VYSOKE UCENI TECHNICKE V BRNE

BRNO UNIVERSITY OF TECHNOLOGY

FAKULTA STROJNIHO INZENYRSTVI

FACULTY OF MECHANICAL ENGINEERING

LETECKY USTAV

INSTITUTE OF AEROSPACE ENGINEERING

KONCEPCNI NAVRH BEZPILOTNIHO PROSTREDKU

CONCEPTUAL DESIGN OF UNMANNED AERIAL VEHICLE

DIPLOMOVA PRACE

MASTER'S THESIS

AUTOR PRACE Bc. Mikulas Durovec
AUTHOR

VEDOUCI PRACE Ing. Robert Popela, Ph.D.
SUPERVISOR

BRNO 2022



VYSOKE UCENi FAKULTA
TECHNICKE STROJNIHO

VBRNE INZENYRSTVI

Zadani diplomove prace

Ustav: Letecky Ustav

Student: Bc. Mikulas Durovec
Studijni program: Letecka a kosmicka technika
Studijni obor: Stavba letadel

Vedouci préace: Ing. Robert Popela, Ph.D.
Akademicky rok: 2021/22

Reditel Gstavu Vam v souladu se zékonem ¢&.111/1998 o vysokych skolach ase Studijnima
zkusebnim fadem VUT v Brné uréuje nasledujici téma diplomové prace:

Koncepé€ni navrh bezpilotniho prostredku

Struéna charakteristika problematiky ukolu:
Bezpilotni prostiedky ptedstavuji relativné mlady obor letectvi a postupné pronikaji do dalsich aplikaci.

Nové moznosti autonomniho fizeni rozsifuji potencialni vyuziti a vyzaduji adekvétni konstrukci
prostiedku pro dany ucel.

Cile diplomové prace:

Koncepéni ndvrh viceucelového lehkého prizkumného a monitorovaciho prosttedku. Definice mise,
navrh zakladnich parametri a rozmérd, vybér pohonné jednotky. Aerodynamicky navrha analyza
vykont, hmotovy rozbor a centraz, konstrukéni navrh zasadnich konstrukénich uzli.

Seznam doporuceneé literatury:

Raymer, D., P., Aircraft Design: A Conceptual Approach (AIAA Education Series) 5th Edition,
American Institute of Aeronautics & Astonautics; 5th edition (August 1, 2012).

Fakulta strojniho inzenyrstvi, Vysoké uceni technické v Brn¢ / Technicka 2896/2 / 616 69 / Brno



Termin odevzdani diplomové prace je stanoven ¢asovym planem akademického roku 2021/22

V Bmé, dne

L.S.

doc. Ing. Jaroslav Juracka, Ph.D. doc. Ing. Jaroslav Katolicky, Ph.D.
feditel Gstavu. dékan fakulty

Fakulta strojniho inzenyrstvi, Vysoké uceni technické v Brn¢ / Technicka 2896/2 / 616 69 / Brno



ABSTRAKT, KLUCOVE SLOVA

ABSTRAKT

Tato diplomova prédca sa zaobera navrhom viactéelového bezpilotného I'ahkého
prieskumného a monitorovacieho prostriedku. Praca stanovuje celkovd koncepciu,
zakladné rozmery bezpilotného prostriedku, hmotnostny a centralny rozbor,
aerodynamické vlastnosti, letové vykony a vlastnosti letina. Dalej sa prica zaobera
usporiadanim vnuatorného vybavenia, vyberom a umiestnenim hlavnej pohonnej jednotky,
konstrukénym navrhom konstrukcie, pevnostnou analyzou a nakoniec finanénou analyzou.

KEUCOVE SLOVA
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ABSTRACT

This diploma thesis deals with the design of a multi-purpose unmanned light
reconnaissance and monitoring tool. The work determines the overall concept, the basic
dimensions of the drone, mass and center of gravity analysis, aerodynamic properties,
flight performance and characteristics of the aircraft. Furthermore, the work deals with the
arrangement of interior equipment, selection and location of the main power unit, structural
design, strength analysis, and finally financial analysis.
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UvoD

Na svetovom trhu sa momentélne nachéadza viacero firiem, ktoré sa zaoberaju bezpilotnymi
prostriedkami, ale ani jedna neoperuje na slovenskom trhu. Tuto dieru na trhu sa zatial’
nepokusil este nikto vyplnit'.

Préaca je zamerana hlavne pre vyuzitic v armadnom, policajnom a zachranarskom odveti
avSade tam, kde je potrebné dlhodobé pozorovanie. Momentélne Slovenskd Arméda
operuje s izraelskym bezpilotnym prostriedkom MicroFalcon. Jeho rozmery a hmotnost’
z neho robia idealny pozorovaci prostriedok, jednoduchy na prepravu a rychle nasadenie.
Jeho nevyhodou je nizka vydrz, ktord je okolo 2 hodin. Préca je koncipovana na navrh
bezpilotného lettna, ktory spina podmienky nizkej hmotnosti pre jednoduchy transport, ale
zaroven zvlada misie naro¢né na letovy cas.

Jedna sa 0 navrh viacGCelového prieskumného a monitorovacieho bezpilotného
prostriedku, ktory by mal zaplnit' spominant dieru na trhu. Navrh sa opiera o uspe$né
modely bezpilotnych prostriedkov na trhu, ktorymi sme sa inspirovali k pociatoénym
parametrom.

Zaciatkom sa praca venuje Statistickému rozboru existujdcich bezpilotnych prostriedkov
na trhu, d’alej sa pokracuje so zakladnou koncepciou, rozmermi, hmotnostnou analyzou
a letovou obalkou. Nasledne sa zistila stabilita lietadla a zakladné aerodynamické
vlastnosti, z ktorych dalej vychadzaju letové vykony svyberom hlavnej pohonnej
jednotky. Na zaver bolo zhotovené konStrukéné rieSenie s pevnostnou analyzou
a navrhnuta vnutorna zastavba letuna.

13
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1.PRIESKUM TRHU

Ako prve pri navrhu bezpilotného prostriedku, je dolezite zmapovat’ existujici trh, uz s
dostupnymi bezpilotnymi prostriedkami. Zo ziskanych dat je nasledne mozné navrhnat
predbezné rozmery, maximalnu vzletovi hmotnost a hmotnost’ nakladu. S takto
zadefinovanymi prvotnymi hodnotami je mozné vykonat' prvotné vypocéty a blizsiu
aproximaciu k realnym hodnotam. Prieskum trhu taktieZ ukaze, ¢o by mal vietko spiiiat
aby bol konkurencie schopny.

V tabulke ¢.1 boli zhromazdené ziskané data, od ktorych sa praca nésledne odvijala.
Prieskum trhu bol zamerany na celé spektrum trhu, kde sa jedné aj o vojenské a aj civilné
bezpilotné prostriedky. Z tohto dovodu nebolo mozné ziskat’ vsetky potrebné data.

Tabulka 1.1:Zoznam skamanych bezpilotnych prostriedkov.

1x Wankel rotary engine,
28 KW (38 hp)
2.5x3x- 39 - 135 - 1000 417 - 4600 9 -

Stvortaktny motor-

2.84x3.51x0.91 34 13.6 81.6 - 50 - - - 22 alternétor 3.72kW (5 HP)
2.4x2.8x- 1 - 63 - 150 460 - 3000 04 Frudovymotor TI40-G1
max 395N
335x2.71x0.91 113 431 59 - 161 125 84 3050 4  Dvoitakinymotor7.5kw
(10 HP)
1.98x3.51x- 12 - 50 - - 148 93 4570 9 -
2.5%x2.1x- 8 - 60 - - 320 - - - AMT turbojet 0.20 kN
3.35x4.88x- 27.2 27.2 54.4 - 150 203 185 4265 30 -
3.05x3.66x- 35 - 70 - 80 165 65 4875 35 -

Dvojtaktny motor s
2.95x4x0.99 6 40 60 - 450 180 120 3000 4 vykonom 11.2kW (15 HP)
2.5x3.5x1.2 15 - 65 0 70 180 110 2500 6 -

3-W 150cc Twin 13.4 kW
3.2x3.2x- 25 35 65 - - 165 70 - 5 (18 HP)
2.56x3.28x1.1 5 35 62.5 2 - 175 155 3000 8 -
2.8x5.4x0.7 20 - 90 - 150 180 120-180 5000 12 -

14
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e |Al Harpy — jedn& sa o dron kategorie loitering munition, so schopnostou tto¢it’ na
nepriatel'ské radarové systémy a potlacat’ ich funkciu, tiez zname ako SEAD. Pre tento
ucel ma dron umiestnenti naloz v prednej Casti trupu. Dron je vyradbany izraelskou
leteckou firmou IAl. Jeho maximalna hmotnost' ndkladu je 32 kg s maximalnym
doletom 500 km.

; |
Obrazok 1.1: 1Al Harpy. [16]

e |AIl Harop — dalsi bezpilotny prostriedok z izraelskej firmy 1Al, rovnakej kategorie
loitering munition. Jedna sa o vylepSenu a vac¢siu verziu 1Al Harpy, s tym, ze UAV ma
slazit’ na boj proti radarom. Letdn je schopny niest maximalnu hmotnost’ ndkladu 39
kg s maximalnym doletom 1000 km. Jeho celkova letova vydrz dosahuje 9 hodin.

Obréazok 1.2: 1Al Harop. [17]

e SkySpirit — bezpilotny prostriedok od firmy Lockheed Martin, ktory je navrhnuty ako
prieskumny dron pre ziskavanie informacii pre misie, pre hlboké prieniky za
nepriatel'ské Uzemie a dorucovanie malych zasielok. Pri svojej maximalnej vzletovej
hmotnosti 81,6 kg je schopny niest’ ndklad o hmotnosti 34 kg, na maximalnu vydrz 22
hodin.

Obréazok 1.3: SkySpirit. [18]
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e Cantas S — jedna sa o bezpilotny prostriedok ¢eskej vyroby. Letln je urCeny pre
vzdus$né misie vyzadujice velka rychlost’. Letun pohana maly ¢esky pradovy motor
TJ40-G1 s maximalnym tahom 395 N. Maximéalna vzletovd hmotnost’ ¢ini 63 kg s
maximalnou hmotnost'ou nékladu 10 kg.

Obréazok 1.4: Cantas S. [19]

e L-3 BAI XPV — jedna sa o experimentalny UAV prostriedok americkej vyroby. Letun
je pohanany dvojtaktnym motorom o vykone 7,5 kW, ktory pri maximalnej vzletovej
hmotnosti 59 kg dosahuje maximalnu rychlost’ 125 km/h a vydrz 4 hodiny.

Obrazok 1.5: L-3 BAI XPV. [20]

e SaaB SHARC - experimentalny bezpilotny letin $védskej vyroby, ktory zohral
kIa¢ova rolu pri vytvarani novsich bezpilotnych prostriedkov.

Obrazok 1.6: SaaB SHARC. [21]

16
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e ST Aero Skyblade IV — bezpilotny prostriedok navrhnuty v Singapure, pre takticke
pozorovanie a delostrelecky prieskum. Letin s maximalnou vzletovou hmotnost'ou 50
kg a maximalnou hmotnostou nakladu 12 kg, dosahuje maximalnu vydrz 9 hodin.
Jeho maximalna rychlost’ je 148 km/h.

Obréazok 1.7: ST Aero Skyblade IV. [22]

e Orlik — pol'sky bezpilotny prostriedok urceny na kratky dolet pre takticky prieskum.
Maximalna vzletova hmotnost letina je 90 kg, s tym, ze v prepravnom priestore moze
prepravit’ ndklad o maximalnej hmotnosti 20 kg. Letin ma maximalnu letovd rychlost’
180 km/h s maximéalnou vydrzou 12 hodin.

Obréazok 1.8: Orlik. [23]
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Letecky Ustav
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Graf 1.2: Zavislost vykonového zataZenia na maximdlinej vzletovej hmotnosti
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Graf 1.3: Zavislost maximdlneho vykonu na maximalnej vzletovej hmotnosti

Z takto ziskanych zavislosti je zrejmé, ze navrhované pociato¢né parametre sa nachadzajd
v oblasti linedrnej regresie a je mozné s nimi postupovat’ d’alej vo vypoctoch a v d’alsej
aproximdcii. Na zé&klade grafu ¢.1.1 je zrejmé, Ze bezpilotné prostriedky s piestovym
motorom maju vyssie uzitoéné zat'azenie ako bezpilotné prostriedky s prddovym motorom.
Maximalna vzletova hmotnost’ pre bezpilotné prostriedky s pradovymi motormi je naopak
jedna z najniz8ich. Taktiez z grafu 1.2 a 1.3 je mozné vidiet, Ze bezpilotné prostriedky
s pradovym motorom (SaaB SHARC, CANTAS S) maju nizsie vykonové vlastnosti ako
piestové motory.
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2.LETOVA MISIA

Hlavna filozofia, ktora bola vyuZzivana pri navrhu, bola zamerana na schopnost’ lietadla
plnit’ r6zne tlohy, pri ktorych bolo predtym potrebné pouzit’ ekonomicky nakladnejSie
prostriedky a technicky naro¢nejSie rieSenia. Podmienkou bolo, aby bolo liectadlo schopné
vzlietnutia z pristavacej drahy. Misia zacina s predletovou kontrolou, pripravou dronu a
jeho zahriatim. Po dosiahnuti letovej vysky, ktora by sa mala pohybovat’ v rozmedzi od
500 m do 5000 m, nasleduje prelet k ur€enému miestu vykonania misie, kde zacina
najdlhsia faza, v ktorej musi byt ¢asové okno minimalne 12 hodin, v ktorom musi dron
preletiet’ nad pozadovanou oblastou, s tym, ze musi mat’ dostatok pohonnych hmoét na
opatovny let k pristavacej drahe. Po néavrate k pristavacej drahe nasleduje klesanie, ktoré je
opatrené ¢asovym oknom 30 minit, ktoré zabezpeCuje dostatok ¢asu k povoleniu na

Letecky Ustav

pristatie alebo k nddzovému vzlietnutiu a presmerovaniu na ind pristavaciu drahu.

I 1. Taxi-out I 2. Vzlet a potiatoéné stiipanie I 3. Stupanie

|
I 4, Prelet k misii I 5. Vykondvanie misie

! I ! :
IE. Navrat z misiel?. Klesanie IE_ Prista'vaniel 9. Taxi-in I

Obr.2.1: Model letovej misie dronu [Vlastné spracovanie]

Tab.2.1: Rozdelenie segmentov letovej misie

Taxing na pristavaciu drahu
Stupanie

Prelet k vykonaniu misie
VWykonanie jednej z misie
Navrat k pristavacej drahe
Klesanie

Krazenie

Taxing z pristavacej drahy

0 N O OB~ W DN

Bez udania vzdialenosti

50+
1000+
50+

Bez udania vzdialenosti

0,5
0,15
0,3
12
0,3
0,15

0,5

7,2

Vv pre stipanie
110

90-110

110

v pre klesanie

v pre udrzanie
7,2

0
5000
5000

500 - 5000
5000
5000

300
0
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Letova misia pozostava z 9 stupiiov, ktoré charakterizuju letov misiu:

1 stupen — jednd sa o letovu kontrolu, pripravu lettna a jeho zahriatie,

2 stupen — vzlietnutie letlna a prelet do pociato¢nej vysky,

3 stupen — stupanie a zrychlenie letina na letova rychlost,

4 stupenn — letin dosiahne pozadovanu vySku letovej misic a méze pokracovat’ na
miesto urcené pre vykonanie misie,

5 stupeii — letin vykondva jednu zo svojich misii — mapovanie alebo pétranie,

6 stupein — po dokonceni misie alebo nedostatku pohonnych hmoét sa letdn vracia na
pristavacie miesto,

7 stupen — za¢ina postupné klesanie a priprava k pristatiu,

8 stupen — letln drzi ur¢ita vysku a ¢aka na povolenie k pristatiu/uvolnenie pristavacej
drahy alebo k nidzovému opétovnemu vzlietnutiu,

9 stupen — pristatie bolo dokoncené, moze nasledovat’ opdtovné doplnenie pohonnych
hmét a pokracovanie v misii.

Letové misie by mohli byt’ rozdelené na dve pozadované kategorie:

mapovanie — hlavnym aspektom misie je dokladnost’ na hladkost’ a plynulost’ letu, pri
ktorej je mapovaci systém schopny dokonalého nahrédvania mapovanej oblasti. Medzi
hlavné podmienky, ktoré ovplyviiuji moznost letina vykonavat' tato misiu, je
schopnost’ niest’ mapovacie zariadenie s moznost'ou Gschovy alebo odosielania dat do
pozemnej stanice. Letdn by mal byt schopny opakovaného preletu nad pozadovanou
oblast'ou v meniacich sa vyskach.

patranie — druhd misia si vyzaduje schopnost’ niest’ viacero sledovacich senzorov
a kamier so schopnostou odosielania zivého prenosu do pozemnej stanice. Ddlezitou
schopnost’'ou, ktorti by mal letdn plnit, je moznost’ rychleho presunu na pozadovanu
oblast’ s moZnostou sledovania $pecifického objektu.

Aby boli tieto zakladné misie uvedené do nalezitej perspektivy, je dolezité urcit’ kIacové
hnacie sily navrhu pre kazda misiu a to, aky vplyv mo6zu mat’ na celkova konStrukciu
dronu. Napriklad patracia misia kladie doraz na rychlost’ a obratnost. Dron bude musiet’
byt schopny rychleho presunu na pozadované miesto a v pripade potreby na danom mieste
kruzit' a sledovat’ okolie. Mapovacia misia si vyZaduje schopnost” pomalého letu nad

pozadovanou oblastou s moznostou rychlej zmeny vysky. Vietky misie musia spinat’

moznost’ rychleho vzletu a minimalny letovy ¢as 12 hodin ur¢eny na vykonanie misie.
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3.GEOMETRICKE CHARAKTERISTIKY

Pri prvotnom navrhu letina je ako prvé potrebné si urcit’ parametre pre nosnd sustavu ako
aj charakteristiky letina. Medzi hlavné parametre nosnej plochy patria rozpétie kridla,
Stihlost” kridla, zOZenie kridla, nosna plocha a vyskové umiestnenie kridla. Na zaklade
zvolenych parametrov je mozné pokracovat vyberom profilu kridla. Vyber profilu
ovplyviiuje cestovnu rychlost’, vzletovu a pristdvaciu drahu, padovd rychlost’” a celkovd
aerodynamicku efektivitu pocas vsetkych faz letu.

Pre prvotny navrh boli uréené predbezné hodnoty nosnej ststavy, ktoré boli po
hmotnostnej analyze nésledne aproximované na realnejSie hodnoty.

3.1. Nosna sustava

Jednou z najdolezitejsich Gasti draku lietadla je nosnd sUstava, ktord prave zabezpecuje
rozhodujuci rozdiel vztlaku, ktory je potrebny pre prekonanie gravitaénych sil. Pri ndvrhu
nosnej sustavy bolo délezité dodrzat’ radu potrebnych parametrov ako st aerodynamické,
pevnostné, tuhostné a hmotnostné.

3.1.1.Plocha kridla

Na zaklade predom stanovej hmotnosti letina a padovej rychlosti, bolo mozné vypocitat
predbeznu plochu kridla.

S = 2ITowd _ 3 674 12 (3.1)

T pweiey

3.1.2.Stihlost’ kridla
Stihlost’ kridla bola vypogitana ako pomer §tvorca rozpétia kridla a plochy kridla.

b2
AR =% =115 (3.2)

Pri navrhu kridla bolo zvolené kridlo s velkym rozpatim z dévodu, aby boli ziskané
vysoké hodnoty Stihlosti kridla. Vysoké hodnoty Stihlosti kridla zabezpeéili mensie straty
vztlaku a mens$i narast indukovaného odporu. Tymto dizajnom boli zabezpeCené vyssie
hodnoty aerodynamickej jemnosti, Co zabezpecilo vyssi dolet. Z&pornym vysledkom takto
zvolenej Stihlosti je posuv vyslednice aerodynamickych sil od korena kridla a tym narasta
zatazenie ohybovym momentom ¢o mé za nasledok zvySenie hmotnosti kridla skrz
spevnenia pevnosti kridla.
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3.1.3.Zxzenie kridla

Podobne ako stihlost, tak aj zuZenie ovplyviiuje indukovany odpor, zatazenie kridla a
stranovu stabilitu letina. Hlavny prejav pri zGzeni kridla nastava pri korenovej Casti kridla,
kde vicsie zatazenie posuva vyslednicu aerodynamickych sil smerom ku korenu kridla
a znizuje zatazenie ohybovym momentom. Vyslednad hodnota zizenia kridla bola vybrata
na zaklade historickych udajov:

n = 0.65 (3.3)

Zvolené zuzenie kridla umoznilo priblizit’ sa eliptickému kridlu, ktoré ma idealne vysledné
podmienky pre navrh kridla.

3.1.4.VySkova poloha kridla

Pri volbe umiestnenia kridla bolo mozné vyuzit tri druhy navrhu: dolnoplosné,
stredoplo$né a hornoplo$né. Pri ndvrhu bolo rozhodnuté pouzitie hornoplo$ného ulozenia
kridla. Vyhodou tohto ulozenia je, ze kridlo je mozné vyrobit’ ako nedelené a je mozné ho
pomerne jednoducho uchytit’ k hornej ¢asti trupu. Pri generovani vztlaku na kridle ma toto
usporiadanie za néasledok generovanie vys$Sej hodnoty vztlaku oproti ostatnym
usporiadaniam, niz$ie hodnoty interferen¢ného odporu a vyznamny prispevok ku stranovej
stabilite. Nevyhodou méze byt, ze prispevok ku stranovej stabilite je prili§ velky aje
potrebné pouzitie zaporného vzopétia, vykazuje prili§ rychly narast odporu v zavislosti na
Machovom ¢isle a preto nie je vhodny pre ve'mi rychle lietadla.

3.1.5.Profil kridla
Vol'ba profilu prebehla na rade kritérii, ktoré bolo nutné aby profil spinal. Medzi zakladné
Kritéria patria:

e Maximalny stcinitel’ vztlaku €, —najvy$Sia mozna hodnota

e Minimalny sacinitel odporu Cp . — najnizSia moZnd hodnota, ale nie na ukor

vztlaku
e Sucinitel’ klopivého momentu C,, — najblizSia hodnota nule
e Aerodynamicka jemnost K = g—L — najvyssSia mozna hodnota
D

e Hrubka profilu kridlat-t = 10%

Pri vybere bolo vyberané zrady profilov: S4022, S8055, SD7043, SD7062, SD7090,
SG6042 a S1223.
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Graf 3.1: Porovnanie vhodnych profilov pre kridlo. Vystup z programu XFLR 5.0.

Ako koreniovy a koncovy profil bol na zéklade porovnania v grafe ¢.3.1 zvoleny profil
SG 6042.

Obrézok 3.1.1: Koreriovy a koncovy profil SG 6042. [24]

Tabulka 3.1.1: Z&kladné vlastnosti profily SG 6042.

Maximalny stcinitel’ vztlaku profilu Cp,.. 16485 [1]
Vztlakova ¢iara profilu €y, 5458378 [l/rad]
Uhol nabehu profilu pri nulovom vztlaku a -5 [°]
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3.1.6.Pddorys kridla
Zo ziskanych udajov bol navrhnuty schematicky nékres kridla.

—_————— — = ==

Obrazok 3.1.2: Schematicky nakres pddorysu kridla [Vlastné spracovanie]
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Obréazok 3.1.3: Rozlozenie vztlaku po kridie bez vztlakovej mechanizacie s vyznacenou poziciou kridielka.
Vystup z programu Glauert I11.

Pri rozlozeni vztlaku po kridle je doélezité sledovat’, aby odtrhnutie prddenia vzduchu
nenastalo v oblasti kridielka. Pomocou programu Glauert bolo mozné urcit’ vysledné
parametre kridla a taktiez najst’ miesto odtrhnutia pradenia.
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Tabulka 3.1.2: Vysledné geometrické hodnoty pre kridlo.

Letecky Ustav

Rozpatie kridla b 6.500 [m]
Plocha kridla S 3.674 [m?]
Koren kridla Co 0.685 [m]
Stihlost kridla AR 11.504 [1]
Koniec kridla Ck 0.445 [m]
Uhol skosenia nabeznej hrany y) 1.057 ]
Hibka strednej aerodynamickej tetivy (SAT) Csar 0.574 [m]
Poloha SAT po rozpati kridla YVsaAT 1.510 [m]
Poloha SAT na korenovom profile XsaT 0.171 [m]
Maximalny sucinitel’ vztlaku kridla Lmax oy 1.565 [1]
Vztlakova ¢Giara kridla C, r 4.653 [1/rad]
Uhol ndbehu profilu pri nulovom vztlaku Qo 0 [°]

3.1.7.Klapky

Pri vybere vhodnej vztlakovej mechanizacie je potrebné vychadzat' z kritéria, aby bolo
klapku jednoduché zostrojit a zabudovat do kridla. Z tohto dbévodu bola zvolena
jednoduchad klapka s maximélnou vychylkou +30°. Po prekroéeni vychylenia +15°

doch&dza k separacii

prudu aklesa efektivnost

umiestnenia klapky je mozné najst v 20-30% tetivy profilu,

efektivnost’ bolo zvolené umiestnenie v 30% tetivy profilu.

klapky. Maximalnu efektivnost’
preto pre najvyssiu

Name by (degrees)  Schematic AC  Aaan (degrees) AGC, ACy
Plain ¢7/c=0.1 15 021 -11 0309 -
30 0.35 -22 0405 -
45 051 -16 0539 -
Plain ¢/c=0.2 15 024 -11 0453
30 048 =21 0608 —
45 0.66 -19 0794 -
Plain ¢;/¢=0.3 15 029 0.1 0668 —
|30 0.60 22 0750 - |
45 071 -23 0933 -

Obréazok 3.1.4: Navod na zvolenie vztlakovej mechanizacie na odtokovej hrane. [1]
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Tabulka 2.1.3: Vysledné geometrické parametre pre klapku.

Hibka klapky Cri 0.3c [m]
Pociatok klapky od osi kridla Vit 0.2 [m]
Rozpatie klapky by, 235 [m]
Maximaélna vychylka klapky O +30 [°]
Maximalny st¢initel’ vztlaku s vychylenou klapkou Clinax, 3.0754 [1]

Letecky ustav

3.1.8.Kridielka

Z historickych udajov sa kridielka rozprestieraju na 30-40% polorozpatia kridla a priblizne
30% hibky kridla. Pre pociatoény navrh boli zvolené kridielka zaberajuce 35%
polorozpitia kridla a 30% hibky kridla.

Tabulka 3.1.4:Vysledné geometrické parametre kridielka.

Hibka kridielka

Pociatok kridielka od osi kridla
Rozpétie kridielka
Maximalna vychylka kridielka

0.3c
2.55
0.65
+15

[m]
[m]
[m]
[°]

3.1.9.P6dorys kridla so vztlakovou mechanizaciou

_—_——_——— = =l

Obréazok 3.1.5: Schematicky pddorys kridla so vztlakovou mechaniziciou. [Vlastné spracovanie]
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3.2. Trup

Navrh trupu bol zamerany na to, aby bolo mozné doftho umiestnit’ vSetky potrebné
komponenty zabezpeCujuce spravne fungovanie bezpilotného prostriedku, aby mal
dostatok miesta pre umiestnenie sledovacej kamery a zaroven minimalizovat® Celnti a
omocenu plochu trupu. Hlavnym dévodom minimalizacie prednej plochy a omocenej
plochy bolo znizenie odporu.

