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ABSTRAKT

Predkladana diplomova praca je venovana koncepénej faze navrhu vycvikového letina s elek-
trickym pohonom certifikovaného v ramci predpisu CS-LSA. Navrhovy proces geometricC-
kych a aerodynamickych parametrov sa priméarne opiera o Statisticky rozbor stavajucich letu-
nov v danej kategorii. Nasledny vypocet letovych vlastnosti a letovych vykonov je zalozeny
na znalosti aerodynamickej polary, ktorej urcenie je predmetom tejto prace. Poslednou ¢astou
prace je konstrukény navrh prednej Casti trupu a pevnostny navrh motorovych 16zi.

KPuacové slova: koncepény ndvrh, CS-LSA, polara, letové vykony, motorové 16Ze

ABSTRACT

This thesis is focused on conceptual design of electric powered training aircraft, using
certification guidelines CS-LSA. Designing process of geometrical and aerodynamic
characteristics is primary based on statistics of certificated aircrafts in this particular category.
The following calculation of performance stabilities and flight performances is based on
knowledge of aerodynamic polar. The calculation of the polar is also part of this thesis. The
last part of the thesis consists of construction design of the front part of fuselage and engine
static structural analysis of engine mounts.

Key words: conceptual design, CS-LSA, polar, flight performances, engine mounts
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Uvod

Vyvoj nového letina predstavuje uz od pociatku letectva ve'mi domyselny a dlhotrva-
juci proces, ktory zdruzuje vyvojové timy z mnohych inzinierskych odvetvi. Ich vzdjomna
kooperacia je nevyhnutnou podmienkou pre dosiahnutie uspesného ciel’a, a to uz od prvot-
nych vyvojovych stupiiov. Preto je nutné jasne definovat’ stavajuci problém uz v rannom vy-
voji letiina a zodpovedat niekol’ko kI'icovych otdzok. Tie mézu vyraznym sposobom ovplyv-
nit’ smerovanie celého projektu a usetrit mnozstvo investovaného ¢asu a usilia v neskorsich
navrhovych etapach. Vol'ba nevhodnych koncepénych parametrov moéze byt v pokrocilejSich
vyvojovych stupnoch len vel'mi tazko menitel'na, ¢oho nasledkom je zvysenie celkovych fi-
nan¢nych nakladov.

Dolezitym faktorom pri vyvoji nového navrhu predstavuji poziadavky sucasnych ¢i
potencidlnych zékaznikov. Je preto ddlezité, aby bol vyvijany letin pokial’ moZno ¢o najuce-
lovejsi a mohol tak pokryt’ vel'ku ¢ast’ dopytu na trhu. Nevyhnutné je tak hl'adat’ prostriedky,
ktoré by viedli k zvySeniu konkurencieschopnosti, rentability prevadzky ¢i navratnosti financ-
nych prostriedkov. V tejto suvislosti je potrebné poznat’ vyvojové trendy najméa v oblasti pou-
zitia novych materidlov, technologie vyroby, ale aj v modernych obchodnych metdédach. Vy-
V0] moze vyznamnym sposobom ovplyvnit’ aj poziadavky z netechnického prostredia. Jedna
sa, predovsetkym, 0 posudenie vplyvu na zivotné prostredie, dolezité je tiez socidlne, ekono-
mickeé ¢i politické hl'adisko.

Ciel'om predloZenej diplomovej prace je koncepéne navrhnut’ elektricky pohanany vy-
cvikovy letin, certifikovany pod predpisom CS-LSA. Uvodna ¢ast je venovana trhovému
Statistickému prieskumu, na zaklade ktorého je prevedeny prvotny névrh zakladnych geomet-
rickych parametrov. V nasledujtcich castiach sa praca venuje odhadu aerodynamickych cha-
rakteristik letuna, ktorych znalost’ je nevyhnutna z hl'adiska vyhodnocovania letovych vyko-
nov. Nakol’ko primarnym cielom je ur¢enie doletov a vytrvalosti, bude predmetom tychto
rozborov parametricka $tudia, ktorej hlavnym zmyslom je urcit’ optimalne parametre pre ma-
ximalizaciu tychto veli¢in. Sucastou prace je tiez navrh a pevnostna kontrola konstrukéného
rieSenia motorovych 16Zi, realizovana v programoch Patran/Nastran.

13
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1 Statisticky rozbor

Pre prvotny navrh zékladnych parametrov vznikajiceho letiina a porovnanie s uz stavajucimi
letinmi bol spracovany podrobny Statisticky rozbor. Vzhl'adom k stale nizkemu poctu certifi-
kovanych, elektricky pohananych letinov v kategérii LSA boli do Statistického prieskumu
zahrnuté letiny pohanané spalovacimi motormi. Vyber vychadzal z prieskumu FAA (Federal
Aviation Aircraft) najpredavanejSich letinov uskuto¢neného v roku 2016. Pre spracovanie
Statistického prieskumu bolo vybranych 15 najpredavanejSich letinov z celkového zoznamu,
dostupného na strankach FAA [26]. Statisticky rozbor bol tiez doplneny troma elektricky
pohananymi letinmi, ato Sport Star EPOS firmy Evektor, Alpha Electro firmy Pipistrel a
¢inskym RX1E. Spracované Statistické udaje st rozdelené do troch Casti, pricom kazda cast’ je
vyhodnocovana samostatne. Zvolené parametre s vyhodnotené v kontexte tychto Statistic-
kych dat a sti uvedené v prilohe 1.

1.1 VysSkova poloha kridla, typ podvozku, usporiadanie sedadiel a hmotné
charakteristiky

Tab. 1-1 Prehl'ad zakladnych parametrov vybranych letunov.

V)'f§kov,z'1 poloha . . Prazdna Maximalna
Nazov Vyrobca krldlla USponac.iame hmotnost * hmotnost’
[DISIH] Typ sedadiel

podvozku [P/Z]? [kal [ka]

CarbonCub SS CubCrafters H/P vedl'a seba 405 599
CTLSi Flight Design H/P vedl'a seba 367 599
Skycatcher Cessna H/P vedla seba 376 599
Sport Cruiser | Czech Sport Aircraft D/P vedla seba 388 600
Legend Cub Ami\rll_(?g_liggend H/P tandem 379 599
P2008 Tecnam H/P vedla seba 354 599
J230 Jabiru H/P vedla seba 370 600
GXiS Remos H/P vedla seba 335 600
A240/A220 Aeropro H/P vedl'a seba 297 600
Harmony Evektor D/P vedla seba 311 600
Sinus Pipistrel H/P vedl'a seba 285 544

Sting S4 TL Ultralight D/P vedl'a seba 297 472,5
CH-701 Zenair Ltd H/P vedl'a seba 263 500
RV-12 Van's Aircraft S/P vedl'a seba 336 599
S-20 Raven Rans H/P vedla seba 336 599
Spor Sear Evektor D/IP vedra seba 285 600
Alpha Electro Pipistrel H/P vedla seba 251 550
RX1E Rui Xiang H/P vedla seba 270 500

! Dolnoplosné, Stredoplosné, Hornoplo$né usporiadanie,  Pevny, Zat'ahovaci

% Prazdna hmotnost’ elektricky pohananych letinov nezahfiia hmotnost” akumulatorov.
Poznamka: Zdrojové dokumenty technickych Specifikécii st uvedené v zozname pouzitych
zdrojov na str. 92.

14
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1.1.1 Vyskova poloha kridla a usporiadanie sedadiel
Vyskova poloha kridla

6%

72%

Obr. 1-1 Statistika vy3kovej polohy kridla.

1.1.2 Prazdna a maximalna vzletova hmotnost’

Usporiadanie sedadiel
tandem

6%

Obr. 1-2 Statistika usporiadania sedadiel.
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Obr. 1-3 Zavislost’ prazdnej hmotnosti na maximalnej vzletovej hmotnosti.
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1.2 Geometrické parametre kridla

Tab. 1-2 Prehl'ad zakladnych parametrov vybranych letanov.

, , qucha Rozpitie Stil}lost’ Plofné.
Nazov Vyrobca kridla kridla zat’aZenie
[} ) ] [kg/m’]

CarbonCub SS CubCrafters 16,6 10,4 6,5 36,0
CTLSi Flight Design 10,0 8,5 7,3 60,0
Skycatcher Cessna 111 9,1 7,5 53,8
Sport Cruiser Czech Sport Aircraft 12,3 8,6 6,0 48,8
Legend Cub AmeA”LC;g_'igge”d 16,3 10,7 7,0 36,8
P2008 Tecnam 12,1 8,8 6,4 49,5
J230 Jabiru 9,5 9,6 9,7 63,2
GXiS Remos 11,0 9,3 7,9 54,7
A240/A220 Aeropro 11,4 8,8 6,9 52,7
Harmony Evektor 9,8 9,3 8,7 61,0
Sinus Pipistrel 12,3 15,0 18,3 44 4
Sting S4 TL Ultralight 11,1 91 75 42,6
CH-701 Zenair Ltd 114 8,2 59 43,9
RV-12 Van's Aircraft 11,8 8,2 5,6 50,8
S-20 Raven Rans 14,2 9,2 6,0 42,3
Sport Star EPOS Evektor 9,84 10,46 111 61,0
Alpha Electro Pipistrel 10,51 9,5 8,6 52,3
RX1E Rui Xiang 12 14,5 17,5 41,7

1.2.1 Plocha kridla a maximalna vzletova hmotnost’

20
18 O Letuny s elektrickym pohonom
1 7~
6 O Letuny so spalovacim pohonom _ -
14 /35 kg/m?
~ P RX1E
E 12 - 8 0]
o -~ (@) EPOS
T 10 _ -~ Alpha
= e Electr
£ e —_
(8]
g 8 _ -~ 65 kg/m?
_ 7~ -
° e - -
7 -
4 r e —_—
7~ —
7~ —
2 7~ —
s -
=z -
0
0 100 200 300 400 500 600
Maximalna hmotnost [kg]

Obr. 1-4 Zavislost plochy kridla na maximalnej vzletovej hmotnosti.
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1.2.2 Stihlost’ a plocha kridla

20
O Letuny s elektrickym pohonom
18 O
O RX1E
O Letuny so spalovacim pohonom
16
14
]
o 12
=
N EPO®
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o Alpha Electro
o) Priemerna
8§ m———— o hodnota stihlosti: f =—=—=———
o 0o 8,05 o)
© O O
6 O O
©o
4
9 10 11 12 13 14 15 16 17
Plocha kridla [m?]

Obr. 1-5 Zavislost’ $tihlosti kridla na ploche kridla.

1.2.3 Stihlost’ kridla a maximalna vzletova hmotnost’

12 F—e—— —_

EPOS
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O Alpha Electro
8
= ®)
k7
K]
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] o )
——————————————————— -
4
O Letuny s elektrickym pohonom
2
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0
450 475 500 525 550 575 600
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Obr. 1-6 Zavislost’ stihlosti kridla na maximalnej vzletovej hmotnosti.
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1.3 Cestovna rychlost’, dolet a vykonové parametre

Tab. 1-3 Prehl'ad zakladnych parametrov vybranych letanov.

Cestovna Dolet Maximalny | Vykonové
Nazov Vyrobca rychlost’ [km] vykon zat’aZenie
[km/h] [kW] [kW/kg]
CarbonCub SS CubCrafters 155 724 134 0,22
CTLSi Flight Design 213 1617 75 0,12
Skycatcher Cessna 215 648 75 0,13
Sport Cruiser Czech Sport Aircraft 172 953 75 0,13
Legend Cub American Legend AL3C-100 148 507 75 0,13
P2008 Tecnam 222 1278 75 0,13
J230 Jabiru 222 1250 90 0,15
GXiS Remos 189 1460 75 0,13
A240/A220 Aeropro 193 966 75 0,13
Harmony Evektor 202 1300 85 0,14
Sinus Pipistrel 200 1200 60 0,11
Sting S4 TL Ultralight 215 840 60 0,13
CH-701 Zenair Ltd 137 563 75 0,15
RV-12 Van's Aircraft 211 893 75 0,13
S-20 Raven Rans 180 937 75 0,13
Sport Star EPOS Evektor 170 200 75 0,13
Alpha Electro Pipistrel 157 200 85 0,15
RX1E Rui Xiang 110 110 50 0,10
1.3.1 Maximalny vykon a maximalna vzletova hmotnost’
140 O Letuny so spalovacim pohonom S E)
7
7
120 O Letuny s elektrickym pohonom _ 7
_ 7~
0 o
—_ m Electro 8
E 80 - ©
£ 1L -~ (0] EPOS @
e
60 g O RX1E O -
/ O -— -
40 - - -
. [0 g
7 -
20 « -
7 —_
e -
/ -— -
0 “—
0 100 200 300 400 500 600
Maximalna hmotnost [kg]

Obr. 1-7 Zavislost’ vykonu na maximalnej vzletovej hmotnosti.
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1.3.2 Cestovna rychlost’ a vykonové zat’aZenie

250
———————————————— 230 km/h - — — — =
& °
200 o) 8 @)
O
E © epos Alpha Electro
€ @)
2,150 e O
- o
K=
(8]
ray
© O RX1E
f=
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o
50 O Letuny s elektrickym pohonom
O Letuny so spalovacim pohonom
0
0,10 0,12 0,14 0,16 0,18 0,20 0,22
Vykonové zatazenie[kW/kg]

Obr. 1-8 Zavislost’ cestovnej rychlosti na vykonovom zat’azeni.

! Pri vjpocéte vykonového zat'azenia sa uvazuje maximalny vykon pohonnej jednotky stiahnu-

ty k maximalne vzletovej hmotnosti.
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2 Koncept nového letiina

Prudky rozvoj leteckej dopravy v uplynulych rokoch predstavuje velky prinos z hl'adiska pre-
pravy cestujucich do celého sveta. Snahou leteckych spolo¢nosti je podnikat’ kroky k pre-
vadzke lietadiel, pokial’ mozno za €o najmensie naklady, priCom vyznamnou polozkou je cena
pohonnych hmét. Zvysujuci sa dopyt po leteckej preprave tak vedie konstruktérov Kk znizova-
niu spotreby fosilnych paliv a hl'adaniu alternativnych pohonov lietadiel. V poslednych ro-
koch spdsobuje pouzitie elektrického pohonu ako zdroja energie rozmach najmé v pozemnych
transportnych prostriedkoch.

Obmedzené zasoby ropy a znecistovanie ovzdusia Vv dosledku vyfukovych plynov spolu
s tizbou po novom type pohonu viedla leteckych inzinierov k zastavbe elektrického pohonu
do lietadiel. Toto rieSenie vSak prinaSa niekol’ko problémov, ktoré nie su pri pozemnom pou-
Ziti podstatné. Zakladny rozdiel spociva v limitovanej vzletovej hmotnosti lietadla, a tak je
rentabilnost’ prevadzky dana vyuZzitelnym zdrojom energie. Vyvoj siasnych akumulédtorov
V tejto oblasti sice napreduje, no v porovnani s fosilnymi palivami je jej hodnota niekol’kona-
sobne niz$ia. Pomerne nizke hodnoty na palube nesenej energie tak predstavuji limitujiice
faktory pre prepravu na velké vzdialenosti. V sucasnosti tak prevazuje rozvoj elektricky po-
hananych lietadiel v niz§ich hmotnostnych kategdriach uréenych pre vycvik, turistické lieta-
nie, monitorovacie misie, pripadne prepravu pasazierov na kratke vzdialenosti.

V porovnani s konvenénymi pohonnymi jednotkami predstavuje elektricky pohon zatial’ ne-
vyhodu v schopnosti uskladnovania energie (na jednotku hmotnosti). Vyhodou je vSak, pokial
opomenieme ekologicky dopad, vyrazne nizSia hluénost, ¢o indikuje pouzitie aj v hustejsie
osidlenych oblastiach.[12] Ciel'om tejto kapitoly je stanovit zakladné parametre navrhované-
ho letuna, ktorého pouzitie je primarne pre vycvik. Ukéazka stavajtcich, certifikovanych leta-
nov je zobrazena na obr. 2-1 a obr. 2-2.

Obr. 2-1 EPOS (Evektor).[27] Obr. 2-2 Alpha Electro (Pipistrel).[24]

2.1 Predpisova databaza
Letan je navrhovany na zaklade predpisu CS—LSA.

2.2 Maximalna vzletova hmotnost’

Na zaklade predpisu je stanovena horna dovolend hranica maximalne vzletovej hmotnosti na
600 kg.

2.3 Pocet a usporiadanie sedadiel

Pocet je obmedzeny predpisom na 2 osoby vratane pilota. Usporiadanie sedadiel bolo zvolené
vedla seba, a to aj s prihliadnutim k Statistike a obr. 1-2.
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2.4 Celkova koncepcia letuna

Bola zvolena klasicka koncepcia s klasickymi chvostovymi plochami.

2.5 Pristavacie zariadenie

Bolo zvolené pevné trojkolesové pristavacie zariadenie.

2.6 Pohonna sustava

Pozaduje sa letun s elektrickym pohonom V taznom usporiadani. Vyber pohonnej jednotky
a akumulatorom je predmetom d’alSich rozborov v kap. 3.4.

2.7 Material primarnej konStrukcie

Bolo zvolené pouzitie kompozitnych materidlov.
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3 Navrh jednotlivych ¢asti letina [3,4]
3.1 Navrh kridla

Kridlo je zdkladna nosna plocha letuna, ktorého primarnym ciel'om je vytvorenie potrebného
vztlaku pre prekonanie Ucinkov gravita¢ného pola, ato vo vSetkych rezimoch letu. Je tiez
prostriedkom pre zaistenie priecnej statickej stability a sltzi ako zastavba pre vztlakova me-
chanizéciu, kormidiel prie¢neho riadenia, pripadne pristavacieho zariadenia. Na kridlo su kla-
dené aerodynamické, pevnostné, tuhostné, hmotnostné, ale tieZ vyrobné poziadavky, ktorych
subezna realizécia vyzaduje prijatie celej rady kompromisnych rieseni.

3.1.1 Vyskové usporiadanie

Statisticky je pomer hornoplo$ného usporiadania vys$§i neZ usporiadania dolnoploiného (vid’
obr. 1-1). Z rady vyhod a nevyhod jednotlivych koncepénych rieseni bolo zvolené dolnoplos-
né usporiadanie.

3.1.2 Plocha kridla

Plocha nosnej cCasti patri k zakladnym navrhovym parametrom. Pre odhad jej velkosti
Vv prvotnej faze navrhu s nedostatkom vstupnych dat je rozumnym predpokladom vychadzat
zo skusenosti stavajucich letunov. Plocha kridla ovplyviiuje velkost' plosného zatazenia,
a s prihliadnutim k prevedenej $tatistike bola jej velkost’ stanovena na 12 m?. Na zaklade zvo-
lenej geometrie zakoncenia kridla vplyvom koncového obluka je tato hodnota mierne nizsia
(obr. 3-1). Tento rozdiel je vSak vo faze koncepéného navrhu zanedbatel'ny.

3.1.3 Pédorysny tvar

Podorys kridla je dolezity z hl'adiska rozlozenia stéinitel'a vztlaku po rozpiti kridla a jeho
tvar urcuje miesto pociato¢ného odtrhavania prudenia vzduchu. Tento jav v oblasti kormidiel
prie¢neho riadenia vyraznym spésobom ovplyviiuje manévrovacie schopnosti letiina a znizuje
tak bezpecnost’ prevadzky, a to najmd vo faze pristatia. Posun bodu odtrhavania pradnic do
oblasti mimo kridelka je mozné docielit’ aerodynamickym alebo geometrickym kratenim.

Pre koncepcny navrh bolo zvolené zlozené lichobeznikové kridlo s priamou odtokovou hra-
nou.

