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1 Uvod

Bezpilotni prostfedky zaznamenaly v poslednich letech prudky narist popularity v Siroké skale
oblasti, od zabavy a fotografovani az po prlizkum a logistiku. Ddvodem je neustdle rostouci
technologicky pokrok, ktery vede k lepsi stabilizaci, snadnému ovladani a Siroké variabilité
vyuZiti. Nicméné pro efektivni a bezpecny provoz multikoptér je nezbytné dikladné pochopeni
principu jejich letu.

Tato diplomova prdce se zaméruje na mechaniku letu multikoptér, které se radi mezi
nejfrekventovanéji pouzivané bezpilotni prostifedky v oblasti civilni sféry, s nimiz se Clovék
béZné setkdvd v kaidodennim Zivoté. Proto je snaha o dosdhnuti co nejefektivnéjSich
prostfedkd s excelentnimi charakteristikami, jez by splnily veSkeré naroky kladené na tyto
bezpilotni systémy.

V prvni casti jsou predstaveny bezpilotni prostifedky. Jednotlivé podkapitoly jsou
vénovany jejich historickému vyvoji spolu se soucasnymi typy, které se v dnesni dobé vyuzivaiji.
Dale je prace rozsitena o definovani mezindrodni standardni atmosféry, ktera hraje klicovou
roli v letectvi, a to véetné bezpilotnich prostiedkd. A slouZi jako zéklad pro stanoveni vykonu
a tahu jakéhokoliv vzdusného prostifedku pohybujiciho se v atmosféie Zemé.

Nasledujici pasaz je zamérena na popis funkce rotoru spolu s predstavenim zakladd jeho
aerodynamiky, kterda je ukazana na principu rotoru helikoptéry. Na ¢emzZ je vysvétlena
mechanika helikoptéry pfi visu a pfi dopfedném letu.

Daraz je kladen analyzu sil a momentd pUsobicich na kvadrokoptéru a implementace
nabytych znalosti z aerodynamiky helikoptéry. Cilem prace je pak stanoveni potrebného
vykonu kvadrokoptéry v téchto reZimech a jejich porovnani na zakladé typu pouZzitych vrtuli,
hmotnostni konfigurace, letové hladiny a rychlosti letu.
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2 Uvedeni do problematiky bezpilotnich prostredkd

V poslednich dvou dekaddch dochazi k exponencidlnimu ndrlstu vyuzZiti bezpilotnich
prostiedku v civilni i komeréni sféfe. Tato expanze ma hned nékolik diivod(i. Hlavni pfi¢inou
je technologicky pokrok v oblasti senzoriky, akumuldtorovych technologii, fidicich systému
a miniaturizace komponent, ktery ved| k dramatickému sniZeni ceny a zaroven ke znacnému
zlepseni jejich vykonnostnich parametrl. Diky tomu se staly dostupnéjSimi pro Siroké
spektrum uzivatell a otevrely se tak dvere k nejrliznéjsSim inovativnim aplikacim. [2]

Rostouci poptdvka z rliznych sektor( déle diverzifikuje uplatnéni bezpilotnich prostredkd.
V prlmyslu se pouZivaji pro kontrolu infrastruktury, inspekci tézko dostupnych lokalit,
mapovani a monitoring prlimyslovych proces(. V akademickém prostfedi se stavaji cennym
nastrojem pro vyzkum v oblasti geologie, biologie, ekologie a dalSich disciplin. V civilnim
sektoru nachdzeji uplatnéni v zemédélstvi, lesnictvi, zachrannych akcich, doruc¢ovani zasilek,
leteckych zdbérech a fotografiich a mnoha dalSich oblastech.

Tato rostouci poptdvka a s ni spojeny technologicky vyvoj vedou k tomu, Ze se bezpilotni
predpokladat, Ze v budoucnu se jejich role bude dale rozvijet a stanou se nezbytnou soucasti
mnoha aspektl kazdodenniho moderniho Zivota.

Ackoliv k nejvétsSimu rozvoji a inovacim v oblasti bezpilotnich prostifedk( dochazi, a vidy
tomu tak i bylo, v sektoru obrany, jejich relativné nizkd cena a Sirokd Skala uplatnéni vedou
pokrokem v odvétvi mikroelektroniky, ktera hraje klicovou roli v rychlém vyvoji bezpilotnich
prostfedku. Bezpilotni prostfedky tak predstavuji fascinujici oblast s velkym potencidlem pro
dalsi vyvoj a zdokonaleni v rozmanitych oblastech lidské aktivity. Jejich vliv na rizné aspekty
lidské ¢innosti bude v budoucnu bezpochyby naristat a je dllezité, aby spole¢nost k témto
faktor(im pristupovala obezretné s ohledem na jejich mozné pfinosy i rizika a vzala v Uvahu

etickou i pravni stranku provozu bezpilotnich prostfedku.
2.1 Definice bezpilotnich prostfedku

S ptichodem novych technologii je mnohdy spojen problém s nejednoznacnou a proménlivou
terminologii. Termin bezpilotni prostfedky se obecné pouziva ve smyslu s |étajicimi nebo
pozemnimi zafizenimi pohybujicimi se bez lidské posadky na palubé, které mohou byt
ovladany dalkové fidicim pilotem nebo autonomnim systémem. Tato diplomova prace je
vénovana Cisté létajicim bezpilotnim prostredkiim, proto je nutné zavést urcitou terminologii.

Na létajici bezpilotni prostfedky je mnohdy nahliZzeno jako na drony, avsak tento nazev je
spojovan s armadnim pavodem a vznikla k nému averze z rliznych mist svétovych organizaci.
Proto se zavedla fada alternativnich oznaceni a zkratek, které jsou pouZivany rdznymi
nadnarodnimi uskupenimi a mezindrodnimi organizacemi. Spravné oznaceni pro létajici
bezpilotni prostfedek dle provadéciho nafizeni Komise (EU) 2019/947 je bezpilotniletadlo (UA
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—unmanned aircraft). Pfipadné se v literature vyskytuje i starsi pojem, a to bezpilotni letecky
prostiredek (UAV — unmanned aerial vehicle), ktery se pouziva i naddle a oznacuje totoznou
véc. Nafizeni Komise v prenesené pravomoci (EU) 2019/945 definuje pojem bezpilotni letadlo
(UA) jako letadlo, které je projektované nebo provozované pro autonomni ¢innost nebo které
je uréeno pro fizeni na dalku, kdy se pilot nenachazi na palubé letadla. Avsak tato definice
muze byt brana za pfiliS obecnou a spadaly by do této kategorie i balistické fizené strely
a rakety, které se béiné nepovaZzuji za bezpilotni letadla. Proto je vhodné v ramci této
diplomové prace stanovit novou definici, kterd by blize specifikovala konkrétni bezpilotni
letadla. [2, 4, 5]

Nové vymezeni ma podobnou podobu jako stanovena definice z nafizeni Komise
v pfenesené pravomoci (EU) 2019/945 a to takovou, Ze se stadle jedna o bezpilotni letadlo,
které je projektovano a uréeno pro autonomni provoz nebo provozovano pro fizeni na dalku
bez pilota na palubé. Ddle je toto tvrzeni rozsifeno o dodatek, kde se blize vymezuji podminky
charakterizujici presnéjsi typ, které definuji bezpilotni letadlo jako letadlo, jez je schopno
generovat aerodynamicky vztlak a pfipadné nést uZitecné zatizeni. Vlivem této upresnujici
definice je lIépe formulovany pojem bezpilotni letadlo a definice tak Iépe vymezuje kategorii
bezpilotnich letadel a odlisuje je od jinych typ( létajicich objektd. [2, 5]

Posledni termin, ktery se ve smyslu k bezpilotnim prostfedkim vyskytuje, je bezpilotni
systém (UAS — unmanned aircraft system). Pojem bezpilotni systém oznacuje kompletni
subsystémem je samotné bezpilotni letadlo (UA), dale se sem fadi uzite¢né zatizeni a vybaveni
pro fizeni bezpilotnich letadel na dalku. To zahrnuje dalkové ovladani v podobé pozemnich
fidicich stanic (GCS — ground control station) nebo ddlkové ovladani (RC — remote control),
které je typické predevsim pro mensi bezpilotni letadla. Stejné tak se sem fadi zafizeni pro
vypusténi a navrat, kontrolni subsystémy, komunikaéni subsystémy a jakékoliv dalsi prvky,
které jsou nezbytné pro umoznéni letu bezpilotniho letadla. Bezpilotni systém tak predstavuje
integrovany celek, ve kterém vSechny komponenty spolupracuji na dosazeni pozadovaného
cile. [3, 5]

2.2 Historie a vyvoj bezpilotnich letadel

Historie bezpilotnich letadel je Uzce spjata s vyvojem letadel obecné. V ranych fazich sdilela
bezpilotni letadla s letadly s posdadkou mnoho technologii a konceptu a liSila se jen nepatrné.
V podstaté by bylo mozné konstatovat, Ze bezpilotni letadla prochdazela paralelnim vyvojem
s letadly, i kdyZ s nékterymi klicovymi odliSnostmi. Az s pfichodem 21. stoleti se bezpilotni
letadla etablovala jako samostatny a progresivné se vyvijejici obor s unikatnimi oblastmi

zaméreni a vlastnimi inovativnimi aplikacemi.

12



2.2.1 Prvni bezpilotni prostfedek

Za vyuziti uplné prvniho bezpilotniho systému se povazuje udalost z poloviny 19. stoleti, ktera
se stala v Cervenci roku 1849, kdy byl prvni bezpilotni prostfedek pouzit pfi bombardovani
Benatek ze strany Rakouské armady. Jednalo se o pfiblizné 200 horkovzdusnych balénd, na
které byly zavéSeny bomby naplnéné stfelnym prachem a olovénymi kulickami. Bomby byly
vybaveny ¢asovym mechanismem, jenz po urcité dobé vybusninu uvolnil a odpalil. Navzdory
sloZitému planovani a vSem vynalezllm nenesla operace takovy Uspéch a ucinnost byla
zanedbatelna. Hlavnim problémem byl proménlivy vitr, na kterém byla celd operace zavisl3,
jelikoz tyto prostfedky nebylo mozné nijak ovladat. Vétsina bomb tak dopadlo mimo mésto
a nékteré se i dokonce vratily nad rakouska vojska. | kdyz se jednalo o nedspésny experiment,
bezpilotni systémy prokazaly svij potencial, ktery inspiroval k dalSimu vyvoji v této oblasti. [6]

Obradzek 1 — Vlyobrazeni leteckého bombardovdni Bendtek v roce 1849 [6]

2.2.2 Prelom 19. a 20. stoleti

Zasadni zlom v historii bezpilotnich prostfedkl pfichazi, podobné jako v letectvi, s pfichodem
prvniho letadla tézsiho nez vzduch v roce 1903, ktery sestrojili bratfi Wrightové a nesl nazev
Flyer 1. Jednalo se o historicky milnik v letectvi, jenZ oznamoval ptichod nové éry letecké

dopravy a inspiroval Sirokou Skalu inovaci v oblasti letectvi. [2]

DalSim klicovym momentem byl vyndlez bezdratového dalkového ovladani. O ten se
postaral Nikola Tesla 8. listopadu 1898, kdy si ho nechal patentovat pod nazvem ,Metoda
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a pfistroj pro ovladaci mechanismus pohybujicich se plavidel nebo vozidel” (patent USA
¢. 613809 A). Vynalez, ktery pojmenoval ,teleautomaton®, byl prvnim svého druhu a jednalo
se o malou lod na dalkové ovladani, kterou prezentoval na Madison Square Garden. Tesl(v
vynalez demonstroval koncept ddlkového fizeni bezdratovou technologii pomoci radiovych
vin. Tento vynalez spolecné s pfichodem letectvi predstavoval zdklad pro ovladani
bezpilotnich prostfedk( v budoucnu. [7, 8]

2.2.3 Obdobi prvni svétové valky

Ptichod prvnich bezpilotnich letadel je datovan do doby prvni svétové valky v Anglii a USA. Na
vzniku prvniho bezpilotniho letadla se podilel v Anglii profesor Archibald Montgomery Low,
kterému se prezdivalo otec radiovych navadénych systému a ktery pracoval pro Royal Flying
Corps (RFC). V roce 1916 vynalezl bezpilotni letadlo, které neslo nazev Aerial Target (Vzdusny
cil). [9]

J - el
T, "

L

Obrdzek 2 — Aerial Target od profesora Archibalda Montgomeryho Lowa [10]

V USA vse zacalo kolem roku 1911, kdy Elmer Sperry, vynalezce gyroskopu, projevil zajem
o vyuziti ddlkového ovladani u letadel. V roce 1913 ziskal podporu od amerického namornictva
a spolecné provedli 58 testovacich letll, kde se prokazala ucinnost gyroskopu na stabilizaci
letu, coz byl klicovy faktor pro vyvoj stabilnich bezpilotnich platforem. Tim ziskal potifebnou
pomoc pro dalsi vyzkumy v oblasti bezpilotnich letadel. V roce 1916 se Sperry spojil s Peterem
Cooperem Hewittem, jenz byl zndm pro vyrobu systému pro radiové fizeni, a spolecné zacali
pracovat na vyvoji vzdusného torpéda. Avsak tento projekt vzdusného torpéda se potykal
s mnozstvim technickych vyzeyv, jelikoz tehdejsi radiové fidici systémy byly pomérné primitivni,
a proto se u projektu vyskytovala rada problém0 a havdrii, které bylo potfeba prekonat, coz
by bez finan¢ni podpory ze strany amerického namornictva nebylo mozné. V roce 1917 se
k projektu pridava Glenn Curtis, znamy letecky konstruktér a vyrobce letadel. Curtis dodava
pro vzdusné torpédo svlj prototyp draku letadla, ¢imz vyrazné zlepsil jeho letové vlastnosti.
Nasledné se 6. brezna 1918 podafilo uskutecnit Uspésny automaticky let dlouhy 1000 yardu
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s vzdusnym torpédem, kterému se prezdivalo Curtis-Sperry aerial torpedo. | kdyZ vzdusna
torpéda nenalezla Uspéch v prvni svétové valce, vedla ke vzniku prvnich letadel schopnych
navigace a stabilizace, u kterych nebyl pilot pfitomen na palubé. [11]

Kromé vyzkumu amerického ndmofrnictva se od roku 1917 do vyvoje bezpilotnich letadel
zapojila i americka armada. Armada oslovila vyndlezce Charlese Ketteringa s ukolem
navrhnout bezpilotni vzdusnou bombu, kterd by byla schopna zasahnout cil na 50 mili.
Ketteringlv prototyp dvouplosniku byl dokonéen ke konci prvni svétové valky a na rozdil od
vzdusného torpéda amerického namornictva se stal prvnim sériové vyrabénym bezpilotnim
letadlem, kterému se fikalo Kettering Bug. Prvni Uspésny let se uskutecnil az 22. fijna 1918,
a proto uz nebyl nasazen v boji béhem prvni svétové valky, avsak i pres to byl po valce dal
vyuZivan k testiim. [7, 11]

2.2.4 Mezivalecné obdobi

Kratce po valce zdjem o vyvoj bezpilotnich prostiedkd opada spolu s postupné se snizujicimi
vojenskymi rozpocty. Sice do roku 1921 jesté probihaji obCasné testy vzdusnych torpéd, avsak
jejich neuspésné vysledky vedou k definitivnimu ukonéeni projektl a utlumeni veskerého
dalsiho vyzkumu po dobu témér dvou desetileti.

V prvni poloviné 20. let 20. stoleti se objevila série udalosti, které ¢astecné zvratila utlum
vyvoje bezpilotnich systém(. Klicovou roli v tomto obratu sehral generdl Billy Mitchell,
zastance letecké nadvlady a prikopnik leteckého bombardovéni. Mitchell prosazoval
myslenku, Ze bombardéry zvladnou efektivné nicit i velké vale¢né lodé. Proto v roce 1921
usporadal sérii testl, které mély tuto teorii ovéfit. V prvnim testu v cervenci 1921 byla
potopena byvald némeckd vélecnd lod SMS Ostfriesland, ziskand na zdkladé vélecnych
reparaci. Potom nasledovaly bombardovaci testy amerického letectva s tzv. pre-dreadnought
bitevni lodi USS Alabama (BB-8), ktera jiz byla zastarald a slouZila jako cvi¢ny cil. Dne 27. zafi
1921 byla Alabama potopena v poslednim kole testl. Vysledky Mitchellovych testi mély
ohromuijici dopad. Potvrdily jeho tvrzeni o zranitelnosti vale¢nych lodi vi¢i bombardovani
z letadel a vedly k dramatickému narUstu investic do letecké techniky a protiletadlové obrany.
V tomto kontextu se znovu probudil zajem o bezpilotni systémy, avsak s mirné odliSnym

zamérenim. [11]

Vzhledem k rostoucimu dlirazu na protiletadlovou obranu se vyzkum bezpilotnich letadel
transformoval na jinou podobu. Pivodni zaméreni na bombardovani ustoupilo do pozadi
a prioritou se stal vyvoj tzv. cviénych vzdusnych tercd. Tyto bezpilotni letouny, simulovaly
chovani a vlastnosti skute¢nych letadel, ¢imZz poskytovaly realistické a narocné cile pro
testovani protiletadlové techniky a taktiky. Data ziskana z téchto testlli pomohly vylepsit
systémy fizeni palby, strategii nasazeni protiletadlové artilerie a dalsi aspekty protivzdusné
obrany. Vyvoji téchto cvicnych vzdusnych teréd se vénovalo predevsim USA a Anglie, jako
tomu bylo za 1. svétové valky. [11]

15



Snaha Kralovského letectva (RAF — Royal Air Force) se v ranych fazich vyvoje bezpilotnich
systémU upinala na konverzi existujicich letadel na dalkové fizené varianty. Prvni Usili vedlo
k Upravé plovakového letadla Fairey IlIF na radioveé fizené letadlo, které si ziskalo prezdivku
»Fairey Queen”. BEhem testl v roce 1933 ve Stfredozemnim mofi prokdazalo Fairey Queen velky
potencial a stalo se vychozim bodem pro nasledujici vyzkumy. Na tomto zakladé RAF ddle
rozvijelo koncept a aplikovalo systém fizeni letu z Fairey Queen na stabilnéjsi de Havilland
Tiger Moth. V roce 1935 tato snaha vyustila v masovou produkci nového bezpilotniho cvicného
terCe s nazvem "DH.82 Queen Bee". Tento model se stal ikonickym predstavitelem rané
generace bezpilotnich letadel a nasel vyuZiti az do roku 1943. Navic se s jeho vznikem spojuje
i plivod slova ,,dron”“. [7, 11]

Obrdzek 3 — Start radiové rizeného letadla DH.82 Queen Bee, 6. cervna 1941 [12]

Ve stejnou dobu se na druhé strané v Americe vyzkum bezpilotnich letadel pfesunul
z vojenského sektoru do civilniho. Vtomto smyslu oslovila Americkd armdada Reginalda
Dennyho, byvalého pfislusnika Royal Flying Corps, ktery po valce emigroval do USA. V roce
1934 zalozZil spole¢nost Reginald Denny Industries a oteviel obchod s modely letadel,
z kterého pozdéji vznikla spole¢nost Radioplane Compeny. Ta vyvinula v roce 1935 jejich prvni
prototyp, ktery pojmenovala Radioplane One (RP-1), avSak tento prototyp se nesetkal
s Uspéchem. V roce 1938 spolecnost odkoupila novy konstrukéni navrh od Waltera Righta, ze
kterého po vyvoji vznikl novy prototyp RP-2, jenZ se uz setkal s lepSimi vysledky. Prilom nastal
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az s prichodem modelu RP-4 a nasledné RP-5, pozdéji ozna¢ovaného jako OQ-2 Radioplane,
jenz prinesl kontrakt od Americké armady a stal se tak v roce 1941 prvnim sériové vyrabénym
bezpilotnim letadlem na Uzemi USA. Radioplane Company se dale vénovala vyvoji cvicnych
tercd a vroce 1952 byla prodana spolecnosti, kterda v dnesni dobé nese nazev Northrop
Grumman a kterd se nepretrzité vénuje vyvoji bezpilotnich letadel. [2, 11]

Obrdzek 4 — Radioplane OQ-3 [13]

2.2.5 Obdobi druhé svétové valky

Jako tomu bylo za prvni svétové valky, i v obdobi druhé se objevila snaha o vyvoj utocnych
bezpilotnich letadel. Proto se oZivila koncepce vzdusnych torpéd, které by se daly vyuzit na
prolomeni nepratelské obrany. Na rozdil od Uspéchu s vzdusnymi terci se vyvoj utocnych
bezpilotnich letadel nesetkal stak pozitivnim vysledkem. Zrodilo se nékolik pokusl
o prestaveni letadel na radiové fizena, avsak mira Uspésnosti téchto stroja byla velmi mala.
Jednim z takovych pokusu byla prestavba vyslouzilych bombardérd B-17, prezdivanych Flying
Fortress, na radiové fizena letadla naplnéna vybusninami. Téch bylo vyuZito béhem operace
Afrodita, kdy se Americané snazili o likvidaci némeckych zatizeni na vyrobu a odpalovani zbrani
s oznacenim V-1 a V-2. Béhem téchto pokust se vyskytla fada problému s fidicimi systémy
a operace Afrodita tak dopadla katastroficky. [11]

O nejvétsi prosperitu se ve vyvoji uto¢nych bezpilotnich letadel v obdobi druhé svétové
valky zaslouZilo Némecko s jejich fizenou strelou V-1 (,Vergeltungswaffe 1“, coz v pfekladu
znamena odvetna zbran). V-1 byla pohanéna pulzaénim motorem, ktery sice nedosahoval
vysoké ucinnosti, ale jednalo se o levny a spolehlivy pohon s vysokym tahem, jenZ byl schopny
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pohdnét V-1 o hmotnosti pfes dvé tuny spolu s bojovou hlavici o vaze 830 kg. Byla fizena
jednoduchym autopilotem, ktery pouZival spolehlivy tfiosy gyroskop. Jeji hlavni vyhodou byla
moznost startu ze zemé i ze vzduchu s vyuzitim vykonného pneumatického katapultovaciho
systému. Jednalo se o prvni sériové vyrabénou stielu s plochou drdhou letu, jejiz konfigurace
ovlivnila fadu budoucich konstrukci bezpilotnich letadel. BEhem druhé svétové valky jich bylo
vyrobeno vice nez 25 000 a jedna se tak o nejpocetnéjsi bojové bezpilotni letadlo v historii,
pokud se zanedbd vliv dnesSnich modernich zafizeni. | pfes znacné ztraty zplsobené
protivzdusnou obranou nepfitele a nepfesnost navigacniho systému prokdzala V-1 sv(j
strategicky dopad bombardovanim britskych mést, ¢imz se stala symbolem teroru a predzvésti
modernich raketovych technologii. [7]

AZ do konce druhé svétové valky byla bezpilotni letadla pouZivana predevsim v roli
bojovych bezpilotnich letadel. V obdobi studené valky dochdzi ke zméné trendu. Pokrok se
posouva smérem k prizkumnym bezpilotnim letadlim a k letadliim, kterd fungovala jako
navnada. Hlavnim dlvodem tohoto vyvoje byl progres v oblasti zobrazovacich technologii
a v rozvoji kamer. Tato tendence pokracuje az dodnes, kdy témér 90 % bezpilotnich letadel je
urceno k monitorovani a sbéru dat. [7]

