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Anotace

Abstrakt
V sou£asné dob¥ je kladen veliký d·raz na sníºení emisí a spot°eby energie ve v²ech od-

v¥tvích, coº má za d·sledek vývoj °ady nových technologií. Také v letectví se pracuje

na mnoha projektech s cílem sníºení spot°eby a emisí. V nových projektech se studují

nové koncepce jak tvaru letadel tak i vztlakového rozloºení. Zvonové rozloºení vztlaku

má dle teorie men²í indukovaný odpor neº eliptické. Zmen²ením indukovaného odporu by

se zmen²il celkový odpor letounu a tedy i spot°eba letounu. V této práci je posuzována

samotná proveditelnost návrhu letounu typu General Aviation se zvonovým rozloºením

vztlaku. Na základ¥ p°edb¥ºných výpo£t· je proveden odhad spot°eby paliva a na zá-

klad¥ porovnání s referen£ními letouny je provedena úvaha zda takovýto typ letounu má

potenciál zaujmout trh.

Klí£ová slova

Zvonové rozloºení vztlaku, indukovaný odpor, koncept



Abstract

At present, great emphasis is placed on reducing emissions and energy consumption in

all sectors, which is a consequence of development a number of new technologies. Many

projects are being worked on in aviation to reduce consumption and emissions. In new

projects, new concepts of both aircraft shape and lift distribution are studied. According

to theory, the bell spanload has less induced drag than the elliptical spanload. Reducing

the induced drag would reduce the overall drag of the aircraft and thus the consumption

of the aircraft. In this work, the feasibility of a design of a General Aviation aircraft

with a bell spanload is assessed. Based on preliminary calculations, an estimate of fuel

consumption is made and compared with aircrafts of the same category. Finally a conside-

ration is made as to whether this type of aircraft has the potential to occupy the market.

Keywords

Bell spanload, Induced Drag, Concept
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a akcelerace v p°íslu²ném sm¥ru (zna£en indexem) [m/s2]

b Poloha na rozp¥tí [m]
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1 Úvod

Stále £ast¥ji jsou zmi¬ovány v £láncích a v médiích klimatické dopady

sou£asných pouºivaných technologií. V²echna odv¥tví pr·myslu jsou tla£ena

ke sníºení emisí. Letectví p°ispívá k celkovým emisím 2 % [2] a i v tomto

oboru se hledají cesty jak sníºit emise a p°itom udrºet létání dostupné pro

v²echny. Nyn¥j²í návrhy nových letoun· tvo°ených s cílem sníºení emisí se

p°íli² neli²í od klasického konceptu letounu (k°ídlo, trup a ocasní plochy).

Velikým rozdílem v návrzích jsou pohonné jednotky. Ve v¥t²in¥ nových

projekt· navrhující nové letouny kategorie General Aviation se vyuºívají

pohony elektrické. Ty umoº¬ují v¥t²í volnost p°i návrhu samotného letounu,

zejména díky váze a dodávky energie. Na druhé stran¥ mají nevýhodu v

p°ídavné hmotnosti akumulátor·. Exituje také moºnost hybridní pohonu a

také jiný pouºití vodíku jako paliva. Tento typ pohonu není zatím

pouºitelný pro dopravní letouny, protoºe kapacita akumulátor· nedovoluje

dostate£ný dolet. Sou£asné akumulátory je²t¥ neumoº¬ují uskladn¥ní tak

velkého mnoºství energie jako b¥ºné letecké palivo. Pro kategorii velkých

dopravních letadel se optimalizují sou£asné motory £i se vyvijí zcela nové

(Open-rotor, BLI) . Existují v²ak návrhy v kategorii dopravních letadel,

které m¥ní základní koncepci letoun·, jako nap°íklad koncept Blended

Wing Body (BWB) [3].

Nejd·leºit¥j²ím parametrem letoun· je generování dostate£ného vztlaku pro

let. Tém¥° v²echny letouny mají stejné rozloºení vztlaku a to eliptické. L.

Prandtl ve dvacátých letech minulého století dosp¥l pomocí teorie nosné

£áry k záv¥ru, ºe eliptické rozloºení vztlaku je z hlediska indukovaného

odporu optimální pro �xní rozp¥tí. V roce 1933 Prandtl navrhl po zm¥n¥

po£áte£ních podmínek optimalizace rozloºení zvonové místo eleptického [4].
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V p°ípad¥ eliptického rozloºení omezil rozp¥tí a vztlak, v p°ípad¥ zvonového

rozloºení omezil ohybový moment a vztlak. Zvonové rozloºení pot°ebuje

v¥t²í rozp¥tí k°ídel oproti eliptickému k dosaºení stejného celkového

vztlaku, ale má men²í indukovaný odpor. Zvonové rozloºení vztlaku má

zajimavé charakteristiky zatá£ivého a klonivého momentu v p°ípad¥

zatá£ky letounu [5]. Tyto vlastnosti mohou dovolit zmen²ení svislých

ocasních ploch a tedy jejich hmotnosti. Nicmén¥ je nutné podotknout, ºe

velikost svislých ocasních ploch vychází z p°edpis· CS-23.

Cílem této práce je studie proveditelnosti letounu se zvonovým rozloºením

vztlaku. Od za£átku se po£ítá s tím, ºe navrºený letoun bude spadat do

kategorie General Aviation a bude p°eváºn¥ koncipován na lety krát²ích

vzdáleností. Základní parametry návrhu se up°esní z analýzy trhu v dané

kategorii letoun· a odpovídajících poºadavk· trhu. Kv·li udrºení

aerodynamické £istoty bude letoun navrºen jako samok°ídlo.

V první kapitole se tato práce bude zabývat zvonovým rozloºením vztlaku a

jeho výhodami a nevýhodami. V druhé kapitole bude provedena krátká

re²er²e ohledn¥ plánovaného vývoje letectví v blízké budoucnosti a analýzy

trhu v dané kategorii letounu, která ur£í p°esné zadání návrhu letounu.

Následn¥ bude popsán postup samotného návrhu letounu se zvonovým

rozloºením vztlaku a také budou p°edstaveny jeho základní letové vlastnosti

a kone£né zatíºení. Nakonec bude výsledný návrh porovnán s letounem

podobné kategorie, konkrétn¥ s L-410 UVP-E20.
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2 Zvonové rozloºení

V roce 1933 Ludwig Prandtl publikoval £lánek [4], ve kterém doplnil své

°e²ení optimálního rozloºení vztlaku z [6]. V [4] postuloval my²lenku, ºe

optimální rozloºení vztlaku bude záleºet na vstupních podmínkách

optimalizace. Eliptické rozloºení vztlaku na k°ídle je sice optimální pro dané

rozp¥tí k°ídla a pot°ebný vztlak, av²ak to nemusí být °e²ení s nejmen²ím

indukovaným odporem. L. Prandtl zm¥nil vstupní podmínky optimalizace a

dosp¥l k jinému rozloºení vztlaku. Toto nové rozloºení vztlaku ve srovnání s

eliptickým vykazovalo niº²í indukovaný odpor. Bylo nazváno zvonové,

jelikoº jeho pr·b¥h podél rozp¥tí k°ídla p°ipomínal obrys zvonu. �lánek

prezentující zvonové rozloºení v²ak nedosáhl takové d·leºitosti jako

p°ede²lý £lánek odvozující eliptické rozloºení. V roce 2016 díky £lánku [5] se

zvonové rozloºení vztlaku stalo znám¥j²ím a následovaly r·zné práce na

toto téma. Tato kapitole bude pojednávat o zvonovém rozloºení, jeho

vzniku, charakteristikách a porovnání s eliptickým rozloºením vztlaku.

2.1 Vznik a charakteristiky zvonového rozloºení

Ludwig Prandtl pomocí teorie nosné £áry odvodil, ºe optimální rozloºení

vztlaku na k°ídle je eliptické z hlediska indukovaného odpor. V p°ípad¥

eliptického rozloºení vztlaku je srázový úhel konstantní po celém rozp¥tí.

Od té doby existuje snaha vytvo°it k°ídlo s podobným rozloºením vztlaku

kv·li minimalizaci indukovaného odporu a tedy aerodynamického odporu

celého letounu. Zvonové rozloºení bylo odvozeno na stejné bázi jako

eliptické, av²ak vstupující parametry byly zm¥n¥ny. Místo �xního rozp¥tí

byla za�xována hodnota ohybového momentu. V roce 1933 Ludwig Prandtl

23



publikoval £lánek, ve kterém uvaºoval, ºe eliptické rozloºení nemusí být

rozloºení vztlaku s nejmen²ím indukovaným odporem [4]. V tomto £lánku

Ludwig Prandtl postuloval my²lenku, ºe optimální vztlakové rozloºení bude

záleºet na po£áte£ních podmínkách. V p°ípad¥ eliptického vztlakového

rozloºení bylo za�xováno rozp¥tí a celkový vztlak k°ídla. Omezil místo

rozp¥tí ohybový moment a to z d·vodu vztahu mezi hmotností k°ídla a

ohybovým momentem. Výsledkem bylo jiné rozloºení vztlaku na k°ídle,

které bylo pojmenováno jako zvononové kv·li jeho pr·b¥hu po rozp¥tí

p°ipomínající zvon. Pro spln¥ní podmínky vztlaku se rozp¥tí zv¥t²ilo o 22

%. Indukovaný odpor byl men²í neº u eliptického rozloºení a ohybový

moment z·stal stejný. Srázový úhel není konstantní podél celého rozp¥tí

jako u eliptického. Podrobné odvození zvonového rozloºení je v uvedeno

v [4]. Jedná se o anglický p°eklad p·vodního £lánku od Ludwiga Prandtla

pojednávací o zvonovém rozloºení.

Obr. 2.1: Pr·b¥h rozloºení po rozp¥tí (vpravo eliptické, vlevo zvonové)

[5, Strana 8, Figure 9]

Pr·b¥h vztlaku po rozp¥tí je znázorn¥n na obr. 2.1. Zárove¬ je zobrazen

pr·b¥h indukovaného odporu po rozp¥tí. Indukovaný odpor zvonového

rozloºení je ke konci k°ídla nato£en ve sm¥ru letu narozdíl od eliptického

rozloºení, kde je nato£en proti sm¥ru letu. Nasm¥rování odporu ve sm¥ru

letu se nazývá indukovaný tah (viz obr.2.1).

V p°ípad¥ eliptického rozloºení se vyskytuje veliká nespojitost srázového
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Obr. 2.2: Porovnání indukovaného úhlu náb¥hu mezi eliptickým rozloºení vztlaku

(vpravo) a zvonovým (vlevo) [5, Strana 8, Figure 9]

úhlu na konci k°ídla a tam vznikají silné víry, které jsou zdrojem zna£ného

odporu letoun·. V p°ípad¥ zvonového rozloºení, pr·b¥h srázového úhlu je

spojitý (znázorn¥né na obr. 2.2). V míst¥, kde srázový úhel m¥ní znaménko

se vytvo°í vír, nicmén¥ díky men²í nespojitosti nevznikne tak veliký jako v

p°ípad¥ eliptického rozloºení. Tím pádem p°ísp¥vek víru k odporu letounu

se zna£n¥ sníºí.

P°i zatá£ce letounu se zvý²í vztlak pomocí výchylky k°idélek na jedné

stran¥ a na druhé se zmen²í. Tím dochází ke klon¥ní letounu. Také zm¥nou

vztlaku se zm¥ní indukovaný odpor, který se zvy²uje se vztlakem. V

p°ípad¥ eliptického rozloºení se zvý²í odpor na stran¥ k°ídla, které se kloní

nahoru (ze zadního pohledu letounu). Jelikoº odpor v tomto p°ípad¥ je

orientován proti sm¥ru letu a jeho zvý²ení nastane v míst¥ umíst¥ní

k°idélek, vzniká zatá£ivý moment proti sm¥ru zatá£ky. V p°ípad¥ zvonového

rozloºení na konci k°ídel vzniká indukovaný tah. Tato zm¥na sm¥ru ú£inku

síly má za následek i zm¥nu sm¥ru zatá£ivého momentu. P°i t¥chto úvahách

nebyl zohledn¥n vliv mírné zm¥ny rychlosti proud¥ní p°i zatá£ce a malé

zm¥ny úhlu náb¥hu.
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V [5] jsou uvedené rovnice popisující zvonové rozloºení vztlaku.

Lc = (1− brel2)
3
2 (2.1)

brel =
b

b1
(2.2)

αi =
3

2
(brel

2 − 1

2
) (2.3)

Z rovnice 2.3 je moºné zjistit, ºe srázový úhel αi m¥ní znaménko kdyº £len

v závorce je rovný 0. Tady je moºné odvodit polohu na rozp¥tí, kde se

indukovaný odpor m¥ní na indukovaný tah.

