i razvoj motora 

ranije nego von Ohain, zbog financijske potpore i iskustva Henkela ubrzo je sustigao 

Whittle-ove napretke u razvoju te 1937. konstruira mlazni motor Heinkel HeS 1. 

Slika 2.6.  Model mlaznog motora Heinkel HeS 3b [8] 

 

Razvitkom snažnije verzije Heinkel HeS 3 i ugradnjom u zrakoplov He 178 V1 on 

postaje prvi zrakoplov u povijesti koji je poletio na mlazni pogon 27. kolovoza 1939. 

godine. Unato
 tome, mlazni motori s radijalnim kompresorom imali su svoje nedostatke. 

Radijalni kompresori bili su velikog popre
nog presjeka što je povećavalo otpor zraka na 

zrakoplovu te je zbog same konstrukcije kompresora usisani zrak gubio na brzini u svom 

toku, gubeći na brzini strujanja i povećavajući tlak.. Naknadnim razvojem razvijen je 

motor Junkers Jumo 004 s aksijalnim kompresorom. Aksijalni kompresor morao je biti 

višestupanjski i uklju
ivati statore zbog slabije kompresije u usporedbi s radijalnim 

kompresorima, što je rezultiralo aerodinami
nijim motorom manjeg presjeka i mase i 

razvojem prvog mlaznog lovca u povijesti – Messerschmittom Me-262.  

Slika 2.7.  Messerschmitt Me-262 [10] 
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2.2 Zna�aj plinskih turbina u modernoj zrakoplovnoj industriji 

 

Završetkom drugog svjetskog rata prednosti pogona plinskim turbinama bile su 

o
ite i prepoznate u svijetu 
ak i na primjeru prvih, rudimentarnih verzija mlaznih 

zrakoplova u usporedbi s dotadašnjim zrakoplovima pokretanim klipnim motorima. 

Vodeće svjetske sile prepoznale su njihov potencijal te odmah zapo
eli na njihovom 

daljnjem razvoju i usavršavanju, potpomognuti tehnološkim napredcima ostvarenim 

tijekom rata.  

Već 1950-ih godina mlazni motori postali su uobi
ajeni me�u vojnim 

zrakoplovima. U me�uvremenu zapo
eta su razmatranja i o ugradnji mlaznih motora u 

putni
ke zrakoplove zbog potrebe za bržim zrakoplovima većeg doleta. 

Prvi  mlazni putni
ki zrakoplov  bio je britanski de Havilland DH.106 Comet koji 

je prvi put poletio 1949. godine, ostajući u komercijalnoj upotrebi sve do 1997. godine. 

Koristio je 
etiri de Havilland Ghost turbomlazna motora ugra�ena unutar krila. Nedugo 

nakon  proizvedeni su jedni od najutjecajnijih putni
kih zrakoplova poput Boeing-a 707 

i Douglasa DC-8 koji su revolucionarizirali putni
ki promet pruživši znatno kraća 

vremena leta i veću udobnost, zahvaljujući smanjenim vibracijama i tišim radom mlaznih 

motora. 

 

Slika 2.8.  Putnički zrakoplov de Havilland DH.106 Comet [10] 

 

Zrakoplovi pokretani mlaznim pogonom mogli su letjeti znatno višim visinama i 

većim brzinama, gdje su klipni motori bili ograni
eni nedovoljnom koli
inom kisika za 

sagorijevanje i brzinom vrtnje propelera 
iji vrhovi lopatica nisu smjeli premašiti brzinu 

zvuka što bi naglo povećalo vibracije i otpor zraka, smanjujući efikasnost i performanse 

propelera. Visoki omjer snage i mase motora i let na većim nadmorskim visinama 

omogućili su razvoj bržih i pristupa
nijih prekooceanskih letova, popularizirajući 

putni
ko zrakoplovstvo diljem svijeta. 
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Jedno od klju
nih inovacija bio je razvitak turbo-ventilatorskih mlaznih motora 

visokog bypass omjera, 
ije su glavne prednosti bile znatno niža specifi
na potrošnja 

goriva te smanjenje emisije štetnih plinova i proizvedene buke.  

Kod turbomlaznih motora, sav proizvedeni potisak motora ostvaruje se  

ubrzavanjem mase zraka koja 
itava ulazi u motor kroz kompresor i dovedena do komore 

izgaranja miješa se s gorivom, sagorijeva, ubrzava i izlazi iz motora kroz mlaznicu. 

Turbo-ventilatorski motor tek dio protoka usisanog zraka koji prolazi kroz jezgru 

motora koristi za sagorijevanje i stvaranje snage, dok se većina potiska (i do 80%) 

ostvaruje ubrzavanjem mase zraka ventilatorom na ulazu u motor koja zaobilazi jezgru 

motora i ne sagorijeva. Visoka iskoristivost turbo-ventilatorskih motora temelji se na 

tome što mala promjena brzine jako velikog volumena zraka dovodi do vrlo velike 

promjene koli
ine gibanja zraka i slijedom - potiska. Najefikasniji su pri brzinama leta 

ispod brzine zvuka - od oko 500 do 1000 km/h.  

Slika 2.9.  Usporedba propulzivne iskoristivosti različitih plinsko-turbinskih 

konfiguracija [11] 

 

Nagli razvoj zra
nog prometa i modernih plinskih turbina zahtijevao je u narednim 

desetljećima  suo
avanje s problemima i izazovima, od kojih su neki: 

• Utjecaj na okoliš 

• Buka 

• Potrošnja goriva 

• Otpornost materijala 

• Troškovi rada motora i održavanja 

• Konkurentnost na tržištu 
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Proizvo�a
i motora, u suradnji sa zrakoplovnim kompanijama morali su se brzo 

uhvatiti u koštac s navedenim problemima. Tržište zra
nog prijevoza ubrzano je raslo te 

se je broj putnika svake godine ubrzano povećavao. Stoga su proizvo�a
i motora i 

zrakoplova morali redovito tražiti nove napretke i proizvoditi nove modele kako bi ostali 

konkurentni, što je dovelo do inovacija od kojih su neke: 

 

• Povećanje omjera tlakova kompresora (CPR – Compressor Pressure Ratio) 

• Tehnologija hla�enja turbinskih lopatica  

•  Povećanje „bypass“ omjera 

•  Razvoj visoko-temperaturno otpornih materijala (super-legure i kerami
ki 

premazi) 

• Odvojena vratila za visokotla
ne i niskotla
ne stupnjeve 

• Turbo-ventilatorski motori s reduktorom (GTF) koji su osiguravali 

ventilatoru optimalnu brzinu vrtnje, bili su i klju
ni u povećanju 

efikasnosti, pouzdanosti i snage modernih plinskih turbina. 