3.1.4 Stihlost kridla

Vzhl'adom k priamemu vplyvu §tihlosti na aerodynamické charakteristiky je snaha dosiahnut’
priaznivé hodnoty klzavosti, s cielom zvysenia doletu, a teda smeruje volba rozpétia kridel
k vys$§im hodnotam.

3.1.5 ZuzZenie kridla

Zuzenie je geometricky parameter, ktory predstavuje kompromis medzi pevnostnymi
a aerodynamickymi poziadavkami. Z hladiska prenosu zat'azenia od ohybového momentu
prispieva vyssie zazenie k znizovaniu celkovej hmotnosti konstrukcie.

3.1.6 Stredna aerodynamicka tetiva

Je zakladna geometricka charakteristika kridla, ktora vyjadruje dizku tetivy ekvivalentného
obdlznikového kridla o rovnakej ploche. Znalost' polohy a dlzky strednej aerodynamickej
tetivy zohrava dolezitu tlohu pri rozbore problematiky letovych vlastnosti.
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DiZka strednej acrodynamickej tetivy

b/2
2
Ch = Ef c?(y)dy (3.1)
0
Poloha strednej aerodynamickej tetivy
b/2
2
xor =5 [ ) x0)dy (32)
0
b/2
2
Vsar = Ej c(y)ydy (3.3)

0

Vypocet bol prevedeny numerickou integraciou v programe MATLAB. Vypoctovy skript je
sticast'ou prilohy 2. Vypocitané parametre st zobrazené v tab. 3-1.

3.1.7 Zakladné navrhové geometrické parametre kridla

Tab. 3-1 Zakladné geometrické navrhové parametre kridla.

Plocha kridla S 12 m’
Rozpitie b 12 m
Stihlost A 12 -
Hibka korefiového profilu Co 1,2 m
Hibka profilu v prvom lomeni C1 1,2 m
Hibka profilu v druhom lomeni Cy 1 m
Hibka koncového profilu Ck 0,5 m
ZGzenie prvej Casti M 1 -
Zuzenie druhej Casti A2 1,2 -
Zzenie tretej Casti As 2 -
Uhol $ipu k 25% hibke tetivy prvého useku Ay 0 ©
Uhol $ipu k 25% hibke tetivy druhého tiseku A, 2,86 °
Uhol sipu k 25% hibke tetivy treticho tiseku A3 10,62 °
Hibka strednej aerodynamicke;j tetivy Ca 1,0411 m
Poloha strednej aerodynamickej tetivy XsAT 0,1111 m
Poloha strednej aerodynamickej tetivy YsaT 2,6624 m

3.1.8 Vztlakova mechanizacia

Pri navrhu vztlakovej mechanizacie sa vychadza z poziadaviek dosiahnutia maximalneho su-
Cinitel'a vztlaku. S vyberom typu klapky stvisia tiez konstrukéné obmedzenia z hl'adiska vnu-
torné¢ho priestoru, velkosti torznej skrine, zabezpe€enia odpovedajucej tuhosti klapky, pripad-
ne uloZenia paliva. V danej kategorii letinov sa prevazne pouziva jednoducha klapka, ktora je
konstruk¢éne najjednoduch$im rieSenim, no z moznych typov vztlakovej mechanizacie posky-
tuje najmensi mozny prirastok sucinitel'a vztlaku.

V predbeznom navrhu bola zvolena jednoducha klapka.
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3.1.9 Kridelko

Potrebna velkost krideliek je volena vzhl'adom na pozadovani manévrovatelnost’ letina.

3.1.10 Geometricky navrh kridla

Z vyssie navrhnutych geometrickych parametrov je mozné zostavit’ podorysny tvar kridla.

1900

Tab. 3-2 Navrhové parametre vztlakovej klapky.

Hibka he 22 [%]
Dizka Ie 2,5 [m]
Plocha Sk 0,636 [m?]
Maximalna vychylka OF max 35 [°]

Tab. 3-3 Navrhové parametre kridelka.

Hibka hg 22 [%]
Dizka Ik 2 [m]
Plocha Sk 0,460 [m?]
Maximalna vychylka | 8k max 13 [°]

3000
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3.1.11 Profil kridla [3]

1200

2000

300

Obr. 3-1 Podorysny tvar koncepéného navrhu kridla.

Vyber profilu vychadza z osved¢enych a pouzivanych rieSeni na stcasnych letinoch. Medzi
zakladné poziadavky kladené na profily patria:

maximalny sucinitel’ vztlaku

¢o najmensia hodnota stcinitel’a klopiaceho momentu pri nulovom vztlaku
minimalny stcinitel’ odporu

o najvyssiu hodnotu aerodynamickej kizavosti (jemnosti)

pomer maximalneho sucinitel’a vztlaku a minimalneho sucintiel'a odporu ¢o najvyssi

a d’alsie.

Pre kridlo boli zvolené profily LS-0417mod a LS-0413mod. V korenovej Casti kridla je pou-
stavebna vySka profilu v oblasti
s maximalnymi hodnotami postvajucich sil a ohybovych momentov sposobuje nizSie nama-
hanie pasnic a stojiny, ¢o v kone¢nom désledku vedie k znizeniu celkovej hmotnosti. Tunelo-

zity profil

vé merania aerodynamickych charakteristik zvolenych profilov st sti¢ast'ou prilohy 3.

s vysSou pomernou hrabkou.
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A" .-

Obr. 3-2 profil LS-0417mod. Obr. 3-3 profil LS-0413mod.

Aerodynamické parametre zvolenych profilov
Tab. 3-4 Aerodynamické parametre profilu LS-0417mod.[14]

LS-0417mod
Sklon vztlakovej ¢iary profilu Cio | 6,8755 | [rad™]
Uhol nulového vztlaku profilu oo -3,5 [°]
Maximalny st¢initel’ vztlaku profilu Cmax | 1,79 [-]
Sucinitel’ klopivého momentu profilu Cmo | -0,086 [-1

Tab. 3-5 Aerodynamické parametre profilu LS-0413mod.[13]

LS-0413mod
Sklon vztlakovej ¢iary profilu Cra | 6,3817 | [rad™]
Uhol nulového vztlaku profilu oo -39 [°]
Maximalny stcinitel’ vztlaku profilu Cumax | 1,52 [-]
Sucinitel’ klopivého momentu profilu Cmo | -0,09 [-]

3.1.12 Geometrické kratenie kridla

Pre posun bodu odtrhévania pradenia smerom ku koreiiu kridla je kridlo geometricky krutené.
Hodnoty uhlov kratenia su zobrazené na obr. 3-4.

rovina
stmernosti
letiina

LS 0417 MOD

zakladna
rovina

kridla

LS 0413 MOD

Obr. 3-4 Pouzité profily a geometrické kratenie kridla.
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3.1.13 RozlozZenie sucinitel’a vztlaku na kridle
e (Cista konfiguracia

Vypocet vychadza z programu Glauert I11 [21].

1,75

1,5

1,25

c|_ [']

0,75
0,5

0,25

0 o ——

—_— — )
(I) 1 2 3 4 5 6

-0,25 —
y [m]

Celkové

Normalne

Nulové

=== Profilové

Obr. 3-5 RozloZenie st¢initel'a vztlaku po rozpéti kridla v ¢istej konfiguracii.

Na pociatku kridelka bude zasoba vztlaku proti odtrhnutiu pradu 0,06184, ¢o v dostatocnej
mierne vyhovuje.

e Pristavacia konfigurécia

3,5
3,0
2,5

2,0

1,5

c [-]

1,0

0,5

y [m]

Nulové

Celkové Normalne ———Klapkové

e Profilové

Obr. 3-6 RozlozZenie suéinitel'a vztlaku po rozpiti kridla v Cistej konfiguracii.
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3.2 Navrh chvostovych ploch [3,4]

Hlavnou funkciou chvostovych ploch je zaistenie pozdiznej a smerovej stability a riaditelnos-
ti letinu vo vSetkych rezimoch letu. Pri navrhu zakladnych geometrickych charakteristik
a tiez vzajomného usporiadania sa najcastejSie vychadza zo skusenosti uz existujucich podob-
nych letanov. Uplny navrh chvostovych ploch je zavisly na mnohych charakteristikach, ktoré
nie s v prvotnom navrhu postihnutel'né, napr. z dévodu nedostatoéného mnozstva aerodyna-
mickych podkladov, a tak ¢asto podliehajii nutnym upravam pocas neskorsieho vyvoja.

3.2.1 VolI’ba vzajomného usporiadania

Vzajomna poloha chvostovych ploch zohrava ddlezitii tlohu pri posudzovani moZznosti vybe-
rania vyvrtky. Pri nevhodnom usporiadani moéZze v dosledku tienenia smerového kormidla
dochadzat’ k zniZzovaniu jeho uCinnosti, ¢o negativnym spdsobom ovplyviuje vyvrtkové
vlastnosti letiina. Pre navrhovany letiin boli zvolené chvostové plochy typu T. Vyskova polo-
ha VOP s tomto koncepénom usporiadani vyraznym spoésobom zvySuje aerodynamicku a¢in-
nost’ chvostovych ploch. Z konStrukéného hladiska predstavuje navrhnuté rieSenie menej
priaznivé rieSenie z hl'adiska prenosu zatazenia a ma za nasledok zvysenie hmotnosti kon-
Strukcie.

3.2.2 Mohutnost’ chvostovych ploch

Vyvodzované reakéné momenty zavisia predovSetkym na velkosti chvostovych ploch
a vzdialenosti pdsobiska vyvazovacich aerodynamickych sil k tazisku letina. S cielom zahr-
nut’ vplyv zékladnych geometrickych parametrov pre navrh chvostovych ploch bola zavedena
integralna bezrozmerova veli¢ina nazyvana mohutnost’ definovana nasledovne:

Mohutnost’ VOP:

Svop lvop
Vwop = S _CA (3.4)
Mohutnost’ SOP:
Scop |
Veop = 22 50 (35)

Vzhl'adom k priamemu a pozitivnemu vplyvu mohutnosti VOP na posun aerodynamického
stredu letina smerom dozadu je vySSia hodnota prijatelna z hladiska zaistenia potrebnej mie-
ry pozdlznej statickej stability.

Doporucené hodnoty mohutnosti na zaklade literatary su:

0,5+0,8 [41,[5].[6]

Vvor
0,67 [7]
0,04+0,08 [41,I5].[6]

Vsop
0,044 [7]

Je treba poznamenat’, ze rozsah mohutnosti uvedeny v [4],[5],[6] je stiahnuty k aerodynamic-
kému stredu letina bez VOP a priemerna hodnota mohutnosti na zaklade [7] k polohe taziska.
Z tohto dovodu nie je mozné s absolutnou presnostou tieto hodnoty porovnavat a vo faze
koncepcného navrhu je tento odhad mohutnosti dostacujuci.
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3.2.3 Plocha chvostovych ploch

Plocha chvostovych ploch bola stanovena na zaklade rozborov mohutnosti uvedenej v pred-
chéadzajacej kapitole. VolI'ba velkosti SOP, vzhl'adom na asymetrické obtekanie konfiguracie
kridlo-trup, predstavuje komplexnej$i problém a je potrebné uvazit polohu voci trupu
a vel’kost’ vzopdtia. Pri zvolenom usporiadani vyskovou polohou VOP voci SOP je efektivita
SOP vyraznym spésobom zvySena. Na zaklade literatary [5] su doporucené vzt'azné plochy
chvostovych ploch k ploche kridla:

S\/op/S 0,15+0,25
SSOP/S 0,08_0,17

3.2.4 Stihlost’ chvostovych plach

Stihlost je délezitym parametrom, ktory ma priamy vplyv na sklon vztlakovej Ciary
a rozhoduje o odtrhavani pradu, a teda 0 zachovani G¢innosti v Sirokom rozsahu rezimov le-
tov.

Doporucené hodnoty stihlosti:

Avop 3+6 [4],[5],[6]
1,5+2,5 [4]

Asop 1+2 [3]
1,52 [5]

3.2.5 ZuZenie chvostovych ploch
Vyplyva predovsetkym z hmotnostnych a tuhostnych poziadaviek.

Doporucené hodnoty zuZeni:

1+3 [3]
Avop
1,52,5  [5]
<2 [3]
Asop ]
1,5+2,5  [5]

3.2.6 Plocha vy$kového (VK) a smerového kormidla (SK)

Velkost kormidiel je jeden z parametrov, ktory ovplyviuje sily v riadeni letina. Doporuceny
rozsah pomeru ploch kormidiel k stabilizatorom je dany:

0,3+0,45 [5]
Su/S
ViEEvor 0.3+0.4 [4]
0,3+0.5 5
Ssw/Ssop 03+0,5 {4}

3.2.7 Vyber profilu chvostovych ploch
Pre chvostové plochy bol zvoleny symetricky profil NACA-009, vid’ obr. 3-7.

< —

Obr. 3-7 Profil NACA-009.
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3.2.8 Navrh VOP a VK

Pddorysny tvar VOP bol zvoleny ako lichobeznikovy so zaoblenymi koncovymi oblukmi.
Zéakladné geometrické parametre st uvedené v tab. 3-6.

Hibka strednej aerodynamickej tetivy VOP
Pri vypocte bol zanedbany koncovy obluk a pddorysny tvar VOP bol povazovany za licho-
beznikovy, ¢o umoziuje jednoduchy vypocet:

2 2
2_CO,V0P + Covopr * Ckvopr T Cryvop (3.6)

Cavor = 3

Covop T Ckyvop
Tab. 3-6 Zakladné geometrické parametre VOP a VK.

Rozpitie VOP byop 2,8 [m]
Plocha VOP Svop 1,96 [m?]
Hibka tetivy korefiového profilu Co.vop 0,95 [m]
Hibka tetivy koncového profilu Ck.vop 0,45 [m]
Stihlost’ Avop 4,00 [-]
Zuzenie Avop 2,11 [-]
Stredna aerodynamicka tetiva CavoP 0,7298 [m]
Plocha VK Svk 0,7 [m?]

7;

= i~
LO Lo
o~ ™
(SN
LO)
~
|
\
27800
Obr. 3-8 Pddorysny tvar VOP.
3.2.9 Navrh SOP a SK

Pre urcenie zdkladnych geometrickych parametrov SOP je v dosledku ich nesymetrickosti
potrebné modifikovat’ vypoctové vztahy, ktoré platili pre kridlo a VOP.

Geometrické parametre SOP [2]

Vztazna plocha

h
Ssop = —SZOP (co + cx) (3.7)

Hibka strednej aerodynamickej tetivy

hSOP

Casop = 3S (co®+cocy + cx?) (3.8)
SOP
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Vertikalna poloha strednej aecrodynamicke;j tetivy

2

h
hasop = %(CO + 2¢4) (3.9)

Tab. 3-7 Zékladné geometrické parametre SOP a SK.

Vyska hsop 1,325 [m]
Vzt'azna plocha Ssop 1,36 [m?]
Hibka tetivy koreitového profilu Co.sop 1,3 [m]
Hibka tetivy koncového profilu Ck.soP 0,75 [m]
Stihlost’ Asop 1,29 []
Zuzenie Asop 1,73 [-]
Stredna aerodynamicka tetiva Ca.sop 1,0496 [m]
Vertikalna poloha SAT hasop 0,6033 [m]
Plocha SK Ssk 0,41 [m?]
750
~
3

450

1300

Obr. 3-9 Pédorysny tvar SOP.

Z defini¢ného vztahu 3.5 je zrejmé, Ze vel'kost’ mohutnosti SOP je nepriamo umerné rozpétiu
kridla. Vzhl'adom k pomerne vysokej hodnote tohto parametru boli prvotné odhady mohut-
nosti vyrazne niz$ie nez doporucend hodnota.

3.3 Navrh trupu

Zakladnymi navrhovanymi geometrickymi veli¢inami pri navrhu trupu st dizka a $irka. Dizka
trupu rozhoduje o velkosti ramien chvostovych ploch. Sirka trupu bola zvolena
s prihliadnutim na sp6sob usporiadania sedadiel navrhovaného letina — vedl'a seba. Pri navr-
hu bolo tiez vhodné uvazit’ moznost’ vytvorenia priestoru pre umiestnenie akumulatorov. Tato
moznost’ bude dokladne presetrend v ramci hmotnostného rozboru v kap. 5.
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0465

1300

Obr. 3-10 Navrh trupu.

3.4 Navrh pohonnej sustavy
3.4.1 Pohonn4 jednotka

Vzhl'adom na nie prili§ dostupné moznosti vyberu elektromotora sa vychadza z existujucich
sti¢asnych motorov implementovanych firmami Evektor a Pipistrel. Zakladné parametre elek-
tromotorov su zobrazené v tab. 3-8.

Tab. 3-8 Zakladné parametre pouzivanych elektrickych motorov.

Veligina Letin SportStar EPOS | Alpha Electro
Néazov REB 90 -
Napéjacie napitie [V] 380 -
Trvaly vykon [kW] 30 -
Maximalny vykon [kW] 80 85
Pracovné otacky [1/min] 2200 2 200
Hmotnost [kg] 20 14

Riesenie zdstavby pohonnej jednotky

d

Obr. 3-11 Zastavba motoru letina EPOS. Obr. 3-12 Zastavba motoru letina Alpha Electro.
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V nasledujtcich rozboroch budil pre pohonnu jednotku uvazované vykonové a hmotnostné
parametre elektromotora REB 90.

3.4.2 VolI’ba akumulatorov

Jednym z parametrov, ktory v sucasnosti rozhoduje o rentabilnosti prevadzky elektrickych
lettinov, je tzv. merna Specifickd energia akumulatorov, ktora vyjadruje mnozstvo uskladnenej
energie stiahnuté na jednotkové mnozstvo. Této veli¢ina tak predstavuje vhodny porovnavaci
nastroj, ktory méze byt smerodajny pri vybere akumulatorov. Specificka energia zavisi pre-
dovsetkym na pouzitej technoldgii. Na sucasnom trhu dosahuju najvyssich hodnot akumulato-
ry na baze Li-Pol a Li-lon. Stru¢né porovnanie vyhod a nevyhod jednotlivych technologic-
kych rieSeni prezentuje tab. 3-9.

Tab. 3-9 Porovnanie dvoch v si¢asnosti najpouzivanejsich technologii akumulatorov.[23]

Li-Pol Li-lon
+ - + —

Moznost’ rozneho tvaru Nizsia Specificka Vyssia Specificka , Mvale naklady na
<14 : . udrzbu (nepotrebuju
clankov energia energia L, RO

periodické vybijanie)
v Lo Nizke vybijacie prady
VysSie vybijcic a Nizsia zivotnost’ Nizke samovybijanie (kvoli bezpecnosti

nabijacie prady potrebuju ochranu)

Vyssia bezpecnost’
(ochrana proti prebijaniu Cena - Cena
a vybijaniu)

ou- , Dostupnost’ Standarti-
Niz§ia hmotnost P 1 1z - -
zovanych ¢lankov

Pre vybrany koncep¢ény navrh bola zvolena technolégia Li-lon. Dévodom je priemerne vyssia
Specificka energia ako v pripade ¢lankov Li-Pol atiez skuto¢nost, Ze naroky na vybijacie
prady nebudi v tomto pripade tak vyrazné. Z prieskumu trhu dostupnych Li-lon akumulato-
rov bolo vybranych niekol’ko ¢lankov, ktorych Specifické energie je uvedené v tab. 3-10.

Tab. 3-10 Specificka energia vybranych akumulatorov.