0 = (brel
2 − 1

2
)

brel =
1√
2
= 0, 707

(2.4)

Tato poloha je d·leºitá z hlediska umíst¥ní k°idélek na k°ídlo se zvonovým

rozloºením pro dosaºení zatá£ivého momentu ve sm¥ru zatá£ky. Tento bod

se musí za£lenit do výpo£etního procesu zkroucení k°ídla. P°í zvý²ení

vztlaku na £ásti k°ídla, kde jsou umíst¥na k°idélka, vznikne indukovaný tah.

Tato síla pomocí ramena od osy symetrie letounu vytvá°í zatá£ivý moment

ve sm¥ru provád¥né zatá£ky.

2.2 Indukovaný odpor

Indukovaný odpor je £ást celkového odporu k°ídla, který vzniká ze

samotného generování vztlaku. Vztlak vzniká díky rozdílu tlaku na horní a

dolní £ásti pro�lu. V dolní £ásti pro�lu se vytvo°í vy²²í tlak neº na horní

£ásti pro�lu k°ídla. Vzduch tedy tla£í na k°ídlo ze spoda, jelikoº se snaºí
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tyto tlaky vyrovnávat . Tím vytvá°í sílu na letoun, kterou nazýváme vztlak.

Vyrovnávaní tlak· je d·vodem tvorby indukovaného odporu. Na koncích

k°ídel vzduch obte£e p°es konec k°ídla a tím docílí vyrovnání tlak·. Tím

vznikají koncové víry u letadel, které jsou zdrojem velkého odporu

letoun· [7]. Koncové víry ovli¬ují proud¥ní vzduchu po celém rozp¥tí k°ídla.

Nejvíce ovlivn¥ná £ást k°ídla je u jeho konce v míst¥, kde víry vznikají. Víry

sniºují efektivní úhel náb¥hu k°ídla po celém rozp¥tí o takzvaný srázový

úhel. Srázový úhel nemusí být konstantní a m¥ní se po rozp¥tí. Touto

zm¥nou úhlu náb¥hu k°ídla vzniká i odpor, který se nazývá indukovaný.

Také samotný vztlak nemusí být kolmý na letoun a jeho rozloºením do z-ové

a x-ové osy letadlové soustavy vzniká odpor. Jak je znázorn¥no na obr. 2.1.

Z rovnice 2.5 [8] je z°ejmé, ºe indukovaný odpor lze zmen²it ze²tíhlením

k°ídla. V p°ípad¥ nekone£n¥ ²tíhlého k°ídla by byl indukovaný odpor

nulový. Tato podmínka je samoz°ejm¥ konstruk£n¥ nesplnitelná.

CDi
=
CL

2

πλe
(2.5)

B¥hem 20. století byla snaha sníºit odpor letoun·. Nejznám¥j²ím prvkem

sniºující indukovaný odpor jsou takzvané winglety. Winglety sniºují velikost

vír· a posunou jejich umíst¥ní mírn¥ nad k°ídlo a tím sniºují vliv vír· na

k°ídlo. P°i nízkých rychlostech nemají takový vliv na indukci koncových

vír·. Dal²í výhodou zm¥n²ení koncových vír· je moºné zmen²ení minimální

vzdálenosti mezi dv¥ma letadly, coº umoº¬uje rychlej²í provoz na leti²tích.

Vírovité proud¥ní vzduchu je pro letouny velice nebezpe£né, jak

strukturáln¥, tak moºností ztráty kontroly nad letounem. Proud¥ní vzduchu

za letounem s touto vírovitou sloºkou se nazývá úplav. Mezi letouny jsou

p°edepsáné minimální vzdálenosti, aby se letouny nevyskytly v úplavu a

tím nedo²lo ke katastrof¥.
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2.3 Dosavadní práce zabývající se zvonovým rozloºe-

ním

Od prvního experimentu zmín¥ném v [5] byla postavena a otestována r·zná

k°ídla se zvonovým rozloºením. Byl také postaven kluzák (Prandtl-D4) s

k°ídlem dosahujícího zvonového rozloºení vztlaku . P°i testovacích letech

byla studována zejména mechanika letu a zatíºení k°ídla. Potvrdilo se, ºe

zvonové rozloºení vytvá°í zatá£ivý moment ve sm¥ru záta£ky letounu ve

shod¥ s predikcí výpo£etního programu AVL pro geometrii k°ídla

Prandtl-D1 z [5]. Zatá£ivý moment je d·leºitý pro vytvo°ení koordinované

zatá£ky. Letoun s eliptickým rozloºením vztlaku p°i zatá£ce pot°ebuje

vychýlit sm¥rové kormidlo ke kompenzaci zatá£ivého momentu, p·sobícího

proti sm¥ru zatá£ky.

Obr. 2.3: Závislost zatá£ivého momentu na vztlakovém sou£initeli [5, Strana 8, Figure 9]

�lánek [9] pojednává o jednoduchém návrhu k°ídla se zvonovým rozloºením

vztlaku. Navrºené k°ídlo v této práci se sestává ze symetrického pro�lu

NACA 0012 a zvonového rozloºení vztlaku bylo docíleno zkroucením k°ídla.

P°i po£ítání charakteristik auto°i do²li k záv¥ru, ºe navrºené k°ídlo

dosahuje indukovaného tahu ke konci k°ídla, a tím se m·ºe zmen²it celkový
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odpor a umoºnit letounu provést koordinovanou zatá£ku bez pouºití

svislých ocasních ploch. Citlivými prvky pro vytvo°ení zatá£ivého momentu

ve sm¥ru zatá£ky jsou k°idélka. Jejich umíst¥ní, tvar a velikost ovliní

velikost zatá£ivého a klonivého momentu [10] a tedy i �nální letové

charakteristiky. Umíst¥ní k°idélek musí být v £ásti k°ídla, kde se tvo°í

indukovaný tah z d·vodu vzniku zatá£ivého momentu p°i vychýlení

k°idélek. Indukovaný tah se tvo°í v 70,7% rozp¥tí.

V £lánku [11] je porovnáno 6 k°ídel. 3 mají zvonové rozloºení, dal²í k°ídlo je

eliptické, jedno lichob¥ºníkové a poslední k°ídlo je obdelníkové. Eliptické

k°ídlo je pouºito jako referen£ní. Zvonového rozloºení vztlaku dosáhli auto°i

pomocí geometrického zkroucení k°ídla a hloubky t¥tivy, ale k°ídla se li²ila

ve zp·sobu dosaºení tohoto rozloºení. U jednoho k°ídla, ozna£ené

BSLD-TW, bylo docíleno zvonového rozloºení pomocí hloubky t¥tiv.

Následn¥ bylo optimálizováno jeho rozp¥tí a ko°enové t¥tivy k získaní

dostate£ného vztlaku. Druhé k°ídlo, BSLD-UTW, dosáhlo zvonového

rozloºení pomocí geometrického zkroucení k°ídla. Dále bylo optimalizováno

jeho rozp¥tí, hloubka ko°enové a koncové t¥tivy k získání dostate£ného

vztlaku. Poslední k°ídlo se zvonovým rozloºením vztlaku, FREE-OPT, bylo

vytvo°eno optimalizací genetickými algoritmy hledajícími minimální odpor

pro daný vztlak a ohybový moment. Z výsledk· na obr. 2.4 je patrné, ºe

v²echna k°ídla se zvonovým rozloºením vztlaku mají niº²í odpor neº

eliptické.

2.4 Výhody a nevýhody zvonového rozloºení vztlaku

2.4.1 Výhody

Nespojitost srázového úhlu u eliptického k°ídla je d·vodem vzniku silných

vír· na konci k°ídla. Tím se znateln¥ navý²í indukovaný odpor. U

zvonového rozloºení se díky pr·b¥hu srázového úhlu vytvo°í men²í vír a tím
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Obr. 2.4: Porovnání ruzných druh· k°ídel

[11, Strana 12, Figure 8]

se následn¥ sníºí indukovaný odpor.

U kaºdého k°ídla m·ºe dojít k odtrºení proudu. Jedná se o jev, kdy dochází

prudkému poklesu sou£initele vztlaku z d·vodu zm¥ny proud¥ní z

laminárního na turbulentní na horní £ásti k°ídla. Nej£ast¥ji k tomu dochází

kv·li p°ekro£ení kritického úhlu náb¥hu. U k°ídla s eliptickým rozloºením

k°ídla dochází k odtrºení proudu po celém k°ídle najednou a to v£etn¥

ovládacích ploch k°ídla. To vede k tém¥° okamºité ztrát¥ °iditelnosti

letounu. U k°ídla se zvonovým rozloºením vztlaku se proud odtrhává v

ko°eni k°ídla, £ímº je zachována moºnost letoun ovládat.

Indukovaný tah na konci k°ídel se m·ºe vyuºít ke zlep²ení letových

vlastností. P°i zatá£ce letounu vzniká zatá£ivý moment proti zatá£ce kv·li

rozdíl·m odporu na polovinách k°ídla. Rozdíly odpor· jsou nejvíce

ovlivn¥ny práv¥ indukovanou sloºkou odporu. Pro vytvo°ení koordinované

zatá£ky letounem s klasickým rozloºením vztlaku je pot°eba vychýlit

sm¥rové kormidlo na stranu zatá£ky pro kompenzaci neºádoucího

zatá£ivého momentu. V p°ípad¥ zvonového rozloºení vztlaku vzniká

zatá£ivý moment do sm¥ru samotné zatá£ky, práv¥ kv·li indukovanému

odporu ve sm¥ru letu (neboli tahu). Tato letová charakteristika m·ºe vést

ke sníºení svislé ocasní plochy a tím i sníºení hmotnosti letounu.
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Dimenzování svislé ocasní plochy je dáno z [12] z £lánku CS 23.441. Svislé

ocasní plochy jsou dimenzovány na p°ípad selhání kritické pohonné

jednotky, £i pro p°ípad p°istání s bo£ním v¥trem [13].

V [5] popisují moºnou podobnost s pta£ím letem. Ptáci nemají svislou

ocasní plochu. Místo toho jsou schopni kroutit svá k°ídla a i natá£et ocas

dle pot°eby pro provedení daného manévru. Zvonové rozloºení vztlaku by

tedy umoºnilo navrhnout letouny s letem více podobným letu pták· neº

sou£asné letouny. Nepot°ebovaly by velké svislé ocasní plochy k provedení

koordinované zatá£ky jako je to u dne²ních letoun·. V [5] je zmín¥no, ºe

ptáci mají zvonové rozloºení vztlaku nejen kv·li manévrovatelnosti ale také

k efektivn¥j²ímu letu ve formacích. Ptáci p°i migra£ních p°eletech letí ve

formacích za ú£elem sníºení energie pot°ebné k letu. V [14] je studován let

ve formacích pro v¥t²í letouny. Na rozdíl od letu pták·, je u letoun·

problém tvorba silných vír· na konci k°ídla, £i pohonné jednotky

nebezpe£ných pro jiné letadlo v blízkosti. V p°ípad¥ jejich zmen²ení by se

mohlo jednodu²eji vyuºít letu ve formacích. P°i pouºití zvonového rozloºení

by byl tento problém zmen²en.

2.4.2 Nevýhody

U zvonového rozloºení je pot°eba zv¥t²it rozp¥tí k°ídla p°ibliºn¥ o 22 % pro

dosaºení stejného vztlaku jako u eliptického rozloºení. V p°ípad¥ v¥t²ích

letadel nebude moºné vyuºít zvonové vztlakové rozloºení kv·li výslednému

rozp¥tí, které by mohlo kolidovat s limitem leti²´.

Dal²í nevýhodou zvonového rozloºení vztlaku je zp·sob docílení zvonového

rozloºení. K dosaºení zvonového rozloºení je nutné k°ídlo geometricky

zkroutit, £i m¥nit hloubku t¥tivy v jednotlivých £ástech k°ídla. Dal²í

moºností je speci�cký návrh aerodynamických pro�l·. P°i výpo£etním

návrhu k°ídla není obtíºné zahrnout do výpo£etního procesu zkroucení
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k°ídla. Tvorba nových aerodynamických pro�l· podle poºadovaného

tlakového rozloºení není tak jednoduchá ani ve výpo£etních operacích. P°i

výrob¥ k°ídla by mohlo zkroucení, £i m¥nící t¥tivy zp·sobit vy²²í obtíºnost

výroby a tím prodraºit celou výrobu a i následnou údrºbu celého letounu.

Na obr. 2.5 je znázorn¥no zkroucení demonstrátoru zvonového rozloºení

Prandtl-D1. Je z°ejmé, ºe pr·b¥h zkroucení po rozp¥tí není konstantní a

ani lineární. Zkroucení dosahuje relativn¥ vysokých hodnot úhlu zkroucení.

