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ABSTRAKT

Tato diplomova prace je zaméfena na navrh letovych zkousek pro certifikaci nové turbovr-
tulové letecké pohonné jednotky. Nejprve byla provedena reSerSe piedpisové zakladny
tykajici se instalace motoru do dvoumotorového letounu certifikovaného dle piedpisu CS -
23 a reSerSe létajicich laboratofi. V praktické Casti byly navrzeny postupy pro ovladdani
experimentalniho turbovrtulového motoru a postupy letovych zkousek pro testovany motor
a zkuSebni letoun. V zavéru prace je uveden vypocet o¢ekavaného rozdilu tahi mezi jed-

notlivymi pohonnymi jednotkami.

Kli¢ova slova: certifikace leteckého motoru, experimentalni pohonna jednotka, 1étajici

laboratote, letové zkousky, vypocet tahu leteckého motoru

ABSTRACT

This thesis is focused on the proposal of flight tests for the certification of the new turbo-
prop engine. First, research was conducted on the basis of installation of the engine in a
multi engine aircraft certified according to regulation CS - 23 and flying test beds. In the
practical part, procedures for controlling the experimental turboprop engine and flight test
procedures for the engine and test aircraft were designed. The conclusion of the thesis is

the calculation of the expected engine thrust difference between the individual engines.

Keywords: aviation engine certification, experimental engine, flying test beds, flight tests,

engine thrust calculation
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UvVOD

Cilem této diplomové prace bude predevsim navrhnout letové zkousky nové pohonné le-
tecké jednotky. Toto téma jsem si vybral hlavné proto, Ze jsem sdm aktivni letec a n&jaky
Cas jsem | pracoval v leteckych zkuSebnach spole¢nosti GE Aviation Czech jako zkuSebni
technik leteckych pohonnych jednotek. Diku tomu je mi toto téma velice blizké a v&fim, ze

své doposud nabyté zkusenosti budu schopen v této praci vyuzit.

Letové zkousky piispivaly rozvoji i zdokonaleni novych typi leteckych pohonnych jedno-
tek i letadel uz od prvni svétové valky. Divodem vzniku letovych zkousek bylo navrhnout,
poptipadé vylepsit pohonnou jednotku s lepsimi parametry a letovymi vlastnostmi. K nej-
vétSimu rozmachu letovych zkousek pohonnych jednotek doslo v pritbéhu druhé svétové
valky a po ni, kdy se zacaly vyvijet pfedevsim proudové motory. V tomto obdobi se zacaly

objevovat prvni 1étajici laboratofe testujici pohonné jednotky.

Resersni ¢ast bude tedy nejdiive zaméfena na detailnéjsi popis nékterych vyznamnych léta-

jicich laboratofi a to jak tuzemskych, tak i zahrani¢nich.

Dale bude v této ¢asti uveden piehled organizaci a administrativnich ptedpist tykajicich se
certifikace a to predevsim piedpisu CS - 23: Certifikacni specifikace pro letouny kategorie
normalni, cvi¢na, akrobaticka a pro sbérnou dopravu. Z tohoto piedpisu zde budou popsa-
ny nejdilezitéjsi casti, které se certifikace letounu s experimentalni pohonnou jednotkou

tykaji. Samotna testovaci jednotka zaroven podléha predpisu CS - E Engines.

V praktické ¢asti této prace budou navrzeny konkrétni letové zkousky, pii kterych budou
ovefovany a testovany provozni vlastnosti a bezpecnost experimentalni pohonné jednotky.
U kazdé letové zkousky bude definovan ptimy postup posadky pro test pohonné jednotky,
véetné pozadovanych i nepiekrocitelnych rezimt. A to jak letounu, tak i obou pohonnych

jednotek.

Uvedena experimentalni pohonna jednotka bude pii téchto testech zavéSena na letoun Be-
echcraf King Air 350. Tento letoun proto bude detailnéji popsan na tvod praktické ¢asti a
budou uvedeny provozni omezeni letounu i ptivodni pohonné jednotky PT-6A-60A a po-

psany systémy, které zastavba testované pohonné jednotky ovlivni.

Dalsi ¢ast diplomové prace bude zamétena na navrh postupti pro ovladani vyse uvedeného
experimentalniho turbovrtulového motoru pfi letovych zkouskach. Bude se jednat o postup

spusténi a vypnuti experimentalni pohonné jednotky za letu.
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Poslednim ukolem diplomové prace bude vypocitat rozdil tahu mezi piivodni a experimen-
talni pohonnou jednotkou letounu. Tyto tahy budou vypo¢itany na zaklad¢ teorie idealniho
propulzoru. Ovéiena bude také ovladatelnost letounu pii mozném vysazeni kterékoliv po-
honné jednotky a také pii maximalnim tahu pohonnych jednotek. Experimentalni pohonna
jednotka je totiz cca 0 25% vykonnéjsi, nez ptivodni turbovrtulova jednotka a proto je za-

potiebi vyrovnavat asymetricky tah kormidly letounu.
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l. RESERSNI CAST
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1 RESERSE PREDPISOVE ZAKLADNY TYKAJICI SE INSTALACE
MOTORU DO DVOUMOTOROVEHO LETOUNU
CERTIFIKOVANEHO DLE PREDPISU CS-23

ResSer$ni ¢ast diplomové prace bude zaméfena na prubéh certifikace zkusebniho letounu.
Letoun je potieba certifikovat z divodu zéstavby nové experimentalni pohonné jednotky.
Uvedené pohonna jednotka bude nasledné podrobena letovym zkouSkam, které¢ budou na-

vrzeny v praktické ¢asti diplomové prace.

1.1 Predpisova zakladna

Pted detailngjsim vykladem piedpist je nejprve nutné uvést alespon zakladni dulezité defi-
nice v oblasti administrativy a certifikace letounti. Budou také uvedeny organizace, jez se

certifikaci zabyvaji. Na zavér kapitoly pak bude popsana samotna certifikace letounu.

1.1.1 Definice
Typové osvédcéeni

Typovym osvédcenim se prokazuje, ze uvedeny typ letadla, leteckého motoru nebo vrtule,
se uznava letoveé zplisobilym, pokud je udrzovan a pouzivan dle danych piedpist s piislus-
nymi provoznimi omezenimi, ktera jsou uvedena v pfiloze k danému osvédceni. Typové
osvédceni vydava trad pro civilni letectvi v dané zemi. Toto typové osveédéeni je platné,
dokud se jich majitel nevzd4, nebo dokud jejich platnost neni pozastavena, nebo zruSena

Utadem pro civilni letectvi Ceské republiky.

Ve Spojenych Statech se tento Ufad nazyva Federal Aviation Administration a v Evropské

unii European Aviation Safety Agency (EASA).

V této definici je zminén 1 pojem letova zpusobilost. Letovd zplsobilost je takovy stav
letadla, ktery zajist'uje, ze uroven bezpecnosti pii letu v piedpokladanych provoznich pod-
minkach nebude niZsi nez uroven bezpecnosti stanovena danymi piedpisy.

Osvédceni letové zpisobilosti

Osvédceni letové zplsobilosti se vydava pouze pro letadla, ktera jsou zaregistrovana v
leteckém rejstiiku a splituji dané podminky (dle typového osvédceni) pro letecky provoz.

Letovou zplisobilost upravuje narodni piedpis L 8/A a také predpisy organizace EASA a to

Vv natizeni Komise (ES) ¢. 1702/2003 ze dne 24. zati 2003. Jedna se tedy o dokument slou-
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zici k presnému vymezeni typu letadla a k potvrzeni, Ze letoun splituje pozadavky danych
predpist.
Dopliikové typové osvédéeni

Doplinkové typové osvédCeni vydava patiicny letecky ufad, ktery timto dokumentem
schvaluje modifikace letadla, vrtule nebo motoru. Je zde definovana zména jiz existujiciho
produktu vcetné jeho konstrukénich a provoznich omezeni. Toto osvédEeni mé pouze ome-

zenou dobu platnosti.

1.1.2 Organizace zabyvajici se certifikaci v oblasti letectvi

Letecka civilni doprava neustale roste a vyviji se. S timto trendem je spojena potieba vzni-
ku nadnarodnich celoevropskych organizaci. Ty maji za kol sjednotit vSechna pravidla v
oblasti letectvi a udrzet bezpecnost a plynulost letecké dopravy na velmi vysoké tirovni.
Sjednoceni pravidel se tyka samoziejmé 1 certifikace letounii, motord, vrtuli a vSech casti
letadel. Tato pravidla jsou jakymsi minimem, kterym se musi fidit vSechny ¢lenské staty.
Jednotlivé Clenské staty si ovSem pravidla mohou déale upravovat, ale pouze ve prospéch

vétsi bezpecnosti.

Zakladnim tucéelem nize uvedenych organizaci a administrativnich ptedpisu z oblasti letec-
tvi je stanoveni jak narodnich, tak i nadnarodnich pozadavki pro ziskani typového osvéd-

¢eni letové zpusobilosti daného letounu.
EASA - European Aviation Safety Agency *

Evropska agentura pro bezpe¢nost letectvi byla zalozena dne 28. 9. 2003 na zéakladé roz-
hodnuti Evropského parlamentu a Rady Evropské unie. EASA je napomocna Evropské
komisi v oblasti certifikace, udrzby, letové zptsobilosti letadel i personélu a také v oblasti
usporadani letového provozu a letovych navigacnich sluzeb. EASA tedy vydava natfizeni
ES/EU, ktera maji obecnou platnost. To znamena, Zze po vyhlasena jsou zavazna ve vSech
svych ¢astech a okamzité aplikovatelna v kazdém ¢lenském staté Evropské unie (EU). Tato

nafizeni maji prednost pfed narodnimi pravnimi predpisy.

! zdroj: Ufagl pro civilni letectvi: Evropskd agentura pro bezpecnost letectvi (EASA) [online]. Ufad pro civil-
ni letectvi: Utad pro civilni letectvi, 2011 [cit. 2016-04-12]. Dostupné z: http://www.caa.cz/easa/zakladni-
informace
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Agentura postupem Casu vypracovala celoevropské standarty pro vSechny ¢asti civilniho

letectvi a dozira nad aplikaci jiz vydanych piedpist.

Evropska agentura pro bezpecnost letectvi mimo jiné vydava predpis zabyvajici se pro-
blematikou certifikace a to ptedpis CS-23 - Certifikacni specifikace pro letouny kategorie

normalni, cvicnd, akrobaticka a pro sbérnou dopravu.
ICAO - International Civil Aviation Organization?

Mezinarodni organizace pro civilni letectvi vznikla v prosinci roku 1944 na zakladé Chi-
cagské umluvy. Tato nadnarodni organizace je pfi¢lenéna k Organizaci spojenych narodt a
slouzi predevsim k vyvoji civilniho letectvi. Cile organizace jsou jednak bezpe¢ny spoleh-
livy a ekonomicky provoz letectvi a zdrovenl 1 modernizace letist’ a letecké techniky tak,

aby bylo dosazeno vysokych standardii kladenych na mezinarodni civilni letectvi.

Organizace ICAO vydava piedpisy (normy) s nazvem annex, jez definuji standardy mezi-
narodniho civilniho letectvi. Dodrzovani téchto standardi je nezbytné pro bezpecnost a

pravidelnost letectvi.

Organizace dale vydava takzvana doporuceni (recomended partices). Aplikace téchto do-

poruceni je také potiebna k zajisténi bezpe€nosti a plynulosti letectvi.

Standardy ICAO jsou publikovany v pfilohach Chicagské imluvy o mezinarodnim letectvi
jako jiz zminéné Annexy 1 az 19 a spole¢né s doporucenimi vytvaii dokumenty Standarts
and Recomended Practies (SAPRS).

Ministerstvo dopravy a spoju

V Ceské republice je nejvyssim organem civilniho letectvi Ministerstvo dopravy a spoju.
Tomuto ministerstvu piimo podléha tfad pro civilni letectvi (UCL). UCL je spravnim of-
ganem pro letecky provoz nad tizemim Ceské republiky. Je opravnén a povinen vést
rejstiik letadel, certifikovat a dozorovat letecky personal, letadla a véci spojené s letectvim,

vcetné jejich zpfisobilosti.3

2 zdroj: ICAO  Uniting  Aviation [online]. 2011  [cit.  2017-04-19].  Dostupné  z:
http://www.icao.int/Pages/default.aspx

% Zdroj: Certifikace letounu HPH 304 SM S pomocnym motorem binder pro start. Brno, 2009. Diplomové
prace. Vysoké uceni technické v Brn€. Vedouci prace Ing. Miroslav Splichal, Ph.D.
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Ceska republika, jakozto signatai Umluvy o mezinarodnim letectvi, se zavazala k zavedeni
pozadavkl stanovenym v dokumentech Annex a SAPRs a tim tedy k Gpravam statni le-
gislativy, ktera zavedeni pozadavkii umozni. V Ceské republice jsou zakladni pozadavky
obsazeny v leteckém zakonu ¢. 45/1997 Sb., ve znéni pozdéjsich predpist a v provadéci
vyhlasce ¢. 108/1997 Sb., ve znéni pozdéjsich predpist. Povinnost dodrzovat letecké pied-
pisy vychézejici z dokumentii Annex je v zdkoné vyjadiena v §102 a dale formou provadé-

cich pfedpisti vydanych Ministerstvem dopravy a spoji.

Annexy se v tuzemské legislativé projevily vydanim ptedpisi fady L. Pfedpisy fady L (L1
- L19, L4444, 18168, L8400, L7030) vydava UCL. Do leteckych piedpist fady L jsou

zaClenény také pozadavky organizace Eurocontrol.

Predpis fady L zabyvajici se certifikaci letount je ptedpis L-8/A Letova zpusobilost leta-
del - Postupy.