2.2.6 Valka ve Vietnamu

V 60. letech 20. stoleti béhem valky ve Viethamu dochazi k vyznamnému milniku ve vyvoji
bezpilotnich letadel. BEhem tohoto konfliktu ovlivnila prizkumna bezpilotni letadla prabéh
valky a byla nasazena ve velkém méfitku. V prabéhu valky prokazala neopomenutelny vliv a po
valce zacina vyzkum bezpilotnich systém( i v dalSich zemich mimo USA a Spojené kralovstvi.
Dochazi ke zvySeni doletu a moznosti udrzovani vyssi nadmorské vysky. [2]

Valka ve Vietnamu ptinesla vletech 1964-1975 celkem 3435 prizkumnych operaci
s vyuzitim bezpilotnich letadel ze strany USA, z nichZ pfiblizné jednu tretinu misi mélo na
svédomi bezpilotni letadlo Ryan Model 147. Vytvoren byl z iniciativy spoleCnosti Ryan Aircraft
Company a pozdéji byl pfejmenovan na AQM-34, ktery nesl prezdivku ,Lightning Bug”. Jednalo
se o proudové bezpilotni letadlo, které bylo schopné dosahovat vysokych podzvukovych
rychlosti a mohlo operovat ve vysce nad 15 km. Béhem svého nasazeni az do roku 2003 prosel
Ryan Model 147 fadou modifikaci a bylo v ném pouzito mnoho prevratnych technologii od
vypousténi z kfidel letadel DC-130 aZ po zachycovani pomoci systému MARS (Mid-air retrieval
system), kdy se jednalo o metodu zachyceni ze vzduchu pomoci vrtulnikd H-2 Jolly Green, ktery
zachytil bezpilotni letadlo po jeho vypusténi padaku. [7, 11]
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Obradzek 5 — U.S. Air Force AQM-34L (Ryan Model 1475C) "Tom Cat" [14]

V poloviné 50. let 20. stoleti rostla hrozba ze strany sovétskych ponorek. Z toho dlivodu
zaroven zacal vyvoj prvni bezpilotni helikoptéry. Americké ndmofrnictvo proto vyvinulo QH-50
DASH (Drone Anti-Submarine Helicopter), coz byla bezpilotni helikoptéra s dvéma dvoulistymi
protibéznymi rotory s koaxidlnim usporddanim. Tato helikoptéra byla primarné uréena pro
prodlouZeni dosahu protiponorkovych torpéd. Dlvodem jejiho vzniku byl kratky dosah
torpédoborcu, které dokazaly detekovat nepratelskou ponorku na vzddalenost pres 30 km,
avsak byly schopné odpalu torpéd pouze na vzdalenost mensi nez 8 km. Tato disproporce
zdlraznila potrebu vyvoje efektivnéjsiho boje proti ponorkam, za timto ucelem se vyvinula
DQ-50 DASH, ktera byla schopna pfriblizit a shodit torpéda nad nepratelskou ponorku
a prodlouzit tak dosah torpéd. Bezpilotni helikoptéra byla pfi pfistani a vzletu ovladana
prostiednictvim ddlkové tidiciho pilota na palubé lodi a ndsledné se aktivoval autopilot se
stabilizatorem pro dosazeni cile. QH-50 DASH pouZivalo namornictvo az do roku 1970, kdy
byla ukoncena sériova vyroba. V prabéhu jejich provozu jich bylo vyrobeno témér 800 kusU.
Hlavni pfi¢inou zastaveni produkce byl konec Zivotnosti torpédoborct, na kterych operovala,
a vyCerpani financnich prostredku kvli valce ve Vietnamu. Zbylé helikoptéry nalezly uplatnéni
jako cvi¢né vzdusné cile. [7, 11, 15]
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Obrdzek 6 — DQ-50C na palubé torpédoborce behem nasazeni ve Vietnamu v roce 1967 [16]

2.2.7 Valka v Perském zalivu

Po ukonceni valky ve Vietnamu nastal v oblasti bezpilotnich letadel dynamicky vyvoj. Nové
modely se vyznacovaly prodluzujicim se doletem s vytrvalosti a rostouci schopnosti dosahovat
vysSich nadmorskych vysek. Prvnimu bojovému nasazeni bezpilotnich letadel v novodobé
historii dochazi v 80. letech béhem prvni libanonské valky v roce 1982. Izrael béhem tohoto
konfliktu poprvé pouzil bezpilotni letadla pro boj zblizka, ktera intenzivné slouzily ke sbéru
informaci o nepratelskych silach. [2, 7]

Tato uddlost podnitila zdjem USA o bezpilotni letadla, coz vedlo ke vzniku bezpilotni
letadla Pioneer, ktery je vysledkem izraelsko-americké spoluprace mezi spole¢nostmi AAl
Corporation a Israel Aerospace Industries (IAl). Pioneer disponoval doletem pfes 180 km
a vytrvalosti 5,5 hodiny. Od poloviny 80. let slouzil primdrné k navadéni délostrelectva
a prlzkumu nepratelského uzemi. | pres pocatecni technické problémy, které zapficinily fadu
havariim, se stal Pioneer dulezitym vojenskym prvkem béhem valky v Perském zalivu v letech
1990 a 1991. V ramci rozsahlého nasazeni pfi operacich Poustni Stit a Poustni boure
zaznamenal Pioneer pres 300 bojovych prlzkumnych misi a ziskal si zna¢né uznani napftic
vojenskymi sloZzkami. Navzdory pokrocilym technologiim Pioneer postradal schopnost
autonomniho letu. Pro pohotovéjsi manévrovani béhem misi byl i nadale nutny dalkové Fidici
pilot a fizeni na ptrimou viditelnost. Dlvodem byla tehdejsi nedostatecna technologicka
uroven systému GPS a vypocetniho vykonu pozemnich stanic, které neumoznovaly fizeni

v redlném case. [7, 11]
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2.2.8 Konec 20. stoleti

Po Uspésném nasazeni béhem valky v Perském zalivu se bezpilotni prostiedky staly nedilnou
soucasti vSech sloZzek armady. V roce 1995 byl béhem vdlky na Balkané s velkym Uspéchem
opét pouZit Pioneer, ¢imZ se potvrdil jejich znacny potencidl. V tomto obdobi dochazelo
k dynamické modernizaci bezpilotnich letadel, kterou pohanéla predevSim miniaturizace
a snizovani ceny pocitacovych komponent. Dalsim dulezitym faktorem byl kontinualni vyvoj
systémU GPS, ktery zpresnil uréovani polohy na fady desitek centimetrd. [7, 17]

Tyto technologické pokroky vedly k pfedstaveni nového bezpilotniho letadla Letectva
Spojenych statd americkych (USAF), které uvedlo v roce 1995 do provozu RQ-1 Predator od
spole¢nosti General Atomics. Ten byl vybaven systémy, které umoznovaly satelitni spojeni
s fidicim stfediskem. Tim se jim vyrazné prodlouZila operacni vzddlenost a byl schopny provozu
za jakychkoliv klimatickych podminek. Zpocatku slouZil vyhradné na prizkumné mise, od toho
nesl oznaceni RQ-1, kde ,,R“ oznacuje prazkumny (z anglického slova reconnaissance) a ,Q"
oznacuje bezpilotni systém. Pozdéji prosel fadou modifikaci a byl vybaven dvéma fizenymi
stfelami, proto v roce 2002 doslo k pfejmenovani na MQ-1 Predator, kde ,M“ je oznaceni pro
viceucelovy (multi-role). [17]

Rozsifeni bezpilotnich letadel do vSech vojenskych slozek vedlo kvyvoji menSich
bezpilotnich letadel pro pozemni sily, kterd by bylo snadné pouzivat, byla by lehkd a zaroven
by bylo mozZné je vypustit z ruky. K tomuto ucelu vznikl AeroVironment FQM-1 Pointer, ktery
ma rozpéti 2,74 m a vazi pouhych 3,6 kg. Vyvoj a implementace bezpilotnich letadel zd(iraznily
jejich nespornou dulezitost a Siroké spektrum vyuziti v modernim zplsobu boje.
Implementace bezpilotnich letadel ma zdsadni vliv na taktiky bojovych operaci, otevira cestu
k inovativnim feSenim v oblasti vojenskych technologii a transformuje charakter bojovych poli.
[17]

2.2.9 21. stoleti

Az do zacatku 21. stoleti byla aplikace bezpilotnich letadel varmadnim prostfedi jen
v omezeném rozsahu. Dlvodem byla primarné neakceptace ze strany pilotd, ktefi vnimali
bezpilotni prostfedky jako hrozbu pro existenci jejich profese. Za zlom Ize v tomto pfipadé
povazovat teroristické utoky z 11. zafi 2001, které vyzvaly k implementaci inovativnich
a flexibilnich nastroji v ramci boje s terorismem a dalSimi hrozbami. Nizké naklady,
minimalizace rizika ohroZeni na Zivoté a Siroké uplatnéni vede k exponencidlnimu narUstu
poctu bezpilotnich letadel v armadnim prostfedi. Jednim z takovych je nastupce MQ-9 Reaper,
ktery poprvé vzlétl v roce 2001 a operac¢niho nasazeni se dockal v Afghanistanu v roce 2007.
MQ-9 Reaper oproti svému predchlidci, MQ-1 Predator, disponuje vyrazné zdokonalenymi
parametry, jako je velikost, dolet a sofistikovanéjsi vybaveni pro prizkum a niceni
nepratelskych pozemnich cilG. MQ-9 Reaper predstavuje technologicky milnik v oblasti
bezpilotnich letadel s jedine¢nou vydrzi a zna¢nou palebnou silou. [17]
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2.2.10 Civilni sektor

Spole¢né s vyvojem bezpilotnich letadel se objevila poptdvka na spotiebitelském trhu. Ten
mél podstatné odlisné potfeby oproti znamému armadnimu sektoru. U spotrebitelského trhu
byla poptdvka po lehkych, snadno pfenositelnych a cenové dostupnych bezpilotnich letadlech.
To vedlo od 90. let k oddélenému vyvojovému proudu zamérenému na specifické potreby
civilniho sektoru. Ustfednim bodem bylo zdokonaleni pohonnych systémdi, a to pfedeviim
elektromotord a spalovacich motor(i, které umoznily prodlouZit vytrvalost. ZmenSeni
elektronickych komponent a vyvoj miniaturnich radiopfijimacd vedl kzrozeni novych
bezpilotnich letadel. Avsak tyto inovace se dostavaji ke spotrebiteli az v roce 1999, kdy byla
uvedena na trh prvni komercni sériové vyrabéna kvadrokoptéra s kamerou Draganflyer | od
spolec¢nosti Draganfly. [2]

Po roce 2005 dale rostl zajem o kvadrokoptéry, coz vedlo v roce 2006 k zaloZeni ¢inské
spole¢nost DJI, kterd je nyni prednim svétovym producentem bezpilotnich letadel. Na to
navazoval vyvoj od francouzské spolecnosti Parrot, kterd vroce 2010 predstavila prvni
bezpilotni letadlo (AR.Drone) ovlddané vyhradné pomoci WiFi, ktera umoznovala ovladani
pomoci chytrého telefonu. Dalsi vyvoj se zaméfil pfedevsim na zdokonaleni hardwarovych
a softwarovych vlastnosti, které vedly k soucasné podobé bezpilotnich letadel, kdy jejich trh
zaznamendva exponencidlni rlst. [2]

2.3 Rozdéleni bezpilotnich letadel podle typu konstrukce

Bezpilotni letadla se daji klasifikovat do nékolika kategorii podle rlznych kritérii. Jednim ze
zakladnich rozdéleni je rozdéleni podle typu konstrukce. Tim lze rozdélit bezpilotni letadla do
dvou zakladnich skupin na bezpilotni letadla s pevnou a rotujici nosnou plochou. Mnohdy se
toto rozdéleni doplfuje o treti typ, ktery je kombinaci dvou pfedchozich a nese nazev hybridni.

a) b) c)

Obrdzek 7 — Rozdéleni bezpilotnich letadel podle typu konstrukce, a) s pevnou nosnou plochou, b) s rotujici nosnou plochou,
c) hybridni [19]

2.3.1 Bezpilotni letadla s pevnou nosnou plochou

Bezpilotni letadla s pevnhou nosnou plochou, v angli¢tiné oznacovana jako fixed-wing UA,
funguji na stejném principu jako klasicka lehkd letadla. Obecné pro né plati, Zze k vzletu je
vyzadovana vzletovd draha nebo je potfeba urazeni urcité horizontdlni vzdalenosti pro
dosaZeni minimalni vzletové rychlosti. Tato minimalni vzletova rychlost mlze byt dosaZzena
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bud pouzitim motor( a rotor(, nebo ziskanim pocatecni rychlosti vyuZitim leteckého katapultu
pfi startu. Ztohoto dlvodu jsou bezpilotni letadla s pevnou nosnou plochou mnohdy
klasifikovana jako prostfedky s horizontalnim vzletem a pfistanim (HTOL — horizontal takeoff
and landing). [2, 18]

Pro generovani vztlaku vyuzZivaji bezpilotni letadla s pevnou nosnou plochou sva kfidla.
Princip generovani vztlaku na kfidlech vychazi z Kutta-Zukovského teorému, aerodynamického
principu popisujiciho proudéni kolem aerodynamického profilu. Kfidla u bezpilotnich letadel
s pevnou nosnou plochou se vyskytuji v rozmanitych konfiguracich. Tyto rGzné konfigurace
maji za ukol zlepSeni letovych vlastnosti, jako je vykon, manévrovatelnost, dolet a nosnost,
které jsou voleny na zdkladé pozadovanych atributl pro specifické potieby jejich vyuziti. Proto
se kromé typickych bezpilotnich letadel s jednim parem kridel vyskytuji i letadla s vétSim
poctem nosnych ploch. Obrazek 8 vyobrazuje rizné konfigurace bezpilotnich letadel s pevnou
nosnou plochou. [2, 18]

Bezpilotni letadla s pevnou nosnou plochou se vyznacuji jednoduchou konstrukci, ktera
umoznuje jejich realizaci v Siroké skale rozmérU a kategorii, od nano letadel (NAV — Nano Air
Vehicle) ptes mikro letadla (MAV — Micro Air Vehicle) az po klasicka bezpilotni letadla (UA).
Tato variabilita vede k Sirokému spektru vyuziti, od prizkumu terénu az po prepravu
materialu. DalsSim klicovym aspektem je univerzdlnost pohonnych systému, kdy se béziné
pouzivaji spalovaci motory i elektromotory, bezpilotni letadla s pevnou nosnou plochou tak
mohou létat v Sirokém vyskovém rozsahu a zvlddat velké vzdalenosti. Diky tomu vyZaduji
obvykle méné energie a maji tendenci kvyssi ucinnosti oproti bezpilotnim letadlim
s rotujicimi kridly. | s ohledem na Sirokou $kalu benefitl se bezpilotni letadla s pevnou nosnou
plochou obvykle neobejdou bez vzletové a pfistavaci drahy, kterd je nezbytnd pro jejich
fungovani. [2, 18]
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Obrdzek 8 — Druhy konfiguraci usporadani nosnych ploch pro bezpilotni letadla s pevnou nosnou plochou [18]
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2.3.2 Bezpilotni letadla s rotujici nosnou plochou

Druhou kategorii bezpilotnich letadel jsou bezpilotni letadla s rotujici nosnou plochou. Obecné
pro bezpilotni letadla s rotujici nosnou plochou plati, Ze k vzletu a pfistani neni potieba drahy
na rozdil od bezpilotnich letadel s pevnou nosnou plochou, a jsou tedy schopna vertikalniho
vzletu a pristani (VTOL — vertical takeoff and landing). To je zplsobeno vznikem vztlaku, ktery
je generovan otacejicimi rotorovymi listy na rotoru. Proto neni potifeba Zadné minimalni
rychlosti pro vzlet a pfistani. To jim umozZnuje provadét i let ve visu, pfi kterém se jejich
relativni poloha vic¢i zemi neméni. Diky témto vlastnostem se stavaji bezpilotni letadla
s rotujici nosnou plochou idedlni volbou pro let ve stisnénych prostorach, uzavienych
interiérech nebo v mistech s omezenou startovaci plochou, kterd by neumoznila horizontalni
vzlet a pfistani. Na druhou stranu maji tendenci mit mensi uc¢innost, kterd se s pribyvajicim
poctem rotor(l ddle snizuje. To vede ke kratsi dobé letu a déld z nich vhodna feSeni pro lety na
kratkou vzddlenost. V zdvislosti na tyto vlastnosti jsou bezpilotni letadla s rotujici nosnou
plochou excelu;ji jejich obratnosti a jejich ovladani se stava jednodussim. [2, 18, 20]

V zakladu Ize délit bezpilotni letadla s rotujici nosnou plochou na dvé podkategorie, na
helikoptéry a multikoptéry. Déleni se provadi na zakladé poctu rotorl, které slouzi
ke generovani vztlaku. Zatimco helikoptéry maji obvykle pouze jeden hlavni rotor,
multikoptéry jich maji vice a dale se rozlisuji podle jejich poctu. Vyhodou vétsiho poctu rotora
je predevsim vyssi stabilita ve vzduchu. S rostouci stabilitou ale roste i spotieba, a proto
multikoptéry obvykle mivaji mensi vyslednou ucinnost s kratS$i dobou letu. Kazdy typ
bezpilotnich letadel s rotujici nosnou plochou ma své klady a zapory, které jsou spojené se
zamyslenym vyuzitim a s pozadavky dané mise. [2, 18, 20]

2.3.2.1 Helikoptéry

Prvni skupinu Ize zjednoduSené nazyvat helikoptérami, jelikoz se konstrukci velice podobaji
klasickym vrtulnikiim. Tato kategorie se mirné odliSuje od multikoptér vzhledem k tomu, zZe
ma obvykle pouze jeden hlavni rotor, a proto je zapotiebi pro fizeni jednorotorového
bezpilotni letadla vyfeSeni problému s potlaéenim vyskytujiciho se kroutictho momentu, jenz
vznikd reakci na otaceni hlavniho rotoru. Za timto uUcéelem byla vyvinuta fada feSeni.
Nejznaméjsi metodou je implementace pomocného vyrovnavaciho rotoru na ocase (Obrazek
9 — a). Dalsim feSenim je vyuziti koaxialniho uloZeni rotort (Obrazek 9 — b). | kdyZ toto reseni
jiz striktné nespliuje podminku jednoho nosného rotoru, v principu se vice pfiblizuje
klasickym helikoptéram nez bikoptéram. [18, 20]
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Obrdzek 9 — Bezpilotni letadla s jednim rotorem, a) s vyrovndvacim rotorem na ocase, b) koaxidlni uloZeni rotord [3]

Helikoptéry s vyrovnavacim rotorem na ocase

Konstrukce s pomocnym vyrovndvacim rotorem je typickd predevsim pro klasické velké
helikoptéry. Hlavni rotor helikoptéry generuje znacny kroutici moment, ktery by helikoptéru
otacel v opacném sméru k rotaci rotoru. Tomuto nezadoucimu efektu se zabranuje pomoci
malého vyrovnavaciho rotoru umisténého vzadu na ocase. Tento maly rotor generuje
protismérny bocni tah, jenZz kompenzuje kroutici moment hlavniho rotoru a zajistuje tak
smérovou stabilitu helikoptéry vzhledem k ose Y. [3, 20]

Hlavni pfinos pouZiti pomocného vyrovnavaciho rotoru spociva v nizsi spotrebé paliva
a delsi vytrvalosti, jelikoz tento pomocny rotor pridava priblizné pouze dalsSich 10 % k potfebné
energii pro hlavni rotor. Navic vyrovnavaci rotor umoznuje let s vétsi hmotnosti a dosazeni

vyssich rychlosti. [3]

Na druhou stranu ma konstrukce i nékolik nevyhod. Prvni nevyhodou je asymetricka
konstrukce helikoptéry ve vSech rovindch, kterd vyrazné pfrispiva k obtiznosti ovladani.
Z tohoto dlivodu se u bezpilotnich letadel castéji vyskytuji multikoptéry, které nemaji
vyrovnavaci rotor a jejich konstrukce je tak symetri¢téjsi. Dalsi nevyhodou vyrovnavaciho
rotoru je jeho kfehkost a nachylnost k poskozeni ndrazem, coz muze vést ke ztraté kontroly
nad fizenim. [3]

Helikoptéry s koaxialnim usporadanim rotor(

U konstrukéniho feseni vyuzivajiciho koaxialniho usporadani rotor(i jsou umistény dva rotory
s protibéZznym chodem nad sebou. V ptipadé helikoptéry s posadkou se koaxialni usporadani
pouziva jen zfidka. Divodem je jeho vétsi vyska ve srovnani s klasickou jednorotorovou
helikoptérou. Tato nevyhoda mizZe byt spjata s komplikovanéjsi udrzbou a s umisténim do
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hangaru. Pro bezpilotni letadla tyto nevyhody jiz nepfedstavuji takovy problém, jelikoz se
obvykle jednd o vyrazné leh¢i a mensi modely. [3]

Hlavni vyhodou koaxidlniho usporddani je absence pomocného vyrovndavaciho rotoru
vzadu na ocase, jelikoz vznikajici kroutici momenty obou rotorl se navzdjem vyrusi.
Nepfitomnost kiehkého vyrovnavaciho rotoru pfinasi nékolik benefitd. Prvni vyhodou je
jednodussi konstrukce, kterd prinasi zjednoduseny algoritmus pro systémové fizeni letu.
Zaroven se konstrukce stdva témér dokonale symetrickou, coZ pfispivd k jednodussimu
ovladani a sniZuje jeho odezvu na turbulence. V neposledni fadé pak koaxialni usporadani
rotorl vede k nizsi spotiebé paliva a vy$Simu tahu rotoru v porovnani s konfiguraci s jednim
rotorem. Diky témto vyhoddm se koaxidlni usporadani rotort stava stale populdrnéjsi volbou
pro bezpilotni letouny, u kterych hraje klicovou roli nizkd hmotnost s vysokou spolehlivosti.