• Elektroni
ka kontrola motora (EEC) 

 

 

Utjecaj razvoja putni
kog zrakoplovstva bio je zna
ajan za svjetsku ekonomiju, 

pospješujući turizam, me�unarodno trgovanje i poslovanje. Moderne plinske turbine 

pretvorile su zra
ni prijevoz u jedan od najsigurnijih i najpouzdanijih na
ina transporta u 

svijetu današnjice. 
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3. TEHNI
KI OPIS GENX TURBOVENTILATORSKOG MOTORA 

3.1 Uvod 

 

GEnX turboventilatorski motor visokog bypass omjera, razvijen od strane 

ameri
ke tvrtke General Electric Aerospace, predstavlja zna
ajni napredak u razvoju 

plinskih turbina u civilnom zrakoplovstvu. Razvijen kao nasljednik prethodne generacije 

General Electricovih motora CF6, GeNX dijelom koristi tehnologije razvijene za motor 

GE90 poput kompozitnih lopatica ventilatora, ali i mnoge inovacije i unaprje�enja od 

kojih se isti
u vrlo visoki bypass omjer od 9,0:1, omjer tlakova u kompresoru od 23:1, 

kompozitno kućište ventilatora, dva suprotno rotirajuća vratila i nova TAPS (Twin 

Annular Pre-mixing Swirler) komora izgaranja. Zahvaljujući naprednoj konstrukciji, 

dizajnu i tehnologijama proizvodnje dijelova i materijala, ostvareni su brojni napredci u 

performansama motora poput smanjene potrošnje goriva za 15% u usporedbi s motorom 

CF6, snižene razine buke, nižih emisija štetnih plinova i 
estica te povećane pouzdanosti 

motora i pojednostavnjenja održavanja. Zna
ajno smanjenje ukupne težine motora i 

zrakoplova postignuto je i fokusom na konstruiranje motora sa što manjom uporabom 

izdvojenog zraka iz kompresora (bleed air) za pogon ostalih sustava zrakoplova poput 

kontrole klimatizacije i pritiska u kabini, sustava ko
enja te samog paljenja GEnX 

motora, zamijenivši pneumatske i hidrauli
ne sustave elektromotorima i generatorima 

elektri
ne energije.  

Slika 3.1. GEnX -1B turboventilatorski motor [12] 
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Razvijena su dva modela GEnX motora: GenX-1B namijenjen za pogon 

dvomotornog Boeing 787 modela zrakoplova te GEnX-2B za pogon 
etveromotornog 

zrakoplova Boeing 747-8.  

Prvi zrakoplov s GEnX motorom poletio je 2007. godine [13]. GEnX postao je 

najbrže prodavaniji turboventilatorski motor velikog potiska u povijesti tvrtke General 

Electric s preko 2.700 motora u današnjoj komercijalnoj upotrebi 
ime je zra
nim 

prijevoznicima omogućio povećanje operativne u
inkovitosti i smanjenja troškova. 

 

 

 

Slika 3.2.  Glavni dijelovi motora GEnX-1B [14] 

 

Na slici ozna
eni su glavni dijelovi GeNX-1B motora: 

 

1) Kućište ventilatora 

2) Ventilator 

3) Niskotla
ni kompresor 

4) Visokotla
ni kompresor 

5) Komora izgaranja - TAPS 

6) Visokotla
na turbina 

7) Niskotla
na turbina 

8) Mlaznica 
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3.2 Princip rada  

 

GEnX motor podvrsta je plinskih turbina naj
ešće korištenih za pogon modernih 

komercijalnih zrakoplova. Glavna karakteristika turboventilatorskih motora je ventilator 

koji glavninu potiska cijelog motora ostvaruje usisavanjem i ubrzavanjem velike koli
ine 

zraka od koje jedan dio obilazi jezgru motora i ispuhuje se kroz mlaznicu. Omjer koli
ine 

zraka koja obilazi jezgru motora i koja prolazi kroz nju motora naziva se stupanj 

opto
nosti ili „bypass“ omjer, koji je direktno vezan uz smanjenje specifi
ne potrošnje 

goriva. 

Jezgra motora funkcionira poput tradicionalne plinske turbine, sastojeći se od 

usisnika zraka, kompresora, komore izgaranje, turbina i mlaznice. Dio zraka ulazi u 

jezgru motora te prolazi kroz niskotla
ni i visokotla
ni kompresorom 
ime mu se tlak u 

slu
aju motora GEnX poveća oko 40 puta. Ulaskom u komoru za izgaranje zrak se miješa 

s gorivom te izgara. Izgaranjem temperatura i tlak smjese se naglo povećava uslijed 
ega 

se ispušni plinovi ispuhuju kroz visokotla
nu  i niskotla
nu turbinu pretvarajući energiju 

plinova u mehani
ku energiju. Visokotla
ni kompresor dobivenom snagom pogoni 

visokotla
ni kompresor, dok niskotla
na turbina drugim vratilom koji rotira u suprotnom 

smjeru pogoni niskotla
nu turbinu i ventilator. Ispušni mlaz pretvorbom tlaka u kineti
ku 

energiju zatim velikom brzinom izlazi kroz mlaznicu te dijelom pridonosi ukupnom 

potisku.  

Slika 3.3. Presjek turboventilatorskog motora [15] 
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3.3 Konstrukcija GEnX motora 

3.3.1 Kućište ventilatora 

 

Ventilator GEnX motora smješten je u kućištu izra�enom od kompozitnog materijala 

polimerne matrice - PMC (Polymer Matrix Composite) oja
anog izotropnim slojevima 

karbonskih vlakana. Karbonska vlakna slagana su pod kutom od 0° i ± 60° te su me�usobno 

isprepletena, 
ime su postignuta ujedna
ena mehani
ka svojstva slojeva poput  krutosti i 


vrstoće i poboljšana raspodjela naprezanja me�u slojevima. Time su znatno minimizirana 

me�ulaminarna naprezanja u slu
aju udara stranog tijela te je postignuta velika otpornost na 

pojavu delaminacije kompozita. Pukotine nastale u materijalu su ograni
ene na znatno manje 

podru
je nego u slu
aju udara tijela na znatno teža aluminijska kućišta. 