Pri ndvrhu rozmerov pre trup boli brané do Gvahy maximalne rozmery motora, ale zaroven
miesto pre manipulaciu v pripade poruchy. Na z&klade historickych Udajov je mozné
vypo¢itat’ dizku trupu ako $tihlost’ trupu Krat jeho maximalna $irka. Pre subsonické lietadla
sa stihlost’ trupu pohybuje v intervale 3-5. Podl’a literatUry [1] bola pouzita pre maximalnu
Sirku dronu, hribku steny plus jeho maximalny stavebnt Sirku. materialu. Takto je mozné
vypogitat’ celkovi dizku trupu.

Lrr = DrrARrp (3.3)

Tabulka 3.2.1: Vysledné geometrické parametre pre trup

Priemer trupu brr 0375 [m]
Hruabka steny trupu drg 002 [m]
Stihlost’ trupu ARrp 4[]
Celkovy priemer Drp  0.415 [m]
Dizka Lz 15 [m]

300

163.8
415

1500

Obréazok 3.2.1: Geometricky ndkres podorysu a bocného pohladu na trup. [Vlastné spracovanie]
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3.3. Chvostové plochy

Chvostové plochy poskytuja prostriedky pre stabilitu a kontrolu a po kridle su
najdolezitejSou sucastou kazdého lietadla s pevnymi kridlami. Navrh konStrukcie
pochadza z predpokladu uloZenia hlavnej pohonnej jednotky v zadnej ¢asti trupu, takzvana
tlatna konfiguracia. Pri tla¢nej konfiguracii nie je mozné pouzit' konvenéné chvostové
plochy apreto boli zvolené chvostové plochy na dvoch ramenéch, tzv. dvojtrupové
konstrukcia.

Nevyhodou tejto konfigurdcie je vysSSia hmotnost’ oproti konvenénym chvostovym
plocham a zbyto¢né d’alsie napajanie konstrukcie na kridlo a zvySovanie odporu. Vyhodou
tejto konfigurécie je vytvorenie prekazky, ktora stazuje 'ud’om nechtiac vkrocit’ do oblasti
vrtule.

3.3.1.Plocha vodorovnych chvostovych pléch

Pre vypocet plochy vodorovnych chvostovych pléch, je potrebné vypocitat velkost
ramien. Lietadla s tlatnou konfiguraciou maji pomernd dizku chvostovych ramien v
intervale 45-50% dizky trupu. Po vypodte statickej stability v kapitole 5 bola dizka ramien
upravena aby bol letan stabilny. Z literatary [2] boli pouzité koeficienty objemu pre
kategoriu Homebuilt.

cyopbS

SVOP = Lvop = 0659 mz (34)

3.3.2.Plocha horizontalnych chvostovych pléch
Vypocet horizontalnych chvostovych ploch je obdobny ako vypocet VOP.

= S50rbS — 0,053 m? (3.5)

3.3.3.Rozpétie chvostovych pléch

Z historickych Gdajov konstruovania chvostovych pléch s dvoma ramenami je doélezité
zachovat’ umiestnenie ramien v 1/3 polorozpétia kridla.
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3.3.4. Profily chvostovej casti

U chvostovych ploch je potrebné vyvodenie sil na oboch stranach, preto sa vécSinou
pouzivaja symetrické profily. Pre chvostové plochy boli zvolené symetrické profily NACA
0012 a NACA 00009.

VOP
Pre VOP bol zvoleny profil NACA 0012. Profil ma maximalnu hrdbku 12% v 30% tetivy.

Obrézok 3.3.1: Profil NACA 0012. [25]

SOP
Pre SOP bol zvoleny profil NACA 0009. Profil ma maximalnu hrabku 9% v 30.9% tetivy.

Obrazok 3.3.2: Profil NACA 000. [26]
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3.3.5.Pddorys vertikélnej chvostovej plochy

Obréazok 3.3.3: Schematicky pddorys vertikalnej chvostovej plochy. [Vlastné spracovanie]
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Letecky Ustav

3.3.6.Podorys horizontalnej chvostovej plochy

-l |___

|

e

Obrazok 3.3.4: Schematicky pddorys vertikalnej chvostovej

plochy. [Vlastné spracovanie]
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3.4. Muska lietadla

L

_v"j::

-
ks

!
i m— | | S | | R —— —

Obrazok 3.4.1: Muska navrhovaného bezpilotného prostriedku SK14W Sokoliar. [Vlastné spracovanie]
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3.5.3D model

Obrazok 3.5.1: 3D model navrhovaného bezpilotného prostriedku SK14W Sokoliar. [Vlastné spracovanie]
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4.HMOTNOSTNY ROZBOR

4.1. Odhad maximalnej vzletovej hmotnosti

Navrhovanu hrubu vzletovi hmotnost’ je mozné rozdelit’ na hmotnost’:

e posadky
e uzito¢ného zat’aZenia
e paliva

e prézdnej vahy

V pripade bezpilotniho prostriedku vypadava hmotnostny ¢len posadky. Prazdna hmotnost’
zahfna Struktiuru, motor, podvozok, pevné zariadenia, avioniku a vSetko ¢o sa nepovazuje za
sucast’ posadky, uzitocného zat'azenia alebo paliva. Pre vypocet vzletovej hmotnosti sa riadi
podla vzorca:

Wo = Wposédka + Whakiad + Wpalivo + Wprédznahmot (41)

Pri vypocte predbeznej hmotnosti nasleduje postup iteratnym procesom z literatlry [2], kde
hmotnost’ nakladu je znama z letovej misie a hmotnost’ paliva a prazdnej vahy su zistené
pomocou literatdry [2]. Nezname hmotnosti boli nahradené podielmi celkovej hmotnosti ku
neznamym hmotnostiam a pomocou tabulky ¢.4.1 boli $tatisticky odhadnuté. Pre vypocet
prazdnej hmotnosti boli zvolené hodnoty koeficientov pre kategoriu “Postavené doma —
kompozity”.

Tabulka 4.1: Hodnoty koeficientov pre vypocet neznamych hmotnosti. [2]

[WerwosAwgies A C ]

Vetron — bez pohonu 0.86 -0.05
Vetron — s pohonom 0.91 -0.05
Postavené doma — kov/drevo 1.19 -0.09
Postavené doma - kompozit 0.99 -0.09
Vseobecné letectvo — jednomotorové 2.36 -0.18
Vseobecné letectvo — dvojmotorové 1.51 -0.1
Pol'nohospodarske 0.74 -0.03
Dvojturbovrtul'ové 0.96 -0.05
Lietajuce lode 1.09 -0.05
Cvicna stihacka 1.59 -0.1
Stihacka 2.34 -0.13
Vojenské nakladné lietadlo/bombardér 0.93 -0.07
Prudové dopravné lietadlo 1.02 -0.06
Kus = variabilna konstanta sklonu = 1.04 variabilny
= 1.00 if fixed sweep

Vypocet pre hmotnost’ paliva sa riadi podla tabul’ky ¢.4.2.
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Tabulka 4.2: : Specificka spotreba paliva pre vrtulovy pohon. [2]

Letecky Ustav

Piestovy motor (nastaviteI'ny uhol)
Turbovrtul'ovy

0.4{0.068} 0.5{0.085}

0.5 {0.085} 0.6 {0.101}

Z tabul’ky boli vybraté hodnoty pre piston-prop (fixed pitch) a boli prepo¢itané na Specificku
spotrebu paliva pre cruise a loiter segmenty.

Coryise = 0.068 * V. = 0.068 * 30.56 = 2,078% - 0,1130I/h
Cioiter = 0.085 % V. = 0.085 * 30.56 = 2,598% - 0,1413 I/h

(4.2)
(4.3)

Pre zvy$ny vypocet v iteratnom procese boli pouzité historické Gdaje z literatury [2]. Jednéa sa
o0 koeficienty pre zahriatie a vzlet, stipanie a pristavanie.

Nasledoval postup po segmentoch misie, pre ktoré boli spocitané potrebné hodnoty.

1. segment —
2. segment —
3. segment —
%
W,
4. segment -
Wa
Ws
5. segment —
%
Wy
6. segment —

M _0.97
W,

0

2 _ 0.985
W,

1

RxC

— e_VC*L/Dcruise = 0.996

Cxt

— e_L/Dloiter = 1,001

RxC

— e_VC*L/Dcruise = 0.996
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Cxt

% — e_L/Dloiter = 1.001 (14)
Ws
7. segment —
%7 = 0.995 (15)
We
Wy Wi Wy W3 Wa Ws , We W1 _ (945 (16)

Wy - Wy W]_ Wz W3 W4 WS W6

Pocitanie so 6% rezervou paliva:

2L = 1,06(1 — 0,945) = 0.0587 (17)

0

Z vypocitanych segmentov iterachého procesu bolo mozné vypocitat’ celkovl predbeznu
hmotnost’ bezpilotného prostriedku.

Tabulka 4.3: Vysledné hodnoty predbeznej hmotnosti.

0.685 60 62.774
0.683 62 62.284
0.683 62.2 62.236

4.2. Vypocet hmotnosti ¢asti konstrukcie
Predbezny vypocet hmotnosti pre ¢asti konstrukcie vychadza z historickych Udajov podla

literatGry [2]. Treba poznamenat’, Zze spravne vysledky v uréovani hmotnosti neexistuju,
pokial’ prvé lietadlo nepoleti.

4.2.1. Hmotnost’ kridla
0.6 -0.3
Wieriaio = 0.03631’8}758“/0.0035( A ) 0006 1004 (100t/c) (NZde)°-49 (4.13)

pal cos A? cosA

Wkrl’dlo =426 kg (414)
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4.2.2. Hmotnost’ VOP

0.414 100t/c \ 012 A 0.043
Wyop = 0.016(N,Wyg)"" " q016850806 (Z22) 7 () 27092 (4.15)

cosAsop cos Agop?

4.2.3. Hmotnost’ SOP

Weop = 0.073 (1 4 0.2 z_i) (NZde)o.376qo,1225‘953;3( 100t/c )—0.49( A )0.357 /13-339 (4.17)

cosAyop cos Aypp?

4.2.4.Celkova hmotnost’ komponentov a konStrukcie

Tabulka 3.4: Hmotnost pouzitych komponentov a casti konstrukcie.

1 | Pohonna jednotka 8.500
2 Vrtul'a 0.300
3 PC 0.605
4 Data link 2.300
5 Batéria 4.000
6 Kamera 5.000
7 Palivo 26.000
8 Paliv. nadrz 0.830
9 | Predné néprava 2.600
10| Zadna naprava 3.000

1 Kridlo l'avé 2.132
2 Kridlo pravé 2.132
3 VVOP 0.644
4 SOP Tlavé 0.212
5 SOP pravé 0.212
6 Rameno l'avé 0.738
7 Rameno pravé 0.738
8 Trup 2.000
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5.LETOVA OBALKA

Obaélka zobrazuje obmedzenia rychlosti letu, ako st maximalne rychlosti pre plne vychylené
riadiace plochy a ktoré letin nesmie prekrocit. Diagram V-n sa zvycajne pripravuje v sulade s
pokynmi uvedenymi v leteckych predpisoch. Vypocty obalky vychadzaju z predpisu CS-
VLA. Obaélka bola rozdelena na obratovu, klapkovu a poryvovu obélku.

5.1. Obratova obalka

Podla odstavca CS-VLA 335 (a) navrhovana cestovnd rychlost’ V- nesmie byt mensia ako:

Ve = 2.4 /% =111.17 km/h (5.1)

Navrhovana cestovna rychlost’ podl'a predpisu CS-VLA 335 (b) vysla 0 1,05% viac ako je
pozadovana cestovna rychlost’.

Navrhova rychlost’ strmého letu V,, nesmie byt mensia ako 1.25V.

Vp = 1.25V, = 138.96 km/h (5.2)
Na zaklade odstavca CS-VLA 337 pozitivny nasobok zataZzenia pri manévrovani n nesmie
byt mensi ako n = 3.8. Negativny nasobok zatazenia pri manévrovani n nesmie byt mensi

akon = —1.5.

Padova rychlost’ lietadla vychadza z nepouzitia vztlakovej mechanizacie a v 0 m MSA.

_ 2mg _
Ve = /—poskrchax 473 km/h (5.3)

Obratova rychlost’ V, vychadza z predpisu CS-VLA 335 (c):
V, = Vevn* =922 km/h (5.4)
Maximalny zaporny vztlakovy sucinitel’ bez pouzitia vztlakovej mechanizécie:

., =08C, . =125 (5.5)

Obratova rychlost’ na chrbte letuna:
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_ 2mg —
Vs, = /—posqu,;ax 52,89 km/h (5.6)

Né&vrhova obratova rychlost’ pre paddovu rychlost’ na chrbte lietadla:

5.2. Poryvova obalka

V sulade s CS-VLA 333 (1), (2) bol diagram poryvov vypocitany pre kladné poryvy nahor a
zaporné poryvy nadol pre cestovnu rychlost’ V. a rychlost’” ponoru V5. Rychlost’ poryvu
vychadza zo statistického merania a podla toho sa predpoklada pre lietadlo Vp rychlost
rovnajuca sa 7,5 m/s a rychlost’ V. rovnajuca sa 15,25 m/s. N&sobky generované tymito
poryvami vychadzaju zo vztahu CS-VLA 341:

_ 1/2poVCLoKgUge
n=1+ —r (5.8)
kde —
_088ug o
9 = Sarpg  Zmieriiujuci sucinitel’ poryvu
2(5) ’ ;
Hg =20 hmotnostny pomer letiina

Sklon vztlakovej ¢iary kridla bol odvodeny v kapitole 3.1.6, pre hustotu je predpokladana
hustota v nulovej vyske.

Tabulka 5.1:Vysledné nasobky poryvov.

15.24 3.98
Ve -15.24 -1.98

7.62 2.86
Vb -7.62 -0.86
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5.3. Klapkova obalka

Ak st nainstalované vztlakové klapky alebo podobné zariadenia na vztlak, ktoré sa pouzivaju
pri vzlete, priblizeni alebo pristati, predpoklada sa, Ze letin s vychylenim vztlakovych klapiek
pri hodnote Vp je vystaveny symetrickym manévrom a poryvom, ktorych vysledkom je

limitny koeficient zat'azenia v ramci uréeného rozsahu pre kladny nasobok [3]:

a pre zaporny nésobok:

Nasledne padova rychlost’ s vysunutou vztlakovou mechanizaciou v nulovej vyske:

2mg

PoSkrCLFmax
Podl'a CS-VLA 345 (b) Vz nesmie byt mensia ako 1.4V alebo 1.8V
Vi =70 km/h
Navrhovana rychlost’ Vj:

VAF = VSFVTL"' = 5688 km/h

41

(5.9)

(5.10)

(5.11)

(5.12)

(5.13)



FSI VUT v Brne Letecky Ustav

5.4. Vysledna letova obalka

Letova obalka

5
4
3
2 -
-
o -
% 22 -""
_8 1 e S =
g SIs-
0 ~
0 20 160
-1
= = Poryvova
2 Obratova
Klapkova
-3

Navrhova rychlost’ letu [km/h]

Graf 5.1: Vysledna letova obalka. [Vlastné spracovanie]
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6. CENTRAZ

Uréenie polohy centraze bolo dolezité hlavne z hl'adiska uréenia vlastnosti letina ako stabilita
a riaditelnost. Ked'ze sa jednd o bezpilotny prostriedok, ktory je primarne uréeny na
prieskumné a sledovacie misie, jeho naklad by mal byt nemenny. Jedina hmota, ktora sa
pocas letu bude menit’ je hmota paliva. Vypocet polohy bol vykonany pre styri mozné objemy
paliva a to 100%, 75%, 50% a 25%. Poloha taziska pre optimalne letové vykony by sa mala
nachadzat’ v 15 — 35% strednej aerodynamickej tetivy.

6.1. Vypocet centraze

V Kkapitole 4.2.4 si uvedené kompletné hmotnosti ¢asti konstrukcie a komponentov. Na
zaklade tychto udajov, bolo vypocitané tazisko Gasti konStrukcie a komponentov. Poloha
taziska bola pocitand k nosu trupu. V tabulke ¢. 6.1 su vypocitané polohy taZiska na
stradnici X.

Tabulka 6.1: Vysledna poloha taZiska pre jednotlivé casti letina.

1 | Pohonna jednotka 8.500 1.420 0.05

2 Vrtula 0.300 1.580 0.05

3 PC 0.605 0.850 0

4 Data link 2.300 0.850 0

5 Batéria 4.000 0.200 -0.07

6 Kamera 5.000 0.650 0.02

7 Palivo 26.000 1.120 0.05

8 Paliv. nadrz 0.830 1.120 0.05

9 | Prednénéprava 2.600 0.150 -0.281
10| Zadn& napréava 3.000 1.200 -0.281

1 Kridlo lavé 2.132 0.986  0.1655
2 Kridlo pravé 2.132 0.986  0.1655
3 VVOP 0.644 2.856 0.165
4 SOP lavé 0.212 2.870 0.25
5 SOP pravé 0.212 2.870 0.25
6 Rameno l'avé 0.738 2.056 0.165
7 Rameno pravé 0.738 2.056 0.165
8 Trup 2.000 0.750 0.05
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K.4,5
K.6,7 K3

Obrazok 6.1: Poloha tazisk jednotlivych komponentov a casti z tabulky ¢. 6.1.

Vypocet celkovej polohy t'aziska pre x-ovu sUradnicu:

X mixr;
r=t (6.1)

kde m; je hmotnost’ i-tého prvku a x;; je poloha taziska i-tej Casti. Nasledne bolo celkové
tazisko vyjadrené v percentach voci strednej aecrodynamickej tetive.

Tsar = (FE2554T) 100 (6.2)

CSAT

Tabulka 6.2: Vysledné hodnoty centraze pre rozne konfigurdcie hmotnosti

1 100% paliva 1.0477 30.29
2 75% paliva 1.0682 33.85
3 50% paliva 1.0227 25.92
4 25% paliva 1.0091 23.56

Bezpilotny letdn je hlavne navrhnuty na pozorovacie a mapovacie misie, to zahfiia vykonnu
sledovaciu kameru avysoké letové casy. Aby letin naplno vyuzival svoj maximalny
hmotnostny potenciél, bola nevyuzita hmotnost’ nakladu vyuzita pre d’alsie palivo. Tymto sa
celkova hmotnost’ paliva dostava na 26 kg. Rozsah centraze je od 23.56% do 30.29% &o spina
povoleny rozsah centrazi.
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7.POZDLZNA STATICKA STABILITA

Staticka stabilita je schopnost’ letina po poruche rovnovazneho rezimu letu vyvodzovat
vratné momenty smerujlce k obnove pévodného rezimu letu. PozdiZna staticka stabilita sa
tyka zaistenia stability jedného jediného stupniu volnosti — rotacie okolo boc¢nej osi letina.
Tento rotany pohyb je nazyvany klopenie [4].

Pre spravne fungovanie pozdiznej statickej stability bolo potrebné, aby sa staticka zéasoba

stability s pevnym riadenim pohybovala v rozmedzi 5% az 7% [4]. Pre volné riadenie nie je
potreba kontroly statickej zasoby z dévodu, Ze riadiace plochy budd ovladané servo motormi.

7.1. Vypocet aerodynamického stredu a mohutnosti VOP

Ako prvy bol od¢itany z grafu ¢.7.1 bezrozmerny parameter K,rgr, Ktory bol ziskany
vypoctom potrebnych parametrov pre graf:

09 —
08 —t
07
K.[1] |

06

05

04 !

03

|
02 }
|
f
[
|
A

0,1

i
\

0

Obréazok 7.1: Faktor vplyvu trupu, resp. motorovej gondoly na polohu
aerodynamického stredu lietadla. [4]
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Z grafu bola ziskana hodnota Katr = 0,355. Né&sledne bol vypocitany prispevok k trupu
k posunutiu aerodynamického stredu:

brr*cd
S*Cq

AfATR = _KATR * = _0,03 (71)

avysledna poloha aerodynamického stredu kridlo-trup, kde X4, sa rovnd polohe
aerodynamického stredu kridla bola ziskana:

fAKT ES JEAK + AfATR == 0,22 (72)
Dalej bol vypogitany prispevok VOP k posunutiu aerodynamického stredu, kde bolo potrebné

najskor stanovit' pre vypocet derivacie zoSikmenia vzduchu v mieste VOP pomerné
geometrické rameno lygp o 25 @ Ayop:

lyop 0,25 = ZWZ};'ZS = 0,477 (7.3)
Ryop = "b% = 0,008 (7.4)

Nésledne bola vypocitana derivacia zosikmenia vzduchu zo vztahu:

%€ ~ 1,75« K = 0,300 (7.5)

Sa - = _
mxAR*(lyop 0,25*4)*+(1+|hvopl)

Pre vypocet mohutnosti VOP bolo potrebné vypocitat’ rameno lvop zo vztahu:
lvor = lvopo2s + (0,25 — Xyui7) * ¢4 = 1.550m (7.6)
kde d’alej bola vypocitana mohutnost’ VOP:

Vyop = SLoP*VoP — ( 484 (7.7)

Sxchp

Posledny bol potrebné k vypo¢tom sklon vztlakovej Ciary:

a = xKT + GIVOP * kVOP * (SVSOP) * (1 - g_Z) = 4914’ Tad (78)
Prispevok VOP k posunutiu aerodynamickeho stredu bol vypocitany ako:

_ = 8
AxAVOP == a‘;i * kVOP * VVOP * (1 - i) = 0,143 m (710)
a poloha aerodynamického stredu lietadla s pevnym riadenim bola ziskana z:

JZA = fAKT + AfAVOP = 0,364’ m (711)
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Nésledne bolo mozné vypocitat’ statickl zasobu ako:

Vysledna statickd zdsoba méa hodnotu 6,08%, ¢o sa nachadza v pozadovanych medziach 5%
az 7% statickej z&soby stability pre malé lietadla.

47



FSI VUT v Brne Letecky Ustav

8. AERODYNAMICKE CHARAKTERISTIKY

Z aerodynamickych charakteristik su pre rozbory stability a riadite'nosti najdolezitejSie
integralne aerodynamické charakteristiky, teda priebehy suéinitel'u aerodynamickych sil a
momentov nie len letina ako celku, ale tiez jeho ¢asti a ich kombinacii, z ktorych je vemi
dolezita kombinacia kridlo-trup.

8.1. Momentova ¢iara

Celkova momentova ¢iaru lietadla bola vypocitana zo vzt'ahu:

Cm = Cnkr + Cyvor (8.1)
¢len momentovej ¢iary pre kridlo-trup bol vypocitany ako:
Conkr = (CmKT)aKT=O + (Cna)kr * Qg (8.2)
kde sklon momentovej ¢iary kridlo-trup bol ziskany zo vzorca:
(Cmadkr = akr * (Fr — Xax) = ag * (fr —Xzx) = 0,563 rad™* (8.3)
Ako dalsie bolo mozné vypocitat’ momentovu ¢iaru VOP, kde bol najskor uréeny zrazovy

uhol pri nulovom suciniteli vztlaku, s hodnotou e, = 1. Tato hodnota bola vybrata z intervalu
0,5-1,5. Nastavenie uhlu VOP vo¢i ¢iare nulového sudinitel’a vztlaku bolo ziskané:

Yvop = Pvop — Pxr = —2° (8.4)
Nésledne bolo potrebné rameno k tazisku:
lyop = lyop * (Fax — Xr)cy = 1.468 m (8.5)

Z obdtzanych hodnot bolo mozné vypocitat’ su¢initel momentu VOP pri AoA 10° kridlo-trup:

* S *]; *
(Crwor)agr=0 = —Qvop * kyop * (%;OP) * (Qyop — &) = —0,066 (8.6)

Posledna hodnota pre vypocet celkovej momentovej ¢iary bol sklon momentovej ¢iary VOP
kridlo-trup:

o ~ 1) _
(Cna)vop = Qxr * (xT - xA,KT) — ayop * kyop * Vyop * (1 - é) =—0,704 rad™* (8.7)
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Momentove Ciary
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Graf 8.1: Vykreslené momentové ciary pre analyticky vypocet.
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Graf 8.2: Porovnanie momentovych ciar pre analyticky vypocet, XFLR programu a AVL programu.
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8.2. Vztlakova ¢iara

Celkova vztlakova ciara pre lietadlo bola vypocitana ako:
€, = Crgr + Cryvop (8.8)

kde ako prvy bol vypocitany ¢len vztlakovej ¢iary kridlo-trup, kde plati, Ze sucinitel’ vztlaku
kridlo-trup je povazovany za nulovy pri AoA = 0°.

(CLKT)aKT=0 =0 (8.9)

a nasledne bolo upravené znacéenie sklonu vztlakovej ¢iary Kridlo-trup podl'a predpokladov:
(Coadxr = agr = ag (8.10)
Pri vypocte vztlakovej ¢iary pre VOP bol vybraty zrazovy uhol z rozpétia 0,5-1,5, kde bola

vybrata hodnota ¢, = 1, kde nasledne bolo mozné vypocitat’ uhol nastavenia VOP voci Ciare
nulového st¢initel’a vztlaku v ststave kridlo-trup ako:

Ovop = Pyvop — Pxr = 0° (8.11)

Sucinitel’ vztlaku VOP pri AoA 0° pre kridlo-trup bol vypocitany ako:

* S *
(CLVOP)aKT=O = ayop * kyop * (%) * (@pop — &) = —0,019 (8.12)

a vysledny vzt'ah pre vztlakovu ¢iaru VOP bol ziskany z:

Crvor = (Clyop)axr=0 + (CLadvop * akr (8.13)

Vztlakové Ciary

2
——CIKT
j Cl VOP L5
O CILET
5 1
>0

0.5

-V 0 5 10 15 20 25

-0.5

[hiy
o

Sucinitel’ vztlakove

-1
Uhaol nadhehir lefiina o [°1
Graf 8.3: Vysledné vztlakové ciary pre analyticky vypocet.
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Vztlakové Ciary - porovnanie
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Graf 8.4: Porovnanie vyslednych vztlakovych ciar pre analyticky vypocet, XFLR program a AVL program.

8.3. Odporova polara

Jednym z najdoélezitejsich parametrom pre navrh letina je odhad odporu. Bolo dolezité aby
jeho hodnota bola ¢o najmensia, ked’ze priamo ovplyviiuje letové vykony a hlavne spotrebu
paliva, celkovy dolet a vytrvalost'.

Vypocet odporu bol pocitany ako model odporovej polary. Jedna sa o zavislost’ stéinitel’a
odporu na sucinitel'ovi vztlaku. Pri vypocte nebola pouzita vztlakova mechanizacia, kamera
bola zasunutd, predny a zadny podvozok zostal vysunuty.