Model ¢lanku Specificka energia [Wh/kg]
LG 18650 B4 204
LG 18650 D2 229
LG 18650 F1L 249
LG 18650 MH1 237
LG 18650 MJ1 254
Panasonic NCR18650B 243
Panasonic NCR18650BD 217
Panasonic NCR18650BF 243
Panasonic NCR18650GA 224
Panasonic NCR18650PF 207
Panasonic UR18650ZTA 220
Samsung INR18650-35E 252
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Pre koncepcny navrh boli zvolené akumulatory LG 18650 MJ1, ktoré z uvedenej Statistiky
dosahuji najvyssiu Specifick energiu. Hodnoty prametrov pouzitych ¢lankov su uvedené
v tab. 3-11.

Tab. 3-11 Technické parametre ¢lankov LG 18650 MJ1.

Nominalna kapacita 3500 mAh
Minimalna kapacita 3400 mAh
Nominalne napitie 3,635 V
Maximalny vybijaci prud 10 A
Hmotnost’ 47+49 g
Specificka energia 254 Wh/kg

Nominalna zasoba energie akumulatorovych blokov: 27 457,4 Wh.
Zastavba akumulatorov na stavajicich letiinoch
V konkurenc¢nych rieSeniach na trhu stavajucich letunov st akumulatory umiestnené v uzavre-

tych boxoch, ktoré v pripade potreby umoznuju jednoduchu vymenu celého boxu, resp. sa-
motnych ¢lankov.

Obr. 3-13 Zastavba akumulatorov na letune Obr. 3-14 Zastavba akumulatorov na RX1E.[25]
Alpha Electro.[24]
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3.4.3 Muska letuna
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4 Obalka zat’aZenia [10]

Obalka zat'azenia predstavuje rozsah rychlosti a nasobkov v ramci ktorych sa letin musi udr-
zat’ vo vSetkych rezimoch letu. Vypocet vychadza z predpisovych poziadaviek CS-LSA.
Vsetky vypocty su prevedené pre maximalnu vzletovi hmotnost’ 600 kg a vysku 0 m MSA.
4.1 Manévrova obalka

Nasobky zatazenia

Rozsah maximdalnych, resp. minimalnych povolenych nasobkov zat'azenia je definovany
predpisom:
Kladny nasobok nesmie byt’ mensi ako 4,0.
Zaporny nasobok nesmie byt vyssi nez —2,0.

Kladny nasobok
nl = 4’

Zaporny nasobok

Navrhové rychlosti
Péadova rychlost’

_|2mg _ |2-600-980665 oo
V1= 5o —= |12 1225 15855 2246 ™/s = 8089 km/

Navrhové obratova rychlost’
v,y = vg1/ny = 80,89V4 = 161,73 km/h

Navrhova cestovna rychlost’

=33 w_ 33 1322,77 _ 105,6 kts = 195,58 km/h
Vemin = 99 |7 = 12017 ~ 1056kts = 19558 km/

Na zéklade predpisu nemusi byt’ ndvrhova cestovna rychlost’ vyssia nez 0,9.vy:

ve <09 vy =09-2345 = 2115 km/h

Vol'ba cestovnej rychlosti:
ve =200 km/h

Navrhova rychlost’ strmhlavého letu
vp = 1,4 vemin = 1,4+ 195,58 = 273,81 km/h

Pri lete na chrbte:
CLmin = 0)8 ) CLmax = 0;8 ) 1,5855 = 1,2684

Padova rychlost pri lete na chrbte

_ | 2mg _ |2-600-980665 . . _ . .
U6 = ISpoe— = |12-1225 1684z 212 m/s = 9044 km/
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Navrhové obratova rychlost pri lete na chrbte
Vg = Vsg/N; = 90,442 = 127,90 km/h

Vysledné parametre manévrovej obalky

Tab. 4-1 Navrhové rychlosti manévrovej obalky.

Navrhové rychlosti [km/h]

Padova rychlost’ vs; | 80,89
Navrhova obratova rychlost’ Va | 161,73
Navrhova cestovna rychlost’ ve | 200,00

Navrhova rychlost’ strmhlavého letu | vp | 273,81

Maximalna rychlost’ horizontalneho

letu vy | 234,50

Padova rychlost’ s klapkami Vsg | 90,44

Navrhové obratova rychlost’ pri lete

na chrbte Ve | 127,90

4.2 Klapkova obalka
Nasobok zat’azenia pri lete s vysunutymi klapkami

Nng = 2
Padova rychlost’ s klapkami

Vgo = = = 19,47 m/s = 70,09 km/h

S po CLkL

2mg  12-600-9,80665
12-1,225-2,112

Névrhové obratova rychlost’ letu s vysunutymi klapkami

Vap = Vso/Nr = 70,09V2 = 99,12 km/h

Navrhova rychlost’ s vysunutymi klapkami sa navrhuje tak aby vyhovela predpisovym poZia-
davkam:

e Musi byt 1,4 krat vyssia nez padova rychlost’ v ¢istej konfiguracii (vsy):
v >1,4-v5, =1,4- 80,74 = 113,04 km/h
e 2.0 krat vyS8ia nez padova rychlost’ s vysunutymi klapkami (vsp).
Vg > 2-v59 =2-0,09 =140,18 km/h

Vol'ba navrhovej rychlosti s vysunutymi klapkami spliiujuca uvedené podmienky:
vy =150 km/h

36



Diplomova praca Letecky ustav, FSI VUT

Vysledné parametre klapkovej obalky

Tab. 4-2 Navrhové rychlosti klapkovej obalky.

Navrhové rychlosti [km/h]

Padova rychlost s klapkami Vgo | 70,09

Navrhova obratova rychlost’

s vysunutymi klapkami Var| 99,12

Navrhova rychlost’s vysunutymi | | ;=409
klapkami " ’

4.3 Poryvova obalka

Nasobok zat’azenia pri poryve

Zmiernujuci sucinitel’
088-u, 088-17,15
Kg = = =0,6
53+u; 53+17,15

Hmotnostny pomer letina
2mg 2-600-9,80665

S 12
Ko = o ciciag 1,225 1,0424 - 5,5887 - 9,80665

Rychlost poryvu Upg = 25 fps (7,62 m/s)

% Ky po Upgwp Vb Cla % 0,67-1,225-7,62- 76,06 - 55887
Nypse = 1+ =1+ =372
mg 600 - 9,80665
S 12
1 1
_ 1 ? Kg .DO UDEVD UD CL(Z _ 1 7 : 0,67 ) 1,225 : 7,62 ) 76,06 ) 5,5887 _ 1 72
Mvp— = mg = 600 - 9,.80665 =T
S 12

Rychlost poryvu Upg = 50 fps (15,24 m/s)
1 1

% Ky po Upruc U ua 20,671,225 7,62 55,56 - 5,5887
Mwer =1+ g =1+ 600 -9,80665 =497
S 12
% K, po Ungob Vb Cra %0,67 1,225 -7.62 - 55,56 - 5,5887
Myc- = 1= mg =1- 600 - 9,80665 = =297
S 12
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Vysledné parametre poryvovej obalky

Nasobky zat’aZenia pri poryvoch

Kladny nasc?bok pr,e cestovnu Vo. 3,72
rychlost
Zaporny néspbok [,)re cestovil Vo, 172
rychlost
Kladny nasobok pre rychlost’ v 497
strmhlavého letu c :
Zaporny nasobok pre v 297
rychlost’ strmhlavého letu ¢ '

4.4 Vysledna obalka zat’aZenia

Tab. 4-3 Néasobky zat'azenia v kI'a¢ovych bodoch poryvovej obalky.

6

Nasobok [-]
=

250 300

G

~

Rychlost [km/h]

Obr. 4-1 Obalka zat’azenia.
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5 Hmotnostny rozbor

5.1 Rozbor hmét jednotlivych casti letiina

Rozbor hmot letina predstavuje postupny iteracny proces, ktory je neoddelitel'nou sucast’ou
vyvoja nového letiina. Podrobné stanovenie hmotnosti jednotlivych Casti a ich optimalizacia
vedie k zvySeniu uzito¢ného zat'azenia, letovych vykonov, a tiez technicko-ekonomickej cha-
rakteristiky letina. Snaha konStruktérov je preto minimalizovat hmotnost’ konsStrukcie bez
ohrozenia bezpecnosti a spolahlivosti prevadzky. Vel'mi ddlezita je znalost’ rozloZenia hmot-
nosti jednotlivych casti letuna, ¢o urcuje vysledni polohu taziska. Rozsah polohy taziska
(centraz) je kIiCovym parametrom pri urcovani letovych vlastnosti a rozhoduje o miere stabi-
lity ¢i riaditel'nosti.

Primérny ciel tejto prace si vSak na exaktnom odhade jednotlivych komponentov nezaklada,
a to aj z dovodu nedostupnych dat. Odhad t'aziska prazdneho letina bude znova stanoveny na
zéklade odhadu podobnych letiinov.

Odhad hmotnosti v prvom pribliZzeni:

(mpy +my +mp) =1

mer + Mg +
ST SE Mrow (51)

Vyznam jednotlivych ¢lenov:

Mrow — Maximalna vzletova hmotnost’
mpy — hmotnost’ pohonnej sustavy
my — hmotnost’ uzito¢ného zat’azenia
U
mz — hmotnost’ akumulatorov
F
Mgy — hmotnost” konsStrukcie draku (pomerna)
mgg — hmotnost’ systémov a vybavenia (pomerna).

V pripade navrhu letina v kategérii CS-LSA bude obmedzujucim faktorom hodnota maxi-
malnej vzletovej hmotnosti, ktora predstavuje 600 Kg. S uvazenim tejto skuto¢nosti predstavu-
je neznamu veli¢inu hmotnost’ akumulatorov, ktora sa stanovi nasledovne:

mp = Mrow (1 — Mgy — Mgg) —my — mpy

Urcenie hmotnosti jednotlivych clenov

Predbezny odhad je mozné uskutocnit’ bud’ vypoctovymi vztahmi alebo uz znamych pouzitim
Statistickych udajov existujucich letinov.

1. Hmotnost konstrukcie draku, systémov a vybavenia

Tab. 5-1 Pomerna hmotnost’ vyjadrena v % (stiahnuta k maximalne vzletovej hmotnosti).

Statisticky Statistika o
rozbor ROSKAM [8] Iné zdroje [3,19]
43,9 43,5 42 41

Uvazovana hodnota:
Mmer + Mmgg = 0, 44,

Poznamka: Tato hmotnost’ zahfna tiez hmotnost’ akumulatorovych boxov.
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2. Hmotnost’ uzitoéného zat'azenia

Zahtiia hmotnost’ pilota, kopilota a nédkladu. Poziadavkou je dvojmiestny letun, predpoklada-
nad hmotnost’ osoby = 90kg a batoziny 10kg.

Celkova hmotnost’ uzitoéného zat’azenia

my = 190 kg.

3. Hmotnost’ pohonnej sustavy
Hmotnost’ elektromotora
my =20 kg
Hmotnost’ pohonnej jednotky zahfiia tiez nasledujiice komponenty:

1. Riadiaca jednotka
2. Frekvencny menic
3. Chladi¢
4. Vrtula
Celkova predpokladana hmotnost’ komponentov pohonnej sustavy (bez pohonnej jednotky)

bola prevzata z [20].
Mmpy = 37 kg

Celkova hmotnostna bilancia koncepcného navrhu

Tab. 5-2 Hmotnostna bilancia koncepéného navrhu.

kg %
Hmotnost’ kons§trukcie draku, 264 Hmotnost’ kons$trukcie draku, 44
systémov a vybavenia systémov a vybavenia
Motor 20 Hmotnost’ pohonnej sustavy | 6,2
Potitac 1 Hmotnos’t }121‘Focneho 317
) zatazenia
Hmotnost’ pohonnej sustavy Meni¢ 7 Hmotnost’ akumulatorov 18,2
Chladi¢ 4 > 100
Vrtul'a 5
e o, S Posadka | 180
Hmotnost’ uzitocného zatazenia
Batozina | 10

Hmotnost’ akumulatorov 109

Maximalna vzletova hmotnost’ 600

Pocet ¢lankov akumulatorov

Celkova hmotnost akumulatorov _ 109

= ~ 2319 => 2300
Hmotnost jedného clanku 0,047 >

Pocet ¢lankov =

Skuto¢na hmotnost’ pouzitych akumulatorov

Mmpar = 108,1 kg
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5.2 Centrazny rozbor

Znalost’ rozsahu polohy t'aziska zohrava dolezitu ulohu pri rieseni letovych vlastnosti. V pr-
votnej faze novovznikajuceho projektu je vSak precizny odhad polohy taziska prazdneho le-
tina vel'mi ndroénym procesom. Problém spociva v nedokonalej znalosti rozloZzenia hmot
jednotlivych casti draku, atak nepresnost’ vyslednej polohy taziska vznikd uZz v tejto faze.
Z tychto dovodov sa bude aj tato Cast’ opierat’ o Statistické udaje stavajucich letinov, z kto-
rych bude odhad polohy t'aziska vychadzat'.

Tab. 5-3 Statistické idaje polohy taziska prazdnych letémov.

Poloha taziska
Nazov Vyrobca prazdneho letina
Xe [%CA]

Sport Cruiser Czech Sport Aircraft 30
GXiS Remos 28
Harmony Evektor 20

Sting S4 TL Ultralight 22,83

CH-701 Zenair Ltd 21,6

Priemerna hodnota 24,5

Priemerna hodnota prazdnej hmotnosti letinov so spal’ovacim pohonom
m, = 340 kg

Priemerna hodnota hmotnosti motora, palivovej ststavy a vrtule
my, = 84,6 kg

Priemerna hodnota prazdnej hmotnosti letina bez motora, palivovej sustavy a vrtule
m = m, —m, = 340 — 84,6 = 255,4 kg

Poloha t'aziska prazdneho letina

X 24,5
xT_e=ﬁ-cA+xSAT=W-1O41+1363=1815mm

Hodnoty xs,7 @ ¢4 odpovedaji koncepénému navrhu.

Poloha taziska motora, palivovej ststavy a vrtule
Xrp = 600 mm
Poloha taziska letiina bez motora, palivovej ststavy a vrtule

e Xpe — My Xrp, 3401816 — 84,6 - 600

- = 1956
*r Mo — My, 340 — 84,6 i

Poloha t'aZiska prazdneho letina bez motora, palivovej sustavy a vrtule vyjadrend v % c,4

Xre = Xsar oo _1816—1363
s 1041

x, = .100 = 56,9
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Zastavba pohonnej stistavy s ohl’adom na cetraz

KTItc¢ova uloha v ramci hmotnostného rozboru bola, predovSetkym, zastavba bloku akumula-
torov. V tejto oblasti je mozna pomerne Sirokd variacia rieSeni, no pri navrhu je potrebné
vziat vuvahu vSetky klady a zépory stym spojené. Tieto faktory je mozné zhrnut
Vv niekol’kych bodoch:

1. Zaistit’ schopnost’ dostato¢ného chladenia

2. Pristup k vymene jednotlivych ¢lankov

3. Priaznivé rozlozenie hmoty s oh'adom na centraz
4. Co najmensia vzdialenost od frekvenéného menica
5. Co najmensie naruenie nosnej konstrukcie

S uvazenim vSetkych vyhod a nevyhod jednotlivych moZnosti zastavby boli akumulétory roz-
delen¢ do troch akumulatorovych ,,packov®. Ich umiestnenie je zndzornené na t'aziskovom
diagrame na obr. 5-1. Hmotnosti a polohy t'azisk jednotlivych blokov, ako aj ostatnych kom-
ponentov elektrického pohonu st uvedené v tab. 5-4.

Tab. 5-4 Parametre vypoctu taZiska prazdneho letina s pohonnou ststavou.

, | Poloha
. Hmotnost’ | , ..
Cislo Polozka taziska
m; [kg] Xt [mm] | m;.Xr [kg.mm]
- Prazdny letiin 264 1955 516 120
1 Motor 20 305 6 100
2 Pocitac 1 720
3 Menic 7 720 720
4 Chladic¢ 4 652,5
5 Vrtul'a 5 90 450
6.1 33 700 23100
6.2 Akumulatory 33 700 23100
6.3 42,1 2 760 116 196
> 409,1 - 685 786
A
z [
/.// T
~
58 H 1o | '|:61; g‘ ‘.3 | I‘II
T 6.20 L _ ,'
\ (73_07 ! e U — -
S I -
=N } -
~—_ - (' "-\\‘
_ \__,7_2
=

Obr. 5-1 Taziskovy diagram lettna.
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Pre vypocet rozsahu polohy t'aziska je nutné poznat’ vSetky hmotnostné konfiguracie, v kto-
rych sa navrhovany letin moze prevadzkovat. Hmotnosti a polohy t'aziska prispevkov osamo-
tenych hmot st zobrazené v tab. 5-5.

Tab. 5-5 Hmotnosti a polohy t'aziska prispevkov osamotenych hmot.

v Hmotnost’ Poloha
Cislo Polozka t’aziska
m[kg] | xr[mm]

8 Pilot 90 2 000

9 Batozina 10 2 300

Kompletna zastavba elektrického pohonu je sucastou 3D modelu a obrazkova dokumentécia
je sucast'ou prilohy 5.

Vypocet centraze vyjadreny v % ca

Xr — X

Cxq

Tab. 5-6 Hodnoty centraze pre vSetky hmotnostné konfiguracie.

Kombinacia m [kg] | Xy[mm] | Xx.[%csat]
1 pilot 499,1 1735 35,71
1 pilottbatozina 509,1 1746 36,77
2 piloti 589,1 1775 39,60
2 piloti+batozina 599,1 1784 40,44

Vysledné hodnoty centrazneho rozboru a centrazny diagram

Tab. 5-7 Medzné hodnoty centrazneho roboru.

Predna centraz 35,7
Zadna centraz 40,4
Rozsah centrazi 4.7
Stredna centraz 38,1

Prednda Zadna
centra? centrdz  AS(0,5135)
o—0 =

Ca

Obr. 5-2 Vyznacdenie rozsahu polohy t'aZiska na strednej aerodynamickej tetive.
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610

Maximalna vzletova
hmotnost

590

570

550 || predna medznd
centraz

Zadna medzna
centraz

Hmotnost [kg]

530

510

Minimalna vzletova
hmotnost

490

35 36 37 38 39 40 41

Centraz [%c,]

Obr. 5-3 Centrazny diagram.
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6 Aerodynamické charakteristiky

6.1 Vztlakova Ciara letuna [2]

Vztlakova Ciara letinu je nevyhnutnou sicastou koncepného navrhu novovznikajiceho leta-
na. Primarnym cielom je urCenie sklonu jej linearnej casti, ktora je nevyhnutnou potrebnou
charakteristikou v d’alsich rozboroch.

6.1.1 Vztlakova ¢iara kridla v ¢istej konfiguracii
Vztlakova ¢iara kridla je vyjadrend nasledovne:
CLk = CLok T CLak " Ak (6.1)

Stcinitel’ vztlaku kridla pri nulovom uhle ndbehu

Cro.xk = —Crak "ok (6.2)
Kriticky uhol nabehu
Crmax,k — CLok
Amax,k = (63)
Cra,x

Vstupné hodnoty pre vypocet vztlakovej ¢iary kridla vychadzaji z programu Glauert 111, ur-
¢ené v kapitole 3.

Tab. 6-1 Vstupné hodnoty pre vypocet vztlakovej &iary kridla.

Sklon vztlakovej ¢iary kridla CLoK 5,5887 [rad™]
Maximalny sucinitel’ vztlaku kridla CLmax K 1,5855 [-]
Uhol nulového vztlaku kridla Olo K -3,3538 [°]

Tab. 6-2 Vysledné parametre vztlakovej ¢iary kridla.