Obr. 2.5: Zkroucení k°ídla Prandtl D1

[11, Strana 10, Table 3]
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3 Studie kategorie General Aviation

Tato kapitola se zabývá o£ekavaným vývojem v letectví v blízké

budoucnosti, analýzou trhu v kategorii General Aviation a up°esn¥ním

parametr· pro navrhovaný letoun.

3.1 Vývojová a trºní studie

V úvodu této práce bylo zmín¥no, ºe byl vydán návrh vývoje letectví do

roku 2050 [2] za ú£elem sníºení emisí a ²klodivých látek do atmosféry. Plán

je hlavn¥ zam¥°en na dopravní letouny, ale týká se i regionálních letadel s

kapacitou 20 cestujících. P°edpovídá se, ºe do roku 2035 bude tato kategorie

letadel zastoupena letadly s hybridním pohonem. V [2] je také zmi¬eno, ºe

existuje mnoho start-up· zabývajících se proveditelností elektrických

letoun· s kapacitou 15 aº 19 cestujících a s tím související otázkou existence

ekonomického zájmu o tyto letouny pro p°epravy na krátké vzdálenosti.

3.1.1 Vývoj

Jak bylo nazna£eno v úvodu této práce, letecký pr·mysl se pomalu dostává

do technologické revoluce díky poºadavku sníºení emisí. Konstrukté°i a

v¥dci vymý²lí r·zné zp·soby zabudování nových technologií do letadel a

nové netypické kon�gurace letoun· ve srovnání s konve£ními letouny s cílem

sníºit emise a spot°ebu energií. O£ekavaný vývoj technologií je sepsán v

reportu [2].

Hlavním cílem v následujících letech je zvý²ení ú£innosti motor·. D·kazem

tohoto trendu jsou projekty od Rolls-Royce (Advanced turbofan
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Obr. 3.1: Gra�cké znázorn¥ní p°edpokladaného sníºení emisí do roku 2050

[2, Strana 10, Figure 3]

engine) [15], GE (GE9X) [16] a Safran (Open Rotor project - LEAP) [17].

N¥kte°í konstrukté°i se rozhodli zam¥nit spalovací motor elektrickým

motorem. Elektrické motory mají v¥t²í ú£innost ve srovnání se spalovacími

motory a zárove¬ jsou leh£í. Elektrický motor nepodléhá takovým jev·m

jako je nap°íklad namrzání karburátoru. Obecn¥ elektrický motor je

jednodu²²í na údrºbu ve srovnání se spalovacím motorem. P°iná²í v¥t²í

volnost v umíst¥ní díky jeho hmotnosti a zp·sobu dodávky energie.

Nevýhodou elektrického pohonu je zdroj energie. Moºnými zdroji elektrické

energie v letadlech obecn¥ p°ipadájí v úvahu akumulátory, £i vodík.

Akumulátory neusklad¬ují takové mnoºství energie jako letecké palivo

stejné hmotnosti a navíc jejich hmotnost z·stává konstantní po celou dobu

letu. Mezi projekty letadel s elektrickým pohonem stojí za zmínku

nap°íklad projekt �rmy Heart [18], která navrhuje 19-místný letoun na

elektrický pohon. Vyvijí k tomuto ú£elu vlastní elektrický pohon. Dal²ím

p°íkladem je izraelská �rma Eviation Aircraft s letounem Alice, která
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plánuje vstup na trh v roce 2024 [19]. X-57 Maxwell je dal²í projekt

vznikajícící pod zá²titou americké NASA [20]. Základní ideou posledn¥

jmenovaného projektu je zvý²it rychlost proud¥ní vzduchu na k°ídle pomocí

n¥kolika vrtulí rozmíst¥ných po celém rozp¥tí k°ídla, které jsou pohán¥ny

elektrickými motory. Tím se, teoreticky, zmen²í nutná plocha k°ídla a ve

výsledku také celá hmotnost letounu. Alternativním zdrojem energie, který

m·ºe být pouºit v budoucnu, je vodík. Jeho m¥rná energie je v¥t²í neº

leteckého paliva. M·ºe se pouºívat jako palivo ve spalovacím motoru tak v

elektrickém motoru, kde p°i reakci s kyslíkem vytvá°í elektrické nap¥tí.

Firma ZeroAvia [21] se pokou²í o integrování vodíkového pohonu do letadel.

Dal²í zajimavou technologií ve vývoji pohon· je Boundary Layer Ingestion

(zkrácen¥ BLI). Tato technologie vychází ze skute£nosti, ºe na povrchu

jakéhokoli t¥lesa pohybujícího se ve viskozním prost°edí vzniká mezní

vrstva. Je to proudící tekutina v bezprost°edním okolí plochy, která je

zpomalená jejím t°ením o povrch plochy a její viskozitou. Cílem technologie

BLI je sníºit celkový odpor letounu minimalizací této mezní vrstvy.

Zmen²ením mezní vrstvy se sníºí i celkový odpor letounu. P°edpokládáné

umíst¥ní t¥chto motor· je ke konci trupu, kde mezní vrstva je nejtlust²í.

Tato technologie se je²t¥ vyvijí a musí p°ekonat °adu technologických

výzev, neº se stane pouºitelná v leteckém pr·myslu [22].

V dlouhodob¥j²ím horizontu se p°edpokládá, ºe budou létat hybridní a

elektrická letadla v b¥ºném provozu. Pracuje se na technologiích, které

umoº¬ují m¥nit tvar k°ídel a trupu i b¥hem letu (Morphing wing, fuselage).

Zkoumá se moºnost konstrukce dopravního letounu s hornoplo²níkovou

kon�gurací a se vzp¥rami. Vzp¥ry p°ená²í zatíºení z k°ídla do trupu a tedy

umoº¬ují v¥t²í ²tíhlost k°ídel, £ím by se zmen²il indukovaný odpor (viz

rovnice 2.5). Blended wing body design (zkracováno na BWB) je dal²ím

£asto zmi¬ovaným konceptem [3]. Je také nutné zmínit vývoj letounu s

dvojitým trupem (Double-Bubble aircraft) [24].
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Obr. 3.2: BLI pohonná jednotka

[23]

V oblasti regionální p°epravy [2] zmi¬ují vznik nové taxi sluºby pomocí

VTOL letadel. Po£ítají se vznikem do konce roku 2025. Existuje mnoho

projekt· na toto téma a n¥které dokonce jiº zahájily proces certi�kace.

Dlouhodobým cílem této nové taxi sluºby je její automatizování. Následn¥

do roku 2035, by m¥la létat letadla s kapacitou do 15 pasaºer· s hybridními

pohony s doletem 1300 km.

Tato práce je také zam¥°ena na zásadní zm¥nu konceptu konstrukce

letounu. Cílem je navrhnout samok°ídlo se zvonovým rozloºením vztlaku.

Problémem s výraznou zm¥nou kon�gurace letounu £i zm¥nou technologie

pouºité p°i konstrukci letounu je certi�kace. V p°ípad¥ vylep²ení jiº známé

technologie, certi�kace letounu není tak obtíºná, jelikoº je moºné vyuºít

zku²enosti podobné technologie. P°i pouºití zcela nových technologií se

proces certi�kace komplikuje, protoºe kv·li chyb¥jícím zku²enostem, je

36



Obr. 3.3: P°edpokládaný vývoj technologií do roku 2050

[2, Strana 13, Figure 4]

vyºadováno více zkou²ek. To má za následek v¥t²í ekonomickou zát¥º p°i

jejich vývoji. I toto je zohledn¥no v analýze [2]. V¥t²ina krátkodobých cíl·

je tedy zaloºena p°edev²ím na vylep²ování existujících vyzkou²ených a

certi�kovaných technologíích.

3.1.2 Trºní situace

Návrh letounu v práci byl inspirován 19-místnými letouny, protoºe se

pouºívají jak ve vojenském sektoru tak v sektoru civilním. Úsp¥²né

19-místné letouny nabízejí r·znorodost vybavení kabiny. Jejich po£ty a

vývoj stagnoval kv·li roz²i°ování nízkonákladových aerolinek. Tyto

aerolinky zaji²´ují p°eváºn¥ mezinárodní lety do atraktivních destinací, ve

výhodné £ásti ro£ního období, za p°ístupnou cenu pro ²irokou ve°ejnost a s

relativn¥ velkou kapacitou pasaºer·. Také vývoj ºelezni£ní dopravy,

zejména vysokorychlostních tratí zp·sobilo, ºe zájem o tyto malé letouny

37



ustoupil do pozadí. Cena letu 19-místnýmí letouny oproti vý²e jmenovaným

moºnostem dopravy z·stala vysoká. Od roku 1990 klesá celkový po£et

aktivních 19-místných letoun· ve sv¥t¥ (viz obr. 3.4) a to i v Severní

Americe, kde jsou nejvíce vyuºívány [25, Strana 20].

Obr. 3.4: Aktivní po£et 19-místných letoun·

[25, Strana 18, Figure 4-8]

V poslední dob¥ se stále více uvaºuje o jejich znovuzavedení za ú£elem

dopravy i zásobování na krátké vzdálenosti. V Evrop¥ je hustota leti²´

vysoká jiº od 2. Sv¥tové války. V¥t²ina t¥chto leti²´ se vyuºívá pro rekrea£ní

a sportovní létaní anebo z·stavá nevyuºita. V [25] se zmi¬uje moºnost

vyuºítí leti²tí schopných p°ijímat letouny kategorie CS-23. V práci pracují s

leti²ti na území N¥mecka.

Lze p°edpokládat, ºe ve v¥t²in¥ evropských zemí hustota leti²´ bude

podobná jako na obr. 3.5. Zavedením letecké taxi sluºby mezi vybranými

destinacemi by mohla být zkrácena délka cesty [26][Strana 9 Tabulka 2]. V
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Obr. 3.5: Hustota leti²´ v N¥mecku

[25][Strana 23, Figure 5-4]

porovnání se po£ítá s tím, ºe bude výhodn¥j²í vyuºít leteckou taxi sluºbu,

neº dojet autem do dané destinace. Toto je²t¥ není skute£ností, nicmén¥

pro porovnání se vychází z následujících p°edpoklad·:

1. Cena p°epravy letounem bude srovnatelná s cenou ostatních moºností

dopravy

2. Dojde ke zkrácení £asu p°epravy

3. Zaji²t¥ní cest do poºadovaných destinací

Tomuto zp·sobu dopravy konkurují vysokorychlostní vlaky, které umoº¬ují

ve srovnání s lety do cestovní vzdálenosti 800 km rychlej²í cestu [26, Strana

6, Figure 6]. Na druhé stran¥ vlaky nemohou jet vysokou rychlostí po v²ech

kolejí a p°eváºn¥ vysokorychlostní trat¥ jsou mezi velkými m¥sty a venkov

do této sít¥ není zahrnut. Vyuºití letoun· men²í velikosti k dopravní £i

zásobovací obsluze odlehlej²ích míst v kombinaci s automobilovou dopravou

m·ºe zrychlit p°esun zboºí a osob do míst, kde ºelezni£ní infrastuktura

neexistuje, ale v blízkosti se nachází men²í leti²t¥ pouºitelné pro tento

zp·sob dopravy. Existují návrhy, jak dosáhnout sníºení ceny let·. Hlavním
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zp·sobem se jeví p°echod na elektrický pohon letadel. Lze p°edpokládat, ºe

v blízké budoucnosti budou mít elektrické letouny akumulátory s autonomií

dosta£ující pro dolet do 400 km. Tato vzdálenost p°edstavuje 90 % v²ech

let· provedených 19-místnými letouny mezi rokem 2000 a 2018 (viz obr.

3.6).

)

Obr. 3.6: Hustota let· 19-místnými letouny mezi lety 2000-2018 dle vzdálenosti

[26, Strana 8, Figure 9]

3.2 Referen£ních letouny

V po£átku návrhu letounu je nutné správné zadaní role a typu letounu.

Pomocí t¥chto obecn¥j²ích charakteristik je odhadnuta uºite£ná hmotnost

letounu a tím i moºnost vytvo°it statistiku letoun· podobné role a

podobného typu. Je tak vytvo°en soubor referen£ních hodnot parametr·

letoun·, které jsou pouºity p°i návrhu jako kontrola. Toto platí pro p°ípad,

kdy navrhovaný letoun je podobný letoun·m zahrnutých ve statistice. V

p°ípad¥ této práce kdy se základní koncept navrhovaného letounu li²í od
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b¥ºné kon�gurace letoun· je nutné pracovat velmi opatrn¥ s hodnotami

p°evzaných ze statistiky referen£ních letoun·. Cílem práce je navrhnout

koncept letounu podobný samok°ídlu se zvonovým rozloºením vztlaku.

D·vodem volby samok°ídla je udrºení aerodynamické £istoty.

Prozatimní základní parametry navrhovaného letounu jsou shrnuty v

tabulce 3.1. Maximální vzletová hmotnost a po£et cestující je uvedena jako

maximální hodnota a kone£ná hodnota m·ºe být men²í, av²ak nesmí

p°ekro£it uvedenou hodnotu [12].