Celkovy vypocet odporu sa sklada z troch cCasti:

e Profilovy odpor — Cp,
e Treci odpor - Cp
e Indukovany odpor — Cp;

CD = CDO + CDf + CDi (814)

Pre zjednodusenie celkového odporu bol indukovany odpor nahradeny kvadratickym
modelom:

2

- Li

8.3.1. Profilovy odpor kridla
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Pri vypocte vplyvu kridla na odpor bola pouZitd neprekryta Cast’ kridla trupom.

e

Obréazok 8.1: Pédorys kridla s vyznacenou castou v trupe. [Vlastné spracovanie]

Nésledne podl'a vzorca 8.16 bol vypocitany prispevok odporu od kridla:

Cooriaio = RurRusCr |1+ L5+ 100 (5)4] S (8.16)
kde:
Ryr — vplyv interferencie medzi kridlom a trupom
R;s — sucinitel’ zahrnujaci vplyv Sipu spojnice maximalnych hrabok profilu
Cr — treci koeficient rovnej dosky pri turbulentnom pradeni
L — parameter zohl'adiujuci polohu maximalnej hrabky profilu po hibke
E — pomerna hrubka profilu v mieste SAT
Som kridla — omocena plocha kridla
S — plocha kridla
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Treci koeficient rovnej dosky pri turbulentnom pradeni:

0.455

Letecky ustav

f = (logRe)258 (8.17)
kde Re — Reynoldsovo ¢islo bolo vypocitané:
Re = £¥csar (8.18)
u
Tabulka 8.1: Hodnoty pre vypocet sucinitela odporu kridla.
Vplyv interferencie kridlo trup [5] Ryr 1.06 [-]
Sudinitel’ zahrnujtci vplyv Sipu [5] Rys 1.08 []
Treci koeficient rovnej dosky Cs 0.0043 [-]
Parameter zohl'adiiujtici max. hribku [5] L 1.2 [-]
Pomerna hrdbka profilu v mieste SAT t/c 0.119 [-]
Omocena plocha tseku kridla S om kridla 3.673 [m2]
Reynoldsovo ¢islo Re 1200272 [-]
Dynamicka viskozita U 1.789-5 [Ns/mg]
Vysledny odpor kridla Cogrigt,  0-00495 []
8.3.2.Indukovany odpor kridla
Bol vypocitany zo vzt'ahu:
Cotriy = L2421 + 6) (8.19)
Dikridio — rae :
kde 6 je Glauertov opravny sucinitel’ ziskany z programu Glauert:
6 = 0.0512 (8.20)
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8.3.3. Profilovy odpor VOP

e t + Som
Cooyop = RisvorCryop [1 +L-+100 (Z) ]% (8.21)

Tabulka 8.2: Hodnoty pre vypocet sucinitela odporu VOP.

Stcinitel’ zahriiujuci vplyv Sipu Ris 1.07 [-]

Stéinitel’ zahriujaci vplyv Sipu [5] Cs 0.0049 [-]

Treci koeficient rovnej dosky L 1.2 [-]

Parameter zohl'adiiujiici max. hribku [5] t/c 0.12 [-]

Pomerna hrabka profilu v mieste SAT Somyop 0.66 [m?]

Omocena plocha useku kridla Re 635988.6 [-]
Reynoldsovo ¢islo I 1.79E-05 [Ns/m?]

Vysledny odpor VOP Choyop 0.001 [-]

8.3.4.Indukovany odpor VOP

Bol vypocitany na zdklade vztahu:

_Civor _Svor (8.22)

Cri =
btvor ™ mayopeyor S

8.3.5. Profilovy odpor SOP
Prispevok stcinitel’a odporu od SOP bol vypocitany ako:

't \* Som,s0.
Cposop = RissorCrsop [1 +L-+100 (;) ]TP (8.23)

Tabulka 8.3: Hodnoty pre vypocet sucinitela odporu SOP.

Suéinitel’ zahriujaci vplyv Sipu Ris 1.08 [-]

Suéinitel’ zahrnujaci vplyv Sipu [5] Cs 0.0055 [-]

Treci koeficient rovnej dosky L 1.2 [-]

Parameter zohl'adiiujtici max. hribku [5] t/c 0.11 [-]

Pomernd hrabka profilu v mieste SAT Somyop 0.05 [m?]

Omocena plocha useku kridla Re 346667.8 [-]
Reynoldsovo ¢islo I 1.79E-05 [Ns/m?]

Vysledny odpor SOP Cpysop  1.70E-04 [-]
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8.3.6.Skodlivy odpor trupu

Stcinitel’ odporu pre trup bol vypocitany ako:

60 Som,trup Str
CDO,trup = RKT,trupCf,trup [1 + W + O'OOZS(Ztr/dtr)] %% (8-24)
kde:
Str — ¢elna plocha trupu
lir — dizka trupu
dir — ekvivalentny priemer trupu
4
dtT = ;Str (8.25)
Tabulka 8.4: Hodnoty pre vypocet sucinitela odporu trupu.
Plocha trupu S, 0.135 [m?]
Ekvivalentny priemer trupu dir 0.415 [m]
Vplyv interferencie kridlo trup [5] Rkt 1.06 [-]
Dizka trupu ler 15 [m]
Omocena plocha trupu Som 1.48 [m?]
Reynoldsovo &islo Re 3138849 [-]
Treci koeficient rovnej dosky Cr 0.00418 [Ns/m2]
Vysledny odpor trupu Do.trup 0.0078 [-]
8.3.7.0dporova polara letuna
Vysledny odpor v ¢istej konfiguracii:
CDLET = CDO,kridlo + CDikridzo + CDO,VOP + CDiVOP + CDo,sop + CDO,trup (8.26)

Vysledny odpor s vysunutou kamerou:

CDLET+kam = CDO,kridlo + CDikridlo + CDO,VOP + CDiVOP + CDO,SOP + CDO,trup + CDO,kam
(8.27)
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Odporova poléra lietadla
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Graf 8.1: Vysledna odporové poléra pre bezpilotny prostriedok.

Tabulka 4: Vysledné hodnoty pre odporova polaru.

Stucinitel’ celkového odporu v Cistej i
konfiguracii Coer 0034722 [-]
Maximélna kizavost &/p), . 14069 [-]
Stcinitel’ celkového odporu s vysunutou
kamerou Coigrikam 0-035128 [-]
Maximaélna kizavost (t/p), . 13.883 [-]
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9.VOLBA POHONNEJ JEDNOTKY

Pohonna jednotka ako jedna z najdolezitejSich stcasti celého letina je potrebna, aby
disponovala dostato¢ne dlhym ¢asom medzi generdlnymi opravami (TBO), dostupnym
servisom a prijatel'nou cenou. Zaroven, ako prieskumny a sledovaci letin, bude poziadavka
na dlhy letovy cas, preto treba vybrat’ pohonnd jednotku s ¢o najnizSou spotrebou, ale zaroven
dostatoénym vykonom.

Pri vybere bolo preskimanych 7 benzinovych pohonnych jednotiek.

Porovnanie pohonnych jednotiek:

Fiala Motors FM 170 - B2 - FS

Stvorvalcovy benzinovy motor, navrhnuty priamo pre UAV tgely. Motor je osadeny
mikroprocesorom pre lepSie Startovanie ahladky chod motora vo pri jeho vsetkych

rychlostiach.

Parametre:
e Maximalny vykon: 6,8 KW
e Nominalny vykon: 4,5 kW
e Maximalne otacky: 6 000 RPM

e Hmotnost” 8,5 kg
e Spotreba paliva: 0,32 kg/kWh
e TBO: 250 hod
e Cena: 8030 €
Obrézok 9.9: FM 170 - B2 -FS. [27]
DF 140LC

Stvorvalcovy motor, ktory moze fungovat ako na benzin tak aj na tazké paliva. Motor je
chladeny pomocou kvapaliny.

Parametre:
e Maximalny vykon: 6,8 KW
e Nominalny vykon: 4,5 kW
e Maximalne otacky: 6 000 RPM

e Hmotnost”: 8,5 kg

e Spotreba paliva: 0,33 kg/kwh
e TBO: 500 hod

e Cena: 41734 €

Obrézok 9.10: DF 140LC. [28]

3W-International SP-170 TS ROS
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Dvojtaktny dvojvalec urceny pre lietadla od 60 do 80 kg. Motor moze byt opatreny
Startovacim generatorom, ktory umoziuje hybridné funkcie zvysujice prevadzkovu kapacitu

motora.

Parametre:
e Maximalny vykon:
e Nominalny vykon:

e Maximalne otacky:

e Hmotnost”:

e Spotreba paliva:
e TBO:

e Cena:

Power4flight B150i EFI:

9,53 kW
6,67 KW

10 000 RPM
8,5 kg

0,32 kg/kWh
- hod

3300 €

Obréazok 9.11: SP-170 TS ROS. [29]

Dvojtaktny benzinovy motor chladeny vzduchom. Motor primarne ur¢eny pre pouzivanie v

UAYV operéaciach.

Parametre:

e Maximalny vykon:

e Nominalny vykon:

e Maximalne otacky:

e Hmotnost

e Spotreba paliva:
e TBO:

e Cena:

7,5 kW

4,3 kW

7 000 RPM
5,7 kg

0,47 kg/kWh
- hod

-€

Obrazok 9.12: B150i EFI. [30]
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ROTO 170 FS AL

Letecky ustav

Stvorvalcovy $tvortaktny motor typu boxer, ¢eskej vyroby.

Parametre:
e Maximalny vykon:
e Nominalny vykon:
e Maximalne otacky:
e Hmotnost™
e Spotreba paliva:
e TBO:
e Cena:

MVVS 190 CN4

6,9 KW

4,1 KW

6 500 RPM
5,24 kg

0,16 kg/kWh
200 hod
2499 €

Obréazok 9.13: ROTO 170 FS AL. [31]

Stvorvalcovy motor stavby boxer so spodnym nasavanim, riadeny klapkovym ventilom, ktory
zaist'uje rovnake davkovanie zmeny pre kazdy valec.

Parametre:
e Maximalny vykon:
e Nominalny vykon:

e Maximalne otacky:

e Hmotnost™

e Spotreba paliva:
e TBO:

e Cena:

MVVS 116 NP LC INJ

15,3 kW
12,5 kW

6 500 RPM
6 kg

0,46 kg/kWh
80 hod

2980 €

Obréazok 9.14: MVVS 190 CN4. [32]

Vodou chladeny dvojtaktny motor boxer s elektronickym vstrekovanim paliva pre lepsi chod

motoru.

Parametre:
e Maximalny vykon:
e Nominalny vykon:

e Maximalne otacky:

e Hmotnost™

e Spotreba paliva:
e TBO:

e Cena:

8,4 kW

5,9 kW

7 000 RPM
4,2 kg

0,34 kg/kWh
80 hod

1695 €

Obrézok 9.15: MVVS 116 LC INJ. [32]
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Z pomeru vykon ku hmotnosti je najvyhovujucejsia pohonna jednotka MVVVS 190 CN4. So
svojim nominalnym vykonom 12,3 kW ma dostato¢ny vykon pre navrhovany letun. S
pohladu spotreby méa motor jednu z najvys$Sich a zaroven najniz§i ¢as medzi generalnymi
opravami zo vSetkych motorov. Druhou najlepSou variantou pohonnej jednotky je ROTO 170
FS AL so svojou najnizSou spotrebou 0,16 kg/kWh a dostatoénym nominalnym vykonom 4,1
kW. Ako aj predosly motor je problém s jeho extrémne nizkym TBO. Najlepsie celkové
vysledky dosahuje z vyssie uvedenych pohonnych jednotiek v pomere vykon, spotreba a TBO
motor DF 140LC, s tym Ze motor dosahuje nominalny vykon o hodnote 6,03 kW so spotrebou
0,33 kg/kWh a s TBO 500 hodin. Motor bol vyradeny z vyberu z dévodu konstrukénej chyby,
ktora pozastavi vyrobu motoru az do roku 2023. Preto ako pohonnd jednotka bol nakoniec
vybraty motor FM 170 — B2 — FS, s nominalnym vykonom motoru 4,5 KW a so spotrebou
0,32 kg/kWh. Cas medzi generalnymi opravami dosahuje 250 hodin, s tym Ze motor sa
vyraba v Ceskej Republike a tym padom bude mat’ zabezpecent dobri servisnli dostupnost’
ako aj nahradné diely. K motoru bola zvolena odporucana dvojlista vrtul’a 27x14 od firmy
Fiala Motors.
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Obréazok 9.16: Rozmery pohonnej jednotky FM 170 - B2 — FS. [27]
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10.LETOVE VYKONY

Kazdy let moze byt rozdeleny do faz, ktoré st od seba rozli¢né. Tieto segmenty mézeme delit’
na:

o vzlet

e stUpanie

e horizontalny let

e klesanie

e pristatie

V nasledujlcej kapitole boli pouzité poznatky a postupy z literatiry [6] pri vypocte letovych
vykonov.

Parametre ziskané k vypoctom letovych vykonov boli ur¢ené v kapitole 10.

10.1. Horizontélny let

Za horizontélny let sa v§eobecne povazuje let v konStantnej vyske nad vzt'aznym povrchom
planéty priamym smerom [6].

10.1.1. Potrebny t’ah a vykon

Pri vypoéte tahu a vykonu bolo vych&dzané z rovnic rovnovédhy, kde v ustadlenom
horizontalnom lete platia celkovo elementarne rovnosti.

(9.1)

F-D=
G—L= (9.2)

0
0

Vo vodorovnom smere sa tah pohonnej jednotky rovna odporu letina a vztlak sa rovna
tiazovej sile letdna.

F=D=CppV2s (9.3)
G=L=C5pV?s (9.4)

Pri zadanej rychlosti ustileného vodorovného priamociarcho letu je treba pre prekonanie
odporu letina vyvodzovat ur¢ity tah, tzn. silu rovnako velkt ako odpor, ale opaéne
orientovanu. Potrebny tah je prave rovny odporu letina, ale iba v horizontalnom lete. Pre iny
rezim to neplati [6].

1
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kde stéinitel’ odporu bol stanoveny v predoslej kapitole 8.3.
Potrebny vykon bol uréeny prenasobenim potrebného t'ahu rychlosti letu.

B, = EV

» = By [9.6]

Tabulka 10.1: Maximdlny vykon motoru v zavislosti na vyske.

0 1000 2000 3000 4000 5000
1225 1112 1.007 0.9093 0.8194 0.7364
4500 4030.10 3593.48 3187.20 2813.37 2468.22

Naésledne boli urcené ostatné tabul’kové hodnoty (G¢innost’ pevnej vrtule, vyuzitelny vykon,
vyuzitelny tah, stcinitel’ vztlaku, sucinitel’ odporu, potrebny t'ah a potrebny vykon) pre
interval od 50 km/h do 130 s krokom 5 km/h, ktoré boli vynesené do grafov 9.1 pre vykon
a 9.2 tah.

Vykonnostné charakteristiky
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Graf 10.1: Krivky potrebného vykonu a vyuzitelného vykonu.
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Tahové charakteristiky
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Graf 10.2: Krivky potrebného a vyuzitelného tahu.

10.1.2. Rezim minimalneho odporu

Z najdolezitejSich rezimov ustdleného horizontalneho letu je rezim, v ktorom ma letin
najmensi aerodynamicky odpor. Tento rezim byva alternativne nazyvany tiez ako rezim
minimalneho potrebného t'ahu [6].

Potrebny tah je vypocitany ako:

Fp=%2¢ (9.7)

Cr
Pre dand tiazova silu letina bude najmensi potrebny tah pri takom suéiniteli vztlaku, pri
ktorom bude minimalny pomer sucinitela odporu K sucinitelu vztlaku (Cp/Cr)min
Z aerodynamiky je zname, ze obrateny pomer C,/Cp sa nazyva kizavost. Z toho vyplyva, ze

pre danu tiazovua silu letina bude najmensi potrebny tah pri takom suciniteli vztlaku, pri
ktorom bude maximalna kizavost’. Maximalna kizavost’ bola uréena v kapitole 8.3.

Fomin =6(2) =22 9.8)

min Kmax
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Graf 10.3: Krivky potrebného tahu pre rezim minimdlneho odporu.

Tabulka 10.2: Vysledné minimalne rychlosti pre minimdalny potrebny tah v reZime minimdlneho odporu.

0 65 35.165
1000 70 35.197
2000 70 35.219
3000 75 35.172
4000 80 35.165
5000 85 35.171

10.1.3. ReZim minimalneho potrebného vykonu

Dalsim vyznamnym rezimom ustaleného horizontalneho letu je rezim, pri ktorom je k
prekonavaniu odporu potrebny najmensi vykon.
Vyraz pre stanovenie minimalneho potrebného vykonu:
[ ¢p 2G3
Ppmin = <_03/2) s (9.9

L min
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Pre d’alsie rozbory bolo vhodné pouzit maximélny pomer (C2/%/Cp)

max’

Vdaka jednoduchej vazbe medzi vykonom a t'ahom je mozné na krivke potrebného vykonu
definovat’ taktiez rezim minimalneho odporu. Minimalny potrebny tah je mozné urcit
pomocou minimalneho pomeru potrebného vykonu a rychlosti.

Fomin = () (9.10)

Krivky minimalneho potrebného vykonu
Ppmin=0
......... Ppmin = 1000
2.5 Ppmin = 2000
= = =Ppmin = 3000
= - = Ppmin =4000

Ppmin = 5000

Ppmin [kKW]
n

Vmp

45 55 65 75 85 95 105 115 125 135
v [km/h]

Graf 10.4: Krivky potrebného vykonu pre rezim minimdlneho odporu.

Tabulka 10.3: Vysledné minimalne rychlosti pre minimdlny potrebny tah v rezime minimdlneho odporu.

0 50 0.559
1000 50 0.588
2000 55 0.616
3000 60 0.650
4000 60 0.683
5000 65 0.721
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10.2. Stupavy let
Stupavy let je rezim letu, pri ktorom letun zvéac¢suje vysku letu a vd’aka tomu zvySuje svoju
potencialnu energiu. Pri vypoctoch sa ratalo s ustdlenym priamociarym letom bez vybocenia s
konstantnou rychlost'ou.
Pri vypocte sa vychadzalo zo zakladnych rovnic rovnovéhy:
F—D—Gsiny=0 (9.11)
—L+ Gcosy =0 (9.12)

10.2.1. Stapacie rychlosti

Jedné sa o vertikalnu zlozku rychlosti letu letina. Zlozka rychlosti je delena:

u="Vcosy (9.13)
w = Vsiny (9.14)

Po Uprave rovnic je ziskand vyslednd rovnica pre stupajlcu rychlost v ustdlenom
priamoc¢iarom stlpani ako podiel prebytku vykonu a tiazovej sily.

w =28 (9.15)
Uhol stlpania, ¢ize kladny sklon drahy letu sa d& stanovit’ v radianoch ako:
. AF
y = arcsin (?) (9.16)

Na grafe ¢. 9.5 sU zobrazené stupacie krivky pre vSetky operaéné vysky, kde na krivke pre
vysku v 0 MSA je zobrazena maximalna stiipajica rychlost’ a maximalny uhol stiipania.
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Graf 10.4: Zavislost stupacej rychlosti na rychlosti letu pre rézne operacné vysky s vyznacenymi
maximalnymi zakladnymi velicinami.

Tabulka 10.5: Vysledné hodnoty pre maximélne stipacie rychlosti a maximalny uhol stdpania.

0 1000 2000 3000 4000 5000
3.709 3.310 2.939 2.594 2.277 1.983
12.984 11596  10.312 9.123 8.032 7.027

10.3. Klesavy let

Je rezim, ktory sa pouZiva pre zniZenie vysky letu. Pri klesavom lete letin straca potencialnu
energiu Umerne zniZzovaniu vySky letu. Pri vypocte klesavého letu bol brany do Gvahy
ustaleny klesavy priamociary let s konstantnou rychlost'ou.

10.3.1. Uhol kizania a klesava rychlost’

Pre kizavy let bolo vychadzané z rovnic rovnovahy 9.17 a 9.18, kde bol definovany zaporny
uhol klesaniay = —y.

—D + Gsiny =0 (9.17)
—L+Gcosy=0 (9.18)
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Zakladnou veli¢inou klesavej rychlosti je kizavost. Vieobecne je mozné kizavost’ definovat
ako vzdialenost’, ktoru lietadlo uleti z jednotkovej vysky.

=L (9.19)

X
K_
H Cp

Uhol kizania je definovany ako uhol, ktory zviera priamo¢iara draha ustaleného kizavého letu
s horizontalnou rovinou.

y = arctan (%) (9.20)

Rychlost’ kizavého letu V je rychlost’ pohybu taziska letina po priamociarej dréhe letu
sklonenej o uhol kizania.

p=—= |2 (%) (9.21)

 (cg+cp) NP

Klesava rychlost’ w bola vyjadrena ako

w=— (C%—f;) %(g) (9.22)

Rychlostna poléra
45 55 65 75 85 95 105 115 125 135

Uymin 1

v [km/h]

Graf 10.10.5: Rychlostnd poldra pre letovii vysku 0 MSA.
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10.4. Dolet a vytrvalost’
10.4.1. Dolet

Dolet je definovany ako vzdialenost, ktora je letan schopny s danym mnozstvom paliva
uletiet’ za danych podmienok a v danej cestovnej konfiguracii letina bez doplnovania paliva
za letu.

Teoreticky je mozné rozliSovat’ nasledujuce druhy doletu:

e Technicky dolet — vzdialenost’, ktorti je letin schopny uletiet pri spotrebovani
vSetkého vyuziteI'ného paliva neseného na jeho palube.

e Prakticky dolet — vzdialenost’, ktort letun uleti pri spotrebovani vSetkého neseného
paliva s vynimkou tzv. bezpe¢nostnej zasoby. Tato zasoba predstavuje mnozZstvo
paliva zpravidla na 30 az 45 minut pre diverziu na zalozné letisko.

Pre vypocet doletu boli zadefinové pociatocné parametre ako:

e Nemenna konfigurécia letina

e Konstantna spotreba paliva pre motor C,p = 0.32 kg/kWh

e Konstantné rychlosti letu

e Rezim bez zmeny vyskyt pre Om MSA, 1000m MSA, 2000m MSA, 3000m MSA,
4000m MSA a 5000m MSA

Naésledne boli tieto predpoklady vyjadrené zo vzorca:

Rp=—L L™ (9.23)

gCep Cp M3

kde:
my — pociato¢na hmotnost’ letina
m, — koncova hmotnost’ letiina

69



FSI VUT v Brne Letecky Ustav

45 55 65 75 85 95 105 115 125 135
v [km/h]

Graf 10.10.6: Dolet v zavislosti na rychlosti letu.

10.4.2. Vytrvalost’

Vytrvalost” bola vypocitana ako podiel maximalnej hmotnosti paliva a hodinovej spotreby
letlna:

m
T =22 (9.24)
Ch
kde:
Mpa — hmotnost’ paliva
Ch — hodinova spotreba paliva
Vytrvalost’
60
50
40
=
230
|_
20
10
0
45 55 65 75 85 95 105 115 125 135

v [km/h]

Graf 10.10.7: Vytrvalost' v zavislosti na rychlosti letu.
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11. KONSTRUKCNY ROZBOR

Pri konsStruk¢nom navrhu a technologii vyroby bolo potrebné zvazit viaceré problémy.
Konstrukcia letina musi byt’ dostatoéne pevna aby zniesla vypocitané zat'azenia, S relativne
nizkou hmotnostou a jednoduchostou na vyrobu. Ked’ze sa jedna o relativne maly letecky
prostriedok, je mozné vyuzit' celokompozitovu stavbu letina. Tento spdsob konstrukcie
zaruCuje nizku hmotnost’, VvysokU pevnost, tnosnost’ a zaroven jednoduchi vyrobu
potrebnych dielov.

11.1. Konstrukény material

Kompozitny material je material skladajlci sa z dvoch alebo viacerych ¢asti s rozliSiteInym
vzajomnym rozhranim. Zakladnou osnovou kompozitového materialu prenasajtice zat'azenie
st vystuzujuce vlakna. Ich vlastnosti maju dominantny vplyv na chovanie kompozitov. V
letectve sa hlavne pouzivaju sklenené, borové, aramidoveé a uhlikové vldkna [7].

Sklenené vldkna — sklenené vlakna sa vyrabaju tahanim skla (kremik + uhli¢itan
sodny a uhli¢itan vapenaty) pri teplote viac ako 1000 °C, cez malé otvory vyhrievanej
platne vyrobenej zo zliatiny platiny. V letectve sa hlavne pouziva bezalkalické sklo E-
sklo avysokopevnostné S-sklo. Pre lepSie oteruvzdorné vlastnosti su vlakna
potahované lubrika¢nou vrstvou, ktora ich chrani. Vyhodou sklenenych vlakien je ich
nizka cena v porovnani s ostatnymi vlaknami. Nevyhodou je maly modul pruznosti.
Aramidové vlakna — tiez nazyvané kevlarové vlakna patentované firmou DuPont.
Vldkna sa vyrabaju so Zltkastou farbou, pomocou aromatickych polyamidov (PA)
ziskanych syntézou pri -10 °C. Nasledne su spriadané anat'ahované, aby ziskali
vysoky modul pruznosti v smere vladkna. Aramidové vlédkna sa vyznacuju vysokou
pevnost'ou Kk svojej hmotnosti, odolnostou asamo zhasinanim voéi plameiiom
a chemickou odolnostou. Nevyhodou su horSie vlastnosti vtlaku apreto sa
nepouzivaju pre vysoko namahané diely.

Uhlikové vldkna - vl&kna z polyakrylonitrilu alebo smoly (ziskané zo zvySkov
ropnych produktov) sa oxiduju pri vysokych teplotach (300 °C) a potom sa zahrievaju
na 1500 °C vatmosfére dusika. Takto zostan( iba ¢ierne asvetlé vlakna
Sestuholnikovych uhlikovych retazcov. Uhlikové vlakna sa vyznacuju vysokym
modulom pruznosti a vysokou pevnostou. Vdaka svojim dobrym mechanickym
vlastnostiam sa uhlikové vlakna radia medzi najpouzivanejSie materialy pri
konStrukeii primarnych leteckych konstrukei.
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e Boroveé vldkna — pri ziskavani borového vlakna sa volframove vldkno o priemere 12
um pouziva na Kkatalyzu reakcie medzi chloridom boritym avodikom pri teplote
1200 °C. Takto ziskané vladkna maju priemer okolo 100 pum. Bérové vlakna sa
vyznacuju dobrymi mechanickymi vlastnostami ako je vysoka pevnost’ a tuhost,
odolnost” voci teplotnému naméhaniu. Nevyhodou bérového vlakna je jeho vysoké

Modulus Tensile Coefficient | Coefficient Temperature
Fiber of Shear Strength of Thermal | of Thermal Heat Limit for
Reinforcements | Diameter, | Density, | Elasticity, | Modulus, | Poisson Crupture Elongation, | Expansion, | Conductivity, | Capacity, Use, Price
(fibers) d (um) p (kgim’) | E (MPa) G (MPa) Ratio, v (MPa) A (%) a(°C) A (W/m °C) c(Jtkg °C) Tonax (°C) ($/kg)
“R" glass, high 10 2500 86,000 02 3200 4 03 %10 1 800 700 14
performance
“E" glass, 16 2600 74,000 30, 000 0.25 2500 35 0.5 x 10 1 800 700 2
common
applications
Kevlar 49 12 1450 130,000 12,000 04 2900 23 —0.2x10° 0.03 1400 70
HR graphite, 7 1750 230,000 50,000 03 3200 13 0.02 x 10° 200 (20°C); 800 =1500 60-200
high strength 60 (800°C)
HM graphite, 6.5 1800 390,000 20,000 035 2500 0.6 0.08 x 10 200 (20°C); 800 >1500
high modulus 60 (800°C)
Boron 100 2600 400,000 3400 0.8 0.4 x 10 500 500
Alumina 20 3700 380,000 1400 0.4 0.8 x 10~ 50 (20°C); 900 >1000
7 (800°C)
Alumina 10 2600 200,000 3000 15
silicate
Silicon carbide 14 3000 400,000 0.14 2800 13 0.4 10 120 750 1300 600
Palyethylene 12 960 100,000 2400 35 1310 20 70

Obrézok 11.1: Vlastnosti bezne pouzivanych vystuzi. [33]

Pre Uplne vyuzitie kompozitovych vlékien je potrebné vladkna spojit pomocou pojiv.
Naméahana suciastka vd’aka pojivu prendSa vSetko zataZzenie do kompozitovych vlékien
achréani ich pred poskodenim. Pojivd sa delia na polymérne matrice, minerdlne matrice
a metalické matrice.
e Polymérne matrice — tieto pojiva sa d’alej delia na termosety a termoplasty:
o termosety — polyester, fenoly, melaminy, silikény, polyuretany a epoxidy.
o termoplasty — polypropylény (PP), polyfenylensulfony (PPS), polyamidy
(PA), polyetereterketony (PEEK).
e Mineralne matrice — karbid kremiku, uhlik.
e Metalické matrice — zliatiny hlinika a zliatiny titanu.