Korištenjem kompozitnog kućišta i ventilatora težina cijelog motora je u slu
aju 

ugradnje na dvomotorne zrakoplove umanjena za oko 360 kilograma te je podru
je širenja 

pukotina smanjeno na oko 30% manju površinu.  

Povećanom 
vrstoćom povećana je sigurnost kućišta motora u slu
aju udara stranih 

tijela tijekom leta i sigurnost cijelog motora i zrakoplova u slu
aju loma lopatice. 

 Smanjena težina izravno doprinosi nižoj potrošnji goriva te povećava nosivost 

zrakoplova i dolet.    

 

 

        Slika 3.4.  Kućište ventilatora i pletivo od karbonskih vlakana [16] 
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3.3.2. Ventilator 

 

Na prednjem dijelu motora unutar kućišta nalazi se ventilator. Ventilator GEnX motora 

jedna je od najupe
atljivijih i tehnološki najnaprednijih komponenti motora. Klju
an je u 

ostvarivanju ukupnih performansi, efikasnosti i smanjivanju buke motora. Budući da je GEnX 

turboventilatorski motor visokog bypass omjera, većinu potiska proizvodi upravo ventilator, 

usisavajući oko 1150 kilograma zraka svake sekunde pri brzini vrtnje od oko 2400 okretaja u 

minuti. 

 

Slika 3.5.  Ventilator GEnX motora s varijabilnim ulaznim sprovodnim lopaticama  

(Inlet Guide Vanes – IGV) [17] 

 

Ukupnog je promjera od 2,82 metra kod modela GEnX-1B te 2,66 metara kod manjeg 

GEnX-2B [18]. Sadrži 18 karbonsko-kompozitnih (Carbon Fiber Reinforced Plastic - CFRP)  

lopatica  s prednjim rubom od legure titanija (Ti-6Al-4V) za povećanu zaštitu od udara stranih 

tijela [19]. Zahvaljujući manjem broju lopatica od svog prethodnika, motora GE90 koji koristi 

ventilator s 22 titanijeve lopatice, ventilator GEnX manje je mase i lopatica dužih tetiva te 

usisava veću koli
inu zraka uz smanjeni otpor. Usto, ventilator je konstruiran na na
in da je u 

slu
aju potrebe održavanja cjelokupni sklop ventilatora odvojiv od ostatka motora, što 

omogućava jednostavnije i brže održavanje bez skidanja  motora s krila zrakoplova. 

Ventilator GEnX motora klju
an je izme�u ostalog i za nisku razinu buke koje proizvodi 

motor. Oblik lopatica dizajniran je s ciljem postizanja što veće aerodinami
nosti i smanjenja 

turbulencija pri usisu zraka u motor. Oblik lopatica je uvijen i promjenjivog je presjeka od 

korijena do vrha lopatice, 
ime se postiže optimalni napadni kut svakog dijela lopatice pri 

razli
itim uvjetima rada smanjujući turbulencije zraka pri ulasku u motor i povećavajući 

aerodinami
nost. 
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3.3.3 Visokotla
ni i niskotla
ni kompresor 

 

Niskotla
ni kompresori  stla
uju usisani zrak doveden ventilatorom u jezgru motora 

prije njegovog ulaska u visokotla
ni kompresor. Niskotla
ni kompresor motora GEnX-1B 

sastoji se od 4 stupnja lopatica, dok motor GEnX-2B sadrži  jedan stupanj manje. 

Stupnjevanjem kompresora omogućena je efikasnija kompresija zraka i postizanje veće 

ukupne kompresije zbog ograni
enja kompresijskog omjera svakog stupnja. Svaki sljedeći 

stupanj manjih je dimenzija zbog kompresije zraka, koji se progresivno zagrijava. Jedna od 

prednosti niskotla
nog kompresora je u tome što smanjuje opterećenje visokotla
nog 

kompresora, omogućavajući mu efikasnije komprimiranje zraka na potrebni tlak. Niskotla
ni 

kompresor pogonjen je kao i ventilator preko vratila niskotla
ne turbine u smjeru suprotnom 

od kazaljke na satu gledajući prema ulazu motora, 
ime mu je brzina vrtnje jednaka ventilatoru 

te iznosi oko 2400 okretaja u minuti.  

 

Slika 3.6.  Prikaz lopatica kompresora  na presjeku 3D-modela GEnX-1B [20]  

 

Visokotla
ni kompresor GEnX motora sastoji se od 10 stupnjeva lopatica ukupnog 

kompresijskog omjera od 23:1. Pogonjen je vratilom povezanim s visokotla
nom turbinom, 

okrećući se u smjeru suprotnom od smjera vrtnje niskotla
nog kompresora. Statori prvih 


etiriju stupnja visokotla
nog kompresora su statori varijabilnog napadnog kuta (VSV – 

Variable Stator Vanes) koji stabiliziraju turbulencije dolaznog toka zraka te  povećavaju i 

usmjeravaju relativnu brzinu toka prilikom ulaska u rotore kompresora, prilago�avajući se 

time razli
itim stadijima leta zrakoplova i brzinama vrtnje motora te optimizirajući 

performanse. Lopatice niskotla
nog kompresora GEnX motora izra�ene su od titanijeve 
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legure Ti-6Al-4V, dok kod visokotla
nog kompresora prvih nekoliko stupnjeva je izra�eno 

od prethodno navedene legure titanija, dok je ostatak stupnjeva izra�en od temperaturno 

otpornijih niklovih superlegura kao što je Hastelloy X, iz razloga što je komprimirani zrak pri 

izlasku iz visokotla
nog kompresora zagrijan na oko 600°C  te oko 40 puta većeg tlaka u 

odnosu na stanje prije ulaska u motor.  

 

3.3.4 Komora izgaranja – TAPS 

 

Komora izgaranja GEnX motora, smještena nakon visokotla
nog kompresora, miješa 

komprimirani zrak s gorivom te zapaljuje i izgara gorivu smjesu konstantnim tlakom i velikim 

preti
kom zraka, 
ime smjesa plinova naglo ubrzava i istrujava u visokotla
nu turbinu.  