3]

Obrdzek 10 — Tdrone (koaxidIni dron na bdzi open source) [21]

2.3.2.2 Multikoptéry

Pojmem multikoptéry se oznacuji bezpilotni letadla s rotujici nosnou plochou, které se skladaji
ze dvou nebo vice rotorli, pomoci kterych je generovan vztlak. Multikoptéra je fizena zménou
rychlosti otaceni jednotlivych rotor(. Zvysenim otacek jednoho rotoru se na dané strané
multikoptéry zesili vztlak, a naopak sniZenim otacek dochazi ke snizeni vztlaku. Tato
asymetricka zména vztlaku umoznuje multikoptéfe naklanéni a otdceni se ve vSech oséach.
Timto dosahuji multikoptéry vyborné obratnosti oproti bezpilotnim letadlim s pevnou nosnou
plochou i oproti helikoptéram. Na druhou stranu jsou velice naro¢né na spotiebu energie
a jejich spotrfeba roste se zvySujicim se poltem rotord. Proto se multikoptéry stavaji
nevhodnymi pro aplikace s dlouho dobou letu. [18, 20, 22]
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Na rozdil od helikoptéry se u multikoptéry neobjevuje problém s krouticim momentem
vznikajicim rotaci rotoru. Klicem k reSeni je, podobné jako to bylo u koaxidlniho usporadani
rotoru, opacnd rotace paru sousednich rotorl. Tento koncept se stava v poslednich letech
velice populdrnim a vyskytuje se v fadé konfiguraci, které jsou oznaceny na zakladé poctu
rotor(. Mezi hlavni konfigurace multikoptér se radi bikoptéry, trikoptéry, kvadrokoptéry,
hexakoptéry a oktakoptéry. [18, 22]

Bikoptéry

Bikoptéry disponuji dvéma rotory, které se otaci v opacnych smérech. Tim se vzajemné
neutralizuje jejich kroutici moment. Pohyb obou rotor( je kontrolovdan pomoci dvou
servomotor(, které je naklani kolem bocni osy, ¢imZ je lze zaradit i mezi konvertopldny.
V neposledni fadé Ize pohyb kontrolovat podobné jako u helikoptér, a to zménou rychlosti
otaceni jednotlivych rotor(. [18, 22]

Bikoptéry vynikaji vyssi efektivitou a delSi vytrvalosti oproti ostatnim multikoptéram, toho
je dosazeno vyuZzitim malého poctu rotort a s tim spojenou malou vyslednou hmotnosti. Timto
Ize s touto konfiguraci docilit vysSich maximalnich rychlosti. Nevyhodou se stava nizsi stabilita
s generovanou mensi vztlakovou silou, jelikoz ma pravé jen dva rotory. Posledni komplikace
je spjata se slozitosti fidicich algoritmu a ladénim celého systému. [18, 22]

Obrazek 11 — V-Coptr Falcon (bikoptéra) [23]

Trikoptéry

Tato konfigurace se sklada ze tfi rotor(, které jsou obvykle rozmistény na ramenech svirajicich
mezi sebou Uhel 120°. Toto usporadani je prinosné predevsim pfi umisténi kamery, jelikoz
vrtule tak zlstavaji mimo zabér. Trikoptéry se vyznacuji kompaktni konstrukci s nizkym poctem
rotor(l, ¢imzZ se snizuje i jejich pofizovaci cena. Oproti bikoptéram dosahuji trikoptéry vétsi
stability, avSak pro nékteré pripady je tato stabilita stdle nedostacujici. Stim souvisi
generovani mensi vztlakové sily ve srovnani s multikoptérami s vétSim poctem rotord, i kdyz
na druhé strané dosahuiji trikoptéry lepsi vytrvalosti. [18, 22]
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Trikoptéry se nejéastéji vyskytuji ve dvou konfiguracich. Cast&jsi konfiguraci je uspofadani
rotor( do tvaru pismene ,Y“ kdy, jak uz bylo zminéno, spolu ramena sviraji 120°. Druha
konfigurace se oznacuje pismenem ,, T“. Pro obé konfigurace plati uporadani dvou rotord na
predni ramena ve sméru letu, s kterymi nelze hybat, a jeden zadni rotor, ktery lze pomoci
mechanismu naklanét do stran a tim fidit smér letu (yaw). [18, 22]

ccw ccw
2 1
ccw
a 2
ccw
4

“u “"
”Y "T

Obrdzek 12 - Konfiguracni usporddadni trikoptér [24]

Kvadrokoptéry

Dominantni konfiguraci mezi multikoptérami se staly kvadrokoptéry, které ziskaly velkou
popularitu v Siroké Skale oblasti. Zakladni princi fungovani kvadrokoptéry spociva v synergii
Ctyr rotord, které jsou upevnény na ¢tyfech ramenech. U této konstrukce se pouzivaji dvé sady
rotor( a vrtuli, jedna sada se otaci ve sméru hodinovych ruci¢ek (CW) a druha v protisméru
hodinovych ruci¢ek (CCW). Tim se vyrovndva reakéni kroutici moment jednotlivych rotoru.
Tato konfigurace zajistuje stabilitu a snadné ovladani kvadrokoptéry, ¢imz se stava idealni
volbou pro Siroké spektrum aplikaci. [18, 22]

Pohyb kvadrokoptéry je zavisly na spolupraci ¢tyr rotor(, které se otaci stejnou rychlosti
pro zachovani viseni ve vzduchu. Aby toto bylo moziné, byvaji kvadrokoptéry symetrické
pridavnych servomotort pro zménu Uhlu ndbéhu jednotlivych rotorovych listl. Tento faktor
vyrazné zjednodusuje samotnou konstrukci a prispiva k celkové mobilité kvadrokoptér, ktera
je fizena zménami rychlosti otdceni jednotlivych rotorl a stim souvisejicich zmén vztlaku
generovanych na kazdém rotoru. [18, 22]

Podobné jako u trikoptér se u kvadrokoptér objevuje Siroka Skala variant usporadani
ramu. Mezi nejbéznéjsi varianty se radi konfigurace ve tvaru pismene ,X“, ,H“ a ,+“ (Obrazek
13). Konfigurace ve tvaru ,X“ se nejvice vyskytuje u kvadrokoptér, které jsou vybaveny
zdznamovym zafizenim. Hlavni vyhodou této konfigurace je chovani pfi rdznych letovych
maodech. Pro vSechny uzplsobeni rdmU kvadrokoptér plati, Ze jsou stabilni pfi dopredném
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letu, avSak béhem tohoto letu pro dosazeni vyssi rychlosti je vyZzadovana vétsi sila na vychyleni
kvadrokoptéry do vétSiho ndklonu. Proto dominuji kvadrokoptéry ve tvaru , X, které dosahuji
pfi klonéni a klopeni asi 0 30 % vétsi sily. [18, 22, 24]

a“ a a“
»n H "+ IIX
Obrdzek 13 - Konfiguracni usporddadni kvadrokoptér [24]

Konstrukce typu ,H” se dfive pouzivala prevainé za zdvodnimi Ucely. Tento fakt byl
zpUsoben rozsifenou zakladnou, ktera byla schopna nést veskeré FPV vybaveni. Navic zde byl
dostatek mista pro pripadné konstrukéni zmény. Avsak pravé kvili své rozmérnosti se od
tohoto typu v poslednich letech upustilo a nahradily je rlizné obmény zminénych konfiguraci
(Obrazek 14). [25]

.
WIDEX Ls STRETCH X

Obrdzek 14 - Ruzné konfiguracni varianty rami kvadrokoptér [25]

Hexakoptéry

U hexakoptér se jedna o pripad pouZiti Sesti rotorli na Sesti ramenech. Tato ramena jsou
obvykle uspofddana v pravidelném Sestidhelniku s ihlem o velikosti 60° mezi sebou, ¢imz se
zajistuje stabilita a vyvazeny let. Podobné jako u kvadrokoptér i hexakoptéry vyuZivaji rotory
s neménnym Uhlem nabéhu, coZz prispiva kjednoduchosti systému. Podstatnd vyhoda
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hexakoptér nastavd pfi selhani jednoho z rotor(i, kdy je schopna letu diky zbyvajicim péti
rotorim, jenZz poskytuji dostatecnou stabilitu pro bezpecné pfistani. Tato redundance
minimalizuje riziko havarie a predchazi se tak jejich zficeni a poSkozeni drahych komponent,
které jsou na hexakoptérach bézné instalovany. [22, 24]

Vzhledem k vétSimu poctu rotor maji hexakoptéry vétsi vztlakovou silu a jsou schopny
neseni vétsiho a tézsiho nakladu. To umoznuje zvyseni limitu pro uzitecné zatizeni. Proto se
hexakoptéry stavaji idedInimi pro neseni objemného kamerového vybaveni. Na druhou stranu
s rostoucim poctem rotor(l klesa efektivita a vytrvalost multikoptéry. Z tohoto dlvodu jsou

hexakoptéry vhodné pouze pro lety v kratkém operaénim dosahu v fadech desitek minut. [22]

Konfiguracni uspofadani ramu je podobné jako u kvadrokoptér, jelikoz i hexakoptéry se
vyskytuji v konfiguracich typu ,X“ a ,+“ (Obrazek 15). Jediny rozdil mezi témito dvéma
usporadanimi je v poctu rotord, které sméruji dopredu. Pro konfiguraci ,X“ sméfuji dopredu
dva rotory, avsak pro ,+“ to je pouze jeden. Konfigurace typu ,X“ se navic ¢asto konstruuje
v podobé roztazeného ramu, ¢imz se zajistuje predevsim SirSi vyhled pro upevnénd zdznamova
zarizeni. [22]

a {a
nt ,,X
Obrdzek 15 — Konfiguracni usporaddni hexakoptér [24]

Zvlastni konstrukci, ktera se pro konfigurace se Sesti rotory pouziva, je hexakoptéra
s oznaenim ,Y6“. Z hlediska ramu se jednda o podobnou konstrukci jako u trikoptér, jelikoz ma
také pouze tfi ramena. AvSak odliSnost spociva v poctu rotorl, které jsou v pripadé
konfigurace ,Y6“ usporadany do paru na kazdém rameni. Tyto rotory jsou umistény koaxidlné
s opaénym smérem otdceni, ¢imzZ se eliminuje vznikajici kroutici moment rovnou na kazdém
rameni zvlast. V porovnani s klasickymi hexakoptérami s Sesti rameny nedosahuji takové
ucinnosti, ale jejich hlavni prednosti je zvétSené zorné pole diky mensimu poctu ramen
a kompaktnéjsSimu usporadani. [22, 26]
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Obrdzek 16 — Konstrukcni uspordddni hexakoptéry s oznacenim "Y6" [26]

Oktakoptéry

Mezi posledni typické konfigurace multikoptér se fadi i oktakoptéry. Ojedinéle se vyskytuji
i modely s vétSim poctem rotorl, ty jsou vSak urceny jen pro specifické pripady poufZiti.
Oktakoptéra se skldda z osmi rotortl, z nichZ polovina se otaci ve sméru hodinovych rucic¢ek
(CW) a druhd polovina v protisméru hodinovych rucicek (CCW). Tato konfigurace pfedstavuje
vylepSenou verzi multikoptéry, u které je cilem generovani vétsi vztlakové sily. Diky tomu
oktakoptéry dosahuji vétsich vySek a unesou vétsi uzitecné zatizeni. Osm rotorQ zajistuje
oktakoptéram vynikajici stabilitu ve vzduchu. Tato vlastnost je klicova pro odolnost proti
silnym poryvlim vétru a zajistuje plynuly a stabilnilet i v naro¢nych podminkach. Podobné jako
u hexakoptér se i oktakoptéry povazuji za spolehlivé bezpilotni prostfedky i pti poruse.
Konstrukce s osmi rotory umoznuje bezpecné pfistaniiv pfipadé vypadku aZ dvou rotord, ¢imz
minimalizuje riziko poskozeni a ztrat. [22, 24]

Konfiguracni reSeni oktakoptér se shoduje s dfive popsanymi typy. Vyskytuji se predevsim
v usporadani typu ,X“ a ,+“ (Obrazek 17), kde pro né plati stejnd pravidla jako pro
hexakoptéry. Proto se i zde preferuje pouziti konfigurace typu ,X“ predevsim pro letecké
zabéry, které vyzaduji maximalni stabilitu s minimem vibraci. Usporadani ,+“ je naopak
vhodné pro akrobatické 1étani. [22]
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Obrdzek 17 — Konfiguracni uspordaddni oktakoptér [24]

Koaxialni usporadani rotord u oktakoptéry se oznacuje jako ,X8“. Tato konfigurace
vyuziva ram velice podobny s konfiguraci kvadrokoptéry typu "X", kde se nachazi dva rotory
na jednom rameni a otaci se v opacnych smérech. Konstrukéni usporadani a charakteristiky
jsou velice podobné hexakoptére typu ,Y6“, avsak vtomto pfipadé dosahuje oktakoptéra
vyrazné vysSi vztlakové sily a stability. Obrdazek 18 ilustruje konstrukéni usporadani
oktakoptéry typu "X8". Z obrazku je patrna symetricka distribuce rotorl na ramu, ktera je
klicova pro dosazeni maximalni stability a vztlakové sily. [22]

Obrdzek 18 — Konstrukcni uspordddni oktakoptéry s oznacenim "X8" [26]

2.3.3 Hybridni bezpilotni letadla

Posledni kategorii jsou hybridni bezpilotni letadla, ktera predstavuji kombinaci bezpilotnich
letadel s pevnou nosnou plochou a s rotujici nosnou plochou. Vysledkem je unikatni hybridni
letadlo spojujici vyhody obou kategorii, otevirajici nové moZnosti pro bezpilotni letouny
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a rozsitujici jejich uplatnéni v civilnim i vojenském sektoru. Princip fungovani hybridnich
bezpilotnich letadel spociva v kombinace vertikdlni vzletu a pfistani, typického pro drony
s rotujici nosnou plochou, s efektivnim horizontalnim letem, charakteristickym pro bezpilotni
letadla s pevnou nosnou plochou. Tato inovace umozZnuje prekonani vznikajiciho omezeni
u letadel s rotujici nosnou plochou, u kterych dochazi pfi vyssich cestovnich rychlostech
k odtrzeni proudu vzduchu na ustupujicim listu rotoru, ¢imz se snizuje jejich efektivita
v horizontdlnim letu. Hybridni bezpilotni letadla naproti tomu zvladaji plynule prechazet mezi
vertikalnim a horizontdlnim letem, béhem kterého vyuZivaji vyhod pevné nosné plochy. Tim
zvladaiji let ve vyssich cestovnich rychlostech a dochdzi k prodlouzeni doletu s vytrvalosti, ¢imz
dosahuji vyjimeénych vlastnosti. [3, 18, 27]

Nevyhodou hybridnich letadel je predevsim sloZitéjsi dynamika letu. To klade vyssi naroky
na Fidici systém a konstrukci bezpilotniho letadla. Avsak diky neustadlému technologickému
vyvoji se tato nevyhoda postupné eliminuje a hybridni bezpilotni letadla se stavaji
dostupnéjsimi. [18]

Existuji dva hlavni typy hybridnich bezpilotnich letadel. Prvni skupinou jsou konfigurace
typu konvertoplanu, kdy je pfechod mezi vertikdlnim a horizontalnim letem fizen pomoci
naklapéciho mechanismu. Druha skupina nedisponuje Zadnym nakldapécim zafizenim. [18]

2.3.3.1 Preklopna hybridni bezpilotni letadla

U preklopnych hybridnich letadel je konstrukce navriena tak, Ze se urcité ¢asti nebo celé
letadlo preklapi v zavislosti na poZzadovaném typu letu. Tato technologie umozZiuje plynulou
zménu sméru plsobeni tahu a hladky prechod z vertikalniho na horizontdini let. Do této
podkategorie se radi mnoizstvi konfiguraci, od hybridnich letadel s pfistdvacim zafizenim
v ocasni Casti, pres konvertoplany s prfeklopnymi rotory, po konvertoplany s pfeklopnymi
celymi kridly. [18, 27]

Hybridni bezpilotni letadla s pristdvacim zafizenim v ocasni ¢asti

Na rozdil od konvertoplanl s preklopnymi kridly a s preklopnymi rotory dochazi u téchto
hybridnich letadel k preklopeni celého letadla o 90°, ¢imZ se méni orientace rotorl. Vzlet
a pfistani jsou provadény ve vertikalni poloze, odkud maji svij anglicky nazev ,Tail-sitter VTOL
UA“.V horni ¢asti jejich konstrukce se nachazi jeden nebo vice rotortd generujicich tah, zatimco
ve spodni ¢asti se nachdzi ocas. Ten plini stabilizac¢ni funkci béhem cestovniho letu a zaroven
slouZi jako opora pfi vzletu a pristani. [18]

Provoz hybridniho bezpilotniho letadla s pfistdvacim zafizenim v ocasni ¢asti se sklada ze
tri fazi letu. Prvni fazi je pfistani a vzlet ve vertikalni poloze, druha je pfechodna faze mezi
vertikalnim a horizontdlnim letem a posledni fazi je samotny horizontalni let. Tato konfigurace
nedosahuji optimalni uc¢innosti ve vsech fazich letu. Dalsi problém se muze vyskytnout pfi
silném poryvu ve chvili, kdy se letadlo nachazi ve vertikalni pozici. [18, 27]
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Obrdzek 19 — Vzlet a pFistani hybridniho bezpilotniho letadla s pfistdvacim zafizenim v ocasni cdsti [28]

Konvertoplany s preklopnymi celymi kFidly

U téchto hybridnich bezpilotnich letadel dochazi k preklopeni nosnych kfidel spolecné
s pfipevnénymi rotory, zatimco zbytek trupu zlstdvd pevnym. Diky tomuto unikatnimu
principu ziskavaji konvertoplany s preklopnymi celymi kridly oznaceni "Tilt-wing UA". Rozsah
otaceni kfidel se u nich pohybuje minimalné od 0° do 90°. V prvni fazi letu se nachazi ktidla
pod uhlem 90°, aby smér tahu byl opacny k tize, jako je tomu u bikoptér. Tim je mozny
efektivni vertikalni vzlet a pristani. V dalsi fazi s pribyvajici rychlosti dochazi k preklopeni kfidel
do polohy pro horizontdlni let. Tento typ dosahuje vybornych letovych vlastnosti, avsak vede
k nékolika komplikacim predevsim pfi ndvrhu palivového systému. DalSim faktorem jsou jejich
vysSi pofizovaci ndklady a s nimi spojené i vyssi naklady na provoz a udrzbu. [3, 18, 27]

Konvertoplany s preklopnymi rotory

Konstrukéni feSeni konvertoplanu s preklopnymi rotory se velmi podobd predchozimu typu.
Tato konstrukce je oznacovana jako , Tilt-rotor UA”. Jediny rozdil mezi nimi je spjat s rozdilnou
otoénou ¢asti, jelikoZ u konvertoplanu s pfeklopnymi rotory se preklapi pouze rotory, zatimco
kridla zGstavaji pevné na misté. Proto ve srovndni s konvertoplany s preklopnymi kfidly byva

konstrukce jednodussi a lehdi, jelikoz se nenaklapéji cela kridla. [3, 27]

Konstrukce s preklopnymi rotory byvaji efektivnéjsi pfi viseni, na druhou stranu
konvertoplan s preklopnymi kridly dosahuje lepSich vysledkd v horizontdlnim letu. Obé
konfigurace v zavéru vedou k téz8im a sloZitéjsSim konstrukcim kvili naklapécimu mechanismu.
Navic je zapotiebi silny aktuator pro natoceni celych kfidel, coz muize vést ke konstrukénim
vyzvam. Na druhou stranu se jedna o dobfe ovladatelné a stabilni hybridni bezpilotni letadla,
ktera jsou schopna VTOL a zaroven vynikaji vysokou vytrvalosti. [3, 18]
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Obrazek 20 — Konvertoplan s preklopnymi rotory (,, Tilt-rotor UA”) [29]

2.3.3.2 Hybridni bezpilotni letadla s pevnou konfiguraci rotor(

Hybridni bezpilotni letadla s pevnou konfiguraci rotord se odlisuji od ostatnich hybridnich
letadel absolutni absenci nakldpéciho mechanismu. Diky tomuto principu nepotfebuji tato
letadla vykondvat zZadné rotace rotorl ani prechodovou fazi mezi vertikdlnim a horizontalnim
letem. To vede k vyraznému zjednodusSeni vysledné konstrukce, kterd je lehci, kompaktné;jsi
a méné nachylnd k porucham. Existuji dva typy hybridnich letadel s pevnou konfiguraci rotord,
do kterych se fadi hybridni letadla s dudinim systémem a s rotac¢nim kfidlem. [18, 27]

Hybridni bezpilotni letadla s dudlnim systém

Hybridni bezpilotniletadla s dualnim systémem se odlisuji od ostatnich typud hybridnich letadel
tim, Ze vyuzivaji dva nezdvislé systémy rotor( pro vertikalni a horizontalni let. Zjednodusené
se jednd o pfimou kombinaci bezpilotniho letadla s pevnou nosnou plochou s multikoptérou,
ktera se vyznacuje pouze dvémi fazemi letu. BEhem jednotlivych fazi je vidy aktivovan pouze
jeden systém a druhy zlstava deaktivovan. Pri vzletu je letadlo pohdnéno pomoci ctyr
vztlakovych motor(, podobné jako tomu je u kvadrokoptér. Po dosazeni poZadované vysky je
zapnut tlaény rotor, ktery je umistény na trupu. V momenté dosazeni stanovené cestovni
rychlosti dochazi k vypnuti prvniho systému. [18, 27]

Absenci naklapéciho mechanismu dochazi ke snizeni sloZitosti celé konstrukce, ¢imz se
zvySuje spolehlivost a sniZuji se pofizovaci naklady a ndklady na udrzbu. Vyhodou této
konfigurace je relativné snadné ovladani, které je podporeno prevainé pevnou konfiguraci
rotorl. Pres spojeni téchto kladd nenachazi hybridni letadla s dualnim systémem velké
uplatnéni. Zna¢nou nevyhodou je u nich zbytecné pouzivani druhého systému v jednotlivych
fazich letu, ktery predstavuje nadbytecnou zatéz a zpusobuje dodatecny aerodynamicky
odpor. Cimi se ve vysledku sniZuje U&innost celého systému, kterd nasledné vede k vy3si
spotrebé energie a dochazi ke snizeni celkového doletu. [18, 27]
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Obradzek 21 — Konstrukcni ndvrh hybridniho bezpilotniho letadla s dudlnim systém [30]

Hybridni bezpilotni letadla s rota¢nim kfidlem

Druhym typem hybridnich bezpilotnich letadel jsou letadla s rotacnim kridlem (,,Rotary-wing
UA“), u kterych se kfidlo podili na horizontalnim i vertikdlnim letu. Toho je dosaZzeno
inovativnim mechanismem, kdy celé kfidlo rotuje béhem vertikalniho letu a generuje vztlak
obdobné jako rotor. Naopak v horizontalni fazi letu je rota¢ni mechanismus deaktivovan
a kfidlo se chova jako pevné nosné kridlo. Nevyhodou této konstrukce je predevsim slozity
dynamicky a aerodynamicky model kvili nestabilité v pfechodovém rezimu. Z toho dlivodu se
konfigurace s rotacnim kfidlem témér nevyskytuje. [18]

Rotujici kridlo Pevné kridlo

Obradzek 22 — Schéma fazi letu hybridniho bezpilotniho letadla s rotacnim kridlem (,Rotary-wing UA") [31]
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3 Mezindrodni standardni atmosféra

Hustota vzduchu hraje klicovou roli v letectvi, a to v€etné bezpilotnich prostfedk(. Pro
stanoveni vykonu jednotlivych rotorl a celkového vykonu kvadrokoptéry, nebo jakéhokoli
rotorového UAV, je nezbytnd znalost hustoty vzduchu, ve kterém se bezpilotni prostredek
pohybuje. Bez znamosti této hodnoty vznikaji komplikace pfi predpovédi vlastnosti
bezpilotniho prostfedku a zdroven porovndni vlastnosti rliznych bezpilotnich prostfedki se
stdva nemoznym.

Jelikoz atmosféra Zemé neni idedlni, vznikla za timto Ucelem mezindrodni standardni
atmosféra (MSA, v anglictiné International Standard Atmosphere — ISA), kterd byla pfijata
Mezindrodni organizaci pro civilni letectvi (ICAO) vroce 1952. Pfedstavuje zjednoduseny
matematicky model idealni zemské atmosféry, pro ktery jsou definovany vychozi hodnoty na
urovni hladiny more a jejich prlbéhy s ménici se nadmofskou vyskou, jak jsou definovany
Brozem v Aerodynamice nizkych rychlosti [32] a v U.S. Standard Atmosphere, 1976 [33].