Ceska republika se mimo jiné vstupem do EU zavazala k plnéni pozadavkil organizace
EASA. Jedna se pfedevsim o natizeni Komise ES ¢. 748/2012 zabyvajici se tdrzbou leta-
del a letovou zptsobilosti a o natizeni Komise ES €. 1321/2014 zabyvajici se zachovanim
letecké zpusobilosti letadel a leteckych vyrobki, letadlovych ¢asti a schvalovanim organi-

zaci a personalu zapojenych do téchto ¢innosti.

1.1.3 Predpisy v oblasti certifikace
Piedpis L 8/A Letova zpisobilost letadel - Postupy

Zakladnim ucelem piedpisu L 8/A je stanovit narodni pozadavky na letovou zpusobilost
letadel, motora, vrtuli a vybaveni uvedenych v piiloze II natizeni Evropského parlamentu
¢. 216/2008. Letadla a jejich vybaveni, v€etné vrtuli a motorti, jsou povazovana za schva-
lené dle tohoto piedpisu, pokud byla schvalena organizaci EASA. Tento piedpis je vyda-

van Ministerstvem dopravy a spoji Ceské republiky.

Piedpis CS - 23 Certifika¢ni specifikace pro letouny kategorie normalni, cvi¢na, ak-

robaticka a pro sbérnou dopravu

Ptedpis CS - 23 podrobné¢ tesi certifikaci motorovych a vicemotorovych letadel v danych
kategoriich. Tento pfedpis se d¢li na tfi hlavni kategorie:

» Predpisy letové zptisobilosti

» Prijatelné zptsoby prukazu (AMC)
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» Priuvodce letovymi zkouskami

Piedpis CS - 21 Certifikace letadel a souvisejicich vyrobki, letadlovych ¢asti a zari-

zeni

Ptedpis CS - 21 popisuje jednak postupy certifikace letadel a také certifikaci ostatnich vy-

robkl a ¢asti letadlové techniky.

1.1.4 Postup certifikace*®

Nejprve je nutné zvolit oblast provozovani modifikovaného letounu. V piipadé, Ze by byl
letoun provozovan pouze na uzemi Ceské republiky, postatovala by certifikace pouze od
Utadu pro civilni letectvi Ceské republiky. Pokud bychom s takovymto letounem chtéli
l1état 1 v zahraniCi, bude nutné zazadat u tamnich leteckych afadt o vydani povoleni k letu
nad danym statem. Pokud bychom chtéli letoun provozovat na uzemi Evropské unie, je
nutné letoun certifikovat dle pozadavki Evropskd agentury pro bezpecnost letectvi -
EASA. Ta odpovida za provoz vSech typu letadel a jejich modifikaci na izemi Evropské

unie.

Dalsim krokem pro ziskani certifikace letounu je nutné zvolit takzvanou ptedpisovou za-
kladnu. Jinymi slovy, jakym pfedpisem pro certifikaci se budeme fidit. V nasem ptipade
budeme letoun provozovat nad izemim Evropské unie. To znamena, ze budeme postupo-

vat dle pfedpist CS.

Platnost tohoto ptedpisu letové zplisobilosti plati mimo jiné 1 pro vrtulové dvoumotorové
letouny v kategorii pro sbérnou dopravu v usporddani s devatenacti nebo méné¢ sedadly
mimo sedadla pilotl, se schvalenou maximalni vzletovou hmotnosti 8 618 kg (19 000 Ib)

nebo niz§i.

Této kategorii nas letoun odpovida, takze budeme konkrétné postupovat dle piedpisu CS -
23 Certifikacni specifikace pro letouny kategorie normdalni, cvicna, akrobaticka a pro

sbérnou dopravu. Jelikoz letoun jiz certifikaci dle tohoto predpisu prosel, neni po zastavbé

* Zdroj: Certifikace letounu HPH 304 SM S pomocnym motorem binder pro start. Brno, 2009. Diplomova
prace. Vysoké uceni technické v Brné€. Vedouci prace Ing. Miroslav Splichal, Ph.D.

> Zdroj: Moznosti konverze dvoumotorového pistového letounu Beechcraft B60 Duke na turbovrtulovy. Brmo,
2010. Diplomova prace. Vysoké uceni technické v Brné. Vedouci prace Ing. Miroslav Splichal, Ph.D.
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nového motoru nutné letoun certifikovat jako celek, ale pouze jeho vybrané ¢asti ovlivnéné

zastavbou motoru. Certifikace motoru zaroven podléha predpisu CS - E.

Pro certifikaci letounu bude dale nutna dokumentace letounu a motoru. Tuto dokumentaci

nam poskytnou vyrobci letounu a experimentalni letecké pohonné jednotky.

Postup certifikace lze rozdélit do tif krokt. Zadost certifikace, vlastni certifikace a odeslani

zpravy organim EASA.
Zadost certifikace

Nejprve je nutné zaslat pfislusnému tfadu 7adost o vydani typového osvédéeni. Zadost
zasila vyrobce (Zadatel) piimo Utadu pro civilni letectvi. Zadatel musi byt drZitelem
Opravnéni organizace k projektovani. Zaslana zadost ma platnost 3 - 5 let dle kategorie
letounu. Pokud certifikace nebude dokonéena pied uplynutim platnosti, bude nutné Zadost
zaslat znovu. V tomto pfipad¢ bude nutné zadost zaslat pfimo organim EASA. Evropska
agentura pro bezpecnost letectvi zddost piezkouma a preda pravomoc v certifikaénim pro-

cesu Utadu pro civilni letectvi.
Vlastni certifikace

Vlastni postup certifikace lze rozdélit do nékolika krokt. Nejprve je nutny popis vyrob-
cem, co je predmétem certifikace a jaké jsou pozadavky ocekavané certifikace. Dale zada-
tel popiSe, jakou certifika¢ni zakladnu zvolil a kterymi ptedpisy se bude fidit. V dal§im
kroku je predlozena piiprava certifikacnich pfedpist. To znamena dolozeni danych bodu
predpisti véetné prokazani splnéni bodi zkouskami. Zkousky se prokazuji Ufadu pro civil-

ni letectvi.
Odeslani zpravy organim EASA

Po uspésném prokazani zkousek je vysledek certifikace podstoupen Evropské agentuie pro
bezpecnost letectvi, ktera vysledky pfezkouma a nasledné letadlu vystavi Typovy certifi-
kat.

1.2 Predpisova zakladna dle stavebniho predpisu CS-23

V této kapitole budou vypsany zakladni pozadavky na méfici techniku zastavby motoru,
které obsahuje predpis CS - 23 Certifikacni specifikace pro letouny kategorie normalni,

cvi¢nd, akrobatickd a pro sbérnou dopravu. Bude se jednat o vybér nékterych stati daného
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predpisu v anglickém jazyce. Dany ptedpis je ke zhlédnuti naptiklad na webovych stran-

kach Utadu pro civilni letectvi.

Hlava F predpisu CS - 23

1.2.1 CS 23.1301 Function and installation

Each item of installed equipment must:

» Be of a kind and design appropriate to its intended function;

> Be labelled as to its identification, function or operating limitations, or any applica-

ble combination of these factors;

» Be installed according to limitations specified for that equipment;

» Function properly when installed.

1.2.2 CS 23.1305 Powerplants instruments

The following are required powerplant instruments:

» For all aeroplanes:

O

A fuel quantity indicator for each fuel tank, installed in accordance with
CS 23.1337(b);

An oil pressure indicator for each engine;

An oil temperature indicator for each engine;

An oil quantity measuring device for each oil tank which meets the re-
quirements of CS 23.1337(d);

A fire warning means for those aeroplanes required to comply with
CS 23.1203.

» For turbine engine-powered aeroplanes. In addition to the powerplant instruments

required by sub-paragraph (a) , the following powerplant instruments are required:

O

©)

o

A gas temperature indicator for each engine;

A fuel flowmeter indicator for each engine;

A fuel low pressure warning means for each engine;

A fuel low level warning means for any fuel tank that should not be deplted
of fuel in normal operations;

A tachometer indicator (to indicate the speed of the rotors with established
limiting speeds) for each engine;

An oil low pressure warning means for each engine;
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1.2.3

o

An indicating means to indicate the functioning of the powerplant ice pro-
tection system for each engine;

For each engine, an indicating means for the fuel strainer or filter required
by CS 23.997 to indicate the occurrence of contamination of the strainer or
filter before it reaches the capacity established in accordance with CS
23.997(d);

For each engine, a warning means for the oil strainer or filter required by
CS 23.1019, if it has no bypass, to warn the pilot of the occurrence of con-
tamination of the strainer or filter screen before it reaches the capacity es-
tablished in accordance with CS 23.1019(a)(5);

An indicating means to indicate the functioning of any heater used to pre-

vent ice clogging of fuel system components;

For turbopropeller-powered aeroplanes. In addition to the powerplant instruments

required by sub-paragraphs (a) and (c) , the following powerplant instruments are

required:

©)

o

A torque indicator for each engine;
A position indicating means to indicate to the flight crew when the propeller
blade angle is below the flight low pitch position, for each propeller, unless

it can be shown that such occurrence is highly improbable.

CS 23.1309 Equipment, systems and installations

Each item of equipment, each system, and each installation:

o

When performing its intended function, may not adversely affect the re-
sponse, operation, or accuracy of any:

= Equipment essential to safe operation; or

= Other equipment unless there is a means to inform the pilot of the

effect.

In a twin-engine aeroplane, must be designed to prevent hazards to the aer-
oplane in the event of a probable malfunction or failure;
In a commuter category aeroplane, must be designed to safeguard

againstbhazards to the aeroplane in the event of their malfunction or failure.

» The design of each item of equipment, each system, and each installation must be

examined separately and in relationship to other aeroplane systems and installations
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to determine if the aeroplane is dependent upon its function for continued safe
flight and landing and, for aeroplanes not limited to VFR conditions, if failure of a
system would significantly reduce the capability of the aeroplane or the ability of
the crew to cope with adverse operating conditions. Each item of equipment, each
system, and each installation identified by this examination as one upon which the
aeroplane is dependent for proper functioning to ensure continued safe flight and
landing, or whose failure would significantly reduce the capability of the aeroplane
or the ability of the crew to cope with adverse operating conditions, must be de-
signed to comply with the following additional requirements.

o It must perform its intended function under any foreseeable operating condi-
tion.

o When systems and associated components are considered separately and in
relation to other systems:

= The occurrence of any failure condition that would prevent the con-
tinued safe flight and landing of the aeroplane must be extremely
improbable; and

= The occurrence of any other failure condition that would significant-
ly reduce the capability of the aeroplane or the ability of the crew to
cope with adverse operating conditions must be improbable.

o Warning information must be provided to alert the crew to unsafe system
operating conditions and to enable them to take appropriate corrective ac-
tion. Systems, controls, and associated monitoring and warning means must
be designed to minimise crew errors that could create additional hazards;

o Compliance with the requirements of sub-paragraph (b) (2) may be shown
by analysis and, where necessary, by appropriate ground, flight, or simula-
tor test.

» In showing compliance with this paragraph with regard to the electrical power sys-
tem and to equipment design and installation, critical environmental and atmos-
pheric conditions, including radio frequency energy and the effects (both direct and

indirect) of lightning strikes, must be considered.

1.2.4 CS 23.1337 Powerplant instruments installation

Instruments and instrument lines



CVUT v Praze, Fakulta strojni 26

» Each powerplant and auxiliary power unit instrument line must meet the require-
ments of CS 23.993;
» Each powerplant and auxiliary power unit instrument that utilises flammable fluids

must be installed and located so that the escape of fluid would not create a hazard.

1.2.5 CS 23.1351 Electrical systems and equipment

» Each electrical system must be adequate for the intended use. In addition:

o Electric power sources, their transmission cables, and their associated con-
trol and protective devices, must be able to furnish the required power at the
proper voltage to each load circuit essential for safe operation; and

o Compliance with sub-paragraph (1) must be shown as follows:

= For commuter category aeroplanes, by an electrical load analysis
that accounts for the electrical loads applied to the electrical system
in probable combinations and for probable durations.
» For each electrical system, the following apply:

» Each system, when installed, must be:

o Free from hazards in itself, in its method of operation, and in its effects on
other parts of the aeroplane;

o Protected from fuel, oil, water, other detrimental substances and mechanical
damage; and

o So designed that the risk of electrical shock to crew, passengers and ground
personnel is reduced to a minimum.

> Electrical equipment must be so designed and installed that in the event of a fire in
the engine compartment, during which the surface of the firewall adjacent to the
fire is heated to 1 100°C (2 000°F) for 5 minutes or to a lesser temperature substan-
tiated for the aeroplane, the equipment essential to continued safe operation and lo-
cated behind the firewall will function satisfactorily and will not create an addition-

al fire hazard.

1.2.6 CS 23.1357 Circuit protection devices

> Protective devices, such as fuses or circuit breakers, must be installed in all electri-
cal circuits other than:
o The main circuits of starter motors used during starting only; and
o Circuits in which no hazard is presented by their omission.
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>

1.2.7

1.2.8

Each resettable circuit protective device (“trip free” device in which the tripping
mechanism cannot be over-ridden by the operating control) must be designed so
that:

o A manual operation is required to restore service after tripping; and

o If an overload or circuit fault exists, the device will open the circuit regard-

less of the position of the operating control.

CS 23.1359 Electrical system fire protection

Components of the electrical system must meet the applicable fire protection re-
quirements of CS 23.1182 and 23.863,;

Electrical cables, terminals and equipment in designated fire zones, that are used
during emergency procedures, must be fireresistant;

Insulation on electrical wire and cable must be self-extinguishing when tested at an
angle of 60° in accordance with the applicable portions of Appendix F of CS-23 or
other approved equivalent methods. The average burn length must not exceed 76
mm (3 in) and the average flame time after removal of the flame source must not
exceed 30 seconds. Drippings from the test specimen must not continue to flame

for more than an average of 3 seconds after falling.