Tab. 3.1: Zákaldní parametry pro návrh letounu

Samok°ídlo

Krátké vzdálenosti

Vzletová váha max. 8 618 kg

Max. 19 sedadel + posádka

Po£et cestujících byl zvolen z d·vodu moºnosti p°epravy co nejv¥t²ího

mnoºství cestujících v rámci p°edpis· CS-23 a v p°ípad¥ p°epravy zboºí co

nejv¥t²í hmotnosti. Letouny mající 19 cestujících jsou nap°íklad L-410,

Dornier 228, DHC-6 Twin Otter-400, AN-28, Embraer EMB 110

Bandeirante, Beechcraft Model 99. Jejich základní speci�kace jsou v tabulce

3.2 a 3.3. Pokud údaj není vypln¥n, znamená to, ºe údaj nebyl nalezen.

Tab. 3.2: Referen£ní letouny

Parametry jednotky Dornier 228NG DHC-6 Twin Otter-400 AN-28

Rozp¥tí [m] 16.97 19.81 22.06

Plocha k°ídla [m2] 32 39 39.72

MTOW [kg] 5700 5670 6500

stoupání [m/s] 7.5 8.1 8.3

Dolet [km] 2363 1480 1365

Výdrº [h] 10 6.94 -

Jako hlavní referen£ní letoun z jmenovaných byl vybrán L-410 UVP-E20 a

to z d·vodu dostupnosti jeho aerodynamických charakteristik a dat
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Tab. 3.3: Referen£ní letouny - pokra£ování

Parametry jednotky EMB 110 Bandeirante Beechcraft Model 99A

Rozp¥tí [m] 15.33 13.98

Plocha k°ídla [m2] 29.1 25.98

MTOW [kg] 5900 4717

stoupání [m/s] 8.3 8.6

Dolet [km] 1964 1690

Výdrº [h] 4.1 -

celkových charakteristik letounu.

3.3 Parametry L-410 UVP-E20

U referen£ního letounu L-410 UVP-E20 (dále jen L-410) byla provedena

hlub²í re²er²e letových a konstruk£ních parametr·. Pomocí zdroj· [27] a

bylo moºné ur£it a spo£ítat charakteristiky pro cestovní reºim letounu

L-410. Parametry L-410 byly následn¥ porovnány s letounem navºeným v

této práci, zna£eným BELL-410.

Tab. 3.4: Základní geometrické charakteristiky L410

Název Jednotky Hodnota

Plocha k°ídla [m2] 34.86

Rozp¥tí [m] 19.48

ko°enová t¥tiva [m] 2.53

koncová t¥tiva [m] 1.11

aerodynamická t¥tiva [m] 1.948

ko°enový pro�l [−] NACA 63A418

koncový pro�l [−] NACA 63A412

celková délka [m] 14.42

vý²ka [m] 5.97

Z maximálního trvalého výkonu pohonné jednotky a cestovní rychlosti byla

ur£ena odporová síla letounu v cestovním reºimu. Z cestovního reºimu,
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Tab. 3.5: Základní hmotnosti L-410

Název Jednotky Hodnota

MTOW [kg] 6600

MLDW [kg] 6400

MZFW [kg] 6000

Max. uºite£né zatíºení [kg] 1800

Max. hmotnost paliva [kg] 1300

Tab. 3.6: Základní výkonové charakteristiky L-410

Název Jednotky Hodnota

Max. cestovní rychlost [km/h] 405

Dolet [km] 1500

Výdrº [h] 5.1

Max. letová vý²ka [m] 4 200

Spot°eba paliva [kg/h] 240

rychlost stoupání [m/s] 8.5

Pohonná jednotka [−] 2xGE H80-200

Tab. 3.7: Základní charakteristiky Pohonné jednotky

Název Jednotky Hodnota

Max. vzletový výkon [kW ] 597

Max. trvalý výkon [kW ] 522

který je de�novaný jako ustálený p°ímo£arý let, je moºné odvodit, ºe tah

pohonné jednotky je roven odporové síle.

DL−410 = 2 · PcηP
Vc

(3.1)

ηP je propulzní ú£innost vrtulového pohonu. Je p°edpokládáno, ºe v

cestovním reºimu, hodnota ηP je 80 % . Celková rovnice je vynásobena 2,

jelikoº L-410 má dva motory. Po dosazení hodnot do rovnice 3.5 dostaneme

hodnotu odporu letounu L-410. Hodnota rychlosti ze p°evzala z [27]
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DL−410 = 2 · 375 · 0, 8335
3,6

= 6447N (3.2)

Pro ov¥°ení této hodnoty bylo vyroben 3D model L-410 v programu

OPEN-VSP pomocí mu²ek letounu a následn¥ byla provedena

aerodynamická analýza pomocí stejného programu. Model pro

aerodynamickou analýzu L-410 provedený v programu OPEN-VSP

nazahrnuje vrtule, jelikoº program je nedokáºe za£lenit do výpo£t·. Uº

jenom tím bude výsledný odpor z OPEN-VSP men²í. Aerodynamická

analýza v OPEN-VSP po£ítá indukovaný odpor. Ve výsledcích dodává i

t°ecí odpor, ale ten je vypo£ten pomocí jednoduchých model·, které nejsou

moc p°esné. Hodnoty odporu získané pomocí OPEN-VSP budou tedy niº²í

neº z ostatních výpo£etních metod a poslouºí pouze k porovnání L-410 a

navrhovaného letounu ve stejém programu. Také bylo k dispozici tunelové

m¥°ení L-410 [28], které bylo zdigitalizováno pomocí programu

WebplotDigitizer. Z rovnováhy sil p°i cestovním reºimu prezentováné v [29]

vyplývá, ºe se musí vztlaková síla rovnat tíze, a tedy lze vypo£ítat

vztlakový sou£initel p°i cestovním reºimu. Letoun L-410 má maximální

letovou vý²ku 10 000 stop (3048 m). Vý²ka letu je inkorporovaná do rovnice

3.3 pomocí hustoty vzduchu ρ ur£ené dle mezinárodní standartní atmosféry

(dále jen jako-MSA).

CL =
2MTOWg

ρVc
2S

=
2 · 6600 · 9.81
0.9 · 932 · 34.86

= 0.436 (3.3)

Z poláry (obr 3.7) byl následn¥ ode£ten odporový sou£initel CD, roven

0.049 a z toho byl vypo£ítan odpor L-410 v cestovním reºimu ve vý²ce 10

000 stop 3.4.

D =
1

2
ρVc

2SCD =
1

2
· 0.9 · 350/3, 62 · 34.86 · 0.0508 = 6906N (3.4)
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Obr. 3.7: Aerodynamická polára L-410

Odpory z jednotlivých výpo£t· jsou porovnatelné a p°edpokládá se tedy, ºe

odpor L-410 bude rámcov¥ okolo 6700 N. Jednotlivé výsledky z analýz jsou

znázorn¥ny v tabulce 3.8

Tab. 3.8: Srovnání odporu dle druh· výpo£t·

Zp·sob výpo£tu Odpor [N ]

Pomocí cestovního reºimu 6447

Dle aerodynamických m¥°ení 6906

OPEN-VSP 4771

Pomocí AVL bylo vymodelováno k°ídlo a pro úhel náb¥hu α p°i cestovním

reºimu L-410, ur£ené z aerodynamického m¥°ení (obr. 3.7) a následn¥ byla

provedena analýza. Bylo spo£teno vztlakové rozloºení na k°ídle L-410 a

ur£en pr·b¥h posouvající síly a ohybového momentu, vzniklých pouze od

vztlakové síly. Vlivy palivových nádrºích a samotné konstrukce nejsou
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zapo£teny.

Díky posouvající síle v ko°eni k°ídla je moºné zkontrolovat, ºe polovina

vztlaku je skute£n¥ dosaºena na polovin¥ k°ídla. Maximální hodnota

ohybového momentu zji²t¥né u L-410 je pouºita jako podmínka

maximálního ohybového momentu, který se nesmí p°ekro£it.

3.4 Ur£ení poºadavk· návrhu

Hlavním cílem této práce je navrhnout letoun se zvonovým rozloºením

vztlaku na k°ídle. Z d·vodu aerodynamické £istoty a zachování správného

rozloºení vztlaku je snaha o vytvo°ení letounu podobajícímu se samok°ídlu.

Samok°ídlo je typ letounu, který neobsahuje trup a ani ocasní plochy. Proto

vztlak není ovlivn¥n t¥mito £ástmi letounu a celkový aerodynamický odpor

letounu m·ºe být sníºen. Samok°ídlo má ale i n¥kolik nevýhod. Vyuºitelný

prostor v letounu je omezen pro�lem k°ídla a v p°ípad¥ tlustých pro�l·,

poskytující dostat£ný prostor pro pasaºery, rychle vzr·stá odpor vzduchu.

Samotné k°ídlo je v¥t²inou nestabilní a pot°ebuje vodorovné ocasní plochy

ke kompenzaci klopivého momentu letounu. V p°ípad¥ samok°ídel v²ak není

moºné pouºít ocasní plochy. Tento problém lze °e²it nap°íklad pouºitím

autostabilních pro�l·, které mají jinou momentovou charakteristiku, neº

klasické pro�ly. Dal²í moºností jak vy°e²it problém podélné stability je

zajistit dostate£ný úhel ²ípu k°ídel. Díky ²ípu se neutrální bod letounu

posune za t¥ºi²t¥m letounu a tím se letoun stane staticky stabilním.

U samok°ídel jsou k°idélka a vý²kové kormidlo spojeny do jednoho prvku

zvaného elevony. V p°ípad¥ samok°ídel je moment vytvo°ení elevony malý,

kv·li men²ímu rameni ve srovnání s klasickými vodorovnými ocasními

plochami. Musí se tedy po£ítat s v¥t²ími plochami elevon·, £i s více

pohyblivými plochami po rozp¥tí.

Po analýze vývoje letectví a trhu kategorie letoun· GA byly vytvo°eny body
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návrhu letounu. Letoun bude obsahovat maximáln¥ 19 míst pro cestující a 2

£leny posádky. Z po£tu cestujících je moºné odvodit uºite£nou váhu

letounu. V [30] se uvádí váha dosp¥lého muºe 92 kg pro 19-místný letoun,

nepo£ítaje zavazadla. V p°ípad¥ zavazadel, stejný zdroj nespeci�kuje váhu

zavazadel pro 19-místný letoun, av²ak pro letoun s 20 a více sedadly uvádí

standartní váhu zavazadla 13 kg a bere se tedy tato hodnota do výpo£t·.

19 · 92 + 13 · 19 = 1995kg (3.5)

Maximální uºite£ná hmotnost letounu je tedy 1995 kg p°i p°eprav¥

cestující. V p°ípad¥ zboºí se uºite£ná hmotnost je²t¥ m·ºe zvý²it po

odstran¥ní sedadel. Dal²ím bodem návrhu je ur£it dolet a výdrº letounu a

ukázat zda vypo£tené hodnoty budou stejné £i lep²í neº u referen£ního

letounu L-410. Celý návrh bude zam¥°en na cestovní reºim letounu.

Maximální hmotnost letounu nesmí p°esáhnout 8618 kg, váhu limitující pro

za°azení do kategorie General Aviation dle CS-23 [12].
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4 Návrh a výpo£ty základních

charakteristik letounu

V této kapitole bude rozebrán návrh základní koncepce letounu s parametry

ur£enými v minulé kapitole. Návrh je pojmenován BELL-410.

Kv·li udrºení aerodynamické £istoty rozloºení vztlaku bude navrºen letoun

s nekonven£ní kon�gurací. Nekonven£ní kon�gurací bude bu¤ samok°ídlo

nebo Blended wing body (zkrácen¥ BWB), která ve srovnání se

samok°ídlem má výhodu ve v¥t²í rozmanitosti umíst¥ní vah podél délky

trupu díky del²í trupové £ásti letounu.

Obr. 4.1: Fáze návrhu letounu

[31, Strana 5, Figure 3]

Bude se jednat p°eváºn¥ o základní koncept letounu (první fáze blokového

schématu obr. 4.1). Cílem práce není provést detailní návrh letounu, ale

studii o smysluplnosti a proveditelnosti takového návrhu. Ve výpo£tu byly
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pouºity programy OPEN-VSP, AVL [32] a XFOIL [33]. Krom OPEN-VSP

byl výpo£et spojen v prost°edí Matlab.

Na následujícím obr. 4.2 je nazna£eno blokové schéma postupu p°i návrhu.

Nejd°íve se vymodeloval dostate£n¥ prostorný trup pro cestující a následn¥

se od �nálních rozm¥r· této £ásti p°e²lo na optimalizaci se dv¥ma

prom¥nými a to s rozp¥tím a hloubkou koncové t¥tivy.