GEnX motor koristi novo razvijenu, naprednu dvostruku prstenastu komoru izgaranja s 

predmiješanjem - TAPS  (Twin Annular Premixing Swirler) koja dodatno smanjuje koli
inu 

stvorenih štetnih plinova u
inkovitijim miješanjem zraka i goriva i boljim hla�enjem stijenki 

komore i plinova izgaranja. Niža temperatura izgaranja, u usporedbi s prethodnom 

generacijom turboventilatorskih motora, rezultira znatnim smanjenjem emisije dušikovih 

oksida i uglji
nog monoksida. Izmjerena je emisija NOx plinova od tek 47,3% grani
ne 

vrijednosti emisija prema regulativi CAEP/6. Za razliku od jednostrukih prstenastih komora, 

TAPS komora izgaranja koristi dvije koncentri
ne prstenaste komore sa sapnicama za gorivo 

i ciklonskim vrtložnicima koji usporavaju i vrtlože struju zraka koja se miješa s gorivom 

dovedenim iz sapnica.   

 

Slika 3.7.  Sapnice i vrtložnici TAPS komore izgaranja [22]  
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TAPS komora izgaranja koristi dvije vrste sapnica za ubrizgavanje goriva – centralnu 

„pilot“ sapnicu koja sama ubrizgava gorivo tijekom paljenja i rada motora niskom snagom te 

glavnu sapnicu koja se nalazi koncentri
no oko „pilot“ sapnice koja ubrizgava većinu goriva 

pri visokim snagama motora.  Usporavanje struje zraka  potrebno je zbog znatno niže brzine 

propagacije plamena od brzine strujanja zraka. Stijenke komore izgaranja izra�ene su od 

kobaltovih i niklovih superlegura obloženih slojem kerami
kih kompozita (CMC – Ceramic 

Matrix Composite). 

 

3.3.5 Visokotla
na i niskotla
na turbina 

 

 Vrući plinovi nastali u komori izgaranja ekspandiraju u visokotla
noj i niskotla
noj 

turbini, pretvarajući toplinsku energiju plinova u mehani
ku energiju za pogon kompresorâ, 

ventilatora i generatora elektri
ne energije. 

Visokotla
na turbina GEnX motora sastoji od se dva stupnja lopatica te pogoni 

visokotla
ni kompresor zasebnim vratilom. Zbog temperature plinova izgaranja pri ulazu u 

turbinu, koja iznosi do 1500°C, prvi stupanj lopatica visokotla
ne turbine hla�en je 

izdvajanjem zraka pri izlazu iz visokotla
nog kompresora, dok je drugi stupanj lopatica hla�en 

pomoću zraka izdvojenog od sedmog stupnja visokotla
nog kompresora. Izdvojeni zrak zatim 

ulazi u lopaticu kroz rashladne kanale koji lopaticu hlade iznutra i time omogućuju postizanje 

više temperature izgaranja i posljedi
no veću termodinami
ku iskoristivost motora. Lopatice 

dodatno sadrže kerami
ki termoizolacijski premaz od CMC kompozita (Thermal Barrier 

Coating – TBC) koji štiti lopatice od visokih temperatura ispušnih plinova u turbini. 

 

Slika 3.8. Presjek turbinske lopatice  i prikaz materijala lopatice i TBC premaza [19] 



20 

 

 

Niskotla
na turbina sastoji se od sedam stupnjeva lopatica kod modela GEnX-1B te šest 

stupnjeva kod modela GEnX-2B. Posljednja dva stupnja niskotla
ne turbine izra�ene su od 

legure titanija i aluminija radi smanjenja težine lopatica, dok je ostatak lopatica niskotla
ne i 

visokotla
ne turbine izra�en od niklovih superlegura poput legure Rene' N5. Sedmi, zadnji 

stupanj hla�en je zrakom izdvojenim iz 
etvrtog stupnja visokotla
nog kompresora. 

Niskotla
na turbina snagu prenosi na niskotla
ni kompresor te ventilator, zaslužan za  

glavninu potiska motora. 

 

 

Slika 3.9.  Niskotlačna i visokotlačna turbina GEnX motora [22] 

 

Turbina GEnX motora svojom iskoristivošću od 91%, naprednim tehnologijama 

hla�enja te izrade i dizajna lopatica i  premaza,  zna
ajno utje
e na postizanje visokih 

performansi motora, niske specifi
ne potrošnje goriva i emisije štetnih plinova uz veliku 

pouzdanost i trajnost dijelova. 
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3.3.6 Mlaznica 

 

Ispušni plinovi nakon izlaza iz niskotla
ne turbine prolaze kroz mlaznicu GEnX motora 


ija je svrha povećanje brzine strujanja ispušnih plinova, smanjenja razine buke te stvaranje 

potiska usmjeravanjem toka van motora. Struja ispušnih plinova koja izlazi iz jezgre motora 

je daleko veće temperature, veće brzine strujanja i niže gustoće nego opto
na struja zraka. 

Nailaskom jedne struje tako razli
itih stanja na drugu dolazi do nagle pojave udarnih valova 

uzrokujući snažnu buku. Korištenjem nazubljenja postiže se znatno smanjenje buke zbog 

boljeg miješanja struje ispušnih plinova i opto
ne struje zraka. Vrhovi nazubljenja uzrokuju 

turbulencije u prolazećoj struji plinova i pospješuju miješanje. 

 

Slika 3.10.  Nazubljena mlaznica i gondola GenX-2B motora [23]  

 

Slika 3.11.  Distribucija kinetičke energije plinova kod uobičajene mlaznice (gore) i 

nazubljene mlaznice (dolje) [24] 
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4. TERMODINAMI
KI PRORA
UN     

4.1  Braytonov proces  

 

Plinsko-turbinski ciklus turboventilatorskog motora opisan je Joulovim, odnosno 

Braytonovim desnokretnim kružnim procesom. Nazvan je prema ameri
kom inženjeru 

Georgeu Braytonu koji je 1870. godine izradio motor s kompresijskim i ekspanzijskim 

cilindrom na temelju Joulovog kružnog procesa. Idealni Braytonov kružni proces (slika 4.1.) 

odvija se izme�u dviju izentropa i dviju izobara. 