CS 23.1365 Electrical cables and equipment

Each electric connecting cable must be of adequate capacity;
Any equipment that is associated with any electrical cable installation and that
would overheat in the event of a circuit overload or fault must be flame resistant
and must not emit dangerous quantities of toxic fumes;
Means of identification must be provided for electrical cables, connectors and ter-
minals.
Electrical cables must be installed such that the risk of mechanical damage and/or
damage caused by fluids, vapours or sources of heat, is minimised.
Main power cables (including generator cables) must be designed to allow a rea-
sonable degree of deformation and stretching without failure and must:

o Be separated from flammable fluid lines; or

o Be shrouded by means of electrically insulated flexible conduit or equiva-

lent, which is in addition to the normal cable insulations.
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» Where a cable cannot be protected by a circuit protection device or other overload

protection it must not cause a fire hazard under fault conditions.

1.2.9 CS 23.1431 Electronic equipment

» Radio and electronic equipment, controls, and wiring must be installed so that op-
eration of any unit or system of units will not adversely affect the simultaneous op-

eration of any other radio or electronic unit, or system of units.
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2 RESERSE LETAJICICH LABORATORI PRO ZKOUSENI
MOTORU ZA LETU

2.1 Tuzemské létajici laboratoie®

Letecké laboratotfe jsou nedilnou soucasti vyvoje jak civilnich, tak i vojenskych letadel.
Pro potieby vyvoje, méfeni, konstrukce a dalsich potieb vznikl roku 1922 v Ceské republi-
ce Vzduchoplavecky studijni tstav, pfedchiidce dnesniho Vyzkumného a zkuSebniho le-

teckého ustavu (VZLU).

JelikoZ se zastavba bude provadét pod zastitou VZLU, uvedu v tomto odstavci nékolik

leteckych laboratofi vyvinutych pravé ve VZLU.
Heinkel He 111

Koncem ¢tyficatych let vznikla potfeba, na popud Ministerstva narodni obrany, testovat
némecké proudové motory za letu na specidlné upravenych nosnych letounech. Jinymi
slovy zde mluvime o prvni létajici laboratoii v Ceské republice. Jednalo se o letoun Heink-
le He 111, ktery testoval jedny z prvnich proudovych motorti s nazvem Jumo 004 provo-
zované na letounech Me-262 Schwalbe. Letoun mél také testovat motory fady BMW 003

pouzitych na letounech Heinkel 162.

Pro tyto zkousky byl ptestavén letoun He 111 v modifikaci H-16 provozovany zkuSebnim
ustavem pod oznac¢enim V-28. U tohoto typu letounu bylo mozné proudovy motor pomér-
né jednoduse zavésit pod trup. Jak mohla tato zastavba vypadat je zobrazeno na nasledu;ji-

cim obrazku ¢. 1.

® Zdroj: VYMETAL, Ladislav a Jozka Spelina. 85 LET ve sluzbdch letectvi 1922 — 2007: Letové zkousky —
Historie a soucasnost. Praha: Studio Winter s.r.0. Praha, 2007.
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Obrazek 1: ZavéSeni testovaného motoru (Zdroj: Heinkel He-111, testing jest engine. In: The few good
men [online]. [cit. 2017-04-07]. Dostupné z:
http://lwww.thefewgoodmen.com/thefgmforum/threads/german-aviation.1047/page-7)

Ijusin 11-28

Tento stroj (oznaceni 6915) byl roku 1958 pfestavén na létajici laboratot pro zkousky le-
teckych proudovych motori Walter M-701 a poté i motoru AI-25W. Motory M-701 byly
uzivany na letounech L-29 Delfin a motory AI-25W na letounech L-39 Albatros. Piestavé-
ny stroj 1I- 28 byl do VZLU dodan ze stavu &eskoslovenského vojenského letectva. Do
tohoto stroje byla v mistech zadniho stfelisté vestavéna motorova loze, ktera nesla zkouse-
né motory (viz Obr. 2). Stroj poprvé vzlétl dne 29. 11. 1959 a uskutec¢nil celou fadu zku-

Sebnich letd.
Po roce 1970 byl tento stroj provozovan jako nosi¢ figurin pro testovani padaki.

Zastavba loZe a testovaného motoru v mistech zadniho sttelist€ je vyobrazena na nésleduji-

cim obrazku.
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Obrazek 2: Zastavba leteckého motoru do 11-28 (Zdroj: VYMETAL, Ladislav a JoZzka Spelina. 85 LET
ve sluzbdch letectvi 1922 — 2007: Letové zkousky — Historie a soucasnost. Praha: Studio Winter s.r.o.
Praha, 2007.)

Avia Av-14 (11-14)

Avia AV-14 byla VZLU piepracovana na létajici laboratof zkousejici letecké turbovrtulové
motory vyvinuté pro letoun L-410 Turbolet. Jednalo se 0 motory M-601 pracujici s vrtuli
Avia V-508.

Zkugebni letoun byl ustavem VZLU pronajiman a byl provozovan pod evidenénim &islem
1104. Motor byl vestavén do pfedni ¢asti trupu a prvni let se zkousenou pohonnou jednot-
kou byl proveden 15. 10. 1969. Letoun provedl mnoho zkusSebnich letu, které probihaly az
do poloviny roku 1981.
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Obrazek 3: Av-14 se zastavénym motorem M-601 (Zdroj: VYMETAL, Ladislav a Jozka Spelina. 85
LET ve sluzbdch letectvi 1922 — 2007: Letové zkousky — Historie a souc¢asnost. Praha: Studio Winter
s.r.o. Praha, 2007.)

L-410 Turbolet

L-410 Turbolet byl letoun, ktery byl v tuzemsku nejcastéji prestavovanym letounem na
1étajici laboratoie. Od roku 1972 bylo takto pfestavéno na 10 letount tohoto typu.

Letouny slouzily k mnohaletému podrobnému zkouseni leteckych pohonnych jednotek M-
601 a to hned s n¢kolika typy vrtuli, mnoha zkouSkam samotného letounu a jeho vybaveni

a 1 k riznym méfenim pro nékolik zahrani¢nich firem.

Na nasledujicim obrazku je zobrazena piestavba letounu L-410 UVP-E s imatrikulacni

znaCkou OK-WDT.
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Obrazek 4: L-410 Turbolet - Létajici laborato¥ (Zdroj: VYMETAL, Ladislav a JoZka Spelina. 85 LET
ve sluzbdch letectvi 1922 — 2007: Letové zkousky — Historie a soucasnost. Praha: Studio Winter s.r.o.
Praha, 2007.)

Jakolev Jak-40

VZLU piestavél tento letoun Jakolev Jak-40 pro dalsi zkousky motoru Walter M-601.
Nosné loze motoru bylo umisténo v predni ¢asti stroje (viz nasledujici obrazek). Na tomto
stroji se provadéla také fada letovych zkousek novych typi vrtuli. Prvni zélet se zkusebnim
motorem M-601 se konal 14. 11. 1984. Tento letoun pro potieby VZLU nalétal az 316 le-
tovych hodin pfi 339 startech.

Posledni zkuSebni let tohoto stroje se konal 24. 4. 1992. Roku 1999 byl stroj pfevezen na

letist¢ Bubovice, kde dale slouzil jako pozemni zkuSebna pfistrojt.
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Obrazek 5: Jak-40 se zkusebnim motorem M-601 (Zdroj: Aviation history [online]. 2016 [cit. 2016-06-
07]. Dostupné z: http://aviahistory.ucoz.ru/index/0-312)

Ijusin 11-18

[1-18 byl upraven pro zkousky letecké pohonné jednotky Walter M-602 a pomocné pohon-
né jednotky pro letoun L-610. Jednalo se o tiihfidelovy turbovrtulovy motor s pétilistou
stavitelnou vrtuli Avia V-518. Ptestavba letounu byla zahajena roku 1987 a jednalo se o
ba byla dokon¢ena o rok pozdégji roku 1988. Prvni zkusebni let prob&hl 6. 7. 1988. Pii
zkuSebnich letech bylo sledovéno ptes 200 veli¢in a byly odlétdny vSechny vyvojové
zkousky vcetné simulaci poruch systémt. Dnes je tento letoun odstaven na vojenském le-

tisti Kbely, kam byl pieletén 8. ¢ervna roku 1992.

Zastavba motoru je patrna na nasledujicim obrazku.
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Obrazek 6: Zastavba motoru Walter M-602 (Zdroj: Planes.cz [online]. 1988 [cit. 2016-06-07]. Dostupné
z: http://lwww.planes.cz/cs/photo/1156336/i11811-0k-018-flight-research-institute-czech-praha-ruzyne-

prg-lkpr)
2.2 Zahranicni létajici laboratore

Vyvoj leteckych motorti a proto i potfeba letovych zkousek motord probiha ve velké mife
po celém svété. Tento trend je spojen s nartstajici potiebou bezpe¢nosti a spolehlivosti v
letectvi a tudiz je vyuziti takzvanych létajicich laboratofi, 1 pfes jejich vysoké provozni
naklady, pomérné vysoké. V této kapitole uvedu nekolik leteckych laboratoii piestavénych

z civilnich nebo vojenskych letounti.
C 130 Hercules’

Tento letoun byl spole¢nosti Airbus pfestavén na 1étajici laboratof pro testovani motoru
TP400-D6. Zastavba tohoto motoru byla na letounu poprvé nainstalovana v ¢ervnu roku
2008. Letové zkousky byly z pocatku programu velice problematické a to predevsim kviili
vibracim motoru. Proto bylo provedeno nejprve 18 hodin pozemnich zkousek. Pii téch byl

trup letounu né€kolikrat kontrolovan kviili znamkam po unavovych prasklinach.

7 Zdroj: A400OM Engine Flying Test Bed. In: Marshall Aerosmace [online]. Cambridge, UK, 2017 [cit. 2017-
05-10]. Dostupné z: http://marshalladg.com/a400m-engine-flying-test-bed/


http://www.planes.cz/cs/photo/1156336/il18ll-ok-018-flight-research-institute-czech-praha-ruzyne-prg-lkpr
http://www.planes.cz/cs/photo/1156336/il18ll-ok-018-flight-research-institute-czech-praha-ruzyne-prg-lkpr

CVUT v Praze, Fakulta strojni 36

Letoun poprvé vzlétl 17. 12. 2008 a ucinil 75 minut dlouhy zkuSebni let. Béhem nasleduji-
cich osmnacti letdh se naptiklad testoval maximalni trvaly a vzletovy vykon, ale také vy-

pnuti a spousténi motoru za letu.

Celkem bylo béhem testovani neustale sledovano ptiblizné na 900 datovych kanald pomoci
konzoli navrzenych a integrovanych spolecnosti Marshall. Béhem instalace testovaciho

zafizeni pro ziskavani dat bylo zménéno nebo pfidano vice nez 30 kilometrti kabelaze.

Na nasledujicim obrazku je zobrazen letoun Hecules se zastavénym motorem TP400-D6.

Obrazek 7: C-130 Hercules s testovanym motorem. (Zdroj: A400M Engine Flying Test Bed.
In: Marshall ~ Aerosmace [online]. Cambridge, UK, 2017 [cit. 2017-05-10]. Dostupné z:
http://marshalladg.com/a400m-engine-flying-test-bed/)

Boeing 747 SP

Jako piiklad zahrani¢nich 1étajicich laboratofi miizeme uvést napiiklad prestavbu Boeingu
747 SP, ktery je uzplsoben pro zkousky dvouproudych leteckych motorti s nazvem
PW1200G od spole¢nosti Mitsubishi. Letové zkousky takto piestavéného stroje byly zaha-
jeny 30. 4. 2012. B&hem testti tohoto motoru bylo odzkouseno na 1 300 pracovnich hodin
motoru pii 5 300 cyklech. ZkouSeny byly celkem ¢tyfi motory PW1200G. Na letounu byl
zkouSen také motor PW1500G. A pfi letovych testech motor prodélal 1 500 zkuSebnich
hodin pii 3 350 cyklech. Celkem bylo testovano p&t motori.?

® zdroj: Pure Power: PW1000G Engine news [online]. In: . 2012, s. 1 [cit. 2017-05-10]. Dostupné z:
http://www.747sp.com/wp-content/uploads/purepower_newsletter 050112.pdf
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Letoun samotny létal pro Korean Airlines od roku 1980 az do roku 1998. Poté byl letoun
uskladnén az do roku 2008, kdy zacal byt vyuzivan spolec¢nosti Pratt and Whitney Canada

jako 1étajici laboratof.

Obrazek 8: Prestavba Boeingu 747 SP (Zdroj: Aviation week network [online]. 2016 [cit. 2016-06-07].

Dostupné z: http://aviationweek.com/awin/pratt-whitney-starts-flight-tests-mrj-engine)

Boeing 727-63°

Roku 1986 prestavéla spole¢nost General Electric letoun Boeing 727-63 k testovani moto-
ri propfan nebo také open rotor engine (UDF). Jednalo se o prototyp motoru GE- 36. Mo-
tory tohoto typu spojuji vyhody jak torboprop (turbovrtulovych) motora, tak turbofan mo-

tord, tedy dvouproudych motorti s velkym obtokovym pomérem.

Testovany motor je umistén na pravé strané trupu a nahrazuje ptivodni motor Boeingu 727.
Zastavény motor pohanéji dva protibézné ventilatory, kazdy s osmi lopatkami. Upraveny
stroj byl pojmenovan UDF Testbed a uskute¢nil svij prvni let na Mohavském letisté v

srpnu roku 1986.

Prestavba letounu s motorem GE- 36 UDF je vyobrazena na nasledujicim obrazku.

