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ABSTRAKT

Predmét bakalaiské prace je zaméten na oblast letovych méfeni predevsim na rychlost
letadel. V prvni ¢asti je uvedeno rozdéleni leteckych palubnich pfistrojii, chyby méfeni a
druhy rychlosti. Dale se zabyva principem leteckého rychloméru a rozd€leni sond ¢lenénych
podle méfenych rychlosti letu. Druhd ¢ast je zamétena na bezpilotni letoun SPECTO a vybér
vhodné sondy pro tento letoun.

Klicova slova

Meéfeni rychlosti letadel, Pitotova trubice, Venturiho trubice

Abstract

The Bachelor’s thesis is focused on the measurement of flight especially the speed of
the aircraft. The first part includes the list of aircraft on-board instruments, measurement
errors and the types of speeds. The principle of an aircraft speedmeters and the list of probes
subdivided by measuring the speed of flight are mentioned. The second part is focused on
unmanned aerial vehicle SPECTO and choosing the appropriate probe for this aircraft.
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1 UVOD

Doprava jako zplsob pifepravy osob a materidlu je dilezitou slozkou kazdé ekonomiky
statu a patii mezi nejrychleji se rozvijejici sektory narodniho hospodaistvi. K nejcastéjsim
prostfedktim dopravy patii zejména silni¢ni, drazni, lodni a letecka.

Letecka doprava se stala v poslednich letech prudce se rozvijejicim sektorem dopravy, a to
hlavné v pfepravé osob. Pfeprava osob se za poslednich 10 let vic nez zdvojnasobila. Letecka

Vv

predpistim, které jsou uplatiiovany v konstrukci, udrzbé a vycviku personalu.

Me¢éteni rychlosti je klicovym faktorem pro leteckou dopravu. Prvni rychloméry se
objevily v 19. stoleti u letadel leh¢ich neZ vzduch, a to hlavné u vzducholodi. S rozvojem
letectvi ve 20. stoleti se tyto pfistroje dale zdokonalovaly az do dneSnich podob. Tato prace
udajii v bezpecnosti letecké dopravy. Prace bude zamétena na rozbor nejpouzivangjsich sond
pro toto méfeni a na urceni jejich vyhod a nevyhod pro pouziti u riznych typt letadel.
Veskera tato méteni pracuji s tlaky, proto budou zaméfena na odvozeni pro cejchovani
rychlomérli a riznych vlivl, které ovliviiuji pfesnost méfenych hodnot. V druhé ¢asti bude
popsan bezpilotni letoun VUT SPECTO, bude vytvoten piehled vybranych komerénich sond
pouzitelnych u tohoto letounu a bude provedeno srovnani téchto sond s provoznimi
podminkami letounu. V zévéru je vybrana nejvhodnéjsi komercni sonda pro méteni rychlosti
pro tento letoun.



2 SOUCASNE RESENI PROBLEMATIKY
2.1 Letecké palubni pristroje

Ptistrojové vybaveni letadla tvofi velmi dilezitou soucast letadel, bez kterych by byl
bezpecny let nemozny. Hlavnim ukolem téchto pfistroji je udavat neptetrzité udaje potiebné
k pohybu a k urceni polohy letadla, ¢innosti motoru, systému draku. Tyto palubni pfistroje
maji také svou specifickou polohu na palubni desce. Tento systém umisténi umoznuje, aby
pilot nebyl zbyte¢né unavovan sledovanim piistroji. Proto musi byt pfistroje umistovany
podle své funkce a dileZitosti. Srozvojem mikroelektroniky, vypocetni techniky,
optoelektroniky a dalSich technickych obord se objevuje u letadel novy pojem avionika.
Avionika vyjadiuje soubor elektrickych a elektronickych zatizeni v letadlech, ktera v sobé
zahrnuje méfeni a zpracovani informaci o rezimu letu i stavu letadla. U modernich letadel se
udaje z ptistrojii zobrazuji pomoci obrazovych indikéatord (napft. displejit). Letecké palubni
pristroje mizeme rozdélit do dvou skupin, a to na pfistroje pro kontrolu letu (letové a
navigacni pfistroje) a pfistroje pro kontrolu letadla (pfistroje pro kontrolu chodu motoru a
pristroje pro kontrolu draku letadla).[1]

Letecké palubni

piistroje
L | 1
Pristroje pro kontrolu _ | Piistroje pro kontrolu
letu letadla
Letove pristroje || Pristroje pro kontrolu

chodu motoru

Navigacni pfistroje |

Pristroje pro kontrolu
draku letadla

Obrazek 1: Schéma rozdéleni leteckych palubnich pristrojii[4]

A%

A%

atd.

Navigaéni pfistroje informuji posadku o poloze letadla vzhledem k zemépisnému
soufadnicovému systému, o kurzu letu a Case.

Ptistroje pro kontrolu chodu motoru informuji o rezimu a stavu pohonnych jednotek
napt.tlaku, teploty motoru, spotteby, ota€ky motoru, vibrace apod.

Ptistroje pro kontrolu draku letadla udéavaji informace o stavu jednotlivych ¢asti draku,
napt. polohu pohyblivych ¢asti draku, polohu podvozku, stav paliva v nadrzich, tlak
v hydraulickych soustavach, tlak a regulace ve vzduchovych soustavach, atd.
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2.1.1 Letové pristroje

veSkeré tyto ptistroje na palubni desce pted pilotem. Maji vliv na bezpec¢nost celého letu.
Mezi tyto pristroje patii zejména:

Vyskoméry — urcuji vysku letadla vzhledem k referenénimu tlaku.
Rychloméry — méti vzdusnou (relativni) rychlost letadla.
Machmetry — méfi rychlost letadla vzhledem k rychlosti zvuku.
Variometry — indikuji vertikalni rychlost letadla.

Aerodynamické centrdly — jsou méfici ustfedny, které na zdklad¢ riiznych informaci
prepocitavaji a opravuji tdaje letovych pristroja.