Slika 4.1.  Shema Braytonova procesa [25] 

 

Uzevši prakti
ni primjer turbo-zra
nog kompresora i plinske turbine povezanih istim 

vratilom, izobarno dovo�enje topline realizirano je izgaranjem goriva u komori za izgaranje, 

dok je izobarno odvo�enje topline, koje u slu
aju otvorenog procesa predstavlja okoliš, 

realizirano u izmjenjiva
u topline. 

Toplinski pad kod plinskih turbina je manji u usporedbi s parnim turbinama zbog 

ograni
enja tlaka ekspanzije plina do okolišnog tlaka te se stoga pri konstruiranju motora teži 

postizanju što većih temperatura izgaranja i što većih kompresijskih omjera.  

U idealnom procesu pretpostavljeno je da je zrak idealni plin konstantnih specifi
nih 

toplinskih kapaciteta cp i cv 
iji se sastav ne mijenja tijekom procesa, te da ne postoje gubitci 

mase, gubitci topline, pad tlaka uslijed prigušivanja i trenje. Izentropski koeficijent » je 

konstantan i iznosi 1,4. 
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Prema slici 4.2., idealni Braytonov proces sastoji se od sljedećih faza: 

 

• 1-2: kompresor  usisava atmosferski zrak tlaka p1 i temperature T1 i izentropski 

ga komprimira na tlak p2, pri 
emu postiže temperaturu T2 

• 2-3: komprimirani zrak ulazi u komoru izgaranja u kojemu se zagrijava pri 

konstantnom tlaku do temperature T3, primajući izgaranjem goriva toplinu qdov 

• 3-4: zrak stanja p3 i T3 potom u turbini izentropski ekspandira do tlaka p4, 

poprimivši pri tomu temperaturu T4 

• 4-1: zrak stanja p4 i T4 zatim ulazi u izmjenjiva
 topline u kojem se predajući pri 

konstantnom tlaku rashladnom spremniku toplinu qodv, hladi na po
etnu 

temperaturu T1, vraćajući se na po
etno stanje i zatvarajući kružni proces 

  

Slika 4.2.  T-s dijagram Braytonova kružna procesa  
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4.2 Realni Braytonov proces 

 

Realni proces uspore�en s idealnim procesom prikazan je na slici 4.3. Koriste se  realni 

procesi promjene stanja plina ozna
eni isprekidanim linijama koji odstupaju od idealnih 

procesa. Kod realnih procesa dolazi do promjene specifi
nih toplinskih kapaciteta zbog 

promjena temperature i zbog produkata izgaranja koji mijenjaju kemijski sastav radnog 

medija. Realni ciklus u obzir uzima i toplinske gubitke zbog nepotpunog izgaranja, 

konvekcije, zra
enja i provo�enja i mehani
ke gubitke nastale trenjem u ležajevima i 

strujanjem realnog plina. Prisutne su i promjene masenog toka i kemijskog sastava medija  

zbog izgaranja goriva te izdvajanja i prestrujavanja radnog medija. Procesi kompresije i 

ekspanzije su stoga politropski procesi te se umjesto izentropskog koeficijenta »  koristi 

politropski koeficijent ´.  

Slika 4.3.  Usporedba realnog i idealnog procesa u T-s dijagramu 

 

Na T-s dijagramu vidljivo je kako stupanj iskoristivosti kompresora utje
e na promjenu 

izentrope 1-2 u politropu 1-2' zbog gubitaka poput pretvorbe mehani
kog rada u toplinsku 

energiju, porasta entropije i izlazne temperature. Dovo�enje topline u komori izgaranja u 

idealnom slu
aju je proces izobarnog zagrijavanja, no stvarni slu
aj (2'-3') podrazumijeva 

gubitke kao što su pad tlaka uslijed otpora strujanja zraka i gubitci topline, što uzrokuje 

smanjenje iskoristivosti izgaranja. Pri politropskoj ekspanziji u turbini dolazi do gubitaka 

strujanja, vrtloženja radnog medija i toplinskih gubitaka, uzrokujući pad stupnja djelovanja 

turbine. Time je realni utrošeni rad turbokompresora veći od rada u idealnom izentropskom 

procesu, a stvarni dobiveni rad turbine manji je od idealnog izentropskog rada turbine.  
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4.3 Ulazni podatci  

 

Karakteristike motora i ulazni podatci za prora
un karakteristi
nih to
aka, specifi
nih 

radova, preti
ka zraka, potrošnje goriva i stupnja korisnosti uzeti su prema referencama [26], 

[27]  za motor GEnX-1B-70 i prikazani su u Tablici 1. Stanja ulaznog zraka vrijede za uvjete 

polijetanja zrakoplova pri razini mora, temperature zraka od 288,5 kelvina i standardnog 

atmosferskog tlaka od 101 325 paskala. Specifi
ni toplinski kapacitet zraka iznosi cpc=1003 

J/kgK i specifi
ni toplinski kapacitet plinova izgaranja cpt=1155 J/kgK. Politropski 

eksponenti prije i nakon izgaranja iznose ´c=1,4 i ´t=1,33. Zanemarena su izdvajanja zraka iz 

kompresora. 

 

Tablica 4.1.   Specifikacije motora  GEnX-1B-70  

 Oznaka Vrijednost Mjerna jedinica 

Potisak pri polijetanju F 321,6 kN 

Bypass omjer (BPR) ³ 9,1 / 

Ukupni omjer tlakova (OPR) OPRmax 44,9:1 / 

Omjer tlakova u ventilatoru (p1/p0) πv 1,5 / 

Omjer tlakova u niskotla
nom 

kompresoru (p2/p1) 
πnk 1,3 / 

Omjer tlakova u visokotla
nom 

kompresoru (p3/p2) 
πvk 23 / 

Omjer tlakova u visokotla
noj turbini 
(p4/p5) 

πvt 5,695 / 

Omjer tlakova u niskotla
noj turbini 
(p6/p7) 

πnt 5,193 / 

Ukupan protok zraka ܀洃0 1155,43 kg/s 

Protok zraka kroz jezgru motora ܀洃j 114,4 kg/s 

Opto
ni protok zraka ܀洃bp 1041,03 kg/s 

Temperatura na ulazu u visokotla
nu 
turbinu (TIT) 