% Zdroj: HITCHENS, Frank. Propeller aerodynamics: The History, aerodynamics and operation of aircraft
proprllers. UK: Andrews UK Limited, 2015. ISBN 9781785381256.
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Obrazek 9: Zastavba motoru UDF (Zdroj: Air and Space [online]. [cit. 2016-06-07]. Dostupné z:

http://www.air-and-space.com/Boeing_Testbeds.htm)



CVUT v Praze, Fakulta strojni

39

. PRAKTICKA CAST
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Zikladni body praktické ¢asti

» Popis/navrh postupt pro ovladani experimentalniho turbovrtulového motoru

» Navrh postupt letovych zkousek pro dany motor a zkusebni letoun:

e Vykony v horizontalnim letu pro danou kombinaci pohonnych jednotek (1 pl-
vodni + 1 zkusebni motor)

e Ov¢teni obalky pro spousténi motoru za letu

e Rotor lock

e Me¢ieni charakteristik pohonné jednotky pfti vysokych thlech nabéhu a vyboceni

e Rychl¢ akcelerace pohonné jednotky za letu (rychlé zvySeni vykonu)

e Reverzni tah (na zemi)
» Vypocet ocekavaného rozdilu tahu mezi jednotlivymi pohonnymi jednotkami

Experimentalni pohonna jednotka bude instalovana do dvoumotorového letounu Be-
echcraft King Air 350, proto si tento letoun podrobné&ji popiseme, véetné jeho provoznich

omezeni a systémul.

Beechcraft King Air 350

Letoun King Air 350 vyrabi Americka letecka spolecnost Beechcraft Textron Aviation.
Spole¢nost, pivodnim jménem Beech Aircraft Company, byla zalozena roku 1932 v
Kansasu a vyrabéla jak civilni, tak i vojenska letadla. Jako zastupce vojenskych letounti 1ze
naptiklad uvést typ Beechcraft AT- 10 Wichita nebo soucasny letoun Beechcraft AT- 6
Wolverine. Z tady civilnich letount 1ze jmenovat typy Beechcraft 1900D, Beechcraft Star-
ship, Beechcraft baron G58 nebo fadu letounti Beechcraft King Air.

Od 14. 3. 2014 je spole¢nost Beechcraft, spolecné se spolecnostmi Cessna a Bell Heli-

copter, soucasti letecké divize Textron.
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Zikladni popis letounu®

Letoun Beechcraft King Air 350 vznikl postupnym vyvojem z letound Beechcraft 88, pt-
vodné s dvojici pistovych motort Lycoming, a Beechcraft 90/100 s turbovrtulovymi moto-
ry PT-6. NejmarkantnéjSimi rozdily odlisujici novou verzi 350 jsou zadni ¢ast trupu s vo-
dorovnou ocasni plochou posunutou na vrchol kylové plochy (ocasni plochy v usporadani
pismene T) a zastavbou vykonnéjsi verzi pohonnych jednotek PT-6, ¢imz se zvysila i ma-

ximalni vzletova hmotnost letounu.
Prototyp King Air byl zalétan 3. 9. 1983.

Jedna se o celokovovy, dolnoplo$ny letoun s plné¢ vetknutym nosnikem. Letoun je schopen
pojmout az devét cestujicich a dva piloty. King Air 350 je pohanén dvéma turbovrtulovymi
motory Pratt and Whitney PT-6A-60A se ctyflistymi stavitelnymi vrtulemi Hartzell. Kon-
strukce ocasnich ploch je v uspofadani do pismene T. Letoun je certifikovan dle FAR Part
23 Commuter Category pro lety v kategorii normalni a pro lety jak VFR denni a no¢ni, tak

lety IFR. Letoun je vyobrazen na nasledujicim obrazku ¢. 10.

Obrazek 10: Beechcraf King Air 350 (Zdroj: KingAir350. In: Beechcraft Textron Aviation [online].
2017 [cit. 2017-04-18]. Dostupné z: http://beechcraft.txtav.com/en/king-air-350#exterior)

10 7droj: SPECIFICATION AND DESCRIPTION: King Air 350i [online]. 2015, , 30 [cit. 2017-04-19]. DOI:
SD-TBP-350i-1015. Dostupné z: fi-
le:///C:/Users/Adam%20Trnka/Documents/%C5%A1kola/%C4%8CVUT/Diplomov%C3%A1%20pr%C3%
Alce/Texty/SD-KA350i-Unit-1031-to-TBD-2015-Oct.pdf
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V nasledujicich tabulkach jsou uvedena zakladni data o omezeni letounu Beechcraft

King Air 350.

Tabulka 1: Vykonnost letounu

Vykonnost
Maximalni hmotnost pro pojizdéni 15100 Ib 6 849 kg
Maximalni vzletova hmotnost 15000 Ib 6 804 kg
Maximalni povolena hmotnost bez paliva 12 500 Ib 5670 kg
Maximalni vaha pro piistani 15000 Ib 6 804 kg
Zékladni provozni hmotnost 9955 1b 4516 kg
Vyuzitelné mnozstvi paliva 36111b 1638 kg
Dolet 1535 nm
Dostup 35 000 ft 10668 m
Maximalni dostup bez funkéniho systému crossfeed 20 000 ft 6096 m
Dalka vzletu 3300 ft 1006 m
Dalka pfistani 2 692 ft 821m
Cestovni rychlost 310 kt 574 km/h
Urovei hluku 72,9 dB
Maximalni teplota (0-25 000 ft) ISA +37°C
Maximalni slozka vétru 180° / 90° 10/ 20 kt
Systém Yaw Damper Neakt. 5000 ft / Akt. v a nad 5000 ft *

* Vyjma vzletu a pfistani

Maximalni hmotnosti a délky vzletli a pfistini mohou byt dale ovlivnény naptiklad vlast-

nostmi pneumatik, brzd a provoznimi omezenimi letiste.

Letoun je certifikovan pro pouziti paliv Jet A, Jet A-1, Jet B, JP-4, JP-5 a JP-8. Pokud je
okolni teplota nizsi, nez dovoluji limity paliva (naptiklad pro palivo Jet A-1: -47°C), je
nutné do paliva pridat takzvana aditiva. Pfipustné aditivum pro letoun King Air je Anti-

icing additive MIL-1-27686.
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Tabulka 2: Strukturalni omezeni letounu

Strukturalni omezeni

Vimo (0- 21 000 ft) 263 KIAS 487 km/h
Vme (21 000- 35 000 ft) 263- 194 KIAS | 487- 359 km/h
Mo 0,58 M

Vs (vztlak. klapky pro piiblizeni) 202 KIAS 374 km/h
Vs (vztlak. klapky plné vysunuty) 158 KIAS 293 km/h
V), (vysunuti, nouzové vysunuti) 184 KIAS 341 km/h
V), (zasunuti) 166 KIAS 307 km/h
Vie 184 KIAS 340 km/h
V, 184 KIAS 340 km/h
Vmea (Vrtule v praporu) vztlak. klapky zasunuty 94 KIAS 174 km/h
Vmea (vrtule v praporu ) vztlak. klapky pro pfiblizeni 93 KIAS 172 km/h
Vy 125 KIAS 229 km/h
Vy 140 KIAS 259 km/h
Doporucena rychlost pro turbulenci* 170 KIAS 315 km/h
Ve 110 KIAS 204 km/h
Maximalni povoleny nasobek +3,1/-124¢
Maximalni povoleny nasobek (vztlak. klapky vysunuty) +2/-0g

* Pro let v turbulenci je doporuceno udrzovat rychlost 170 knots. Vypnout uppermode altitude
hold. Drzet letoun v ustalené poloze bez nakloni kolem podélné osy a nepouzivat trim letounu.
Vyska pro prulet turbulenci ma byt takova, aby poskytovala dostate¢né rozpéti manévrti a provoz-

nich omezeni s tim spojenych.

Tabulka 3: Naklad a povoleny rozsah centrazi

Naklad a vyvaZeni letounu

Piedni limit centraze pii 11 800 Ib 7,80%

Piedni limit centraze pii 15 000 Ib 19,30%
Zadni limit centraze 31,70%
Maximalni zatizeni podlahy (plocha pro sedacky) 9,58 kPa
Maximalni zatizeni podlahy (ulicka a zadni nakladovy prostor) 4,79 kPa

Zakladni rozmérova dispozice letounu King Air 350 je vyobrazena v Priloze P1.

V nasledujicich kapitolach budou popsany predevsim systémy, které budou ovlivnény za-

stavbou experimentalni pohonné jednotky.




CVUT v Praze, Fakulta strojni 44

Elektricky systém

Zéklad elektrického systému letounu je 28V DC, tedy stejnosmérny proud o 28 voltech.
Ten je ziskavan z dvou 250 ampérovych startergeneratorii. Dalsi moznosti je pfipojeni ex-

terniho zdroje. Letoun ma také 24 voltovy akumulator s kapacitou 42 Ah.

Stejnosmérny proud mimo jiné napaji ménice elektrické energie. Ty poskytuji stiidavy

proud o napéti 115V a 26V / 400 Hz pro napajeni spotiebicli a motorovych piistroju.
Palivovy systém

Palivovy systém se sklada ze dvou oddélenych palivovych nddrzi umisténych v kiidlech,
pticemz z kazdé nadrZe je mozno poskytovat palivo pro oba motory skrze takzvany cross-
feed line. Kazd4 nadrz je rozdélena na hlavni a pomocnou nadrz. Hlavni nadrze pojmou
190 galont / 719,2 litrd kazda a pomocné nadrze 79,5 galont / 300,9 litrti kazda. Celkové
pouzitelné mnozstvi paliva je tedy 539 galont / 2 040 litrt. Palivo je do motorti dodavano

vysokotlakymi cerpadly.™

Funkce crossfeed se pouziva pouze v piipadé jednomotorového letu, kdy je nezbytné do-

davat palivo do pracujicitho motoru z obou palivovych nédrzi z diivodu vyvazeni letounu.
Pohonné jednotky

King Air 350 je pohanén dvéma turbovrtulovymi motory Pratt and Whitney PT-6A-60A 0
vzletovém vykonu 773 KW / 1 050 koni. Jedna se o motor s reverznim pritokem a dvéma
protibéznymi turbinami. Prvni turbina pohani kompresor a druhd turbina je konstruovana
jako volna turbina. Ta pohani reduktor a tim vrtuli letounu. Vrtule je od vyrobce Hartzell
Propeller Inc. Jedna se o ¢tytlistou vrtuli stalych otacek, reverzovatelnou a v piipadé sni-

zeni vykonu motoru i automaticky se praporujici.

Kompresor motoru se sklada ze Ctyt stupiiti. Prvni tfi stupné jsou konstruovany jako axialni
a posledni stupen je konstruovan jako radidlni. Motor PT-6A-60A je vyobrazen na nasle-

dujicim obrazku.

1 7zdroj: KingAir350. In: Beechcraft Textron Aviation [online]. 2017 [cit. 2017-04-18]. Dostupné z:
http://beechcraft.txtav.com/en/king-air-350i#Specs
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Obrazek 11: Pratt and Whitney PT-6A-60A (Zdroj: P&WC Launches the PT6A.
In: AviationProps [online]. 2015 [cit. 2017-04-18]. Dostupné z:
http://lwww.aviationpros.com/press_release/12139670/pwc-launches-the-pt6a-140a-turboprop-the-
most-powerful-and-fuel-efficient-engine-for-the-general-aviation-market)

Kazdy motor umoznuje odbér horkého vzduch od kompresoru mimo jiné pro ptetlakovani,

tésnéni dvefi, vytapéni a ochranu proti namraze.

V nasledujici tabulce jsou vypsana provozni omezeni motoru PT-6A-60A.

Tabulka 4: Provozni omezeni motoru

Provozni omezeni motoru

PT-6A-60A Kroutici moment | Max. ITT Ny Ot. vrtule Tlak oleje Tgfeljc::a
[ft-Ib/Nm] [°Cl | [%N1] | [otmin?] [PSI/kPa] [°C]
Start - 1000 - - 0-200/0-1379 -40
Volnobéh - 750 62 1050 60/413,7 - 40 t0 150
Vzlet. rezim 100/135,6 820 104 1700 | 90-135/620,5-9308 | 0-110
lr‘::l’:n trvaly 100/135,6 820 104 1700 | 90-135/620,5-9308 | 0- 110
Rezim pro 102/138,3 (7 min) 785 104 1700 90-135/620,5-930,8 |  0-110
stoupani
x;‘i’;lcesm"' 102/138,3 (7 min) 820 104 1700 | 90-135/620,5-930,8 | 0-110
Revers - 760 - 1650 | 90-135/620,5-930,8 | 0-99
Prechodové 156/211,5 850 104 1870 200/1379 0-110

rezimy
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Vrtule Hartzell HC-B4MP-3C ma, podobné jako motor, také sva provozni omezeni. Ta

jsou nasledujici.

Maximalni ptekmit otacek: 1 870 ot/min (maximalné 20 s)
Revers: 1 650 ot/min
Volnob¢h: 1 050 ot/min minimalné

Maximalni otacky za normalniho provozu: 1 700 ot/min

Letoun King Air je dale vybaven systémem synchronizace vrtuli (Synchrophaser). Tento
systém synchronizuje otacky vrtuli a zaroven zajiSt'uje, aby listy jednotlivych vrtuli nepro-

chézely kolem trupu ve stejném okamziku. Tato skutecnost snizuje hluk uvnitf kabiny.
Systém ochrany proti namraze a desti

Ochrana proti namraze je zajistovana pneumatickym a elektrickym systémem. Pneumatic-
ka ochrana vyuziva odbér horkého a stlatené¢ho vzduchu od kompresoru pro odmrazovani

nabé&Znych hran kiidel, vodorovné a svislé ocasni plochy.