Akcelerometry — jsou uréeny k méfeni zrychleni v oséch letadla.
Zatackoméry a dalsi.

2.2 Méreni rychlosti letu — rychloméry

2.2.1 Chyby méreni a druhy rychlosti
V sk - pfistrojova rychlost letu je neopraveny Gdaj rychloméru v letadle

Vias - indikovana rychlost (indicated airspeed) je to pfistrojova rychlost opravena o
pfistrojovou chybu (Vp), kterd vychazi z jeho konstrukce

Vids =Vasig + 5VP

Vcas — kalibrovana rychlost (calibrated airspeed) je to indikovana rychlost opravena o
polohovou chybu (0V,), ktera je zptsobena polohou sondy na letadle

VCAS = VIAS + 5VA

VEias — ekvivalentni rychlost letadla (equivalent airspeed) je kalibrovana rychlost opravena
o vliv stlacitelnosti vzduchu (V" ),

Vias =Veas + oV

Vras — prava vzdusna rychlost (true airspeed) je ekvivalentni rychlost opravena o vliv
vysky, ktera je zplisobena jinou hustotou atmosféry pti riznych vyskéch letu.

Vias
Pu
Po

VTAS =
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Vgs — trat'ova rychlost (ground speed) je rychlost vii¢i zemi neboli absolutni rychlost. Tato
rychlost neni dilezitd pfi samotném letu a pouziva se spi$ k navigaénim uceltim.Ptistroje pro
uréovani tratové rychlosti pracuji na Dopplerové principu nebo se pouziva satelitni systém
GPS.

Mezinarodni standardni atmosféra (MSA) je zjednoduSeny model zemské atmosféry. Byla
zavedena v roce 1952 Mezinarodni organizaci pro civilni letectvi (ICAO). VSechny letecké
tlakomérné pftistroje jsou ocejchovany pravé na tyto hodnoty, které odpovidaji primérnym
hodnotam naméfenym v mirnych zemépisnych Sitkach.

H =0m
2 =9,80665m-5°
T, =288,15K

p, = 101325 Pa

P, =1,2256 Kg -m™>

u, =1,7807 -10° Kg -m ™" - s
k=14

r=287,05307 -J -kg ™' -K'
a =-0,0065-K -m~'do -11km

Tiak —
Teplota swew

Rel. hustota -— -
150 T ]
Exosféra |
140 lonesférg —
Ozonosféra
Chemosféra
130 T
Vyska 120
[tisice feet]
10|
———— e ZUEopaUsa 05000 R | ¢ ]
I tlak 8,680 mb |
100 = teplota - 44.35°C "
H 1
& I
L]
-
B0
-
I
Stratosféra
TO—] -
- pm——— 65 800 f1
i\
EO|— 8 -
-
50— X
a0f—
~ Tropopausa 36 090 f
-Ee=}===— . SR R B - VR, SR
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.‘..“-. - Tropsféra
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- .".. ——] | 1.88°CH 000
il | Py, |
1 L . T\
| .1.'0... %
o 1 T
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I' ! L ! 'l i - d
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Obrazek 2: Pribeh MSA z vyskou[8]
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2.2.2 Princip leteckého rychloméru

Letecky rychlomér v letadle indikuje vzdusnou rychlost letadla. Vyuzivame k tomu
znalost aerodynamiky proudéni. VSe funguje na principu méfeni a porovnani tlakd. Na
zaklad¢ znalosti z oboru termodynamiky mizeme jednoduse urcit vzdusnou rychlost letadel.
Bernoulliho rovnice tikd, ze tlak proudici kapaliny klesa s rostouci rychlosti. Tento fyzikalni
jev ndm staci pro nepiimé mefeni rychlosti.[4]

Bernoulliho rovnice: p + % -p-V? =konst. 2.1

= C N

Obrazek 3: Schéma jednoduchého rychlomeru[2]
1 —sonda 2 — tlakomeérna krabice 3 — ukazovaci cast a stupnice

Sonda ma v ptedni ¢asti otvor celkového tlaku vzduchu a €asto mé i ve stiedni ¢asti otvory
pro méteni statického tlaku. Tyto dva tlaky se rozvadéji pomoci potrubi do piistroji v kabiné
letadla. Samotna sonda neslouzi jen k méteni rychlosti, ale také k méfeni jinych udaji
zaloZzenych na principu méteni tlaku (naptf. méfeni barometrické vysky, métfeni vertikalni
rychlosti, atd.).

Tlakomérna krabice je pouzdro samotného pfistroje. Obsahuje membranu a kloubovy
ozubeny pfevod. Cela tlakomérna krabice je hermeticky uzaviena a tepelné izolovéna, aby
nedochazelo k chybam zplsobenym teplotni dilataci soucasti mechanického prevodu nebo
k chybam vlivem netésnosti ztraté tlaku v tlakomérné krabici.

Ukazovaci c¢ast informuje posadku o rychlosti letadla. Stupnice rychloméru byva
cejchovana v kilometrech za hodinu (km/h), v milich za hodinu (mph) nebo v uzlech (kts).
Rychloméry jsou nékdy opatieny dvéma rucickami (kombinované rychloméry), z nichz jedna
ukazuje indikovanou rychlost Vias a druhd ukazuje skute€nou neboli pravou vzduSnou
rychlost Vras. VEtSinou je také doplnéna barevnymi oblouky, které vyjadtuji rozsah rychlosti
v ruznych letovych konfiguracich. Také oznacuji maximalni pfipustnou rychlost letu,
padovou rychlost bez vysunutych klapek a padovou rychlost v pfistdvaci konfiguraci.

13



Ukazovaci ¢ast miiZze byt opatiena 1 dal$i stupnici ukazujici rychlost v machové ¢isle, tzn.
kombinace dvou pfistroju - rychloméru a machmetru.[6]

2.3 Rozdéleni sond podle mérené rychlosti

V dnesni dob¢ se pouzivaji pro métfeni rychlosti pouze dva typy sond (Venturiho trubice a
pitot-staticka trubice).