Coefficient | Coefficient Heat Temperature
Elastic Shear Tensile of Thermal | of Thermal | Capacity, Limit for

Density, | Modulus, | Modulus, | Poisson Strength, Elongation, | Expansion, | Conductivity, | ¢ (l/kg Use, Price
Resins p (kg/m?) E (MPa) G (MPa) | Ratio, v | Gupur (MPa) A (%) a (°C7) A (W/m °C) °C) Tonax (°C) (S/kg)
Thermosets
Epoxy 1200 4,500 1600 04 130 2 (100°C); 11 %10 0.2 1000 90-200 6-20

6 (200°C)

Phenolic 1300 3,000 1100 04 70 25 1x10° 0.3 1000 120-200
Polyester 1200 4,000 1400 04 80 25 8x10°% 0.2 1400 60-200 24
Polycarbonate 1200 | 2,400 0.35 60 6x10° 1200 120
Vinylester 1150 | 3,300 75 4 5% 10° =100 4
Silicone 1100 2,200 0.5 35 100-350 40
Urethane 1100 700-7,000 30 100 100 4
Polyimide 1400 4,000-19,000 1100 0.35 70 1 8x10° 0.2 1000 250-300
Thermaplastics
PP 900 1,200 04 30 20400 9x10° 330 70-140 2
PPS 1300 4,000 65 100 5x105 130-250
PA 1100 2,000 035 70 200 8x10° 1200 170 6
Polyether 1350 3,000 85 60 6x10° 180 25
sulfone (PES)
Polyetherimide 1250 | 3,500 105 60 6x70° 0.2 200 20
(PEI)
PEEK 1300 4,000 90 50 5% 107 03 140-250 96

Obréazok 11.2: Vlastnosti bezne pouzivanych matric. [33]



FSI'VUT v Brne Letecky ustav

11.2. Technologicky postup vyroby kompozitovej ¢asti

Technol6gia vyroby spoéiva v zmieSani vystuze (vldkna) a matrice v danom pomere.
Nésledne dochadza k vytvrdzovaniu matrice, vd’aka comu vyrabany diel ziska svoj stély tvar.
V pripade kompozitov s polymérnou matricou, napriklad polyesterovej zivice, musi byt
polyesterova Zzivica polymerizovana. Pocas procesu tuhnutia prechddza z kvapalného do
tuhého stavu kopolymerizadciou s monomérom zmieSanym so zivicou. Tento jav vedie k
vytvrdzovaniu. To sa da dosiahnut’ bud’ teplom alebo chemickym urychl'ovacom.

Vyroba kompozitovej stcasti prebieha ako tvarovaci proces a zavisi na charaktere dielu, pocte
dielov a nékladoch na vyrobu. Material formy moéze byt vyrobeny z kovu (ocel’, hlinik,
invar), polyméru, dreva alebo sadry. V nasledujucej kapitole su popisané iba tie najvhodnejsie
metddy vyroby.

11.2.1. Kontaktné tvarovanie

Otvoreny proces tvarovania, kde existuje iba jedna forma bud’ pozitiv alebo negativ. Vrstvy
vlékien impregnovanych zivicou a urychlovacom s0 umiestnené na forme. Zhutnenie
materidlu sa vykonava pomocou valca alebo vékua, vd’aka ¢omu sa vytlatia zvy$né
vzduchové bubliny. Doba tvrdnutia zivice sa meni v zavislosti od mnozstva urychl'ovaca a
teploty a to od niekol’kych minat do niekol’kych hodin. Tymto spésobom je mozné vyrabat’
diely vel’kych rozmerov rychlostou asi 2 — 4 za den a na jednu formu, v zavislosti od ich
zloZitosti v §tadiu kladenia.

Reinforcement: glass, Kevlar

Roller Matrix: polyester resin

Release agent + gel coat

Obrazok 11.3: Proces kontaktného tvarovania kompozitovej casti. [33]

11.2.2. Lisovacie tvarovanie

Pri lisovani proti forma uzavrie formu po vloZeni impregnovanych vystuh. Celd zostava je
umiestnena v lise, ktory dokdze vyvinit’ tlak 1-2 bar. Polymerizacia prebieha bud’ pri teplote
okolia alebo vysSej. Proces je vhodny pre stredne velké série: je mozné vyrobit’ niekolko
desiatok dielov denne (az 200 s ohrevom, v zavislosti od ich zlozitosti vo faze kladenia).
Pouziva sa na sekundarne diely pre automobilovy a letecky priemysel.
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Reinforcement + matrix

Counter mold
il

Mold |~ Release agent + gel coat

Obrazok 17.4: Proces tvarovania pomocou lisovania. [33]

11.2.3. Vakuové tvarovanie

Rovnako ako v pripade vysSie opisaného kontaktného tvarovania sa na tento proces pouziva
otvorend forma, na ktoru sG umiestnené impregnované vystuhy. Niektoré jadra pre
sendvicové materialy mozno umiestnit’ do formy. Na utesnenie sa pouZziva jeden list makkého
plastu. Lepi sa po obvode formy pomocou tesniaceho tmelu. Pod plastovou foliou sa aplikuje
vakuum. Diel sa potom pdsobenim atmosférického tlaku zhutni a vzduchové bubliny sa
eliminuju. Porézna plst’ absorbuje prebytocnu zivicu. Cely material sa polymerizuje v peci
alebo autoklave pod tlakom (7 barov v pripade uhlika/epoxidu, aby sa ziskali lepSie
mechanické vlastnosti), alebo za tepla, alebo pomocou elektronového Iucu alebo
rontgenového Ziarenia. Tento proces ma aplikidcie pre letecké konStrukcie s rychlost'ou
niekol’kych cCasti za den (v zévislosti od ich zloZitosti vo faze kladenia).

Seal putty
f; Soft plastic film Atinosphiic e
|| 3 "/ Felt for pumping / b
| / H
T
D = j l 2
Vacuum pump

Laminate Separator

Obrazok 11.5: Proces vakuového tvarnenia. [33]
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12. TRUP

Pri ndvrhu konstrukcie trupu sa riadilo viacerymi podmienkami. Trup musi byt dostato¢ne
pevny aby odolal ndrazom od pristatia a vztlakovym silam od kridla. Zaroven musi byt
dostato¢ne I'ahky a jeho konstrukcia a tvar musi byt’ jednoduchy na vyrobu.

Z tychto poziadavok vznikla konstrukcia, ktora je vyrdband metddou kontaktného tvarovania,
kde sa z polyuretdnovej peny vyfrézuje pozitiv trupu, ten sa povrchovo upravi a pripravi na
laminéciu. Potah trupu je vyrobeny zuhlikovych vlakien ajeho vnutro je vystuzené
uhlikovymi prekazkami a sendvi¢ovymi doskami.

12.1. Pot’ah trupu

Na stavbu potahu sa pouzije uhlikovéa keprova tkanina [+45] 12K s hustotou 200g/m? znacky
HexTow [8]. Celkova hrubka potahu bude 0,931 mm, stym, Ze v mieste spojenia trup —
centroplan, bude kvéli zvysenému zat'azeniu zosilnend vrstva na 1,49 mm.

Fabric Construction Stitching Fibre

Fibre Type:  Carbon Stitching Thread: Texturised Polyester Bl
Construction: -45/+45 Stitch DTex: 35

Fabric Weight: 204 gsm +/- 5% Stitch Gauge: 6.0 gg

Stitch Length: 2,12 mm
Stitch Type: Pillar

Ply Construction Stitch Weight: 4 gsm

+45° b
Fibre Specification: Carbon

Fibre Tex: 800 tex N
Gauge: 2.23 gg g
Ply Weight: 99 gsm

-45° o

Fibre Specification: Carbon

Fibre Tex: 800 tex

Gauge: 223 gg

Ply Weight: 99 gsm i

Obrézok 12.1: Stavba zvoleného materidlu na potah. [8]

Pot’ah bude vyrabany pomocou technoldgie kontaktného vakuového tvarovania popisaného
v kapitole ¢.11.2.3.

12.2. VystuZenie trupu

Pre celkovl lepsiu pevnost’ a prenesenie externeho zat'azenia, ktoré bude posobit’ na trup
lettna, boli v trupe pouzité rozne druhy vystuzenia.
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12.2.1. VystuZenie okolo otvoru pre niklad

Najvacsie prerusenie trupu dochédza v prednej oblasti letina, kde je potrebné sa fyzicky
jednoducho dostat’ k nakladu, avionike atd’. Sice bude trup pocas letu uzatvoreny pomocou
odnimatel'nej kapoty, je nutné preruSenie v trupe vystuzit. Na vystuzenie predného otvoru
bude pouzita uhlikova jednosmerna tkanina s hustotou 200g/m? 12K s orientaciou [0/90],
ktora bude zalaminovana v priebehu vyroby trupu. Toto vystuzenie bude taktiez fungovat’ ako
uchytenie pre skrutky upinajlice kapotu k trupu. Zaroven po vnutornom obvode nad vystuzou
je umiestnena tesniaca guma, ktora ma zabranit' prieniku prachu a vody do vnutornych
priestorov.

Uhlikova vystuz

Obrazok 12.2: Infografické zndzornenie vystuZenie prednej casti trupu. [Vlastné spracovanie]

12.2.2. Odnimacia kapota

Pre jednoduchy a rychly pristup do tela trupu, je na prednej Casti letina navrhnuta odnimacia
kapota, ktora je pripevnena pomocou 10 rychlo upinacich uchytov — dzus Uchyty. Kapota je
taktieZ vystuZena po vnitornom obvode ako otvor v trupe.

Uhlikova vystuz

Obrazok 12.3: Infografické zobrazenie prednej kapoty s uhlikovou vystuzou po vmitornom obvode. [Viastné
spracovanie]
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Obrazok 12.4: Rychlo upinacie Gchyty typu dzus. [34]

12.2.3. Vystuha podlahy trupu

Z dovodu vysuvacej konstrukcie kamery je potrebné mat’ v trupe dostato¢ne vel’ky vyrez pre
cely gimbal. Tento otvor narusuje integritu pot'ahu a preto je nutné vystuzenie. Pre vystuzenie
otvoru na gimbal bol pouzity nomexovy sendvi¢ovy panel hrdbky 15 mm a potiahnuty
prepregom XC 130 s graméazou 210 g/m? s hrdbkou jednej vrstvy 0.45 mm [9]. Panel je
prilepeny pomocou Methyl Methakrylatoveho lepidla [10]. Zaroven toto vystuzenie slizi ako
uchytenie pre konstrukciu, Ktord bude mat’ za Ulohu vysOvat’ a zastvat’ gimbal. Vysuvacia
konstrukcia bude upevnend v sendvi¢ovom paneli pomocou takzvanych insertov. Otvor pre
kameru bude uzatvoreny pomocou vykyvnych dvierok, ktoré sa budu otvarat’ vysunutim
kamery a zatvarat’ pomocou pruzin, zaroven tieto dvierka budu opatrené izolatnou gumou po
vnutornom obvode, k zabraneniu prenikaniu prachu a vody do trupu.

a b 7 c
AT 1A d E Th E l (=
Clearance hole through filled Clearance hole through massive Cl hole through Il Blind hole in filled honeycomb
honeycomb cells (potting mass) block (e.g. metal, plastic, wood) hollow profile cells (potting mass)
e f g h

i ) |wﬂg' J

Double flanged bushing in filled Threaded insert, glued into filled Threaded onsert, stitched onto the Monolithic load introduction area by
honeycomb cells honeycomb cells upper composite skin merging upper and lower skin

Obréazok 12.5: Rézne sposoby a druhy insertov v sendvicovom panely. [35]

Zaroven pre upevnenie hlavného podvozku je pouzity nomexovy sendvi¢ovy panel v zadnej
Casti trupu. Uchytenie sluzi ako aj vystuzenie trupu pred narazmi pri pristati, ale aj ochrana a
uchytenie hlavnej palivovej nadrze.
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Inserty pre uchytenie mechanizmu pre
skrutky M6

Nomexovy sendvic¢ovy panel pre uchytenie
hlavného podvozku

Nomexovy sendvi¢ovy panel pre vysuvného
mechanizmu pre gimbal a vystuzenie otvoru

Obrazok 12.6. Infograficky popis vystuzenia podlahy trupu. [Viastné spracovanie]

Uchytenie pre mechanizmus na vysuvanie kamery by malo byt navrhnuté tak, aby sa dalo
prisposobit’ viacsine dostupnych mechanizmov na trhu.

Obréazok 12.7: Vystvaci mechanizmus firmy UAV Factory. [36]

12.2.4. Uchytenie centroplanu

V pociatoénych podmienkach néavrhu bolo poZzadované, aby sa dal letun jednoducho
prepravovat’ a uskladiiovat’ a je nutné aby sa dali trup a kridlo jednoducho a rychlo skladat’ a
rozkladat. Za tymto ucelom, je vrchni Cast trupu vystuzena nomexovym sendviCovym
panelom, ktory je potiahnuty prepregom XC 130 s gramazou 210 g/m? s hribkou jednej
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vrstvy 0.45 mm [9]. Vysledny panel je opatreny insertami, ktoré sluzia k upevneniu kridla k
trupu. Nomexovy sendvi¢ovy panel, je pripevneny rovnakym spdsobom ako aj v predoslej
kapitole. Zaroven je v hornej Casti trupu otvor, pre priechod na tankovanie, ktory je vystuzeny
pomocou uhlikovych vldkien ako aj pri vystuzeni v kapitole ¢.12.2.1.

Nomexovy sendvicovy panel
s insertami pre skrutky M6

Obréazok 12.8: Infografické zndzornenie uchytenia kridla k trupu. [Vlastné spracovanie]

12.2.5. ProtipoZiarna doska

Z mozného dbvodu vzniku poziaru v Casti trupu s motorom, je potrebné ochranit’ ostatné
komponenty, ktoré sa nachadzaju v trupe. Preto je v trupe umiestnend protipoziarna doska,
Ktora ma zabranit’ k preniknutiu poziaru kK nadrzi a postupovat’ d’alej. Samotna protipoziarna
doska bude vyrobena z jadra materialu Airex R82 o hrubke 10mm a potiahnuta z oboch stran
pomocou dvoch vrstiev prepregu XC 130 s gramazou 210 g/m? s hribkou jednej vrstvy 0.45
mm [9]. Zaroven doska bude sluzit ako uchytenie pre nadrz, pohonnd jednotku a vystuZenie
trupu. Protipoziarna doska bude nasunutd zo zadnej strany trupu a upevnena pomocou
skrutiek M6 k nadrzi.

CHARACTERISTICS

Fulfills most stringent fire requirements

Operating temperature from -194 °C to +160 °C (-317 °F to +320 °F)
Remains ductile at cryogenic temperatures

Excellent dielectric properties (radar outstanding transparency)

Very low moisture absorption

Good fatigue resistance

High impact resistance (non-brittle failure mode)

Thermoformable

Good sound and thermal insulation

Obrazok 12.9: Material na protipoZiarnu dosku s charakteristikou materialu. [37]
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Integrované uchytenie na nadrzi pre
pripevnenie protipoZiarnej dosky

Protipoziarna doska pomocou skrutiek M6.

Palivova nadrz

Prelepené uchytenie k sendvi¢ovému
vystuZeniu, pre pripevnenie nadrze
pomocou skrutiek M6.

Obréazok 12.10: Infografické znazornenie umiestnenia protipoziarnej dosky a palivovej nadrze. [Vlastné
spracovanie]

Letln je osadeny palivovou nadrzou, ktora kvoli $pecifickému tvaru bude odliata na zakazku
z polypropylénu z dévodu nizkej ceny a jednoduchosti na vyrobu.

12.3. Vysledny 3D model trupu

Obréazok 12.11: Celkovy 3D model trupu. [Vlastné spracovanie]
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13.PODVOZOK

Pri ndvrhu pristavacieho zariadenia pre bezpilotné lietadla nie je vzdy mozné uplatnenie
Standardnych predpisov a zauzivanych praktik z navrhu pristavacich zariadeni pre velké
lietadla. V zavislosti od mierky, méze byt navrh podvozku UAV zvazovany medzi navrhom
systému pre modely lietadiel na dial’kové ovladanie a ultralahkych lietadiel. Povaha tychto
lietadiel v niektorych pripadoch predpoklada vlastny dizajn v zavislosti od konkrétnej misie a
drahy, na ktorej bude lietadlo posobit. Kazdopadne letin bude tiez potrebné certifikovat’ a
preto je potrebné aby navrh podvozku spiiial zakladné parametre podl'a predpisu CS-VLA —
vel'mi T'ahké lietadla.

Prvé rozhodnutie tykajice sa podvozku je usporiadanie. Pocas historie letectva sa pouzivalo
mnoho réznych typov podvozkov. Obrazok 13.1 zobrazuje $tyri najbeznejSie usporiadania,

medzi tymi najbeznej$imi su trojkolka a taildragger.

PR

/'T(l . Tricycle e Taildragger
R e o B o
=T <7
/-’"\(, ) Single with outriggers ‘/-«"\""’ " Tandem with outriggers
-~ Q R s o = —6 R
-] (-]

Obrazok 13.1: Priklady usporiadania pristavacieho podvozku. [1]

Trojkolové pristavacie zariadenie

Vyhody
Dynamicky stabilné na zemi, takZe sa
s nim l'ahSie manévruje.
Dobréa kontrola na zemi pri bo¢nom
vetre.

Vrtula je lepSie chrénenda pred
pozemnym narazom.

Prudké brzdenie na hlavnych
kolesach nemoze sposobit’
prevratenie lietadla.

Mensi odraz po dotyku.

Dobré zrychlenie pocas T-O vdaka
nizSiemu uhlu ndbehu.
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Nevyhody
VyZaduje minimalnu rychlost’ letu,
aby bolo mozné lietadlo otoCit' pre
T-O.
VysSsia konsStrukénd hmotnost’ vd’aka

trom vysoko zat'azenym
podvozkovym noham.
Vys8i aerodynamicky odpor pre

konfiguraciu s pevnym prevodom.

Tri podvozkové nohy zhorSuju jazdu
na nerovnom povrchu.

Zlozitejs$i mechanizmus riadenia.
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Dvojkolovy pristavaci podvozok

Vyhody Nevyhody
e Mensia konstrukénd hmotnost’ vdaka e Dynamicky menej stabilné na zemi,
iba dvom vysoko zatazenym ¢o vyulst'uje v tazsie manévrovanie.
podvozkovym noham. e Tendencia k zemnej slucke.
e Mensi aerodynamicky odpor pre e Slabé smerové ovladanie pri silnom
pevny podvozok v porovnani s bo¢nom vetre.
trojkolovym pristavacim podvozkom. e Pri prudkom brzdeni méze dojst k
e Dve podvozkové nohy zleps$uja jazdu tlaCeniu nosu k zemi a tym Kk
na nerovnom povrchu. poskodeniu vrtule.

e Konstrukéne jednoduchSie uchytenie
trupu alebo kridla.
e Jednoduchy mechanizmus riadenia.

13.1. Navrh hlavného a predného podvozku

Pri navrhu podvozku je potrebné dodrzat minimalnu vzdialenost’ vrtule od podvozku
podla predpisu CS-VLA 925 (a):

There must be a clearance of at least 180 mm (for each aeroplane with nose wheel landing
gear) or 230 mm (for each aeroplane with tail wheel landing gear) between each propeller
and the ground with the landing gear statically deflected and, in the level, normal takeoff,
or taxying attitude, whichever is most critical. In addition, for each aeroplane with
conventional landing gear struts using fluid or mechanical means for absorbing landing
shocks, there must be positive clearance between the propeller and the ground in the level
take-off attitude with the critical tyre completely deflated and the corresponding landing
gear strut bottomed. Positive clearance for aeroplanes using leaf spring struts is shown
with a deflection corresponding to 1.5 g.

13.1.1. Hlavny podvozok

Jednou z najdodlezitejSich schopnosti podvozku je spdsob, akym absorbuje naraz pri
pristati. V lietadlach vSeobecného letectva (GA) sa bezne pouzivaji listové pruZiny,
gumené Sisky, gumené objimky, vinuté ocel'ové pruZiny a oleopneumatické tlmice.

Leaf Spring Bungee Rubber doughnut

Obréazok 13.2: Schéma fungovania timenia pre listové pruziny, gumové uchytenie a
gumové Sisky. [1]
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Pre tento navrh bude pouzity podvozok s listovymi pruzinami. Podvozok s listovymi
pruzinami pozostava z plochého, ale tuhého konzolového nosnika, ktory reaguje na
pristavacie zatazenie v ohybe. Medzi jeho hlavné vyhody patri nizka cena, robustnost’,
odolnost’ a jednoducha instalacia. Primarne nevyhody zahtiiaju vysoké reakéné zatazenie v
draku lietadla, pretoze pruzinovy nosnik ma tendenciu mat velké momentové rameno.
Tento moment vytvara vysoké ohybové napitie, ktoré si vyzaduje material s vysokou
pevnostou.

Aby hlavny podvozok spinal hlavni podmienku ato nizku konitrukéni hmotnost
a zaroven vysoku pevnost’, na vyber je z kompozitovej alebo hlinikovej konstrukcie.

Kompozitova konstrukcia Hlinikova konstrukcia
+ Vysoka pevnost’ a tuhost’ + Nizka hmotnost’
+ Nizka hmotnost’ + Jednoducha vyroba
+ Potrebna jedna forma na tvarovanie + Nizka cena

+ Korozuvzdornost’

—  Zlozité a zdihavé na konstrukciu
— Vysoka cena — Niz8ia pevnost’ a tuhost’
— Jednoduchsie na poSkodenie — HorsSia zvaratel'nost’

— Zlozité na opravu

Po zvazeni vsetkych plusov a minusov sa pouzila hlinikova konstrukcia, hlavne kvoli
nizkej cene, jednoduchosti vyroby a relativne dostato¢nej pevnosti a tuhosti. Ako materiél
bol zvoleny hlinik 7075-T6.

Tabulka 13.1: Mechanickeé vlastnosti hlinika 7075-T6. [11]

Hustota 2810 [kg/m?]
Pevnost’ v tahu 572 [MPa]
Medza sklzu v tahu 503 [MPa]
Youngov modul 71.7 [GPa]
Pevnost’ v Smyku 331 [MPa]
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13.1.2. Geometria podvozku

Obréazok 13.3: Zakladné rozmery hlavného podvozku. [Vlastné spracovanie v programe Catia V5]

Hlavny podvozok funguje zaroven ako timenie, ¢ize material musi byt dostato¢ne hruby a
pevny aby vydrzal zatazenie pri pristati. Podvozok bol podrobeny analytickému vypoctu,
kde bol vypocitany maximalny priehyb listovej pruziny v hrdbkach materiél 5,6,7,8 a 9
mm. V tabulke ¢.13.2 je mozné vidiet’ vysledné hodnoty pre posun v smere X a Y.

Posun v smere X:
/2

a
M, oM 1 a
Wa=f 0 0ds=—] fdx-l_f _pa(—+rsin<p)[—r(l—cosgo]rdgo
0

EJ 0F,, E J 2

Posun v smere Y:

/2

r Fx a

f——(—x)dx+f —Fa(—+rsin(p) [—(a —rsin@]rde
2 2

0 0

M, 0M, 1
ds = —
Ej

Va = fE_]aFm

Tabulka 13.2: Deformécia podvozku v smere osi X a Y.

Hribka materialu
F 5 6 7 8 9
[N] [mm] [mm] [mm] [mm] [mm]
608.22 7.14 4.13 2.60 1.74 1.22
912.33 10.70 6.19 3.90 2.61 1.84
1520.55 17.84 10.32 6.50 4.35 3.06
1824.66 21.41 12.39 7.80 5.23 3.67
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Hrubka materialu
F 5 6 7 8 9
[N] [mm] [mm] [mm] [mm] [mm]
608.22 68.89 39.87 25.10 16.82 11.81
912.33 101.99 59.02 37.17 24.90 17.49
1520.55 168.20 95.34 61.30 41.07 28.84
1824.66 201.31 116.50 73.36 49.15 34,52

Deformacia bola vypocitand pre 4 pripady, kde nasobok zatazenia zacinal statickym
zat'azenim, pri stati na vozovke a koncil zatazenim pri tvrdom pristati. Podl’a predpisu CS-
VLA 925 (a) je nutné, aby podvozok spliioval podmienku minimalnej vzdialenosti vrtule
od zeme 180 mm pri ndsobku pret'azenia 1,5 g. Pri hribke materidlu 5 mm tato vzdialenost’
dosahuje minimalnu vzdialenost’ 174,28 mm, preto nemodze byt pouzitd. Nasledujuca
hrubka materidlu 6 mm prevySuje miniméalnu potrebn( vzdialenost’ 0 37,42 mm, ¢o splituje
podmienku predpisu. Preto bola zvolena hribka 6 mm, pre ktord bola vykonana MKP
skaska v programe ANSY'S 2022R.

Tabulka 13.3: Vysledky z MKP analyzy.

Zat’azenie Wa GMAX Aw, Minimalna vzdialenost’
[N] [mm] [MPa] [%] [mm]
1824.66 106.16 4449 9.74 170.462
1520.55 88.846 383.8 9.56 187.776
912.33 53.2 230.8 10.95 223.422
608.22 35.5 154.7 12.30 241.122

Z tabulky ¢.13.3 je vidiet, ze analyticky vypocet deformacie a deformacia pocitana
pomocou MKP simulécie sa liSia o 10,64%.

Equivalent Stress
Type: Equivalent (von-Mises) Stress
Unit: MPa

444.91 Max
39547

346.04

296.6

24717

197.74

1483

08.868

49434
8.4782e-6 Min

.
0.00 150.00 300.00 (rrm) ﬂ
I | — ] %

75.00 225.00
Obréazok 13.4: Zobrazenie maximdlneho zatazenia. [Viastné spracovanie]
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Jednoduchost’ a naklady na konstrukciu podvozku sa riadia dostupnost'ou $tandardnych
komponentom pre aplik&ciu UAV a ultral’ahkych lietadiel. Hlavné komponenty dopliujtice
podvozok zahrhaju pneumatiky, disky, brzdy a timice.