Elektricky systém odmrazuje palivové ventily, skla v pilotni kabing, vrtule a takzvany stall
warning vane heat systém. Dale jsou odmrazovany vstupy do motort (vyfukovymi plyny),
pitotstaticky systém (elektricky) a ptipadné i brzdny systém letounu.

Ochrana proti desti je zajisténa dvéma stéraci.

Systém klimatizace

Systém klimatizace zajist'uje chlazeni i topeni jak pro posadku, tak i pro cestujici v letadle.
Horky vzduch pro topeni (i pro pifetlakovani) je odebirdn od kompresu kazdého motoru.
Poté je vzduch za letu michdn s okolnim vzduchem, kde je zchlazen na pozadovanou teplo-
tu a je dale dodavan do kabiny letounu.

Systém pretlakovani

Pretlakovani kabiny letounu je navrZeno pro zajiSténi poZadovaného tlaku v kabin& pro
piloty i pro cestujici. Pozadovany tlak je 6 az 6,5 PSI (41,4 az 44,8 kPa).

Pretlakovani letounu je zajistovano pomoci stla¢eného vzduchu odebiraného od motora
letounu smichaného s okolnim vzduchem pro ziskani pozadované hustoty vzduchu. Staly
tlak v kabing je nasledn€ udrzovan pomoci ventilli. Pfetlakovani letounu nesmi byt v ¢in-

nosti béhem vzletu ani béhem pfistani. Maximalni dovoleny tlak pretlakovani je 6,6 PSI.
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Ovladani pohonnych jednotek

Ovladaci systém se sklada ze tii prvki: ovlada¢ vykonu motoru (power levers), ovladac
uhlu lista vrtule (propeller levers) a palivovy kohout motoru (condition levers). Vsechny

ovladace (paky) jsou zdvojeny, tedy kazdy motor ma individualni ovladac.

Péaka ovladace vykonu motord méni vykon motoru od volnobe¢hu po maximalni vzletovy
rezim motoru. Zména polohy paky nastavuje otacky generatoru. Palivova jednotka v zavis-

losti na nastaveni otacek generatoru méni vykon motoru.

Ke zméné uhlu nabehu lista vrtule slouzi paka ovladace nastaveni uhlu listd vrtule. Zmé-
nou thlu se méni otaCky vrtule (déale jen ovladac vrtule). Ta je plynule nastavitelna v roz-
mezi 1 450 az 1 700 otacek za minutu. Pakou ovladace lze vrtuli také uvést do rezimu pra-

poru.

Palivovy kohout motoru ma tfi pfednastavené polohy. Ty jsou nasledujici: palivovy kohout
uzavien, nizky volnobéh a vysoky volnobé&h. Nizky volnobeh nastavi volnobézné otadcky
generatoru na 62 % a vysoky na 70 %. Pékou lze také plynule v nouzovém rezimu piimo

ovladat vykon motoru zménou mnozstvi vstiikovaného paliva.

Ovladani pohonnych jednotek je vyobrazeno na nasledujicim obrazku v modrém ramecku.
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Obrazek 12: Ovladani pohonnych jednotek (Upraveno z: Pro Line Fusion integrated avionics cockpit
with touchscreen controls on King Air 350 turboprop. In: Avionics [online]. 2017 [cit. 2017-04-29].
Dostupné z: http://cdn.aviationtoday.com/wp-
content/uploads/2013/10/Pro20Line20Fusion20King20Air2025028129.jpg)

Nosna konstrukce letounu

Zastavba motoru také velice ovlivni namahani letounu a to pfedevsim kiidla. Novy motor
bude mit jinou hmotnost a vykonnost. Proto je nutné podrobit letoun patficnym vypoctim
a ovefit, zda toto zatizeni letoun vydrzi. Mimo jiné je potieba zjistit vlastni frekvence mo-
toru a letounu pro vylouéeni vzniku ptipadného samobuzeného kmitani k¥idla, které by
mohlo vést az k destrukci letounu. Tyto vypocty jsou pomérné slozité a presahuji zadani

této diplomové prace.

Na nasledujicim obrazku je vyobrazena destrukce letounu vlivem samobuzeného nadkri-

tického kmitani (flutter) motorové gondoly a kiidla.
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Obrazek 13: Destrukce letounu vlivem flutteru (Zdroj: doc. Ing. SLAVIK, Svatomir CSc. Pfedndsky
Fs CVUT [cit. 2017-09-29].)
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3 NAVRH POSTUPU PRO OVLADANI EXPERIMENTALNIHO
TURBOVRTULOVEHO MOTORU

Pro ovéfovani nové pohonné jednotky letounu je nutné vypracovat zakladni seznamy veri-
fika¢nich ukond. V letectvi se tyto seznamy nazyvaji Checklisty. Dle 5. kapitoly zde pro-
vedu navrh tohoto seznamu pro spousténi pohonné jednotky za letu pomoci startergenera-
toru a pti protaceni vrtule nabihajicim proudem vzduchu, tedy takzvanym windmilingem.
Oboji jak v automatickém, tak i v nouzovém ovladani motoru. Tedy v rezimu, kdy pilot
pfimo ovlada vstfikované mnozstvi paliva do motoru palivovou jednotkou. Také provedu

navrh seznamu pro vypnuti nové zastavéného motoru za letu.

Postupy jsou mnou navrzené, a tudiz nejsou oficialné schvaleny. Pfi navrhu bylo vychaze-
no z dostupnych dat obsazenych v textech Training manual, Flight manual a Checklist pro
King Air 350/300.

Postupy Vv nésledujicich kapitolach jsou vypracovany v ¢eském jazyce. V anglickém jazyce

jsou tyto postupy uvedeny v Piiloze P2: Checklists.
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3.1 Spousténi motoru za letu pomoci startergeneratoru
Normalni postup spousténi
Tabulka 5: Start motoru za letu (startér)
START MOTORU ZA LETU (startér)
TOPENI KABINY VYPNOUT
VETRAK AUTO
VETRAK ZADNI VYPNOUT
RADIANT TOPENI VYPNOUT
RADAR ZALOHA / VYPNOUT
OHREV CELNIiHO STiTU VYPNOUT
OVLADAC VYKONU MOT. VOLNOBEH
PALIVOVY KOHOUT UZAVRIT
PALIVOVY VENTYL (POZARNi PREPAZKA) OTEVRIT
GENERATOR NEPRAC. MOTORU VYPNOUT
RYCHLOST MIN 110 KTS
ZAPALOVANi MOTORU ZAPNOUT, Kontrol signalizace
PALIVOVY KOHOUT VOLNOBEH, Kontrola ITT a ostatnich parametrii
motoru
N1 > 50% KONTROLA
ZAPALOVANIi MOTORU VYPNOUT

OVLADAC VRTULE
OVLADAC VYKONU MOT.

GENERATOR
AUTOMAT. JISKRENI
ELECTRICKE VYBAVENI

DLE POTREBY

DLE POTREBY, Kontrola teploty oleje a ostatnich
parametrti motoru

ZAPNOUT
POHOTOVOSTNI REZIM
DLE POTREBY
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Nouzovy postup spousténi
Tabulka 6: Start motoru za letu - nouzovy rezim (Startér)
START MOTORU ZA LETU- NOUZOVY REZIM (startér)
TOPENI KABINY VYPNOUT
VETRAK AUTO
VETRAK ZADNI VYPNOUT
RADIANT TOPENI VYPNOUT
RADAR ZALOHA / VYPNOUT
OHREV CELNIHO STITU VYPNOUT
OVLADAC VYKONU MOT. VOLNOBEH
PALIVOVY KOHOUT UZAVRIT
PALIVOVY VENTYL (POZARNI PREPAZKA) OTEVRIT
GENERATOR NEPRAC. MOTORU VYPNOUT
RYCHLOST MIN 110 KTS
OVLADANI MOTORU NOUZOVY REZIM
ZAPALOVANI MOTORU ZAPNOUT, Kontrol signalizace
PALIVOVY KOHOUT POD VOLNOBEH, Kontrola ITT a ostatnjch para-
metru motoru
PALIVOVY KOHOUT POMALU ZVYSOVAT DO N1 > 50%
ZAPALOVANI MOTORU VYPNOUT
OVLADAC VRTULE DLE POTREBY
FOMALE FOUYAY  DLE POTRERY, Konto
GENERATOR ZAPNOUT
AUTOMAT. JISKRENI POHOTOVOSTNI REZIM
ELEKTRICKE VYBAVENI DLE POTREBY
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3.2 Spousténi motoru za letu p¥i protaceni vrtule nabihajicim proudem

vzduchu

Normalni postup spousténi

Tabulka 7: Start motoru za letu (protac¢eni vrtule naporem vzduchu)

START MOTORU ZA LETU (protaceni vrtule naporem vzduchu)

TOPENi KABINY

VETRAK

VETRAK ZADNI

RADIANT TOPENI

RADAR

OHREV CELNIiHO STiTU
OVLADAC VYKONU MOT.
OVLADAC VRTULE

PALIVOVY KOHOUT

PALIVOVY VENTYL (POZARNi PREPAZKA)
GENERATOR NEPRAC. MOTORU
RYCHLOST

VYSKA

AUTOMAT. JISKRENI
PALIVOVY KOHOUT

OVLADAC VRTULE

OVLADAC VYKONU MOT.

GENERATOR
AUTOMAT. JISKRENI
ELECTRICKE VYBAVENI

VYPNOUT
AUTO
VYPNOUT
VYPNOUT
ZALOHA / VYPNOUT
VYPNOUT
VOLNOBEH
NEJMENSI UHEL
UZAVRIT
OTEVRIT
VYPNOUT

MIN 140 KTS
POD 20 000 FT

ZAPNOUT

VOLNOBEH, Kontrola ITT a ostatnich parametrii
motoru

DLE POTREBY

DLE POTREBY, Kontrola teploty oleje a ostatnich
parametrti motoru

ZAPNOUT
POHOTOVOSTNI REZIM
DLE POTREBY
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Nouzovy postup spousténi
Tabulka 8: Start motoru za letu- nouzovy rezim (protaceni vrtule naporem vzduchu)

START MOTORU ZA LETU- NOUZOVY REZIM (protageni vrtule naporem vzduchu)
TOPENI KABINY VYPNOUT
VETRAK AUTO
VETRAK ZADNI VYPNOUT
RADIANT TOPENI VYPNOUT
RADAR ZALOHA / VYPNOUT
OHREV CELNIHO STITU VYPNOUT
OVLADAC VYKONU MOT. VOLNOBEH
OVLADAC VRTULE NEJMENSI UHEL
PALIVOVY KOHOUT UZAVRIT
PALIVOVY VENTYL (POZARNi PREPAZKA) OTEVRIT
GENERATOR NEPRAC. MOTORU VYPNOUT
RCHLOST MIN 140 KTS
VYSKA POD 20 000 FT
OVLADANI MOTORU NOUZOVY REZIM
AUTOMAT. JISKRENI ZAPNOUT

PALIVOVY KOHOUT
PALIVOVY KOHOUT
ZAPALOVANI MOTORU
OVLADAC VRTULE
PALIVOVY KOHOUT
GENERATOR

AUTOMAT. JISKRENI
ELECTRICKE VYBAVENI

POD VOLNOBEH, Kontrola ITT a ostatnich para-
metri motoru

POMALU ZVYSOVAT DO N1 > 50%
VYPNOUT

DLE POTREBY

POMALE POHYBY - DLE POTREBY, Kontrola
teploty oleje a ostatnich parametri motoru

ZAPNOUT
POHOTOVOSTNI{ REZIM
DLE POTREBY
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3.3 Vypnuti pohonné jednotky za letu
Tabulka 9: Vypnuti motoru za letu

VYPNUTI MOTORU ZA LETU

TOPENI KABINY VYPNOUT
VETRAK AUTO
VETRAK ZADNI VYPNOUT
RADIANT TOPENI VYPNOUT
RADAR ZALOHA / VYPNOUT
OHREV CELNIHO STITU VYPNOUT
ELECTRICKE VYBAVENI SNIZIT NA MINIMUM
RYCHLOST MIN 110 KTS
AUTOMAT. PRAPOROVANi VRTULE VYPNOUT
OVLADAC VYKONU MOT. VOLNOBEH
GENERATOR NEPRAC. MOTORU VYPNOUT
OVLADAC VRTULE PRAPOR, Kontrola zapraporovani vrtule
PALIVOVY KOHOUT UZAVRIT, Vy¢kat do vypnuti motoru
AUTOMAT. JISKRENi VYPNOUT
PALIVOVY VENTYL (POZARNI PREPAZKA) UZAVRIT
SYNCHRONIZACE VRTULI VYPNOUT
PROPOJENI PALIV. NADRZI DLE POTREBY

ELECTRICKA ZATEZ MONITOROVAT
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4 NAVRH POSTUPU LETOVYCH ZKOUSEK

Cilem letovych a pozemnich méfeni bude ziskani zdznamu, ktery lze pouzit k identifikaci

charakteristik motoru.

Vsechny lety musi byt provedeny se stejnou hmotnosti a centrazi letounu. Pti provadéni
zkousek nesmi byt prekrocen ani jeden omezujici limit jak motoru a vrtule, tak i draku le-

tounu. Omezeni letounu byla uvedena v kapitole s ndzvem Zéakladni popis letounu.

Letové zkousky se odehravaji v nehomogennim prostredi, tzn. pfi riizné kombinace tlaku,
teploty a hustoty. Tyto naméfené hodnoty je nutné piepocitat na standardni kombinaci tla-
ku a teploty, to znamena na hodnoty mezinarodni standardni atmosféry. Vysledky letovych
zkousek je dale nutné zpracovavat i statisticky a to z divodu nehomogenity ovzdusi. To

jsou naptiklad poryvy a stiihy vétru.