2.3.1 Pro malé rychlosti (do 400km/h) — Venturiho trubice

Pti nizkych rychlostech (do 400km/h), kde je rozdil tlaku maly, pouZivame Venturiho
trubici, kterd ndm zajistuje vyssi citlivost systému. Tyto sondy se pouzivaly zejména
na pocatku letectvi a v dneSni dobé se s nimi setkdvdme uz jen vyjimecné, nejcastéji u
vrtulniki, kde se rychlost bézn¢ pohybuje i ve velmi malych hodnotach. Venturiho trubice ma
tvar dvou kuzelli spojenych v nejuzS§im misté. Vzduch vchazi do kuzele, jehoz prifez se
zmensuje, tim se rychlost protékajiciho vzduchu zvétsuje a tlak klesd. Vysledkem je pomér
tlaku v nejuzsi Casti trubice a statického tlaku métené¢ho na vnéj$im plasti trubice.[4]

1T
Vo
P, WJ
|
|.1. pH:pD

Obrazek 4: Venturiho trubice
Jelikoz se pohybujeme vrozmezi malych rychlosti, mizeme vzduch povazovat za

nestlacitelny (hustota vzduchu se pfi protékani sondou neméni), a proto nam pro urceni
rychlosti postac¢i Bernoulliho rovnice 2.1.

1 1
Pp +E'pH V5 =p, +E'pH Vi,
kde je:

Py - hustota vzduchu

Ppa - tlak vzduchu v prifezu D, d

Vp.4 - rychlost vzduchu v prifezu D, d

14



Dale pouzijeme rovnici kontinuity a z ni vyjadiime rychlost proudu vzduchu:

2 2
V.S, =V, S, =V, = D :Vd-”f ,
2
V.=V, -(gj , 2.2)

dosadime-li rovnici 2.2 do Bernoulliho rovnice ziskdme vyraz:

1 nY'
Ap:pD_deE'pH'VDZ'lIEj _1:|~ (2.3)

Rychlost proudéni vzduchu v prufezu Sp je stejna jako rychlost nerozrusené¢ho proudu
vzduchu a tedy nase méfena rychlost v. Tlak vzduchu v prostoru prifezu Sp je rovnéz stejny
jako staticky tlak vzduch p,, = p, . Rovnici 2.3 pak piepiSeme do finalniho tvaru:

V=V, = 28 (2.4)

SR

Z rovnice 2.4 vyplyva, Ze rychlost je funkci rozdilu tlaku Ap a poméru prifezi D/d

Venturiho trubice. Hustota vzduchu p, je stanovena jako konstantni, a to jako hustota
vzduchu p, ve vySce H = 0 m podle MSA p, = p,. Nevyhodou je, Ze tato sonda ma
pomérné velky aerodynamicky odpor, a jelikoz pracuje se zvySenou rychlosti v nejuzsi Casti
hrdla, stava se citlivéj$i na stlacitelné prostiedi. Proto jsou Venturiho trubice pii vyssich
rychlostech nevyhovujici.[6]

2.3.2 Pro vysoké rychlosti — Pitot-staticka trubice

Pitot-staticka trubice (Prandtlova trubice) je kombinaci dvou sond (statickd sonda a
pitotova trubice). Tento systém vyuziva vétSina letadel, kluzakd, vrtulniki a ultralehkych
letadel. Pitot-statickd trubice mlze byt pouZzita u letadel, které dosahuji velmi nizkych
rychlosti, tak i u velmi vysokych rychlosti (M > 3).

Pitot-staticka trubice je sonda kruhového prufezu, jejiz ¢elni ¢ast ma obvykle polokulovy
¢i ogivalni tvar. Na povrchu valcové plochy jsou rozmistény otvory pro snimani statického
tlaku a na Cele je otvor pro snimani tzv. celkového tlaku (viz obr. 5). Oba tyto tlaky jsou
pomoci potrubi piendSeny k systému rozvodu vzdusnych tlaka letadla. Pitot-staticka sonda
muze byt opatena kandlkem pro odvedeni vody a vyhiivacim téliskem proti zamrznuti.[6]
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(b)

Obrazek 5: a) pitotova trubice b) otvory statické sondy c) pitot-staticka trubice

Jako u Venturiho trubice budeme vychazet opét z Bernoulliho rovnice 2.1.

1 1
Pu +E'pﬁ Vi=p, +E'pH 5

Parametry nerozruSeného proudu vzduchu pied pitot-statickou trubici jsme oznacili
symboly sindexem H a parametry sindexem 1, charakterizuji proud vzduchu v otvoru

celkového tlaku. Po natlakovani soustavy celkového tlaku klesne rychlost v; v otvoru na nulu.
Bernoulliho rovnici miizeme zapsat ve tvaru:

1
Pc =P = Pu +E‘pH'V2a (2.5)

kde ¢len p; jsme piepsali pc oznacujici celkovy tlak. Z tohoto vyrazu vyplyva, ze celkovy tlak
je soucet statického tlaku py a dynamického tlaku oznacovanym symbolem q:

Pc=pPyt4q. (2.6)

Dosazenim rovnice 2.6 do upravené Bernoulliho rovnice 2.5 a Gpravou ziskdme konecnou
rovnici pro cejchovani rychloméru s pitot-statickou trubict.
1 2
qg==pyV

: 2.7)

/ . /2. _
V= 2_q nebo ve tvaru V = M . (2.8)
Pu Pu

16



Z rovnice 2.8 vyplyva, Ze u pitot-statického systému métfena rychlost zdvisi na
dynamickém tlaku q. Stejné¢ jako u Venturiho trubice p, je hustota vzduchu, kterou

stanovime podle MSA p,, = p, .[6]
2.4 Chyby pri méreni rychlomérem
2.4.1 Pristrojova chyba

Ptistrojovd chyba vychdzi zkonstrukce samotného rychloméru. Tlakomérnd krabice
s ozubenym kloubovym pfevodem a membréanami je citliva na prostiedi. Od tohoto pomérné
slozit¢tho mechanismu se odviji spousta chyb, které mizou ovliviiovat vysledny udaj na
rychloméru. Mezi tyto chyby patii zejména:

hystereze a dopruzovani tlakomérnych krabic,
e teplotni dilatace soucasti mechanického prevodu,
e tfeni v loziscich mechanického prevodu,

e teplotni zavislost modulu pruznosti materialu, z kterych jsou vyrobeny tlakomérné
krabice a pruziny mechanického prevodu,

e teplotni zavislost zbytkového tlaku plynu uvnitt uzaviené tlakomérné krabice.