Pneumatika ma za ulohu podopierat’ konstrukciu lietadla na zemi, absorbovat’ narazy od
vozovky, prenasat’ zrychlenie zo zeme na konstrukciu podvozku a brzdné sily na povrchu
drahy. Hlavné parametre, ktoré riadia vyber pneumatiky si vonkajsi geometricky priemer,
Sirka a statické zat'azenie, ktoré sa o¢akava od podvozku a maximalna rychlost’.

Tabulka 13.4: Prehlad vhodnych pneumatik pre UAV aplikacie a ultralahké lietadla. [12]

Typ Bezdusové S dusou [-]
Vonkajsi priemer 152.4 152.4 [mm]
Sirka 50.8 50.8 [mm]
Maximalne s:taflclfe 204 113.4 [ka]
zat’azenie
Rychlostné hodnotenie 75 - [km/h]
Hmotnost’ 0.23 0.32 [ka]

Na zéklade Udajov z tabulky ¢.13.4 bola zvolend pneumatika AeroClassic 6350, ktord
disponuje vyssim statickym zat'azenim, nizSou hmotnostou a absenciou duse. V pripade
disku bol zvoleny disk odporac¢any pre pneumatiku AeroClassic 6350. Pri brzdach je
mozné pouzit pneumatické, elektromagnetické alebo hydraulické brzdy, ci uz pre
ultral’ahké lietadla alebo brzdné systémy z bicyklov, motoriek alebo stvorkoliek. V takto
navrhnutom podvozku odpada potreba externého tlmica, z dévodu kde hlavna konstrukcia
pIni tato funkciu v podobe listovej pruziny. Vysledna hmotnost’ celkovej konstrukcie
hlavného podvozka je v tabul’ke ¢.13.5.

Tabulka 13.5: Vysledné hmotnosti pre hlavnii podvozkovii konStrukciu.

Konstrukcia podvozku 0.969 [ka]
Pneumatika 0.23  [ko]
Disk 0.42  [kg]
Brzda 05 [kq]
Celkova hmotnost’ 3.269 [ka]
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13.1.3. Predny podvozok

Druhym, ale nie menej doélezitym komponentom trojkolového podvozku je zostava
predného podvozku. Pri ndvrhu predného podvozku treba brat’ do Uvahy umiestnenie a
vplyv na sledovaciu kameru. Tento problém moéze byt vyrieSeny bud zatahovacim
prednym podvozkom, alebo kompromisom ¢o sa tyka zorneho pola kamery.

Zatahovaci predny podvozok Pevny predny podvozok

Jednoducha konstrukcia
Nizsia cena
Jednoduchy servis
Nizsia hmotnost’

+ Lepsia viditel'nost’ pre kameru
+ Nizsi odpor za letu

+ + + +

— Vyssia hmotnost’

— Komplikovana konstrukcia
— Vyssia cena — Vyssi odpor za letu
— Naro¢nejsi na servis — Prekazka pre kameru

Po zvazeni plusov a minusov pre obe koncepcie, bola zvolend koncepcia s pevnym
prednym podvozkom. Hlavnym dévodom bola jednoduchost’ konstrukcie a zaroven
argument, kde sa letin bude naklanat’” za sledovacim objektom a preto nebude predny
podvozok robit’ az taky problém pre jej viditeI'nost’.

13.1.4. Geometria predného podvozku

N
I )

?@%
Ol ]:[ b

ki

:

Eq/ml
M

52

Obréazok 13.5: Geometria predného podvozku.[Vlastné spracovanie]
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Konstrukcia predného pristavacieho podvozku sa sklada z dvoch ¢asti. Prvad kompozitova
hlavna noha a druhd hlinikova ¢ast’, ktord ubytovava pneumatiku. Tento koncept zarucuje
vysokU pevnost pre hlavnd nohu, nizku hmotnost’ a zaroven jednoduch$iu vyrobu
zlozitych tvarov. Spodnad cast’ z hlinika zabezpeCuje jednoduchsic spajanie medzi
komponentami.

_ Kompozitova hlavna noha

Svetlo .

\,

Servomotor pre zatacanie

Ulozenie pre lozisko

— Hlinikova ¢ast’ uloZenia
pneumatiky

Tazné pruziny -~

Obrazok 13.6: Infografika predného pevného podvozku. [Vlastné spracovanie]

Hlinikova ¢ast’ podvozku bude vyrobend taktiez z hlinika 7075-T6 ako aj hlavny pristavaci
podvozok. Vrchnd kompozitova cast’ bude vyrobend z uhlikovych vlakien ako aj zvys$né
kompozitové casti lietadla.

Ako aj pri hlavnom pristdvacom podvozku, problém bol s vyberom vhodnej pneumatiky.
Nakoniec bola vybratd pneumatika s rozmermi 101,6x28 mm, ktora sa bude podielat’ na
prenose 13,15 % statického zataZenia.

Na predny podvozok je kladena poziadavka aby bol schopny riadenia. Tento ukon
zabezpecuje servomotor, ktory je schopny otacat’ koleso v rozsahu -46 ° - 0 — +46°,
pomocou remefiového prevodu na obrazku ¢.13.7. Tlmenie nérazov je zabezpecené
pomocou vykyvného mechanizmu, ktory je timeny pomocou dvoch taznych pruzin.

88



FSI'VUT v Brne Letecky ustav

Driven input
Nose gear strut

Obréazok 13.7: Remeriovy prevod pre zatdcanie. [12]

Vyslednd hmotnost’ predného pevného podvozku bola vynesend do tabul’ky ¢.13.6.

Tabulka 13.6: Vysledné hmotnosti predného pevného podvozku.

Konstrukcia podvozku 0.5 [kdg]
Pneumatika + disk 0.25 [ko]
Svetlo 0.3 [ka]
Servomotor 0.6 [ka]
Pruziny 0.1 [ka]
Celkova hmotnost’ 1.85 [ko]

800 mm

B=

| b=154 mm

L »|

Obrézok 13.8: Vysledné konfiguracia podvozku.[Vlastné spracovanie]

a=676 mm
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13.2. Zatazenie podvozku

Podvozok musi byt spolahlivo navrhnuty tak, aby zvladal preniest’ najvacsie zat'azenie,
ktoré pocas prevadzky vznikne. NajvicSie zatazenie podvozku vznika v priebehu
pristdvania, v okamihu ked’ sa kolesa dotkni vozovky. Po naslednom pristati, prechadza
letun do faze dojazdu a na pneumatiky zac¢ina pdsobit’ zat'aZzenie od brzdenia.

Vypocet zatazenia musi spiiat’ poziadavky podla predpisu CS-VLA 471, kde sa pocita s
maximalnym zat'azenim letlna.

The limit ground loads specified in this subpart are considered to be external loads and
inertia forces that act upon an aeroplane structure. In each specified ground load
condition, the external reactions must be placed in equilibrium with the linear and angular
inertia forces in a rational or conservative manner.

13.2.1. Podmienky zat’aZenia na zemi

Pri vypocte sa rata s maximalnou vzletovou hmotnost'ou 62 kg. Podl'a predpisu CS-VLA
473 (b):

The selected limit vertical inertia load factor at the centre of gravity of the aeroplane for
the ground load conditions prescribed in this subpart may not be less than that which
would be obtained when landing with a descent velocity (V), in metres per second, equal to
0,51(mg/S)%25 except that this velocity need not be more than 3.05 m/s and may not be
less than 2.13 m/s.

v = 0,51 (%)0'25 =1.83m/s (13.1)
Vztlak letina pocas pristavania:
CS-VLA 473 (c): Wing lift not exceeding two-thirds of the weight of the aeroplane may be
assumed to exist throughout the landing impact and to act through the centre of gravity.
The ground reaction load factor may be equal to the inertia load factor minus the ratio of
the above assumed wing lift to the aeroplane weight.

L =2mg =405.45N (13.2)

Reakcia timiacej soustavy:

Vagsinu vzniknutej energie pri pristati pohlti listova pruzina, ale urcitd cast’ pohltia aj
pneumatiky. Predpovedat” deformaciu pneumatiky je prili§ zlozité, preto sa rata s 35%
stlaenim pneumatiky.

Stlacenie pneumatiky: hpy = 0,0534 m

Stlacenie listovej pruziny: h;p = 0,116 m
Celkové stlacenie soustavy: h = 0,169 m
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Sucinitel’ G¢innosti pre listove pruziny n = 0.5.

Deflection, d

Obrazok 13.9: Ucinnost timicov. [1]

Kineticka energia pristavacieho razu:

Ey = smvf = 103.75] (13.3)

Z rovnice 13.2 bola zistena sila aku pohlti vztlakova sila a ktori nebude musiet’ pohltit’
podvozok v podobe potencialnej energie.

Potenciélna energia:
1
E, = smgh = 34.44] (13.4)

Celkova energia vyvinuta pri pristani:

E, = E, +E, = 138.18] (13.5)

Sily v podvozkovych nohéch:
F=%=1624N (13.6)
hn

Prevadzkovy nasobok zat’aZenia:

CS-VLA 743 (e): No inertia load factor used for design purposes may be less than 2.67,
nor may the limit ground reaction load factor be less than 2.00 at design maximum weight,
unless these lower values will not be exceeded in taxying at speeds up to take-off speed
over terrain as rough as that expected in service.

1, 1%k
2F
1sz_g=%=z.68>2.67 (13.7)
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Prevadzkovy nasobok zotrvaénych sil:
Ny =Ny, +-=3,34>2 (13.8)

13.2.2. Zat’azenie podvozku na zemi

Statické zatazenie podvozku na zemi je celkova hmotnost’ letdna, rozdelend medzi
podvozkové nohy, v nasom pripade medzi 3 podvozkové nohy. Na obrazku ¢.13.10 su
znézornené posobiska sil.

7 =

Obrazok 13.10: Statické zatazZenie podvozku. [Viastné spracovanie]

Celkoveé statické zat’azenie:
G =mg = 608.22 N (13.9)
Végsinu zat'azenia preberie hlavny podvozok:

Vy = gG = 495,08 N (13.10)

Zat'azenie hlavného podvozku na jednu nohu:

Viy = = 247.54 N (13.11)

a zatazenie predného podvozku:

Vo=G—-V,;=113.14N (13.12)
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13.2.3. Zat’azenie pri vodorovnom pristavani
CS-VLA 479 (a):
For a level landing, the aeroplane is assumed to be in the following attitudes:
(1) For aeroplanes with tail wheels, a normal level flight attitude.
(2) For aeroplanes with nose wheels, attitudes in which —
e The nose and main wheels contact the ground simultaneously; and
e The main wheels contact the ground and the nose wheel is just clear of the
ground.
The attitude used in sub-paragraph (a)(2)(i) of this paragraph may be used in the analysis
required under sub-paragraph (a)(2)(ii) of this paragraph.

Obréazok 13.11: Zatazenie podvozku pri vodorovnom pristati. [Vlastné spracovanie]

Parametre pre vypocet su rovnaké ako v pripade statického zatazenia. Zaroven podla
predpokladu, ze predny a hlavny podvozok pristdvaju zaroven, pouzije sa koeficient
K =0,25.

Vertikalna zlozka v tazisku:

Vi =ngG =2032.68 N (13.13)
Horizontéalna zlozka v tazisku:

Dy = Kny,G = 508.17 N (13.14)

Predny podvozok
Vertikalna zlozka zat'azenie predného podvozku:

r_ (n51_§)6b _
Vp =——=302.70 N (13.15)
d
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Odporova zlozka predného podvozku:

D =X — 94, 53 N
d

Hlavny podvozok
Vertikalna zlozka zat'azenia hlavného podvozku:

, (nsl—E)Ga
Vg = TS = 1324.50 N
Zatazenie hlavného podvozku na jednu nohu:

Vi =" =662.25N
Odporova zlozka hlavného podvozku:

_ Kng1Ga

Dj =222 = 413.64 N

13.2.4. Zat’azenie pri pristavani s prednym kolesom tesne nad zemou

Letecky Ustav

(13.16)

(13.17)

(13.18)

(13.19)

Pripad pri ktorom je maximalne zatazeny hlavny podvozok, z dévodu pohltenia vsetkej

narazovej energie.

Obrézok 13.12: Zatazenie hlavného podvozku pri pristdvani s prednym kolesom tesne nad

zemou. [Vlastne spracovanie]

Vertikalna zlozka v tazisku:

Vi =ngG = 2032.68 N
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Horizontélna zlozka v tazisku:

DY = Kng,G = 508.17 N

Hlavny podvozok
Vertikalna zlozka zat'azenia hlavného podvozku:

2
" ("51—5)661
Vy = — = 1627.20 N
Zatazenie hlavného podvozku na jednu nohu:

Vi =2 =813.60 N
Odporova zlozka hlavného podvozku:

Kng1Ga

DYy = =413.64 N

13.2.5. Zatazenie pri pristavani s velkym uhlom nébehu
CS-VLA 481 (a), (b):

Letecky ustav

(13.21)

(13.22)

(13.23)

(13.24)

(a) For a tail-down landing, the aeroplane is assumed to be in the following attitudes:
(1) For aeroplanes with tail wheels, an attitude in which the main and tail wheels

contact the ground simultaneously.

(2) For aeroplanes with nose wheels, a stalling attitude, or the maximum angle
allowing ground clearance by each part of the aeroplane, whichever is less.

(b) For aeroplanes with either tail or nose wheels, ground reactions are assumed to be
vertical, with the wheels up to speed before the maximum vertical load is attained.

Maximalny zvoleny pristavaci uhol zodpoveda uhlu nabehu pre padovil rychlost’.

"nr 2

Obrazok 13.13: Zatazenie pri pristavani s velkym uhlom ndbehu. [Viastne spracovanie]
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Vertikalna zlozka v t'azisku:
V" =ng G =2032.68 N
Horizontalna zlozka v tazisku:

Dy’ = KngyG=0N

Hlavny podvozok
Vertikalna zlozka zatazenia hlavného podvozku:

2
" (ns1—§)Ga
V' =-———=1627.20N
Zat'azenie hlavného podvozku na jednu nohu:

Vi =2 =813.60 N
Odporova zlozka hlavného podvozku:

Kng1Ga

DIII —
T d

=0N

13.2.6. Zat’aZenie pri pristavani na jedno koleso

CS-VLA 483:

Letecky Ustav

(13.25)

(13.26)

(13.27)

(13.28)

(13.29)

For the one-wheel landing condition, the aeroplane is assumed to be in the level attitude
and to contact the ground on one side of the main landing gear. In this attitude, the ground
reactions must be the same as those obtained on that side under CS-VLA 479.

I E—

U

‘\\'/./ DHjminu TVHjedno

VHdeno

Obrézok 13.14: Zatazenie pri pristavani na jedno koleso. [Vlastné spracovanie]

Vertikélna zloZka zat'azenia podvozku:
Vi =ngG =662.25N
Horizontélna zlozka zat'azenia podvozku:

DY = Kng, G = 206.82 N
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13.2.7. Zat’azenie pri pristavani v bo¢nom vetre
CS-VLA 485:

(a) For the side load condition, the aeroplane is assumed to be in a level attitude with only the
main wheels contacting the ground and with the shock absorbers and tyres in their static

positions.

(b)The limit vertical load factor must be 1.33, with the vertical ground reaction divided

equally between the main wheels.

(c)The limit side inertia factor must be 0.83, with the side ground reaction divided between

the main wheels so that -
(1) 0.5 (Mg) is acting inboard on one side; and
(2) 0.33 (Mg) is acting outboard on the other side.

Vietor

Obréazok 13.15: Zatazenie pri pristdvani v bocnom vetre. [Viastné spracovanie]

Vertikalna zlozka zatazenia podvozku:
Vo = Vpz = Vp = 1.33% = 404.47 N
Boc¢na zloZzka zat'aZenia podvozku:

Sg1 = 0.5G = 304.11 N

Sg, = 0.33G = 200.71 N

13.2.8. Zat’aZenie podvozku pri brzdeni
CS-VLA 493 (a), (b), (c):

(13.32)

(13.33)

(13.34)

Under braked roll conditions, with the shock absorbers and tyres in their static positions,

the following apply:
(a) The limit vertical load factor must be 1.33.

(b) The attitudes and ground contacts must be those described in CS-VLA 479 for level

landings.

(c) A drag reaction equal to the vertical reaction at the wheel multiplied by a coefficient of
friction of 0.8 must be applied at the ground contact point of each wheel with brakes,
except that the drag reaction need not exceed the maximum value based on limiting

brake torque.
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Letdn obsahuje dve brzdy na hlavnhom podvozku, ktoré pri brzdeni vyvodzuji odporovi
silu so sucinitelom trenia 0.8.

Obréazok 13.16: Zatazenie podvozku pri brzdeni. [Viastni spracovanie]

Zatazenie jedného brzdného kolesa na hlavnom podvozku
Vertikalna zlozka zatazenia podvozku:

Vgr = 1337 = 404.47 N (13.35)

Odporova zlozka zat'azenia podvozku:

Dy, = f;7Vgr = 323.57 N (13.36)

13.2.9. Dodato¢né zat’aZenie podvozku

CS-VLA 499 (a), (b), (c):

In determining the ground loads on nose wheels and affected supporting structures, and
assuming that the shock absorbers and tyres are in their static positions, the following
conditions must be met:

(a) For aft loads, the limit force components at the axle must be -
(1) A vertical component of 2.25 times the static load on the wheel; and
(2) A drag component of 0.8 times the vertical load.

(b) For forward loads, the limit force components at ground contact must be —
(1) A vertical component of 2.25 times the static load on the wheel; and
(2) A forward component of 0.4 times the vertical load.

(c) For side loads, the limit force components at the axle must be -

(1) A vertical component of 2.25 times the static load on the wheel; and
(2) A side component of 0.7 times the vertical load.
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;-
7“\;

Obrazok 13.17: Dodatocné zatazenie predného podvozku. [Vlastné spracovanie]

Vertikalna reakcia
VDzad = VDpred == VDbo(:né == 225Vp == 254 57 N (1337)

Odporova reakcia

Dpyaa = 0.8Vpz0q = 203.66 N (13.38)

Dpprea = 0.4Vppreq = 101.83 N (13.39)
Boc¢né zat’azenie

SDboEné = O-7VDboéné = 178 20 N (1334)

13.3. Vysledné hodnoty zat’aZenia podvozku

V tabulke ¢.13.7 boli vynesené vysledky prevadzkovych zatazeni pre vSetky pristavacie
pripady.

Tabulka 13.7: Suhrn vyslednych prevadzkovych zatazZeni pri prestavani.

Statické zat'aZenie 24754 N - -
Vodorovné pristanie 662.25 N 206.82 N -
Pristatie s prednym kolesom tesne 813.60 N 25408 N i
nad zemou

Pristatie s velkym uhlom nabehu 813.60 N - -
Pristatie na jedno koleso 662.25 N 206.82 N -

Pristdvanie v bo¢nom vetr 404.46 N 304.11N

\Y € v boCnom vetre . 200.71 N
Brzdenie podvozku 404.46 N 323.57 N -
Statické zatazenie 113.14 N - -
Vodorovné pristatie 302.7 N 9453 N -

. 203.66 N
Dodato¢né zat'azenie 25457 N 101.83 N 178.20 N
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14.KRIDLO

Jedna z najzakladanejSich Casti draku a preto musi byt v rdmci konstrukéného navrhu
venovana maximalna pozornost’. Je potrebné, aby navrhnuta konstrukcia spinala vietky
zakladné poziadavky, ale hlavne aby vykazovala vysokd troven spolahlivosti. TaktieZ je
dolezité, aby konstrukcia mala dostato¢na pevnost’ a zaroven nizku hmotnost’.

Aerodynamické vlastnosti kridla boli stanovené v kapitole ¢.3, v nasledujlce kapitole
nasleduje cisto konstrukcia kridla. Pre tento pripad bolo zvolené priame kridlo s delenou
konstrukciou. Tymto konceptom je zabezpeCeny jednoduchy transport a uskladnenie v
malych priestoroch.

Delené kridla zabezpecuji moznost’ jednoduchsej vyrobi a montaze, ale kazdé delenie
znamend zvySenie hmotnosti, nebezpecie vzniku unavovych porich, nutnost’ delenia
d’alsich systémov — elektrického, palivového a hydraulického. Kridlo po rozpati sa moze
delit’ na 3 ¢asti, ktoré su zobrazené na obrazku ¢.14.1.

a) !
l
i
|
{ 18 | [ }

b) i
i
]
I

{ 151 151 }
c) !
i
I

Obrézok 14.1: Typy delenia nosného kridla po jeho rozpati. [1]

Jedna sa o delenie v rovine symetrie letina, u trupu letdna a na konci centroplanu.

e rovina symetrie letina —

e U trupu letina — jedn& sa o delené nosnikové kridlo, kde prepojenie na hornu a
dolnu pasnicu kazdého nosnika prenasa ohybovy moment. Tento ohybovy moment
sa d’alej prenasa do konstrukcie trupu, kde nosniky kridla st zavesené na nosniky
trupu. Kovanie spajajuce pasnice je podstatne masivnejsie ako kovanie priebezného
kridla, pretoze sily v pasniciach byvaja 7-12kréat vicsie.

e delené na konci centroplanu — obl'ibeny koncept pre lietadla so S$pecifickymi
potrebami. Centroplan moze byt’ zastavany do trupu ako integralna sucast, ¢o ma
za nasledok nizsiu hmotnost’ a absenciu potreby zavesov centroplanu na trup.
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Priame kridla, urcené hlavne pre hlboko podzvukové letiny, je mozno z hladiska
konstrukcie rozdelit’ do nasledujucich skupin [13]:
a) nosnikové kridla
a. jednonosnikova konstrukcia s pomocnym noshikom
b. dvojnosnikova dvojdutinova konstrukcia
c. viacnosnikova
b) nosnikové polo Skrupiny
¢) polo skrupina

V tomto pripade bola zvolend koncepcia jednonosnikovej dvojdutinovej konstrukcie
s nosnym potahom, kde v najvéac¢sej hrabke profilu je umiestneny hlavny nosnik. Toto
umiestnenie umoziiuje optimalne vyuzitie mechanickych vlastnosti materidlu pasnic
nosniku a dosiahnutie najvyssej moznej efektivnej vysky nosniku. Nevyhodou nosniku v
tejto polohe je rozbitie vnatorneho priestoru kridla a komplikacia pri jeho vyuzivani
napriklad pre palivovl sustavu. V tomto pripade je palivova nadrz umiestnena v trupe
lietadla, takze nevadi rozbitie vnatorného priestoru. Zadny pomocny nosnik, ktory je
ulozeny v 65% profilu slizi hlavne na vystuzenie kridla, kvoli vztlakovej mechanizacii.
Ohybovy moment, ktorym je zatazené kridlo je prenasany nasledne na oba nosniky
v pomere ich tuhosti.

14.1. Hlavny nosnik

Ako bolo vyssie spomenuté, najlepsie umiestnenie hlavného nosnika je v najvécsej
hrubke profilu. Zvoleny profil SG6042 dosahuje najvyssiu hribku v 33,5% tetivy profilu.
Takto umiestneny nosnik dosahuje vzdialenost' od ndbeznej hrany pre koretiovy profil
231.55 mm a pre koncovy profil 148.87 mm.

Hlavny nosnik je obdiznikového prierezu aby bolo mozné lepsie spojit’ centroplan s
trupom a centroplan s delenou ¢astou kridla. Pasnica prenasa skoro cely ohybovy moment,
preto je z pohladu konstrukcie mohutnejsia. Pre jednoduchs$iu vyrobu nosniku, je horna a
dolné pésnica rovnakej hrabky. Nosnik bude vyrobeny z dvoch C ¢asti, ktoré budu spojené
dokopy a zalaminované do kridla.

—t

— | 093

Obrézok 14.2: Geometria hlavného nosnika v koreiiovom a koncovom profile.
[Vlastné spracovanie]
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14.1.1. Material a skladba hlavného nosnika

Hlavny nosnik je tvoreny dvomi polovicami C, ktoré sa spolu zalaminuju. Aby bol nosnik
dostato¢ne I'ahky, pevny a nekomplikovany na vyrobu, bolo zvolené pouzitie jednosmernej
uhlikovej tkaniny s hmotnostou 200g/m? 12K znac¢ky HexTow IM10. Jedna sa o uhlikové
vlakno s najvysSou komer¢ne dosiahnutou pevnost’ou v t'ahu.

Typical Fiber Properties U.S. Units S5l Units
Tensile Strength 390 ksi 6826 MPa
Tensile Modulus (Chord 6000-1000) A45.4 Msi 313 GPa
Ulimate Elongation at Failure 2.0% 2.0%
Density 0.0647 Ibfin® 1.79 g/em?
Weight/Length (12K} 18.1 x 10° Ibvin 0.324 g'm
Approximate Yield (12K) 4,594 ftlb 3.09 mig
Tow Cross-Sectional Area (12K) 281 x10%In? 018 mm?
Filament Diameter 0173 mil 4.4 microns
Carbon Content 95% 95%
Twist Never Twisted MNever Twisted

Obrazok 14.3: Mechanické vlastnosti uhlikovych vlakien HexTow IM10. [15]

Na spajanie vlakien sa pouzila epoxidova zZivica LH 160, ktora je sice drahSia ale mé lepsie
mechanické a chemické vlastnosti oproti polyesterovej zivici. Na vytvrdzovanie bolo
pouzité vytvrdzovalo MGS 286 v zmiesavacom pomere 100:40.

Tabulka 14.1: Viastnosti epoxidovej zZivice a vytvrdzovala.

Epoxidova zivica LH 160
Hustota pri 25°C 1.13-1.17 [kg/m3]
Vytvrdzovalo MGS 268
Hustota pri 25°C 0.94-0.97 [kg/m3]
Pomer tuhnutia 100 : 40

Doba tuhnutia 3 - 4 hodiny

14.2. Pomocny nosnik

Pri konstrukcii pomocného nosniku sa pouzije rovnaka uhlikova tkanina ako aj pri
hlavhom nosniku. Ked'ze pomocny nosnik nema za hlavnu ulohu prenos ohybového
momentu, ale hlavne stabilizovanie uUseku kridla pri vztlakovej mechanizécii, pouzije sa
profil nosniku pismena C 20

Obrézok 14.3: Geometria pomocného nosniku v korefiovom a koncovom reze. [Vlastne spracovanie]
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14.2.1. Material a skladba pomocného nosnika

Materidl pouzity pre konstrukciu pomocného nosnika bude rovnaky ako aj v pripade
hlavného nosnika. Taktiez bude pouzitd rovnaka epoxidova zivica aj s vytvrdzovadlom.
Skladba vlakien nosnika bude po celej jeho dizke rovnaka ako aj hribka pasnice a stojny.

14.3. Rebra kridla

Z dovodu kompozitového potahu, ktory bude vylaminovany do presného tvaru nie je
potrebné aby po celom rozpéti kridla boli rebra, ktoré by tvarovali kridlo. Hlavné rebra
budl na konci centroplanu, na zagiatku druhej ¢asti kridla a na konci kridla. Casti rebier od
hlavného nosniku k pomocnému sa budl nachadzat pri servomotoroch ovladajlce
vztlakovi mechanizaciu. Taktiez sa budil nachadzat’ Casti rebier od pomocného nosniku ku
konci odtokovej hrany pre uzatvorenie potahu pri vztlakovej mechanizacii a pred ramenom
upeviujiice chvostovU ¢ast’. Rebrd budd vyfrézované z vysokopevnostnej uhlikovej dosky
0 hribke 3mm a skladbou vlakien [+45].