Piistroje pouzivané pii letovych zkouSkach musi vyhovét fadé podminek, jako jsou mala
hmotnost a rozméry, nizka spotieba energie, odolnost viéi zrychlenim, zménam teplot a

tlakd a také odolnost proti vibracim.

vvvvvv

ptedpisu. Dany piedpis je ke zhlédnuti napiiklad na webovych strankach Utadu pro civilni

letectvi.

» The fuel and oil used for all tests must normally be chosen from those specified by the
Applicant, but, where it may have relevance to the results of any particular test, the ac-
tual fuel and oil to be used (including any additives) must be justified.

» During all tests, only servicing and minor repairs must be permitted except that major
repairs or replacement of parts may be resorted to, provided that the parts in question
are subjected to an agreed level of penalty testing.

» Except where declared by the Applicant, no artificial means of increasing the humidity
of the ambient air must be employed.

» For all tests, parameters relevant to the purpose of the test must be agreed and recorded
at appropriate times during the test. Where possible, Engine conditions must be al-
lowed to stabilise before observations are taken. In particular, observations taken less
than 3 minutes after a change of Engine conditions must not be included in assessment

of performance, unless the rating cannot be used for more than 3 minutes.



CVUT v Praze, Fakulta strojni 57

» Adjustments made in compliance with CS-E 140 (c) must be checked and unintended
variations from the original settings recorded after each test.
» All test bed equipment and all measuring equipment used for tests must be appropriate-

ly calibrated.

Pied kazdym vzletem je potieba letoun pfipravit na zemi. Nutné je zkontrolovat povrch
letounu a provést vyzkousSeni vSech nezbytnych systémi. Mezi tyto systémy patii prede-
v§im hydraulicky, elektricky a vzduchovy systém, funkce fizeni a spravny chod motoru a

vrtule.

Béhem vSech zkousek musi cela posadka sledovat chovani letounu i motoru. Pii jakychko-
liv nepravidelnych chodech motoru, nepiedpokladaném chovani letounu, podezielych zvu-
cich a pfi jakychkoli pochybnostech o bezpe¢nosti letu musi posadka zkousku okamzité
prerusit a provést pristani na nejblizsi vhodné plose. Dalsi zkousky mohou byt provedeny

az po prezkoumani jevu a ndsledném zavedeni napravného opatieni.
Po ukonceni letu je nutné letoun, podobné jako pred letem, také patficné zkontrolovat.
Pti letovych zkouskach budou méreny minimalné tyto nasledujici parametry:

Tabulka 10: Méfené parametry letovych zkousek

Méfené parametry Oznaceni Jednotka
Vyska letu h feet
Rychlost letu % KIAS
Barometricky tlak Po kPa
Barometricka teplota to °C
Teplota paliva na vstupu do motoru ty °C
Tlak paliva na vstupu do motoru Pp1 kPa
Tlak paliva za cerpadlem Pp2 kPa
Prttok paliva do motoru fo Ib/min
Teplota oleje v nadrzi too °C
Tlak oleje za filtrem Poz kPa
Teplota vzduchu za kompresorem t °C
Tlak vzduchu za kompresorem p2 kPa
Celkovy tlak ve vystupni trysce P4 kPa
Teplota vyfukovych plynt ty °C
Tah motoru F N
Kroutici moment motoru Mk Nm
Otacky motoru Ngen/N2 1/min
Otacky vrtule Nyrt 1/min
Vibrace rotoru (kompresoru/volné turbiny) Vgu/g mm/s
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V nasledujicim grafu je pro piedstavu vyobrazen prubéh grafického zaznamenavani meéte-
nych parametrii letové zkousky. Zkousku realizovala spole¢nost Prvni brnénska strojirna
Velké Bites a.s. Jednalo se o letovou zkousku letounu L13TJ s pohonnou jednotkou TJ

100C.

Z grafu je patrné, jak se data v pribéhu letové zkousky zaznamenavaji. Jedna se tedy o

jeden z vystupt letové zkousky.

Zaznam dat méfici ustiedny - vyskovy let 14.8.2008 Jihlava
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Graf 1: Zaznam dat méFici ustfedny (Zdroj: upraveno z google.cz/amp/slideplayer.cz/amp/1920684/
[online]. [cit. 2017-10-24])

V nasledujici kapitole jsou vypracovany postupy letovych zkousek pro certifikaci nové
zastavéné pohonné jednotky. Tyto letové zkousky jsou mnou navrzené, a tudiz nejsou ofi-

cidln¢ schvaleny.

4.1 Vykony v horizontalnim letu pro danou kombinaci pohonnych jed-

notek (1 ptavodni + 1 zkuSebni motor)

Letovy vykon pohonné jednotky se v této zkouSce bude meéfit v péti ustalenych letovych
rezimech. Jedna se tedy o takzvanou pétibodovou charakteristiku. Pozadované rezimy musi
byt rovnomérné rozlozeny v rozmezi rezZimi NQmin aZ Ngmax. Kazdy navoleny rezim péti-

bodové charakteristiky musi také byt stabilizovan. Minimalni doba stabilizace rezimu je
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stanovena na 3 minuty. Pfi stabilizaci se nastaveny rezim pohonné jednotky i vrtule nesmi
nijak ménit. Hodnota Ngmin dopovida nastaveni rezimu motoru pro rychlost v dle nasle-
dujici tabulky a NQmax dopovidd maximalnimu trvalému rezimu experimentalni pohonné

jednotky.

Hodnota patti¢nych rezimt pro pétibodovou charakteristiku se vypoéte dle nasledujiciho

vzorce.

(Ngmax = Ngmin) _ a (1)
4

1. bod charakteristiky: NOmin

2. bod charakteristiky: NOmin+ a = Ng»

3. bod charakteristiky: Ng.+ a = Ng3

4. bod charakteristiky: Ngs + a=Ng,

5. bod charakteristiky: NOmax

Navrh celé letové zkousky ovétujici vykony experimentalni pohonné jednotky v horizon-

talnim letu je uveden v nésledujici tabulce.
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Tabulka 11: Vykony motoru v horizontilnim letu

Vyska letu Rychlost letu Motorovy rezim
Letovy rezim - Poznamka
[ft] [KIAS] Ng [%0]; N Vrtule [ot/min]
Vzlet - Vy - 125 Vzletovy rezim Rezimy dle omezeni motoru a vrtule.
Stoupéani - vy - 140 Maximalni trvaly rezim Rezimy dle omezeni motoru a vrtule.
3300
6 600 v y . , <
Vsse Z Vimax NQiyin Pro poZadovanou Zkousku a) i b) provést bez odbéru vzduchu
10 000 Vge - 110 min i S
/Msse  263/0.58 rychlost letu a% Ngygy pro od kompresoru i s odbérem VZ’duch‘l)JVOd | stabilizace
Vimo/ Mo ) A o, kompresoru. V obou konfiguracich mize byt ..
. 15000 max. trvaly rezim (pétibo- rezimu -
Horizontalni let dc;vé charakteristika) nutné pouzit systém dodavky kysliku pro minimalng
20 000 N Vrtule - a) 1 700 b) posadku ve vysoké nadmotské vysce. Pokud 3 minuty
25 000 Vese = 110; Vino/Mmo - 243/0,58 max. trvaly reim nelze dosahnout pozadované vysky letu, ’
' zvoli se nejvyssi dosazitelna vyska letu.
30 000 Vese - 110; Vino/ Mo - 243/0,59
35000 Ve - 110; Vino/ Mo - 243/0,60
Rezimy dle omezeni motoru a vrtule. Pfi Stabilizace
Dle refimu motorU zkousce zapnout systém ochrany proti na- reimu -
Horizontalni let 35000 Maximalni trvaly rezim mraze. Pokud nelze dosdhnout pozadované S
Vino/Mmo - 243/0,60 iy , s e, minimalné
vysky letu, zvoli se nejvys$si dosazitelnd 3 minuty

vyska letu.

Klesani - Maximalngé Vie/Mmo Volnobézny rezim Doporucena rychlost v turbulenci - 170 KIAS
(VIZ{?;(' T;:li(zozac;lrgzc:lofsits tvéfreli) Reverzni tah az do uplného zastaveni letou-
Pfistani - FXAPKY VD p Maximalni reverzni tah | nu. Pokud situace dovoli, provést pfistani bez

- 158; pfistani provést na maxi-
malni mozné rychlosti.

pouziti brzd letounu.
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4.2 Ovéreni obalky pro spousténi motoru za letu

Cilem této zkousky bude ovéfeni schopnosti a sestaveni obalky opétovného spusténi pohonné jednotky za letu. Maximalni vyska spousténi pohonné

jednotky je zvolena dle nadmoiské vysky nejvyse polozeného leti§té na svété, plus zvolena vyskova rezerva. Casy od vypnuti pohonné jednotky do

opétovného spusténi jsou voleny s dirazem na rtzna stadia vychlazeni pohonné jednotky. Soucasti této zkousky je i letova zkouska rotor lock test, Kte-

ra bude popsana v nésledujici kapitole.
Navrh této letové zkousSky je uveden v nésledujici tabulce.

Tabulka 12: Ovéieni obalky pro spousténi motoru za letu

Vyska letu Rychlost letu

Motorovy rezim

Letovy rezim

Poznamka

[ft] [KIAS] Ng [%]; N Vrtule [ot/min]
Vzlet - Vy - 125 Vzletovy rezim Rezimy dle omezeni motoru a vrtule.
Stoupani - vy - 140 Maximalni trvaly rezim Rezimy dle omezeni motoru a vrtule.
3300 .
Po stabilizaci horizontalniho letu provést | Stabilizace
6 600 Spusténi t ib t ti test ch t hori t
‘ o 8) Ve - 110 pusténi motoru pro a)'l ) v| postup pro vypnuti estovancho motoru za orizont.
Horizontalni let 10 000 b) \jse_ 140 ¢ase 1 min, 3 min, 5 min, 15 letu. Pokud nelze dosahnout pozadované letu mini-
15 000 y min od vypnuti motoru. vysky nebo rychlosti letu, zvoli se nejvyssi malné 3
dosazitelna vyska a rychlost letu. minuty.
20 000
Klesani - Maximalné Vimo/Mmo Volnobézny rezim Doporucena rychlost v turbulenci - 170 KIAS
Max. ptiblizovaci rychlost
Ve (vztlak. Klapky v poloze Reverzni tah az do uplného zastaveni letou-
Pfistani - pristani) - 158; ptistani pro- Maximalni reverzni tah nu. Pokud situace dovoli, provést pfistani bez

vést na maximalni mozné
rychlosti.

pouziti brzd letounu.
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4.3 Rotor lock test

Pii letové zkouSce Rotor lock se vysetfuje samovolné protaceni pohonné jednotky za letu
vlivem naporu vzduchu za letu. Cilem tohoto testu je stanoveni chovani teplotniho pole
pohonné jednotky. Dle teplotniho pole se nasledné vytvaii opatieni pro zabranéni vzniku
kritickych teplotnich deformaci motoru. Tyto deformace by v nékterych ptipadech mohly
vést k nezadoucimu Kontaktu rotoru a statoru motoru a naslednému poskozeni pohonné
jednotky. V kritickych ptipadech by mohlo dojit az k iiplnému zadieni a znic¢eni pohonné

jednotky.

Podobné jako letova zkouska ovétovani obalky pro spusténi pohonné jednotky (viz vyse),
tedy i tento test provéfuje mimo jiné také schopnost opétovného spusténi pohonné jednotky
za letu. Informace ziskané testem Rotor lock jsou proto také pouzity pro sestaveni obalky

pro spousténi motoru za letu v ptedchozi zkousce.

Navrh letové zkousky Rotor lock test je uveden v nasledujici tabulce.
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Tabulka 13: Rotor lock test

Vyska letu

Rychlost letu

Motorovy rezim

Letovy rezim

Poznamka

Horizontalni let

poté provést postup pro spusSténi motoru za
letu.

[ft] [KIAS] Ng [%0]; N Vrtule [ot/min]
Vzlet - Vy - 125 Vzletovy rezim Rezimy dle omezeni motoru a vrtule.
Stoupani - v, - 140 Maximalni trvaly rezim Rezimy dle omezeni motoru a vrtule.
p y y y
Mize
Neptekrodit parametry omezeni motoru a byt
vrtule. Zkousku provést bez odbéru vzduchu | nutné
Dle refimu motoru od kompresoru. Na rezimu setrvat Smin. Poté | pouzit
Horizontalni let 30 000 ViMoo - 243/0,59 Maximalni trvaly rezim provést postup pro vypnuti testovaného mo- | systém
moEmo ' toru za letu vyjma praporovani vrtule. Pokud | dodavky
nelze dosahnout pozadované vysky letu, kysliku
zvoli se nejvyssi dosazitelna vyska letu. pro
posadku.
Klesani 13100 125 Dle pozadované rychlosti letu Mefeni otacek generdtoru a vrtule vypnutého
motoru.
Pokud jsou ot. generatoru 5% a vice, provést
postup pro spusténi motoru za letu. Pokud
. i Xt nejsou ot. generatoru indikovany, klesat do 3
13 100; (3 300) 125 Spusténi motoru za letu. | 35 4 "ot ilizovat horizontdlni let (3 min) a

Klesani -

Maximalné Vio/Mmo

Volnobézny rezim

Doporucena rychlost v turbulenci - 170 KIAS

Piistani -

Max. priblizovaci rychlost
Ve (vztlak. klapky v poloze
pristani) - 158; pfistani pro-
vést na maximalni mozné
rychlosti.