3.1 Predpoklady mezindrodni standardni atmosféry

Mezinarodni standardni atmosféra povazuje vzduch za suchy a idedlni, proto zde plati stavova
rovnice idedlniho plynu

pV=n-R-T, (3.1)
ktera lze prepsat do tvaru
p=pR-T, (3.2)

kde R je plynova konstanta vzduchu. Vlivem zmény molekulové hmoty m s rostouci
nadmofrskou vyskou, se rovnice méni do formy

=R, -0, (3.3)
p = Ky m P ) .
coz lze prepsat do tvaru
p=R0'P'T: (34)

kde 7 je oznaceni pro molekularni teplotu, ktera lze vyjadfit jako

L)
T=—2.T, (3.5)
m

ve které je vyjadrena zavislost molekularni teploty na zminéné molekulové hmoté m. Avsak
vzhledem k ménicim se molekuldrnim vlastnostem vzduchu az ve velkych vyskach je mozné
tento jev v pripadé kvadrokoptéry neuvazovat, jelikoZz se pohybuji pouze v troposfére. Proto
je plynova konstanta vzduchu R uvazovana jako neménna a tedy konstantni. Pro suchy vzduch
ma hodnotu R = 287,1 J/kg - K.

Druhy predpoklad se vénuje zméné tihového zrychleni s nadmorskou vyskou, kdy vychazi
z Newtonova gravitacniho zakona
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90 =go- (=) 36)

kde r oznacuje polomér Zemé a je roven 6 378 km. Tihové zrychleni na hladiné more je
definovédno jako g, a hodnota zrychleni je stanovena na 9,807 m/s%. Pro usnadnéni
nasledujicich vypoctl je vhodné definovat geopotencialni vysku H, jeZ je ddna vztahem

h
go H = f g(h) -dh. (3.7)
0

Dosazenim rovnice (3.6) do rovnice (3.7) a naslednou Upravou lze dosahnout zavislosti
mezi geopotencialni vyskou H a geometrickou vyskou h. Tato zavislost je dana rovnici

1 (" T \2

H= 0go-(ﬂr—h) -dh. (3.8)
Z tohoto vztahu vyplyvd definice pro geopotencidlni vysku H. Jedna se o vertikalni
soufadnici, kterd odkazuje k prilmérné hladiné more a je definovdna jako préce, kterou je
potfeba vykonat, aby se jednotkova hmotnost v gravitaé¢nim poli Zemé zvedla od hladiny more
do daného bodu (geometrické vysky h). Zavedenim geopotencialni vysky H je docileno pouziti
konstantni hodnoty tihového zrychleni a pocitani pouze s hodnotou tihového zrychleni na
hladiné mote (g, = 9,807 m/s?), jeliko? se tato hodnota s geopotencialni vy$kou neméni.

Graf 1 zobrazuje rozdil mezi geometrickou vyskou h a geopotencidlni vyskou H.
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Graf 1 — Diference mezi geometrickou a geopotencidlni vyskou
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Rozdil mezi geometrickou vySkou h a geopotencidlni vySkou H naznacuje diferenci
o velikosti pouhych 19 m v geopotencialni vySce 11 km, kterd je povazovana za horni hranici
v mirném pdsu. Proto je mnohdy mozné tento nepatrny rozdil pfi vypoctu zanedbat, jelikoz
kvadrokoptéry nedosahuji takovych vysek, ve kterych by byl rozdil znatelny.

3.2 Definovani fyzikalnich veli¢in pro MSA

Na zadkladé mezindrodni standardni atmosféry jsou definovany fyzikdlni veliCiny na urovni
hladiny more, ktera je uvazovana ve vysce h = H = 0.

Stanovené fyzikalni konstanty:

Tihové zrychleni Jo = 9,807 m/s?
Molekulovd hmota vzduchu my = 28,97
Plynova konstanta vzduchu R, =287,1]/kg K

Stavové veliciny:

Teplota to =15°C
Tlak po = 101 325 Pa
Hustota po = 1,225 kg/m3

3.3 Model mezinarodni standardni atmosféry

Vypracovani matematického modelu pro mezindrodni atmosféru se zaklddd na stanoveni
pribéhu funkci pro teplotu T(H), tlak p(H) a hustotu p(H).

3.3.1 Teplotni pribéh

Pribéh teploty v zavislosti na vysce je definovan pomoci pfimkovych aproximaci na nékolik
usekd, které jsou znazornény v Tabulka 1 a v Graf 2.

H [km] 7 [°K] 3—:1 [°K/km]

0 288,15 —6,5

11 216,65 0

20 216,65 1

32 228,65 2,8

47 270,65 0

51 270,65 -2,8

71 214,65 -2
84,852 186,946 0

90 186,946

Tabulka 1 — Prehled teplotnich vrstev v terminech molekuldrni teploty [33]
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Pribéh lze zndzornit pomoci rovnice

dt
T:Td+d_H'(H—Hd):Td+TH'(H_Hd), (39)

kde T4 oznacuje molekularni teplotu na spodni hranici kazdé teplotni vrstvy a H; oznacuje
geopotencialni vysku na spodni hranici vrstvy. Pomér dt/dH vyjadfuje gradient molekularni
teploty, se kterym se méni molekularni teplota v daném pasmu rozsahu.
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Graf 2 — Prubéh molekuldrni teploty viici geopotencidlni vysce

Vlivem uvaZovani pouze troposféry je podstatny jen prvni Usek téchto aproximaci, pro
ktery je hodnota gradientu rovna —6,5 °K na geopotencidlni vySku 1 km. Tim se znacné
zjednodusuje rovnice (3.9), kde pro potreby troposféry byly zmény molekularnich vlastnosti
zanedbdny, jelikoZz se podstatné neméni az do nadmorské vysky 90 km. Z toho divodu je
mozno uvazovat molekularni hmotu m =m,, coz vede kdalSimu predpokladu, kdy
molekuldrni teplota 7 na zadkladé rovnice (3.5) je rovna teploté T. Na zakladé téchto
predpokladl Ize rovnici (3.9) prepsat do nasledujici podoby, kterd plati pro troposféru
(0 =+ 11 km),

T =T, —0,0065-H, (3.10)

Vysledkem toho lze ziskat priabéh teploty v zavislosti na nadmofrské vysce, ktery
znazornuje Graf 3.
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Graf 3 — Pribeh teploty vuci geopotencidlni vysce

3.3.2 Tlakovy pribéh

Tlakovy prubéh je jiz feSen pouze pro potreby troposféry, jelikoz bylo stanoveno, Ze vyssich
nadmofrskych vySek kvadrokoptéry nedosahuji. Stale plati pfedpoklady stanovené dfive, kdy
je uvazovana molekularni hmota m = m, a molekuldrni teplota T = T. P¥i urceni tlakového
prabéhu se vychazi z rovnice hydrostatické rovnovahy a ma podobu

dp=—-p-g-dh=—p-gy-dH. (3.11)
p +dp

dh

B

pgdh

Obrdzek 23 — Element atmosférického sloupce [34]
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Obrazek 23 vyobrazuje hydrostatickou rovnovahu, kterd lze pfepsat do nasledujiciho
tvaru
dp
— =—p-g,. (3.12)
dH P Yo
Vydélenim rovnice hydrostatické rovnovahy (3.11) stavovou rovnici pro idedlni plyn (3.2)
je obdrzena diferencialni rovnice ve tvaru

d_P__M:_(go

=R ) dH, (3.13)

ktera Ize prepsat do integralniho tvaru v mezich od hladiny more do daného vyskového bodu

Pdp  go f” dH
Po p R Hp=0 T(H)’

kde za teplotu lze dosadit rovnici T = T, — 0,0065 - H, ktera je funkénim pfedpisem vyvoje

(3.14)

teploty v troposfére

Pd H dH
j Lo (3.15)

by P R Jy —oTo— 0,0065-H'

Naslednou integraci je dosazeno nasledujiciho vztahu a dosazenim hodnot na urovni
hladiny more pro tihové zrychleni a plynovou konstantu vzduchu je ziskdna findlni rovnice
stanovujici pribéh tlaku v zavislosti na proménné nadmorské vysce

5,256

Jdo
H \R-0,0065
P=Dpo- (1 —0,0065 -—) = Do " (1 —0,0065 ._> ) (3.16)
TO TO

Pro modelovani tlaku nad Urovni troposféry se rovnice méni, jelikoz je zde teplota
konstantni a neni zavisla na nadmorské vySce. Modifikovana rovnice v integralnim tvaru

vypada nasledovné

P d H
f v _ __9o f dH , (3.17)
p P R-Ty,

Hi1=11000
kde index odpovida hodnotam na hranici troposféry o vysce 11 km nad morem. Po integraci
vede vztah ke tvaru

__Y0
p=p1-e R

(H-H11) (3.18)

Vysledny tlakovy pribéh vici nadmofrské vysce je zobrazen v Graf 4.
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Graf 4 — Pribéh tlaku vaci geopotencidlni vysce
3.3.3 Prlbéh hustoty

Prabéh hustoty je opét fesen pouze pro troposféru. Stanoveni pribéhu vychazi ze stavové
rovnice (3.2) a diferencidlni rovnice (3.13). Logaritmickym diferencovanim stavové rovnice lze
ziskat nasledujici rovnici

d d dT
A (3.19)
p p T
ze které se vyjadfi logaritmicky diferencial pro hustotu
d d dT
e (3.20)
p p T
Nasleduje dosazeni diferencidlni rovnice (3.13) za dp/p a postupnou Upravou lze docilit
rovnice
d dT\ dH
—p=—(@+—)-—, (3.21)
p R dH/ T
ktera lze zapsat v integralnim tvaru
Pd ary (% dH
—pz—(@+—>-f —. (3.22)
0o P R dH H0=0T(H)
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Redenim této integrace je dosa’eno rovnice pro pribéh hustoty v zavislosti na
geopotencialni vySce H. Tato podoba rovnice je platna v oblasti troposféry, tzn. od H = 0 km
azdo H = 11 km, a vypada nasledovné

do
S=m———1 4,256
H ’

R-0,0065
p=po- (1 —0,0065 -T—) = pg - (1 —0,0065 -T—) , (3.23)

0 0

Analogicky jako u modelovani tlaku nad Urovni troposféry se stejné méni i rovnice pro
stanoveni hustoty, kdy spodni ¢ast stratosféry ma izotermicky charakter. Proto je teplota
T = konst. od nadmorské vysky 11 km. Integralni zapis ma takovou podobu

P d ary 1 (H
f _p=_<@+d_>-—-f dH . (3.24)
p11 P R H/ Ty Hi1=11000

Vzhledem k teplotnimu gradientu dT /dH, ktery je roven 0 pro spodni ¢ast stratosféry,
tento ¢len vypadne z rovnice a je ziskan tvar

P d H
f aaE. j dH , (3.25)
P11 p 11

Hi1=11000

ktery je shodny srovnici (3.17), proto i rovnice pro stanoveni hustoty v zdavislosti na
nadmoriské vysSce v oblasti nad troposférou je stejnd jako pro tlak a ma podobu

g
P =pP11" e_R'7911.(H_H11) . (3.26)
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Graf 5 — Prubéh hustoty vuci geopotencidlni vysce

44



Po vyhodnoceni téchto rovnice lze psat

b _ ap _ gy -t (3.27)

P11 P11

a po dosazeni hodnot (g, =9,807 m/s?, R=287,1]/kg-K, H;; =11000m,
Ti1 = 216,78 °K) je ziskan vysledny tvar

d d
ap _ ap — —0,0001576:(H~11000) (3.28)
P11 P11

3.4 Tabulka hodnot mezinarodni standardni atmosféry

Pro zajisténi prehlednosti vysledk(l a ndzornéjsi predstavu je vhodné zavedeni bezrozmérnych
veli¢in pro tlak a hustotu. Zavedeni bezrozmérnych veli¢in vede k porovnani zmén tlaku
a hustoty s hodnotami na Urovni MSL (na Urovni stfedni hladiny more). To pfispiva ke zlepSeni
pochopeni a ke snadnému porovnani vysledkd pro rizné pripady.

Zavedend bezrozmérnd veli¢ina pro tlak je § a je ziskand pomoci vztahu

5,256

s=2 _ (1 — 0,0065 -—) . (3.29)
Po Ty

Pro hustotu je stanovena bezrozmérnad veli¢ina o, ktera se analogicky ziska jako pomér
hustoty p v aktualni vysce oproti referencni hodnoté hustoty p,, jez odpovida hodnoté
hustoty na urovni stfedni hladiny mofre.

4,256
p

o=—= (1 —0,0065 -—) . (3.30)
Po Ty

Jako posledni je mozné definovat bezrozmérnou veli¢inu 8, ktera je urcena pro vyjadreni
poméru teplot T a T,. Pribéhy jednotlivych bezrozmérnych veli¢in jsou vyjadieny ve
spolecném grafu (Graf 6). Jednotlivé pribéhy maji vypovidajici hodnotu o jejich mire poklesu
s rostouci nadmorskou vyskou. JelikoZ jsou vSechny veliiny bezrozmérné, lze provést jejich
vzajemnou komparaci a ziskat nahled na pribéh teploty, tlaku a hustoty v mezindrodni
standardni atmosfére.

Timto stanovenim jsou zndmy veskeré veli€iny a Ize sestavit pfehlednou tabulku hodnot,
s kterou je mozné pracovat. Uzitecné hodnoty pro mezindrodni standardni atmosféru jsou
vyobrazeny v Tabulka 2.
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Graf 6 — Prubéh MSA s geopotencidlni vyskou do 20 km
H [m] h [m] T[K] | t[°C] | p[Pa] |plkg/m®]| &[] | o[=] | 9]
0 0 288,15 15 101 325 1,225 1 1 1
1000 | 1000,157 | 281,65 8,5 89874,32| 1,1116 0,8870 | 0,9075 | 09774
2000 | 2000,627 | 275,15 2 79 494,76| 1,0065 0,7846 | 0,8216 | 0,9549
3000 | 3001,412 | 268,65 —4,5 [70107,94| 0,9091 0,6919 | 0,7421 | 0,9323
4000 | 4002,510 | 262,15 —11 ]61639,51] 0,8191 0,6083 | 0,6687 | 0,9098
5000 | 5003,923 | 255,65 | —17,5 [54019,11| 0,7361 0,5331 | 0,6009 | 0,8872
6000 | 6005650 | 249,15 —24 147180,18] 0,6597 0,4656 | 0,5385 | 0,8647
7000 | 7007,691 | 242,65 | —30,5 [41059,87| 0,5895 0,4052 | 0,4812 | 0,8421
8000 | 8010,047 | 236,15 —37 135598,93| 0,5252 0,3513 | 0,4287 | 0,8195
9000 | 9012,718 | 229,65 | —43,5 |30741,59| 0,4663 0,3034 | 0,3807 | 0,7970
10000 |10 015,704 223,15 —50 |2643543| 04127 0,2609 | 0,3369 | 0,7744
11000 {11019,004| 216,65 | —56,5 |22631,26| 0,3639 0,2234 | 0,2971 | 0,7519
12000 |12 022,620| 216,65 | —56,5 |19330,11| 0,3108 0,1908 | 0,2537 | 0,7519
13000 {13026,551| 216,65 | —56,5 [16510,49| 0,2655 0,1629 | 0,2167 | 0,7519
14000 |14 030,798| 216,65 | —56,5 |14 102,15| 0,2268 0,1392 | 0,1851 | 0,7519
15000 |15035,361| 216,65 | —56,5 |12 045,12| 0,1937 0,1189 | 0,1581 | 0,7519
16 000 |16 040,239| 216,65 | —56,5 |10 288,13| 0,1654 0,1015 | 0,1350 | 0,7519
17 000 |17 045,433| 216,65 | —56,5 |8787,434| 0,1413 0,0867 | 0,1153 | 0,7519
18 000 |18 050,943 | 216,65 | —56,5 |7505,638| 0,1207 0,0741 | 0,0985 | 0,7519
19000 |19 056,770| 216,65 | —56,5 |6410,814| 0,1031 0,0633 | 0,0842 | 0,7519
20000 |20062,913| 216,65 | —56,5 |5475,688| 0,0880 0,0540 | 0,0719 | 0,7519

Tabulka 2 — Hodnoty MSA do 20 km
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4 Mechanika letu kvadrokoptéry

Kvadrokoptéry se vyznacuji oproti helikoptéram znacné zjednodusSenou mechanikou letu,
ktera prameni z jejich specifické konstrukce. Na rozdil od helikoptér, které predstavuji
komplexni systémy s jednim hlavnim a jednim pomocnym rotorem pro vyrovnavani krouticich
moment(, vyuZivaji kvadrokoptéry hned Ctyfi rotory, které jsou nezavisle regulovatelné. Tato
konfigurace eliminuje nutnost pomocného rotoru a umoziuje tak jednodussi a kompaktné;si
konstrukci.

Zakladni princip letu kvadrokoptér sdili s vrtulniky princip generovani vztlaku rotaci
rotorovych list(l. KaZzdy rotor, otacejici se konstantni rychlosti, produkuje vztlakovou silu
kolmou k roviné rotorovych disk(l. Vztlakova sila vSech ¢tyf rotorl dohromady umozZiuje
kvadrokoptére vzlétnout a udrzovat se ve vzduchu.

Klicovou vlastnosti kvadrokoptér je moznost individudini regulace otacek pomoci ESC
kazdého rotoru. To umoznuje ménit tahové sily na jednotlivych ramenech kvadrokoptéry, ¢imz
dochazi ke klopeni a klonéni stroje v pozadovaném sméru. Tato funkce je nezbytnd pro
dosazZeni Siroké skaly letovych rezim(,

U kvadrokoptéry je problém s krouticim momentem vyresen jinym zplsobem a jejich
zakladni mechanika letu je na pochopeni velice jednoducha a souvisi s jejich unikatni
konstrukci. Usporadani rotorl u kvadrokoptéry, jak uz bylo naznaceno na Obrazek 13,
pfipomina svym tvarem bud pismeno ,X“ nebo tvar ,+“. Vyskytuje se i fada dalsi varianci,
avSak tyto dvé se fadi mezi nejfrekventovanéji pouzivané konfigurace. Na Obrazek 24 je
nasledné naznacena zakladni mechanika letu kvadrokoptéry ve tvaru pismena ,+“.

Vznikly kroutici moment, ktery vznikd rotaci rotoru, je v pfipadé kvadrokoptéry
eliminovan pouzitim vice rotord, které se otaci v opacnych smérech. Tim dochazi k vzajemné
silové a momentové rovnovaze, ¢ehozZ je nasledné vyuzivano i pro samotné ovladani. Zmény
v generovanych silach je docileno regulaci otaéek na jednotlivych rotorech, ¢imz je reSena
kompletni mechanika letu kvadrokoptéry.

Kvadrokoptéra je obecné schopna ctyr zakladnich pohyb(, mezi které se radi klonéni,
klopeni, rotace kolem osy za svisly pohyb. PFi svislém pohybu je hlavnim udkolem
kvadrokoptéry vyrovnat jeji tihu. V tento moment nedochazi k Zadnému pohybu do stran
a vSechny jeji rotory se otaci stejnou rychlosti. Pro zvySeni nebo snizeni letové hladiny je
zapotrebi regulace otacek na vSech rotorech ve stejném pomeéru. Speciadlnim pfipadem je vis
kvadrokoptéry, kdy je svisla slozka rychlosti nulova a dochazi pouze k vyrovnani vzniklé tihy.
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b) Klonéni a) Rotace kolem osy z

Obrazek 24 - Schéma mechaniky letu kvadrokoptéry tvaru "+" [35]

Druhym typem je let dopredu ¢i dozadu, jehoz je dosazeno klopenim kolem osy Y. Klopeni
nastdva vlivem zvysSeni otacek zadniho rotoru a snizeni otacek predniho motoru, jak je ukazano
na Obrazek 24. S timto pohybem souvisi treti typ, kdy dochazi ke klonéni kolem osy X. Toho je
docileno analogicky, kdy dochazi k naklonéni kvadrokoptéry vlivem zvySeni tahu zadniho

rotoru.

Poslednim typem je rotace kolem svislé osy z, ke které dojde vlivem snizeni otacek dvou
rotorll se stejnym smérem otaceni a zdroven zvysSeni otacek rotorl s opaénym smérem
otaceni, aby byla zachovdna celkova sila potfebna pro vis. Disledkem tohoto jevu je otaceni

na misté, jehoz rychlost Ize zvySovat navySenim poméru mezi dvojicemi rotor(.

V této diplomové praci jsou detailnéji rozebrany dva rezimy letu, kde prvnim je vyreseni
silové rovnovahy visu a stanoveni potfebného vykonu pro tento let. A druha ¢ast je nasledné
vénovana mechanice letu kvadrokoptéry pfi dopredném letu pfi zanedbani vertikalni slozky

rychlosti.
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4.1 Aerodynamika rotoru

Veskeré nasledujici vypocty vychazi z Leishmana [1], ktery se v druhé kapitole nejprve vénuje
aerodynamice rotoru a nasledné prechazi na sloZitéjsi pripady.

Rotor jakychkoliv prostfedki s rotujici nosnou plochou ma obvykle tti zakladni funkce:

1) Generovani vztlakové sily k opaénému sméru plsobeni tihové sily od hmotnosti
prostfedku s rotujici nosnou plochou

2) Generovani horizontdlni propulzni sily pfi dopfedném letu

3) Generovani sil a moment ovlivilujicich vysku a pozici v prostoru

Vztlakova sila jakékoliv €asti rotujiciho listu souvisi s jeho lokdlnim uUhlem nabéhu
a lokdlnim dynamickym tlakem. Zaroven je ovlivnéna rezimem letu, ktery ma ucinek na
proudéni vzduchu kolem rotorového listu. Pro lepsi pfedstavu o poloze listu je definovan uhel
azimutu (), jenz je pfiy = 0° v zadni poloze a vzduch proudi podél listu, a naopak pfi poloze
P = 180° list sméfuje dopredu. Poloha listd ¥ = 90° a ¥ = 270° urluje, zda se jednd
o postupujici nebo ustupujici list.

Na nasledujicim obrazku je vyobrazeno rozloZeni rychlosti v zavislosti na rezimu letu pfi
sméru otaceni rotoru proti sméru hodinovych ruci¢ek. Pro multikoptéry neni Zadny standardni

smér otdceni, jako tomu je u helikoptér, jelikoz se vyuzivad stfidavého sméru otaceni na
jednotlivych rotorech za ucelem eliminace krouticiho momentu vznikajiciho v reakci na rotaci.