Uzatvorenie potahu pri klapkach
I _ Pomocny nosnik

( oty —— Hlavny nosnik

v/ -+

“~Uchytenie servomotora

Rebro pre uchytenie osi otacania P 4 T Koncové rebro centroplanu a
klapky a kridielka ‘ £ zacinajuce rebro kridla
S
Uzatvorenie pot'ahu pri kridielku 4 ¢
" Uchytenie servomotora
Koncové rebro — =L /~

Obréazok 14.4: Infograficky popis konstrukcie kridla. [Viasiné spracovanie)

14.4. Zavesy

Na kridle sa nachadzaju celkovo 3 miesta na uchytenie kridla. Prvé sa nachadza na
centroplane, kde sa pomocou 6 skrutiek M6x80 upevni centroplan k trupu. Ostatné zavesy
sa nachadzaju na konci centroplanu, kde sa nachadza ¢ap odoberajlci pohyb spésobeny
krutom a hlinikovy nosnik obdiznikového prierezu, pre spojenie Gasti kridiel a zaisteny
skrutkami.

14.5. Pot’ah

Pri stavbe pot'ahu sa jednd o samonosny potah odoberajuci hlavne smykové zatazenie a
krut. Pri potahu sa jedna o najvacsiu lamina¢nu plochu, teda aj 0 najvacsiu ¢ast’ hmotnosti
kridla.. Preto treba vyuzit' tkaninu s najnizSou hustotou a preto sa pouzije HexTow IM10.
Skladba pot'ahu bude po celej jeho ploche [+45].

103



FSI VUT v Brne Letecky Ustav

14.6. Technologia vyroby

V kapitole 11.2 boli popisané 3 najcastejsie spodsoby laminacie kompozitovych casti. Z
dévodu vysokého podielu vlakna (60%) sa zvolil spdsob kontaktného tvarovania pomocou
vakua. Tento spésob zabezpecuje dokonalé nasytenie tkaniny.

Technologicky postup vyroby kompozitovej ¢asti pomocou vakuového tvarovania je
podobny ako pri kontaktnom tvarovani, len s dodatkom vakuovej ¢asti. Ako prve sa forma
potrie separatorom, ktory zabezpeci jednoduché oddelenie ¢asti od formy, d’alej sa nanesie
vrstva pozadovanej tkaniny a bud’ sa na nu pomocou valéeka nanesie pojivo v podobe
epoxidovej zivice a vytvrdzovadla, predom zmiesanych v predpisany pomer, alebo sa
pojivo aplikuje az po uzavreti formy vakuovym sa¢kom, kde je pojivo t'ahané z externej
nadoby pomocou vakua, obrazok ¢.14.5. Takto sa pokracuje dokym nie je dosiahnuty
maximalny pocet vrstiev laminatu. Nasledne sa forma oblepi obojstrannou paskou a utesni
vakuovym sackom. Z plastového sacku sU vyvedené vyvody pre vakuovl pumpu. Po
aplikacii védkua je tkanina s pojivom stlacena vd’aka atmosférickému tlaku a zvy$né
vzduchové bubliny st eliminované. Porézne ¢asti, do ktorych sa nedostalo pojivo pomocou
val¢eka sU vyplnené prebytonym pojivom vdaka vékuu. Komponent moéze byt
polymerizovany pomocou autoklavu, pece alebo pri pokojovej teplote. Tymto spésobom je
mozné vyrobit’ nickol’ko komponentov za den, zavisiac od ich velkosti.

Resin drawn across and through

Vacuum bag
reinforcement by vacuum

To Vacuum Pump

Mould Tool

I_Peel Ply and/or Resin
distribution Fabric

Fabric Reinforcement Stack

Obrézok 14.5: Vakuové tvarovanie pri aplikacii pojiva z externej nadoby
pomocou vakua. [38]

To Vacuum Pump Gauge
ﬁ Vacuum
i’ / Bagging A

Sealant Tape

IN]

7~ Vacuum Bagging

>ather
Caul Plate
Peel Ply
/ I Layup

, 7 ————Release Film/ Coating
“//Mould Tool "/

Obrézok 14.6. Vikuové tvarovanie, pri naneseni pojiva valéekom. [38]

104



FSI'VUT v Brne Letecky ustav

14.7. Zat’azenie Kkridla

Nasledujuca kapitola je venovand vypoctom pevnosti konStrukcie, na zaklade
vypocitanych hodnét v kapitole ¢.5.

14.7.1. Poziadavky stavebnych predpisov

Vypocet vysledného zatazenia na kridle prebicha podl'a predpisu CS-VLA 301 (a), (b),
kde:

(a) Strength requirements are specified in terms of limit loads (the maximum loads to be
expected in service) and ultimate loads (limit loads multiplied by prescribed factors of
safety). Unless otherwise provided, prescribed loads are limit loads.

(b) Unless otherwise provided, the air, ground, and water loads must be placed in
equilibrium with inertia forces, considering each item of mass in the aeroplane. These
loads must be distributed to conservatively approximate or closely represent actual
conditions.

14.7.2. Sucinitel’ bezpe¢nosti

CS-VLA 303: Unless otherwise provided, a factor of safety of 1.5 must be used.

V pripade kde sa jedna o celokompozitovl konStrukciu je mozné si dovolit’ aplikovat
pravidlo z predpisov pre ultral'ahké lietadla UL-2 303:

Vyklad pouZiti doplitkovych soucinitelit pro kompozitové konstrukce:
Soucinitel bezpecnosti f pro kompozitové konstrukce je v rozmezi 1,5 az 2,25, to znamena
zvySujici soucinitel 1 az 1,5.

Pouziti zvysujiciho soucinitele zavisi na:
a. soucasti ¢i dilu, na ktery bude vztahovan,
b. presnosti vypoctii a jejich spolehlivosti,
c. predlozenych zkouskdach vzorkii kompozitového materialu a jejich vysledcich, a
d. ovéreni vyroby, kontrolnich postupech a zkusenostech vyrobce.

O poucziti prislusného zvysujiciho soucinitele bezpecnosti rozhodne Technicka komise ve
spolupréaci s hlavnim technikem a odbornym oponentem projektu. U amatérskych staveb
rozhodne o pouziti soucinitele hlavni technik s technikem stavebniho dozoru.

Tymto sa ziska vysledny suéinitel’ bezpe¢nosti:

1+1.5

=15+ =1875 (14.1)
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14.7.3. Pevnost’ a deformécia

CS-VLA 305:

(a) The structure must be able to support limit loads without detrimental, permanent
deformation. At any load up to limit loads, the deformation may not interfere with safe
operation.

(b) The structure must be able to support ultimate loads without failure for at least three
seconds. However, when proof of strength is shown by dynamic tests simulating actual
load conditions, the three second limit does not apply.

14.8. Vypocet zat’aZenia kridla

Pre vypocet bolo kridlo rozdelené pomocou programu Glauert III na 20 ¢asti po dizke
162.5 mm. V tychto rezoch bola uréena hibka profilu c(y), kde v kazdej ¢asti bolo
spocitané lokalne zat'azenie. Z tychto lokalnych zatazeni bolo suc¢tom ziskané celkove
zatazenie po rozpiti kridla pre aerodynamické sily vznikajice na kridle a zotrvacné sily,
spdsobené hmotou konstrukcie kridla pri rotacii.

Vypocet prebicha pre maximalne zatazenia, ktoré vznikaju pocas provozu letdna. Tieto
zatazenia Sa stanovuju pomocou letovych pripadov vypocitanych v kapitole ¢.5. Pre
vypocet spojitého zat'azenia po kridle je potrebné vypocitat’ pre letové pripady potrebny
aerodynamicky vztlak kridla. Z dovodu rozsiahlosti vypocétov bude uvedeny vseobecny
vypocet.

2gmn;

Cik = pV-ZS (142)

2

kde:
n; — nasobok pre dany letovy pripad
m — vzletova hmotnost’ letlina

V; — rychlost’ v danom letovom pripade

Tabulka 14.2: Potrebny sucinitel’ vztlaku a odpovedajlci sicinitel’ odporu pre jednotlivé pripady zataZenia.

Symetricky A Va 92215 25615  3.800 1565 0.121
Symetricky D Vi 138.963 38.601 3.800 0.689 0.052
Symetricky DO Vo 138.963 38.601 0.000  0.000 0.000
Symetricky G Vg 64.776 17993 -1500 -1.252 0.090
Klapkovy F Vi 70.000 19.444  2.000 1430 0.011
Maximalny poryv pri Vc Ve 111.170 30.881 3.972 1.126  0.077
Minimalny poryv pri Vc Ve 111.170 30.881  -1972 -0.559 0.046
Maximalny poryv pri Vd Vi 138.963  38.601 2.858 0518 0.044
Minimalny poryv pri Vd Vi 138.963 38.601 -0.858 -0.156 0.036
Klonenie pri Va Va 92215 25615  2.533 1.044  0.070
Klonenie pri Vc Ve 111.170 30.881 2533 0.718 0.055
Klonenie pri Vd Vg 138.963 38.601 2533 0460 0.044
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14.8.1. RozloZenie spojitého zat’aZenia po rozpéti kridla

Spojité zatazenie sa sklada z dvoch zloziek, zatazenia od aerodynamickych sil a od
zotrvaénych sil hmoty konstrukcie. Vysledné sily st pocitané pre aerodynamicky
suradnicovy systém, kde hodnoty m6Zzeme ur¢it’ pomocou rovnic:

1
Aya(2) = Epvzclc(z)b(z) (14.3)
1
Gxa(2) = — EpUZCd (2)b(2) (14.4)
qym(z) = _(qm(z) + qmp (Z)) (14.5)
q(2) = 5 pv2Cino(2)b(2)? (14.6)
kde:
q2a(2) — zlozka spojitého zat'azenia v smere osi y od aerodynamickych sil
Qxa(2) — zlozka spojitého zat'aZenia v smere osi X od aerodynamickych sil
q:m(2) — zlozka spojitého zat'azenia v smere osi y od hmatovych sil
Ci(2) — sucinitel’ vztlaku v mieste rezu
Cq(2) — stcinitel’ odporu v mieste rezu
qm(2) — zlozka spojitého zat’aZenia v smere osi y od hmét kridla
Gmp (2) — zlozka spojitého zat’azenia v smere osi y od hmét paliva v kridle
qr(2) — zlozka spojitého zatazenia od klopivého momentu k ose hlavného nosniku
Cmo — sucinitel’ klopivého momentu pre nulovy vztlak kridla

V tomto pripade je zlozka spojitého zat'aZenia od hmot paliva v kridle vynechavana z
dovodu umiestnenia palivovej nadrze v trupe letina. Vypocitané hodnoty sa nachéadzaju
v prilohe A.

14.8.2. Zat’azenie od posuvajucich sil

Poslvajuce sily po rozpati kridla su ziskané integraciou spojitého zataZenia vypoéitané v
predoslej kapitole. Sily od aerodynamického zat'azenia sa delia na dve zlozky — vztlakovl
zlozku v smere osi y a odporovu zlozku v smere 0si X.

PosUvajuca sila od aerodynamického odporu:

Tea@ = [\ Gra(2)dz (14.7)

PosUvajuca sila od aerodynamického vztlaku:

Tya(2) = [2% 4ya(2)dz (14.8)
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Posuvajuca sila od hmotovych sil:

Ty (@) = J,* dym(2)dz (14.9)

Nasledne boli tieto sily transformované do suradnicového systému kridla.

Ty = VIZ + D2 (14.10)
D=T,sina+T,cosa (14.11)
L=T,cosa—Tysina (14.12)

Obrazok 14.7: Transformdcia zatazenia do suradnicového systemu kridla. [Vlastné spracovanie]

Maximalna a miniméalna posuvajuca sila

1500.00
‘‘‘‘‘‘ - — = =Tn max
‘~~“ — — =Tnmin
1000.00 S~ Tt max
S~ Tt min
-~ -~
~
~
— 500.00 >~ -
Z S
c N
|_- N
= 000

35

-500.00

-1000.00

b [m]

Graf 14.1: Krivky maximdlnej a minimdlnej posuvajicej tecnej a normdlovej zlozky.
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14.8.3. Zat’aZenie od ohybového momentu

Pri vypocte ohybového zatazenia sa postupuje obdobne ako v predoslej kapitole, kde
pomocou integracie posuvajucich sil boli ziskané vysledné hodnoty.

M,(z) = fol/z T, (z)dz

M,y (2) = fol/z T, (z)dz

Letecky ustav

Nasledne boli tieto sily transformované do stradnicového systému kridla.

M,(z) = M,(2) + M,,(2)

Obrézok 14.8: Aerodynamicky stradnicovy system. [Vlastné spracovanie]

Maximalna a minimalna zlozka ohybového momentu
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Graf 14.2: Viysledné krivky pre ohybové zatazenie.
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14.8.4. RozloZenie Krutiaceho momentu vztiahnutého k hlavnému nosniku

Vysledny krutiaci moment je dany suc¢tom prispevku od aerodynamickych, hmotovych sil
a v tomto pripade pri dvojtrupovej konstrukcii je nutné zaratat’ zlozku kratiaceho momentu
vyvolaného chvostovymi plochami, cez ramena pripevnené k centroplanu. Tato zlozka je
zapocitana iba do centroplanovej Casti.

Krutiaci moment od klopivého momentu:

My @ = 27 qi(2)dz (14.16)
kde:

qx — zlozka krUtiaceho zat'azenia od klopivého momentu

Krutiaci moment od hmét kridla:

1/2
Mg, (2) = fo Qm(z)(xNH(Z) - kar(Z)) cosadz (14.17)
kde:
Qm — zlozka spojitého zat'azenia od hmotnosti kridla
xyy  — poloha hlavného nosniku

Xrkr — poloha taziska kridla

Krutiaci moment od aerodynamickych sil:

l
My (2) = fO/Z qya(2) (xnu(2) — x4c(2)) cos a dz (14.18)
kde:
dya  — zlozka spojitého zat'azenia od aerodynamickych sil kridla
X4c  — poloha aerodynamického stredu kridla

Vysledny kratiaci moment:
MK(Z) = MKCmo(Z) + MKm(Z) + MKa(Z) + MKVOP(Z) (1419)
kde:

Mg, ,p — ZloZka krutiaceho momentu vyvolana chvostovymi plochami odvodena v kapitole
¢.16.
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MK [Nm]

-20.00
-40.00

-60.00

Letecky Ustav

Maximalne a minimalne zlozky kratiaceho momentu
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Graf 14.3: Vysledné krivky pre krdtiaci moment.

Tabulka 14.3: Vysledné maximalne a minimalne pdsobiace sily na rozpétie kridla.

MKk n+
= MK n-

3.5

0.000
0.268
0.535
0.798
1.055
1.306
1.547
1.778
1.996
2.201
2.391
2.565
2.721
2.858
2.976
3.074
3.151
3.206
3.239
3.250

1316.941
1297.950
1259.731
1210.124
1149.385
1081.583
1006.139
926.227
842.322
753.846
664.658
575.008
483.258
392.033
301.855
215.155
135.268
67.570
19.541
0.000

1166.054
1144.810
1108.600
1063.414
1009.197
949.340
883.266
813.677
740.970
664.583
587.904
511.109
432.696
354.892
277.959
203.668
134.317
73.652
26.833
0.000

8856.386
8656.645
8224.204
7627.338
6892.536
6078.181
5215.048
4352.784
3519.443
2739.242
2049.220
1460.757
976.936
602.571
332.917
156.581
57.443
13.424
1.086
0.000

62.496
44.434
25.412
6.043
-13.722
53.915
48.535
43.275
38.154
33.074
28.335
23.903
19.578
15.540
11.731
8.237
5.116
2.542
0.741
0.000

-778.099
-766.120
-743.166
-713.548
-677.601
-637.529
-593.175
-546.151
-496.794
-444.910
-392.611
-340.078
-286.383
-233.042
-180.258
-129.486
-82.533

-42.403

-13.259

0.000

-637.198
-625.879
-606.273
-581.602
-552.016
-519.264
-483.173
-445.064
-405.193
-363.358
-321.308
-279.170
-236.155
-193.475
-151.243
-110.503
-72.521

-39.412

-14.090

0.000

-4396.341
-4297.384
-4083.001
-3786.282
-3421.612
-3017.155
-2589.079
-2160.948
-1747.026
-1359.852
-1017.273
-725.093
-484.942
-299.139
-165.252
-77.727
-28.515
-6.663
-0.539
0.000

-61.211
-61.108
-64.407
-67.471
-70.279
-36.278
-32.812
-29.400
-26.060
-22.735
-19.613
-16.674
-13.795
-11.090
-8.520
-6.140
-3.981
-2.146
-0.763
0.000
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14.9. KonStrukcia kridla

V nasledujucej kapitole je rozobrany navrh a dimenzovanie konstrukcie kridla. Cielom
bolo vytvorit’ navrh konstrukcii, ktory je jednoduchy na vyrobu, s nizkou hmotnostou a
zaroven dokaze prenasat’ vysledné zat'azenie.

14.9.1. Zat’azenie v kontrolnych rezoch

Kridlo bolo rozdelené na 8 rezov, pre ktoré sa vykonali pevnostné overenia. Na obrazku
¢. 14.9 st zobrazené rezy. Rez A-A, B-B a C-C su hlavné kontrolné rezy, zvysné rezy su
pre overenie spravnosti konstrukcie.

1. Rez A-A — jednd sa orez v koreniovom profile kridla. Nachadza sa tu uchytenie
centroplanu k trupu a zaroven najvacsie zat'aZenie.

2. Rez B-B — nachadza sa v mieste ukonéenia centroplanu a uchytenia ramien
chvostovej Casti. V tomto mieste nastava vyrazny skok v kratiacom momente,
vyvolany chvostovymi plochami.

3. Rez C-C - posledny hlavny rez, ktory sa nachadza medzi klapkou a kridelkom.

Pre rozsiahlost’ vypoctu, bude v nasledujlcej kapitole vypocitany prvy hlavny rez A-A
a pre zvy$né rezy B-B a C-C budl zobrazené iba vysledné hodnoty.

Obrézok 14.9: Hlavné kontrolné rezy kridlom. [Vlastné spracovanie]

14.9.2. Vel’kost’ zat’azenia v hlavnych rezoch

Je predpokladang, ze vsetky sily a momenty pdsobia k aerodynamickej ose kridla, ktora sa
nachadza v 25% hibky profilu. Jedine kritiaci moment v skutoénosti pdsobi v elastickej osi
kridla, ktord zavisi na pomere ohybovych tuhosti nosnikov. Vysledné sily zatazenia su
vynasobené stucinitel'om bezpec€nosti stanoveného v kapitole ¢. 14.7.2.
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Tabulka 14.4: Vysledné pocetné zatazenia pre kridlo.

T Mo Mk

[N] [Nm] [Nm]
A-A  2469.264 16605.72 168.4775
B-B  2155.098 7884.326 107.1301
C-C 1078.14 1646.195 64.45881

14.10. Vypocet hlavného nosniku

Ked'Ze sa jednd o celokompozitovu konstrukciu, pri vypocte nosnika sa postupuje podla
tedrie nosnikov z kompozitovej Struktary. Zvoleny prierez nosniku v kapitole ¢. 14.1 bol
pre vypodty upraveny na pravidelny obdiznik. Nasledne bolo mozné pre dané rezy
skontrolovat’ jeho pevnost’.

Prvym krokom bol odhad potrebnych vrstiev laminatu v kazdom reze pre stojnu a pasnice.
Tieto hodnoty sluzili ako referen¢né hodnoty, na zaklade ktorych bol prevedeny pevnostny
vypocet. Ak hodnoty sucinitel'ov bezpeénosti vysli dostatoéne vysoké, boli vrstvy laminatu
upravené pre lepsie dosiahnutie nizsej hmotnosti.

Pri konstrukcii bol zvoleny material HexTow IM10, s 60% podielom vlakien. Tahova
pevnost’ materidlu v longitudindlnom smere je 3310 MPa atlakovd pevnost
v longitudinalnom smere je 1793 MPa.

Tabulka 14.5: Zakladné parametre pre hlavny rez A-A.

tana  [mm] 0931 09311 0.744879
toasnica [mm]  1.862  1.8622 0.744879
Dpasnica [mm]  65.000 59.978  39.596
he [mm] 65138 56.979 47.636121
As  [mm?] 60.650 53.053 35.483144
A, [mm? 121.043 11169 29.494227
Acikove [MM?]  363.385  329.49 129.95474
T [N] 2469.264 2155.1 1078.1404
M, [Nm] 16605.723 7884.3 1646.1948
Mc [Nm] 168.478 107.13 64.458806
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Rez A-A
Pasnica

Letecky Ustav

Ako prvé treba uréit geometrickl Struktiru laminatu, ktord zavisi na hrdbkach

jednotlivych vrstiev:

hy = —0.930 mm
h,; = —0.744 mm
h, = —0.558 mm
h; = —-0.372 mm
h, = —0.186 mm

hs = 0mm

hg = 0.186 mm
h, = 0.372mm
hg = 0.558 mm
hg = 0.744 mm
hiy = 0.930 mm

t =1.86mm

plaminal) — _0.837 mm
pllamina2) — _ 0 651 mm
pllamina3) — _ (465 mm
pllamina4) — _ (279 mm
plaminas) — _(.093 mm
p(lamina6) — 0 93 mm
plamina?7) — (279 mm
pllamina®) — 465 mm
pllamina9) — (0.651mm
plamina 10) — _(.837 mm

Z geometrickych charakteristik kompozitovej pasnice je mozné uréit Poissonovo ¢islo,
s ktorym je mozné d’alej ur€it’ potrebné tuhostné charakteristiky.

Hz1 = H12 (E_i) = 0.0157

(14.20)

Ak vrstvy materiadlu kompozitu su z rovnakého materialu, bude pre vSetky vrstvy platit’, Ze
ich matica tuhosti laminatu Q bude rovnaka. Avsak pri namahani kompozitu je potrebné
vykonat’ transforméaciu znenia, ktora zabezpeci, aby sa suradnicovy system zhodoval so
v§eobecnym sUradnicovym systémom. Po ziskani hodnot pre dané vrstvy laminatu, sa
moze ur¢it’ vyslednd matica tuhosti laminatu a matica poddajnosti laminatu:

r 204256 21874 16819 —21899 —3-10712 —3-10712

21874 136978 16819 —3-10712 21899 —-2-10712

[A By _| 16819 16819 25567 —-3-10"'? -2-107'? —3-10712
B D —21899 —-3-107'2 —3.10"1'2 38168 13060 11831
—2.72-1072 21899 —2-10"'2 13060 46702 11831
—2.72-10712 —2-107'2 —3-10"'2 11831 11831 14124

0.570 —0.047 —-0.344 0.443 —0.009 -—0.363

—0.047 0.890 —0.555 0.022 —0.532 0.426

[a b] _| —0.344 —0.555 4.502 —0.306 0.356 —0.041

b d 0.443 —0.009 -0.363 3.921 —0.349 —2.992
0.022 —0.532 0.426 —0.349 3.064 —2.274

—0.306 0.356 —0.041 —2.992 -—2.274 11.491
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Pre navrh kompozitnej konstrukcie je potrebné poznat’ tuhosti jednotlivych prvkov, aby
bolo mozné posudit aku cast' celkového zatazenia prevezmu. Preto je vyuZzivana
ekvivalentn tuhost’ jednotlivych elementov [7].

Ekvivalentny Youngov modul:

L =94237.9 MPa (14.23)

E =
XP  taq,

Stojna

Pri stojne postup prebieha obdobnym postupom, stym ze sa 1iSi stavba Struktary
kompozitu a tym paddom aj vysledna matica tuhosti laminatu a poddajnosti laminatu.

104437 17037 19215 -12840 1891 1118
17037 53978 12170 1891 9058 2428

[A B]: 19215 12170 18884 1118 2428 1891 (14.26)
B D —12840 1891 1118 7466 1579 1593 '

1891 9058 2428 1579 3247 1328
1118 2428 1891 1593 1328 1712

1.830 -0.199 -1.686 4.058 —0.095 -—-2.750
—-0.199 4.087 -1.359 0365 -—12.600 5.273

[a b] _| —-1685 —-1359 8.284 —3.228 2.085 —4.732 (14.27)
b d 4,058 —0.095 -2.750 26.126 —5.708 —19.475 '
0.365 —12.600 5.273 —-5.708 85918 —45.726

L—3.228 2.085 —4.732 —19.475 —45.726 111.517-
Ekvivalentny Youngov modul:

E. = — =58737.7 MPa (14.28)

tau
z toho je mozné vypocitat’ celkovu axialnu tuhost’ pasnice ako:
AE, =Y AE,, = 34213410N (14.29)

kde efektivny Youngov modul ziskame ako:

=  XAEy
X XA

=94 151.9 MPa (14.30)
Ziskaneé tuhosti je mozné d’alej vyuzivat’ k stanoveniu deformécii celej konstrukcie.

Tah

Napétie materidlu posobiace na kazdu jednotlivii vrstvu nosnika je zavislé od napétia

pdsobiaceho na kazdy jednotlivy komponent nosnika. Ked’ je nosnik vystaveny Cistému
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napitiu, napitie poOsobiace na kazdy jednotlivy komponent je urcené rozdelenim
efektivneho napétia medzi jednotlivé komponenty s ohl'adom na relativny Youngov modul.
Napitie posobiace na kazdy jednotlivy komponent je vyjadrené ako vyslednica napétia.

Napatie v pasnici:
T Exp

Oxp = Z_ALE_x = 6.02 MPa (1431)

Napdtie v stojne:
s = 21’;—” = 3.75 MPa (14.32)
Smykové zat'azenie pasnice:
N

qpr = O-xptp = 1121% (1433)

Smykové zat'aZenie stojny:
N
Qsxt = Oxplp = 559% (14.33)

Ohyb

Vysledné napétie posobiace na kazdy jednotlivy komponent nosnika, ked’ je namahany na
Cisty ohyb sa uréuje podobnym spdsobom, ako ked’ je vystaveny t'ahu.

Ohybova tuhost’ nosnika sa vypocita ako:

ExJ; = Y. ExJz; = 26 726 495 859 Nmm? (14.34)

z ¢oho bol ur¢eny kvadraticky moment prierezu nosnika:

J, = 2Bz _ 983 865.6 mm* (14.35)
Napatie v pasnici:
M, Ejx
Op =72V 5 = 1906.9 MPa (14.36)
Napdtie v stojne:
Ops = “]4— y= =1188.6 MPa (14.37)
Smykové zat'azenie pasnice:
Gpxo = Oxptp = 3551.16—— (14.38)
Smykové zat'azenie stojny:
N
Gsxo0 = Oxpty = 1770.73— (14.39)
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gmyk
Napétia posobiace od cistého Smyku je opat’ urcené rozdelenim efektivneho $myku medzi
jednotlivé komponenty s ohl'adom na relativny Youngov modul.