Obr. 4.2: Blokové schéma postupu návrhu

4.1 K°ídlo

Prvním krokem bylo vytvo°ení jednoduchého modelu v programu

OPEN-VSP, pro ur£ení rozm¥r· trupové £ásti s podmínkou dostate£ného

prostoru pro cestující. Byla nastavena podmínka, ºe £lov¥k pr·m¥rného

vzr·stu se musí moci postavit v uli£ce mezi sedadly.

Obr. 4.3: Prostor pro cestující

Finální po£et cestujících se stanovil na 18 a 2 £lenové posádky. Finální

rozm¥ry rozp¥tí a koncové t¥tivy byly ur£eny z optimaliza£ního výpo£tu
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popsán níºe.

4.1.1 Výb¥r pro�lu

Aerodynamické pro�ly byly vybrány z °ady ²estimístných NACA pro�l·,

které jsou výhodné díky jejich rozmanitosti. Zna£ení t¥chto pro�lu je

provedeno pomocí ²esti £íslic [34]. První £íslice ozna£ení pro�lu zna£í sérii

NACA pro�l·, druhá polohu minima tlaku na t¥tiv¥ v desetinách t¥tivy,

t°etí oboustrannou odchylku od navrhovaného CL v desetinách, pro které

existuje vyhovující tlakový gradient. �tvrtá £íslice zna£í navrhovanou

hodnotu CL v desetinách a poslední dv¥ £íslice zna£í maximální relativní

tlou²´ku pro�lu. Poslední parametrem u t¥chto pro�l· je zlomek t¥tivy, po

které je proud vzduchu udrºován v laminárním proud¥ní, zna£ené a. Tyto

parametry se hodí k samotnému návrhu trupové £ásti letounu typu

samok°ídlo anebo BWB. Pro trupovou £ást se vybral pro�l NACA 671035 s

a = 1, který má velikou tlou²´ku kv·li prostoru pro cestující, a pro

k°ídlovou £ást NACA 63012 s a = 1, která je vhodn¥j²í z hlediska

generovaného odporu.

4.1.2 Výpo£ty

Výpo£et se skládá z n¥kolika blok·. V první bloku výpo£tu se pomocí

po£áte£ních parametr· vytvo°í základní geometrie letounu. Po£áte£ními

parametry jsou rozp¥tí b1 a koncová t¥tiva ctip. Bylo zvoleno n¥kolik hodnot

rozp¥tí a koncových t¥tiv (viz tabulka 4.1). Nejd°íve byla spo£ítána

p·dorysná plocha letounu. Jelikoº se jedná o koncept samok°ídla, celá

p·dorysná plocha bude brána jako referen£ní plocha letounu. Na obr. 4.4 je

znázorn¥n p·dorys navrhovaného letounu pro b1=18 m a ctip = 0,6 m.

Na základ¥ t¥chto parametr· se vytvo°í vstupní data pro AVL, který

provede aerodynamickou analýzu. Následn¥ se pomocí programu AVL
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Tab. 4.1: První hodnoty vstupující do optimaliza£ního cyklu

b [m] 18 21 24 26 28

ctip [m] 0.8 1 1.2 1.4 1.6

Obr. 4.4: P·dorys navrhovaného letounu BELL-410

spo£ítají aerodynamické charakteristiky letounu pro r·zné úhly náb¥hu a

pro rychlost navrºenou pro cestovní reºim letounu (335 km/h). Letoun

nebude vybaven p°etlakovou kabinou a tedy jeho maximální vý²ka letu

bude £init 10 000 stop (3048 metru). P°etlaková kabina umoº¬uje lety ve

vy²²í vý²ce, na druhé stran¥ v²ak zvy²uje hmotnost celého letounu a

komplikuje konstrukci letounu. Ze známé vý²ky letu letounu v cestovním

reºimu se ur£í hustota vzduchu (dle mezinárodní standartní atmosféry -

MSA). V dané vý²ce letu hustota ρ je rovna 0.9 kg/m3. Pomocí navrºené

maximální vzletové hmotnosti letounu MTOW , cestovní rychlosti VC ,

referen£ní plochy Sref a hustot¥ vzduchu ρ je moºné spo£ítat pot°ebný

sou£initel vztlaku CL (viz rovnici 4.2).

Program AVL po£ítá pouze indukovaný odpor. Ke zji²t¥ní viskózního

odporu bylo nutno pouºít program XFOIL, který umoº¬í po£ítání

aerodynamických charakteristik pro�l· i s viskózní £ástí odporu. Pomocí
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známých t¥tiv ko°enové £ásti trupu a ko°enové £ásti k°ídla s pouºitím

známé rychlosti letounu v cestovním reºimu se spo£ítala Reynoldsova £ísla

pro ko°enovou £ást trupu a ko°enovou £ást k°ídla. Byl proveden výpo£et

charakteristik pro�l· pro r·zné úhly náb¥hu pro vypo£tená Reynoldsova

£ísla. Z výsledk· z programu XFOIL byl získán sou£initel pro�lového

odporu v daném °ezu. Pro�lový odpor je sloºen z tlakového a t°ecího

odporu. Následn¥ byl spo£ítán pr·m¥rný pro�lový odporový sou£initel mezi

dv¥ma sousedními °ezy panelu a po jeho vynásobení dynamickým tlakem a

plochou jednoho panelu byl získán pro�lový odpor daného panelu. Se£tením

odporu v²ech panel· byla získána pro�lová £ást odporu návrhu letounu.

Se£tením pro�lové a indukované £ásti odporu, vypo£tené z AVL, byla

získán celkový odpor letounu pro jednotlivé kombinace rozp¥tí b1 a koncové

t¥tivy ctip.

V dal²í £ásti výpo£tu je k°ídlo krouceno tak, aby bylo dosaºeno zvonového

rozloºení vztlaku. Jedná se o itera£ní proces v prost°edí Matlab vyuºívající

program AVL. Jako po£áte£ní parametr je pouºit odhad zkroucení k°ídla,

které je de�nováno ve 4 bodech podél rozp¥tí k°ídla a to v ko°eni

samok°ídla, ko°eni k°ídlové £ásti, v 70,7 % polorozp¥tí a na konci rozp¥tí. V

70,7 % polorozp¥tí se nachází in�exní bod zvonového rozloºení. Jedná se o

d·leºitý bod pro docílení zvonového rozloºení pomocí pouºitého itera£ního

výpo£tu. V programu AVL se vypo£ítá vztlakové rozloºení zkrouceného

k°ídla a porovná se s p°edpisem zvonového vypo£tené z rovnice 2.2. P°edpis

vztlaku u zvonového rozloºení je pro p°ípad kdy sou£initel vztlaku celého

k°ídla je rovný 1. Bylo pot°eba tedy jej upravit tak, aby souhlasil s

pot°ebným vztlakovým sou£initelem. Úprava spo£ívala ve sníºení

výsledného sou£initele vztlaku z p°edipsu zvonového rozloºení na pot°ebný

sou£initel vztlaku.

Zkroucení se m¥ní p°i kaºdé iteraci a po dosaºení minimálního rozdílu mezi

p°edpisovým a dosaºením rozloºením, se celý itera£ní proces zastaví. P°i
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prvních pokusech se pracovalo se získáním zvonového rozloºení vztlaku.

Výsledkem této metody bylo zkroucení k°ídla p°esahujících v ur£itých

°ezech 10°. Tato hodnota zkroucení se jevila jako p°íli² vysoká, z d·vodu

odtrhávaní proudu vzduchu na aerodynamických pro�lech p°i úhlu náb¥hu

kolem 15°. Musel se zm¥nit itera£ní proces, aby výsledek zkroucení nebyl

tak veliký. Hlavní výhodou zvonového rozloºení je indukovaný tah na konci

rozp¥tí. Místo docílení zvonového rozloºení vztlaku bylo poºadováno docílit

zvonového rozloºení sou£initele vztlaku. Po zkroucení k°ídla indukovaný

úhel náb¥hu stále dosáhoval ke konci k°ídel záporných hodnot, coº indikuje

sm¥r indukovaného odpor ve sm¥ru letu (viz obr. 4.5). Krajní hodnoty

zkroucení jsou -3° a 2° (viz obr. 4.6), coº je akceptovatelné. Dal²í výhodou

tohoto postupu je záruka, ºe k odtrhávaní proudu vzduchu vºdy dojde v

ko°eni a nem¥lo by k tomu dojít na k°idélkách letounu.

Obr. 4.5: Indukovaný odpor po kroucení k°ídla

Zkroucení k°ídla v jednotlivých °ezech m¥ní efektivní úhel náb¥hu

samotného °ezu jak je popsáno v rovnici 4.1. Tento jev se propsal do

výpo£tu aerodynamického odporu. V daných °ezech byl vypo£ítan efektivní

úhel náb¥hu a dle n¥ho byl ode£ten z výsledk· programu XFOIL p°íslu²ný

sou£initel odporu.
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Obr. 4.6: Zkroucení k°ídla po itera£ním výpo£tu

αeff = αinf + αtw + αind (4.1)

V²echny kombinace rozp¥tí b1 a koncové t¥tivy ctip (viz tabulku 4.1) pro²ly

výpo£tem. Následn¥ byla vybrána kombinace, p°i níº je odpor nejmen²í.

Dal²í podmínkou bylo, aby daná kombinace m¥la �nální ohybový moment v

ko°enové t¥tiv¥ men²í neº 1.3e+5 Nm. Tato hodnota vze²la z analýzy k°ídla

L-410 pomocí programu AVL a odpovídá pouze ohybovému momentu

vzniklému ze vztlakové síly. Nejsou zapo£ítané gravita£ní síly od konstrukce

k°ídla, £i palivových nádrºích umíst¥ných v k°ídle.

Z výsledku byla vybrána kombinace s nejmen²ím odporem a s men²ím

ohybovým momentem neº 1.3e+5 Nm. Následn¥ byl proveden stejný

výpo£et dal²ích kombinací li²icích se od sebe rozm¥ry rozp¥tí a koncové

t¥tivy v uº²ím okolí p°ípadu z minulého kroku. Byl proveden znovu výpo£et

odporu pro rozp¥tí v okolí ± 1 metru a ± 0.2 metr· koncové t¥tivy od

p°ípadu s nejmen²ím odporem a spl¬ující podmínku ohybového momentu z

první iterace. Tento proces by se mohl je²t¥ n¥kolikrát opakovat k dosaºení

optimální kombinace. Ale vzhledem k ú£elu výpo£t· byl po£et iterací
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limitován na 2. Délka kompletního výpo£tu v²ech 25 kombinací p°i jedné

iteraci byla 45 min. Výsledky jsou znázorn¥né v obr. 4.7 a 4.8.

Obr. 4.7: Výsledky po první optimalizaci (vpravo izo£áry)

Obr. 4.8: Výsledky po druhé optimalizaci (vpravo izo£áry)

�árkovaná oblast zna£í kombinace rozp¥tí a koncové t¥tivy, u kterých se

dosahuje ohybového momentu men²í neº 1.3e+5 Nm. Z výsledk· je patrné,

ºe nejmen²í odpor se dosáhne pro ur£ité rozp¥tí a se zmen²ující se t¥tivou

odpor stále klesá. Je velmi pravd¥podobné, ºe p°i dal²ích iteracích by se

výsledná koncová t¥tiva stále zmen²ovala. Bylo by nejspí² dosaºeno

podobného tvaru k°ídla jako je FREE-OPT z [11] v p°ípad¥ pokra£ování

t¥chto krok·. Hodnota koncové t¥tivy se omezila na 0.6 m

V tabulce 4.2 jsou napsány kone£né rozm¥ry rozp¥tí a koncové t¥tivy, pro
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které byl zji²t¥n minimální odpor po optimalizaci.

Tab. 4.2: Výsledky hodnot po optimalizace

Ozna£ení jednotky hodnota

b1 [m] 24

Ctip [m] 0.6

4.2 Hmotnost

V [1] jsou zmín¥ny hmotnostní odhady pro letouny kategorie GA. P°i

výpo£tu BELL-410 byl letoun rozd¥len na trupovou a k°ídlovou £ást.

Vzhledem ke konceptu na²eho letounu, který má jinou kon�guraci, neº pro

které byly rovnice v [1] odvozeny, byly výpo£ty pouze aproximativní.

Pro odhad hmotnosti letounu byla pouºita Cessna metoda a USAF metoda

uvedena v [1] pro kategorii General Aviation. Pro odhad p°esnosti obou

metod se nejprve provedl výpo£et pro ur£ení hmotnosti letounu L410.

Výsledky jsou shrnuty v tabulce 4.3.