Stuéinitel’ vztlaku kridla pri nulovom uhle nabehu

CLok

0,3271

[]

Kiriticky uhol nadbehu

OK krit

12,90

[°]

6.1.2 Vztlakova ¢iara kombinacie kridlo-trup [8]

Trup povazujeme za nevztlakové teleso a uvazime jeho vplyv iba na sklon vztlakovej Ciary:

CLakT = CLak * Kkt (6.4)
Sucinitel’ vplyvu trupu Ky sa stanovi:
d drr\’
Kxr = 140,025 % — 0,25 (%) (6.5),
pricom ekvivalentny priemer trupu
4
TR TR

a Stg je plocha priecneho rezu v najsirsej Casti trupu a bola urcena na zaklade 3D modelu.
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Tab. 6-3 Vstupné hodnoty pre vypodet vztlakovej &iary konfiguracie kridlo-trup.

Celna plocha trupu Str 1,31 m?
Ekvivalentny priemer trupu drr 1,29 m
Stcinitel’ vplyvu trupu Kkr 0,9998 -

Prispevok k sklonu vztlakovej ¢iary kridla vplyvom trupu predstavuje rozdiel 0,02%, ¢o je vo
faze koncepcného navrhu zanedbatel'né.

Tab. 6-4 Vysledné hodnoty vypoctu vztlakovej ¢iary konfiguracie kridlo-trup.

Sklon vztlakovej ¢iary s vplyvom trupu CLoK = CLoKT

5,5887 [rad™]

Sucinitel’ vztlaku konfiguracie kridlo—-trup
pri nulovom uhle nabehu

CrLok = CrLokT

0,3271 [-]

6.1.3 Vztlakova ¢iara VOP
Sklon vztlakovej ¢iary VOP k ploche kridla je dany vztahom:

Svop de
CLaVOP = ayop kyop g (1 - _)

— (6.7)

Urcenie nezndmych parametrov:

Sklon vztlakovej ciary VOP

aO,pro f
aO,prof Qo prof
/1 + + =
TAyop = TAyop

Tab. 6-5 Vstupné hodnoty pre vypocet vztlakovej ¢iary VOP. (Vyplyvaja z vol'by profilu pre VOP a zvolenej
geometrie v kapitole 3.)

Ayop =

(6.8)

Sklon vztlakovej Ciary profilu a0 prof 5,7296 [rad]
Stihlost VOP Avor 4,6 []

Dosadenim vstupnych hodndt do rovnice 6.7 ziskame sklon vztlakovej ¢iary VOP:

aVOP = 4’, 924’6 T'ad_l.
Hodnota sucinitel'a zniZenia dynamického tlaku v mieste VOP sa uréi zo vzt'ahu
2,42 \/cpok
kyop =1 — Too (6.9),

VOPOH | 3
Ca

kde lvop,on je vzdialenost’ odtokovej hrany kridla a acrodynamického stredu VOP.

Tab. 6-6 Vstupné hodnoty pre vypodet suinitel’a zniZzenia dynamického tlaku v mieste VOP. (Odpor kridla bol
stanoveny Vv kap. 6.2.1 a vzdialenost’ odtokovej hrany kridla bola uréena na zaklade 3D modelu.)

Odpor kridla pri nulovom vztlaku Cook 0,0106 [-]
Vzdialenost’ odtokovej hrany kridla
a aerodynamického stredu VOP vop o 2,9110 [m]
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Dosadenim znamych veli¢in do vztahu 6.9 ziskame hodnotu sucinitel'a znizenia dynamického
tlaku v mieste VOP:

kVOP = 0, 932
Hodnota derivacie zosikmenia prudu v mieste VOP

Derivacia zosikmenia pradu v mieste VOP je dana vzt'ahom na zéklade [2]

de CLaK
da - VT 1 B (6.10)
TA( lyop 0,254)*(1 + | hyop |)
Vstupné hodnoty st urcené nasledovne:
« Stihlost kridla A bola vyplyva z prechadzajiicich rozborov v kapitole 4.
e Vzdialenost' AS VOP od AS kridla (bezrozmerova)
T lyop 0,25
I = 6.11
VOP 0,25 b/2 (6.11)
e Vzdialenost’ AS VOP od taziska letuna (kolmo na ¢iaru nulového vztlaku, bezrozme-
rova)
hyop = hvi (6.12)
b/2

Hodnoty ramien lypp o,25 @ hypp st dané geometriou na zdklade 3D modelu.

e ZUzenie kridla

€1
A=— (6.13)
Co
Tab. 6-7 Vstupné hodnoty pre vypocet derivacie uhlu zoSikmenia pradu v mieste VOP.
Stihlost’ kridla A 12 [-]
Rozpitie kridla b 12 [m]
Vzdialenost’ AS VOP od AS kridla lvop 0.25 3,745 [m]
Vzdialenost’ AS VOP od t'aziska letana (kolmo na ¢iaru
nulového vztlaku) vor 1.875 [m]
Vzdialenost’ AS VOP od AS kridla (bezrozmerova) ivopo,zs 0,624 [-]
Vzdialenost’ AS VOP od taziska letuna (kolmo na ¢iaru n 0313 [
nulového vztlaku,bezrozmerova) vop ’
Zuzenie kridla A 2,4 [-]

Dosadenim vstupnych hodnét do rovnice 6.10 ziskame hodnotu derivacie zoSikmenia pradu
v mieste VOP:

ot
— =0,2768.
da
Sucinitel’ vztlaku VOP pri nulovom uhle nabehu KT sa uré¢i pomocou rovnice:
Svop .
CrLovop = Ayop kyop 5 (@vop™ — &) (6.14),
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kde @yop” je uhol nastavenia VOP voci ¢iare nulového vztlaku konfiguracie KT. Pre pre-

hl'adnost’ stt navrhové uhly zakreslené na obr. 6-1.

* —
Pvop = Pvop — PkT

Ciara nulového
vztlaku konfiguracie

ASKT

Pvop

Pvor

(6.15),

AS VOP

Obr. 6-1 Definicia uhlov nabehu KT a VOP.

Tab. 6-8 Navrhové parametre nastavenie KT a VOP.

|
Oyop U-[KT
)

Uhol nastavenia KT voci horizontalnej rovine OKT

0

[°]

Uhol nastavenia VOP voci vodorovnej osi ®vop

-3

[°]

Uhol zosikmenia prudu v mieste VOP pri nulovom vztlaku g, je mozné povazovat za nulovy:

80:00

Tab. 6-9 Vysledné parametre vztlakovej ¢iary VOP.

Sklon vztlakovej ¢iary VOP (k ploche kridla) CLa, VOP 0,5352 [rad™]
Stéinitel’ vztlaku VOP pri nulovom uhle nabehu
letli):lna CrLo, vor -0,0387 [-]
6.1.4 Vysledna vztlakova Ciara letinu v Cistej konfiguracii
Stcinitel’ vztlaku pri nulovom uhle nabehu letina
CLo” = Crokr + CLovor (6.16)
Sklon vztlakovej Ciary letina
CLa = CLakt T CLayvop (6.17)
Vztlakova ¢iara kridla
€L =Cpo" + Cra " Akr (6.18)
Uhol nulového vztlaku
C *
ap" = ——= (6.19)
CrLa
Tab. 6-10 Vysledné parametre vztlakovej ¢iary kridla.
Sucinitel’ vztlaku pri nulovom uhle nabehu letiina Clo 0,2884 [-]
Sklon vztlakovej Ciary letina CLa 6,1239 [rad]
Uhol nulového vztlaku o -2,70 [°]

Zostavenie vztlakovych ¢iar konfiguracie kridlo-trup a VOP je zobrazené na obr. 6-2.
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2,00

KT
—\/OP L7

Letdn

1,25

1,00

c|_ [']

0,75

0,50

/ -0,25

0,50

o [°]

Obr. 6-2 Zostavenie vztlakovych ¢iar letina.

6.2 Aerodynamicka polara [8]

Dal3ou vyznamnou charakteristikou uz v prvotnej faze navrhu je aerodynamické polara. Zna-
lost’ pomeru sucinitel'a vztlaku a sucinitel'a odporu je nutnym parametrom pre rieSenie leto-
vych vykonov. Vypocet bol stanoveny pre cestovnu konfiguraciu a nulovli vysku MSA.

Prvym krokom je urcenie celkového odporu letina. Ten sa ziska s¢itanim parcidlnych pri-
spevkov jednotlivych Casti:

1. Odpor kridla
e Profilovy odpor pri nulovom vztlaku
e Indukovany odpor

2. Odpor trupu

3. Odpor VOP
e Profilovy odpor pri nulovom vztlaku
e Indukovany odpor

¢ Indukovany odpor od vyvazovacieho zat'azenia
4. Odpor SOP
5. Odpor pristavacieho zariadenia
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6.2.1 Odpor kridla
e Profilovy odpor pri nulovom vztlaku

Profilovy odpor kridla pri nulovom vztlaku sa urci ako stucet prispevkov odporov jednotlivych
usekov kridla:

t t\*]S
Cpok = Rxkr " Ris - Cr ll + L <E> + 100 <2) l ogl'K (6.20)
Celkovy odpor:
Cpok = Z Cpo,ki (6.21)
Vyznam a urcenie jednotlivych ¢lenov:
Ryt — koeficient vyjadrujaci vplyv interferencie medzi kridla a trupom
R; s — koeficient zahriiujuci vplyv Sipu spojnice maximalnych stavebnych vySok profilu
Cr x — Je treci koeficient dany vzt'ahom:
0,455 (6.22)
K= (log Re)%58 '
Reynoldsovo ¢islo je dané vzt'ahom:
. v . C .
Re; = % (6.23)

L’ —je suéinitel’ vyjadrujici vzajomny vplyv maximaélnej stavebnej vysky a dizky tetivy,
(E) — je pomerna hodnota stavebnej vysky profilu a dizky tetivy v mieste ca,

Somx — je omocena plocha kridla,
S — je plocha kridla.

Vychodiskovy pddorys kridla je pre tieto ucely upraveny, a to zanedbanim koncovych oblu-
kov a vybranim v oblasti trupu, vid’ obr. 6-3.

Cast’ kridla zakryta trupom

/ i
650
000 3000 2000
Obr. 6-3 Vypoétovy pddorys kridla.
Tab. 6-11 Vstupné hodnoty pre vypocet profilového odporu kridla.
Usek Co[m] Ck[m] calm] | Aweymax [°] L' [] Somyk [M7]
1 1,2 1,2 1,2000 0 1,74
2 1,2 1 1,1030 3,58 13,62
3 1 0,5 0,7828 8,71 6,13
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Tab. 6-12 Vystupné hodnoty vypoétu profilového odporu kridla pre cestovnu konfiguraciu.

6.2.2 Odpor trupu

Vyznam jednotlivych ¢lenov:

lrr — dizka trupu
drr — ekvivalentny priemer trupu, ktory sa ziska podla vzt'ahu:

kde

drg =

_STR
T

Srr — je €elna plocha trupu v jeho najsirSej Casti,
Somrr — 0mocena plocha trupu.

Usek Rir[-] Ris [-] Re [10°] Cri [-] Cook.i [-]
1 1,05 1,06 5,75 0,00329 0,00083
2 1,05 1,06 5,28 0,00333 0,00661
3 1,05 1,05 3,75 0,00353 0,00313
Cook 0,01057
Indukovany odpor
CL,K2
C =
DK™ mae
[ l ]S
Cpo,rr = Rkt “ Crrr |1 + 7+ 0,0025 (ﬂ)l om IR
() |3
drg

Tab. 6-13 Vstupné hodnoty pre vypocet profilového odporu trupu.

DiZka trupu ltr 5,465 m

Celna plocha trupu Str 1,314 m?
Ekvivalentny priemer trupu drr 1,29 m
Omocena plocha trupu Som TR 14,860 m?

Dosadenim vstupnych hodn6t do rovnice 6.25 ziskame hodnotu odporu trupu:

6.2.3 Odpor VOP

t t\*
Cpoyvop = Risyop " Crvop ll + L (E) + 100 (E) l

CDO,TR = O, 00547

Profilovy odpor pri nulovom vztlaku
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Tab. 6-14 Vystupné hodnoty vypo&tu profilového odporu VOP.

Covor [M] | Cvor[M] | Cavor [M] | Awe)max [°] L'[-] Somvor [M?]

0,95 0,45 0,7298 14,27 2 3,99

Tab. 6-15 Vystupné hodnoty vypoétu profilového odporu VOP.

Ris [] Re [106] Crvor [-1 | Coovor [-]
1,05 3,50 0,0036 0,00148

e Indukovany odpor VOP s nevychylenym kormidlom

Hodnota Oswaldovho koeficientu aerodynamickej u¢innosti VOP, pre chvostové plochy typu
T je na zaklade [9]:
eVOP = 0,75

¢ Indukovany odpor VOP s vychylenym kormidlom

Z rozborov pozdiznej statickej stability neriaden¢ho letina a momentovej &iary vyplyva, Ze
rovnovazny rezim letu nastava v jedinom rezime letu, ktorému odpoveda jeden uhol nabehu
(resp. sucinitel’ vztlaku). Preto je nutné opatrit’ VOP vyskovym kormidlom, ktoré umozni roz-
Sirit’ rozsah rovnovaznych rezimov letu. Vychylka kormidla spdsobuje prirastok vztlaku
Acy yop, ktorého hodnota sa ur¢i nasledovne:

Acpyop = CLyvopyyv — CLvoP (6.28)

Zmenou sucinitel’a vztlaku sposobi:

e Prirastok profilového odporu (jeho velkost je naro¢ne stanovitel'na, a preto bude tento
vplyv vo faze koncepcného névrhu zanedbany)
e Prirastok indukovaného odporu, ktorého velkost’ sa urci:

ACL,VOP2 Svop (6.29)

T Ayop - eyop S

CpivorPvyy =

0,80

0,60

0,40

0,20

c[-]

-0,60

0,80
s CL,VOP
-1,00
cL,VOP,vyv

——nAcLvop |

-1,40

a [°]

Obr. 6-4 Priebeh vyvazovacieho zatazenia v zavislosti na uhle nabehu KT.
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Tab. 6-16 Vysledné hodnoty indukovaného odporu od vyvazovacieho zat'azenia

k=T [°] avop [°] CLk=Crkr [-] cLvor [-] CLvopwy [-] Acivor [-] | Coivoryy [-]
-5 -6,6 -0,1606 -0,5686 -0,1271 0,4416 2,94E-03

-4 -5,9 -0,0630 -0,5065 -0,1528 0,3537 1,89E-03

-3 -5,2 0,0345 -0,4443 -0,1786 0,2658 1,06E-03

-2 -4,4 0,1321 -0,3822 -0,2043 0,1779 4,77E-04

-1 -3,7 0,2296 -0,3200 -0,2301 0,0899 1,22E-04

0 -3,0 0,3271 -0,2579 -0,2558 0,0020 6,25E-08

1 -2,3 0,4247 -0,1957 -0,2816 -0,0859 1,11E-04

2 -1,6 0,5222 -0,1335 -0,3073 -0,1738 4,55E-04

3 -0,8 0,6198 -0,0714 -0,3331 -0,2617 1,03E-03

4 -0,1 0,7173 -0,0092 -0,3588 -0,3496 1,84E-03

5 0,6 0,8148 0,0529 -0,3846 -0,4375 2,88E-03

6 1,3 0,9124 0,1151 -0,4103 -0,5254 4,16E-03

7 2,1 1,0099 0,1773 -0,4361 -0,6133 5,67E-03

8 2,8 1,1075 0,2394 -0,4618 -0,7012 7,41E-03

9 3,5 1,2050 0,3016 -0,4876 -0,7892 9,38E-03

10 4,2 1,3025 0,3637 -0,5133 -0,8771 1,16E-02
11 50 1,4001 0,4259 -0,5391 -0,9650 1,40E-02
12 5,7 1,4976 0,4881 -0,5648 -1,0529 1,67E-02
12,9 6,3 1,5855 0,5441 -0,5880 -1,1321 1,93E-02

6.2.4 Odpor SOP
e Profilovy odpor pri nulovom vztlaku
4
Cpo,sop = Rissop " Cr sop [1 + L (;) + 100 (;) lson;sop (6.30)

Tab. 6-17 Vystupné hodnoty vypoétu profilového odporu VOP.

Cosor[M] | Cisor[M] | Casor[M] | Agwe)max [°] L' [-] Somsop [M?]
1,275 0,75 0,9482 32,07 2 2,81

Tab. 6-18 Vystupné hodnoty vypoctu profilového odporu SOP.

Rus [] Re [106] Crsop [-] Coo,sor [-]
1,05 4,54 0,0034 0,00141

6.2.5 Odpor pristavacieho zariadenia

Je dany suctom jednotlivych prvkov:

Spob,i
Cp,poD = Z Cpo,pPoD,i Tl (6.31),

pricom ¢len Sppp ; predstavuje referencnu plochu pneumatiky.
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Tab. 6-19 Prispevky jednotlivych odporov a celkovy odpor pristavacieho zariadenia.

Cpop,i[-] D [m] b [m] Spop,i [m’] Cp,pob,i [-]
Hlavny podvozok 0,54 0,32 0,12 0,04 0,00173
Predné koleso 0,22 0,32 0,12 0,04 0,00070
Predna podvozkova noha [9] 0,3 - 0,020 0,00600
Cp,pop [-] 0,0084

6.2.6 Nahradna analyticka polara
Aerodynamicka polara bola vykreslena pre kridlo a letin v cestovnej konfiguracii.

Polara kridla

2
c =c +c =cC + CLK
DK = CDOK T CDLK = CDOK T (6.32)
Polara letuna
Cp = Cpo,k T Cpo,rr T Cpovor + Cpo,sop t Cp,pop t+ Cpik + Cpivor + Cpivoprvyv (6.33)

Funkény predpis analytickej polary :
cp = 0,0376015¢,> — 0,0102668c, + 0,0335391

2,00

- = = Kridlo

1,75
— | otN

1,50

1,25

1,00

0,75

c [-]

0,50

0,25 ]

]
[}
0,00 |
\ 0,02 0,04 X , , , 0,14
‘ \
-0,25

-0,50

¢ [-]

Obr. 6-5 Aerodynamicka polara pre kridlo a letin.
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Uvedeny funkény predpis analytickej polary je zavisly len na stCiniteli vztlaku. Pri navrhu
letina vSak méze byt vyzadované (napr. pre vyhodnocovanie letovych vykonov pomocou
analytickych vzt'ahov), aby analyticka polara bola vyjadrena v tvare:

1
Cp = Cpm + Ae (cL — cLm)? (6.34)[1]

Uvedena funkcnd zavislost’ explicitne vyjadruje zavilost’ odporu na Oswaldovom koeficiente
aerodynamickej ti€innosti e, ktory zahfiia rozne vplyvy zvySenia odporu letina ako napriklad
vplyv neeliptického rozloZenia vztlaku po rozpéti kridla, zmenu $kodlivého odporu s uhlom
nabehu a sprievodné interferenéné javy. Jeho hodnota sa pohybuje v rozmedzi 0,6+0,9.

Hodnota cp ,, je bod miniméalneho stcinitel'a odporu a ¢y, je tomuto bodu odpovedajuci su-
Cinitel” vztlaku.

Hl'adany funkény predpis ma tvar:
1
= 0,03696 + —— (¢, — 0,13591)?,
Cp + e (cL )

kde A je stihlost kridla a hodnota
e =0,7051.
V tomto tvare definovana polara ndm umoziuje ziskat' analytickym postupom hodnotu ma-

ximalnej kizavosti letina, ktora zohrava délezitd lohu v rozboroch problematiky letovych
vykonov.