Smykové zat'azenie pasnice:

F. Ey N
Gpr =3 Jy tyds 2 + qs—o = 9146 (14.40)

Smykové zat’azenie stojny:
F, Ey N
Gsr =3 Jy tyds 2 + qs—o = 102.26 - (14.41)

Krut

Napétie posobiace od ¢istého kratenia je urcené rozdelenim efektivneho kratenia medzi
jednotlivé komponenty vzhl'adom na relativny modul smyku. Nosnik sa povazuje za
uzatvorenu cast’ s tenkou stojnou.

Ekvivalentny modul smyku pre pésnicu:

A
Gpry = =% = 9373 MPa (14.42)
Ekvivalentny modul Smyku pre stojnu:
Goxy = 22 = 20305.8 MPa (14.43)
Tuhost’ nosniku v krute je potrebné vypogitat’ pre uzatvoreny prierez podrla:
2
Gyylx = =5~ = 23 774 914 863 mm* (14.44)
E(thy)i
Rychlost’ skratenia nosniku:
9= —708-10622 (14.45)
GxylJx mm
Konstanta tuhosti nosniku:
2
K = 22— = 354 959.6 mm? (14.46)
2(2),
Vysledny efektivny modul tuhosti pri krute:
— M,y
Gy = 5 = 66 979.2 MPa (14.47)
Krutove zatazenie pasnice a vysledny moment:
Tpxy = £Gpyyt9 = 0.12 MPa (14.48)

h

e — — 3
My = [ Tay2dz = ?( L P min) (g) = —0.058N  (14.49)
2
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Krutové zat'azenie stojny a vysledny moment:

Toxy = TGoyxytd = 0.14 MPa (14.50)
h 2(—Tpx —Tpx . 3
Moy = [ Tryzdz = (o T~ ) (5) =-0049N  (1451)

2

14.10.1. Vysledna kontrola bezpecnosti

V pripade symetrického prierezu nosnika stac¢i vySetrit' jednu polovicu nosnika. Na
obrazku ¢. 14.10 st zobrazené vysledné zat'azenia pre nosniky prierez.

3562.37
0
91.46
177632 M o 3562.37
0 0 0
91.46 / \-0.0579 o g
0 ~ ./
0 ~_ B A~ 0
0.0496 Cor———————¥ ~0.0579
qx 5.59
qy 0
Gxy 102.257
my [T 0 @D
my 0
My —0.0496
F G —3541
—-177632y Eaw o 0
0 N — 0
9146 (& —3541 0
0 \ 0 0
0 €] 9146 ~0.0579
—0.0496 0
0
—0.0579

Obrazok 14.10: Vysledné zatazenie nosniku. [Viastné spracovanie]

Vyslednd bezpecnost’ bola vypocitand pre miesta s najvacSim zatazenim a to pre B a C
a zaroven sa skontroluje pasnica a stojna.

Tabulka 14.6: Vysledna bezpecnost pre najzatazenejsie body na priereze nosnikom.

RF1 /454 >1 RF1 452 >1
Max. stress {RF2 246 >1 RF2 245 >1
RF3 227 >1 RF3 202 >1
Tsai-Hill FI 1067 <1 FI 031 <1
Tsai-Wostress | FI | 048 <1 FI [0.08 <1
Hoffman FI 1078 <1 FI 043 <1

S vysledkov je zrejmé, ze zvoleny materidl astavba kompozitu vyhovuje pocetnému
zatazeniu.
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14.10.2. Vysledné hodnoty pre rez B-B a C-C
Tabulka 14.7: Vysledné hodnoty pre rezy B-B a C-C.

Exp [MPa] 117106.915 58737.732
Exs [MPa] 58737.732 58737.732
AEy [N] 26159547.601 7633246.903
MPa 79394.652 58737.732
[MPa] 8.471 7.374
[MPa] 4.249 7.374
[N/mm] 15.774 5.493
N/mm 3.956 5.493
[Nmm?] 2.72E+10 2.75E+09
7, [mm*] 342363.443 46886.603
Oxp [MPa] 967.725 836.255
[MPa] 485.385 836.255
[N/mm] 1802.094 622.909
N/mm 451.941 622.909
[N/mm] 62.199 26.854
qsr N/mm 99.649 46.288
Gsxy [MPa] 13746.166 20305.791
Gpxy [MPa] 20305.791 20305.791
Gyl [mm?] 1.77E+10 4.59E+09
9 [rad/mm] 6.04E-06 1.40E-05
K [mm?] 250079.340 60759.568
Gyy [MPa] 70928.306 75565.210
Tpxy [MPa] 0.155 0.212
[MPa] 0.114 0.212
[N] -0.089 -0.020
[N] -0.016 -0.020
2.89 >1 RF1 37 >1
1.57 >1 RF2 20 >1
9 >1 RF3 2.36 >1
0.15 <1 Fl 0.29 <1
0.18 <1 Fl 0.12 <1
0.44 <1 FI 0.29 <1
13.86 >1 RF1 37 >1
751 >1 RF2 20 >1
1.11 >1 RF3 2.36 >1
0.84 <1 RF4 0.29 <1
0.073 <1 RF5 0.12 <1
0.86 <1 RF6 0.29 <1
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14.11. Vypocet dvojdutinovej konstrukcie

Pot’ah je navrhnuty z dvoch vrstiev uhlikovej keprovej tkaniny s rovnakymi vlastnostami
ako aj pri nosniku. Preto sa jeho celkova hribka po rozpati nemeni a staci skontrolovat’ dve
kritické miesta na potahu, pre jeho stabilitu. Geometrické charakteristiky dutiny boli
ziskane pomocou programu CATIA V5.

14.11.1. Ohybovo elastické osa

Obréazok 14.11: Smykové toky v dutindch kridla. [14]

Vypocet Smykovych tokov bol zalozeny na odhade polohy elastickej osi. T4 sa vypocita

ako:
Xgo =C+a (14.52)

Kde poloha ohybovej elastickej osi je dand pomerom ohybovych tuhosti nosnika EJ.

a=bh-2 (14.53)
Jutjp
kde:
Jp — kvadraticky moment pomocného nosnika
Ty — kvadraticky moment hlavného nosnika

Kde kvadraticky moment hlavného a pomocného nosnika je vypocitany ako:

J =284D p2 (14.54)

o Apg+Ap
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kde:
Ay —plocha hornej pasnice
Ap  —plocha dolnej pasnice

A nésledne je mozné vykonat’ prepocet krdtiaceho momentu k elastickej osi:

Mygo = My + T(xgo — Xps) = My + T(0.1c + a) (14.55)
kde:

¢ — vzdialenost” hlavného nosniku od nabezné hrany ¢ = X1

Tabulka 14.8: Vysledné hodnoty pre elastickii os a prepocet krutiaceho momentu k elastickej osi.

0.00 231.550 421.277  189.727 33.511 265.061 0.171  168477.505
0.27 224,732  410.158  185.426 33.327 258.059 0.166  160451.342
0.54 217.939  399.080 181.141 33.203 251.142 0.161  146132.870
0.80 211.248  388.168 176.920  32.070 243.318 0.157  127883.921
1.06 204.710  377.506  172.796 30.032 234.742 0.152  107130.134
1.31 198.324  367.092  168.768 32.048 230.372 0.147  130867.258
1.55 192.193  357.093 164.900  31.094  223.287 0.143  117838.734
1.78 186.316  347.509  161.193 30.153 216.469 0.139  104863.363
2.00 180.770  338.465 157.695  29.258 210.028 0.135 92215.707
2.20 175555  329.960 154.405  35.672 211.227 0.131 90269.577
2.39 170.721  322.077  151.356 34.666 205.387 0.127 77121.464
2.57 166.294  314.858 148.564  33.713 200.007 0.124 64458.806
2.72 162.326  308.385  146.059  44.273 206.599 0.121 62852.007
2.86 158.840 302.701 143.861  43.246 202.086 0.119 49591.436
2.98 155.838  297.806 141.968  42.322 198.160 0.116 37223.544
3.07 153.345 293.740 140.395 41,511 194.856 0.115 25798.133
3.15 151.386  290.545  139.159  40.821 192.207 0.113 15755.431
3.21 149.987  288.263  138.276  40.269 190.256 0.112 7538.054

3.24 149.147  286.894  137.747 39.809 188.956 0.112 1961.324

3.25 148.868  286.438  137.570  39.682 188.550 0.111 0.000

Nésledne je mozné urcit pomocou Bredtovho vztahu $mykové toky od krutiaceho
momentu v jednotlivych dutinach.

MkEO = 2U1q1 + 2U2q2 (1456)

V dobsledku spojitosti konstrukcie musi byt skrut prvej dutiny rovnaky ako skrut druhej
dutiny. Preto treba stanovit’ podmienku, ktora toto definuje:

Lo Gds _ 1 [ Guds
Efl Gt 20, 3 Gt (14.57)
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kde vysledny smykovy tok v stojnach je dany ako:

9dH =411t 91— q2 (14.58)
dr = qz2 T q2 (14.59)
kde:
qu — vysledny Smykovy tok v hlavnej stojne nosnika
qp — vysledny smykovy tok v pomocnej stojne nosnika

Velkost’ Smykovych tokov nosniky prenest v pomere ohybovych tuhosti:

_ T, (b-a)
z1l — hy b

T,
Gz =355 (14.62)

(14.61)

Podmienku je mozné rozpisat’ do tvaru:

0} +qz1—-q2)h +qz2)h -q1-qz1)h
Uz [q151 4 atdz1-42) 1] — 9252 4 9353 | (42tdz)hz | (92-4179z0M (14.63)
U, LGty Gty Gt, Gt3 Gtp Gty
kde:
U, /U, — plocha zadnej/prednej dutiny
S; — obvod prednej dutiny
s,  —dizka horného potahu zadnej dutiny
s;  —dizka doIného potahu zadnej dutiny
ti23 —hribka potahu
kde po Uprave sa ziska neznamy smykovy tok pre zadnud dutinu gz:
( Uihez  Mghei Uihe hiU251MkLU2he1 hiUzhe1Mk)
_ tp pT 2ty v th v 2U1t1 v th v 2U1ty
1@ = (U%Sl  U3he1 Uzhei Uisz Uiss, Uihez Uther Uzhe1) (14.64)
Uity I Uity I th I %) ' t3 I tp ' th ' th
kde:
tnp  — hrubka stojny
Nésledne je mozné vypocitat’ Smykovy tok v prednej dutine:
_ Mg—-2U3q;
q. = BT (14.65)
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14.11.2. Vysledna elasticka osa

Vysledna elasticka os je o0s, na ktoru ked’ pdsobi kolma sila k ploche kridla, nastava ¢isty
ohyb. Ale ak by tato os posobila mimo elastickd os, dochadza k vzniku krutu. Polohu
centra Smyku je mozné vypocitat’ ako:

Tx.s = 2U;q, + 2U,q, (14.66)

nasledne z ¢oho je mozné ziskat’ vyslednu elastickd os:

XEo = X0EO + Xcs (1467)

Tabulka 14.9: Vysledné hodnoty pre dvojdutinovi konstrukciu.

0.00 29.718 7.906 2.83 3.92 334.731
0.27 30.511 8.202 2.87 3.95 325.355
0.54 30.901 8.405 2.77 3.82 314.278
0.80 30.625 8.272 2.55 3.58 300.826
1.06 29.659 7.807 2.22 3.25 285.459
131 28.222 8.316 3.05 4.05 296.208
1.55 27.107 7.951 2.92 3.88 287.014
1.78 25.748 7.514 2.75 3.68 278.077
2.00 24.137 7.007 2.56 3.44 269.610
2.20 20.954 8.064 2.80 3.41 276.411
2.39 18.998 7.269 2.52 3.08 268.571
2.57 16.865 6.413 2.21 2.72 261.080
2.72 13.040 7.391 242 2.61 277.508
2.86 10.804 6.086 1.99 2.16 271.131
2.98 8.465 4.739 1.54 1.68 265.587
3.07 6.113 3.402 1.10 1.21 260.611
3.15 3.870 2.142 0.69 0.76 256.422
3.21 1.928 1.061 0.34 0.37 252.452
3.24 0.542 0.296 0.09 0.10 246.816
3.25 0.000 0.000 0.00 0.00 246.816

14.12. Kontrola pot’ahu

Pri kontrole potahu sa postupuje podl'a tedrie stability zat'azenych dosiek smykom. Ked'ze
je hribka potahu po celom rozpéti konstantna, sta¢i urobit’ kontrolu na dvoch kritickych
miestach. Bezpec¢nost’ potahu bola vypocitana pre prednu a zadnu dutinu v rezoch 1 a 6.

Ako prve bolo potrebné stanovit’ napatie v potahu ako:

T, = ‘Z—ll (14.68)
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T, =2 (14.69)
t2
kde:
T1,  — hapatie v potahu v prednej a zadnej dutine

Dalej bolo potrebné stanovit' kritické napétie podla tedrie stabilny dosiek zatazenych
smykom.

2
7y = ke, (3) (14.70)
kde:
K — koeficient pre nesimernost’ skladby kompozitu, pre sumernd skladbu sa k = 3
k; — koeficient ur¢eny z tabul’ky ¢.3.2 v literatlre [14]
E,  —modul pruznosti kompozitu
b — vyska skimaného prvku

Ked’Ze potah nie je obdiznikového tvaru, nie je tento postup mozné pouzit’ pre celé kridlo.
Preto je z kridla vyhata ¢ast nad skGmanym rezom v obdiznikovej podobe, pre ktory je
vykonana kontrola.

Tabulka 14.10: Vysledné hodnoty pre pevnostnii kontrolu potahu.

0.864 7.700 11.355

0.823 7.500 15.076

0.708 6.700 14.341 1.361
0.700 6.700 19.156 1.761

Z tabulky ¢.14.10 je vidiet, ze navrhnutd stavba pot'ahu vyhovuje vzniknutému napatiu.
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14.13. Stanovenie vyslednej hmotnosti kridla

V kapitole ¢.4 boli na zéklade postupu pre vSeobecné letectvo stanovené predbezné
teoretické hmotnosti. Na zéklade tychto hmotnosti sa d’alej pokracovalo vo vypoétoch. Po
vypoctoch v predoslej kapitole bolo mozné uréit’ presnejsie hmotnosti kridla.

Z literatury [15] bola stanovena vysledna hustota kompozitového laminatu.
kg
Pram = 1536.286 — (14.71)

Pomocou programu CATIA V5 boli stanovené objemy casti konStrukcie kridla. Pre
material na rebré bola stanovena hustota na zéklade literatary [7]:

k
Dlam = 1269m—~‘§ (14.72)

Tabulka 14.11: Vyslednd hmotnost kridla.

Hlavny nosnik 5.56E-04 0.854
Pot’'ah 1.42E-03 2.179
Pomocny nosnik 1.45E-04 0.223
Rebra 6.68E-05 0.085

Spojovaci nosnik 2.55E-04 0.717

Vysledna hmotnost’ 4.06

Pre porovnanie, teoretickd hmotnost’ vysla 2,13 kg. To robi pri redlnejSom vypocte narast o
90,61%.
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15.CHVOSTOVE PLOCHY

Chvostové plochy zabezpe&uju stranovi, pozdiznu stabilitu a riaditelnost’ letina. Dne$né
letectvo ma typické usporiadanie zlozené z vodorovnej (VOP) a zo zvislej chvostovej
plochy (SOP). Vodorovna chvostova plocha sa sklada zo stabilizatora a vyskového
kormidla, ktoré zabezpecuju ustdleny let. Zvisla chvostova plocha sa sklada z kylovej
plochy a smerového kormidla, ktoré zabezpecuju smerovu stabilitu.

Pre konstrukciu chvostovych ploch existuje viacero moznych konfiguracii, kde kazda ma

svoje vyhody a nevyhody. Na obrazku ¢.15.1 je mozné vidiet mozné konfiguracie
chvostovych ploch.

F . S S
= N\

Obrézok 15.1: Mozné usporiadanie chvostovej casti letuna. [1]

V nasledujlcej kapitole budu zhrnuté dvojtrupové typy moznych konfiguracii, ktoré by
bolo mozné pouzit' v naSom pripade. Ked’Zze sa jednd o letin v tlacenej konfiguracii, je
mozné zvazovat' chvostové plochy s dvojtrupovou konstrukciou. Na obrazku ¢.15.2 su 3
najpouzivanejsie typy chvostovych ploch pre dvojtrupovi konfiguréciu letdna.

Obrazok 15.2: Najpouzivanejsie typy chvostovych konfiguracii: U-chvost, obrateny U-chvost a A-chvost. [1]

e A-chvost — je to varianta obrateného V-chvostu. Konfiguracia sa hlavne pouziva
u UAYV prostriedkov ako je napr. AAlI RQ-7 Shadow.

e Obrateny U-chvost — jedna sa o konfiguraciu, kde je vodorovna chvostovéa plocha
umiestnend na vrchu zvislej chvostovej ploche. Na vrtulovych lietadlach je
umiestnenie VOP mimo oplachu vrtule, ¢o méa za nasledok znizenie jeho odporu,
ale taktiez eliminuje zosilnenie oplachu vrtule nad nim.
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e U-chvost — jedna sa o konfiguraciu, kde VOP je umiestnenda v ose ramien
dvojtrupovej konfiguracie. Toto umiestnenie ma za nasledok, Ze VOP je priamo
v Uplave kridla a tym zvysuje odpor.

V névrhu bola zvolené konfiguracia U-chvostu z dévodu jej najjednoduchsej konstrukcie z
ostatnych moznosti.

15.1. Hlavny nosnik VOP

Ako aj pri hlavnej nosnej sustave, tak aj chvostové plochy st kompozitovej konstrukcie.
Hlavny nosnik VOP je umiestneny v najvicsej hribke profilu, ¢o je v 30% hibke profilu.
Nosnik je jednoduchej konstrukcie v tvare C. Material a jeho skladba je podobna ako pri
hlavnom nosniku v kapitole ¢. 14.1.1.

15.2. Pomocny nosnik VOP

V pripad pomocného nosnika je to podobné ako pri pomocnom nosniku v hlavnej nosnej
sustave. Pomocny nosnik je uréeny hlavne k vystuzeniu miesta pri vySkovom kormidle.
Pomocny noshik chvostovej plochy bude koncipovany podobne ako pomocny nosnik v
kapitole ¢.14.2.1.

15.3. Rebra VOP

V pripade rebier budu dve hlavné rebra na koncoch kridla a jedno hlavné rebro v osi
symetrie. Toto rebro mé zaistit’ uchytenie servomotora pre vyskové kormidlo. Materidlove
vlastnosti a skladba bude podobna ako v kapitole ¢. 14.3.

15.4. Pot’ah

Pri navrhu potahu je postup rovnaky ako pri potahu u hlavnej nosnej plochy. Pot'ah pre
VOP aj SOP bude vyrobeny vadkuovym kontaktnym tvarovanim do presnej formy a
zalaminovany dokopy. Skladba potahu bude [+45°]. Postup vyroby bude podobny ako v
kapitole ¢. 14.6.

15.5. Vypocet zat’azenia

Pri vypodte zatazenia sa postupuje podla letovej obalky vypocitanej v kapitole ¢.5. Na
zaklade ziskanych Gdajov mozeme vypocitat’ vyvazovacie sily na VOP a zat'aZenie pri
manévre a poryve. Vysledné maximalne hodnoty budt pouZzité pre vypocet posuvajtcich,
ohybovych a kratiacich momentov pdsobiacich na chvostové plochy a trup letina.

Postup vypoctu zat'azenia sa odvolava na predpis CS-VLA 391.
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15.5.1. VyvaZovacie zat'aZenie

CS-VLA 421 (a), (b):
(a) A horizontal tail balancing load is a load necessary to maintain equilibrium in any
specified flight condition with no pitching acceleration.

(b) Horizontal tail surfaces must be designed for the balancing loads occurring at any
point on the limit maneuvering envelope and in the flap, conditions specified in CS-VLA
345. The distribution in figure B6 of Appendix B may be used.

Lvor |/
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Obréazok 15.3: VyvaZovacie sily pésobiace na letun. [Viastné spracovanie]

kde vyvazovacia sila je ziskana ako:

o 1 5
nm-g-(Xr—Xa):csar+3 Cmo*CsAT P'S'V

Fyop = : (15.1)
VOPO0.25
kde:
Cmo — sucinitel’ klopivého momentu lettna pri nulovom vztlaku letdna.
lyopo.2s — vypocitana hodnota v kapitole ¢.8.
Sila od hmotnosti VOP:
Fyopg =n Myop - g (15.2)

a celkova vyvazovacia sila VOP je ziskané ako:

FVOP,vyvazovaca = Fyop — FVOP,G (15.3)
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Tabulka 14.1: Vysledne vyvazovacie zatazenie VOP.

Symetricky A 92.215 3.800 62.000 0.296 20.114 82.828 -62.714
Symetricky D 138.963 3.800 62.000 0.296 18.969 82.828 -63.858
Symetricky DO 138.963 0.000 62.000 0.296 -2.045  0.000 -2.045
Symetricky G 64.776 -1.500 62.000 0.296 -8.740 -32.695 23.955

Klapkovy F 70.000 2.000 62.000 0.296 10.541 43.593 -33.052

Maximalny poryv pri Vc 111.170 3.972 62.000 0.296 20.659 86.585

Minimalny poryv pri Vc 111.170 -1.972 62.000 0.296 -12.217 -42.992 30.775
Maximalny poryv pri Vd 138.963 2.858 62.000 0.296 13.758 62.289 -48.531
Minimalny poryv pri VVd 138.963 -0.858 62.000 0.296 -6.789 -18.696 11.907

Klonenie pri Va 92.215 2533 62.000 0.296 13.109 55.218 -42.109
Klonenie pri Vc 111.170 2.533 62.000 0.296 12.701 55.218 -42.518
Klonenie pri VVd 138.963 2.533 62.000 0.296 11.964 55.218 -43.254

15.5.2. Zat’aZenie pri manévroch

CS-VLA 423 (a), (b):
Each horizontal tail surface must be designed for maneuvering loads imposed by one of the
following conditions (a) plus (b):

(a) A sudden deflection of the elevator control, at VA, to (1) the maximum upward
deflection, and (2) the maximum downward deflection, as limited by the control stops, or
pilot effort, whichever is critical. The average loading of B11 of Appendix B and the
distribution in figure B7 of Appendix B may be used.

(b) A sudden upward deflection of the elevator, at speeds above VA, followed by a
downward deflection of the elevator, resulting in the following combinations of normal and
angular acceleration:

m Normal acceleration (n) Angular acceleration (radian/sec2)

Down load 1.0 +2(:r—'1 Nm (Nm=1.5)
Up load Nm —2(;—'1 Nm (Nm=1.5)
where —

(1) nm = positive limit maneuvering load factor used in the design of the aeroplane; and
(2) V = initial speed in m/s.

129



FSI VUT v Brne Letecky Ustav
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Obrézok 15.4: Zatazenie letuna pri manévroch. [Vlastné spracovanie]

Pri vypocte je mozné predpokladat’:
e Letln je na pociatku vo vodorovnom lete, jeho poloha a rychlost’ sa nemenia.
e Zatazenie je vyvazené zotrvacnymi Silami.

Kde prirastok je ziskany ako:

AFu gy =An-m-g [xcc _ Svop avor (1 _ E) ) (W)] (15.4)

lvop  Skr Qkr Sa 2 m

kde:

(1 - —a) derivécia zrazového uhlu podra uhlu nabehu, ktora bola vypocitana v kapitole

¢.8
lyop — rameno chvostovych pléch

Uhlové zrychlenie pre rychlost’ vp je dané predpisom, pre rychlost’ vc je vypocitany ako:

g=YP AR (15.5)
Iy
kde:
Jy =m-i5 =m(0.18 - L;)?
Sila spdsobené rota¢nym zrychlenim:
AFser = € myop * lyop (15.6)

A celkové vysledné zat'azenie je ziskané ako:

Fcelk.man = AFman + AFset + Fvyv (15-7)
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Tabulka 15.2: Vysledné hodnoty pre zataZenie od manévra.

hore 0.296 1.454 -0.046

4295 20.114 13.878 -956.463 -922.470
dole 0.296 1.454 -0.046

3 hore 0296 1454 -0.046 .90 55114 13878 956.463 962.698

dole 0.296 1.454 -0.046

53 nore 0.296 1454 0046 5o00  50194 10557 865371 -832.701

dole 0.296 1.454 -0.046

053 hore 0296 1454 0046 go00 90114 12557 865371 872.928

dole 0.296 1.454 -0.046

g hore 0296 1454 -0046 ,gny 19959 9210 -956.463 -928.284

dole 0296 1.454 -0.046
3 hore 0296 1454 -0046  ,ec) 15959 9210 956.463

dole 0296 1.454 -0.046
p hore 0296 1454 -0046 o0 19959 (578 -683.188 -657.640

dole 0.296 1.454 -0.046

o hore 0296 14540046 )03 15060 6578 683.188 695579

dole 0.296 1.454 -0.046

15.5.3. Zat’aZenie pri poryve

CS-VLA 425 (a):
(a) Each horizontal tail surface must be designed for loads resulting from -
(1) Gust velocities specified in CS-VLA 333(c) with flaps retracted; and
(2) Positive and negative gusts of 7.62 m/s nominal intensity at VF corresponding
to the flight conditions specified in CS-VLA 345(a)(2).

Vysledné zat'aZzenie je stanovené na zadklade podmienky CS-VLA 425 (a). Ako prvé je
stanovené vyvazovacie zatazenie pre ustaleny let pri vc, vpo a vr. Tieto hodnoty boli
stanovené v kapitole ¢.15.5.1.

N
Lir
Fuyva: I/
s g | - =
i ‘ Askr T

| |
/ |G
et

Obréazok 15.5: ZatazZenie letina pri poryve. [Vlastné spracovanie]

Nt
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Tabulkal4.3: Vyvazovacie sily pre ustdleny let letuna.

Ve 111170 62.000 0.296 20.659  86.585 107.244

Vo 138.963 62.000 0.296 13.758  62.289 76.048
Ve 111.170 62.000 0.296 20.659  86.585 107.244

Z predpisu CS-VLA 443 je dany vzorec pre vypocet zatazenia od poryvu ako:

ALyop = gt'Ude'V"avop-Svop (15.8)
16.3
kde:
Ky —zmierfiujuci stcinitel’ poryvu vypocitani v kapitole ¢.5

Uge — predpisana rychlost’ poryvu v m/s

Uhlové zrychlenie je vypocitané ako:

ALyop:lyvop
= —YOF VOP 15.9
) = e (159)
Zotrvacné zrychlenie je ur¢ené ako:
A
Qspop = 22 (15.10)

zZ ¢oho je mozné urcit’ zotrvacni silu od poryvu ako:

Fpor,setrvacny = Myop (as,vop ) lVOP) (15-11)
Kde celkové zat'azenie VOP v dbsledku pdsobenia poryvu je ziskané ako sucet vyslednych
sil:

Fpor = ALVOP + Efyv T Fpor,setrvacny (15-12)

Vysledné hodnoty pre zat'azenie od poryvu su zobrazené v tabul’ke ¢.15.4.

Tabulka 15.4: Vysledné zatazenie od poryvu.