Ptistrojové chyby jsou v konstrukei kazdého rychloméru. Vyrobce se snazi tyto chyby
eliminovat pouzitim lepSich material konstrukce tak, aby pfesnost byla co nejvétsi. Na
kazdém rychloméru je od vyrobce napsana piesnost rychloméru. Udaj na rychloméru v letadle
muzeme prohlésit za indikovanou rychlost Vias.[6][4]

2.4.2 Vliv umisténi sondy na letadle

Letadlo pfi letu ovliviiuje prostiedi okolo sebe, tzn. Zze umisténi sondy musi byt na
takovém misté, aby snimala tlak nerozruSené¢ho proudu vzduchu. VSe tedy zavisi na
aerodynamice konkrétniho letadla. Nejcastéji se sondy umistuji na piedni ¢ast letadla nebo na
ktidlo, ale mizou byt umistény i pod kiidlem, nad trupem atd. U vrtulnikt se sondy umist'uji
pod trup, aby na udaje tlaku nepiisobil proud vzduchu od rotoru vrtulniku. Chyba zplisobena
umisténim sondy na letadle se nazyva chyba polohova (position error). Rychlost opravenou o
tuto chybu nazyvame kalibrovana rychlost Vcas.[4]

2.4.3 Vliv nadmorské vySky na idaj v rychloméru

Vyska letu letadla ma velky vliv na méfenou rychlost a je dulezité, aby byla opravena.
S rostouci vyskou klesa hustota a s ni i tlak. Z odvozeni cejchovaci rovnice 2.4 pro Venturiho
trubici a rovnice 2.8 pro pitot-statickou trubici vidime, ze hustota vzduchu ma velky vliv na
vyslednou rychlost. To znamend, ze pfi konstantni rychlosti letounu v riznych vyskach bude
rychlomér ukazovat jinou hodnotu rychlosti. Pouze pii letu v nulové vysce by rychlomér
ukazoval odpovidajici skuteCnou rychlost. Tuto rychlost mizeme odvodit porovnanim
prislusnych dynamickych tlaki z rovnice 2.7.
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E'pH v za'po V2,

odkud po malé tpravé dostaneme hledany vztah ve tvaru:

vo=v. P y=y. P 2.9)
Po Pu

Jelikoz je velmi obtizné méfit hustotu vzduchu pomoci mechanickych ptistrojii, mizeme

vyjit ze vztahu, ktery byl odvozen na zakladé hodnot MSA pro vypocet hustoty v zavislosti na
nadmoftské vySce v troposféte:

N =po~(1+ﬁj( 2 :po-[T—Hj( 2]

kde:

a - vertikalni teplotni gradient do vysky 11 km (& =—0,0065-K -m™" od 0 do 11 km
podle MSA)

r — plynové konstanta (7 = 287,05307-J - kg ™' - K~ podle MSA)
g — gravitaéni zrychleni (g = 9,80665 - m - s> podle MSA)

Druhy vztah, a to vztah mezi statickym tlakem a absolutni teplotou vzduchu v troposféte,
byl také ziskan odvozenim z MSA:

T, =T, - Pu :g. 2.11
H 0
Dy

Rovnici 2.11 dosadime do rovnice 2.10 a po upravach dostaneme tvar:

Pu = Po (_J , (2.12)

odtud vidime, ze pro zavedeni hustotni korekce ndm postaci méfit pouze staticky tlak py.
Rovnici 2.12 dale dosadime do cejchovaci rovnice 2.8:

yo |24

ﬂﬂ ’
p g
Po - [Hj
Py

po upravach dostaneme kone¢ny tvar:
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(2.13)

2q (pa) 157
)™

Po

Tato rovnice umoziiuje mefit vzdusnou rychlost a opravuje chybu zplsobenou vlivem
zmény hustoty s nadmotskou vyskou. Pro jesté presnéjsi méteni miize byt letadlo opatifeno
teplotnim ¢idlem které meéfi teplotu Ty z které se vypocitd hustota p,, . Rychlomér

ocejchovany na zékladé rovnice 2.13 se Casto nazyva rychlomér s ¢aste€nou hustotni korekei.
U letadel s rychlosti do 400km/h se tato rychlost nazyva skute¢na vzdusna rychlost Vras.

Na této rychlosti zavisi vztlakova sila tzv. padova rychlost V,,. Tato rychlost urcuje hranici,
pii které¢ na aerodynamickych plochéch letadla vznikd dostatecny vztlak k tomu, aby se
letadlo dalo fidit pomoci fidicich ploch. Pokud vzdusna rychlost poklesne pod tuto hranici,
letadlo vlivem odtrhavéani proudu vzduchu od nosnych ploch za¢ne vibrovat. Pii vétSim
prekroceni se proud vzduchu odtrhne a letadlo pfejde do nefizeného padu.[6]

2.4.4 Vliv stlacitelnosti prostiedi na idaj v rychloméru

Pti vyssich rychlostech se zacina vice projevovat stlacitelnost prostfedi. Tyto rychloméry
se zahrnutym vlivem stlacitelnosti prostiedi nazyvame rychloméry s hustotni korekci. Pfi
rychlostech nad 400 km/h je chyba na rychloméru dost velkd a musime ji zohlednit viz. Obr. 6

TP [hPa]
' 8000
p-:C'
stlagitelné
prostiedi
6000
4000
p‘cﬂu
nestlacitelné
prostiedi
2000 A
/ po=1013.25hPa
Vo lcmfhoc”