L,

Yy =180° Y = 180°

Myp = 0.6
‘\

Smér otaceni

Mﬁp =0.78

| Smér otaceni
rotoru
rotoru

Postupujici
list

Wy = 90°

Ustupujici list

w=90° =270°

Oblast zpétného
Mﬁp =042

proudéni

Rotorowy list Rotorovy list

Vip = QR

M(,p =0.6
Uhel azimutu, 1 = 0° Y =0°

Rotorovy disk ve visu Rotorovy disk pri dopredném letu

Obrdzek 25 — RozloZeni rychlosti na rotorovém disku v zdvislosti na reZimu letu [1]

Pfi poloze rotoru ve visu dochazi k rovnomérnému rozlozeni sil na rotorovém disku, které
jsou nulové v ose rotoru a maximalni na konci listd. V tomto misté dosahuje rychlost maxima
po celém rozloZeni a je uréena na zakladé soucinu poloméru disku s dhlovou rychlosti,
th’p = .Q. - R
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PFfi dopredném letu se do vypoctu dostava rychlost od volného proudéni daleko pred
diskem (V,), proto dochazi ke zméné rozloZeni sil. Nové se rychlost na konci listl vypocte
pomoci nasledujiciho vzorce

Viip =Q"R +V, siny, (4.1)

ktery se méni s funkci sinus pro Uhel azimutu. RozloZeni je sice stale linearni, avSsak dochazi
k osové nesymetri¢nosti. Z toho vypliva, ze pro postupujici list s uhlem nabéhu ¥ = 90° se
slozka od volného proudéni daleko pred diskem pfi¢ita, ¢imz dochazi k narlstu rychlosti,
vzniklého vztlaku i odporu na této strané. Na druhé strané u ustupujiciho listu s Uhlem nabéhu
1Y = 180° vede vliv od volného proudéni ke snizeni rychlosti obtékani. Tim wvznika
nerovnovaha sil i momentl, kterd je u kvadrokoptéry elimininovdna pouZitim rotoru
s opacénymi sméry otaceni.

Problém u dopredného letu nastava pravé s pricitajici se slozkou od volného proudéni,
ktera pti vyssSich rychlostech mda za vznik fadu aerodynamickych problémd, jenZ limituji
vykonnost rotorli. Nejziejmé;jsi problém nastdva u postupujiciho listu, u kterého se rychlosti
na konci listd mohou dostdvat do kritickych Machovych ¢isel a do transsonického proudéni.
V této oblasti hraje vyznamnou roli stlacitelnost, se kterou je spojen vznik silnych razovych vin
a s tim vyskyt vinového odporu, ¢imz je vyZzadovano vétsiho vykonu rotoru.

Na druhé strané rotorového disku dochazi k opacnému problému. Vliv od dopredného
letu snizZuje rychlost proudéni a dynamicky tlak kolem profilu listu. Pro zachovani potfebné
hodnoty vztlaku se vyZaduje vysoky Uhel nabéhu list(, s kterym je spjato dynamické odtrzeni
proudu vzduchu, k némuz muize dojit vlivem pfilis velkého dhlu ndbéhu a malé rychlosti
proudéni. Avsak uhel nabéhu listli je mozné ménit u helikoptér. U multikoptér se tento slozity

mechanismus obvykle nepouziva.

V neposledni fadé dochazi pfi vyssich rychlostech na strané ustupujiciho listu k vzniku
oblasti zpétného proudéni, ktera je vyobrazena i na pfedchozim obrazku (Obrazek 25). Tato
oblast zndzorfiuje misto, ve kterém je zpétné obtékani listu. Tim dochazi k obtékani listu od
odtokové hrany k nabéiné. Cim vétsi je dopfednd rychlost letu, tim je vétsi i tato oblast
zpétného proudéni.

4.2 Viseni kvadrokoptéry

Viseni kvadrokoptéry je nejjednodussim rezimem letu, ktery se u jakychkoliv prostredkd
s rotujici nosnou plochou vyskytuje. U visu kvadrokoptéry je hlavnim ukolem rotorud vytvoreni
dostate¢ného vztlaku, ktery plisobi pouze proti tize kvadrokoptéry. BEéhem tohoto rezimu je
proudéni kolem rotor( osové symetrické, coz vyrazné ulehcuje analyzu letu.

4.2.1 Teorie idedlniho propulzoru
Viseni je specidlni pfipad letu, pfi kterém je nulova dopfrednad i vertikalni rychlost. Z toho

dlvodu je proudéni kolem rotoru osové symetrické. Teorie idedlniho propulzoru slouzi pro
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zjednoduseny popis aerodynamiky vrtule, ktery vyuZiva principd zachovani hmoty, hybnosti
a energie pro stanoveni tahu a vykonu generovaného vrtuli. Tato teorie byla poprvé
predstavena W. M. J. Rankinem v roce 1865 pro pouZziti u analyzy lodnich Sroub(. Pozdéji byla
teorie upravena Froudem. V této kapitole je pfedstaven dany model pro jeden rotor ve visu,
jak ho popisuje Leishman [1].

Teorie pohlizi na rotorovy disk jako na nekoneéné tenkou kruhovou desku, kde dochazi
ke zméné tlaku. Tento koncept je ekvivalentni k pfipadu, kdy je uvazovdn nekoneény pocet
listd o nulové tloustce, pres které prochazi proud vzduchu. Ten je v celé roviné urychlen
pomoci rotace disku rovnomérné smérem dol(, proto teorie pohlizi na vzduch jako na idealni
tekutinu, kterd je nestlacitelnd, kvazistaticka, jednosmérna a nevazka. Obrazek 26 zobrazuje
tento princip. Nevyhodou je, Ze teorie zanedbavd vliv od vlastnosti vrtule a neuvaZuje
konstrukci samotnych listu.

I!|

1l

r

I, ——

il

Obrdzek 26 — Priichod vzduchu rotorovym diskem [36]

Teorie zavadi tfi roviny, které usnadnuji popis proudového pole. V prvni roviné, kterd nese
oznaceni 0O, je rychlost proudéni neovlivnéna rotorem. Jednda se tedy o rovinu daleko pred
samotnou vrtuli. V této roviné je staticky tlak rovny okolnimu atmosférickému tlaku. V ptipadé
viseni je hodnota rychlosti proudéni V, = 0. Rovina 1 urcuje rovinu rotorového disku, ve které
je rychlost proudu vzduchu V; =V, + v;, kde v; pfedstavuje indukovanou rychlost vyvolanou
rotorem. Rovina 2 se nachazi daleko za vrtuli, ve které uz nedochazi k urychlovani ¢astic
proudu vzduchu. Hodnota statického tlaku se zpatky vraci na hodnotu okolniho
atmosférického tlaku a rychlost proudéni se vtomto misté urceni jako V, =V, + w, kde je
proud vzduchu urychlen o w.

Na zakladé platnosti tietiho Newtonova zdkona zde vznika tah, ktery je pouze opacnou
reakci na pudsobeni rotoru na vzduch. Ten lze urcit pomoci zakonu zachovani hybnosti mezi
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vstupujicim proudem vzduchu v roviné 0 a proudem vzduchu v roviné 2, coZ je mozné vyjadrit
pomoci rovnice
T=Tfl'V2—Tfl'V0, (4.2)
kde m oznacuje hmotnostni tok, ktery musi byt v proudovém poli konstantni. Proto plati
rovnice
m=p-A, w=p-A-v;. (4.3)
JelikoZ rychlost daleko pred rotorem je rovna nule, Ize pfedchozi vztah upravit do podoby
T=m-w. (4.4)
Ze zdkona zachovani energie plyne, Ze prace predstavena rotorem se rovna pfirtstku
energie za jednotku ¢asu.
1 1
T'Ui=§'m'V22—§'TT.l'V02, (4.5)

z ¢ehoz opét po uvazeni nulové slozky rychlosti daleko pred rotorem vyplyva

1
T-vi=§-m-w2. (4.6)

Kombinaci pfedchozich rovnic je ziskdn pomér mezi indukovanou rychlosti a rychlosti
daleko za rotorem

1
v=5ew, (4.7)

Na zakladé vztahu pro hmotnostni tok lIze vyjadfit vzorec pro indukovanou rychlost
z rovnice tahu, kde je dosazeno w = 2 - v;. Jelikoz se jedna o rezim letu viseni, indukovana
rychlost ve visu vy, je totozna s indukovanou rychlosti v;

T
vy, =V = —Z-p-A' (4.8)
¢imz je ziskan potfebny vykon pro viseni
TE
2
P=T-v,=T v, = —— (4.9)

J2pA
4.2.2 Bezrozmérné veliiny

Bezrozmérné veliciny se zavadi za ucelem snazsiho porovnavani pti analyzach rotord,
jelikoz Ize snaze provadét jejich vzdjemné srovnani. Prvni zavedenou bezrozmérnou veli¢inou
je rychlostni pomér ve visu 4;, jenz pfedstavuje pomér mezi indukovanou rychlosti a rychlosti
na konci listd, Vy;p,
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Ui U

Ah:li:ripzﬂ'R. (4.10)

Dalsi bezrozmérnou velicinou je soucinitel tahu cr, ktery je bézné definovan nasledovné

T T

CT:p‘A'Vtzip:p'A'.QZ'RZ'

(4.11)

kde A predstavuje plochu rotorového disku a referencni rychlost je rychlost na konci list(, QR.
Pro toto vyjadreni existuje vztah srychlostnim pomérem A;, ktery lze ziskat kombinaci
predchozich rovnic,

v o1 T _ T = [T (4.12)
QR QR |2 p-A |pA-Q2-R 2

Ah:Ai:

Soucinitel vykonu cp je velice podobny souciniteli tahu s jedinym rozdilem, Ze se
u rychlosti na konci listl nachazi tfeti mocnina,

_ P _ P
_p.A.Vt’alfp_p.A.Q3.R3' (4.13)

Cp

A v zavislosti na momentové teorii je mozné prepsat vyjadieni pro soucinitel vykonu ve
visu ve vztahu k souciniteli tahu

_ T v _( T )(vi)_ 1= cr ¢
CP_p.A.Q3.R3_ p-A4-02-R?) \Q-R =t =Cr 2 V2

U vSech téchto vztah( byl predpoklad idealniho stavu se zanedbani ztrat zplsobenych

N Nw

(4.14)

vazkosti tekutin a dalSich vlivQ. Pro lepsi a realnéjsi predstavu vznikl korekcni faktor
indukovaného vykonu k. Tato hodnota je ziskdna na zakladé rotorovych méfeni nebo pomoci
letovych zkousek a zahrnuje vliv vsech neidealnich jev(. Jeho primérna hodnota se nejcastéji
u helikoptér pohybuje mezi k = 1,10 + 1,15,

~NNjw

K*C
Ccp, = N

S tim souvisi zavedeni profilového vykonu P,, ktery pfedstavuje potfebny vykon pro

(4.15)

prekonani vazkych ztrat na rotoru. Pro nezuzeny list s konstantnim soucinitelem odporu cgq
Ize profilovy vykon vyjadfit jako

1
P0=§-p-Nb-Q3-c-cdo-R4, (4.16)

kde N, predstavuje pocet listd rotoru a c je tétiva listu. Tento tvar Ize prevést do standardniho
soucinitele vykonu podélenim rovnice tvarem p - A - Q3 - R3. Vyslednd rovnice je
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1 (N,-c-R 1 (Ny-c 1
o =g () cw =5 (Zg) 0 =g 7 e 447

A celkovy soucinitel vykonu nabyva podoby

w

Koci o1
+_'O—'Cd0.

V2 8

Tyto pfedpoklady jsou i vyobrazeny v nasledujicim grafu, kde je vyobrazen vztah mezi
soucinitel tahu ¢ a soucinitel vykonu cp.

4.18
Cp = Cpj + Cpg = ( )

0.001
i ® Measured
i Simple momentum theory
Q[L 00008 ¥ 7H aaatetens Modified theory, k=1, Cdo =0.01 ”’4
= ] Modified theory, x = 1.15, C, = 0.01 s
< "0 i
2 ]
O  0.0006 A
= i
[ |
O
(&) 4
o 0.0004 A
= i
o -
o ]
0.0002 -
0 +—+-~-"r—+—ab———T—1T——T
0 0.002 0.004 0.006 0.008 0.01

Thrust coefficient, CT

Graf 7 — Porovndni vypoctenych predpokladi pomoci momentové teorie a naméreného korekcniho faktoru pro rotor ve visu

[1]

Posledni zavedenou bezrozmérnou veli¢inou, ktera se jiz vyskytuje v pfedchozich vztazich,
je plnost rotoru o. Tato bezrozmérna velicina vyjadfuje pomér mezi plochou listl a plochou
rotorového disku. V pripadé helikoptér dosahuje plnost rotoru hodnot mezi 0,05 a 0,12. A pro
rotor s obdélnikovymi listy vypada nasledovné

plocha lista A, Np-c'R Np-c

o= == = : (4.19)
plocha rotorového disku A T - R? T R

4.2.3 Figure of Merit

V pfipadé snahy o zjisténi uéinnosti rotoru se objevuje fada komplikaci, jelikoZ do vypoctu
vstupuje nékolik parametrd, od plochy rotorového disku, pres plnost rotoru, aerodynamické
charakteristiky profilu, az po rychlost na konci list(l. Pro tento pfipad se zaved| novy parametr,
ktery v angli¢tiné nese nazev ,Figure of Merit” a oznacuje se jako FM, v ¢eském jazyce pro néj
neexistuje pfesny termin, proto se pouziva ten anglicky. FM je vypoctena na zakladé

jednoduché momentové teorie jako referenéni hodnota a skute¢nd hodnota potrfebného
vykonu k viseni,
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_ idealnivykon pottebny pro vis
 realny vykon pottebny pro vis

(4.20)

IdedlIni vykon potfebny pro vis je spocteny na zdkladé jednoduchého vzorce momentové
teorie z ¢p = c3/%//2, ktery zanedbavé vazké ztraty. Z toho diivodu je porovnavan s redlnym
potfebnym vykonem, ktery bere v potaz veskeré vlivy od vazkosti a profilovych vlastnosti.
Proto FM nikdy nemUze byt vétsi nez 1. Figure of merit mUzZe byt zapsadna i v této podobé

3/2 3/2
Pigear o N2 ¢

Tmeas (4.21)
I meas CPmeas \/i

) CPmeas

FM =

kde cp,, . Pfedstavuje naméfeny soucinitel vykonu, ktery zahrnuje veskeré neidealni vlivy.

PouZitim modifikované podoby momentové teorie s neidealni aproximaci Ize hodnotu
FM vyjadfrit jako

3/2
Cr
i idealni vykon _ Pigear _ V2 (4.22)
indukovany + profilovy k- Pigeaq + Py - c73/2 o Cgo .
+

N 8

Vsechny tyto metody jsou zohlednény v nasledujicim grafu, kde se porovnava FM se
soucinitel tahu cr.

1 ] |
o=0.1 J
< 08] | RS pe
S %
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e
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Thrust coefficient, CT

Graf 8 — Porovnani priibéhu hodnoty Figure of Merit ve visu na zdkladé rfady metod [1]

Z grafu je zfejmé, Ze pro malé hodnoty c; nabyvda FM malych hodnot, které rostou
s pfibyvajicim soucinitelem tahu. Tento jev pokracuje az do chvile, kdy se hodnota FM
priblizuje k hodnoté 1/k. V ten moment dochdzi ke stagnaci a v praxi i poklesu této hodnoty.
To je zplsobeno rostoucim odporem profilu, ktery se rapidné zvysuje s pribyvajicim soucinitel
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tahu, kdyz se zvétsSuje oblast zpétného proudéni na rotoru. Tento bod predstavuje maximalni
moznou hodnotu FM rotoru, ktera se pro rotory helikoptér bézné pohybuje mezi 0,7 a 0,8.

4.2.4 0Odhad neidedlnich vlivi na zakladé mérenich rotoru

Pro vypocty je mnohdy potieba provadét odhady korekéniho faktoru indukovaného vykonu
K a pramérného soucinitele odporu profilu c4y. Na zdkladé namérenych hodnot soucinitele
tahu c; a soucinitele vykonu cp, které byly zjiStény z experimentalnich metod pfi testovani
osamoceného rotoru, Ize urcit poZzadované hodnoty.

Odhad se provadi vykreslenim zavislosti 8Cpmeas/a na C;r{ias/\/i' jak je naznaceno

v ndsledujicim grafu. Na zakladé linearni regrese jsou proloZzeny namérené hodnoty pfimkou
a ze sklonu pfimky lze stanovit k a z priseciku s osou y se odelte c49. Tento zpUsob je
naznacen na grafu nize.
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O 0.06] - -

© ] ?
S 0.051
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Measured value of 073/2/‘/2

Graf 9 — Metoda na urceni korekcniho faktoru indukovaného vykonu a priumérného soucinitele odporu profilu z namérenych

hodnot soucinitele tahu a vykonu [1]

4.2.5 Indukovana ztrata na konci listl

Vliv od vzniklych vird na konci listd produkuje vysoky lokalni pfitok nad koncem listl
a zpUsobuje ztratu vztlaku v tomto misté. Idealnim pripadem by byl exponencidlné zvétsujici
se vztlak az na konec list(l, jak je naznaceno na nasledujicim obrazku. Avsak ve skutecnosti se

u konc list pravé vyskytuji nepfiznivé jevy, které lokdlné snizuji vztlak na rotorovém listu.

56



’

----- Idealized (without tip losses) "Tip loss" ’
region g
Reality (with tip loss effects) \,&

Compared at the same blade pitch

I e e v 0 m M e e e o e o e e o

Local thrust distribution

Blade root Blade tip
Obrazek 27 — RozloZeni vztlaku na lisu s koncovymi ztratami s porovndnim s idedlnim pripadem [1]
Tomuto jevu se obecné fikd koncové ztraty a predstavuje ztratu vztlaku ve smyslu
k idedlnimu pripadu bez jakychkoliv ztrat. Proto se zavedl Prandtliv faktor B, jenz

koresponduje s koncovymi ztratami a zavadi efektivni polomér listu R,, pro ktery plati
nerovnost R, < R.

R,=B-R (4.23)

S tim souvisi stanoveni efektivni plochy rotorového disku A, a vyjadieni této hodnoty
pomoci Pradtlova faktoru B.

A,=m-R:=mn-(B-R)>?=B?%-A (4.24)

Rozsifenim tohoto rfesSeni je uvazeni vlivu od vyfezu u korene, kde jsou listy uchyceny
k rotoru. Tato ¢ast se oznacuje bezrozmérnou veli¢éinou 7, a vysledna efektivni plocha
rotorového disku ve visu je ziskana takto

A, =m-B?-R>—m-12-R?. (4.25)
A v poméru lze prepsat do tvaru

“R2.R2 _ 7 .42.PR2
A _m B R -mr R g2 (4.26)
A T R?

Z toho vyplyva, Ze ztrata na konci listd vede ke zvy3eni indikované rychlosti o faktor B~1
pro dany tah. Zaroven povede ke zvySeni odpovidajiciho indukovaného vykonu. Prandtlovo
pristup k zjisténi koncové ztraty definuje rovnici pro ziskani priblizné hodnoty efektivniho
poloméru rotoru, jez vypada nasledovné

R, 1 (1,386) A

R~ N, ' (4.27)
/1 + A2
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JelikoZ rychlostni pomér A; byva u helikoptér a multikoptér obvykle mensi nez 0,07, je
mozné zanedbat ve vypoctu jeho mocninu a zjednodusit tvar rovnice do podoby

R, 1,386
()

— = 4.28
R N, (4.28)
Z toho vypliva obecna rovnice pro Prandtlav faktor
1,386- 1
=1-—-, (4.29)
Ny

kde rychlostni pomér A = (V. + v;)/(Q - R) a kde V. je stoupaci rychlost. Pro vis uz byla
dokazana zavislost

Cr
A= - (4.30)
ktera vede k findIni podobé stanoveni hodnoty Prandtlova faktoru jako

&—B—l—(l'S%)-Ezl—@.
V2 / Ny Np

V praxi dosahuji rotory helikoptér hodnot mezi 0,95 az 0,98 a zdleZi u nich prfedevsim na
poctu listl. Tento rozdil je vyobrazen na néasledujicim grafu.

(4.31)

1 Mz

0.98 - it e e N
m : |
S 0.96 1 | AE—
(&) 1 1 | |
R ]
o ]
‘_o" 0.94 1
o
(= 1 | ——2-blades

0.92 1=~~~ 4-blades

1 |- 5-blades
|
0.9

0 0.002 0.004 0.006 0.008 0.01 0.012
Thrust coefficient, C..
Obradzek 28 — Vliv poctu listt rotoru a soucinitele tahu na Prandtliv faktor [1]
4.2.6 Potrebny vykon rotoru ve visu

Potiebny vykon rotoru ve visu se spocita na zakladé této rovnice

K'W3/2 O—.C
P=Pi+P0=—+p'A'(Q'R)3'(TdO), (4.32)

V2prA
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kde P; oznacuje indukovany vykon a P, profilovy vykon. JelikoZ se jedna o potfebny vykon
k visu, vstupuje do rovnice tiha W, kterou musi dany rotor unést. Navic Ize tuto rovnici pfepsat
ve formé vyjadreni pomoci FM,

1 W3/2
P=P-+P=( ) . 4.33
o =\m) Tpa 33
Pfipadné je mozny i zapis pomoci bezrozmérnych souciniteld
K-W3%2  g-cg 1 Ca//z
cp=cp, +cp = + =(—>'—, (4.34)
PR 2 8 FM) [2-p-A

kde ¢y, je hmotnostni soucinitel, ktery odpovida souciniteli tahu c;.

Na zakladé téchto rovnice vypliva zdavislost potfebného vykonu ve visu na hmotnosti
kvadrokoptéry a na hustoté vzduchu, ve kterém se kvadrokoptéra pohybuje.
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4.3 Modelovy vypocet viseni kvadrokoptéry

Pro modelovy vypocet viseni kvadrokoptéry byly pouzity experimentdlné namérené hodnoty
z univerzity Illinois v Urbana Champaign (UIUC) [37], kde provadéli experimentdlni méreni
vrtuli od rlznych vyrobcl, které se pouzivaji pro mala bezpilotni letadla a modely letadel.

Pro nasledujici vypocet byly zvoleny tfi vrtule se stejnym pramér a velice podobnym
stoupanim, aby bylo moiné nasledné porovnani. Jednalo se o vrtule od APC, Graupner
a Master Airscrew, které jsou vhodné pro pouZiti na malé kvadrokoptéry o vaze od 0,5 kg do
2,5 kg. Pro stanoveni potfebného vykonu jednotlivych vrtuli k visu bylo potfeba dopocitat
geometrické vlastnosti a provést odhad neidedlnich vlivi na jejich provoz. Ten byl zjistén
z namérenych hodnot ze statickych test( vrtuli.

4.3.1 Vstupni parametry zvolenych vrtuli

V prvni fazi vypoctu bylo nutné uvést vstupni parametry pro jednotlivé vrtule. V porovnani
jsou uvazovany tfi druhy vrtuli:

1) APC Thin Electric 9x4,5
2) Graupner CAM Prop 9x4
3) Master Airscrew 9x4

Pro znaceni vrtuli se pouzivad format 9x4, kde prvni Cislo vyjadiuje pramér vrtule a druhé
oznacuje stoupani vrtule. Obé tyto hodnoty jsou uvedeny v palcich.

4.3.1.1 Stanovené hodnoty pro APC Thin Electric 9x4,5

Prvni vrtuli je vrtule APC Thin Electric 9x4,5. Vstupni parametry jsou zadané od vyrobce,
z ¢ehoz odpovida pramér rotoru, ktery po prepoctu z palc je D = 22,86 cm, pro ktery je
vyjadren nasledny polomér rotoru R = 11,43 cm.