Tab. 4.3: odhad MTOW pomocí výpo£tu z [1]

Metoda jednotky L-410 BELL-410

USAF metoda [kg] 6384 6623

CESSNA metoda [kg] 7020 7394

Celková hmotnost letounu se p°íli² neli²í od hodnot uvedených pro L-410

(6600 kg). V [1] jsou uvedeny hmotnosti jednotlivých £ástí letoun· podobné

L-410, které byly p°idány do gra�ckého porovnání (viz. obr. 4.9) pro lep²í

p°edstavu p°esnosti výpo£tu. �ásti letoun· d¥líme na konstrukci, pohonnou

jednotku, vybavení a uºite£nou hmotnost s palivem. Bylo provedeno

porovnání podíl· jednotlivých £ástí letounu L-410 z výpo£t· s uvedenými

daty vybraných letoun· podobných L-410 v [1]. Bylo zji²t¥no, ºe výpo£tem

lze rámcov¥ odhadnout celkovou hmotnost letounu. Po zadání
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poºadovaných paramter· návrhu BELL-410 do výpo£tu se získal odhad

jeho hmotnosti. Výsledky jsou znázorn¥ny na obr. 4.9

Obr. 4.9: Porovnání hmotností odhadnuté výpo£tem a reálných letadel

Metodou USAF byla vypo£tena celková hmotnost navrhovaného letounu

BELL-410 6623 kg a metodou Cessna 7394 kg. V práci dále bylo po£ítano s

hmotností 7000 kg pro celý letoun (pr·m¥rná hodnota hmotnosti získáná

pomocí obou metod), a£koli po podrobn¥j²í analýze se m·ºe ukázat, ºe

navrhovaný letoun bude míthmotnost v¥t²í.

4.2.1 Aerodynamické charakteristiky letounu

Následn¥ byla provedena analýza aerodynamických charakteristik �nálního

návrhu letounu BELL-410 v programu AVL pro získání poláry letounu a

vztlakové £áry letounu, která se pouºije ve výpo£tech výkon· letounu. AVL

av²ak mírn¥ nadhodnocuje hodnoty vztlaku a hodnoty odporu jsou závislé z

výstupu XFOILu. Jelikoº v trupové £ásti jsou pouºity pro�ly s velikou
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relativní tlou²´kou, které d¥lají problém pro vpo£etní programy, tak

hodnoty odporu mohou být podhodnoceny v této £ásti. Hodnoty

odporového sou£initele CD byly proto vynásobeny koe�cientem 1,2 pro

ur£itou bezpe£nost, ºe hodnoty se p°iblíºí k reálným hodnotám, £i i mírn¥

nadhodnotí.

Obr. 4.10: Aerodynamické charakteristiky BELL-410

Následn¥ byla provedena analýza aerodynamických charakteristik �nálního

návrhu letounu BELL-410 v programu AVL pro získání poláry letounu a

vztlakové £áry letounu, která se pouºije ve výpo£tech výkon· letounu. AVL

av²ak mírn¥ nadhodnocuje hodnoty vztlaku a hodnoty odporu jsou závislé z

výstupu XFOILu. Jelikoº v trupové £ásti jsou pouºity pro�ly s velikou

relativní tlou²´kou, které d¥lají problém pro vpo£etní programy, tak

hodnoty odporu mohou být podhodnoceny v této £ásti. Hodnoty

odporového sou£initele CD byly proto vynásobeny koe�cientem 1,2 pro

ur£itou bezpe£nost, ºe hodnoty se p°iblíºí k reálným hodnotám, £i i mírn¥

nadhodnotí.
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CL =
MTOWg
1
2ρVC

2Sref

=
6600 · 9.81

1
2 · 0.9 · 93.05

2 · 72.7
= 0.242 (4.2)

Hodnota sou£initele odporu CD je po ode£tení z poláry 0,0213.

4.3 Pohonná jednotka

Existují t°i hlavní druhy pohon·, vrtulový, turbovrtulový a proudový

pohon. Proudový pohon je vyuºit na letounech, které dosahují rychlostí 800

km/h a v p°ípad¥ krat²ích vzdáleností do 400 km proudový motor nep°iná²í

výraznou £asovou úsporu a spí²e zvy²uje náklady na palivo. Proudový

pohon tedy není dobrá volba. V p°ípad¥ v¥t²ích vzdáleností se proudový

pohon m·ºe stát výhodným a také jednodu²eji m·ºe být zastav¥n do

konstrukce letounu ve srovnání s ostatními druhy pohon·. P°íklad

zastav¥ných proudových motor· je znázorn¥n na americkým bombardéru

B2 na obr. 4.11.

Obr. 4.11: Bombardér B-2 - zastav¥ní motor·

Vrtulový pohon se skládá ze spalovacího motoru a vrtule. Obecn¥ není tak

ú£inný jako turbovrtulový, který se skládá z turbíny a vrtule. V prvním

návrhu letounu se po£ítá s jednou tla£nou vrtulí umíst¥nou na zadní £ásti

letounu v jeho ose symetrie. P°i výpadku motoru p°i letu se tím pouze
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zvedne odpor letounu a nezm¥ní se stranové chování letounu jako v p°ípad¥

dvoumotorového letounu, jehoº motory jsou umíst¥ny symetricky na rozp¥tí

k°ídla. Tla£ná vrtule tolik neovliv¬uje proud¥ní vzduchu na samotném

k°ídle.

Vzhledem k celému konceptu není ani to pln¥ vyhovující. Tento typ pohonu

byl vybrán, jelikoº lze jednodu²e spo£ítat z hodnot výkonu motor· tah

vrtule p°i její p°edpokládané ú£innosti. Pot°ebné hodnoty motor· jsou

relativn¥ snadno dohledatelné. Ú£innost vrtule, ηp, se p°edpokládá na 80 %

v cestovním reºimu letounu. T¥lo motoru se dá zastav¥t, ale vrtule bude

stále mimo letoun a bude tedy ovliv¬ovat proud¥ní vzduchu. V tla£ném

uspo°ádání vrtule p°i vzletu a p°istání se p°ibliºuje blíº k zemi neº taºném

uspo°ádaní. Je tedy nutné ji umístit dostate£n¥ vysoko na letoun, aby

nemohlo dojít ke kontaktu se zemí.

V budoucnu, pokud se prokáºou výhody pohonu BLI, by stálo za úvahu

nahradit turbovrtulový pohon za pohon typu BLI. V sou£asnosti se provádí

modelování a experimenty s technologií BLI, ale je²t¥ není p°ipravená na

pouºití v praxi, a proto nebyla vybrána.

Z 4.2 byl vypo£ten vztlakový sou£initel, který byl dále pouºit k ur£ení

odporového sou£initele CD z poláry letounu vyobrazené na obr. 4.10. V

cestovní reºimu se p°edpokládá, ºe tahová síla od pohonu (v tomto p°ípad¥

tla£ná) se rovná odporu a vztlaková se rovná tíze. Známe-li ú£innost vrtule

m·ºeme vypo£ítat pot°ebný výkon pohonné jednotky v cestovním reºimu.

Z poláry byl ur£en odporový sou£initel CD roven 0,0163.

Dle rovnice 4.3 byl vypo£ten odpor letounu D, který se rovná tahové síle

vrtule v p°ípad¥ ustáleného p°ímo£arého letu (cestovní reºim).

D =
1

2
ρVc

2CDSref =
1

2
· 0.9 · 93, 052 · 0.0213 · 72.7 = 6034N (4.3)
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Dále se vypo£te pomocí rovnice 4.4 pot°ebný výkon pro cestovní reºim. P°i

cestovním reºimu motor nepracuje na plný výkon. Je p°edpokládáno, ºe

motory pracují na 80 % svého nominálního stalého výkonu p°i cestovním

reºimu. Tato hodnota se pouºije v na²em návrhu. (rovnice 4.6)

D = T = ηp
Pc

Vc
(4.4)

Pc =
T

ηp
Vc =

6034

0.8
· 93, 05 = 701.7kW (4.5)

Pe =
Pc

0.8
=

708, 34

0.8
= 877, 2kW (4.6)

Byla provedena re²er²e motor· (viz tabulku 4.5) na základ¥ hodnot Pe. P°i

°e²er²i byly vyhledány motory s kontinuálním výkonem okolo 1000 kW a to

kv·li zaru£ení dostate£ného výkonu p°i vzletu.

Tab. 4.4: Motory - výkonnové hodnoty

Ozna£ení Pmax [kW ] Pmaxcon [kW ] Speci�cká spot°eba paliva [kg/kWh]

PT6A-67F 1267 1014 0.33

CT7-9 1394 1115 0.45

PT6A-67A 1450 1157 0.29

W602B 1491 1193 0.33

PW118 1342 1073 0.30

Al-24 1566 1252 0.32

Z uvedených charakteristik byl vybrán motor PT6A-67F, jehoº výkon se

nejvíce p°ibliºuje poºadovanému výkonu získanému z rovnice 4.5. Také jeho

rozm¥ry a hmotnost jsou vhodné. Tím se získaly hodnoty vyuºitelného

výkonu, které se pouºijí pro dal²í výpo£et výkonových charakteristik

letounu.
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Tab. 4.5: Motory - rozm¥ry a hmotnost

Ozna£ení rozm¥ry [m] hmotnost [kg]

PT6A-67F 1.83 x �0.48 240

CT7-9 2.43 x �0.73 250

PT6A-67A 1.51 x �0.57 nenalezeno

W602B 2.28 x �0.75 480

PW118 2.10 x �0.72 391

Al-24 2.43 x �0.36 600

4.4 Výkony

4.4.1 Prvotní výpo£ty

V cestovním reºimu se letoun pohybuje p°ímo£arým a rovnom¥rným

pohybem v·£i zemi. M·ºe se tedy po rozboru sil °íci, ºe vztlaková síla se

rovná tíhové a odporová se rovná tahové 4.7. S pouºitím rovnic 4.2 a 4.4

byly vypo£ítány síly vztlaku L a odporu D

X : 0 = D + T

Y : 0 = L−G
(4.7)

Rovnice 4.8 a 4.9 vyjad°ují výdrº a dolet letounu p°i cestovním reºimu na

aerodynamické polá°e. Jsou to takzvané Breguetovy rovnice doletu a výdrºe

pro konstantní hustotu ρ a vztlakový sou£initel CL [35]. Hodnoty CL a CD

byly ur£eny z rovnice 4.2 a následn¥ z poláry. Byla p°edpokládána kapacita

paliva jako má L-410 (1300 kg). Z tohoto mnnoºství bylo ode£teno 150 kg

kv·li 45 minutové rezerv¥. Takto vypo£tené hodnoty jsou pouze orienta£ní

a je pot°eba provést podrobn¥j²í rozbor jednotlivých £ástí letu.
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E =

√
2ηP
gCp

CL
3/2

CD

√
ρ

MTOWg
Sref

(
1√

1−Mfuel/MTOW
− 1

)

E =

√
2 · 0.8

9.81 · 8.01e− 8

0.2423/2

0.0213

√
0.9

7000·9.81
72.7

(
1√

1− 1150/7000
− 1

)
E = 27072s = 5, 57h

(4.8)

R =
ηP
gCp

CL

CD
ln

(
1

1−Mfuel/MTOW

)
R =

0.8

9.81 · 8.01e− 8

0.242

0.0215
ln

(
1

1− 1150/7000

)
= 2369 · 103 = 1755km

(4.9)

Vyjád°ením MTOW z rovnic 4.10 a 4.12 a následným ode£tením hmotnosti

prázdného letounu a hmotnosti paliva byla získána uºite£ná hmotnost pro

daný dolet a výdrº. Cílem tohoto výpo£tu je p°edb¥ºn¥ odhadnout

maximální dolet a výdrº letounu BELL-410 v p°ípad¥, ºe hmotnost pro

uºite£né zatíºení se vyuºije k hmotnosti p°ídavného paliva. Maximální

vzletová hmotnost letounu je stále stanovena na 7000 kg.

MTOW =

(EgCp√
2ηP

CD

CL
3/2

√
G/S

ρ
+ 1

)−2
+ 1

−1Mfuel (4.10)

MTOW =

[
1−

(
exp

(
ηP

RgCp

CL

CD

))−1]−1
Mfuel (4.11)

MPAY =MTOW −MEW −Mfuel (4.12)

Na obr. 4.12 jsou vid¥t grafy znázor¬ující závislost doletu a výdrºe na

uºite£ném zatíºení. Maximální dolet £iní 2863 kilometr· a maximální výdrº

£iní 10 hodin. Toto je dosaºitelné pouze, pokud letoun místo uºite£ného

nákladu bude mít palivo.
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Obr. 4.12: Závislost doletu a výdrºe BELL-410 na uºite£ném zatíºení

4.4.2 Podrobn¥j²í analýza letového cyklu

Letoun BELL-410 je koncipován na maximální vzletovou hmotnost 7000 kg.