0 500 1000 1500 2000 2500

Obrazek 6. Zavislost celkového tlaku na vzdusné rychlosti u pitot-statickych systémii/8]
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Pfi odvozeni rovnic pro cejchovani rychloméru u podzvukovych letadel vychazime
z termodynamického zédkona zachovani energie:

c, T, +%-V12:cp'TH+%-V2, (2.14)

kde je:
cp — mérna tepelnd kapacita méfena za stalého tlaku

Po naplnéni soustavy bude opét rychlostV; rovna 0 a teplotu T; oznac¢ime jako teplotu
celkovou Tc. Pak bude mit rovnice 2.14 tvar:

cp-TC:cp-TH+%-V2. (2.15)

Z plynove konstanty r=c, —c, a Poissonovy konstanty k =c, /Cv vyjadiime mérnou

tepelnou kapacitu za stalého tlaku c,:

k
c,=r- 2.16
P k-1 (2.16)
Vyraz 2.16 dosadime do rovnice 2.15 a po Gpravé dostaneme vztah ve tvaru:
T _
Te L k=11 s (2.17)

V otvoru pro snimani celkového tlaku dojde k stlaceni vzduchu. Tento jev miizeme
povazovat za adiabaticky d¢j. Adiabaticka rovnice idealniho plynu ma tvar:

Pe _Pu 2.18)
Pc Pu
dale upravime dosazenim vyrazu pro vyjadieni hustoty p = p/ (r -T ) do rovnice 2.18 a po
upravach dostaneme vztah:

k1

k
T_C=(p_C) . (2.19)
Ty, Pu

Rovnici 2.19 dosadime do rovnice 2.17:

k-1

& -
Pe |t LR T s (2.20)
Pu 2 k rT,

Tuto rovnici postupné upravujeme a explicitné vyjadiime rychlost V. Ziskame cejchovaci
rovnici rychloméru ve tvarech:
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T
- ﬁi+q Sl 2.21)

Py k—1
&
k-1
k
V= &i+q IR L. (2.22)
Py k=1 py

Tato cejchovaci rovnice plati pro pitot-statickou sondu ve stladitelném prostiedi, a to
pouze pro podzvukové (subsonické) lety. Hustotu vzduchu p, nahradime konstantni

hustotou p, podle MSA. Tuto rychlost nazyvame eqivalentni vzdusnou rychlosti Vgas.[6]

2.5 Machmetry

Letadla, kterd se pohybuji v rychlostech blizkych nebo vétsich neZ rychlost zvuku, musi
byt vybavena zafizenim, které upozoriuji pilota na stav, kdy se letové vlastnosti letadla
nebezpecné meéni vlivem stlacitelnosti vzduchu (zmensuje se vztlak, roste odpor vzduchu,
plsobisté aerodynamickych sil se rychle posunuje dozadu). Machovo cislo je fyzikalni
veli¢ina pojmenovana po rakouském fyzikovi Ernestu Machovi, a je tedy dualezitou letovou
veli¢inou pro subsonicka, transsonicka a supersonicka letadla. Posadky pomoci machmetri
posuzuji aerodynamické vlastnosti letadel s oblasti vysokych rychlosti letu. Konstrukce
machmetru je prakticky stejna jako u rychlomérti s hustotni korekei, proto se u podzvukovych
letadel sdruzuji do jednoho pfistrojového pouzdra.

Machovo ¢islo je pomémym vyjadienim skute¢né vzdusné rychlosti a rychlosti Sifeni
zvukovych vin (rychlosti zvuku):

M= (2.23)

a

Rychlost sifeni zvukovych vin ve vzduchu je funkei absolutni teploty a je ddna vztahem:
a=~k-r-T[m-s']. (2.24)

Pro rychlosti do 400 km/h nemd méfeni Machova Ccisla nema zadny smysl. U
podzvukovych (subsonickych) letadel do rychlosti M <1 mtzeme cejchovani machmetru
odvodit z rovnice 2.21 pro stlacitelné prostiedi, kterou dosadime do rovnice 2.23 pro vypocet
Machova ¢isla.

k-1

(pCj ~1 -2-L-r-TH
Pu

M =

k-r-T,
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po Upravé dostaneme cejchovaci rovnici ve tvaru:

[

Pc |* 2
M = — —1|-——,pro M <1. (2.25)
Py k-1

Pfi nadzvukové rychlosti letu se ptfed Ustim sondy vytvoii kolma rdzova vlna, ktera
predstavuje skokovou zménu celkového 1 statického tlaku. Pfi odvozovani cejchovani
machmetri pro nadzvukové rychlosti se pocita z vlivem kolmé razové viny. Nadzvukové
letadla se v soucasné dob¢ pouzivaji pouze k vojenskym uceltim.[6]

3 PRHLED KOMERECNICH SOND VHODNYCH PRO BEZPILOTNI
LETOUN VUT SPECTO

3.1 Bezpilotni letoun SPECTO

Bezpilotni letouny neboli UAV (Unmanned aerial vehicle) je letadlo bez posadky fizené
dalkovym ovladanim nebo pomoci autopilota po naprogramovanych leteckych trasadch. Prvni
bezpilotni letouny se objevily uz pfi prvni svétové valce ale s rozvojem novych technologii a
miniaturizace se tyto letouny staly velmi rychle rozvijejicim sektorem v oblasti letectvi.
Bezpilotni letadla jsou vyuzivany hlavné v armade¢, a to k prizkumnym nebo utoénym letim.
V civilnim ucelim jsou nasazovany napiiklad na policejni sledovéani, haSeni pozaru nebo
k prizkumu terénu.