Geometrie vrtule byla namérena na UIUC a data v bezrozmérné podobé z tohoto méreni
jsou uvedena v Pfiloha 1, navic je tabulka doplnéna o konkrétni hodnoty poloméru a tétivy
profilu. Tyto hodnoty byly déle ovéreny v programu ,,PropellerScanner”, ktery vyhodnocuje
geometrii vrtule na zakladé metody analyzy fotografie. Snimky pldorysu a bokorysu spolu
s pozadovanymi parametry vyhodnoti software a vrati geometrii vrtule. Spolu s tabulkou je
v pfiloze zobrazena geometrie v grafické podobé.

Mezi dalsi vstupni parametry se fadi namérené hodnoty pro staticky soucinitel tahu
a soucinitel vykonu, které byly experimentalné naméreny na UIUC, grafy pro tyto hodnoty jsou
k nalezeni v 0. Avsak pro potfeby tohoto vypoctu jsou hodnoty nevyhovujici a potrebuji
prepocitat. Hodnoty soucinitele tahu a vykonu byly na UIUC zjistény na zakladé nasledujicich

rovnic

T

=—— 4.35
p.nZ.D4’ ( )

Cr
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P

e 4.36
Cp p-n3-D5 ( )

Pro stanoveni souciniteld byly pouzity otacky n, které jsou definovany v otackach za
minutu. AvSak v ramci této prdce je pouZivan nasledujici vyjadreni, kde je uvazovana uhlova
rychlost () s jednotkou rad/s

T

Cr = m, (4.37)
P

(4.38)

CP:p.A.(Q.R)3'

Z toho dlvodu je zapottebi provést prepocet soucinitelll tahu a vykonu. Vzajemnym
porovnanim téchto dvou rovnic je zjistén koeficient, pomoci kterého je dosaZzeno
pozadovanych hodnot. Tato zdvislost je zapsdna v ndsledujici dvojici rovnic, kde jeden
koeficient je pro prepocet soucinitele tahu a druhy pro soucinitel vykonu

4

Cr—q = _3 - CT—n ) (439)
s
4

Cp = =5 Cpon (4.40)

Timto zjisténym koeficientem byly prepocteny vsechna data soucinitelt tahu a vykonu
a v nasledujici tabulce jsou obsaZeny jiz prepoctené hodnoty soudinitel( v zavislosti na
ménicich se otackach rotoru.

n[ot/min] | ¢;[-] Cp [
2499 0,01152 0,00507
2800 0,01193 0,00508
3119 0,01207 0,00506
3384 0,01210 0,00498
3679 0,01219 0,00494
3972 0,01233 0,00494
4271 0,01240 0,00494
4569 0,01253 0,00497
4830 0,01262 0,00495
5157 0,01271 0,00498
5450 0,01276 0,00498
5731 0,01280 0,00498
6043 0,01285 0,00499
6335 0,01291 0,00501
6641 0,01297 0,00502
6922 0,01306 0,00506

Graf 10 — Namérené statické hodnoty pro APC Thin Electric 9x4.5 [37]
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4.3.1.2 Stanovené hodnoty pro Graupner CAM Prop 9x4

Graupner CAM Prop 9x4 je druhou vrtuli, jez se pouziva v nasledujicich porovndni. Analogicky
je jeji prmér D = 22,86 cm a jeji nasledny polomér R = 11,43 cm. Rozdil oproti APC Thin
Electric 9x4,5 je pouze v odliSném stoupani, které je rozdilné o pll palce. Tato hodnota je
v ramci prace zanedbana, i kdyZz ma vliv na vysledné soucinitele tahu i vykonu.

Geometricka data pro Graupner CAM Prop 9x4 spolu s grafy zobrazujicimi zavislost tétivy
a uhlu nastaveni na relativnim rozpéti jsou analogicky vyobrazena v Pfiloha 1.

Podobné jako u APC Thin Electric 9x4,5 bylo potfeba prepocitat hodnoty soucinitell tahu
a vykonu o koeficient 4/m3 a 4/m*. Tyto hodnoty jsou zobrazeny v nasledujici tabulce.

n [ot/min] Cr [—] Cp [—]
2554 0,00717 0,00356
2836 0,00737 0,00359
3105 0,00757 0,00357
3428 0,00771 0,00356
3709 0,00790 0,00357
4014 0,00802 0,00356
4319 0,00819 0,00356
4607 0,00835 0,00355
4919 0,00851 0,00355
5211 0,00864 0,00353
5506 0,00880 0,00353
5804 0,00891 0,00352
6101 0,00909 0,00351
6409 0,00913 0,00350
6704 0,00928 0,00350
7031 0,00934 0,00348

Tabulka 3 — Nameérené statické hodnoty pro Graupner CAM Prop 9x4 [37]

4.3.1.3 Stanovené hodnoty pro Master Airscrew 9x4

Posledni vrtuli je vrtule od Master Airscrew, kterd nese oznaceni Master Airscrew 9x4.
Hodnoty priméru i poloméru jsou stejné jako pro predchazejici vrtule. Tyto hodnoty jsou
D =22,86cmaR = 11,43 cm. Konkrétni geometrické hodnoty jsou uvedeny v Priloha 1.

Tabulky s prepocitanymi souciniteli tahu a vykonu se nachazi na nasledujici strance.
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nfot/min] | Cp[—] Cp [~]
2985 0,00827 0,00401
3313 0,00884 0,00408
3558 0,00894 0,00399
3793 0,00916 0,00400
4072 0,00934 0,00397
4357 0,00948 0,00395
4634 0,00955 0,00392
4898 0,00970 0,00392
5134 0,00978 0,00391
5418 0,00982 0,00388
5682 0,00992 0,00388
5952 0,00999 0,00388
6228 0,01005 0,00388
6490 0,01010 0,00386
6756 0,01010 0,00384
7007 0,01017 0,00384

Tabulka 4 — Nameérené statické hodnoty pro Master Airscrew 9x4 [37]

4.3.1.4 Porovnani geometrii a statickych vlastnosti vrtuli

Tato ¢dst je vénovana grafickému zobrazeni a porovnani jednotlivych vrtuli, které byly zminény

drive. Prvnim dvojice grafu se zabyva geometrickymi vlastnostmi.
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Graf 11 — Zavislost relativni tétivy na relativnim rozpéti
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Graf 12 — Zavislost uhlu nastaveni vrtule na relativnim rozpéti

Dalsi dva grafy jsou nasledné vénovany statickym vlastnostem jednotlivych vrtuli
v porovnani s ostatnimi, kde na prvnim je vyjadrena zavislost soucinitele tahu na otackach.

001 5 i ] ] 1 T ] i
0.01F .
! /
o
0.005 .
—— APC Thin Electric 9x4,5
Graupner CAM Prop 9x4
Master Airscrew 9x4
0 L 1 1 L L
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n [ot/min]

Graf 13 — Zdvislost soucinitele tahu na otdckdch
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Na druhém se nachazi soucinitel vykonu v porovnani s po¢tem otacek za jednu minutu.
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n [ot/min]

Graf 14 — Zavislost soucinitele vykonu na otdckdch

4.3.2 Vypocet plnosti rotoru

Druhou fazi je stanoveni hodnoty plnosti rotoru, aby bylo mozné provést odhad konstant pro
neidedIni vlivy. Pro tento vypocet je tedy nutné ptidat do vzorku dalsi vrtule, aby byl odhad
prijatelny. Z toho dlvodu vznikd nova tabulka, ve které jsou uvedeny data pro jednotlivé
vrtule. Odhady jsou ndsledné provedeny vidy pro jeden typ vrtule od jednoho vyrobce, tudiz
vypoctem jsou ziskany tti rizné vysledky.

Hodnota plnosti rotoru, jak uz bylo dfive zminéno, se stanovi na zdkladé této rovnice

locha listt A N, cR N,-c
P =22 =2 (4.41)

7= plocha rotorového disku A  m-R?> w-R’

Jelikoz se nejednd o obdélnikové listy, stanovi se hodnota plnosti rotoru jen na zakladé
pomér ploch a zbytek rovnice je v tomto pripadé nepouZitelny. Vysledna rovnice pro plnost
rotoru je nasledovna

Ap

e (4.42)

o

Zde se vypocet komplikuje, protoze listy rotoru nejsou obdélnikové ani lichobéznikové.
Pro vrtule do APC je vypocet jednodussi, nebot uvadi hodnoty plochy list v technické
dokumentaci, ale i presto byl proveden kontrolni vypocet. Kazdopadné pro zbylé vrtule je
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nutné jejich plochu dopocitat. Ta se vypocte pomoci lichobéZzni metody, ¢imz se provede
pfiblizny numericky vypocet urcitého integralu a vysledkem je pfiblizny odhad stanovené
plochy listu. Tato plocha se ndsledné musi vynasobit poctem list(i, ktery je v ramci vSechny
druh@ vrtuli stejny, N, = 2. Plocha rotoru se stanovi na zakladé obycejného obsahu kruhu.

Timto jsou zndmé vSechny hodnoty pro stanoveni plnosti rotoru a je proveden vypocet.
Vysledné hodnoty jsou prehledné zapsany v nasledujici tabulce.

APC
Oznaéeni R [cm] Ay, [cm?] | A [cm?] o [—]
APC Thin Electric 8x4 10,16 3,9624 0,032429| 0,122187
APC Thin Electric 9x4.5 11,43 4,3309 0,041043| 0,105520
APC Thin Electric 9x6 11,43 4,2956 0,041043| 0,104660
APC Thin Electric 10x5 12,7 4,8089 0,050671| 0,094904
APC Thin Electric 11x5.5 13,97 5,5474 0,061312| 0,090480
APC Thin Electric 11x7 13,97 5,6167 0,061312| 0,091610
APC Thin Electric 12x6 15,24 6,8506 0,072966 | 0,093888
APC Thin Electric 13x6.5 16,51 7,5701 0,085634| 0,088401
APC Thin Electric 13x8 16,51 7,5797 0,085634| 0,088513
APC Thin Electric 14x7 17,78 8,4695 0,099315| 0,085280
APC Thin Electric 14x8.5 17,78 10,1274 0,099315| 0,101972
APC Thin Electric 16x8 20,32 11,1283 0,129717| 0,085789
APC Thin Electric 18x8 22,86 15,3587 0,164173| 0,093552
APC Thin Electric 20x10 25,4 20,5950 0,202683| 0,101612
Graupner
Oznaleni R [cm] Ay [cm?] | A[cm?] o [-]
Graupner MAC Prop 9x4 11,43 34,5229 410,4331 0,0841
Graupner MAC Prop 9x6 11,43 36,1494 | 410,4331 0,0881
Graupner MAC Prop 10x6 12,70 445160 506,7075 0,0879
Graupner MAC Prop 11x4 13,97 51,6493 613,1160 0,0842
Graupner MAC Prop 11x6 13,97 50,1271 613,1160 0,0818
Master Airscrew

Oznadeni R [cm] Ay [cm?] | A[cm?] a[-]
Master Airscrew 9x4 11,43 38,0699 410,4331 0,0928
Master Airscrew 9x6 11,43 37,4363 410,4331 0,0912
Master Airscrew 11x4 13,97 56,4210 613,1160 0,0920
Master Airscrew 11x6 13,97 56,6064 | 613,1160 0,0923
Master Airscrew 11x7 13,97 56,0990 613,1160 0,0915

Tabulka 5 — Geometrie zvolenych vrtuli

4.3.3 0Odhad neideadlnich vlivll na zakladé mérenich rotoru

Odhad neidealnich vlivii se provadi na zdkladé metody, ktera jiz byla pospana dfive.
V zdvislosti na predchozich vypoctech je proveden odhad korekéniho faktoru indukovaného
vykonu k a prdmérného soucinitele odporu profilu cyg.
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Posledni neznamou ke stanoveni je téchto hodnot jsou hodnoty soucinitele tahu cp
a soucinitele vykonu cp. Tyto hodnoty byly zjiStény experimentalné, avsak je potfeba je
sjednotit na stejné otacky. Pro odhad byly zvoleny otacky rotoru n =5 000 ot/min. P¥i
téchto otadckach bylo potfeba dopocitat konkrétni hodnoty soucinitele tahu c; a soucinitele
vykonu cp. Tyto hodnoty byly ziskany na zakladé metody proloZzeni namérenych hodnot
polynomem, ktera se oznacuje jako polynomicka regrese.

Pro polynomickou regresi byl zvolen polynom tretiho stupné a vypocet byl proveden
pomoci funkce ,polyfit“ v MATLABuU. Tim se ziskaly hodnoty koeficienti a byly dopocitany
hodnoty soucinitele tahu c¢; a soucinitele vykonu cp pfi otackach rotorun = 5000 ot/min.

Prehled potrebnych hodnot pro odhad neidedlnich vlivd je uveden v tabulce nize.

APC

Oznaceni R [cm] o[—] cr [—] cp [—]

APC Thin Electric 8x4 10,16 0,12219 0,01210 0,00162
APC Thin Electric 9x4.5 11,43 0,10552 0,01264 0,00158
APC Thin Electric 9x6 11,43 0,10466 0,01482 0,00212
APC Thin Electric 10x5 12,7 0,09490 0,01243 0,00151
APC Thin Electric 11x5.5 13,97 0,09048 0,01127 0,00129
APC Thin Electric 11x7 13,97 0,09161 0,01379 0,00180
APC Thin Electric 12x6 15,24 0,09389 0,01315 0,00132
APC Thin Electric 13x6.5 16,51 0,08840 0,01272 0,00128
APC Thin Electric 13x8 16,51 0,08851 0,01392 0,00151
APC Thin Electric 14x7 17,78 0,08528 0,01225 0,00119
APC Thin Electric 14x8.5 17,78 0,10197 0,01399 0,00151
APC Thin Electric 16x8 20,32 0,08579 0,01230 0,00117
APC Thin Electric 18x8 22,86 0,09355 0,01181 0,00109
APC Thin Electric 20x10 25,4 0,10161 0,01400 0,00134

Graupner

Oznaceni R [cm] o[—] cr [—] cp [—]

Graupner MAC Prop 9x4 11,43 0,0841 0,00856 0,00354
Graupner MAC Prop 9x6 11,43 0,0881 0,01248 0,00611
Graupner MAC Prop 10x6 12,70 0,0879 0,01302 0,00532
Graupner MAC Prop 11x4 13,97 0,084 2 0,00820 0,00297
Graupner MAC Prop 11x6 13,97 0,0818 0,01111 0,00413

Master Airscrew

Oznaceni R [cm] o[—] cr [—] cp [—]

Master Airscrew 9x4 11,43 0,0928 0,00974 0,00392
Master Airscrew 9x6 11,43 0,0912 0,01343 0,00593
Master Airscrew 11x4 13,97 0,0920 0,00841 0,00296
Master Airscrew 11x6 13,97 0,0923 0,01223 0,00472
Master Airscrew 11x7 13,97 0,0915 0,01293 0,00503

Tabulka 6 — Prehled soucinitelti tahu a vykonu pro zvolené vrtule pfi otdckdch rotoru n = 5 000 ot /min
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Odhad korekéniho faktoru indukovaného vykonu k a pramérného soucinitele odporu

. . , - . 3/2 . ¥ ,
profilu c4q se provadi vykreslenim zavislosti 8Cpmeas/0 na cheas/\/E. Nasledné pomoci funkce

na linedrni regresi byly hodnoty proloZeny pfimkou a ze ziskanych parametr(i ptrimky Ize
dopocitat pozadované neznamé.

Linearni regrese byla provedena pro vrtule od kazdého vyrobce zvlast, aby bylo docileno
stanoveni poZadovanych neznamych Cisté pro jeden typ. Grafické zobrazeni téchto funkci je
vyobrazeno nasledujicimi prvky.
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Graf 15 — Odhad neidedlnich vlivii na zdkladé namérenych hodnot — APC

Popisky os byly nahrazeny proménnou, kterd ma hodnotu zminovanych velicin

3
2
2 = Tmeas (4.43)
ﬁ )
8C
x = —Lmeas (4.44)
o
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Graf 16 — Odhad neidedlnich vlivi na zdkladé namérenych hodnot — Graupner
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Graf 17 — Odhad neidedlnich vlivii na zdkladé namerenych hodnot — Master Airscrew
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Graf 18 — Porovndni odhad( neidedlnich vlivii napric vyrobci

Z parametr( ziskanych linearni regresi je nyni mozné stanovit hodnotu primérného
soucinitele odporu profilu ¢4, kterd odpovida priseciku s osou y, a hodnotu korekéniho
faktoru indukovaného vykonu k, ktera se dopocte ze smérnice primky nasledujicim zplisobem

smérnice primky

K=o 5 (4.45)
Prehled vyslednych koeficientli pro zvolené vrtule se nachazi v nasledujici tabulce.
Oznaceni vrtule cao [—] K [—]
APC Thin Electric 9x4,5 0,01235 1,36950
Graupner CAM Prop 9x4 0,02425 1,42512
Master Airscrew 9x4 0,01397 1,48967

Tabulka 7 — Prehled vyslednych koeficient( od neidedlnich vlivi
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4.3.4 Stanoveni potfebného vykonu ve visu

Zjisténim koeficientl od neidealnich vlivll jsou jiz znamy veskeré nezbytné hodnoty ke
stanoveni potfebného vykonu ve visu. Ten se vypocte na zakladé rovnice potfebného vykonu
rotoru ve visu

W3/2

V2 prA

Tuto rovnici je jesté potreba upravit pro kvadrokoptéru, jelikoZ se jedna o rovnici pouze

P=P+P,=

7y (4.46)

+p'A'(Q-R)3'( 3

pro jeden rotor, tudiZ rovnice potfebného vykonu kvadrokoptéry ve visu bude mit nasledujici
podobu

3/2
[y

—m+pA(QR)3(T) . (4.47)

P=N-

Uprava rovnice vede k vynasobeni plvodni rovnice poétem rotord N, ktery je pro
kvadrokoptéru roven 4. Zaroven k podéleni tihy kvadrokoptéry W poctem rotor(i, ¢imz se
u tohoto ¢lenu ziskal indukovany vykon Cisté pro jeden rotor.

Vypocet potfebného vykonu k visu byl proveden v zavislosti na zméné hmotnosti a na
ménici se hustoté vzduchu. Vsechny vypocty jsou provedeny pro zvolené otacky rotorq, které
bylyn = 5000 ot/min. V nésledujicich kapitolach jsou jednotlivé rozebrany potfebné vykony
pro kazdy typ vrtule zvlast a na zavér je provedeno jejich vzajemné porovnani.

4.3.4.1 Potrebny vykon ve visu pro APC Thin Electric 9x4,5

Potfebny vykon byl nejprve stanoven na zakladé ménici se hmotnosti kvadrokoptéry. Ta se
ménila v rozpéti od 1 kg do 3 kg a samotny vypocet byl proveden v péti geopotencidlnich
vySkach H od MSL po 6 000 m. Stanovené hodnoty jsou zobrazeny v ndsledujici tabulce
a jejich priabéh je poté vyobrazen v Graf 19.

m [kg] Pom W] 1P 500m [W1[ P 000m (W1 Pa 500 m [W]1 Ps 000 m [W]
1 73,37 77,46 82,23 87,78 94,20
1,5 128,91 137,22 146,70 157,52 169,88
2 194,69 207,99 223,05 240,12 259,51
2,5 269,29 288,26 309,65 333,81 361,17
3 351,78 377,03 405,41 437,40 473,58

Tabulka 8 — Hodnoty potiebného vykonu v zavislosti na hmotnosti kvadrokoptéry — APC Thin Electric 9x4,5

Vliv hmotnosti se u vrtule APC Thin Electric 9x4,5 projevuje nardstem hodnoty
potfebného vykonu. Tento vysledek plyne i ze samotné rovnice, kde se tiha kvadrokoptéry
vyskytuje v Citateli spolu s exponentem, z kterého plyne exponencialni pribéh potfebného

vykonu.
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Vdruhé fazi byl
geopotencialni vySce H, kterd byla uvazovana od MSL do 10 000 m. A podobné byly hodnoty

Graf 19 — Zavislost potfebného vykonu na hmotnosti kvadrokoptéry — APC Thin Electric 9x4,5

proveden vypocet potfebného vykonu ve visu v zavislosti na

stanoveny pro rizné hmotnosti.

H [m] Piig [W] | Pisig (Wl | Powg (W] | Pysig [W] | Psrg [W]
0 73,37 128,91 194,69 269,29 351,78
1000 76,02 134,33 203,37 281,69 368,28
2000 78,97 140,24 212,80 295,11 386,12
3000 82,23 146,70 223,05 309,65 405,41
4000 85,84 153,76 234,19 325,42 426,30
5000 89,81 161,46 246,31 342,55 448,97
6000 94,20 169,88 259,51 361,17 473,58
7 000 99,03 179,09 273,90 381,45 500,37
8000 104,35 189,17 289,63 403,57 529,56
9000 110,21 200,23 306,83 427,74 561,44
10 000 116,68 212,37 325,68 454,22 596,34

Tabulka 9 — Hodnoty potifebného vykonu v zdvislosti na geopotencidlni vysce — APC Thin Electric 9x4,5
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Graf 20 — Zavislost potfebného vykonu na geopotencidlni vysce — APC Thin Electric 9x4,5

Z namérenych hodnot Ize spatfit, Ze potfebny vykon u kvadrokoptéry, ktera vazi 1 kg, se
s geopotencialni vySkou vyrazné nemeéni. Pro tézsi kvadrokoptéry jiz pribéh funkce ma
vyraznou rostouci tendenci, jez se s hmotnosti stale zvétsuje.
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4.3.4.2 Potrebny vykon ve visu pro Graupner CAM Prop 9x4
Vypocet potiebného vykonu ve visu pro Graupner CAM Prop 9x4 byl proveden analogicky,
jako tomu bylo u vrtule APC Thin Electric 9x4,5.

m [kg] Pom (W] | Pisoom [W1 1 Paooom [WI 1| Pasoom [W] | Peooom [W]
1 80,03 83,78 88,30 93,67 100,00
1,5 137,83 145,97 155,39 166,26 178,76
2 206,27 219,62 234,84 252,21 272,03
2,5 283,91 303,15 324,96 349,70 377,82
3 369,75 395,52 424,60 457,50 494,80

Tabulka 10 — Hodnoty potrebného vykonu v zdvislosti na hmotnosti kvadrokoptéry — Graupner CAM prop 9x4
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Graf 21 — Zavislost potfebného vykonu na hmotnosti kvadrokoptéry — Graupner CAM Prop 9x4

Vliv hmotnosti na potfebny vykon je v pfipadé vrtule Graupner CAM Prop 9x4
markantné;jsi, kdy potiebny vykon dosahuje vyssich hodnot az kolem 500 W pro hmotnost

3 kg.
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Druha faze vypoctu potifebného vykonu ve visu v zavislosti na geopotencialni vysce H.