Maximélna kizavost’ je dand vztahom:
mAe

1
Kpnax = =
e 2 Jem? + mhecp m — Cim

(6.35)[1]

Dosadenim uz znamych hodnét je hodnota
Kimax = 16,46.
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7 Letové vlastnosti [2]

7.1 Aerodynamicky stred lettina

Poloha aerodynamického stredu kridla
EA,K = 0,25

Poloha aerodynamického stredu konfiguracie kridlo-trup
Xaxr = Xax + AXa TR (7.1)

Posun aerodynamického stredu od vplyvu trupu AX, 7 bol stanoveny na zaklade vypoctovych
vztahov [2, str. 64].

_ brg - Coz
AXprr = —Karr S 1,05 (7.2)
3 .

Hodnotu K, g od¢itanti z diagramu 2-26 je potrebné v dosledku dolnoplosného usporiadania
navysit’ o 5%.

Prispevok VOP k posunu aerodynamického stredu letiina

_ Ayop = de
AXpyop = a kyvor Vvop <1 - _aa) (7.3)
K

Hodnota mohutnosti VOP je v tomto pripade stiahnuta k acrodynamickému stredu konfigura-
cie kridlo-trup a jej hodnota je
VVOP = 0, 5958.
Vysledna hodnota aerodynamického stredu letiana s pevnym riadenim
X4 = Xagr + AXayop (7.4)

Pozndamka: Pri vypocte aerodynamického stredu letiina sa neuvazuje vplyv propulzie.

Tab. 7-1 Vysledné hodnoty pre ur¢enie aerodynamického stredu letuna.

Aerodynamicky stred kridla XA K 0,2500 [-1
Faktor trupu KaTr 0,3508 [-1

Posun AS od vplyvu trupu AXaATR -0,0551 [-]
Aerodynamicky stred konfiguracie KT XA KT 0,1949 []
Posun AS vplyvom VOP AXavop 0,3186 []
Aerodynamicky stred letuna XA 0,5135 [-1

7.2 PozdiZna staticka zdsoba s pevnym riadenim
Staticka zasoba s pevnym riadenim
EA = JEA - QET (75)

Tab. 7-2 Hodnoty statickej zasoby pre medzné hodnoty centraze.

Predna centraz Zadna centraz

Zasoba statickej stability s

L , 0,1564 0,1091
pevnym riadenim
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7.3 PozdiZna staticka stabilita s voI'nym riadenim

7.3.1 Aerodynamicky stred letiina s vo’'nym riadenim

Statickd zasoba s vol'nym riadenim

Poloha aerodynamického stredu letina s vol'nym riadenim

=% +f+1 lyop
A =X T ——

f
Faktor uvol'nenia vyskového kormidla

!

a

i

Sklon vztlakovej ¢iary letina s vol'nym riadenim
Cu
a

a, =CLa_CLé~aS

Derivacia sucinitel’a vztlaku podla vychylky VK

Svop
Crs = CLyops " kvor T

Derivacia sucinitel’a vztlaku VOP podl'a vychylky VK

da
CLyops = Avop (%)

da _ Ja
(dd) - (65)0”1’72

U¢innost’ kormida

(7.6)

(7.7)

(7.8)

(7.9)

(7.10)

(7.11)

(7.12)

Korekéné faktory n; a n,vyplyvaji z geometrickych parametrov VOP, resp. VK uvedenych

v tab. 7-3. Podrobnejsia technicka dokumentacia VOP je uvedena v prilohe 7.

Tab. 7-3 Geometrické parametre VK.

Plocha vyskového kormidla pred osou otacania Svo 0,14 [m?]
Plocha vyskového kormidla Svk 0,7 [m?]
Vzdialenost’ osi otdCania a odtokovej hrany VK Cx 200 [mm]
Vzdialenost’ osi otacania a nabeznej hrany VK Cko 50 [mm]
Vypocet ucinnosti kormidla (Tab. 7-4)
. : oa
Zakladna u¢innost’ kormidla (—) 0,56 -
a6/,
Faktor vel’kosti a tvaru nosa M1 1,02 -
Korekény faktor ucinnosti kormidla 085 i
od vychylky kormidla M2 '
, d
Utinnost kormidla (d_g) 04855 | -
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Derivacia sucinitel’a zavesového momentu VK podl'a uhlu ndbehu letuna

oe
Chg = CHayop (1 - %)
Derivacia sucinitel’a zavesového momentu VK podl'a uhla ndbehu VK
_ Svk Svo
CH(XVOP =-0,12 avopm<1 3,6m

Derivécia sucinitel'a zavesového momentu VK podla vychylky VK

S 3/2

Vo

CH(S = —0,14 aVOP ll - 6,5 <_) l
Svi

Vysledné hodnoty prislusnych derivacii (Tab. 7-5)

(7.13)

(7.14)

(7.15)

Derivacia stcinitel'a vztlaku podl'a vychylky VK Crs 0,3593

[rad™]

Derivécia stcinitel’a vztlaku VOP podrla vychylky VK Cryops 2,3910

[rad™]

Derivacia zavesového momentu podl'a uhla nabehu Chyg -0,0427 [rad™]
Derivacia sucinitel'a zadvesového momentu VK podla 1
uhla ndbehu VK Cavop | -0.0591 | [rad’]

Derivacia sucinitel'a zadvesového momentu VK podla 1
vychylky VK Cug 0,2286 [rad™]

Vysledné hodnoty pre urcenie aerodynamického stredu s pevnym riadenim (Tab. 7-6)

Sklon vztlakovej ¢iary s vol'nym riadenim a 6,0707 | [rad™]
Faktor uvol'nenia vyskového kormidla f 0,9913 -
Poloha aerodynalr.nckelrlo stredu s vol'nym %, 0,4843 i
riadenim

Posun aerodynamického stredu s vplyvom uvol'nenia VK mé destabiliza¢ny charakter. Do-

predny posun je mozn¢ vyjarit’:
%, —%, = 0,4843 — 0,5135 = —0,02917.

7.3.2 Zasoba statickej stability letina s vol’'nym riadenim

Tab. 7-7 Hodnoty statickej zasoby pre medzné hodnoty centraze.

Predna centraz Zadna centraz

Zasoba statickej stability s

. , 0,1272 0,0799
volnym riadenim
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7.4 Dynamicky bod a pozdiZna dynamicka

stabilita

7.4.1 Dynamicky bod a pozdiZna dynamicka stabilita pevnym riadenim

Poloha dynamického bodu s pevnym riadenim

_ _ Cmq
Xp =X, “—C. CLq
Derivacia st¢initel’a klopiaceho momentu podl'a uhlovej rychlosti klopenia
— lyop
Cng = —2,4 ayopkvop VVOPC_

Derivacia sucinitel’a vztlaku podla uhlovej rychlosti klopenia

CLq = 2 ayopkvor Vyor

Bezrozmerova hmotnost’ letuna

Dynamicka zasoba s pevnym riadenim

Op = Xp — Xt

(7.16)

(7.17)

(7.18)

(7.19)

(7.20)

Vysledné poloha dynamického bodu a pozdizna dynamicka zdsoba stabilita s pevaym riade-

nim (Tab. 7-8).

Predna centraz Zadna centraz
Vzdialenost’ AS KT a AS VOP ZVO p 3,639 3,589 [m]
Mohutnost’ VOP Vvop 0,5702 0,5624 [1
Derivacia stcinitela vztlaku podl'a uhlovej 4
rychlosti klopenia Clq 5,1669 5,0959 [rad™]
Derivacia stcinitel'a klopiaceho momentu C i ) 1
podPa uhlovej rychlosti klopenia mq 21,6459 21,0552 | [rad’]
Bezrozmerova hmotnost’ letina U 78,32 [-]
Poloha dynamického bodu s pevnym _ :
riadenim XD 0,6564 0,6524 []
Dynamicka zasoba s pevnym riadenim op 0,2993 0,2480 [-]

7.4.2 Dynamicky bod a pozdiZzna dynamicka stabilita s voPnym riadenim

Dynamické zasoba S vol'nym riadenim

Xp = Xp — Xt
Poloha dynamického bodu letiina
— 7 — Cmé‘* (CHO.’ CHq )
Xp = Xxp+
P fCus \C  2u-Cy
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Derivacia sucinitel’a klopiaceho momentu podl'a vychylky VK

Derivacia sucinitel’a zavesového momentu podl'a uhlovej rychlosti klopenia

lVOP

CHq = 2 Chgyop

Dynamické zasoba s voI'nym riadenim

Cxq

(7.23)

(7.24)

(7.25)

Vysledné poloha dynamického bodu a pozdizna dynamicka zdsoba stabilita s volnym riade-

nim (Tab. 7-9)

Predna centraz Zadna centraz
Derivacia stcinitel’a klopiaceho momentu * 1
podra vychylky VK Cms "1,1961 Lrac"]
Derivéacia sucinitel’a zdvesového momentu C -0.4126 -0.4069 [rad™]
podla uhlovej rychlosti klopenia Hq ’ ’
Poloha dynamického bodu s vol'nym _ :
riadenim Xp 0,6158 0,6120 [
Dynamicka zasoba s volnym riadenim Xp 0,2588 0,2076 [

7.5 Momentova rovnovaha letina

Momentova rovnovaha letina je zaistend aerodynamickou silou vznikajicou na VOP, ktora
k tazisku letuna vyvolava reakény klopiaci moment. Uvazované sily a momenty s zobrazené

na obr. 7-6.
LK
Mox /TN
My ” | N AS
]\ Lyor| ASVOP
X _ —
> B <
XA
Xt T\‘OP
Ca
Obr. 7-1 Momentova rovnovaha letina.
Rovnica statickej rovnovahy
Mok + Lg(xr — x4)+Morr + Moyop — Myopyyy = 0 (7.26)

S uvazovanim pouzitého, symetrického profilu VOP:

M ovop = 0
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Klopivy moment VOP sposobuje aerodynamicka sila Lyyp na prisluSnom rameni k tazisku
letina.

MVOP,vyv = zHvop “Lyop (7.27)

Delenim rovnice 7.26 ¢lenom gSc, azavedenim bezrozmerového parametru V,,p ziskame
vyraz pre vypocet sucCinitel' vztlaku VOP potrebného k zaisteniu momentovej rovnovahy
letina:

Cmok T Cmorr + CL,K(xT —X,)

VVOP ’ kVOP

CLyvorPvyv =

(7.28)

Zo vzt'ahu 7.28 vyplyva, ze sucinitel ¢ yop yyp j€ zavisly na polohe taziska letuna. V dalSich
vypoctoch sa pre zjednoduSenie uvazuje strednd hodnota rozsahu cetraze.

Urcenie aerodynamickych charakteristik:

¢ Sucinitel’ klopiaceho momentu kridla pri nulovom vztlaku

b/2
2 fo Cmo,prof c? -dy

Cmo,k = S ¢, (7.29)
Priebeh sucinitela klopiaceho momentu po rozpéti kridla je zobrazeny na obr. 7-2.
0 1 2 3 4 5 6
-0,086
-0,087
Z-0,088
-0,089
o y [m]
Obr. 7-2 Priebeh stginitel’a klopiaceho momentu po rozpiti kridla.
Integracia bola prevedena v programe EXCEL a vysledna hl'adana hodnota je
Cmox = —0,08700.
e Sucinitel’ klopiaceho momentu trupu pri nulovom vztlaku
n
Cmo,TR = M Z bTRZ((pK +aox + Prr ref) Ax
' 36,55 ¢y L ' ' (7.30)[9]

Vyznam jednotlivych ¢lenov:

— ky — k4 je koeficient urCeny na zaklade [9], ktory vyjadruje vplyv Stihlosti trupu (je
uréeny z nomogramu a pre dany pomer Iy /dg nadobtda hodnotu 0,84)
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—  byg je Sirka trupu v danom reze
— (@ je uhol nastavenia kridla
— @R ref J€ uhol merany od referencnej roviny trupu, vid’ obr. 7-3.

/ r_—‘h\\i‘\\

\E / referen¢na rovina
| — trupu
AX

- 1 2 3 4 5 6 | 7 8 ) 10 | 11 15

Obr. 7-3 Definicia rezov a referenénej roviny trupu.

Vstupné geometrické parametre a ciastkové vypocty klopiaceno momentu trupu (Tab. 7-10).

I | Ax[m] | brri[m] | ok [%rad] | ook[°] | aox[rad]l | @rrer[’] ('[J::drif brR (@Ko K+ PTR re)AX
1 0,351 0,747 -14,91 | -0,2602 -0,0615
2 0,351 0,950 -1,97 | -0,0344 -0,0281
3 0,351 1,110 -8,66 | -0,1511 -0,0888
4 0,351 1,230 -18,8 | -0,3281 -0,2028
5 0,351 1,297 -9,25 | -0,1614 -0,1272
6 0,351 1,295 -0,66 | -0,0115 -0,0388
7 0,351 1,222 -2,37 | -0,0414 -0,0501
8 0,351 1,086 0 -3,3538 | -0,0544 | -0,88 | -0,0154 -0,0288
9 0,351 0,890 -1,37 | -0,0239 -0,0218
10 | 0,351 0,615 -3,65 | -0,0637 -0,0156
11| 0,351 0,356 -6,14 | -0,1072 -0,0072
12 | 0,351 0,237 -5,76 | -0,1005 -0,0030
13| 0,351 0,200 -3,13 | -0,0546 -0,0015
14 | 0,351 0,148 -1,58 | -0,0276 -0,0006
15| 0,385 0,071 -0,44 | -0,0077 -0,0001
2 -0,68

Stcinitel’ klopivého momentu trupu pri nulovom vztlaku
CmO,TR = _0, 00124.
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8 Letové vykony [1]

Letové vykony boli vyhodnocované pre trvaly a vzletovy rezim prace elektromotora. Vycho-
diskovou suradnicovou sustavou pre rieSenie letovych vykonov pouzitou v defini¢nych ob-
razkoch je aerodynamicka suradnicova sustava s poc¢iatkom v tazisku letina, vid’ obr. 8-1.

Obr. 8-1 Aerodynamicka stradnicova sustava.

8.1 Horizontalny let

8.1.1 Rovnice rovnovahy pre horizontalny let

e ~—
Pr
e L
X T
! D
X=Xy, A\a e 7 v e —
[/

| E—
@

= O~

o

Obr. 8-2 Defini¢ny obrazok horizontalneho letu.

S uvazenim malych uhlov ndbehu a a uhlu nastavenia vektoru tahu ¢ maju rovnice rovno-
vahy tvar:

Xqg: F—D =20 (8.1)

Zgt G—L=0 ©2)
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Odpovedajuca rychlost’ sa urci:

2m
v= |21 (8.3)
pcLS
8.1.2 Potrebny tah a potrebny vykon
Potrebny tah je mozné priamo vyjadrit’ z rovnice 8.1:
1
Fp = 5P v2S ¢p (8.4)
Potrebny vykon
PP = va (85)

8.1.3 VyuziteI’ny t'ah a vyuZziteny vykon

Vysledné vyuzitelné tahy a vykony zavisia na aerodynamickych parametroch vrtule. Odpo-
vedajice bezmozmerové sucinitele tahu a odporu sa stanovia nasledovne:

Stéinitel’ vykonu

Py
Cp = ——=—= 8.6),
pri¢om P, predstavuje menovity vykon motora,
n st otacky motora
a D je priemer vrtule.
Pre urcenie sucinitela t'ahu cp je potrebné poznat’ hodnotu rychlostného pomeru:
- (6.7)
/= nD e

Stcinitel’ tahu cp sa ur¢i zo znalosti sucinitela vykonu a rychlostného pomeru na zéaklade
[11], a to pre dvojlista vrtul'u s profilom Clark Y.

Pomerom urcenych sucinitel'ov je mozné definovat’ uc¢innost vrtule
Cr
ny =—J (8.8),
Cp
Priebehy aerodynamickych charakteristik vrtule v zavislosti na rychlostnom pomere pre uva-
Zované rezimy prace motora su reprezentované v prilohe 8.
VyuziteI'ny vykon je potom urc¢eny nasledovne:
Py = Pyny (8.9),
Vyuzitel'ny t'ah

k,
(%

Fy = (8.10)

Vysledné hodnoty vyuzitel'nych a potrebnych vykonov v nulovej vyske MSA st zobrazené na
obr. 8-3. Potrebné a vyuzitelI'né tahy st uvedené v prilohe 9.
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50

45 == Potrebny vykon

40 VyuZitelny TRVALY vykon
35 Vyuzitelny VZLETOVY vykon

w
o

Vykon [kW]
N
(9]

S

20
15
10
5
0
50 75 100 125 150 175 200 225
v [km/h]

Obr. 8-3 Potrebné a vyuzite'né vykony v nulovej vyske MSA pre uvazované rezimy prace motora.
8.1.4 Charakteristické reZimy horizontilneho letu

Rozbor je zamerany na dva najdolezitejSie rezimy horizontalneho letu, a to rezim minimalne-
ho odporu, teda rezim minimalneho potrebného tahu a rezim minimélneho potrebného vyko-
nu.

¢ ReZim minimalneho odporu (reZim maximalnej klzavosti)

Potrebny t'ah

Fppri = (CD) B (8.11)

Pmin o) Kpax .
¢ ReZim minimalneho potrebného vykonu

Minimalny potrebny vykon

Cp ) 2G3

Ppiin = (C‘LT/Z re (8.12)

min

Vysledné hodnoty kPticovych veli¢in charakteristickych reZimov horizontalneho letu

Tab. 8-1 Vysledné hodnoty aerodynamickych charakteristik horizontalneho letu.

Rezim letu ReZim minimalneho | Rezim minimalneho . .
odporu potrebného vykonu Cestovny rezim
Veli¢ina
Fp [N] 357 404 758
P, [kW] 10,41 9,31 42,10
KI-] 16,46 14,58 7,76
v [km/h] 104,79 83,06 200,00
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Potrebny vykon [kW]
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Obr. 8-4 Definicia rezimov minimalneho odporu a minimalneho vykonu .
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Obr. 8-5 Definicia charakteristickych rezimov horizonalneho letu na analytickej polare.
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8.1.5 Maximalna a minimalna rychlost’ horizontalneho letu

e Maximalna rychlost’ horizontilneho letu

Je ur¢end pravym priesecnikom kriviek vyuziteného a potrebného t'ahu/vykonu ako rieSenie
rovnice:

Pp:Pv

Grafické vyjadrenie ur¢enia maximalnej rychlosti pre nulova vysku MSA je reprezentované
obrazkom 8-8.

50
Potrebny vykon
45 )
Vyuzitelny TRVALY vykon
40 .
Vyuzitelny VZLETOVY vykon
35

Vykon [kW]
N
(0]

15
‘ Vmax_TRVALY ‘ ‘ Vmax_vzLETOVY=VH
10 ; ;
: z a
0 K H
50 75 100 125 150 175 200 225
v [km/h]

Obr. 8-6 Ur¢enie maximalnej rychlosti letu.

Maximalna rychlost’ horizontalneho letu pre trvaly rezim prace motora je 174,4 km/h a pre
vzletovy rezim 207 km/h.

e Minimalna rychlost’ horizontilneho letu

Nakol'ko analyticky definovana polara neodpoveda skutoénej polare, a to v oblastiach maxi-
malneho sucinitel'a vztlaku, je grafické urCenie minimdlnej rychlosti letu nemozné. Padova
rychlost’ je preto dana analytickym vztahom:

2mg
pCLmaxS

Minimalna rychlost’ letu je dand bud’ maximalnym sucinitelom vztlaku (padova rychlost’)
alebo vyuzitel'nym tahom, resp. vyuzitelnym vykonom. Hl'adana hodnota rychlosti sa potom
ziska z podmienky:

US:

(8.13)

Umin = max{vs' UminF}

Minimalne rychlosti letu boli uréené pre obe uvazované rezimy prace motora. V rozsahu uva-
zovanych vySok odpovedajii minimélne rychlosti padovej rychlosti, t.j 80,89 km/h.
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8.2 Dolet a vytrvalost’

Kapitoly tykajtiice sa doletov a vytrvalosti patria ku klI'aiCovym rozborom tejto prace, a preto
im bude venovand podrobnejSia Studia. Pristupov k rieSeniu uvedenej problematiky vedutce
k rovnakym vysledkom je viacero, preto bude suc¢astou rozborov aj ich vzajomné porovnanie
a vyhodnotenie pristupu pouzitia jednotlivych metod.