Obrazek 7: Bezpilotni letoun SPECTO[7]

Bezpilotni letoun SPECTO byl navrzen na leteckém tustavu fakulty strojniho inzenyrstvi
VUT v brn¢ pro potifeby dynamickych letovych méteni a testovani bezpilotnich technologii.
V soucasné dob¢ je testovana méfici ustiedna pro sbér letovych dat, ktera bude zaznamenavat
pribéh letu se snimacti umisténych na letounu. Drak letounu SPECTO je celokompozitovy
s pevnym podvozkem fizeny ptfednim koleckem. V zadni Casti trupu je ulozen spalovaci
motor o vykonu 3,88 kW. Tento letoun patti do kategorie Mini UAV (Mini Unmanned Aerial
Vehicle).
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Technické udaje:

Maximalni hmotnost 20-25 kg
Rozpéti 4,2 m
Délka trupu 1,3m
Cestovni rychlost 100 km/h
Padova rychlost 55 km/h
Maximalni rychlost 150 km/h

Tabulka 1: Technické udaje letounu SPECTO

Protoze letoun je ve fazi vyvoje technické udaje uvedené v tabulce 1 jsou predpokladané.
Tyto tidaje ndm budou stacit pro vybér sondy. Drak letounu SPECTO je celokompozitovy
s pevnym piidovym podvozkem a fiditelnym piednim koleCkem. Vedeni tlakii se sondy
umisténé na kiidle by bylo technicky slozité diky malym rozmérim kiidla, proto vybrané
sondy budou umistény na predni ¢asti trupu.|[7]

3.2 Prehled vybranych komer¢nich sond

3.2.1 Pitot-staticka sonda SpaceAge control 101100-XX Subminiature Air Data Boom

Tuto sondu zkonstruovala firma SpaceAge control inc. se sidlem v Kalifornii stat USA. Je
navrzena na malé letouny a bezpilotni letouny. Sonda je kombinovana méii staticky a celkovy
tlak, tak 1 Gthel nabéhu a uhel vyboceni. Vyrobce popisuje jako vyhody této sondy v male
hmotnosti a velikosti. Je také vybavena vyhtivanim proti zamrzéni.

Obrazek 8: 101100-XX Subminiature Air Data Boom/[10]
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Technické udaje:

Délka 469,9 mm

Hmotnost 272 g

Operacni teplota -65° - +125°C

Maximalni rychlost 612 + km/h

Vystupy Celkovy a staticky tlak uhel nab&hu a uhel
vyboceni

Tabulka 2: Technicke udaje sondy 101100-XX Subminiature Air Data Boom

Dalsi parametry a celkové technické udaje jsou uvedeny v piiloze 1. Umisténi na letadle

SPECTO v ptedni horni ¢asti letounu.[10]

3.2.2 Pitot-staticka sonda Air Data model ADI-25800-000

Dalsi komercni sonda z Kanadské firmy Air Data. Také je navrzena vyrobcem pro malé
letadla nebo bezpilotni letadla. Vyrobce uvadi ve vlastnostech jednoduchou adaptaci na rizné
typy bezpilotnich letounil, nizkou spotiebu energie, ptepétovou ochranu, nizkou hmotnost a

kompaktnost, spolehlivost, ochranu proti zamrznuti.

s 1.23% (183.6)mm HEADf-“i 14.90"(378. 5)mm BOOM

FAR SIDE

<t 22.13* £.050 (562.1)mm

q\r::‘_’ﬂl N || [ KR[N [ =

NSTALLATION AREA

5.44% (138, 2)mmo=-

Obrazek 10: Pitot-staticka sonda Air Data model ADI-25800-000[11]
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Technické udaje:

Délka 562 mm

Hmotnost 250 g

Operacni teplota -50°-+71°C
Maximalni rychlost 450 km/h

Vystupy Celkovy a staticky tlak

Tabulka 3:Technické udaje sondy Air Data model ADI-25800-000
Uplné tidaje od vyrobce jsou uvedeny v piiloze 2.[11]
3.2.3 Pitot-staticka sonda Goodrich model 0850L-6

Tteti sonda byla vybrana od firmy Goodrich se sidlem v USA. Je to standardni Pitot-
staticka sonda pro stiedni a malé letadla letadla. Sonda je opét vybavena vnitini vyhiivaci
spiralou, aby nedochazelo k ndmraze.

Obrazek 11: Pitot-statickd sonda Goodrich model 0850L-6/9]
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Technické udaje:

Délka 184,15 mm

Hmotnost 272 g

Operacni teplota -50°-+71°C
Maximalni rychlost IM

Vystupy Celkovy a staticky tlak

Tabulka 4: Technické udaje sondy Goodrich model 0850L-6
Uplné technické udaje od vyrobce jsou uvedeny v piiloze 3.[9]
3.2.4 Porovnani vybranych sond

Jak uZ bylo feceno vSechny sondy byly vybirdny na predni €ast trupu a mély by
presahovat asi kolem 30 cm pied letoun. Toto umisténi sondy nam zajisti nejmensi chybu,
zpisobenou umisténim sondy na letadle. K sond¢ budou ptipojeny trubice, ve kterych se bude
prenaset staticky a celkovy tlak do jednotky pro ziskavani dat. Piipadala v uvahu i varianta
s pitot trubici na pfedni ¢asti a statickd sonda uvniti trupu letounu. Tato moznost byla
zavrhnuta, protoze by hrozilo ovliviiovani statické sondy teplem z motoru, nebo z ptistroji
uvniti trupu letounu.

Vsechny uvedené sondy odpovidaji pozadavkim pro bezpilotni letoun SPECTO. Prvni
sonda SpaceAge control 101100-XX Subminiature Air Data Boom (Obrazek 8) je vybavena
také zatfizenim pro méfeni thlu nab&hu a thlu vyboceni. Druha sonda Air Data model ADI-
25800-000 (Obrazek 9) je velmi podobné konstrukce podobné délky a hmotnosti. Tyto dlouhé
uzké sondy vyhovuji pozadavkim letounu SPECTO. Tteti sonda Goodrich model 0850L-6
(Obrazek 10) je nejméné vhodna pro naSe tcely. Nevyhodou je vysokd hmotnost, mala délka,
ktera by mohla zptsobit chybu v méfeni.
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4 ZAVER

Ve zpiisobu méteni rychlosti letadel se za posledni ptl stoleti v principu neudala zddna
zména. M¢éfeni rychlosti letadel na zakladé méfeni tlaktli je jednoduché a presné, a to i v dobé,
ktera je na vysoké Urovni v oblasti bezpe€nosti letecké dopravy. V prvni ¢asti byly rozebrany
dvé nejcastéjsi sondy Venturiho trubice a Pitot-statickd trubice. S odvozenych cejchovacich
rovnic vidime, ze staci méfit pouze dva popiipadé tfi Udaje (celkovy tlak, staticky tlak,
teplotu), abychom byly schopni vypocitat rychlost letadla v riznych vyskéach a pti riznych
maximalnich rychlostech.