Maximalni reverzni tah

Reverzni tah az do upIného zastaveni letou-
nu. Pokud situace dovoli, provést pfistani bez
pouziti brzd letounu.
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4.4 Meéreni charakteristik pohonné jednotky p¥i vysokych ihlech nabé-

hu a vyboceni

Nasledujici zkouska bude zaméfena na méfeni parametri pohonné jednotky pii vysokych
uhlech nab¢hu a vyboceni letounu. Situace s vysokym uhlem ndbéhu mohou nastat napfii-
klad pfi vzletu, pfistani, nebo pretazeni letounu. Tedy pfi situacich s minimalnimi dopied-
nimi rychlostmi. Podobna situace, kdy by se letoun mohl dostat do vysokych thli nabé&hu,
je takzvané pretazeni letounu na rychlosti nebo také pad na rychlosti. Tato situace je ale

velice podobnd tém pii malych rychlostech, proto ji testovat nebudeme.

Vysokych thli vyboceni je dosahovano naptiklad pii velmi silném bo¢nim vétru nebo pti
pfipadném vysazeni jedné pohonné jednotky. Pfi letové zkouSce budou parametry pohonné
jednotky méfeny pfi maximalnim uhlu vybocéeni na obé strany. Téchto thli bude dosazeno
pomoci nozniho fizeni. Pro dosaZzeni maximalnich Ghlt vyboceni lze vyuzit i vy$si nebo
naopak nizsi vykon piivodniho motoru PT-6. Pfi letové zkouSce je nutno s vykonem po-
honné jednotky pracovat velmi obezietné a to pouze tehdy, pokud bude let i nadale bez-
pecny.

Pti vSech téchto rezimech musi pohonna jednotka bezpe¢né¢ spliovat dané vykonové para-

metry a proto je tato zkouska také nedilnou soucasti certifikace pohonné jednotky.

Navrh této letové zkousky je uveden v nésledujici tabulce.



CVUT v Praze, Fakulta strojni

65

Tabulka 14: Méfeni charakteristik pohonné jednotky p¥i vysokych uihlech nabéhu a vyboceni

. Vyska letu Rychlost letu Motorovy rezim
Letovy rezim : Poznamka
[ft] [KIAS] Ng [%]; N Vrtule [ot/min]
Vzlet - Vy - 125 Vzletovy rezim Rezimy dle omezeni motoru a vrtule.
Stoupani - vy - 140 Maximalni trvaly rezim Rezimy dle omezeni motoru a vrtule.
3300
6 600 Zkougku a) i b) provést bez odbéru vzduchu
od kompresoru i s odbérem vzduchu od
10 000 kompresoru. V obou konfiguracich miize byt | Stabilizace
a) Vmin pro danou hmotnost . oy , ; , .
15 000 letouny. Vztlakové klank nutné pouzit systém dodavky kysliku pro horizont.
Horizontalni let ' PXY | Dle pozadované rychlosti letu | posadku ve vysoké nadmoiské vysce. Pokud | letu mini-
20 000 zasunuty. . » L o
b) Ve - 110 nelze dosahnout pozadované vysky letu, malné 3
25 000 € zvoli se nejvyssi dosazitelnd vyska letu. minuty.
Zkousku b) provést s maximalnim bezpec-
30 000 ;o M y
nym uhlem vyboceni letounu na obé strany.
35000

Klesani

Maximalné Vpyo/Mmo

Volnobézny rezim

Doporucena rychlost v turbulenci - 170 KIAS

Pristani

Max. priblizovaci rychlost
Ve (vztlak. klapky v poloze
ptistani) - 158; piistani
provést na maximalni moz-
né rychlosti.

Maximalni reverzni tah

Reverzni tah az do uplného zastaveni letou-
nu. Pokud situace dovoli, provést pfistani bez
pouziti brzd letounu.

4.5 Rychlé akcelerace pohonné jednotky za letu

Tento test slouzi k provéfeni charakteristik pohonné jednotky a letounu pti skokovém zvySeni vykonu pohonné jednotky. Tyto rychlé zmény rezimt

motoru mohou nastat nejcastéji pti vzletu letounu nebo pii mimotadnych udalostech letu. Rychla akcelerace je provedena pakou ovladace vykonu po-

honné jednotky za méné nez 1 sekundu. Pouze ve vySkach nad 20 000 stop je akcelerace definovana za dobu vétsi nez 6 sekund. S ohledem na tyto
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skute¢nosti byly nadmotské vysky horizontalniho letu opét voleny podobné jako v ptedchozich letovych zkouskach. Tedy jako maximalni nadmoiska

vyska nejvyse polozeného letisté na svété plus zvolena vyskova rezerva.

Navrh letové zkousky rychlé akcelerace vykonu experimentalni pohonné jednotky je uveden v nasledujici tabulce.

Tabulka 15: Rychla akcelerace pohonné jednotky

Vyska letu Rychlost letu Motorovy rezim
Letovy rezim : Poznamka
[ft] [KIAS] Ng [%]; N Vrtule [ot/min]
Vzlet - vy - 125 Vzletovy rezim Rezimy dle omezeni motoru a vrtule.
Stoupani - vy - 140 Maximalni trvaly rezim Rezimy dle omezeni motoru a vrtule.
3300
Rychla akcelerace pakou
. o 6 600 ovladace vykonu motord za Po stabilizaci horizontalniho letu provést
Horizontalni let Ve - 110 R . . . , .
10 000 méné nez 1 sec. N Vrtule - | akceleraci vykonu motorti. Zkousku provést | Stabilizace
15 000 maximélni trvalé otdaky | bez odbéru vzduchu od kompresoru i s odbé- | horizont.
_ . rem vzduchu od kompresoru. V obou konfi- | letu mini-
Akcelerace pa}mu oylgda?e guracich mize byt nutné pouzit systém do- malné 3
vykonu motorii za minimél- | davky kysliku pro posadku ve vysoké nad- minuty.
Horizontalni let 20 000 Vge - 110 né. 6 sec. moiské vyice.
N Vrtule - maximalni trvalé
otacky

Klesani

Maximalné Vie/Mmo

Volnobézny rezim

Doporucena rychlost v turbulenci - 170 KIAS

Piistani

Max. ptiblizovaci rychlost
Vi (vztlak. klapky v poloze
ptistani) - 158; pfistani pro-
vést na maximalni mozné
rychlosti.

Maximalni reverzni tah

Reverzni tah az do uplného zastaveni letou-
nu. Pokud situace dovoli, provést pfistani bez
pouziti brzd letounu.
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4.6 Reverzni tah pohonné jednotky

Ovéieni vykonovych parametri a spolehlivosti pohonné jednotky a vrtule pfi reverznim
tahu bude probihat pii pfistani v kazdé letové zkousce motoru. Viz posledni fadek tabulky

vSech predeslych letovych zkousek.

Néavrh letové zkousky reverzniho tahu pohonné jednotky je pro Uplnost opét uveden v na-

sledujici tabulce.

Tabulka 16: Reverzni tah pohonné jednotky

Vyska letu Rychlost letu Motorovy rezim
Letovy rezim Ng [%]; N Vrtule Pozniamka
[l MDA ol [o]t/min]

Max. piiblizovaci
rychlost v (vztlak.
klapky v poloze
Pristani - ptistani) - 158; pii- Maximalni reverzni tah
stani provést na
maximalni mozné
rychlosti.

Reverzni tah az do
uplného zastaveni
letounu. Pokud situace
dovoli, provést pfistani
bez pouziti brzd letou-
nu.

Pti této zkouSce musi pilot dbat zvySené opatrnosti pro ptipad nepiestavéni vrtule do re-
verzni polohy, nedostate¢ného vykonu pohonné jednotky, nebo naopak vyssiho vykonu
experimentalni pohonné jednotky a tim padem vzniku nesymetrického tahu letounu. Tato
skutecnost by mohla vést az k vyjeti letounu z pfistavaci drahy a jeho naslednému posko-

zeni.

Tabulky postupii vSech letovych zkousek v anglickém jazyce jsou uvedeny v Ptiloze P 3.
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5 VYPOCET OCEKAVANEHO ROZDILU TAHU MEZI
JEDNOTLIVYMI POHONNYMI JEDNOTKAMI
V této kapitole budou vypocteny tahové charakteristiky ptivodni pohonné jednotky letounu

King air 350 a charakteristiky experimentalni pohonné jednotky. Dale bude z rozdilu tahti

jednotlivych pohonnych jednotek ovétena fiditelnost letounu.

Pro vypocty taht a fiditelnosti jsou zaddny parametry uvedené v nasledujici tabulce:

Tabulka 17: Parametry pro vypoéty- Tah

Nazev Zkratka Hodnota Jednotky
Vykon motoru (testovana jednotka) P 956148,7 W
Vykon motoru (ptivodni jednotka) p 772274 \Y;

Hustota vzduchu* P 1,225 kg/m®

2 Vrtule - $pi¢kovy (Testovana jednotka) Durtspic. 2,667 m
@ Vrtule - patni (Testovana jednotka) Dt patmi 0,517 m
2 Vrtule - $pi¢kovy (Hartzell HC-B4MP-3C) Durtspic. 2,667 m
2 Vrtule - patni (Hartzell HC-B4MP-3C) Dt patmi 0,4826 m

5.1 Vypoéet tahu turbovrtulového motoru dle idealniho propulsoru® *?

V této kapitole budou tahové charakteristiky pohonnych jednotek vypocteny dle teorie

ideélniho propulsoru.

Pfi prachodu vzduchu vrtuli pisobi propulsni soustava (vrtule letounu) na vzduch aerody-
namickymi silami. Tyto sily jsou vyvozovany statickym tlakem na povrchu vrtulovych
listi. Pasobenim téchto sil je vzduch protékajici propulzni soustavou urychlen tak, ze rych-

lost vzduchu vystupujici ze soustavy je VEtsi, nez byla rychlost na vstupu.

12 7droj: HANUS, Daniel. Pohon letadel. Vyd. 2. Praha: Vydavatelstvi CVUT, 2003. ISBN 80-010-2706-6.
13 7droj: J. GORDON LEISHMAN. Principles of helicopter aerodynamics. Repr. with corr. ed. Cambridge:
Cambridge University Press, 2001. ISBN 05-215-2396-6.
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Ag

Vi =V,

Obrazek 14: Priuchod vzduchu vrtuli letounu

Pfi prautoku vzduchu vrtuli plati zakon zachovani hmoty. Jedna se pouze o jednorozmérové

proudéni a tudiz pro hmotnostni tok vzduchu prochazejicim vrtuli m plati rovnice:
=1y =1y =1y =Ag12° P Vo2 [kg-s7!] (2)
Kde A; jsou plochy vrtulového disku pro které plati:

Pro vrtuli testované jednotky:

T T
A =7 (D} = Dt parni) = 7 (26672 = 0,517%) = 5,377m*  (3)

vrt—Spickovy
Pro vrtuli ptivodni jednotky:
1
A = 1 (2,667 — 0,4826%) = 5,404 m? (3.2)

Parametr Dyrtspickovy j€ pramér vrtule a v pfipad€ Dyrtpami S€ jedna o primér vrtulového ku-
zele. Pro jednoduchost zde zanedbame stlacitelnost vzduchu. Toto zjednoduseni si mizeme

dovolit pouze pro ptipad prutoku vzduchu v podzvukovych rychlostech.

Pro rychlost proudéni na vstupu do vrtule v; a rychlost urychlené¢ho proudéni za vrtuli v,

dale plati:
Av
171=170 +7[m'5_1] (4)

vy =V + Av [m-s71] (5)
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Vo je rychlost nenaruseného proudu vzduchu pied letounem. Jinymi slovy se jedna o rych-

lost letounu. Tedy vy = v, a Av je rovno urychleni proudu vzduchu pied a za vrtuli.

Pro vykon motoru miizeme psat:
m
P=—-i-v}) W] (6)

Po dosazeni ptedchozich rovnic (3) nebo (3.1), (4) a (5) do vzorce pro vypocet vykonu
motoru (6) dostaneme:

A
_ % ' (Dgrt—épiékovy - Dgrt—patni) P (UO + TU)
B 2

(6.1)

p [(vo + Av)? — vE]

a Upravou této rovnice dostaneme:

2P

Av
7 Y =<v0 +7>-(vg+Av2+2-v0-Av—v§) (6.2)
4

’ (DZ vrt—patni) P

vrt—$pickovy

a dalsi upravou rovnice:

2P

1
=—Av3+2-vy-Av2+2-v3 Av
T 2 2 0 0 (6.3)
4’ (Dvrt—épiékovy - Dvrt—patni) P 2
Toto feseni vede na kubickou rovnici, kde vy je pro nas proménna rychlost letu a Av je pro
nas nezndma. Rovnici budeme nasledné fesit za pomoci programu Excel 2007 a to pomoci
datového nastroje: Analyza hypotéz. Zde uvedu vypocet parametri pro rychlost letu rov-

nouO0m-s~t.
Po dosazeni do rovnice (6.3) vypocitame hodnotu Av pro testovanou pohonnou jednotku.

2 0087 _lavit2-0-av2+2-0%04
53771225 2 v v

Av =83,429m s !
Z této hodnotu vypocitame z rovnic (4) a (5) hodnoty v; a v,.

Av 83,429
UV =Vp+ o=

=41,715m-s™1

v, = 0+ 83,429 = 83,429 m - s !

Dale pro tah motoru mtizeme psat:
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T = Tyrute + Tspalin [N] (7)

V naSem pftipad¢é bude tah spalin motoru zanedbdn. Ve vystupnim ustroji je ¢ast tlakové
energie ztracena vlivem otac¢eni sméru vystupu a tim se rychlost spalin sniZzuje. Z tohoto
divodu je tah spalin velmi maly, fadové v procentech, a proto ho 1ze pro vypocty zanedbat.