8.2.1 Dolet [12]

Vypocet doletu elektrického letina vychadza z predpokladu konStantnej hmotnosti pocas ce-
1ého trvania letu. Odvodenie je sucastou zdrojového dokumentu a d’alej je uvadzany len vy-
sledny vztah.

Dolet je potom urceny nasledovne:

PO L (8.14)
g ¢p m

Vyznam jednotlivych ¢lenov:

E — predstavuje Specificku hustotu energie akumulatorov a bola uréena na zéklade vybranych
¢lankov kapitole 3.4.2,

n — je celkova ucinnost, ktora je dana jednotlivymi ucinnostami elektrického pohonu a ich
hodnoty su vyjadrené v tab. 8-2.

Tab. 8-2 Celkova u¢innost’ elektrického pohonu.

Uginnost’ vrtule 0,85
Uéinnost’ motora 0,95
Utinnost’ meni¢a DC/AC 0,95
Utinnost meni¢a DC/DC 0,95

Celkova acinnost’ 0,73

Celkova ucinnost’ sa ur¢i prendsobenim ucinnosti jednotlivych zloZiek elektrického pohonu.
(Hodnoty vyplyvaju zo sktsenosti z projektu VUT 051 RAY).

Velkost” doletu je na zaklade 8.14 zavisla na Styroch nezavislych parametroch (s uvaZenim
konStantného gravitacného zrychlenia). V tejto stvislosti stoji za povSimnutie, Ze velkost
doletu nezavisi explicitne na rychlosti letu. Uvedeny vztah je mozné efektivne vyuzit pre
prvotny odhad rozsahu velkosti doletov, ato bez podrobnejSich znalosti niektorych navrho-
vych parametrov. Za tymto ucelom bola vytvorena parametrickd zavislost, ktora graficky
znazoriiuje obr. 8-7. Ta na zdklade predpokladaného mozného rozsahu Specifickej hustoty
energie akumulatorov, hmotnostného pomeru mgat/m, predpokladanej dosiahnutel'nej hodno-
te kizavosti a konstantnej hodnote G¢innosti elektrického pohonu definuje mozny rozsah vel-
kosti doletov.

Rozbor parametrov s ciePom maximalizacie vel’kosti doletu

Z uvedenej zavislosti 8.14 je mozné vyjadrit’ parametre, ktoré mozno v priebehu navrhu leta-
na optimalizovat’ s cielom dosiahnutia ¢o najvyssich hodn6t doletov:

e maximalna u¢innost’ pohonu 7
. I 7 . . C
e maximalna hodnota klzavosti, t.j. pomeru C—L ,
D
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mpar

e maximalny pomer hmotnosti akumulatorov k maximalnej vzletovej hmotnosti

e minimalizacia vzletovej] hmotnosti m.

R [km]
500 — 375 — 250
n=0,73
400 _|{ 300 | 200 Mgar/M=0,25
Mgar/m=0,20
300 —|225 - 130
Mg,r/m=0,18
7777777777777777777777777777777777777777777777777777777777777777777777777777777777777777 Mgar/mM=0,15
100
200 —| 150
50 25;4
100 4 75 :
0
o A o _ 0 50 100 150 200 250 300
20 15 10 E [Wh/kg]
c/cp —— Koncepény néavrh

Obr. 8-7 Parametricky rozbor pre uréenie doletu elektrického lettna.

Nakolko su hodnoty Specifickej energie akumulatorov a hmotnostného pomeru zname
zZ predchadzajtcich rozborov, je mozné skonstruovat’ konkrétnu zavislost’ pre koncepcény na-
vrh letina, ktory je na obr. 8-7 reprezentovany zelenou krivkou.

VysSie popisany pristup ddva pomerne dobra predstavu o hodnotach doletov, avsak, vzhla-
dom na neznalost’ rychlosti letu je odhad vytrvalosti nemozny. Preto je d’alSim sposobom ur-
¢enia doletu pristup, ktory na zaklade rozborov vyplyvajicich z klasickej mechaniky letu a zo
znalosti potrebného vykonu definuje vztah pre dolet, explicitne zavisly na rychlosti letu:

E*.
R=-"T, (8.15),
Pp
pricom hodnota E* predstavuje nominalnu zasobu energie akumulatorov urCena v kapitole
3.4.2.

Poznamka: Vypocty tykajuce sa doletov a vytrvalosti nezahiiiaju stipanie do letovej hladiny.

8.2.2 Vytrvalost’

Vytrvalost’ je linearnou funkciou doletu:

o (8.16)

8.2.3 Vysledné hodnoty a parametricky rozbor doletov a vytrvalosti

e Vplyv vzletovej hmotnosti

Z rozboru parametrov s cielom maximalizacie velkosti doletov vyplyva skuto¢nost, ze vel-
kost” doletu je nepriamoumerna vzletovej hmotnosti letuna. Ta je mozné dosiahnut’ minimali-
zovanim hmotnosti platiaceho zat'azenia:
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Mpmin = M — Mpjiot — Mpatozina

S uvazenim hodnét pouzitych v hmotnostnom rozbore kap. 5 je minimalna vzletova hmotnost’
letina:
Mpyin = 500 kg

Dolety a vytrvalosti boli vykreslené pre maximalnu a minimalnu vzletovi hmotnost’ v zavis-
losti na rychlosti letu spolu s vyznacenim charakteristickych rezimov horizontalneho letu,
vratane cestovného rezimu. Dosiahnutel'né dolety, resp. vytrvalosti v odpovedajicich rezi-
moch st uvedené v tab. 8-3.

250

200

150

Dolet [km]

100

50

50 75 100 125 150 175 200 225 250
v [km/h]

Obr. 8-8 Dolet v zavislosti na rychlosti letu pre maximalnu a minimalnu vzletovi hmotnost’.

Maximalne hodnoty doletov a vytrvalosti pri maximalnej a minimalnej hmotnostnej
konfiguracii

Tab. 8-3 Hodnoty doletov a vytrvalosti v charakteristickych reZimoch letu pre uvazované vzletové konfiguracie.

Hmotnostna konfiguracia m=600 kg m=500 kg
" Dolet Vytrvalost’ Dolet Vytrvalost’
Rezim letu [km] [min] [km] [min]
Rezim minimalneho odporu 201,8 115,6 2422 138,7
Rezim minimalneho 178,8 129,2 214,6 155,0
potrebného vykonu
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180

e m=600kg
160 > e m=500kg

140

Vytrvalost [min]
= =
(o] o N
o o o
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o

N
o

20

50 75 100 125 150 175 200 225 250
v[km/h]

Obr. 8-9 Vytrvalost’ v zavislosti na rychlosti letu pre maximalnu a minimalnu vzletovi hmotnost’.

Vyssie vykreslené zavislosti doletov a vytrvalosti ukazuju, Ze zmena hmotnosti je priamou
umerou velkosti doletu, resp. vytrvalosti. Tento vplyv je explicitne vyjadreny vypoctovym
vzt'ahom 8.14 a graficky znadzorneny na obr. 8-10.

300

250
T
200 | 20,8 prrrrerrfrremrer e e

B
=

« 150
()]
©
o

100

e m=500 kg
0
0 50 100 150 200 250

E [Wh/kg]

Obr. 8-10 Dolet v zavislosti na §pecifickej energii akumulatorov pre maximalnu a minimalnu vzletovi hmotnost’
V rezime maximalnej klzavosti.
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8.2.4 Porovnanie vyznamnych reZimov pre dolety a vytrvalosti

Poznatky z prevedeného parametrického rozboru je mozné komplexne ilustrovat’ na krivke
potrebného vykonu.

35

30

25

20

15

Potrebny vykon [kW]

10

0 25 50 75 100 125 150 175
v [km/h]

Obr. 8-11 Porovnanie vyznamnych doletov pre dolety a vytrvalosti.

Uvedeny graf 8-11 prehladne definuje letové rezimy, v ktorych je mozné dosiahnut
maximalne hodnoty doletov a vytrvalosti. Maximalneho doletu je dosiahnuté v rezime
minimdlneho odporu definovaného dotykovym bodom priamky vedenej z pociatku
suradnicového systému. Tento rezim letu na polére letina odpoveda podmienke:

&)

a S uvazenim vztahu 8.14 je vyraz pre maximalny dolet dany:

max

1 /¢ Mpar
max 77 g
Maximalnej vytrvalosti je dosiahnuté v rezime maximalneho vykonu, ktory odpoveda pod-

mienke:

¢p/ max

a S uvazenim vzt'ahu 8.14:

1 (.37 mgar 1
Tmax:E'n'E' . .
max
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8.3 Sthapavy let

8.3.1 Rovnice rovnovahy pre stiupavy let

Obr. 8-12 Defini¢ny obrazok stupavého letu.

Rovnice rovnovahy

F—D—-Gsiny=0

8.3.2 Vyznamné rezimy stupavého letu

¢ ReZim maximalnej stipacej rychlosti

Stapacia rychlost’

L—Gcosy=0

e RezZim maximalnej strmosti stipania

Uhol stupania

APrax

Winax = G
_ AFpax

Ymax = G

(8.17)
(8.18)

(8.19)

(8.20)

Prehl'ad ziskanych maximalnych stupacich rychlosti a uhlov stupania st zobrazené v tab. 8-4.
Grafické znazornenie je reprezentované na obr. 8-13.

Tab. 8-4 Hodnoty stipacich rychlosti a uhly stupania pre nulovii vysku MSA pre uvazované rezimy prace moto-

ra.

Stupacia rychlosti

Trvaly rezim

Vzletovy rezim

sFﬁp aciet Rychlost’ S:[ﬁpaCi% Rychlost’ letu
ry[cr;l};’]“ etu [kmh] ry[cé]l};’]“ ki
1,99 109,38 3,29 130,26

Uhly stupania
Trvaly rezim Vzletovy rezim

Uhol Rychlost’ Uhol Rychlost’ letu
stupania [°] | letu [km/h] | stapania [°] [km/h]
4,21 85,21 5,84 102,18
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3,5
———TRVALY reZim

3.0 || ——VZLETOVY resim

2,5
Q
E
S
% 2,0
< . .
% Predpisova
© hodnota I
'G 1/5 ,’/ -
8 W,in=1,524 m/s
3 Pl
b

1,0

0,5

0,0

0 25 50 75 100 125 150 175 200 225
v [km/h]

Obr. 8-13 Maximalne uhly stapania v pre TRVALY a VZLETOVY reZim prace motora Vv nulovej vyske.

8.4 Kizavy let

8.4.1 Rovnice rovnovahy kizavého letu

draha letu ‘

Obr. 8-14 Defini¢ny obrazok klesavého letu.
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Rovnice rovnovahy

—D —Gsiny =0

—L+ Gcosy =0
8.4.2 Zakladné charakteristiky kizavého letu

Uhol kizania

_ 1
y = arctg (E)

_ |2Gcosy
V= cLpS

w = —v siny

Rychlost’ Klzavého letu

Rychlost’ klesania

Vodorovna (dopredna) zlozka klesavej rychlosti letu

u =vcosy

Rychlostna polara

(8.21)

(8.22)

(8.23)

(8.24)

(8.25)

(8.26)

Je polarny diagram, ktory vyjadruje priebeh klesacich rychlosti v zavislosti na vodorovne;j

rychlosti letu.

u[m/s]

0,0

Klesacia rychlost [m/s]

Obr. 8-15 Rychlostna polara.
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8.4.3 Charakteristické rezimy kizavého letu

Tab. 8-5 Hodnoty kI'a¢ovych parametrov pre vybrané rezimy kizavého letu.

Rezim letu ReZim maximalnej Let pri najmensej
Veli¢ina klzavosti klesavej rychlosti
v [°] 3,48 4,03
v [km/h] 104,79 82,22
w [m/s] 1,77 1,58
u [m/s] 29,05 22,95
KI[-] 16,46 14,54

8.5 Zatacky

8.5.1 Rovnice rovnovahy v ustalenej zatacke

Rovnice rovnovéhy

F=D=0 (8.27)
2
Lsind—m—=20 (8.28)
T
—Lcos®+G=0 (8.29)

8.5.2 Medzné zatacky

Rozbory medznych zataéiek predstavuju hl'adanie limitnych parametrov, a to uhol maximal-
neho prie¢neho sklonu, minimalneho polomeru zatacky a minimalnej doby zatacania pri urci-
tom limitujicom faktore.

I.  Obmedzenie zaticky maximalnym prevadzkovym nasobkom

Hodnota maximalneho prevadzkového nasobku je dana obalkou zat'azenia (kap.4) predstavu-
je:

nmaxp =4
Maximalny uhol priecneho sklonu
1
P _
Dax = arcos <nmax P) (8.30)
Minimalny polomer zatacky
2
v

P

Ymi =
- gv (nmaxp)z -1 (8.31)

Minimélna doba potrebna k prevedeniu zatacky o 360°

p 27TV

t, .0 =
" g e — 1 (8.32)
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Il.  Obmedzenie zataCky maximalnym stcinitel’om vztlaku

Nasobok zat’azenia

Maximalny uhol prie¢neho sklonu

p 1
Doax = arcos( A)

nmax

Minimalny polomer zatacky

2
P _ v

Tmin® =
AY, (nmaxA)2 -1

Minimélna doba potrebnd k prevedeniu zatacky o 360°

p 2TV

tmin -
RY, (nmaxA)2 -1

I11.  Obmedzenie zata¢ky maximalnym vyuZite’nym tahom

Nasobok zat'azenia

F _ EFVmax
cp G

nmax

Maximalny uhol priecneho sklonu

p 1
Doax = arcos< F)

nmax

Minimélny polomer zatacky

2
b v

Tmin =
RN, (nmaxF)z -1

Minimélna doba potrebna k prevedeniu zatacky o 360°

2TV

g (nmaxF)2 -1

tP_

Urcéenie limitnych parametrov

Hrladané limitné parametre sa ziskaju ako priesecniky vykreslenych zavislosti.
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I.  Maximalny uhol prie¢neho sklonu

90
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_50

:
&40
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75 100 125 150 175
v [km/h]
nFmax_TRVALY

nPmax nAmax

nFmax_VZLETOVY

Obr. 8-16 Uréenie maximalneho prie¢neho sklonu.

Dax =54,6°
II.  Minimalny polomer zata¢ky

100
90
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60

50

Fmin [m]

40
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20
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75 100 125 150 175
v [km/h]
nFmax_TRVALY

nPmax nAmax

nFmax_VZLETOVY

Obr. 8-17 Uréenie minimalneho polomeru zatacky.
Tmin = 54,2 M
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I1l.  Minimalna doba potrebna k prevedeniu zatacky o 360°

35

30

25

20
>
+ 15
10
5
0
75 100 125 150
v [km/h]
nPmax nAmax nFmax_TRVALY nFmax_VZLETOVY

200

Obr. 8-18 Uréenie minimalnej doby zatacky.
tmin = 7,4 S
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9 KonStrukény navrh prednej Casti trupu

9.1 Konstrukény navrh zastavby motora

Konstrukéné rieSenie zastavby motora vyplyva z koncepcného navrhu usporiadania prednej
Casti letina. Pri navrhu bolo nutné vytvorit’ jednoduchy pristup k vymene akumuléatorovych
blokov a elektromotoru, pokial’ mozno bez narusenia nosnej konstrukcie. Priestor montazneho
otvoru je vymedzeny pozdiznymi vystuhami a prepazkami vytvarajicimi priestor zastavby
akumulétorov.

Motorovy kryt je vodorovne rozdeleny na dve Casti. Obe Casti st pomocou skrutiek navzajom
spojené a pripevnené K lemu poziarnej prepazky.

Spodna kryt pevnej Casti umoznuje pristup k chladi¢u, skrutkam motorovych 16zZi, frekven¢-
nému menicu. Jej uchytenie je realizované skrutkovymi spojmi v lemoch trupovych prepa-
ziek. Vrchny kryt je odnimatel'ny a umoziuje pristup k palubnému pocitacu a skrutkdm moto-
rovych 1ozi.

Obr. 9-1 Navrh motorovych krytov.

Motorové 16ze su navrhnuté ako zvarana trubkova konstrukcia (obr. 9-2) pripevnena k poziar-
nej prepazke pomocou skrutiek v svornikoch vlozenych medzi silentblokmi. Vykresova do-
kumentacia je stiCastou prilohy 13. Pouzité svorniky su produktom firmy Czech Sport Air-
craft a.s. a pouzivané pri zastavbe motoru UL Power 350iS. Geometrické parametre svornika
boli prevzaté z [17].

Obr. 9-2 Navrh motorovych 16zi.
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Pri uchyteni motorovych 16Zi na poziarnu prepazku je nutné zapezpeCit prenos zatazenia
Z motora na pozdiZzny nosny systém trupu. S ohl'adom na stavajicu konstrukciu nebolo mozné
upevnit’ horné zavesy motorovych 16Zi do pozdiznych vystuh. ZataZenie bude preto rozvede-
né prostrednictvom laminatovej konzoly [18] na vodorovnu prepazku, ktora uzatvara skriiu
pre uloZzenie akumulatorovych blokov. Jej poziadavky na dimenzovanie tak budt v désledku
zavedeného zatazenia vyzadovat’ vyssie naroky. Z dovodu zvysSenia tuhosti celej konstrukcie
bude konzola prilaminovana k pozdliznej vystuhe, vid’. obr. 9-6. Pevnostna kontrola a navrh
vrstvenia konzoly nie je v tomto dokumente zahrnuty.

silentbloky

konzola

Obr. 9-3 Konstrukény detail spojenia motorovych 16zi a poziarnej prepazky v hornej Casti.

v

Obr. 9-4 Konstrukény detail spojenia motorovych loZi a poZiarnej prepazky v pozdiznom reze.

Spojenie motorovych 16zi a elektromotora je realizované pomocou Styroch skrutiek. Detail
spojenia je zobrazeny na obr. 9-5.

Obr. 9-5 Navrh spojenia motorovych 1621 a elektromotora.
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Kompletny model zastavby prednej ¢asti trupu (obr. 9-6)

9.2 VoI'’ba materialu motorovych 10zi

Motorové 16ze su primarne konstruované s vyuzitim leteckych konstrukénych nizko a stredne
legovanych oceli. Vyber ocele vyplyval, predovsetkym, z poziadavky zvarite'nosti materialu.
Bola zvolena Cr-Mo ocel’ 15130 (L-CM3) a jej materialové vlastnosti st uvedené v tab. 9-1.

Tab. 9-1 Materialové charakteristiky ocele L-CM3.

Medza pevnosti
v tahu

Rm

640

MPa

Medza kizu

Rp0,2

440

MPa

Konstrukény polotovar bol vybrany na zéklade dostupnych polotovarov. Zvolena bola trubka
TR18x1,5 [28]. Hmotnost’ navrhnutej konstrukcie predstavuje 1,145 kg.
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10 Zat’aZenie motorovych 16Zi [15]

Vypoclet zatazenia vychadza z predpisu CS-LSA. Pri navrhu nebol uvazovany pripad nudzo-
vého pristatia, nakol’ko je predmetom tejto kapitoly rieSenie prednej Casti trupu, a tak je ohro-
zenie posadky v dosledku uvolnenia koncentrovanej hmoty bezpredmetné. Predpis nevyzadu-
je zataZenie od gyroskopickych momentov.