H [m] Pyrg [W] | Pisrg (W] | Poig [W] | Poskg [W] | Pagg [W]
0 80,03 137,83 206,27 283,91 369,75
1000 82,45 143,12 214,97 296,47 386,58
2000 85,20 148,96 224,47 310,12 404,82
3000 88,30 155,39 234,84 324,96 424,60
4000 91,78 162,46 246,16 341,10 446,08
5000 95,67 170,23 258,52 358,67 469,41
6000 100,00 178,76 272,03 377,82 494,80
7 000 104,82 188,14 286,80 398,71 522,46
8000 110,16 198,43 302,97 421,54 552,64
9000 116,09 209,76 320,69 446,52 585,65
10 000 122,66 222,23 340,15 473,90 621,80

Tabulka 11 — Hodnoty potrebného vykonu v zdvislosti na geopotencidlni vysce — Graupner CAM prop 9x4
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Graf 22 — Zavislost potrfebného vykonu na geopotencidlni vysce — Graupner CAM Prop 9x4

U vrtule Graupner CAM Prop 9x4 ma funkce vyraznéjsi rostouci priibéh uz pti hmotnosti
1 kg. Se zvétsujici se hmotnosti se zaroven zvySuje smérnice tecny k dané funkci.
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4.3.4.3 Potfebny vykon ve visu pro Master Airscrew 9x4
Posledni vrtuli je Master Airscrew 9x4, pro kterou je postup stejny jako v predchozich
pfipadech. Vysledné hodnoty jsou vyobrazeny v nasledujici tabulce s grafem.

m [kg] Pom (W] | Pisoom [W1 1 Paooom [WI 1| Pasoom [W] | Peooom [W]
1 79,15 83,69 88,96 95,06 102,11
1,5 139,57 148,69 159,09 170,93 184,43
2 211,11 225,67 242,14 260,77 281,93
2,5 292,26 312,99 336,33 362,68 392,51
3 381,99 409,54 440,49 475,37 514,78

Tabulka 12 — Hodnoty potrebného vykonu v zavislosti na hmotnosti kvadrokoptéry — Master Airscrew 9x4
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Graf 23 — Zavislost potfebného vykonu na hmotnosti kvadrokoptéry — Master Airscrew 9x4

Potfebny vykon vrtule Master Airscrew 9x4 dosahuje nejvyssich hodnot ze vSech. To mlze

vrve

Airscrew 9x4 dosahuje hodnoty témér 1,5. Tim dochazi kvysSimu narGstu vlivu od

indukovaného vykonu a vyssich vyslednych hodnot.
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Druha faze vypoctu potifebného vykonu ve visu v zavislosti na geopotencialni vysce H.

H [m] Pyrg [W] | Pisrg (W] | Poig [W] | Poskg [W] | Pagg [W]
0 79,15 139,57 211,11 292,26 381,99
1000 82,10 145,52 220,62 305,81 400,00
2000 85,36 152,01 230,94 320,46 419,46
3000 88,96 159,09 242,14 336,33 440,49
4000 92,93 166,81 254,30 353,54 463,27
5000 97,30 175,23 267,53 372,21 487,97
6000 102,11 184,43 281,93 392,51 514,78
7 000 107,40 194,49 297,62 414,60 543,95
8000 113,22 205,49 314,76 438,70 575,74
9000 119,63 217,55 333,50 465,03 610,46
10 000 126,69 230,78 354,04 493,85 648,45

Tabulka 13 — Hodnoty potrebného vykonu v zdvislosti na geopotencidlni vysce — Master Airscrew 9x4
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Graf 24 — Zavislost potrfebného vykonu na geopotencidlni vysce — Master Airscrew 9x4

Vliv geopotencidlni vysky je nejvyraznéjsi predevsim pfi vysSich hmotnostech
kvadrokoptéry. Pro které dosahuje zadana vrtule Master Airscrew 9x4 potifebného vykonu
pres 600 W ve vyskach kolem 10 000 m. | kdyZ se v této nadmofiské vysce kvadrokoptéry
bézné nevyskytuji, jsou schopné se do takové vysky dostat. AvSak jsou limitovany vydrzi
baterii, které jim obvykle neumozni takové vysky v prvni fadé viibec dosahnout.

77



4.3.5 Porovnani potfebnych vykon( ve visu mezi druhy vrtuli

Posledni fazi modelového vypoctu viseni kvadrokoptéry je vzajemné porovnani stanovenych
potifebnych vykon( pro jednotlivé typy vrtuli. Ty byly porovnany na zdkladé stejnych
parametr( a jejich priibéhy byly pro lepsi pfedstavu vykresleny vidy do jednoho grafu.

V prvnim grafu je zobrazen pribéh potfebného vykonu P na hmotnosti kvadrokoptéry m.
Vysledné pribéhy potfebného vykonu byly vyhodnoceny v zavislosti na péti letovych
hladinach od 0 m do 6 000 m. Z grafu je vidét zna¢nd podoba mezi vrtulemi. Nejlépe vychazi
v tomto pripadé vrtule APC Thin Electric 9x4,5, cozZ je pravdépodobné zplsobeno stoupdnim
vrtule, které je a pul palce vétsi oproti vrtulim od Graupner a Master Airscrew. Zaroven to
mUze byt ovlivnéno volbou vstupnich parametr( vrtuli pfi odhadu neidealnich vliva, kdy pro
Graupner a Master Airscrew bylo pouZito pro stanoveni koeficientl mensiho poctu prvkd, nez

tomu bylo u APC.

Navzdory vSemu tomu vychazi nejhire vrtule od Master Airscrew, které jako jediné
prekracuji hranici pro potiebny vykon P = 500 W. Této hodnoty bylo docileno pfi hmotnosti
m = 3 kg a letové hladiné o hodnoté H = 6 000 m.

T
\,

il | P APC Thin Electric 9x4,5 7

ABE B Graupner CAM Prop 9x4 e
----- Master Airscrew 9x4 P P

400
350
300
q. 250
200
150
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Graf 25 — Zavislost potfebného vykonu na hmotnosti kvadrokoptéry
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V druhém grafu je vyjadren priibéh potfebného vykonu P na geopotencidlni vysce H.
Priibéhy byly sestaveny pro pét rliznych hmotovych konfiguraci od 1 kg do 3 kg, pro které se
u vSech tfi pripadl potfebny vykon ve visu navysoval.

Nejlépe vychazi hodnoty potfebného vykonu pro APC Thin Electric 9x4,5, jako to bylo
mozné pozorovat v predchazejicim grafu. A nejhire na tom je vrtule Master Airscrew 9x4, jez
dosahuje hodnoty kolem 650 W pfivysce H = 6 000 m.
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600 o ,
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Graf 26 — Zdvislost potfebného vykonu na geopotencidlni vysce
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4.4 Dopredny let kvadrokoptéry

U bezpilotnich letadel s rotujici nosnou plochou je béhem dopredného letu vyZzadovano, aby
rotor produkoval vztlakovou silu k pfekondni tihy prostfedku a zaroven hnaci silu, ktera bude
pohanét prostiedek dopredu. Ztoho dlivodu je potfeba docilit naklonéni dopredu, aby
rotorové disky byly naklonény o uhel ndbéhu a vici relativnimu nabihajicimu proudu vzduchu.
Vlivem téchto podminek je ztracena osova symetri¢nost proudového pole a vypocet se tak
stdva vice komplikovanym.

4.4.1 Momentova analyza dopredného letu

Chovani rotorového disku pfi dopfedném letu bylo poprvé prezentovano Glauertem a jeho
adaptace proudéni pro momentovou analyzu je naznafena na helikoptéfe nasledujicim
schématem, avSak pro kvadrokoptéru je toto chovani stejné.

Propulsive force

Rotor

thrust, T Rotor lift, L

Vw sin a

Drag, D
w+ Ve sina

Note: Angles exaggerated for clarity Slipstream

v

Weight of aircraft, W

Obrdzek 29 — Model proudéni pro momentovou analyzu rotoru pfi dopredném letu podle Glauerta [1]
Oproti visu je nyni hmotnostni tok m, ktery protéka skrz rotor, roven
m=p-A-U, (4.48)

kde U je vysledna rychlost nabihajiciho proudu na rotorovy disk, jeZ je uréena pomoci

U=+(Vycosa)?+ (V- sina + v;)?, (4.49)

kde a oznacuje uhel nabéhu rotorového disku k relativnimu sméru nabihajiciho proudu
vzduchu.
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Aplikace zakona zachovani hybnosti ve sméru normaly k rotorovému disku dava rovnici
pro tah

T=m-W+Vy,-sina) —m-Vy,-sina=m-w. (4.50)

A vlivem platnosti poméru mezi indukovanou rychlosti v; a rychlosti daleko za rotorem w,
ktery lze zapsat ve tvaru

w=2-v;, (4.51)
je mozné prepsat tahovou rovnici do tvaru
T=2-m-vy=2-p-A-U-v;, (4.52)

coz po dosazeni rovnice (4.49) za rychlost nabihajiciho proudu U dava tvar

T=2p A v (Vo cosa)?+ (V- sina + v;)2. (4.53)
Pfepsanim této rovnice a pouZitim tahové rovnice pro vis
T=2-p-A-vf, (4.54)

kde v, predstavuje indukovanou rychlost rotoru potfebnou kvisu, je moiné vyjadfit
indukovanou rychlost jako

_ Vi
\/(Voo -cosa)? + (V- sina + v;)? .

(4.55)

Ui

To vede k myslence zavedeni rychlostniho poméru A a postupového poméru p, které jsou
predstaveny ndsledujicimi zavislostmi

V. cosa
- 4.56
W=—qg g (4.56)
Vo " sina + v;
Alez,u-tana+/1i. (457)

Prostfednictvim posledniho opomenutého zakona, kterym je zakon zachovani energie, je
ziskdna rovnice pro vykon

1
P=T-(vl-+Voo-sina)=§-m-(2-Vm-w-sina+w2), (4.58)

jez je moZnd zapsat i ve tvaru
P=T Vg sina+T-v;. (4.59)
Vyjadrenim v poméru k potfebnému vykonu ve visu je docileno poméru vykond, ktery je
mozny zapsat tvarem
P TV sina+T-v; Ve sina+v; A

_ = =—, 4.60
Ph T - Up Up Ah ( )
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4.4.2 Potiebny vykon pfi dopfedném letu

Celkovy potrebny vykon pfi dopfedném letu je sumou nékolika dil¢ich vykonu od rliznych
vlivl, které jsou predstaveny v nasledujici rovnici

P=P+P+hB+F, (4.61)
kde P; predstavuje indukovany vykon, P, je potfebny profilovy vykon pro prekonani vazkosti,
B, urCuje paraziticky vykon potfebny k prekonani odporu kvadrokoptéry a P, je vykon pfi
stoupani, kdy je cilem zvySeni gravitacniho potencidlu kvadrokoptéry. Vzhledem k této praci,

kde bude predpoklad dopfedného letu pfi hodnoté vertikalni stoupaci rychlosti V. = 0 m/s,
vypadava z rovnice €len pro potfebny vykon pfi stoupani P..

Schéma rozloZeni sil a Uhld pro dopfedny let je naznaceno na obrazku vlivem
k helikoptére, avsak pro kvadrokoptéru je silova orientace totozna.

Propulsive force

Rotor lift, L

Rotor

Relative wind, V,,

Rotor angle
of attack, arpp q _-—" Drag, Dep

-
—

i

-

—

* Weight of aircraft, W

Obrdzek 30 — Silovd rovnovdha pro dopredny let pro helikoptéru [1]

Jelikoz existuje predpoklad nulové stoupaci rychlosti V., uhel drahy letu Opp je taktéz
roven nule. S ¢imZ tento ¢len vypadava i z nasledujicich rovnic. A odpor kvadrokoptéry D bude
vodorovny ve sméru letu, ¢imz plati nasleduijici silova rovnovaha

T-sina=D. (4.62)

Pro ziskani celkového potfebného vykonu je zapotrebi rozebrat jednotlivé ¢leny, které do

vypoctu vstupuiji.
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4.4.2.1 Indukovany vykon
Prvnim ¢lenem je indukovany vykon P;, ktery je zndm uz z momentové teorie a je roven
PizK'T'Ui. (463)
V ptipadé dopredného letu, kdy postupovy pomér u > 1, je mozné provést aproximaci
indukovaného vykonu na zakladé Glauerta. Indukovany vykon je potom roven
p=—rT (4.64)
YT 2pA-V_ oo’ '

kde Kk, jez oznacuje korekéni faktor indukovaného vykonu, jeZ zastupuje predevsim ztraty na
konci list(l a nerovnomérny proud vzduchu, je jiz znama z visu kvadrokoptéry.

Z ptedchozi rovnice pfi uvazovani i nizSich rychlosti je mozné vyjadfit soucinitel
indukovaného vykonu

< cr (4.65)
Cp, = ——, .
Y222+
coz pfi vysSich hodnotach postupového poméru lze zanedbat vliv od rychlostniho poméru
a pocitat se tvarem

cp = ——L. (4.66)

4.4.2.2 Profilovy vykon
Odhad soucinitele profilového vykonu provedli mezi prvnimi Glauert a Bennett pomoci
listové teorie, odtud nabyva soucinitel profilového vykonu hodnoty

2m 1 3

0 Cqo U )
— . — ) -dr- 4.67
Cp, i J;) L ( R dr-dy, ( )

kde c4q je soucinitel odporu profilu a U je rychlost nabihajiciho proudu na list. Vysledkem této

analyzy byl zisk aproximacni rovnice

o-cC
cpy = —5 (LK uD), (4.68)
kde se hodnota koeficientu K pohybuje od 4,5 pro vis do 5 pro postupovy pomér o velikosti
u = 0,5. Avsak bézné se pfi vypoctech pouziva pfiblizné hodnoty K = 4,65 nebo K = 4,7 pro
feSeni s postupovym pomérem u < 0,5. Pfi rychlost nad uZ je potfeba vzit v ivahu vlivy od
oblasti zpétného proudéni a na druhé strané od vysokych rychlosti postupového listu. Proto

nabyva rovnice pro soucinitel profilového vykonu néasledujici podoby

o-cC 5
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4.4.2.3 Paraziticky vykon

Poslednim ¢lenem vstupujicim do potfebného vykonu pfi dopfedném letu je paraziticky
vykon B, ktery je zdrojem od ramu kvadrokoptéry a dalSiho vybaveni. Tento prvek v pfipadé
letadel s rotujici nosnou plochou muize dosahovat vyraznych hodnot. Je to predevsim
zpUsobeno nepfilis idedlnim aerodynamickym tvarem, ktery u multikoptér dosahuje jesté
vyssich hodnot neZ u helikoptér. Rovnice parazitického vykonu proto Ize zapsat ve tvaru

1
Py= (50 V2 Sres ;). (4.70)

A vyjadreni pomoci soucinitele vypada takto
1 (Srer 1 /f
cr, =5 (S50) oo, =57 (5) @7
kde f je ekvivalentni omocena plocha, S,.r je referencni plocha a Cp, vyjadfuje soucinitel

odporu trupu, ktery je dan vztahem

Dy
Cpp =7 3 ) (4.72)
7 . p . Voo . Sref
Z ¢ehoz plyne vyjadreni pro
D
-
f 1 V2 (4.73)

2

4.4.2.4 Celkovy potfebny vykon pfi dopifedném letu
Celkovy potrebny vykon je dan souctem vsechny predchozich vykonl a po vyjadreni

rovnice ve tvaru soucinitell je ziskana finalni verze soucinitele vykonu

1
(1+K-,u2)+§-(£>-u3. (4.74)

K- Cc2 0 Cqo

N

Cp:
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4.5 Modelovy vypocet dopredného letu kvadrokoptéry

Vypocet mechaniky letu pfi dopfedném letu se v porovnani s visem, jak uz bylo naznaceno
v predchazejici kapitole, zna¢né komplikuje. Do vypoctu vstupuje nova proménna, ktera je od
vlivu rychlosti dopfedného letu V,,. Tato rychlostni slozka spolu se silovym rozlozenim je
vyobrazena na Obrazek 31.

Obrdzek 31 — RozloZeni sil kvadrokoptéry béhem dopredného letu

Pro vypocet dopredného letu bylo nutné nejprve udélat fadu predpokladd. Prvnim
pfedpoklad byl idedlni let bez vertikalni rychlostni slozky, V. = 0 m/s, s kterou souvisi
predpoklad orientace odporu kvadrokoptéry, kterd lezi ve sméru nabihajiciho proudu vzduchu

na ose Xx.

v vev

Druhou podminkou byla poloha tézisté v ose rotorovych disku. Z toho dlvodu bylo mozné

v vev

roviné jako pUsobisté sil od jednotlivych rotorli. Timto byly dany veskeré predpoklady pro
vypocet a bylo moZné prejit k samotnému reseni dopfedného letu.

4.5.1 Metoda vypoctu doprfedného letu kvadrokoptéry

Hlavnim problémem u vypoc¢tu dopredného letu je nemoznost analytického a potieba
numerického reseni, které vede k pouZiti iteracniho zplsobu. Dlvodem je indukovana rychlost

v;, kterd je zavisla na generovaném tahu, ale zaroven je vyZzadovana v prvni fazi pfi stanoveni
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odporu kvadrokoptéry. Druhy problém vznika u indukovaného rychlostni poméru, jenz je
zavisly sdm na sobé.

Vypocetni postup potiebného vykonu vychazi ze stanovenych hodnot zvisu
kvadrokoptéry, které jsou zakladem pro dalsi vypocty. Metoda vypoctu spocivala v prvotnim
odhadu a a v;. Na zdkladé téchto hodnot byla vektorové stanovena vysledna rychlost
nabihajiciho proudu U, ktera se ziska na zakladé rovnice

U=+(Vecosa)? + (V,, -sina + v;)2. (4.75)
V druhém kroku byl stanoven odpor kvadrokoptéry

py=(5)apv, (4.76)

kde f/A vyjadfuje pomér ekvivalentni omocené plochy f k plose rotorového disku A4, kterd
pro kvadrokoptéru byla odhadnuta na f/A = 0,03.

Se ziskanym odporem je mozné urcit Uhel nabéhu a z rovnice

D
- f
=t 1 (_> , 4.77
(44 an ( )

kde za tihu W se dosazuje tiha kvadrokoptéry v zavislosti na jeden rotor, kterd se spocte jako
W =m- g/N, kde N oznacuje pocet rotoru.

Dale bylo mozné stanovit otacky rotoru Upravou tahové rovnice (4.37)

Q=l.\/ m'9 (4.78)

cosa-cr p AN’

z které se pak stanovila hodnota postupového poméru

V., cosa
=— 4.79
"= Tar @79

Pro nasledné stanoveni rychlostniho poméru A bylo nutné provést druhou iteraci, kde se

za prvotni odhad pouZila hodnota rychlostniho poméru pfti visu 1o = A, = +/cr/2, ktera se
v prvni iteraci dosadila do rovnice

Cr
Y 4.80
2-Ju?+ 22 ( )

kde n oznacuje iteracni ¢islo. V pfipadé pouziti hodnoty A, jako prvniho odhadu, je docileno

Apy1 = U-tana +

pozadované hodnoty rychlostniho poméru A obvykle do Ctyr iteraci.
Poslednim bodem bylo stanoveni indukované rychlosti v; z rovnice
CT - .Q. " R

2 JR R

Vi = (4.81)
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Tim se prvni iterace ukoncila a veskeré vypoctené hodnoty vstupovaly zpét do rovnice
(4.75), odkud pokracovala dalsi iterace, dokud se limitné nedoslo k vysledku pro jednotlivé
Cleny. Poté jiz bylo moZné dopocitat potfebny vykon kvadrokoptéry pfi doprfedném letu

Z rovnice

K- C? 0" Cao (

5 1
= 1+4-,u+—-,u4)+—'(£>-/13, (4.82)
222 + p? 8 2 \4

Cp 5

z které se vysledny potiebny vykon dopocte zakladnim vztahem pro vykon a poétem vrtuli
P=N-p-A-(Q-R)3 cp. (4.83)

Cely vypocet byl provadén v zavislosti na ménici se rychlosti dopfedného letu V., a od
jednotlivych hmotovych konfiguraci pro jednotlivé vrtule. Nasledné byl vyfeSen i pro ménici
se nadmorskou vysku, s kterou souvisi ménici se hustota vzduchu. Hodnota potfebného
vykonu byla feSena pro uhel ndabéhu a < 35°, jelikoz vyssi hodnoty nemaji v pfipadé reseni
dopredného letu u kvadrokoptér smysl.

Jako prvni byl proveden vypocet potfebného vykonu pfi dopredném letu pro vrtuli APC
Thin Electric 9x4,5. Vysledné hodnoty byly nejprve porovndny v ramci ménici se hmotové
konfigurace (Graf 28) s konstantni hodnotou hustoty, kterd odpovidala definované hodnoté
na urovni hladiny more. Potom byl proveden vypocet podle letové hladiny (Graf 29), kde pro
zménu byla konstantni hmotnost, jez odpovidala hodnoté m = 1 kg. Nasledné byl stejny
vypocet pouzit i pro stanoveni hodnot vrtule Graupner CAM Prop 9x4 (Graf 30 a Graf 31)
a Master Airscrew 9x4 (Graf 32 a Graf 33). Pro vSechny tyto vrtule byly vytvoreny tabulky
hodnot potfebnych vykonl, které se nachazi v Ptiloha 3.

Z téchto graf( je patrny vyvoj potfebného vykonu, ktery se zvétsuje s rostouci hmotnosti.
Na druhou stranu je u tézSich kvadrokoptér mozné dosahovat vyssich rychlosti, jelikoz
s rostouci hmotnosti roste stabilita, a tak dosahuiji stejnych hodnot Ghld ndbéht az pfi vyssich
rychlost.

Pro zvysujici se letovou hladinu se stava graf zajimavéjSim. JelikoZ se dostava do bodu, kdy
se zacina projevovat nizsi hustota, s kterou pfti vyssich rychlostech vyrazné klesa odpor, jenz je
spjat s potfebnym parazitickym vykonem. Tim dochdzi k vyméné kfivek a pro kvadrokoptéru
pfi vyssich rychlostech plati, Ze je potfeba nizsiho vykonu pro stejnou rychlost jako by tomu
bylo pro nizsiho letovou hladinu. A zaroven s vyssi letovou hladinou je kvadrokoptéra schopna
dosahovat vyssich rychlosti, coz mlze byt v uréitych momentech Zadouci. Avsak, jak uz bylo
feCeno v Uvodnich kapitolach, kvadrokoptéra patfi mezi civilné pouzivané bezpilotni
prostredky, které obvykle dosahuji omezeného doletu z dlivodu pouZitého pohonu, ktery pfi
hmotnosti do tfi kil je vyhradné elektricky.
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4.5.2 Zavislost uhlu ndbéhu na rychlosti doprfedného letu

Mezi hodnoty, které vyrazné ovliviiuje dopfedny let, se fadi i Uhel nabéhu a. S jeho rostouci
hodnotou se zvySuje odpor kvadrokoptéry, coz vyrazné zvySuje potfebny vykon. Proto je
potieba pti tomto reZimu letu najit vhodny kompromis pro dosazeni maximalni energetické
ucinnosti.

a ]

0 10 20 30 40 50 60 70 80
V_ [m/s]

] K ] 5 kg 2kg ——2.5kg —3 kg

Graf 27 — Zavislost uhlu ndbéhu na rychlosti dopredného letu a hmotnosti — APC Thin Electric 9x4,5

Na zakladé tohoto zobrazeni plyne pro rychlost dopredného letu V, jeho zavislost na uhlu
nabéhu a. Pro tézsi kvadrokoptéry plati, Ze jsou schopny dosahovat vyssich rychlosti pti nizSich
hodnotach Uhlu nabéhu, ¢imz se u nich snizuje vliv od potfebného parazitického vykonu.