V p°edchozí kapitole byl po£ítan odhad doletu a výdrºe s hodnotami

cestovního reºimu p°i celém letu. V této kapitole budou detailn¥ji rozebrány

jednotlivé fáze letu. Rovnice jsou bu¤ p°evzaty £i odvozeny z rovnic v [29]

a [36]. Bude ur£ena spot°eba paliva v jednotlivých fázích letu a p°esn¥ji se

ur£í dolet a výdrº. Let se rozd¥luje do n¥kolika fází. Jednotlivé fáze jsou

uvedeny v obr. 4.13.

4.4.2.1 Pojíºd¥ní a rozjezd

P°i pojíºd¥ní se p°edpokládá spot°eba paliva 5 kg. Pro rozlet se po£ítá s

maximální sou£initelem vztlaku CLMAX
= 1,2. Je moºné, ºe se vztlakovou

mechanizací se dosáhne v¥t²ího CLMAX
. P°i CLMAX

bylo ode£teno CD 0,065

z poláry letounu. Tyto hodnoty p°i reálném rozletu pln¥ neodpovídají. P°i

rozjezdu na vzletové dráze má letoun nulový úhel náb¥hu za p°edpokladu

64



Obr. 4.13: Letové fáze jednoho letového cyklu [37, Strana 3, Figure 2]

rovné dráhy. Tím pádem CL i CD nebudou odpovídat p°ípadu maximálního

vztlaku. Je tedy nutné brát v úvahu, ºe odpor nejspí² nebude tak rychle

nar·stat a je moºné, ºe reálná pot°ebná délka rozjezdu bude ve �nále

krat²í. Tento p°edpoklad zna£n¥ zjednodu²²í výpo£ty a rozdíl nebude tak

veliký. V²echny pouºité rovnice vychází z rozboru sil a zrychlení letounu p°i

rozjezdu.

X : max = T −D −Nf

Y : may = L−G
(4.13)

Ze za£átku rozjezdu se plyn p°idává plynule, není vhodné skokov¥ zm¥nit

polohu plynové páky. Je to proti prokluzu kol a také bezpe£n¥j²í pro

samotný motor. Ve výpo£tu je toto zohledn¥no tím, ºe v prvních 2

vte°inách se za�xuje zrychlení letounu na 4.9 m/s2. Po dvou vte°inách se

po£ítá jiº s plným výkonem motoru.

Jedná se o itera£ní výpo£et zavislý na £ase, kde kv·li zp°esn¥ní výpo£tu byl

£asový krok zvolen 0.2 vte°in. V prvních 2 vte°inách byla ze známého

zrychlení vypo£ítána rychlost dle rovnice 4.14. Rychlost je stále po£ítána

stejn¥ i p°i plném výkonu motoru. V²echny dosazené hodnoty jsou pro £as

tk = 0.2s.
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Vk = a(tk − tk−1) + Vk−1 = 4.9 · 0.2 + 0 = 0.49m/s (4.14)

Z rychlosti Vk a známého CD a CLMAX
se vypo£te hodnota

aerodynamického odporu Dk a vztlaku Lk.

Lk =
1

2
ρVk

2SCLMAX
=

1

2
· 1.225 · 0.492 · 72.7 · 1.2 = 12.8N

Dk =
1

2
ρVk

2SCD =
1

2
· 1.225 · 0.9812 · 72 · 0.065 = 1, 12N

(4.15)

Ve vztahu 4.13 je zapo£ítána i t°ecí sloºka mezi koly podvozku a dráhou

(zna£ená Nf) . Tato sloºka byla vypo£ítána pomocí celkové reakce od zem¥

a sou£initele t°ení mezi koly a dráhou zna£enou Vi. Následující tabulka

zna£í typické sou£initele t°ení pro r·zné dráhy. Ve výpo£tech se

p°edpokládá s betonovou a suchou dráhou. Reakce zem¥ byla vypo£ítána

jako rozdíl mezi tíhou a vztlakem v daném kroku. T°ení je rovno sou£inu

sou£initele t°ení a reak£ní síly jak je nazna£eno v rovnici 4.16.

Tab. 4.6: Sou£initele t°ení pro r·zné dráhy

Betonová dráha 0.02

Zpevn¥ná zem 0.04

Suchá travnatá plocha 0.05

Vysoká tráva 0.10

Nfk = (MTOWg − Lk)f = (7000 · 9.81− 12, 8) · 0.02 = 1373N (4.16)

Vyjád°ením tahu z rovnice 4.13 lze následn¥ dopo£ítat pot°ebný výkon

motoru. V této fázi letu se po£ítá s men²í ú£inností neº p°i cestovním

reºímu. Propulzní ú£innost, ηPROP , p°i rozletu je niº²í p°i cestovním

reºimu. Po£ítá se, ºe ηPROP dosáhne 60 % v pr·m¥ru.
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PPOTk
= VkTk = Vk

D +Nfk +MTOWaxk

ηP

PPOTk
= 0.981

1.12 + 1373 + 7000 · 4.9
0.6

= 21, 4kW

(4.17)

Po uplynutí 2 vte°in p°i rozjezdu se výpo£et obrátí a z výkonu se dopo£ítá

zrychlení. Výkon motoru bude za�xován na maximální výkon motoru 1267

kW a zmen²í se vynásobením ηPROP na 760,2 kW , coº je výkon na vrtuli.

Ze zmen²eného výkonu bude vypo£ítán tah vrtule. Pro první krok druhé

£ásti rozjezdu jsou dosazovány hodnoty, které vy²ly dosavadním výpo£tem

do 2 vte°in. P°i rozjezdu se p°edpokládá ú£innost vrtule ηP rovné 0,6.

Tk =
PMAXηP

Vk
(4.18)

Po vyjád°ení zrychlení ax z rovnice 4.19 se dopo£ítá rychlost dle 4.14.

axk
=
Tk −Dk −Nfk

MTOW
(4.19)

Pádová rychlost letounu VS je de�novaná dle rovnice 4.20.

VS =

√
MTOWg
1
2ρSCLMAX

=

√
7000 · 9.81

1
2 · 1.225 · 72.7 · 1.2

= 35, 84m/s (4.20)

Bezpe£ná rychlost pro vzlet je ozna£eno V1 a je to 1,1 násobek VS, coº je

39,43 m/s. Po dosaºení této hodnoty je po£ítáno s tím, ºe letoun se m·ºe

bezpe£n¥ odlepit od zem¥. Díky známé rychlosti v kaºdém £asové kroku je

moºné spo£ítat délku pot°ebnou na vzlet.

LRNW =
k∑

i=1

Vk(tk − tk−1) = 509m (4.21)

Díky speci�cké spot°eb¥ motoru byla spo£tena spot°eba paliva b¥hem

vzletu, jako suma po £asovém kroku
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MFUELRNW
=

k∑
i=1

Pk(tk − tk−1)CP = 9, 35kg (4.22)

4.4.2.2 Stoupání

Pomocí CL byla dopo£ítána pot°ebná rychlost letu pro kladnou £ást poláry.

Rovnice je stejná jako 4.20 akorát se tam dosazují CL z kladné £ásti poláry.

Díky vypo£ítané rychlosti a ur£eného sou£initele odporu CD k p°íslu²nému

CL z poláry, se vypo£ítá odpor a tedy tah. Následn¥ byl vypo£ítán

pot°ebný výkon. V této fázi letu se po£ítá s propulzní ú£inností 80 % .

Rozdílem výkonu pot°ebného a vyuºitelného se dopo£ítá stoupací rychlost,

jak je nazna£eno v rovnici 4.23, pro jednotlivé p°ípady.

Vz =
PV Y U − Ppot

MTOWg
(4.23)

Výsledkem je závislost stoupací rychlosti na rychlosti letu.

Z vý²e uvedeného vztahu 4.14 se vybere nevy²²í stoupací rychlost (ozna£ené

£erven¥). Z té se zp¥tn¥ ur£í úhel stoupání dle 4.25

γ = asin(
Vz
V
) = asin(

8, 22

140, 5/3.6
) = 12, 15 (4.24)

Díky známé maximální dosaºitelné vý²ky letu (3048 m) je moºné zjistit £as

pot°ebný k dosaºení ur£ené vý²ky a tedy i délku stoupání a spot°ebu paliva.

Pro zjednodu²ení výpo£tu p°edpokládáme, ºe stoupání bude lineární a

rychlost stoupání se nebude p°íli² m¥nit do vý²ky 3048 metr·.

tst =
3048

Vz
=

3048

8.22
= 370, 5s (4.25)
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Obr. 4.14: Závislost stoupací rychlosti na rychlost letu

MFst
= PmottstCP = 1014 · 103 · 370, 5 · 8.41 · 10−8 = 31, 61kg (4.26)

4.4.2.3 Cestovní reºim

Po stoupání následuje cestovní reºim. Podle dosavadních výpo£t· bylo

celkem spot°ebováno 40,9 kg paliva a 150 kg se ponechává rezerv¥. Z

p·vodních 1300 kg na za£átku tedy zbývá 1079 kg i po ode£tení rezervy a

30 kg paliva ur£eno na klesání letounu, okruhy, p°istání a pojíºd¥ní.

Vybraný motor PT6A-67F m·ºe generovat 1014 kW kontinuáln¥.

P°edpokládá se , ºe propulzní ú£innost £iní 80 % p°i cestovním reºimu. Z

rovnice 4.5 je známý potrebný výkon motoru pro cestovní reºim PC , který

£iní 701,7 kW . Motor bude pracovat na 0.69 svého maximálního

kontinuálního výkonu. Nutno dodat, ºe výkony motor· klesají s
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nadmo°skou vý²kou a je tedy lep²í mít ur£itou rezervu. Ze známé poláry je

moºné dopo£ítat pot°ebný výkon pro jednotlivé rychlosti letounu. Z

ur£itého CL byla dopo£ítána rychlost letu dle 4.20 a bylo ode£teno p°íslu²né

CD. Pomocí CD se dopo£ítal D, neboli T v cestovnim reºimu (odvozené z

4.7. Vynásobením T rychlostí letu se získá pot°ebný výkon. Z tohoto

postupu byl ur£en pot°ebný výkon pro jednotlivé rychlosti a maximální

moºnou rychlost pro cestovní reºim (335 km/h) (viz obr. 4.15).

Obr. 4.15: P-v diagram

Z výkonu speci�cké spot°eby motoru se m·ºe spo£ítat spot°eba paliva za

hodinu letu a z toho následn¥ výdrº a dolet za pomoci hmotnosti paliva k

dispozici (násobení 3600 je z d·vodu jednotek)

CPC = PC · Cp = 702, 3 · 8.4e− 8 · 3600 = 212.8
kg

h
(4.27)
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tC =
MFcruise

spotreba
=

1079

212.8
= 5, 06h (4.28)

RC = tcVC = 5, 06 · 335 = 1698km (4.29)

4.4.2.4 Klesání

Pr·b¥h klesání bude matematicky modelován jako klouzavý let. Hlavním

cílem celého návrhu je maximální sníºení spot°eby paliva letounu. P°i

klouzavém letu na optimálním úhlu náb¥hu m·ºe letoun dolétnout nejdále

p°i minimální spot°eb¥ paliva. Pom¥r vztlakové síly k odporové (£i

sou£initel· daných sil 4.30) se nazývá klouzavost.

K = (
CL

CD
) (4.30)

Z poláry a vztlakové £áry letounu je moºné vytvo°it závislost klouzavosti k

na úhlu náb¥hu letounu α (obr. 4.16)

Následn¥ se ur£í maximální hodnota klouzavosti (v grafu ozna£en £erven¥)

a z toho pomocí rovnice 4.31 se vyjád°í rychlost klouzání.

V =

√
MTOWg
1
2ρCLS

(4.31)

Tuto rychlost bude nutno p°i klesání dodrºet pro udrºení dostate£ného

vztlaku. P°i reºimu klouzání je hlavním úkolem p°evod potenciální energie

na kinetickou pro zachování rychlosti letu. P°i p°edpokladu, ºe na letoun

bude p·sobit vztlak, tíha a odpor je pak moºné vypo£ítat dráhu letu z dané

vý²ky letu aº na zem.
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Obr. 4.16: Závislost klouzavosti BELL-410 na úhlu náb¥hu

LH = Dl

ld =
L

D
H = KH

ld = 15, 79 · 3.048 = 44.56km

(4.32)

4.4.2.5 Letový cyklus

Z jednotlivých fází je následn¥ moºný vytvo°it jeden letový cyklus. V tomto

výpo£tu nebyly p°edpokládány okruhy nad leti²ti a ani zatá£ky.

V tomto výpo£tu byly opomenuty n¥které fáze letu. P°edpokládá se, ºe

stoupání bude do 3048 metr· nad mo°em bude ustálené a linearní. Ve

skute£nosti bude v závislosti na vý²ce klesat hodnota stoupací rychlosti a

celkový £as k dosaºení poºadované vý²ky bude del²í. Tato práce se zabývá
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pouze studií proveditelnosti návrhu letounu se zvonovým rozloºením

vztlaku. Cílem není tedy detailn¥ po£ítat letový cyklus, ale jenom p°iblíºit

moºné hodnoty letového cyklu.