10.1 Zat'azenie kritiacim momentom (bod predpisu 5.2.9)
Predpis definuje 2 mozné pripady zat'aZzenia motorovych 16Zi kratiacim momentom:

e Kiratiaci moment odpovedajici vzletovému vykonu a 75% zat'azenie bodu A manév-
rove] obalky.

e Kratiaci moment odpovedajuci maximalnemu trvalému vykonu a zatazenie v bode
A manévrovej obalky.

Prislu$ny kratiaci moment sa urc¢i podl'a vzt'ahu:
P
M, = ——K 10.1),
KT 2mn 10.1)

kde K je sucinitel’, ktory zavisi na poCte valcov spalovacieho motora. Nakol'ko sa jedna
0 elektromotor, bol zvoleny najmensi mozny stcinitel’ (odpovedajuci 5-valcovym motorom)
K =1,33,

P je odpovedajuci vykon na hriadeli motora znizeny 0 vlastnu G¢innost’ motora a frekvencné-
ho menica a

n su otaCky motora.

Zatazenie zotrva¢nymi silami:
E,=mg-g-ny (10.2)

Vypocet bol realizovany ako pre kladné tak aj zaporné obratové nasobky.

10.2 Bo¢né zat’aZenie (bod predpisu 5.2.10)
Boc¢né zataZenie zotrvacnymi silami pri nasobku ngp =1,5:
E,=mg-g- ng (10.3)

10.3 PrehPad pripadov zat’aZenia

Tab. 10-1 Pripady zatazenia motorovych 16zi.

Cislo pripadu Nz’:sgbo!( Kritiaci
zat’aZenia moment
1 0,75Nn," Vzletovy
2 N Trvaly
3 0,75n, Vzletovy
4 Na° Trvaly
5 Ng 0
6 Ng 0
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Vysledné hodnoty prevadzkovych a pocetnych sil a momentov pre jednotlivé pripady zat'aze-
nia st zobrazené v tab. 10-2 a 10-3. Pocetné zatazenie motorovych 16zi sa ziska prenasobe-
nim prevadzkovych hodnét koeficientom bezpecnosti 1,5.

Tab. 10-2 Prevadzkové hodnoty zat'azenia motorovych loZi.

Cislo Fx Fy F,
pripadu [N] [N] [N]
1 836 0 735

2 568 0 981

3 836 0 -368
4 568 0 1218

5 0 368 0

6 0 -368 0

Tab. 10-3 Pocetné hodnoty

zat'azenia motorovych lozi.

Cislo Fx Fy F,
pripadu [N] [N] [N]
1 1254 0 1103
2 852 0 1471
3 1254 0 552
4 852 0 1828

5 0 552 0

6 0 -552 0
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11 Pevnostna kontrola motorovych 10zi
11.1 Vypo¢tovy model

Pevnostna kontrola je rozdelena do dvoch ¢asti. V prvom pripade bolo nutné vysetrit’ staticka
pevnost’ prutov, a to pre vSetky pripady zat’azenia. Jednotlivé prvky prenasaji zat'azenie tla-
kom, tahom a ohybom. Zistenie maximalnych napiti bolo uréené prostrednictvom MKP rie-
Si¢a Nastran. Z rieSenia trojrozmernej statickej rovnovahy uvedenej prutovej stustavy vyplyva-
ju hodnoty reakénych sil v uzlovych bodoch RBE2, ktorych znalost’ je nutné pri dimenzovani
spojovacich skrutiek uvedeného v druhej ¢asti vykonanych rozborov.

¢ MKP model

Existuje niekol’ko moZnosti modelovania, pricom kritériom je rozmernost’ pouzitych elemen-
tov. Pre tento ucel a jednoduchost’ modelu bolo zvolené pouzitie trojrozmernych prvkov.

o MKTP siet’

Siet’ bola vytvorena v programe Patran s pouzitim elementov TET10 o konS$tantnej velkosti
10 mm.

Tab. 11-1 Parametre siete MKP modelu.

Pocet uzlovych bodov 55088
Pocet elementov 28434

ATNSATAYH A

AARATIRAT N,

Obr. 11-1 MKP siet’ modelu.
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e Okrajové podmienky

Vsetky zlozky zat'azenia boli definované pomocou prvku MPC-RBE2, ktorého zavislé uzlové
body odpovedali bodom z&vesu motora. Vlastné zatazenie je zavedené v uzlovom bode, ktory
odpoveda tazisku sustavy elektromotor-vrtula, vid’ obr. 11-2. Uchytenie motorovych 16zi
bolo realizované pomocou prvku RBE2, pricom bolo zamedzené pohybu vo vSetkych sme-
roch a rotaciam okolo osiy a z.

uchytenie na poZziarnu
. 2 prepazku %

zavedenie zat’aZenia

uchytenie na poziarnu
prepazku

Obr. 11-2 Zavedenie okrajovych podmienok do MKP modelu.

e Materialové charakteristiky

Pre MKP analyzu bol zvoleny linearny elasticky materidlovy model, ktory vyzaduje zadanie
minimalne dvoch parametrov-modulu pruznosti a Poissonovho ¢isla.

Tab. 11-2 Materialové data ocele vstupujice do vypoctu.

Modul pruznosti

v fahu E 210 000 MPa

Poissonovo ¢islo n 0,3 -

e Typ analyzy
Linearna analyza s rieSicom SOL 101.
e Vyhodnocovanie modelov
Hlavnym ciel'om vypoctového modelovania bolo vyhodnotit’:
1. Maximalne napitie v prutoch (sucinitele rezervy).
2. Reakéné sily a momenty v MPC prvkoch RBE2 v zavesoch motorovych 16zi.
e Zjednodusenie modelovania

Sucastou modelu nie su zvarané spoje.
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11.2 Pevnostna kontrola s vyuzitim MKP

Hlavnym cielom pevnostnej kontroly bolo vyhodnotit’ stav napétosti konstrukcie z hl'adiska
bezpecnej prevadzky, t.j. bez vzniku plastickych deformacii. Zavedené zat'azenie tak v prvom
pripade odpoveda prevadzkovym hodnotam.

Z vykonanej analyzy je mozné konstatovat’, ze radovo blizkych hodnét maximélnych napéti
sa dosahuje v letovych pripadoch 1-4. Pripady bo¢ného zat'azenia 5 a 6 su navzajom symet-
rické a dosiahnuté maximalne napétie je nizSie ako v predchadzajucich pripadoch. Najkritic-
kejsi pripad z hl'adiska maximalneho dosiahnute'ného napétia je pripad ¢. 1. a jeho hodnota je
369 MPa, ¢o predstavuje vzh'adom k medze kizu suéinitel’ rezervy 1,19.

Vysledné hodnoty rozloZenia napiti pre najkritickejsi pripad st zobrazené na obr. 11-3, ostat-
né pripady su sucast’'ou prilohy 10.

3.69+002
3.44+002
3.20+002
2.95+002—
2.71+002—

2.46+002—

2.21+002

1.97+002

1.72+002

1.48+002

1.23+002

9.84+001

7.38+001

4.92+001

2.46+001
9.43-013

Obr. 11-3 RozloZenia napétia pre najkritickejsi pripad zat'azenia.

Z hladiska posudenia statickej pevnosti navrhnutej konstrukcie je nutné posudit’ hodnoty na-
péti v porovnani s medzou kizu materialu. V pripade vietkych uvazovanych pripadov zat'aze-
nia dosahuji maximalne hodnoty napéti, a to aj S uvazovanim koncentratorov napétia (v do-
sledku absencie zvaranych spojov) niz§ich hodnét ako dovolend hodnota. Sucinitele rezervy
tak v dostato¢nej miere odpovedaju poziadavkom predpisu. Netreba vSak zabudnat’ na sku-
tocnost’, ze v pripade motorovych 16zi ide o dynamicky namahany konstrukény prvok, ktoré-
ho skuto¢né navrhové parametre mézu vyplyvat z unavovych vlastnosti a nie zo statickej
pevnosti.
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11.3 Pevnostna kontrola skrutkového spojenia na prepazke

MKP analyza pri poCetnom zatazeni umoznuje od¢itat’ hodnoty reakénych sil v mieste zave-
denia prvkov MPC, ktoré odpovedaju zavesom motorovych 16zi. Vysledna reakénd sila
V rovine poziarnej prepazky Fy, sa ziska vektorovym suctom posobiacich sil. Tato sila je do
konstrukcie rozvedend prostrednictvom skrutkou zovtenych silentblokov. Skrutkové spojenie
je navrhnuté s predpédtim. Charakter naméhania je tahovy/tlakovy a to axialnou silou (v osi x).
Oznacenie zavesov je zobrazené na obr. 11-4.

Obr. 11-4 Oznagenie zavesov.

e Vypoctové vzt’ahy

Normadlové (fahové, resp. tlakové) napétie

0= (11.1),
kde S je prierezova plocha:
DZ
S=m— .
T (11.2)
Dovolené napitie (pre spoj s predpétim zatazeny v kI'udovom stave)
O-DOV = 0,2 ' RPO,Z (113)[22]
Sucinitel’ rezervy
_ 9pov
U] . (11.4),

Tab. 11-3 Vysledky pevnostnej kontroly skrutiek pre kriticky pripad zat'aZenia.

c [MPa] n []
A 0,7 118,8
B -14,9 5,2
C -10,1 7,7
D -0,6 1218

Vysledné hodnoty reakénych sil a momentov st uvedené v prilohe 11, sucinitele rezervy pre
vsetky pripady zat'azenia st uvedené v prilohe 12.

88



Diplomova praca Letecky ustav, FSI VUT

Zaver

Predlozena diplomova praca sa zaobera problematikou koncepéného navrhu vycvikového
lettina s elektrickym pohonom. Poziadavkou bol dvojmiestny letiin s vrtul'ou v taznom uspo-
riadani a klasickym usporiadanim chvostovych ploch s maximalnou vzletovou hmotnostou
600 kg, certifikovaného podla predpisu CS-LSA.

V prvej faze bol prevedeny navrh geometrickych, aerodynamickych a hmotnostnych paramet-
rov vyplyvajacich predovSetkym z vykonanej Statistiky stavajucich letinov v danej kategorii
a doporucené navrhové hodnoty boli tiez prevzaté z konStrukénych skript.

Hmotnostny rozbor obsahuje rozlozenie jednotlivych komponentov elektrického pohonu, vra-
tane akumulatorovych blokov, ato z ohl'adom na medzné hodnoty centraze, ktoré¢ definuji
priatelni mieru zasoby statickej stability. Hmotnost’ akumuléatorov bola stanovena na 108,1
kg, ¢o predstavuje priblizne 18% maximalnej vzletovej hmotnosti.

Nasledne boli v ramci obalky zataZenia stanovené navrhové rychlosti letu, a tieZ pripustné
prevadzkové nasobky, ktoré sluzia ako vychodiskové hodnoty pri vypocte zat'azenia motoro-
vych 16zi.

Dalsia ¢ast’ bola venovana odhadu vztlakovej &iary a aerodynamickej polare letina, ktorych
znalost’ je nutna pri vyhodnocovani letovych vykonov. Teoreticka hodnota maximaélnej kiza-
vosti dosahuje hodnoty 16,46. Pri horizontdlnom lete v tomto rezime predstavuje hodnota
doletu 202 km a vytrvalosti 1h 56 min.

Posledna Cast’ prace je venovana konstrukénému navrhu zéastavby prednej Casti letina a navr-
hu a pevnostnej kontrole motorovych 16zi, ktora je vykonana pomocou linearnej MKP analy-
zy v Nastrane. Navrhnuta konstrukcia motorovych 16zi a ich skrutkového spojenia na poziar-
nu prepazku odpoveda poziadavkdm na staticka pevnost’.

Praca je koncipovand ako sekvencia navrhovych postupov z oblasti konstruovania, aerodyna-
miky, mechaniky letu a pevnosti, pricom navrhnuté parametre vychadzaju z vykonanej Statis-
tiky a poskytuju tak hodnoverny odhad pre prvotny navrh novovznikajiceho letna.
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Zoznam symbolov

Os/0a

Lyop
U

Derivacia zoSikmenia pradu v mieste VOP
Aerodynamicka sila na VOP
Bezrozmerova hmotnost’ letina

Celkova uc¢innost’ elektrického pohonu (kapitola 8.2.1),

sucinitel’ rezervy (kapitola 11.4)
Celkové napitie v otlaceni

Celna plocha trupu
Celna plocha trupu v jeho najsirsej Gasti
Derivécia sucinitel'a klopiaceho momentu podla
uhlovej rychlosti klopenia

Derivécia sucinitel'a klopiaceho momentu podla
vychylky VK
Derivécia sucinitel'a vztlaku podl'a uhlovej rychlosti
klopenia
Derivécia sucinitel'a vztlaku podl'a vychylky VK

Derivacia sucinitel’a vztlaku VOP podl'a vychylky VK

Derivécia sucinitel'a zavesového momentu podl'a
uhlovej rychlosti klopenia

Derivacia sucinitel’a zavesového momentu VK podla
uhla ndbehu VK

Derivacia sucinitel'a zavesového momentu VK podla
uhlu nédbehu letina

Derivacia sucinitel'a zavesového momentu VK podla
vychylky VK
Dizka klapky
Dizka kridelka
Dizka tetivy profilu
Dizka trupu
Dovolené napitie pre skrutku zat'azent strihom
Dynamické zasoba s pevnym riadenim
Dynamické zasoba s voI'nym riadenim
Dynamicka zasoba s voI'nym riadenim
Ekvivalentny priemer trupu
Ekvivalentny priemer trupu
Element kridla
Element trupu
Faktor uvol'nenia vyskového kormidla
Faktor velkosti a tvaru nosa
Geometricky sucinitel
Geometricky sucinitel
Geometricky sucinitel’
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My, Gyroskopicky moment pri kloneni [Nm]
Mg, Gyroskopicky moment pri zatacani [Nm]

he Hibka klapky [%]
i Hibka kridelka [%]
MgaT Hmotnost’ akumulatorov [kg]
Mg Hmotnost’ akumulatorov [ka]
Mm Hmotnost’ elektromotora [ka]
mgr Hmotnost’ konstrukcie draku (pomerna) [kg]
m Hmotnost’ letina [ka]
Mpy Hmotnost’ pohonnej ststavy [ka]
Mg Hmotnost’ systémov a vybavenia (pomerna) [ka]
my Hmotnost’ uzito¢ného zat'azenia [kg]
P Hustota vzduchu [kgm™
CDi.VOP.vyv Indukovany odpor VOP od vyvaZovacieho zat'azenia [-]
My yvop Klopiaci moment VOP pri nulovom vztlaku [Nm]
R Koeficient vyjadrujici vplyv interferencie medzi kridla [
«T a trupom
R Koeficient vyjadrujuci vplyv interferencie VOP [
LSVOP a trupom
R Koeficient zahrnujuci vplyv Sipu spojnice maximalnych [
L stavebnych vysok profilu
Korekény faktor ucinnosti kormidla od vychylky [
M2 kormidla
Olkckrit Kriticky uhol ndbehu [°]
M, Kratiaci moment [Nm]
Kmax Maximalna kizavost [
VmaxTRVALY  Maximalna rychlost’ pri trvalom rezime prace motora [ms™]
Vmax,vzZLETOVY Maximalna rychlost’ pri vzletovom reZime price motora  [ms™]
Trnax Maximalna vytrvalost [min]
Mrow Maximalna vzletova hmotnost’ [ka]
Roax Maximalny dolet [km]
A Maximalny nasobok zat'azenia dany maximalnym [
Mtmax sucinitelom vztlaku
F Maximalny nasobok zat'azenia dany vyuziteInym [
Mtmax tahom
Nmax’ Maximaélny prevadzkovy nasobok zat'aZenia [-]
CLmax K Maximalny sucinitel’ vztlaku kridla [-]
CLmax Maximalny sucinitel’ vztlaku letina [ms™]
CLmax,prof Maximalny sucinitel’ vztlaku profilu [-]
Dax Maximalny uhol prie¢neho sklonu [°]
Rpo.2 Medza kizu [MPa]
Rm Medza pevnosti v tahu [MPa]
Py Menovity vykon motora W]
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tmin Minimalna doba potrebna k prevedeniu zatacky o 360° [s]
Mpin Minimalna vzletova hmotnost’ letina [ko]
Tmin Minimalny polomer zatacky [m]
Fomin Minimalny potrebny t'ah [N]
Ppmin Minimalny potrebny vykon (W]
E Modul pruznosti v t'ahu [GPa]
Vyop Mohut VOP k AS KT [-]
Vsop Mohutnost’ SOP [-]
Vvorp Mohutnost’ VOP [-]
Vvop Mohutnost VOP k taZisku letina []
Ly vre Moment zotrvacnosti vrtule [kgm?]
Pmo Napitie od ohybového momentu [MPa]
Pr Napitie od postvajice;j sily [MPa]
NN Nésobok pri nomralovom zataZeni [-]
ng Nasobok pri zataZeni bo¢nymi silami [-]
E* Nominalna zasoba energie akumulatorov [Wh]
o Normalové (fahové, resp. tlakové) napétie [MPa]
ny Obratovy nasobok [-]
Co,poD Odpor podvozku [1
Cb.PODi Odpor prislusnej ¢asti podvozku [-]
Cpo,sop Odpor SOP pri nulovom vztlaku [
Cpo.TR Odpor trupu pri nulovom vztlaku [-]
Cpo,vop Odpor VOP pri nulovom vztlaku [-]
D O(_lporové sila (kap!tola 8.1.1), IN]
priemer vrtule (kapitola 8.1.3)

Somk Omodena plocha kridla [m?]
SomK Omocena plocha trupu [m?]
e Oswaldov koeficient aerodynamickej uc¢innosti [-]
evop Oswaldov koeficient acrodynamickej uc¢innosti VOP [-]

n Otacky motora [min™]
Vg Padova rychlost’ [ms™]
Sk Plocha klapky [m’]
Sk Plocha kridelka [m?]
S Plocha kridla, prierezova plocha [m?]
Ssk Plocha smerového kormidla [m?]