Tato zavislost je naznadena pouze pro vrtuli APC Thin Electric 9x4,5, jelikoZz je chovani
u ostatnich identické. Konkrétni grafy pro kazdou vrtuli se nachazi aZ u stanovenych
potiebnych vykonl v nasledujici kapitole.
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4.5.3 Potrebny vykon pfi dopfedném letu pro APC Thin Electric 9x4,5

1000

0 10 20 30 40 50 60 70 80
qu [m/s]

—1kg ——1.5kg 2kg ——2.5kg —m—3kg

Graf 28 — Zavislost potrebného vykonu na rychlosti dopredného letu a hmotnosti — APC Thin Electric 9x4,5
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Graf 29 — Zavislost potfebného vykonu na rychlosti dopredného letu a letové hladiné — APC Thin Electric 9x4,5
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4.5.4 Potrebny vykon pfi dopredném letu pro Graupner CAM Prop 9x4

1200
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0 10 20 30 40 50 60 70 80
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s 1] (), —].8 kg 2 kg =——2.5 kg =3 kg

Graf 30 — Zdvislost potfebného vykonu na rychlosti dopredného letu a hmotnosti — Graupner CAM Prop 9x4
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Graf 31 — Zavislost potfebného vykonu na rychlosti dopredného letu a letové hladiné — Graupner CAM Prop 9x4



4.5.5 Potrebny vykon pfi dopredném letu pro Master Airscrew 9x4
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Graf 32 — Zavislost potfebného vykonu na rychlosti dopredného letu a hmotnosti — Master Airscrew 9x4
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Graf 33 — Zavislost potrebného vykonu na rychlosti dopredného letu a nadmorské vysce — Master Airscrew 9x4
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4.5.6 Porovnani potfebnych vykon( pfi dopfedném letu mezi druhy vrtuli

Poslednim bodem diplomové prace je porovnani potfebnych vykon( pfi dopfedném letu pro
jednotlivé vrtule a jejich vyhodnoceni.

Porovnani potfebnych vykonl v zdavislosti na dopfedném letu je naznaceno na
ndasledujicich grafech. V prvnim grafu (Graf 34) se jedna o porovnani pfi hmotnosti m = 1 kg
a na druhém (Graf 35) je vyobrazen potfebny vykon pfi hmotnosti m = 3 kg.

250 F—— APC Thin Electric 9x4,5 i
Graupner CAM Prop 9x4
Master Airscrew 9x4

200

150

P W]

100

50

0 L L L 1 L L L L
0 5 10 15 20 25 30 35 40 45
Vx‘ [m/s]

Graf 34 — Zavislost potfebného vykonu na rychlosti dopredného letu o hmotnostim = 1 kg
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Graf 35 - Zavislost potfebného vykonu na rychlosti doprfedného letu o hmotnostim = 3 kg

Na obou téchto grafech je vidét, Ze nejhire vychazi hodnoty pro Graupner CAM Prop 9x4,
coz se paradoxné neshoduje se zjisténim z visu. Tato zména je zplsobena vlivem soucinitele
odporu ¢y, jenz u této vrtule dosahoval témér dvojnasobné hodnoty oproti ostatnim vrtulim
(cqo = 0,02425), a ktery se u visu pfili$ neprojevil, avSak v tomto pfipadé negativné ovliviiuje
potiebny profilovy vykon. Cimz dosahuje vrtule Graupner CAM Prop 9x4 nejhorsich vysledk.

Na druhé strané stoji vrtule APC Thin Electric 9x4,5, jez méla nejlepsi vykonnostni
charakteristiky i v pfipadé visu. To je spojeno s nejmensimi hodnotami pro korekéni faktor

indukovany faktor k a pro soucinitel odporu cg.
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5 Zavér

Tato diplomova prace se komplexnim pfistupem zaméfila na mechaniku letu multikoptér. Na
uvod byl proveden detailni rozbor bezpilotnich prostfedkd od jejich definice, pres historii a
vyvoj, az po rozdéleni podle konstrukci. V kontextu bezpilotnich prostfedk(i byla nasledné
nastinéna problematika mezinarodni standardni atmosféry, ktera slouzi jako referenéni model

pro vypocCty letovych vlastnosti. Zarovenn pro ni byla stanovena zavislost tlaku, hustoty
a teploty na geopotencidlni vysce.

Hlavni ¢ast prace se zabyvala mechanikou letu kvadrokoptéry. Nejprve byla popsana
aerodynamika rotoru a nasledné byl na prikladu helikoptéry vysvétlen zakladni princip visu
helikoptéry, pro které plati pfiblizné stejna pravidla jako pro kvadrokoptéry.

Nasledovala teorie idedlniho propulzoru a nastinéni metody odhadu neidealnich vlivii na
zakladé ziskanych méreni rotoru. Tim bylo mozné sestavit vypocet potifebného vykonu ve visu
v prostiedi MATLAB R2023b. Vypocet byl aplikovand na tfi typy vrtuli a jejich vysledky byly
nasledné porovnany. Nejlépe dopadla vrtule APC Thin Electric 9x4,5, pro kterou byly

evvs

soucinitele odporu.

Posledni fazi bylo stanoveni chovani kvadrokoptéry béhem dopredného letu. Nejprve bylo
nutné sestaveni silové rovnovdhy a ndsledné bylo mozné prejit k vypoctu, kde byly vyuZity
zjisténé hodnoty z visu. Vzhledem k narocnosti vypoctu oproti visu, byla nejprve stanovena
fadu predpokladt pro jeho zjednoduseni.

| pfes zjednodusSeni nebylo analytické feSeni mozné a bylo nutné problém fesit numericky
pomoci iteraéni metody. Diky tomuto feSeni se dospélo ke stanoveni zdavislosti potfebného
vykonu na rychlosti dopredného letu. Z vysledk( byla patrna zavislost na zvysujici se hmotnosti
nebo vliv letové hladiny, ktera ma na dopredny let pfi vyssSich rychlostech pozitivni vliv.

Vystupem této diplomové prace je Siroky zdbér do problematiky mechaniky letu
kvadrokoptér a feseni chovani béhem dopredného letu spolecné s vytvorenym vypoctového
souboru. Tato zjisténi mohou byt zdrojem pro dalsi vyzkum v oblasti bezpilotnich prostredk
a slouzit k optimalizaci konstrukce a letovych vlastnosti kvadrokoptér.
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Prilohal Geometrické vlastnosti vrtuli

/R[]

r/RI-]|¢/R[-1| O[] r [cm] ¢ [em]
0,15 0,157 34,80 1,7145 1,7945
0,2 0,163 36,50 2,2860 1,8631
0,25 0,187 34,26 2,8575 2,1374
0,3 0,206 29,64 3,4290 2,3546
0,35 0,217 25,62 4,0005 2,4803
0,4 0,222 22,53 4,5720 2,5375
0,45 0,222 20,25 5,1435 2,5375
0,5 0,217 18,37 5,7150 2,4803
0,55 0,209 16,83 6,2865 2,3889
0,6 0,197 15,51 6,8580 2,2517
0,65 0,183 14,38 7,4295 2,0917
0,7 0,167 13,45 8,0010 1,9088
0,75 0,150 12,56 8,5725 1,7145
0,8 0,133 12,09 9,1440 1,5202
0,85 0,116 11,25 9,7155 1,3259
0,9 0,099 10,46 10,2870 1,1316
0,95 0,074 9,68 10,8585 0,8458
1 0,049 8,90 11,4300 0,5601

Tabulka 14 — Geometrické hodnoty pro APC Thin Electric 9x4.5 [37]
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Graf 36 — Zavislost relativni tétivy na relativnim rozpéti — APC Thin Electric 9x4,5
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Graf 37 — Zavislost uhlu nastaveni vrtule na relativnim rozpéti — APC Thin Electric 9x4,5
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0.5 0.6 0.7

7R []

0.8

0.9

/R ¢/RI-1| 0[] r [em] ¢ [em]
0,15 0,163 36,40 1,7145 1,8631
0,2 0,157 37,31 2,2860 1,7945
0,25 0,156 35,28 2,8575 1,7831
0,3 0,156 31,16 3,4290 1,7831
0,35 0,155 26,88 4,0005 1,7717
0,4 0,152 23,30 4,5720 1,7374
0,45 0,148 20,25 5,1435 1,6916
0,5 0,144 17,70 5,7150 1,6459
0,55 0,140 15,78 6,2865 1,6002
0,6 0,136 14,18 6,8580 1,5545
0,65 0,131 12,96 7,4295 1,4973
0,7 0,127 11,77 8,0010 1,4516
0,75 0,121 10,67 8,5725 1,3830
0,8 0,114 9,63 9,1440 1,3030
0,85 0,105 8,65 9,7155 1,2002
0,9 0,090 7,33 10,2870 1,0287
0,95 0,062 6,84 10,8585 0,7087

1 0,034 6,39 11,4300 0,3886

Tabulka 15 — Geometrické hodnoty pro Graupner CAM Prop 9x4 [37]
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Graf 38 — Zavislost relativni tétivy na relativnim rozpéti — Graupner CAM Prop 9x4

40

35

30

25

0 [°]

20

16

10

5
0.1

0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9
/R [-]

Graf 39 — Zavislost uhlu nastaveni vrtule na relativnim rozpéti — Graupner CAM Prop 9x4
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r/RI—]|¢/RI-1| 0[] r [cm] ¢ [em]
0,15 0,153 30,18 1,7145 1,7488
0,2 0,148 32,66 2,2860 1,6916
0,25 0,149 31,47 2,8575 1,7031
0,3 0,154 26,99 3,4290 1,7602
0,35 0,159 23,27 4,0005 1,8174
0,4 0,161 21,06 4,5720 1,8402
0,45 0,161 19,25 5,1435 1,8402
0,5 0,161 17,60 5,7150 1,8402
0,55 0,160 16,14 6,2865 1,8288
0,6 0,158 14,96 6,8580 1,8059
0,65 0,154 13,83 7,4295 1,7602
0,7 0,149 12,99 8,0010 1,7031
0,75 0,143 12,28 8,5725 1,6345
0,8 0,135 11,69 9,1440 1,5431
0,85 0,127 10,92 9,7155 1,4516
0,9 0,118 10,17 10,2870 1,3487
0,95 0,105 9,28 10,8585 1,2002
1 0,091 8,38 11,4300 1,0401

Tabulka 16 — Geometrické hodnoty pro Master Airscrew 9x4 [37]
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Graf 40 — Zavislost relativni tétivy na relativnim rozpéti — Master Airscrew 9x4
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Priloha 2 Statické vlastnosti vrtuli
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Graf 42 — Zavislost soucinitele tahu a vykonu na otdckdch — APC Thin Electric 9x4,5
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Graf 43 — Zdvislost soucinitele tahu a vykonu na otdckdch — Graupner CAM Prop 9x4
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Pfiloha 3 Potfebny vykon pfi dopredném letu

Ukazka vypoctenych hodnot potfebného vykonu pro dopredny let pro APC Thin Electric 9x4,5

na urovni more pro hmotnost od 1 + 3 kg.

Voo [m/s] Py g [W] Pisig [W] Py g [W] Py s g [W] P3 g [W]
0 74,20435 136,3221 209,8816 293,3184 385,5771
2,5 71,67726 134,0272 208,0991 292,1713 385,1202
5 62,48324 121,5035 192,8805 274,7935 366,0659
7,5 53,2485 106,5962 173,2627 251,0838 338,634
10 47,63548 94,33919 154,4959 226,3632 308,5569
12,5 45,85562 86,99255 140,6573 205,7719 281,3339
15 47,26175 84,28914 132,5889 191,5317 260,4837
17,5 51,43673 85,54885 129,7238 183,5945 246,766
20 58,17974 90,30201 131,3862 181,2605 239,6775
22,5 67,37753 98,28847 137,1068 183,8861 238,4905
25 78,91036 109,3649 146,6051 191,0255 242,6094
27,5 92,58962 123,4273 159,7172 202,3994 251,6222
30 108,1186 140,3553 176,3328 217,8364 265,2625
32,5 125,0742 159,9718 196,3479 237,2206 283,3596
35 142,9119 182,0158 219,6283 260,4511 305,7954
37,5 160,9929 206,1256 245,9837 287,4112 332,4695
40 178,6332 231,8348 275,1478 317,9437 363,2726
42,5 195,1654 258,5802 306,7675 351,8329 398,0643
45 210,0021 285,7234 340,3977 388,7913 436,6569
47,5 312,5824 375,5065 428,4517 478,8021
50 338,4727 411,4871 470,3649 524,1822
52,5 362,7505 447,6787 514,0034 572,4053
55 384,8541 483,3934 558,771 623,0049
57,5 404,3382 517,9477 604,0184 675,4438
60 550,6957 649,0636 729,1232
62,5 581,0601 693,2162 783,3954
65 608,559 735,8032 837,5809
67,5 776,196 890,9883
70 813,8341 942,9361
72,5 848,2455 992,7744
75 1 039,906
77,5 1 083,807
80 1124,038

Tabulka 17 — Zavislost potrebného vykonu na rychlosti dopredného letu a hmotnosti — APC Thin Electric 9x4,5
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Ukazka vypoctenych hodnot potfebného vykonu pro dopfedny let pro APC Thin Electric 9x4,5

o konstantni hmotnosti (m = 1 kg) a s ménici se letovou hladinou.

Voo [M/s] Py kg [W] Piskg [W] P; kg [W] Py 5 kg [W] P3 g [W]
0 74,20435 79,84389 86,13669 93,18645 101,1181
2,5 71,67726 77,6845 84,35065 91,77328 100,07
5 62,48324 68,76526 75,75397 83,54499 92,25896
7,5 53,2485 59,13878 65,88854 73,59772 82,37844
10 47,63548 52,51495 58,31364 65,17269 73,24887
12,5 45,85562 49,59252 54,22353 59,90519 66,82359
15 47,26175 49,82965 53,26295 57,711 63,3595
17,5 51,43673 52,76971 54,96289 58,15224 62,51007
20 58,17974 58,1701 59,03678 60,90577 63,93505
22,5 67,37753 65,90691 65,33452 65,78672 67,41373
25 78,91036 75,88921 73,76881 72,69357 72,81901
27,5 92,58962 87,99968 84,25992 81,55839 80,07621
30 108,1186 102,0543 96,69684 92,31044 89,12973
32,5 125,0742 117,7772 110,9103 104,8499 99,91835
35 142,9119 134,7899 126,6559 119,0293 112,3569
37,5 160,9929 152,6171 143,6073 134,6413 126,3231
40 178,6332 170,708 161,3602 151,4137 141,6483
42,5 195,1654 188,4725 179,4479 169,0119 158,1134
45 210,0021 205,3266 197,3666 187,0481 175,4489
47,5 220,7414 214,6081 205,099 193,3409
50 234,2855 230,6961 222,7275 211,4409
52,5 245,2198 239,5095 229,3809
55 257,8612 255,0591 246,791
57,5 269,0524 263,3183
60 278,6456
62,5 292,5072

Tabulka 18 — Zdvislost potfebného vykonu na rychlosti dopredného letu a nadmorské vysce — APC Thin Electric 9x4,5
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Ukazka vypoctenych hodnot potfebného vykonu pro dopredny let pro Graupner CAM Prop 9x4

na urovni mofe pro hmotnost od 1 + 3 kg.

Voo [m/s] Py g [W] Piskg [W] P; kg [W] Py 5 kg [W] P3 g [W]
0 91,11187 167,3832 257,7033 360,1513 473,4312
2,5 90,08924 167,4072 259,0657 362,9802 477,7836
5 82,11626 156,773 246,4308 348,9022 462,765
7,5 74,07919 143,6362 229,196 328,213 439,0062
10 69,78135 133,226 212,814 306,4386 412,4613
12,5 69,43558 127,887 201,5203 288,9197 388,8436
15 72,36233 127,3341 196,1839 277,9612 371,8078
17,5 78,12359 130,8533 196,2076 273,5058 362,1371
20 86,50944 137,9514 200,8824 274,8185 359,3007
22,5 97,40482 148,3557 209,7154 281,2238 362,5344
25 110,6927 161,9174 222,4121 292,2533 371,2136
27,5 126,1898 178,5323 238,8016 307,6142 384,9052
30 143,6068 198,0828 258,7718 327,1273 403,3296
32,5 162,5291 220,3973 282,2199 350,6739 426,3088
35 182,4212 245,2214 309,0156 378,1535 453,7212
37,5 202,6538 272,2016 338,9742 409,4523 485,4666
40 222,5525 300,8801 371,8364 444,4179 521,4379
42,5 241,4592 330,7031 407,2568 482,8407 561,4989
45 258,7958 361,0415 4447992 524,4405 605,4675
47,5 391,2229 483,9407 568,8581 653,1021
50 420,5724 524,0838 615,653 704,0926
52,5 448,4553 564,5773 664,3067 758,0553
55 474,3193 604,7429 714,2324 814,5325
57,5 497,7279 643,9065 764,7903 872,9961
60 681,4317 815,308 932,8567
62,5 716,7501 865,1045 993,4761
65 749,389 913,5164 1 054,184
67,5 959,9244 1114,3
70 1003,777 1173,15
72,5 1 044,611 1 230,095
75 1 082,067 1 284,546
77,5 1 335,989
80 1 383,993

Tabulka 19 — Zdvislost potrfebného vykonu na rychlosti dopredného letu a hmotnosti — Graupner CAM Prop 9x4
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Ukazka vypoctenych hodnot potfebného vykonu pro dopredny let pro Graupner CAM Prop 9x4

o konstantni hmotnosti (m = 1 kg) a s ménici se letovou hladinou.

Voo [M/s] Py kg [W] Piskg [W] P; kg [W] Py 5 kg [W] P3 g [W]
0 91,11187 98,03638 105,763 114,4191 124,158
2,5 90,08924 97,39676 105,5123 114,5567 124,6758
5 82,11626 89,7115 98,16422 107,5934 118,1479
7,5 74,07919 81,27129 89,47948 98,82721 109,4546
10 69,78135 75,92961 83,1554 91,62509 101,5253
12,5 69,43558 74,40734 80,42937 87,68412 96,38877
15 72,36233 76,13489 80,9265 86,91208 94,30842
17,5 78,12359 80,63288 84,1545 88,84926 94,91993
20 86,50944 87,64678 89,81244 93,15639 97,86619
22,5 97,40482 97,04823 97,7433 99,63944 102,9154
25 110,6927 108,7465 107,8577 108,1927 109,9343
27,5 126,1898 122,6276 120,0772 118,7474 118,8456
30 143,6068 138,5127 134,2939 131,2342 129,5933
32,5 162,5291 156,1323 150,3432 145,5563 142,1176
35 182,4212 175,1155 167,9865 161,5703 156,3358
37,5 202,6538 194,9948 186,9037 179,0736 172,1292
40 222,5525 215,2276 206,6974 197,7996 189,333
42,5 241,4592 235,2321 226,9078 217,4192 207,7327
45 258,7958 254,4325 247,0383 237,5509 227,0636
47,5 272,3077 266,5878 257,7771 247,0169
50 288,4343 285,0867 277,6669 267,2491
52,5 302,1311 296,8022 287,3974
55 317,4097 314,803 307,0969
57,5 331,351 326
60 343,7943
62,5 360,2189

Tabulka 20 — Zdvislost potfebného vykonu na rychlosti dopredného letu a nadmorské vysce — Graupner CAM Prop 9x4
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Ukazka vypoctenych hodnot potfebného vykonu pro dopredny let pro Master Airscrew 9x4 na

Urovni mofe pro hmotnost od 1 + 3 kg.

Voo [m/s] Py g [W] Piskg [W] P; kg [W] Py 5 kg [W] P3 g [W]
0 83,71032 153,7857 236,7685 330,8941 4349716
2,5 81,21409 151,6708 235,3399 330,2855 435,2428
5 71,43989 138,4026 219,2681 311,9931 415,2547
7,5 61,57143 122,4915 198,3613 286,7631 386,104
10 55,569 109,389 178,305 260,3583 354,0005
12,5 53,63937 101,5301 163,5111 238,3461 324,9019
15 55,05641 98,60101 154,8721 223,1202 302,6126
17,5 59,34689 99,83977 151,7483 214,6049 287,9357
20 66,27727 104,7153 153,3825 212,016 280,3005
22,5 75,71562 112,9275 159,2441 214,6318 278,8926
25 87,53167 124,3078 169,0102 221,9472 283,0431
27,5 101,5311 138,7365 182,4885 233,6409 292,2839
30 117,4146 156,0828 199,5498 249,5119 306,3078
32,5 134,7587 176,164 220,077 269,4236 324,9149
35 153,0195 198,7155 243,9277 293,2606 347,9655
37,5 171,5603 223,3743 270,9059 320,8961 375,3439
40 189,6993 249,6741 300,7425 352,166 406,9296
42,5 206,7717 277,0528 333,0826 386,8501 442,5745
45 222,1928 304,8736 367,4811 424,6583 482,0854
47,5 332,4571 403,4067 465,2221 525,2103
50 359,1211 440,2542 508,092 571,6296
52,5 384,2246 477,3648 552,7415 620,9505
55 407,2085 514,0531 598,5756 672,7063
57,5 427,6296 549,6381 644,947 726,361
60 583,4765 691,176 781,3169
62,5 614,9937 736,5745 836,9284
65 643,7101 780,4726 892,5182
67,5 822,244 947,3975
70 861,3307 1 000,887
72,5 897,2631 1052,34
75 929,675 1101,162
77,5 1146,831
80 1 188,91

Tabulka 21 — Zdvislost potfebného vykonu na rychlosti dopredného letu a hmotnosti — Master Airscrew 9x4
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Ukazka vypoctenych hodnot potfebného vykonu pro dopfedny let pro Master Airscrew 9x4 o
konstantni hmotnosti (m = 1 kg) a s ménici se letovou hladinou.

Voo [M/s] Py kg [W] Piskg [W] P; kg [W] Py 5 kg [W] P3 g [W]
0 83,71032 90,07231 97,17126 105,1241 114,0719
2,5 81,21409 87,97671 95,48237 103,8414 113,1868
5 71,43989 78,50538 86,36544 95,12831 104,9303
7,5 61,57143 68,2215 75,83124 84,51366 94,39586
10 55,569 61,14003 67,73356 75,50759 84,63795
12,5 53,63937 58,00093 63,35421 69,87418 77,76882
15 55,05641 58,19518 62,28961 67,50706 74,05534
17,5 59,34689 61,20819 64,01349 67,91567 73,1082
20 66,27727 66,76105 68,19988 70,73546 74,54563
22,5 75,71562 74,70826 74,67412 75,75412 78,117
25 87,53167 84,94609 83,33373 82,85251 83,67517
27,5 101,5311 97,34975 94,08969 91,95145 91,13217
30 117,4146 111,7312 106,8254 102,973 100,4236
32,5 134,7587 127,8126 121,3685 115,8131 111,4824
35 153,0195 145,2153 137,473 130,3214 124,2198
37,5 171,5603 163,4648 154,8125 146,2895 138,5112
40 189,6993 182,0118 172,9834 163,445 154,1867
42,5 206,7717 200,2683 191,5201 181,4536 171,0268
45 222,1928 217,6527 209,9206 199,9286 188,7625
47,5 233,638 227,6786 218,448 207,0803
50 247,7952 244,3198 236,5763 225,6329
52,5 259,435 253,8909 244,0534
55 272,7083 270,0079 261,9734
57,5 284,6046 279,0414
60 294,9416
62,5 309,4095

Tabulka 22 — Zdvislost potfebného vykonu na rychlosti dopredného letu a nadmorské vysce — Master Airscrew 9x4
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