Ve 111.170 0.296 1.454 15.240 17.803 5.728 0.287 0.928 -65.926 47.195 49.051

Vd 138.963 0.296 1.454 7.620 11.127 3.580 0.179 0.580 -48.531 36.824 37.984

Vf 111.170 0.296 1.454 7.620 8902 2.864 0.144 0.464 -65.926 56.561
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15.5.4. Nesymetrické zat’aZenie

CS-VLA 427 (a), (b):

(a) Horizontal tail surfaces and their supporting structure must be designed for
unsymmetrical loads arising from yawing and slipstream effects, in combination with
the loads prescribed for the flight conditions set forth in CS-VLA 421 to 425.

(b) In the absence of more rational data for aeroplanes that are conventional in regard to
location of the engine, wings, tail surfaces, and fuselage shape -
(1) 100% of the maximum loading from the symmetrical flight conditions may be
assumed on the surface on one side of the plane of symmetry; and
(2) The following percentage of that loading must be applied to the opposite side: % =
100-10 (n - 1), where n is the specified positive maneuvering load factor, but this
value may not be more than 80%.

Na zaklade predpisu bolo stanovené, ze maximalne nesymetrické zatazenie, ktoré posobi
na VOP sa ziska ako:
Fraxyop = 966.22 N (15.13)

kde podl'a odstavcu (b) sekcie 2, vyplyva Ze zat'aZenie na opacénej strane je uréené ako:

Ngym = (100 — 10(n — 1)) = 72% (15.14)

a ziska sa vysledné nesymetrické zat'azenie:
Fmax,VOP = Fmax,VOPO-72 = 695 68 N (1515)

15.5.5. Vysledné pripady zat’aZenia
Tabulka 15.5: Rozhodujlce pripady zatazZenia.

Manéver vp Fran  966.222 [N]
Poryv vp Foor  -37.984 [N]
Poryv ve Foor  -57.488 [N]

Na zaklade tabul’ky ¢.15.5 sa postupuje d’alej pri ndvrhu konstrukcie VOP.

15.6. Priebeh zat’aZenia po rozpiti VOP

Najvicsie zatazenie vznika podla tabulky €.15.5 pri manévre vp. Preto s tymto zat'azenim
bude pocitané nasledujlce rozlozenie po rozpati.

Vysledne zat'azenie kridla po rozpéti je ziskané ako:

Wyop = MOAVOP — 467 1 (15.16)

N
Svop m
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kde liniové zataZenie pre korefiovy rez a koncovy rez budi rovnaké, z dévodu konstantnej

hibky profilu.

N
Qrkr = Qko = WyopCr = 445'95;

500

450

GO

400
350
300
250
200
150
100

50

0
-1.5 -1 -0.5 0 0.5

bVOP [m]

gkr [Nm-1]

Graf 15.1: Vysledné rozlozenie zatazenia po rozpéti VOP.

15.6.1. RozloZenie zat'aZenia po hibke VOP pri manévre

d4 qz B

2

o

c

Obrazok 15.6: Rozlozenie zatazenia po hibke VOP. [3]

q1 =5 Wyopa = 66.898

N
qZ = Wvop(b - a) = 178396;

1 N
95 = 5 Wyop (Cir — b) = 66.898
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Kde vysledné liniové zat'aZenie je ziskané ako:

N
Qeetk = q1 1+ q2 +q3 =312.193

Ramena posobiacich sil st vypocitané ako:
r=-a=0.061m
r,=a+="=0.152m
r3=b+=-=0.243m

ro = T1q1+72q42173q3 =0.152m
0 celk

15.6.2. RozloZenie zat’aZenia po hibke VOP pri poryve

d 9

4W

)

s

C

Obréazok 15.7: RozloZenie zatazenia po hibke VOP. [3]
N
q1 = 0.375WypCryr = 167. 246;

q2 = OIZSWUOkaT' = 111.497;
qs = 0.375WyopCir = 167.246

Kde vysledné liniové zat'azene je ziskané ako:

N
Qeetk = q1 +q2 +q3 = 445-990;

Ramené posobiacich sil st vypocitané ako:
r, = 0.083¢;, = 0.025m
r, = 0.125¢,, = 0.038 m
r3 = 0.5¢,, =0.152m

T1q1+72qo+T
Ty = 14177242 3Q3:0.076m
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15.6.3. RozloZenie posuvajucej sily, ohybového a krdtiaceho momentu

Vysledna poslvajuca sila je vypocitana ako:

T(2) = [""? q(2) dz (15.34)
Ohybovy moment je uréeny ako:
My(2) = [V T(2) dz (15.35)
a vysledny krutiaci moment je uréeny ako:
M(2) = [,""* q(@)r () dz (15.36)

Vysledné hodnoty boli vynasobené stacinitelom bezpeénosti z kapitoly ¢.14.7.2.

Tabulka 15.6: Pocetné zatazenie po rozpdti VOP.

1.083 {905.6385 490.4032 74.50402
0.9747 :815.0746 397.2266 60.34826
0.8664 |724.5108 313.8581 47.68257
0.7581 {633.9469 240.2976 36.50697
0.6498 {543.3831 176.5452 26.82145
0.5415 {452.8192 122.6008 18.62601
0.4332 {362.2554 78.46452 11.92064
0.3249 {271.6915 44.13629 6.705362
0.2166 {181.1277 19.61613 2.980161
0.1083 {90.56385 4.904032 0.74504
0 0 0 0

1000
900
800
700
600
500
400
300
200
100

T[N]

0 0.2 0.4 0.6 0.8 1
byop [M]

Graf 15.2: Krivka vyslednej postavajice;j sily.
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600
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M, [Nm]
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0 0.2 0.4 0.6 0.8 1
byop [M]

Graf 15.3: Krivka ohybového momentu po rozpati VOP.
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Graf 15.4: Vysledna krivka pre krdtiaci moment po rozpati VOP.

Z grafov vyplyva, Ze najzat’azenejSia ¢ast’ chvostovej plochy bude stabilizator VOP, preto
bude v nasledujlcej kapitole rozoberany hlavne hlavny nosnik s potahom.

15.7. KonStrukcia VOP

V nasledujtcej kapitole je rozobrany navrh a dimenzovanie konstrukcie VOP. Ciel'om bolo
vytvorit navrh konstrukcie, ktory je jednoduchy na vyrobu, s nizkou hmotnostou a
zaroven dokaze prenasat’ vysledné zat'azenie.

V pripade vypoctu pevnosti nosniku je pocitany iba hlavny nosnik ato z dovodu, ze
pomocny nosnik je ur€eny iba na spevnenie pot'ahu pri vySkovom kormidle.
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15.7.1. Zat’azenie v kontrolnych rezoch

Kridlo bolo rozdelené na 3 rezy, pre ktoré sa vykonali pevnostné overenia. Na obrazku
¢. 15.7 st zobrazené rezy. Rez A-A, B-B a C-C s hlavné kontrolné rezy.

1. Rez A-A — jedna sa orez v korenovom profile kridla. Nachadza sa tu uchytenie
VOP k ramenu a zaroven najvacSie zataZenie.

2. Rez B-B —nachédza sa v tretine rozpéatia VOP.

3. Rez C-C — posledny hlavny rez, ktory sa nachadza v osi symetrie VOP, v mieste
S najvacsim prehnutim.

Vypocet postupuje rovnakym sposobom ako bol vypocéet pre hlavny nosnik, preto
v nasledujlcej kapitole budl zhrnuté iba vysledky.

15.8. Vypocet hlavného nosniku

Tabulka 15.7: Pociatocné hodnoty pre kontrolné rezy.

tstojna [mm]  1.862  1.862 0.745
toanica  [Mm]  1.862  1.862 0.745
Dpasnica  [mm]  35.000 35.000  35.000
he [mm]  35.069 35069  35.069
As [mm?]  65.305 65305  26.122
Ao [nm?] 65177 65177  26.071
Ackovo  [mm?]  195.659 195.659  78.264
T [N]  1009.787 706.851  100.979
Mo [Nm]  490.403 128159 2615
M [Nm]  64.086 49.231 2.832

—

="—_

T
J
[

Obrazok 15.8: Hlavné kontrolné rezy VOP. [Vlastné spracovanie]

138



FSI VUT v Brne

Tabulka 15.8: Vysledné zatazenie a pevnostna kontrola hlavného nosnika.

qst

Gsxy

pry
ny] x

[MPa]
[MPa]
[N]
MPa

[MPa]
[MPa]
[N/mm]
N/mm

[Nmm?]
[mm‘]
[MPa]
[MPa]
[N/mm]

N/mm

[N/mm]
[N/mm]

[MPa]

[MPa]

[mm‘]
[rad/mm]
[mm?]
[MPa]
[MPa]
[MPa]

3.4
1.84
1.35
0.67
0.15
0.88

|

73194.26164

73194.26164
1.57E+07
7.32E+04

4.712441227 | 3.612665588

4.712441227 | 3.612665588

8.775495767 | 6.72749644

8.775495767 | 6.72749644

3845593052
5253954294

163.6662797 | 48.00800655

163.6662797 | 48.00800655

304.7789193 | 89.40038464

304.7789193 | 89.40038464

31238.49815
31238.49815
7.74E+06

0.008282458 | 0.009593452

250000.8702
3736.83 2664.09

481.8092184 | 405.3547544

481.8092184 | 405.3547544

-278.467992 | -234.2801263

-278.467992 | -234.2801263

>l RFL 396 >1

>l  RF2 215 >l
>l  RF3 167 >1
<1 F 043 <1
<1 F 008 <1
<1 FI 0.58 <1

Letecky Ustav

70736.2707
70736.2707
1.11E+07
7.07E+04

3.226
3.226
4.805
4.805

2.65E+09

3.74E+04
30.626
30.626
45.626
45.626

26865.415
26865.415
3.11E+06
7.12E-03
160631.687
2719.266
285.049
285.049
-105.439
-105.439

RF1 15.75
RF2 853
RF3  1.46
Fl 0.52
Fl 0.07

Fl 0.53

>1
>1
<1
<1
<1

15.9. Vypocet dvojdutinovej konstrukcie

Pri vypoéte zataZenia dutinovej konstrukcie je postup rovnaky ako v pripade hlavnej

nosnej soustavy, preto budi v nasledujlcej kapitole zobrazené iba vysledky.
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Tabulka 15.9: Vysledné zatazenie pre dvojdutinovi konstrukciu.

0.00 23.114  4.087 4.241 5.866  175.151
0.27 16.180 2.861 3.306 4469  182.046
0.54 11.557 2.044 1.359 2.113  153.423
0.97 2.311 0.409 0.149 0.290  135.663

Z ¢oho je mozné vypocitat’ napitie v potahu a urcit’ jeho bezpecnost’. Taktiez ako aj pri
hlavnom kridle bolo na VOP vyhradena Cast, ktora bola overena pomocou teorie tenkych
dosiek zat'azenych smykom.

Tabulka 15.10: Vypocitana bezpecnost pre potah VOP.

0.3065 5.2 42.728
0.3065 5.2 42.728

0.3397 5.5 36.802
0.3397 5.5 36.802

15.10. Stanovenie vyslednej hmotnosti chvostovej konstrukcie

Stanovenie vyslednej hmotnosti prebieha rovnako ako v kapitole ¢.14.13.

Tabulka 15.11: Vyslednd hmotnost pre chvostovu cast.

Hlavny nosnik 2.20E-04
Pot’ah 5.06E-04

Pomocny nosnik 7.21E-05
Rebré 7.71E-06

Pre porovnanie, vysledna teoreticka hmotnost’ pre VOP vysla 0,322 kg, kde pri vypog¢itanej
hodnote zalozenej na pevnostnych vypoctoch vysiel narast o 77 %.
Vysledna teoreticka hmotnost’ pre jedno SOP vysla 0,212 kg, kde vysiel narast 0 13,2 %.
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16.CENOVA ANALYZA

Pri cenovej analyze sa postupuje podla zauzivanej metody popisanej literatare [1].
Analyza je navrhnuta pre potreby vypoctu lietadiel kategorie LSA a CS-23. Tuto metddu
nemozno pokladat’ za Uplne presnu, ale pre tento pripad bude postacujuca.

Analyza bola prevedena na planovanych 100 kusov vyrobenych behom piatich rokov. Z
dévodu pouzitia americkej literatury si vystupné udaje v dolaroch, ktoré treba premenit’
podl'a aktudlneho kurzu.

16.1. Vstupné udaje

Pre celkovl cenovl analyzu je potrebné poznat’ zakladné Gdaje. Tieto Udaje boli stanovené
v predoslych kapitolach.

16.1.1. Hmotnost’ prazdneho letina

Jednda sa 0 hmotnost’ konstrukcie letina, ¢ize hmotnost’ v ktorej nie je zaratana hmotnost’
motoru, vrtule, nadrze, kolies, pneumatik, bfzd, PC a pod.

A =31541b (16.1)
16.1.2. Maximalna rychlost’ letiina

Jedna sa 0 maximalnu rychlost’, ktorou moze letln cestovat’. Rychlost’ je udavana v kts.
§=1305" = 7019 kts (16.2)

16.1.3. Pocet vyrobenych kusov

V nasledujucej kapitole je potrebné rozdelit vyrobené letiny na prototypy a sériovo
vyrabané letiny. Pre potreby testovania budi vyrobené dva prototypy pre letové skusky a
dva prototypy pre statické a Unavové skusky. Celkovy pocet sériovej vyroby bude 100
kusov. Mesa¢na produkcia bola stanovena pre prvé dva prototypy, 6 mesiacov na jeden
prototyp a d’alsie dva prototypy a 4 mesiace na jeden prototyp. Pre sériovu vyrobu je plan
vyroby zobrazeny v tabulke ¢.16.1.

Tabulka 16.1: Pocet vyrobenych sériovych letunov.

0
5
10
40
70
100

a B~ W DNk O
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Pocet vyrobenych kusov v prvnych 5 rokoch
produkcie

= =
N o) © o [N
o =] =] S =]

Pocet vyrobenych kusov

N
o

T

0 1 2 3 4
Pocet rokov produckie
Graf 16.1: Krivka rastu produkcie pocas rokov.

16.1.4. Mzdy zamestnancov

Pri cenovom ohodnoteni prace sa ber( v (vahu dva typy zamestnancov. InZinieri a
robotnici, kde pre kazda skupinu existuje rozne platové ohodnotenie. V tabul’ke ¢.16.2 su
hodinové ohodnotenia pre rok 2022.

Tabul'ka 16.2: Cenové ohodnotenie zamestnancov.

Karoséar 44490 Strojny inzinier 47708
Mechanik
leteckych motorov 36828
Montaznik 27884
Priemer 36400.66 Priemer 47708
Zdravotné odvody 3276.06 Zdravotné odvody 4293.72
Socialne odvody 9100.16 Socialne odvody 11927
Hodinova mzda 290.34 Hodinova mzda 380.53

16.2. Vypocet nakladov

16.2.1. Pocet inZinierskych hodin

Vyjadruje potrebny pocet hodin pre ndvrh letina.
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, ,5
Hgyng = 0,0396 - Wairframeo 7. VH1 26. 0183 . Fegrr * Fer * Fcomp * Fpress (16.3)

kde:

Wairframe — hmotnost’ draku bez vybavenia

Vy — max. rychlost” horizontalneho letu

N — planovany pocet vyrobenych kusov behom 5 rokoch produkcie
Fegrr — koeficient naro¢nosti certifikécie (0,67 pre LSA / 1 pre CS-23)
Fep — 1,03 pre komplexny vztlakovy system / 1 pre jednoduchu klapku
Feomp — faktor zahnajuci podiel kompozitu na konstrukcii (1+fromp)
fecomp — podiel kompozitu (1 pre celokompozitovu konstrukciu)

Fpress  — 1,03 (pretlakova kabina) / 1(nepretlakova kabina)

16.2.2. Po¢et hodin potrebnych pre navrh pripravku

Zahtna Cas, ktory je potrebny na pripravu a vyrobu néradia, pripravkov, foriem, atd’.

Hrpo, = 1,0032 - WairframeO'764 V%% NOATE - Q%0 - Frappg - Fep * Fcomp " Fpress (16-4)
Hroo, = 2931 hod

kde:

Qm — predpokladana mesa¢né produkcia (= N/60)

Fraper  — 0,95 pre obdiznikové kridlo / 1 pre zazené

Forp — 1,02 pre komplexny vztlakovy systém / 1 pre jednoduchu klapku
Fpress  — 1,01 pre pretlakovd kabinu / 1 pre nepretlakovanu kabinu

16.2.3. Pocet hodin pre vyrobu

Pocet hodin potrebnych k zostaveniu do findlnej podoby.

Hype = 9,6613 - WairframeO'74 V%% NOS24 . Foppr - Fep - Feomp (16.5)
HMFG = 11816 hod

kde:
Fegrr — koeficient naro¢nosti certifikacie (0,75 pre LSA / 1 pre CS-23)

16.2.4. Pocet potrebnych inZinierov

Npne = j’jv”g =1,89~2 (16.6)
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kde:

y — pocet rokov vyvoja

w — pocet pracovnych tyzdiov

H — pocet pracovnych hodin/tyzden

16.2.5. Priemerny ¢as vyroby jedného kusu

tac = ~42% = 118.16 hod

16.2.6. Celkové naklady na inZinierske prace
CENG = 2,0969 ) HENG - RENG ) CP12021 == 89 719 $
kde:

Rene — naklady na inziniersku pracu v $/hod
CPl,y,1 —index spotrebitel'skych cien (2,2)

16.2.7. Celkové néklady na vyvojovu pracu

(16.7)

(16.8)

Obsahuje riadiace naklady, administrativu, logistiku, personal udrzby zariadenie,

vyplacanie platov atd’.

Cpgy = 0,06458 - Wairfmmeo'873 -V - Np®* - CPlyop1 * Fegrr * Fer * Feomp - Frress

CDEV = 8 920 $
kde:

Np — pocet prototypov

16.2.8. Celkova cena letovych skiSok

Crr = 0,009646 * Wi frame "0 * Vi >7° - Np 2% - CPlLygyy * Fepgrr
CFT = 23414 $

16.2.9. Celkové naklady na formy
CTOOL == 2,0969 ) HTOOL ' RTOOL ' CP12021 = 165 791 $
kde:

RrooL —hodinova sadzba v $
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16.2.10. Celkové naklady na vyrobu
CMFG = 2,0969 - HMFG - RMFG - CP12021 == 668 353 $ (1612)

kde:

Ryre — hodinova sadzba na vyrobné prace v $

16.2.11. Naklady na kontrolu kvality

Pokryva techniku a vybavenie pre kontrolu, ¢i sa vyroba uberd planovanym smerom a ¢i
ma vysledny produkt nélezitosti vykresovej dokumentacie.

CQC = 0,13 - CMFG : FCERT : FCOMP = 53 761 $ (1613)

16.2.12. Celkovéa cena materialu

Cmar = 24,896 Vl/(ll'rfrcmleo'689 -V *®%* - NO792 - CPlLy05; * Feprr - Fer - Fpress (16.14)

16.2.13. Celkové cena certifikacie
CCERT = CENG + CDEV + CFT + CTOOL == 287 84’5 $ (1615)

16.2.14. Ceny vybavenia
Cena avioniky — zahriiuje palubny pocita¢, anténu, kameru atd’.

C,v = 360 000$

Cena pohonnej jednotky

Cena je podra oficidlneho katalogu od Fiala Motors.
Cpp = 8 464 $

Cena vrtule

Cena je podl'a cennika vyrobcu.
Crixprop = 100 $

Cena vybavenia — zvy$né vybavenie letina
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16.3. Zhrnutie nakladov

V tabul’ke ¢.16.3 su zhrnuté potrebné naklady na vyvoj a stavbu letina. V tabulke je
zahrnuta produkcia na pat’ rokov ako aj cena certifikacie. Hodnota zisku bola stanovena na
25% zo zékladnej ceny jedného letina. Vysledna cena tak ¢ini 491 497 §$, alebo 11 638 645
K¢.

Tabulka 16.3: Zhrnuté celkové naklady a zisk.

Cena certifikacie $287,845.07 6,816,171 K¢&
Celkové naklady na vyrobu $668,352.73 15,826,593 K¢&
Néklady na kontrolu vyroby $53,760.62 1,273,052 K¢
Cena materialu $241,233.88 5,712,418 K&
Vybavenie $37,856,400.00 896,439,552 K&
Poistenie $500,000.00 11,840,000 K¢&
Vydaje celkom $39,607,592.31 937,907,786 K¢&
Vydaje na vyrobu $39,319,747.24 931,091,615 K¢
Min. cena 1 ks $393,197.47 9,310,916 K¢
Vydaje na vyrobu + 25% zisk ~ $49,149,684.05 1,163,864,518 K¢
Cena 1ks + 25% zisk $491,496.84 11,638,645 K¢
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17.ZHRNUTIE VYSLEDKOV

Tabulka 17.1: Vysledné parametre letlna.

Letecky Ustav

Plocha kridla
Rozpétie
Plo$né zat’azenie
Stihlost’

Profil hlavného kridla

Maximalna vzletova hmotnost’
Prazdna hmotnost’
Hmotnost paliva
Hmotnost’ nakladu
Hmotnost’ kridla analyticka
Hmotnost kridla realna
Hmotnost’ chvostovych pléch analyticka
Hmotnost’ chvostovych ploch reélna
Hmotnost’ predného podvozku odhadovana
Hmotnost’ predného podvozku realna
Hmotnost’ hlavného podvozku odhadovana
Hmotnost’ predného podvozku realna
Hmotnost’ trupu odhadovana
Hmotnost’ trupu realna

Maximalna letova rychlost’
Cestovna rychlost’
Maximalny dolet pri vc
Priemerny dolet pre celé rychlostné spektrum
Maximalna vytrvalost’ pri v¢
Priemerna vytrvalost’ pre celé rychlostné spektrum
Hlavna pohonna jednotka
VVykon motora

3.674
6.500
16.876
0.650
SG 6042

62.000
31.000
26.000
5.000
4.263
8.005
1.069
1.040
2.600
1.850
3.000
3.269
2.000
2.846

144521
111.170
818.233
1100.306
24.933
37.189
FM-170 B2 FS
6.500

[m?]
[m]
[kg/m?]
[-]
[-]

[ka]
[ka]
[ka]
[ka]
[ka]
[ka]
[ka]
[ka]
[ka]
[ka]
[ka]
[ka]
[ka]
[ka]

[km/h]
[km/h]
[km]
[km]
[hod]
[hod]
[-]
[kwW]
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ZAVER

Cielom préace bolo navrhnat' viactéelovy bezpilotny prostriedok, ktory by bol schopny
vykonavat’ monitorovanie a sledovanie pozadovanych objektov po minimalnu dobu 12
hodin a zaroven jednoduchy na konstrukciu.

V prvom kroku prace bolo potrebné vykonat’ reSerSnu Cast’ prace, vd’aka ktorej bolo mozné
porovnat’ aktudlne bezpilotné prostriedky dostupné na trhu. V komparativnom prieskume
bol déraz kladeny hlavne na vzletovi hmotnost’, rozpétie kridiel a hlavne maximalny dolet
s maximalnou vytrvalostou.

Nasledne bolo mozné v d’alSej kapitole stanovit' potrebné aerodynamické parametre, na
ktorych bolo mozné zacat’ stavat’ cely koncept. Dolezité bolo dodrzat’ poziadavku, aby bola
konstrukcia letina jednoducha na konstrukciu. Z usporiadania kridla bolo rozhodnuté pre
hornoplo$né konstrukciu z dévodu jednoduchej konstrukcie a rychlej rozobratelnosti pre
transport a aj uskladnenie, s jednoduchym lichobeznikovym tvarom a jednoduchou
klapkou. Na zéklade navrhnutého kridla boli odvodené potrebné rozmerové hodnoty pre
trup a nasledne boli stanovené potrebné hodnoty pre vodorovné a zvislé chvostové plochy.
Z dbovodu volby tlacnej konfiguracie bolo nutné pouzit' dvojtrupovi konfiguraciu
chvostovych pl6ch, ktora bola zvolena do tvaru U.

Z takto definovanych hodnét bol vykonany predbezny odhad maximalnej vzletovej
hmotnosti, ktory zahfial rozbor na prazdnu hmotnost, hmotnost’ paliva a hmotnost’
nékladu. Na zaklade hlbsej analyzy bol wvytvoreny podrobny rozbor hmotnosti
komponentov a cCasti kons$trukcie letina. Tieto hodnoty boli vypo¢itané na postupoch pre
vypocet hmotnosti vSeobecného letectva a tym paddom nedavaju presné vysledky pre tento
druh letina. Zo stanovenych hmotnosti boli vypocitané na zaklade predpisov CS-VLA
maximalne a minimalne hodnoty pre rychlosti a néasobky, pre ktoré bude letin
konstruovany. Dalej bolo mozné stanovit’ vyslednl centraz letina a to pre styri pripady,
kde sa meni objem paliva, vd’aka ¢omu bola ziskana vysledn& polohu taziska.

Z vyslednej polohy taziska bolo mozné ziskat’ vyslednu z&sobu statickej stability na 6,08%
a overit’ ju pre malé lietadla, kde sa tato hodnota pohybuje od 5% do 7%. Nasledne boli
uréené vztlakové, momentové ¢iary a odporova polara. Vysledné analytické hodnoty pre
vztlakovu ¢iaru a momentovd ¢iaru boli na zaklade hodn6t obdizanych zo simulécie XFLR
5.0 a AVL porovnané a vyhodnotené. Pri ur¢ovani odporovej polary sa postupovalo podla
analytickych vypoctov, kde sa urc¢ovala odporova poléara pre lettn s vysunutou a zasunutou
kamerou. Ich vysledny koeficient odporu sa lisi 0 1.18%.

Po ureni vSetkych potrebnych aerodynamickych, geometrickych a letovych vlastnosti
bolo potrebné zvolit' potrebnud pohonnd jednotku. Pri vybere pohonnej jednotky bol
kladeny doraz hlavne na vysoky c¢as medzi generdlnymi opravami (TBO) a nizkou
spotrebou. Na zéklade studie, bola zvolena pohonna jednotka ¢eského vyrobcu Fiala
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Motors, FM 170 B2 FS. Pre zvolent pohonnu jednotku, boli nésledne uréené letové
vykony s maximalnym doletom a vytrvalost'ou.

Praca pokracuje konStrukénym navrhom, ktory sa zaoberd celokompozitovou
konstrukciou. Praca bola hlavne zamerana na hlavné konstrukéné prvky ako trup, hlavna
nosna sustava, chvostoveé plochy a pristavaci podvozok. Pre tieto prvky boli vykonané ako
konstrukéné navrhy tak aj pevnostné overenia. Pri konstrukcii letina bol zvoleny hlavny
stavebny material uhlikovy kompozit, az na hlavny podvozok, ktory bude z hlinikovej
zliatiny ako aj niektoré ¢asti predného podvozku.

Na zaver prace bola vykonand cenova analyza vyvoja a konstrukcie letuna, kde boli
stanovené potrebné néklady na vyvoj, vyrobu a zavedenie letina do sériovej vyroby.

Vysledné poznatky, ktoré boli ziskané poc¢as koncepéného navrhu budd moct’ byt pouzité
pri dalsom vyvoji letina. Pracu je potrebné doplnit o zvy$né pevnostné a konstrukéné
analyzy, ako aj o navrh palubnych systémov. Vo vysledku praca ukazala, Ze je mozné
navrhnat’ a zostrojit’ Fahky letdn s dostato¢nym doletom a vysokou vytrvalostou. Preto sa
bude na préaci d’alej pracovat’ s kone¢nou Ulohou zostrojit’ prvy prototyp.
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