Ssop Plocha SOP [m?]
Svop Plocha VOP [m?]
Svk Plocha vyskového kormidla [m?]
Svk Plocha vyskového kormidla [m?]
Svo Plocha vyskového kormidla pred osou otacania [m?]
u Poissonovo ¢islo [-]
Tar Poloha aerodynamického stredu konfiguracie [
’ kridlo-trup
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Xax Poloha aerodynamického stredu kridla [-]
7. Poloha aerodynamiclfého stredu letina s volnym []
A riadenim
Xp Poloha dynamického bodu s pevnym riadenim [-]
Xp Poloha dynamického bodu s vol'nym riadenim [-]
TT vrt Polomer odpovedajuci polohe taziska vrtule [m]
AXy TR Posun aerodynamického stredu od vplyvu trupu [-]
Fp Potrebny t'ah [N]
Pp Potrebny vykon (W]
AF Prebytok t'ahu [N]
AP Prebytok vykonu (W]
Dct vor Prirastok vztlaku na VOP [-]
A%y yop Prispevok VOP k posunu aerodynamického [
’ stredu letiina
F Propulznd sila [N]
[, Rameno AS VOP a taziska letiina [m]
ORED Redukované napétie [MPa]
SpoD:i Referen¢na plocha pneumatiky [m?]
b Rozpitie [m]
w Rychlost klesania (kapitola 8.4.2) [ms™]
Rychlost’ letu (kapitola 8.1.2), 1
v rychlost’ klesavého letu (kapitola 8.4.2) [ms”]
Vmp Rychlost’ odpovedajtica rezimu minimalneho odporu [ms™]
Vmp Rychlost’ odpovedajuca rezimu minimalneho [ms™]
potrebného vykonu
J Rychlostny pomer [-]
CLo KT Sklon vztlakovej Ciary konfiguracie kridlo-trup [rad™]
CLoK Sklon vztlakovej Ciary kridla [rad™
CLa Sklon vztlakovej Ciary letuna [rad™]
a' Sklon vztlakovej Ciary letina s voI'nym riadenim [-]
ao,prof Sklon vztlakovej Ciary profilu [rad’]
Claprof Sklon vztlakovej &iary profilu [rad]
Olvop Sklon vztlakovej ¢iary VOP [rad™]
CLa, VOP Sklon vztlakovej ¢iary VOP (k ploche kridla) [rad’]
a, Statickd zasoba s vol'nym riadenim [-]
Ca Stredna aerodynamicka tetiva [m]
w Stipacia rychlost’ [ms™
M, Sucinitel’ klopiaceho momentu kridla pri nulovom [
’ vztlaku
Cmo,prof Sucinitel’ klopiaceho momentu profilu [-]
My o Stcinitel’ klopiaceho momentu trupu pri nulovom [
: vztlaku
Com Stcinitel’ minimalneho odporu (na polare) [-]
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CLm Stcinitel’ minimélneho vztlaku (na polare) [-]
Cpo,k Sucinitel’ odporu kridla pri nulovom vztlaku [-]

Cp Stcinitel’ odporu letiina [-]
Notl Sucinitel rezervy pri otlaceni [
L Stcinitel vyj adrujﬁ'ci }/vzéj omr}%’/ VPIYY maximalnej [
stavebnej vysky a dlzky tetivy
Cp Stcinitel’ vykonu [-]
Clonr Stcinitel’ vztlaku konﬁgurécfie kridlo—trup pri nulovom []
* uhle nabehu
CLok Sucinitel’ vztlaku kridla pri nulovom uhle nabehu [-]
L Stcinitel’ vztlaku letina [-]
CLmD Sucinitel’ vztlaku odpovedajuci rezimu minimalneho [
odporu
CLmp Sucinitel’ vztlaku odpovedajici rezimu minimalneho [
potrebného vykonu

Clo Stcinitel’ vztlaku pri nulovom uhle nabehu letiina [-]

CLovop Stginitel’ vztlaku VOP pri nulovom uhle ndbehu letina  [rad™]
Kvop Stcinitel’ znizenia dynamického tlaku v mieste VOP [-]
K Sucinitel’, ktory odpoveda poctu valcov spasovacieho [

motora

Cp Sucinitiel’ tahu [
Kkr Sucintiel’ vplyvu trupu [-]
CLK Sucintiel’ vztlaku kridla [-]
brg Sirka trupu [m]

T Smykové napitie [MPa]

E Specifick4 hustota energie akumulatorov [Wh]
A Stihlost’ [-1
G Tiazova sila [N]

g Tiazové zrychlenie [ms?]
Cik Treci koeficient (kridlo) [-]
CeTR Treci koeficient (trup) [-]
Crvop Treci koeficient (VOP) [-]
(d_a) U¢innost kormida [-]

dé )

Ny Ucinnost’ vrtule [

oy Uhlova rychlost’ klopenia [rad™]

o, Uhlova rychlost’ zata¢ania [rad™]
y Uhol kizania [°]
1% Uhol nastavenia kridla [°]
Okt Uhol nastavenia KT voc¢i horizontalnej rovine [°]
OTR ref Uhol nastavenia trupu voci referenénej rovine trupu [°]

« Uhol nastavenia VOP voc¢i €iare nulového vztlaku o

Pvor konfiguracie KT "]
Pvor Uhol nastavenia VOP voci vodorovnej osi [°]
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IVOP0,25

lvop 0,25
hVOP
hyop

lsop
lvor

IVOP,OH

Uhol nulového vztlaku
Uhol nulového vztlaku kridla
Uhol nulového vztlaku profilu
Uhol stipania
Uhol $ipu
Vertikalna poloha strednej aerodynamickej tetivy SOP
Vodorovna (doprednd ) zlozka klesavej rychlosti letu
Vysledna hodnota aerodynamického stredu letiina
S pevnym riadenim
Vyska SOP
Vytrvalost’
Vyuzitel'ny tah
Vyuzite'ny vykon
Vzdialenost’ AS VOP od AS kridla
Vzdialenost’ AS VOP od AS kridla (bezrozmerova)
Vzdialenost’ AS VOP od t'aziska letuna (kolmo na ¢iaru
nulového vztlaku)
Vzdialenost’ AS VOP od t'aziska letiina (kolmo na ¢iaru
nulového vztlaku,bezrozmerova)

Vzdialenost medzi AS SOP a AS konfiguracie kridlo
trup
Vzdialenost’ medzi AS VOP a AS konfiguracie kridlo
trup
Vzdialenost’ odtokovej hrany kridla a aerodynamického
stredu VOP

Vzdialenost osi otac¢ania a ndbeznej hrany VK
Vzdialenost osi otacania a odtokovej hrany VK
Vztlakova sila
X-ové poloha strednej aerodynamickej tetivy
y-ova poloha strednej aerodynamickej tetivy

Zakladna (¢innost’ kormidla

Zasoba statickej stability
Zotrvacéna sila
Zuzenie
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Zoznam skratiek

AS Aerodynamicky stred
\VOP . Vodorovni' ocasni plocha
Poznémka: je pouzivany cesky ekvivalent k: vodorovna chvostova plocha.
MKP Metoda kone¢nych prvkov
MPC Multi point constraint (vdzba viacerych bodov)
MSA Medzinarodna Standardnd atmosféra
SAT Strednd aerodynamicka tetiva
SK Smerové kormidlo
SOPp ‘ Svisla oca§ni plocha .
Poznémka:je pouzivany Cesky ekvivalent k: zvisla chvostova plocha.

VK Vyskové kormidlo

KT Kridlo-trup (konfiguracia)
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Zoznam priloh

Priloha 1 Néavrhové parametre vyhodnotené v kontexte Statistickych dat
Priloha 2 Vypocet strednej aerodynamickej tetivy v programe MATLAB
Priloha 3 Aerodynamické charakteristiky profilov

Priloha 4 Hodnoty mohutnosti chvostovych ploch

Priloha 5 Zastavba pohonnej sustavy

Priloha 6 Hodnota derivacie zoSikmenia prudu v mieste VOP
Priloha 7 Definicia rozmerov VK

Priloha 8 Aerodynamické charakteristiky vrtule

Priloha 9 Potrebné a vyuzitel'né tahy

Priloha 10 Vysledné hodnoty analyzy MKP modelu

Priloha 11 Reakéné sily a momenty v zdvesoch motorovych 16zi
Priloha 12 Vysledné hodnoty pevnostnej kontroly skrutiek
Priloha 13 Vykresova dokumentacia motorovych 16z
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Prilohy
Priloha 1: Navrhové parametre vyhodnotené v kontexte Statistickych dat
20
O Letuny s elektrickym pohonom
18
O Letuny so spalovacim pohonom
16 @ Koncepény navrh
14 e e———
- - RX1E
£ 12
s o 8
2 10 >
3
2 _ B
] —_———
8 —— —— = 2
2 _____________—— 65 kg/m
6
4
2
0
450 475 500 525 550 575 600
Maximalna hmotnost [kg]
Obr. P1-1 Zavislost’ prazdnej hmotnosti na maximalnej vzletovej hmotnosti.
20
O Letuny s elektrickym pohonom
@)
18 RX1ED O Letdny so spafovacim pohonom
16 ® Koncepcny navrh
14
%
o 12 o
<
= EPOD
10 f0) Alpha
Electro - .
Priemerna
g = -oo— ————— hodnota Stihlosti: |= = — = = —
@) 8,05 ©)
© O ©)
6
o 9 O O
4
9 10 11 12 13 14 15 16 17
Plocha kridla [m?]

Obr. P1-2 Zavislost’ plochy kridla na ploche kridla.
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Diplomova praca
18
O RX1E
16
14
1 e — - 12— ——
EPOS
=10
5
r O Alpha Electro
& 8
o
6 (o) )
____________________ 5— — —
4
O Letuny s elektrickym pohonom
2 ’ ’
O Letuny so spalovacim pohonom
0
450 475 500 525 550 575 600

Maximalna hmotnost [kg]

Obr. P1-3 Zavislost’ stihlosti kridla na maximalnej vzletovej hmotnosti.
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Priloha 2: Vypocet strednej aerodynamickej tetivy v programe MATLAB

clc
clear all

)
o

$Pocet intervalov
n=1000;
dy=1/n;

%Geometricke parametre (c-dlzky tetiv v klucovych rezoch, S-plochy usekov,
$b-rozpatie usekov,NH-vzdialenost prislusne]j tetivy k vodorovnej priamke)

c=[1.2,1.2,1,0.5];
S=[1.2,3.3,1.5];
b=[ll312];
NH=[0,0.2,0.5];

alfa=[0,tan (N
dl=linspace (
d2=1linspace (
d3=linspace (
d=[dl;d2;d3];

yl=linspace (0,b(1),n);
y2=linspace (0,b(2),n);
y3=linspace (0,b(3),n);
=lyl;y2;y31;
y2=[y1;b (1) +y2;b (1) +b(2) +y3];

H(2)/b
c(l),c(
c(2),c(
c(3),c(

Al=zeros (1, 3);
A2=zeros (1, 3);
A3=zeros (1, 3);

SUM=zeros (3,1);
SUMAS=sum (S) ;

SVYPOCET

o

for i=1l:length (b)
for j=1l:n
x(i,j)=alfa(i)*y(i,J);
end
end

for i=1l:1length (b)

for j=2:n
csat(i,3)=(y(i,3)-y(i,3-1)) . * (((d(i,3)+d(i,3-1)))/2)"2
Al (i)=Al(i)+csat(i,j);

cy(i,3)=y2(i,3).*d(i,3);
ysat(i,j)=(y ( (3)-y2(3,3-1)) . *(cy(i,3)+cy(i,3-1))/2;
A2 (1) A2( ) +ysat (i,3);

cxy(i,3)=d(i,J)*=x(1,3)*(y(i,3)-y(i,3-1));
A3 (i)=A3(i)+cxy (i, J);
end
end
A=[Al;A2;A3];
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for i=1l:1length (b)
for j=l:1length (b)
B(i,3)=A(i,3)./S(3);
SUM(i,1)=SUM(i,1)+A(1i,7):
end
end

disp('Dlzka strednej aerodynamickej tetivy')
cSAT=SUM(1,1) /SUMAS

disp('Poloha strednej aerodynamickej tetivy-Y')
ySAT=5UM (2, 1) /SUMAS

disp ('Poloha strednej aerodynamickej tetivy-X'")
xSAT=SUM (3, 1) /SUMAS
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Priloha 3: Aerodynamické charakteristiky profilov
e LS0417 MOD
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Figure 10.- Concluded.
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Priloha 4: Hodnoty mohutnosti chvostovych ploch zo Statistiky [9]
e VOP

Table $.2a) S8ingle Engine Propeller Driven Airplanes: Horizontal Tail Volume

and Elevator Data

Type Wing Wing Wing Bor. s'fsh xy, Vh Elevator
Area mgc Airfoil Tail Chord
- Area
3 c root/tip 8y root/tip
£t? £r NACA® ? £t fr.c
CESSNA h
Skywagon
07 174 4,55 2412 44.9 0.45 16.2 0.9%2 A8 .47
Cardinal
RG 174 4.79 64A215/64A412 35 0 1.00 14,3 0.60 stabilator
Skylane
RG 174 4.32 2412 38.8 0,41 14,8 0.71 -47/.3%
PIPER
Cherckee
Lance 175 3.2% 65,415 34,6 1,00 16.1 0.61 stabilator
Warrior 170 4.44 65,413 26,5 1,00 13.35 0.48 stabilator
Turbo Saratoga
8P 178 4.71 NA 86,2 1.00 16.2 0.70 stabilator
Bellanca
Skyrocket 133 5.30 63,215 42. 8 0.58 13,3 0.61 .36/.42
Grumman
Tiger 140 4.44 NA 37.6 0.28 12,6 0.76 0.39
Rockwell
Commander 152 4,58 63415 31.2 0.354 10.9% 0,49 +33/.44
Trago Mills
SAB-1 120 3,94 2413.6 22.0 0.46 17.8 0. 83 0.46
Scottish Aviation
Bullfinch 129 3,97 63,615 27.5 0.58 11,9 0.63 0.45

* Unlesa otherwise indicated.

e SOP

Table 8.1b) Single Engine Propeller Driven Airplanes: Vertical Tail Volume,

Rudder and Aileron Data

Type Wing  Wing WVert. B /S, x/ Vo Rudder §,/s Ail. Ail.
Area  Span Tail Chord Span Chord
Area Loc.
5 b 5, root/tip in/out in/out
ft2 ft tt3 ft t:.t'.:‘r fr.b/2 tr.c'
CESSNA
Skywagon
107 174 35.8 16.0 0.44 18,0 | 0,046 | ,46/.46 0.10 .61/.94 ,25/.22
Cardinal
RG 174 35,5 17.4 0.37 13.5 | 0.038 || .85/.43 0.11 .65/.97 .38/.37
Bkylane
RG 174 35.8 18.6 0.37 15,8 0,047 | .41/.42 0.11 47/.96 .17/.24
PIPER
Cherokee
Lance 1758 32,3 13.8 0.8%1 15.3 0,037 | .26/.50 0,064 _.56/.88 0.20

Warrior 170 $35.0 11.3 0.83¢ 15.2 0.026 | .29/.52 0.078 .48/.96 .27/.24
Turbo Saratoga

BP 178 36.2 15.9 0.29 15.2 0,038 | .23/.58 0.057 .52/.84 0.19

Bellanca

Skyrocket 183 35.0 18.1 0.33 18,2 0,037 | .28/,40 0,076 .60/1.0 ,.315/,312
Grumman

Tiger 140 31.5 8.4 0.43 12,6 |0.024 | .56/.46 0.055 .56/.92 0.24

Rockwell
Commander 152 32.8 17.0 0.28 11.4 0,039 | .830/.46 0,072 ,64/.9%7 ,27/.36
Trago Mills :
SAB-1 110 30.7 17.1 0.40 18.6 0,086 | .35/.54 0,080 .58/.97 .25/.1%
Scottish Aviation
Bullfinch 129 33,8 22,7 0.3% 11,8 0,062 |.35/.56 0.073 .61/.9%5 .23/.30
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Priloha 5: Zastavba pohonnej sustavy

riadiaca
jednotka

-

frekve \\

menic

elektromor

chladi¢

akumulatorové

bloky akumulatorovy

blok

Obr. P5-1 Zastavba pohonnej ststavy v 3D modeli.
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Priloha 6: Hodnota derivacie zoSikmenia priadu v mieste VOP

Druhy mozZny postup urcenia hodnoty derivacie zoSikmenia prudu v mieste VOP sa uréi na

zaklade [9]

de
5o = 444 [Ky <Ky - Ky - yJcos(Ayop)]

Vypocet jednotlivych ¢clenov:

0 L 1
474 1+4Y
¢ _10-32

A7
1_hVOP

KH: b

312 lyop 0,25
d b

Vstupné hodnoty st dané geometriou kridla a VOP

1,19

(P6.1)

(P6.2)

(P6.3)

(P6.4)

Uhol $ipu k stvrtinovej ¢iare VOP Avop 14,27 [°]
Hodnoty geometrickych stéinitelov
Ka 0,0688 []
Geometricky sucCinitel’ K. 1,25 [-]
Ki 0,9421 [-]

Dosadenim uz znamych vstupnych hodnot do rovnice P6.1 ziskame hodnotu derivacie zo-

Sikmenia pradu v mieste VOP:

ds
—=0,2327.
da

Z vypocitanych hodnét je vo vypoctoch pouzitd konzervativnejSia hodnota, t.j. hodnota, ktora
dava niz8iu hodnotu sklonu vztlakovej ¢iary VOP C;, vop” Rozdiel medzi tymito dvoma hod-

notami predstavuje takmer 19%.
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Priloha 7: Definicia rozmerov VK

Syo=0.14 m’

N

Syx=0.7 m’

os otacania VK

Obr. P7-1 Zakladna geometria VK.
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Priloha 8: Aerodynamické charakteristiky vrtule
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Obr. P8-1 Aerodynamické chrakteristiky vrtule pre TRVALY rezim prace motora.
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Obr. P8-2 Aerodynamické chrakteristiky vrtule pre VZLETOVY reZim prace motora.
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Priloha 9: Potrebné a vyuzitel’'né tahy
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Obr. P9-1 Potrebné a vyuzite'né t'ahy v nulovej vyske MSA pre uvazované rezimy prace motora.
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Priloha 10: Vysledné hodnoty analyzy MKP modelu
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Obr. P10-1 Pripad 1: Hodnoty napéti a deforméacie.

Obr. P10-2 Pripad 2: Hodnoty napéti a deformacie.
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Obr. P10-3 Pripad 3: Hodnoty napiti a deformacie.
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Obr. P10-4 Pripad 4: Hodnoty napiti a deformécie.
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Obr. P10-6 Pripad 6: Hodnoty napiti a deformacie.
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Priloha 11: Reakéné sily a momenty v zavesoch motorovych 16Zi

Tab. P11-1 Hodnoty reakénych sil v bodoch zavesu pre vSetky pripady zat'azenia.

Pripad Zaves Ry Ry R, My M, M,

zat’aZenia [N] [N] [N] [Nmm] [Nmm] [Nmm]
A 33 -1711 -1121 0 28177 -39 384
1 B =147 2077 -6 230 0 -108 325 26 335
C -507 1516 5024 0 -151 183 52 652
D -32 -1 882 1219 0 -25 274 -43 189

A 155 -907 -571 0 8993 -908

2 B -615 955 -2 713 0 42 316 4436
C -522 391 -391 0 -55 964 25078
D 130 -439 306 0 -11 007 -29 980
A -292 -1 032 -735 0 32 558 -69 446
3 B -420 1874 -5 796 0 88 672 29 751
C -184 1726 5475 0 -174 478 49 549
D -357 -2 567 1608 0 -20 982 -13 283

A 225 -1 054 -655 0 8 047 5577

4 B -685 999 -2 807 0 46 555 3699
C -591 346 1412 0 -51 586 25747
D 199 -291 222 0 -11 933 -36 432

A -69 -168 -100 0 -2 993 2 464

5 B 236 -103 168 0 11 906 -1 600
C -236 -105 -173 0 -11 868 -1616

D -69 -176 105 0 2 895 2 267

A -69 168 100 0 2993 -2 464

6 B -236 103 -168 0 -11 906 1600
C 236 105 173 0 11 868 1616

D 69 176 -105 0 -2 895 -2 267
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Priloha 12: Vysledné hodnoty pevnostnej kontroly skrutiek

Tab. P12-1 Vysledné hodnoty pevnostnej kontroly skrutiek.

z:tgli);(liia Zaves | ¢ [MPa] n[-]
A 0,66 118,8
1 B -14,86 5,2
C -10,09 7,7
D -0,64 121,8
A 3,08 25,3
2 B -12,23 6,4
C -10,38 7,5
D 2,58 30,2
A -5,81 13,4
3 B -8,36 9,3
C -3,66 21,3
D -7,10 11,0
A 4,48 17,4
4 B -13,63 5,7
C -11,76 6,6
D 3,96 19,7
A -1,37 56,8
5 B 4,70 16,6
C -4,70 16,6
D -1,37 56,8
A -1,37 56,8
6 B -4,70 16,6
C 4,70 16,6
D 1,37 56,8
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Priloha 13: Vykresova dokumentacia motorovych 16Zi
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