V druhé ¢asti byl kratce popsan bezpilotni letoun SPECTO. Z vétsiho vybéru komerénich
sond, byly vybrdny tfi sondy, které odpovidaly vlastnostem letounu, avSak pro praktické
pouziti na bezpilotnim letounu SPECTO bych doporudil tyto dvé. Pitot-staticka trubice
SpaceAge control 101100-XX Subminiature Air Data Boom ma vyhodu v tom, Ze méii 1 tthel
nabéhu a uhel vyboceni. Ptripadné kdyby se tyto parametry méfily na bezpilotnim letounu
SPECTO mohly by se brat z této sondy. Pitot-staticka trubice Air Data model ADI-25800-000
také vyhovuje pozadavkiim letounu, hlavné kvali hmotnosti a délce sondy. Obé tyto sondy
jsou pouzitelné na bezpilotnim letadle SPECTO.
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6 SEZNAM POUZITYCH ZKRATEK A SYMBOLU

Seznam pouzitych zkratek:

MSA — Mezinarodni standartni atmosféra

ICAO — Mezinarodni organizace pro civilni letectvi (International civil aviation organization)
UAYV — Bezpilotni letoun (Unmanned aerial vehicle)

Seznam pouzitych symboli:

H - vyska

A% - rychlost

Vi - rychlost vzduchu v prifezu D, d

Vias - indikovana rychlost (indicated airspeed)
Veas - kalibrovana rychlost (calibrated airspeed)
VEas - ekvivalentni rychlost (equivalent airspeed)
Vras - pravé vzdusna rychlost (true airspeed)
Vs - tratova rychlost (ground speed)

p - tlak

Po - tlak stanovena MSA

pu - tlak ve vySce H

PdD - tlak v prifezech D, d

pc - celkovy tlak

q - dynamicky tlak

T - teplota

To - teplota stanovena MSA

Tu - teplota ve vySce H

g - gravitaéni zrychleni

o, - hustota vzduchu
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- hustota vzduchu ve vysce H

- hustota vzduchu stanovena MSA

- vertikalni teplotni gradient

- plynové konstanta

- mérnd tepelna kapacita méfena za stalého tlaku
- Poissonova konstanta

- Machovo ¢islo
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7 SEZNAM PRILOH

Priloha 1: Technické data sondy SpaceAge control 101100-XX Subminiature Air Data
Boom

Ptiloha 2: Technické data sondy Air Data model ADI-25800-000

Ptiloha 3: Technické data sondy Goodrich model 0850L-6
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MECHANICAL LIFE: 100 MILLION SHAFT REVOLUTIONS MIN
OPERATING TEMPERATURE RANGE: -65° TO +125° C

2 AOA VANE ELECTRICAL OUTPUT CHARACTERISTICS:

SEE LEFT AND RIGHT WING BOOM SCHEMATICS ON DRAWING

OUTPUT VOLTAGE INCREASES FROM "-" TO "+" AS SHOWN ON DRAWING
AQA ELECTRICAL TRAVEL. -45° TO +135°

QUTPUT AT -45°. .01% - .60% OF FULL SCALE INFUT VOLTAGE

QUTPUT AT +135°: 93.00% - 99.99% OF FULL SCALE INPUT VOLTAGE

3. AOS VANE ELECTRICAL OUTPUT CHARACTERISTICS:
. SEE LEFT AND RIGHT WING BOOM SCHEMATICS ON DRAWING
. OUTPUT VOLTAGE INCREASES FROM "-" TO "+" AS SHOWN ON DRAWING
" AOS ELECTRICAL TRAVEL: -90° TO +90°
. OUTPUT AT -80°: .01% - .60% OF FULL SCALE INPUT VOLTAGE
. OUTPUT AT +907: 93.00% - 99.99% OF FULL SCALE INPUT VOLTAGE

4. THE SURFACE FINISH OF THE FINAL AIR DATA BOOM ASSEMBLY SHALL HAVE
A MINIMUM OF A 63 MICRO-INCH FINISH AND SHALL BE FREE OF BURRS.
INTERACING PARTS ON BOOM SHALL BE BLENDED AND AERODYNAMIC.

5. WEIGHT:
. AIR DATA BOOM NOT INCLUDING WIRING AND PNEUMATIC TUBING: APPROXIMATELY .22 LB
. CABLE AND PNEUMATIC TUBING (96 INCHES): APPROXIMATELY .29 LB
. WEIGHT OF COMPLETE ASSEMBLY: .60 MAX
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AlRDATA

PITOT STATIC PROBE
(PSP)

This small Pitot Static Probe (PSP) is heated and measures dynamic and static
pressures. It is lightweight and compact and can be tailored to various Unmanned Aerial
Vehicle (UAV) application requirements. In addition this rugged Pitot Static Probe
(PSP) has a built in temperature regulator that reduces aircraft power requirement.