T4 1790 K 

Promjer ventilatora Dv 2,82 m 

Brzina vrtnje ventilatora Nv 2401 min-1 

Maksimalni trajni potisak Fmax 295,8 kN 

Donja ogrjevna vrijednost goriva Hd 42.555 kJ/kg 

Broj kompresorskih stupnjeva 

(Ventilator/NK/VK) 
/ 1/4/10 / 

Broj turbinskih stupnjeva 

(NT/VT) 
/ 2/7 / 

Pad tlaka u komori izgaranja Δpki 2% / 
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Tablica 4.2.   Stupnjevi djelovanja pojedinih dijelova motora [28] 

 

U ventilator ulazi struja zraka koja izlaskom iz ventilatora dijeli na struju kroz jezgru 

motora s protokom ܀洃j i na opto
nu struju koja obilazi jezgru ܀洃bp. Omjer tih dvaju protoka 

definiran je kao opto
ni omjer ili bypass omjer, ozna
en je s ³ i izražava se kao: 

 

Bypass omjer: Ā = �̇bp�j̇                                                    (1)                   

 

Ukupan protok zraka je zbroj protoka zraka kroz i oko jezgre: 

 �娼̇0 = �娼̇j + �娼̇bp = (1 + Ā ) ∗ �娼̇j                                          (2)  

 

4.4 Karakteristi�ne to�ke i specifi�ni radovi 

 

Kružni proces GEnX motora prikazan je u T-s dijagramu na slici 4.5. Zrak stanja p0 i T0 

ulazi u ventilator i poprima tlak p1 i temperaturu T1. Potom dio zraka ulazi u jezgru motora i 

komprimira se u niskotla
noj turbini na tlak p2 i temperaturu T2. U visokotla
nom kompresoru 

zrak postiže maksimalan tlak p3 i temperaturu T3, nakon 
ega ulazi u komoru izgaranja u kojoj 

se miješa s gorivom i izobarno izgara do maksimalne temperature T4. Ekspanzijom u  

visokotla
noj i niskotla
noj turbini vrijednosti tlaka i temperature padaju na stanja p5, T5 i p6, 

T6 
ime se snaga  predaje  visokotla
nom i niskotla
nom kompresoru. Izlaskom iz niskotla
ne 

turbine mlaz ubrzava pretvorbom kineti
ke energije u potisak te dolazi do izjedna
avanja tlaka 

i temperature s okolišnim vrijednostima.  

Stvarni specifi
ni radovi ra
unaju se pomoću razlike ulaznih i izlaznih temperatura i 

specifi
nih toplinskih koeficijenata cpc i cpt, uzimajući u obzir izentropske iskoristivosti 

pojedinih komponenti motora koji pri kompresiji uzrokuju veću izlaznu temperaturu radnog 

medija u slu
aju idealnih kompresija, 
ime se „gubi“ dio idealnog specifi
nog rada. 

Ventilator, 

ηv 

Niskotla
ni 

kompresor, 

ηnk 

Visokotla
ni 

kompresor, 

ηvk 

Visokotla
na 

turbina, ηvt 

Niskotla
na 

turbina, ηnt 

 

Komora 

izgaranja,  

ηki 

0,86 0,90 0,88 0,91 0,90 0,995 
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Slika 4.4.  Shema kružnog procesa GEnX turboventilatorskog motora 

 

Tlak zraka i temperatura nakon ulaska u ventilator u to
ki 1s ra
una se pomoću zadanih 

okolišnih stanja i omjera tlakova prema izrazima: 

 

 ý1 = ý0 ∗ �v = 0,103125 ∗ 1,5 = 0,1546875 MPa                       (3) 

 Ā1s = Ā0 ∗ Ā��21�� = 288,15 ∗ 1,51,4211,4 = 323,54 K                            (4) 

Temperatura u to
ki 1 odre�uje se primjenom stupnja djelovanja ventilatora: 

 Ā1 = Ā0 + Ā1s 2 Ā0�v = 288,15 + 323,54 2 288,50,86 = 328,89 K                      (5) 

 

Specifi
ni rad ventilatora: �v = �pc ∗ (Ā1 2 Ā0) = 1,003 ∗ (328,89 2 288,15) = 40,8622 kJkg               (6) 

 

Kompresija u niskotla
nom kompresoru do to
ke 2: ý2 = ý1 ∗ �nk = 0,1546875 ∗ 1,3 = 0,2011 MPa                              (7) Ā2s = Ā1 ∗ �nk�c21�c = 328,89 ∗ 1,31,4211,4 = 354,49 K                            (8) Ā2 = Ā1 + �2s 2�1�nk = 328,89 + 354,492328,890,90 = 357,33 K                     (9) 
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Specifi
ni rad niskotla
nog kompresora: 

 �nk = �pc ∗ (Ā2 2 Ā1) = 1,003 ∗ (357,33 2 328,89) = 28,5253 kJkg          (10) 

 

Istim principom ra
unamo i kompresiju u visokotla
nom kompresoru: 

 ý3 = ý2 ∗ �vk = 0,2011 ∗ 23 = 4,6253 MPa                                 (11) Ā3s = Ā2 ∗ �vk�c21�c = 357,33 ∗ 231,4211,4 = 875,25 K                         (12) Ā3 = Ā2 + �3s2�2�vk = 357,33 + 875,252357,330,88 = 945,88 K                   (13) 

 

Specifi
ni rad visokotla
nog kompresora: 

 �nt = �pc ∗ (Ā3 2 Ā2) = 1,155 ∗ (875,25 2 357,33) = 519,47376 kJkg       (14) 

 

Zrak zatim temperature T3 i tlaka p3 ulazi u komoru izgaranja gdje se miješa s gorivom 

te se izobarno zagrijava do stanja T4 i p4, pri 
emu je temperatura T4 = 1790 K prethodno 

zadana kao maksimalna temperatura na ulazu u turbinu (TIT). 

 ý4 = ý3 ∗ (1 2 �ýki) = 4,6253 ∗ (1 2 0,02) = 4,5328 MPa         (15)  Ā4 = ĀĀĀ = 1790 K                                                  (16) 

 

Izgaranjem nastaje mješavina ispušnih plinova razli
itog kemijskog sastava od zraka, 

što uzrokuje promjenu politropskog koeficijenta ´c u ´t iznosa 1,33. Nastali ispušni plinovi 

politropski ekspandiraju u visokotla
noj turbini do tlaka p5, snizivši temperaturu do T5. 