4.5 Aerodynamické zatíºení k°ídla

Díky programu AVL je také moºné zjistit spojité zatíºení od vztlakové síly

de�nované rovnicí 4.33.

q =

∫ b/2

0

CLqdync(y)dy (4.33)

Pomoci Schwedlerovy v¥ty lze napsat rovnice pro posouvající sílu a ohybový

moment.

T (y) = −
∫ b/2

0

A(y)dy (4.34)

Mo(y) =

∫ b/2

0

T (y)dy (4.35)

V t¥chto výpo£tech se nepo£ítá s tíhovými silami od konstrukce k°ídel, od

umíst¥ní palivových nádrºí v k°ídlech a podvozku umíst¥ného v k°ídle. Na

obr. 4.17 je znázorn¥n pr·b¥h spojitého zatíºení, posouvající síly a

ohybového momentu po rozp¥tí v cestovním reºimu.

Trupová £ást je sice zatíºena ohybovým momentem, ale konstrukce této

£ásti se bude li²it od k°ídlové £ásti a proto je nutné ji odd¥lit od k°ídlové

£ásti. V p°ípad¥ BELL-410 je trupová £ást do 2.5 metr· od ko°ene k°ídla. V

práci nebylo po£ítáno s dal²ím zatíºením v k°ídle, jako nap°íklad od tíhy

samotné konstrukce k°ídla, od palivových nádrºí a p°ípadn¥ i od konstrukce

podvozku uchyceného v k°ídle. K°ídlo je také namáhané kroutícím
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Obr. 4.17: Zatíºení k°ídla BELL-410

momentem. Detailn¥j²í výpo£ty by vyºadovaly podrobn¥j²í analýzu návrhu

a zkomplikovaly by následné porovnávaní.
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5 Porovnání BELL-410 a L-410

V této £ásti práce budou porovnány letové vlastnosti navrºeného letounu

BELL-410 letounu L-410. Bude porovnána p°eváºn¥ spot°eba paliva a

základní letové charakteristiky.

5.1 Porovnání výkonových charakteristik

Na obr. 5.1 je znázorn¥no porovnání závislostí odporové a vztlakové síly.

Obr. 5.1: Porovnání aerodynamických sil BELL-410 a L-410

�erný bod ozna£uje cestovní reºim obou letoun·. odpor se zmen²il o 872

N . Po podrobn¥j²í analýze se p°edpokládá, ºe nárust odporu se vztlakem
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bude rychlej²í neº odhaduje výpo£et AVL, protoºe program je omezen

p°edpoklady. Nem·ºe se jist¥ °íci, ºe odpor BELL-410 nep°ekro£í odpor

L-410 v cestovním reºimu, nicmén¥ odpor BELL-410 byl zvý²en ve

výpo£tech, kv·li poru²ením pár p°edpoklad· programu AVL. Tvarov¥ jsou

letouny nesrovnatelné a proto nelze jednodu²e srovnávat poláry obou

letoun·. Ze silového porovnání se vyjád°ily vztlakový a odporový sou£initel

vztaºené ku plo²e L-410

Obr. 5.2: Porovnání aerodynamických polár L-410 a BELL-410

Na obr. 5.3 jsou srovnány geometrie L-410 a BELL-410. Je vid¥t, ºe vý²ka

BELL-410 je mírn¥ v¥t²í neº L-410. Toto porovnání vná²í otázku stability

BELL-410 a zda °iditelné plochy budou dostata£né vzhledem k p°edpis·m

týkajících se stability a °iditelnosti letounu.

V tabulce 5.1 jsou srovnány hodnoty L-410, získáné ze statistiky a

dostupných informací, a návrhovaného letounu BELL-410. Pro návrh jsou
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Obr. 5.3: Porovnání geometrií L-410 a BELL-410

uvedeny hodnoty z analýzy výkon· BELL-410. Uvedená hodnota odporu je

pro cestovní reºim pro oba letouny.

s

Tab. 5.1: Porovnání hodnot mezi L410 a návrhem

Název L410 BELL-410 jednotky

Rozp¥tí 19,98 24 [m]

Cestovní rychlost 335 335 [km/h]

Výdrº 5.1 5.43 [h]

Dolet 1500 1760 [km]

Odpor v cestovním reºimu 6906 6034 [N ]

Stoupací rychlost 8.5 8.22 [m/s]

Pot°ebná délka pro vzlet 500 504 [m]

P°i pouºití stejného mnoºství paliva se hodnota doletu zvý²ila o 260

kilometr· a výdrºe o 0.33 hodin. V celkov¥ hmotnosti paliva je zahrnuta i

45 minutová rezerva letu.
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Mfueleco =
260

335
· 206.56 = 160, 3kg (5.1)

P°i doletu 1500 kilometr· návrh BELL-410 spot°ebuje o 160,3 kilogram·

mén¥ paliva. Je tedy vid¥t, ºe BELL-410 má potenciál sníºit spot°ebu

paliva aº o 12% p°i stejném doletu. Tyto optimistické záv¥ry je t°eba

doplnit podrobn¥j²í analýzou.

5.2 Porovnání zatíºení k°ídla

Na následujícím obr. 5.4 je porovnání zatíºení k°ídla L-410 a BELL-410.

Obr. 5.4: Porovnání zatíºení od vztlaku BELL-410 a L-410

Je z°etelné, ºe posouvající síla je ke ko°eni roste rychleji u BELL-410 a

dosahuje v¥t²í maximální hodnoty kv·li vy²²í hmotnosti letounu. Ohybový
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moment roste rychleji u k°ídla L-410, neº v návrhu samok°ídla BELL-410.

Maximální ohybový moment je u BELL-410 men²í neº u k°ídla L-410.

Jelikoº rozp¥tí BELL-410 je v¥t²í neº rozp¥tí L-410, je otázkou, zda

sníºením ohybového momentu se celkov¥ sníºí hmotnost k°ídla. V odhadu

hmotnosti vychází hmotnost celkov¥ v¥t²í. Pro p°esné ur£ení zatíºení k°ídla,

by bylo t°eba vytvo°it p°esn¥j²í model. Bylo by nutné ur£it v²echny síly a

jejich umíst¥ní na k°ídle pro ur£ení p°esného zatíºení. Také je t°eba ur£it

ostatní zatíºení jako nap°íklad od krutu pro správnému dimenzování

celkové konstrukce.
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6 Záv¥r

V této práci byl návrºen letoun se zvonovým rozloºením vztlaku v kategorii

GA a typu samok°ídlo. Nejprve bylo p°edstaveno zvonové rozloºení vztlaku

na k°ídlu a jeho srovnání s eliptickým rozloºením, které je obvyklej²í a

pouºívané p°i sou£asné konstrukci letoun·. Následn¥ byla provedena re²er²e

ohledn¥ vývoje letectví a trhu 19-místných letadel spadající do kategorie

General Aviation. Na základ¥ získaných informací o pouºitelnosti letoun·

této kategorie, bylo navrºeno samok°ídlo s moºností p°epravy aº 18

cestujících, s ozna£ením BELL-410 o celkové p°edpovídané hmotnosti 7000

kg. Maximální cestovní rychlost s vybraným motorem £iní 320 km/h.

Jedná se pouze o základní koncepci, kde byla dodrºena hmotnost a po£et

cestujících v daném p°edpisu kategorie GA (CS-23). Ostatní parametry z

CS-23 nebyly zohledn¥ny a to proto, ºe cílem práce bylo pouze zjistit, zda

je moºné navrhnout letoun se zvonovým rozloºení a jestli se m·ºe výkonov¥

p°íblíºit letoun·m stejné kategorie.

6.1 Diskuze

P°i návrhu trupové £ásti bylo obtíºné zaru£it dostatek prostoru pro

cestující, zejména vý²ky kabiny. Z tohoto d·vodu v trupové £ásti letounu

byly zvoleny pro�ly s velikou relativní tlou²´kou, i kdyº mají zna£ný odpor

a nejsou vhodné pro generování vztlaku a tedy sniºují aerodynamickou

ú£innost letounu. Je tedy otázkou zda letoun typu samok°ídla je vyhovující

pro p°epravu cestujících. Vývoj i výroba takového trupu by byla velice

technicky náro£ná a tedy i drahá.

Z hlediska výkon· BELL-410 docílil vy²²ího doletu a výdrºe ve srovnání s
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letounem L-410. BELL-410 spot°ebuje na stejnou ulet¥nou vzdálenost mén¥

paliva a má tedy potenciál sníºit provozní náklady let·. Je v²ak pot°eba

detailn¥j²í analýzy aerodynamiky návrhu BELL-410 pro potvrzení t¥chto

výsledk·. Výsledky z pouºitých výpo£etních program· AVL a XFOIL je

nutné brát s rezervou kv·li jejich samotné teorii. Výsledné hodnoty odporu

byly mírn¥ zv¥t²eny, kv·li ur£ité jistot¥, ºe hodnota odporu ve skute£nosti

bude odpovídat t¥mto výsledk·m.

Zvonové rozloºení má ale velikou nevýhodu v komplikovaném zkroucení

k°ídla, které komplikuje jeho výrobu. Projekty mající za cíl vytvo°it letoun

se zvonovým rozloºením £eká také dlouhá a �na£n¥ náro£ná certi�kace, coº

m·ºe být odrazující pro vývoj takového typu letounu. Z tohoto hlediska je

výhodn¥j²í uvaºovat o konstrukci bezpilotních prost°edk· se zvonovým

rozloºením vztlaku, které nepodléhají takovým regulacím jako letouny

ur£ené pro p°epravu osob a tedy je v¥t²í volnost p°i samotném návrhu.

Navíc by mohly slouºit jako dobrá platforma pro testování charakteristik

letounu se zvonovým rozloºením.

Navazující prácí by byla �nalizace podoby letounu a up°esnit jeho

hmotovou obálku a podélnou stabilitu. Dostupné hmotností odhady jsou

zaloºeny na empirických vzorcích a jsou ur£eny pro klasické kon�gurace

letoun· a ne pro koncept samok°ídla £i BWB. Pokud existují, jsou v¥t²inou

ur£eny pro v¥t²í typy letoun·. V tomto p°ípad¥ nejvhodn¥j²ím postupem je

vytvo°ení detailního modelu letounu pro získání p°esn¥j²ího zatíºení a

nadimenzovat nosné prvky letounu. Následn¥ podle výsledné konstrukce by

bylo moºné p°esn¥ji spo£ítat hmotnost a porovnat s prvotním odhadem

hmotnosti. Také podrobn¥j²í rozd¥lení letového cyklu by up°esnilo výsledné

hodnoty spot°eby, doletu a výdrºe letounu. Lze p°edpokládat, ºe detailn¥j²í

rozd¥lení fází letu, dolet a výdrº se trochu sníºí a moºná se p°iblíºí ku

výkon·m L-410. Spojením zvonového rozloºení k°ídla s pohonem typu BLI

by mohlo vést k dal£ímu sníºení odporu a tedy spot°eby. Díky tomuto
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pohonu by vrtule nep°ekáºela p°i startu nebo p°i p°istání, coº by umoºnilo

zkrátit podvozek a tedy i eventueln¥ sníºít hmotnost. Dal²í úlohou by bylo

°e²it problém stranové °iditelnosti a ukázat, zda k°idélka by byla dosta£ující

pro udrºení stranové °iditelnosti pro p°ípady z p°edpisu CS-23 (bo£ní

p°istání, vysazení kritického motor·). Jelikoº zvonové rozloºení samo o sob¥

pot°ebuje v¥t²í rozp¥tí oproti eliptickému bylo by zajimavé spojit toto

rozloºení s koncepcí letounu, kde k°ídlo je podep°eno vzp¥rou (Strut-braced

wing) k dosaºení v¥t²í tuhosti k°ídla vzhledem k jeho v¥t²í ²tíhlosti. Na

druhé stran¥ z hlediska certi�kace a vývoje by bylo moºná jednodu²²í

provést návrh k°ídla se zvonovým rozloºením vztlaku na klasickou

kon�guraci letounu. P°i hodnocení samotného návrhu bylo dosaºeno také

záv¥ru, ºe výkony se p°íli² neli²í od referen£ního letounu a je tedy otázkou

zda by se vyplatil vyvíjet takový letoun. Je pravdou, ºe byla nastavena

veliká marºe p°i po£ítání odporu návhru, nicmén¥ výpo£etní programy jsou

optimistické p°i výpo£tech odporu a bylo tedy je nutné je korigovat, aby se

p°iblíºilo reálné hodnoty odporu. Je moºné, ºe korekce i mírn¥

nadhodnocuje výsledný odpor návrhu. K ov¥°í hodnot by byla pot°eba

detailn¥j²í analýza.
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