FEATURES

* Easily adaptable to various types of UAV

* Lightweight and compact (0,630 inch diameter)
* Low power consumption (150W max)

* Integrated boom holder

* Input Voltage per MIL-STD-704D

* Built in Overvoltage Protection

* Anti-Icing and De-Icing Capability

* Internal Control module regulating deicing power
requirements

* Probe cover protection

* No scheduled maintenance required

PrIror StATIC PROBE

The Pitot Static Probe (PSP) provides
Model ADI-25800-000

dynamic and static pressures for speed and
altitude respectively up to 250 kts and 25000 [
fts (55000fts capability) and under the most

severe icing conditions (FAR-25 C). AR DATA <

The PSP is designed to operate in harsh 3930 Cote-de-Liesse
vibration environment (RTCA/DO-160D Section Mount-Royal, QC
8, Category S) as well as harsh electromagnetic Canada H4T 1C9
environments (MIL-STD 461C part 2 CE07).

Phone: (514) 344-1674
The PSP is maintenance free and does not Fax: (514) 344-1675
require any adjustment, disassembly or Internet: www.airdata.ca
calibration to maintain high performances. Enquiries: info@airdata.ca

FLY-21600-000 Rev. -



SPECIFICATION*

GENERAL
- Operating Voltage Nominal 28 VDC (+ 24VDC to 30VDC)
- Weight 0, 250 kg
- Finish Probe head: nickel finishing
Boom: clear hard anodizing
- Mating Connector J1 connector to mate with SCE-B-76A06-07SN-002 or other (on request)
- Environmental Qualifications RTCA/DO-160E
- Operating Temperature -50°C to +55°C
- Storage Temperature -50°C to +71°C
- Reliability MTBF greater than 10,000 hours

= 7.23" (183.6)mm HEAD .—_—i_—; 14.90" (378.5)mm BOOM =
|

— 11

N [EEL K [ = ~—{1

\ PITOT PORT
STATIC AND DRAIN HOLES INSTALLATION AREA STATIC PORT

— @ 63" MAX (10,1 )mm
FAR SIDE Fo44% U138, 2 ) mme=—

= 22.13% £ 050 (562 | Imm =

. ________________________________________________________________________________________________________________________________________
*Specification subject to change without notice. Some details may vary with specific dash number. FLY-21600-000 Rev. -
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GOODRICH

SENSOR SYSTEMS

MODEL 0850L-6
PITOT-STATIC TUBE

> Neutrally Aerodynamically Compensated
> 28 VDC Anti-icing [/ Deicing Heaters

>  Compliant to...
FAA TSO-C16
SAE A5399
MIL-P-26292C

DESCRIPTION

Model 0850L-6 pitot-static tube is neutrally compensated,
meaning that it is aerodynamically compensated to correct
for the disturbance its own presence creates in the air
stream. It is intended for mounting in a "free stream"
pressure environment. This requires that the static
pressure holes on the probe be located approximately 3
maximum equivalent fuselage diameters ahead of the nose
for nose-mounting, or 5 wing chord lengths ahead of the
wing for wing or wing tip mounting. If the probe cannot be
so located and must be mounted closer to the tip of the
nose or the leading edge of the wing, static pressure errors
will result due to the disturbance to the local pressure
caused by the surfaces of the vehicle. These static pressure
errors, which will vary as a function of Mach number and
angle-of-attack, are systematic (repeatable) errors, and can
be determined during flight testing. These errors can then
be corrected in an on-board computer, such as a Air Data
Computer, Flight Control Computer, or Mission Computer.
If computer correction is not a viable option, then the
flight test data can be used by our engineers to design a
uniquely aerodynamically compensated probe that will
meet the stated accuracies when mounted at the selected
mounting location on that particular air vehicle.

SPECIFICATIONS

Operating Ranges and Accuracies

Local P¢ Accuracy: — From Mach 0.05 to 0.8, over AOA
range of £20°: £(0.005 + 0.001a)q,

— From Mach 0.8 to 0.96, over AOA
range of £15°: £(0.01 + 0.002a)q,

— From Mach 0.05 to 1.0, over AOA
range of +20°: —(0.005 + 0.00050)q,.

Local P, Accuracy:

SPECIFICATIONS (continued)
Electrical

Heater Voltage: 28 VDC

Heater Power (in-flight): 280 Watts maximum

Environmental
Vibration: Per MIL-STD-810B, Figure 514.1,
Equipment Category b, Curve M
(5g's, 5-500 Hz)
Anti-icing/Deicing: Per MIL-P-83207(B)
Mechanical
Mounting:
Pressure Fittings:

See configuration drawing
Pitot: MS33656-4

Static: MS33656-6
Electrical Connector: ~ AN3115-1
Mating

Electrical Connector: Detachable 2 pin mating connector
per MIL-P-83207B is furnished with
the probe (connector has two solder
cups for 18 AWG wires)

Weight: 0.6 Ibs maximum

Qualification

Quialified to MIL-STD-810C for Vibration, Humidity, Fungus

Resistance, Dust, and Salt-Fog




MODEL 0850L-6 PITOT-STATIC TUBE

CONFIGURATION DRAWING

Static fitting MS33656-6

Pressure fitting MS33656-4

Receptacle to mate with AN3115-1

lifim=_

Mounting holes (4), equally spaced
6-40 UNF-2B Thd. CSK 90° X @ 0.138
Minimum length full thread is 0.12
Thread per MIL-S-7742

B

/ Word "TOP"
L

All dimensions in inches

OTHER PRODUCTS
- 0884 Pressure Test Adapters
+ 2018 Air Data Computers
« Pitot Damage Inspection Kit

FOR ADDITIONAL INFORMATION

! [ —
J Pitot drain
21.180 3 1.220 hole on bottom
: centerline
3.37 0.50
e 462 ———™
0.250 — 7.25

To learn more about the Model 0850L-6 Pitot-Static Tube,

call Goodrich at 952 892 4000.

GOODRICH

Sensor Systems

Goodrich Corporation
14300 Judicial Road
Burnsville, MN 55306-4898
USA

Tel: 952 892 4000

Fax: 952 892 4800

www.aerospace.goodrich.com

4X Static
pressure ports

4044 LIT 03/02
© Rosemount Aerospace Inc., 2002
Printed in the USA

The Goodrich name, logotype and symbol are trademarks of Goodrich Corporation.
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