 Ā5s = �4�vt�t21�t = 17905,6951,33211,33 = 1162,52 K                                    (17) 

 Ā5 = Ā4 2 (Ā4 2 Ā5s) ∗ �vt = 1790 2 (1790 2 1162,52) ∗ 0,91 = 1218,99 K     (18)  ý5 = ý4�vt = 4,53285,695 = 0,7959 MPa                                                (19) 
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Specifi
ni rad visokotla
ne turbine: �nt = �pt ∗ (Ā4 2 Ā5) = 1,155 ∗ (1790 2 1218,99) = 659,51655 kJkg       (20) 

 

Plinovi izgaranja zatim ulaze u niskotla
nu turbinu gdje ekspandiraju i predaju snagu 

vratilu za pogon niskotla
nog kompresora i ventilatora. Temperature i tlakove na izlazu iz 

niskotla
ne turbine ra
unamo pomoću: Ā6s = Ā5�nt�t21�t = 1218,995,1931,33211,33 = 810,01 K                                 (21) 

Ā6 = Ā5 2 (Ā5 2 Ā6s) ∗ �nt = 1218,99 2 (1218,99 2 810,01) ∗ 0,90 = 850,91 K     (22) ý6 = �5�nt = 0,79595,193 = 0,1533 MPa                                            (23) 

 

Specifi
ni rad niskotla
ne turbine: �nt = �pt ∗ (Ā5 2 Ā6) = 1,155 ∗ (1218,99 2 850,91) = 425,1324 kJkg      (24) 

 

Izlaskom iz niskotla
ne turbine tok ispušnih plinova prolazi kroz mlaznicu i 

ekspandira do okolišnog tlaka hladeći se, gdje se susreće s hladnom opto
nom strujom iz 

ventilatora. Karakteristi
ne to
ke procesa i izra
unati podatci prikazani su u sljedećoj 

tablici: 

 

Tablica 4.3.   Izračunate temperature i tlakovi na karakterističnim točkama procesa  

  Tlak [× 105 Pa] Temperatura [K] 

To�ka 0: Okolia 1,01325 288,15 

To�ka 1: Ventilator 1,5469 328,89 

To�ka 2: Niskotla�ni kompresor 2,011 357,33 

To�ka 3: Visokotla�ni kompresor 46,253 945,88 

To�ka 4: Komora izgaranja 45,328 1790,00 

To�ka 5: Visokotla�na turbina 7,959 1218,99 

To�ka 6: Niskotla�na turbina 1,533 850,91 
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Tablica 4.4.    Izračunati specifični radovi  

 Specifi�ni radovi [kJ/kg] 

Ventilator: 40,8622 

Niskotla�ni kompresor: 28,5253 

Visokotla�ni kompresor: 519,4738 

Visokotla�na turbina: 659,5166 

Niskotla�na turbina: 425,1324 

 

Slika 4.5.  T-s dijagram kružnog procesa GEnX motora 

 

4.5 Preti�ak zraka i potroanja goriva 

 

U komori izgaranja dovodi se zrak tlaka p3 i temperature T3 i miješa se s gorivom te 

izgara, 
ime se kemijska energija goriva pretvara u toplinsku energiju. Ulazni tok zraka se 

usporava ulaskom u komoru izgaranja do brzine koja odgovara brzini propagacije plamena. 

Dovo�enjem topline struja plina ponovno ubrzava od podzvu
ne do okolozvu
ne brzine na 

ulazu u prvi stupanj visokotla
ne turbine. Stehiometrijsko izgaranje ugljikovodi
nih goriva 

ostvare se kod omjera zraka i goriva (AFR – Air to Fuel Ratio) od 15:1, uz temperaturu 

plamena od 2500 K koju konvencionalni metali ne mogu podnijeti. Stoga komore izgaranja 

plinskih turbina rade u podru
ju siromašnih mješavina goriva i zraka, odnosno visokog 

preti
ka zraka λ, smanjujući ulaznu temperaturu plinova u turbini. 
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Za izra
un omjera zraka i goriva koristi se slijedeća jednadžba: 

 ÿd ∗ �ki = (1 + ÿ) ∗ (�pc+�pt2 ) ∗ (Ā4 2 Ā3)                               (25) 

 

Pomoću prethodne jednadžbe može se izlu
ivanjem odrediti omjer zraka i goriva α: 

 ÿ = �d∗�ki(�pc+�pt2 )∗(�42�3) 2 1 = 42,555∗106∗0,995(1155+10032 )∗(17902945,88) 2 1 = 45,489        (26) 

 

Dovedena specifi
na toplina izra
unat ćemo pomoću razlika entalpija ulaznog i 

izlaznog toka plinova: 

 þdov = ℎ4 2 ℎ3 = 2160,3 2 1058,4 = 1101,9 kJkg                     (27) 

 

Koli
inu dovedenog goriva možemo odrediti pomoću omjera zraka i goriva:  

 ÿ = �娼̇j�娼̇g  ⇒  �娼̇g = �娼̇jÿ = 114,445,489 = 2,515 kgs =  2515 gs                           (28) 

 

Preti
ak zraka ¼ izra
unat ćemo pomoću stehiometrijskog omjera goriva i zraka zmin: 

 �̇娼j = �̇娼g ∗ �min ∗ �  ⇨   � = �̇娼j�̇娼g ∗ �min = 114,42,515 ∗ 15 = 3,032         (29) 

 

 

Potrošnju goriva možemo izraziti i pomoću specifi
ne potrošnje goriva po potisku 

(TSFC – Thrust Specific Fuel Consumption): 

 Āÿ�� =  �娼̇g� = 2515321,6 = 7,82 gkN ∗ s                                             (30) 
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4.6 Stupanj korisnosti 

 

Za izra
un snaga ventilatora, kompresora i turbina koristimo umnožak specifi
nih 

radova s masenim protokom radnog medija koji u slu
aju ventilatora uklju
uje maseni 

protok zraka kroz jezgru i opto
ni protok zraka: 

 

Snaga ventilatora: �v = �娼̇0∗�v = 1155,4 ∗ 40,8622 = 47.212,19 kW                      (31) 

Snaga niskotla
nog kompresora: �nk = �娼j̇ ∗ �nk = 114,4 ∗ 28,5253 = 3.263,29 kW                      (32) 

Snaga visokotla
nog kompresora: �vk = �娼̇j ∗ �vk = 114,4 ∗ 519,4738 = 59.427,80 kW                 (33) 

Snaga visokotla
ne turbine: �vt = (�娼̇j + �娼̇g) ∗ �vt = (114,4 + 2,515) ∗ 659,5166 = 77.066,39 kW          (34) 

Snaga niskotla
ne turbine: �nt = (�娼j̇ + �娼̇g) ∗ �nt = (114,4 + 2,515) ∗ 425,1324 = 49.704,35 kW          (35) 

 

Tablica 4.5.   Izračunate snage  

 Snaga [kW] 

Ventilator: 47.212,19 

Niskotla�ni kompresor: 3.263,29  
Visokotla�ni kompresor: 59.427,80  

Visokotla�na turbina: 77.066,39 

Niskotla�na turbina: 49.704,35  
 

Stupanj iskoristivosti procesa izra
unavamo iz omjera neto specifi
nih radova motora i 

topline dovedene gorivom: 

 � = (�vt + �nt) 2 (�v + �nk + �vk)þdov                                            (36) 

� = (659,5166 + 425,1324) 2 (40,8622 + 28,5253 + 519,4738)1101,9 = 0,4499 = 44,99% 
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5. ZAKLJU
AK 

 

GEnX turbo-ventilatorski motor svojim visokim bypass omjerom, kompozitnim 

materijalima, i visokim kompresijskim omjer predstavlja veliki iskorak naprijed u razvoju 

zrakoplovnih motora nudeći sniženu potrošnju goriva, emisije ispušnih plinova i visoki 

stupanj iskoristivosti. Analizom performansi i inovacija motora  pokazano je kako je GEnX 

motor uspio nadmašiti sve strože zahtjeve i regulative moderne zrakoplovne industrije i 

osigurati mjesto General Electrica me�u vodećim proizvo�a
ima zrakoplovnih motora 

današnjice.  

Korištenjem kompozitnih materijala masa motora je umanjena, što smanjuje ukupnu 

masu zrakoplova i time omogućuje manju potrošnju goriva zbog potrebe za manjom silom 

uzgona. Smanjenje specifi
ne potrošnje goriva zauzvrat smanjuje potrebnu koli
inu goriva 

koju zrakoplov mora nositi. TAPS komorom izgaranja minimizirane su štetne emisije 

dušikovih oksida bez žtrvovanja performansi motora.  

Porastom bypass omjera i kompresijskog omjera povećan je stupanj djelovanja, no 

povećanjem snage kompresora i ventilatora povećava se i potrebna snaga koju turbina mora 

predati što povećava potrošnju goriva. Stoga je za postizanje optimalnih performansi motora 

potreban pažljiv kompromis karakteristika i performansi svih dijelova motora, pri 
emu 

postizanje što veće sile potiska naj
ešće nije klju
na težnja pri njegovom razvoju, nego je 

svaki motor pomno dizajniran za odre�ene zrakoplove i uvjete leta. 

Razvoj modernog zrakoplovnog motora dugotrajan je, skup i rizi
an proces, zbog 
ega 

se i sam GEnX, uz sva nova unaprije�enja pri svom razvoju, dijelom temelji na svom 

prethodniku – motoru CF6. Sljedeći korak General Electrica je razvoj novih 

turboventilatorskih motora poput motora CFM International LEAP i GE9X, s još većim 

kompresijskim i bypass omjerom te nižom specifi
nim potrošnjom, dijelom zahvaljujući 

tehnologijama i iskustvu stjecanih razvojem GEnX motora.  
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IGV        Statorske lopatice ulazne struje zraka 
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Hd kJ/kg Donja ogrjevna vrijednost goriva 

 洃0 kg/s Ukupni maseni protok zraka܀
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na entropija 
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Gr�ke oznake Opis/zna�enje 

α Omjer zraka i goriva 

³ Bypass omjer 

γ Politropski eksponent 

¼ Preti
ak zraka 

π Omjer tlakova 

η Stupanj iskoristivosti 

  

SA}ETAK 

 

Na po
etku  rada opisana su otkrića i inovacije u povijesnom razvoju plinskih turbina 

koje su prethodile razvitku današnjih modernih zrakoplovnih motora. Opisan je zna
aj turbo-

ventilatorskih motora za razvoj zra
nog putni
kog prijevoza te njihova unaprije�enja i 

poteškoće pri razvoju. 

Napravljen je tehni
ki opis GEnX motora pri 
emu je objašnjen njegov princip rada. 

Opisani su glavni dijelovi motora i njihova mnogobrojna unaprije�enja i prednosti. Proveden 

je termodinami
ki prora
un u kojemu je opisan Braytonov kružni proces GEnX motora. 

Dobivene su karakteristi
ne to
ke procesa i specifi
ni radovi ventilatora te niskotla
nih i 

visokotla
nih kompresora i turbina. Temeljem dobivenih podataka izra
unati su preti
ak 

zraka, specifi
na potrošnja goriva te iskoristivost procesa. Napravljen je sklopni crtež GEnX-

1B-70 motora s glavnim dijelovima i shema pomoćnih sustava. 

 

Klju
ne rije
i: plinska turbina, turboventilatorski motor, mlazni motor, GEnX, zrakoplovi, 

Brayton, termodinami
ki prora
un, specifi
ni rad, sklopni crtež,  pomoćni sustavi 
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SUMMARY 

 

At the beginning of this work, the discoveries and innovations in the historical 

development of gas turbines that preceded the development of today’s modern aircraft engines 

are described. The importance of turbo-fan engines for the development of air passenger 

transport and their improvements and difficulties during development is stated. 

A technical description of the GEnX engine is made, explaining its working principles. 

The main parts of the engine and their many improvements and advantages are described. A 

thermodynamic analysis of the engine is carried out in which the Brayton cycle is described, 

the characteristic points of the process are calculated and specific works of the fan, low- and 

high-pressure compressors and turbines are obtained. Based on the obtained data, excess air, 

specific fuel consumption and the efficiency of the process are calculated. An assembly 

drawing of the GEnX-1B-70 engine with its main parts and an auxiliary systems schematics 

was made. 

 

Key words: gas turbine, turbofan engine, jet engine, GEnX, aeroplanes, Brayton, 

thermodynamic calculation, specific work, assembly drawing, auxiliary systems 
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