Tah motoru testované jednotky je tedy roven:
T = Tyrture = M- (v2—vy) [N] (8)

Dosazenim do rovnice (8) dostaneme tah pohonné jednotky pro rychlost letu rovnou 0

m-s~L

T =5,377-1,225-41,715- (83,429 — 0) = 22 923,737 N
Vypocet pro vSechny rychlosti letu je stejny. V nasledujici tabulce jsou uvedeny vypocétené
hodnoty jak pro testovanou pohonnou jednotku, tak i pro ptivodni pohonnou jednotku. V

tabulce je také uveden vysledny rozdil taht pohonnych jednotek A T. Rozdil mezi pied-

chozim vysledkem a vysledky v tabulce je dan rozdilnou mirou zaokrouhleni.
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Tabulka 18: Vysledné hodnoty (idealni propulsor)
Testovana jednotka Pivodni jednotka
Vo \1 Vy Av T \'1 Vy Av T AT
[km/h] [m/s] [m/s] [m/s] [m/s] [N] [m/s] [m/s] [m/s] [N] [N]

0 0,000 41,714 83,429 83,429 22921,311 38,783 77,566 77,566 19912,637 3008,674
10 2,778 42,661 82,545 79,767 22412,617 39,731 76,685 73,907 19437,326 2975,291
20 5,556 43,651 81,746 76,191 21904,450 40,726 75,897 70,341 18962,587 2941,863
30 8,333 44,685 81,037 72,704 21397,377 41,769 75,205 66,872 18489,038 2908,339
40 11,111 45,766 80,421 69,310 20892,010 42,863 74,614 63,503 18017,348 2874,662
50 13,889 46,895 79,902 66,013 20388,995 44,009 74,128 60,240 17548,228 2840,767
60 16,667 48,074 79,482 62,815 19889,020 45,209 73,751 57,084 17082,431 2806,589
70 19,444 49,304 79,164 59,720 19392,797 46,464 73,485 54,040 16620,740 2772,057
80 22,222 50,587 78,952 56,730 18901,067 47,778 73,333 51,111 16163,963 2737,104
90 25,000 51,923 78,847 53,847 18414,582 49,149 73,298 48,298 15712,919 2701,663
100 27,778 53,315 78,851 51,074 17934,100 50,580 73,382 45,604 15268,424 2665,676
110 30,556 54,761 78,967 48,411 17460,375 52,071 73,586 43,030 14831,282 2629,092
120 33,333 56,263 79,194 | 45,860 16994,145 53,622 73,910 40,577 14402,268 2591,877
130 36,111 57,822 79,533 43,421 16536,119 55,233 74,355 38,244 13982,113 2554,006
140 38,889 59,436 79,984 | 41,095 16086,969 56,904 74,919 36,030 13571,491 2515,478
150 41,667 61,106 80,546 38,879 15647,316 58,634 75,602 33,935 13171,010 2476,306
160 44,444 62,831 81,218 36,774 15217,724 60,423 76,401 31,956 12781,198 2436,525
170 47,222 64,610 81,999 34,776 14798,687 62,268 77,313 30,091 12402,498 2396,189
180 50,000 66,442 82,885 32,885 14390,629 64,168 78,335 28,335 12035,263 2355,366
190 52,778 68,326 83,874 31,097 13993,895 66,121 79,464 26,686 11679,753 2314,143
200 55,556 70,260 84,964 29,409 13608,753 68,125 80,694 25,139 11336,136 2272,617
210 58,333 72,242 86,150 27,817 13235,387 70,178 82,023 23,689 11004,492 2230,895
220 61,111 74,270 87,429 26,318 12873,910 72,278 83,444 22,333 10684,820 2189,090
230 63,889 76,343 88,797 24,909 12524,355 74,421 84,954 21,065 10377,041 2147,315
240 66,667 78,458 90,250 23,584 12186,692 76,607 86,547 19,880 10081,008 2105,684
250 69,444 80,614 91,784 22,339 11860,824 78,831 88,219 18,774 9796,517 2064,306
260 72,222 82,808 93,393 21,171 11546,599 81,093 89,964 17,742 9523,313 2023,286
270 75,000 85,038 95,075 20,075 11243,819 83,389 91,778 16,778 9261,101 1982,719
280 77,778 87,302 96,826 19,048 10952,242 85,717 93,657 15,879 9009,552 1942,690
290 80,556 89,598 98,640 18,084 10671,591 88,076 95,596 15,040 8768,313 1903,278
300 83,333 91,924 100,514 | 17,180 10401,564 90,462 97,590 14,257 8537,016 1864,548
310 86,111 94,278 102,444 | 16,333 10141,834 92,874 99,637 13,526 8315,278 1826,556
320 88,889 96,658 104,427 | 15,539 9892,063 95,311 101,732 | 12,843 8102,714 1789,349
330 91,667 99,063 106,460 | 14,793 9651,899 97,769 103,872 | 12,205 7898,936 1752,963
340 94,444 101,491 | 108,538 | 14,094 9420,985 100,249 | 106,054 | 11,609 7703,559 1717,426
350 97,222 103,941 | 110,660 | 13,437 9198,964 102,748 | 108,273 | 11,051 7516,205 1682,759
360 100,000 106,410 | 112,821 | 12,821 8985,476 105,265 | 110,529 | 10,529 7336,504 1648,973
370 102,778 108,899 | 115,020 | 12,242 8780,171 107,798 | 112,818 | 10,040 7164,096 1616,075
380 105,556 111,404 | 117,253 | 11,697 8582,699 110,346 | 115,137 9,582 6998,633 1584,066
390 108,333 113,926 | 119,519 | 11,185 8392,723 112,909 | 117,485 9,152 6839,781 1552,942
400 111,111 116,463 | 121,814 | 10,703 8209,912 115,485 | 119,859 8,748 6687,218 1522,694
410 113,889 119,014 | 124,138 | 10,249 8033,948 118,073 | 122,258 8,369 6540,636 1493,312
420 116,667 121,577 | 126,488 9,822 7864,523 120,673 | 124,679 8,012 6399,743 1464,780
430 119,444 124,154 | 128,863 9,418 7701,339 123,283 | 127,121 7,676 6264,257 1437,082
440 122,222 126,741 | 131,260 9,038 7544,114 125,902 | 129,582 7,360 6133,913 1410,200
450 125,000 129,339 | 133,678 8,678 7392,573 128,531 | 132,062 7,062 6008,459 1384,114
460 127,778 131,947 | 136,116 8,339 7246,458 131,168 | 134,559 6,781 5887,656 1358,803
470 130,556 134,564 | 138,573 8,017 7105,520 133,813 | 137,071 6,516 5771,276 1334,244
480 133,333 137,190 | 141,047 7,713 6969,521 136,466 | 139,598 6,265 5659,104 1310,417
487 135,278 139,033 | 142,788 7,510 6877,140 138,326 | 141,375 6,097 5582,979 1294,161
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Pro vypocty byla zadana hodnota p = 1,225 kg/ms. S rostouci vyskou se hustota vzduchu

meéni, ale pro nase vypocty, viz rovnice (8), tato hodnota dava nejvyssi vykon a tim padem

nejhute ovlivituje asymetricky tah letounu.

Vypoctené tahy a urychleni proudu vzduchu je vyobrazeno na nasledujicich grafech.
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Graf 2: Tah motori a urychleni proudii vzduchu (Idealni propulsor)

Vysledny rozdil tahti mezi jednotlivymi pohonnymi jednotkami v zavislosti na rychlosti

letu je vyobrazen na nasledujicim grafu.
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Graf 3: Vysledny rozdil tahi pohonnych jednotek (Idealni propulsor)

Z grafu je patrné, Ze pii zvySovani rychlosti letu se rozdil tahi motora snizuje.
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5.2 Vypocet tahu turbovrtulového motoru na zikladé charakteristik vr-
tule
V této ¢asti diplomové prace bude vypocitan tah experimentalni 1 ptivodni pohonné jednot-

ky z aerodynamickych charakteristik vrtule. Pro toto porovnani bude vypoctena aerodyna-

micka charakteristika vrtule Avia V510 pracujici s motorem Walter M601 E.

5.2.1 Aerodynamicka charakteristika vrtule

Pro vypocet tahu je nejprve nutné vypocitat acrodynamickou charakteristiku vrtule. Jedna
se predevsim o uc¢innost vrtule v zavislosti na rychlosti letu nebo také na rychlostnim po-

meéru A. Pro vypocet charakteristiky jsou zadany nésledujici parametry.

Tabulka 19: Parametry motoru M601 E a vrtule Avia V510

M 601 E
Nazev Znacka Hodnota Jednotka
Vykon P w01 490 000 W
Otacky N \s10 30 (1800 ot/min) 1/s
Priumér vrtule D vs10 2,3 m
Hustota vzduchu p 1,225 kg/m?

Ze zadanych parametri bude nejdiive urcen soucinitel vykonu vrtule c,. Pro koeficient c,

Ize psat:

Prrsor 490 000 0,230174 9
C.,, = = =V,
Poopnd . D3syo  1,225-30%-2,35 ©)

Pro tento konstantni soucinitel vykonu vrtule lze z grafu c,(A, ¢) odecist potiebné hodnoty
nastaveni thlu vrtule ¢ a jim odpovidajici hodnoty rychlostniho poméru vrtule A. Graf je

zobrazen v ptiloze P 4: Charakteristiky vrtule.

Odectenym hodnotam uhlu nastaveni vrtule a rychlostnimu poméru vrtule odpovida v gra-
fu cu(A, @) hodnota tahového soucinitele vrtule c;. Graf je vyobrazen také v piiloze P 4:

Charakteristiky vrtule.

V nasledujici tabulce jsou vypsany odectené hodnoty thlu nastaveni ¢ a rychlostniho po-
méru A vrtule pro hodnotu soucinitele vykonu c, = 0,230174. V tabulce jsou také vypsany
hodnoty tahového soucinitele c; odpovidajicimu danym hodnotdm tihlu nastaveni vrtule ¢ a

rychlostnimu poméru vrtule A.
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Tabulka 20: Odeétené hodnoty tihlu nastaveni vrtule, rychlostniho poméru vrtule a soudinitele tahu

vrtule
Odectené hodnoty ¢ a A pro Cp 0,23 Soucinitel tahu pro dané L a @
¢ [°] M C,
22,5 0,41 0,28
25 0,76 0,218
26,25 0,85 0,209
27,5 0,96 0,197
28,75 1,06 0,187
30 1,19 0,168
31,25 1,27 0,162
32,5 1,39 0,15
33,75 1,51 0,138
35 1,61 0,132
36,25 1,71 0,12
37,5 1,82 0,116
38,75 1,92 0,11
40 2,11 0,092

Z hodnot v predeslé tabulce jiz 1ze vypocitat €innost vrtule v zavislosti na rychlosti letu.

Pro ucinnost vrtule odpovidajici prvnimu fadku tabulky plati nasledujici vzorec:

_¢pvi-D* vy crA 028041
~ cprprDS-v3 ¢, 0230174

= 0,49875 (10)

Pro hodnotu rychlostniho poméru a rychlost letu vy v prvnim fadku zaroven plati:

A=—20

=——— > Uy =21 Nys10"Dys1o = 0,41:30-23 =28,29m-s7! (11)
n - Dys1o

Vypocet tcinnosti a rychlosti letu je stejny pro vSechny radky tabulky.

Na nasledujicim grafu je vyobrazena zavislost u€innosti vrtule V510 na rychlosti letu.
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Uéinnost vrtule V510

0,9 o= ~o~ N
08 4””ﬂ-__-0 ™
/

8
£07 V4
>
= /

0,6 'J///,,

0,5 ¢

0,4

100 200 300 400 500

Rychlost [km/h]

Graf 4: Utinnost vrtule V510 v zavislosti na rychlosti letu

Vsechny odectené hodnoty a s tim i vysledny graf je zatizen chybou odectu z grafii.

5.2.2 Vypocet tahii turbovrtulovych jednotek

Nasledné lze pfistoupit k vypocteni tahu experimentalni i pivodni pohonné jednotky. Pro

tah pohonné jednotky mizeme psat:

T=-— (12)

kde ucinnost vrtule odpovida urcité rychlosti letu a vykon pohonné jednotky je konstantni
a v prvnim pfipad¢ je roven hodnoté vykonu ptivodni pohonné jednotky a ve druhém hod-

noté vykonu experimentélni jednotky.

V nasledujici tabulce jsou uvedeny vypoctené hodnoty tahi obou pohonnych jednotek na

zakladé charakteristiky vrtule V510.
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Tabulka 21: Vysledné hodnoty (Charakteristika vrtule)

A Vo [m/s] Vo [km/h] n Tpivoani [N] | Texperimentami [N] |  Rozdil tahi [N]
0,41 28,29 101,84 0,499 13615,18 16856,89 3241,71
0,76 52,44 188,78 0,720 10600,39 13124,29 2523,90
0,85 58,65 211,14 0,772 10162,76 12582,46 2419,70
0,96 66,24 238,46 0,822 9579,249 11860,02 2280,77
1,06 73,14 263,30 0,861 9092,993 11257,99 2165,00
1,19 82,11 295,60 0,869 8169,106 10114,13 1945,03
1,27 87,63 315,47 0,894 7877,352 9752,912 1875,56
1,39 95,91 345,28 0,906 7293,845 9030,474 1736,63
1,51 104,19 375,08 0,905 6710,337 8308,036 1597,70
1,61 111,09 399,92 0,923 6418,583 7946,817 1528,23
1,71 117,99 424,76 0,891 5835,076 7224,379 1389,30
1,82 125,58 452,09 0,917 5640,573 6983,567 1342,99
1,92 132,48 476,93 0,918 5348,819 6622,348 1273,53

Vysledné tahové charakteristiky a rozdil tahi mezi jednotlivymi pohonnymi jednotkami je

vyobrazen na nasledujicich grafech.

Tah motoru (pivodni jednotka) Tah motoru (eperimentalni jednotka)
16000 18000
14000 16000 \

12000 \ \

\. 14000 \
10000 \\ 12000 \\
8000 \\ 10000 \\

6000 N\

— 8000 ™
N

4000 6000
80 180 280 380 480 80 180 280 380 480

Rychlost [km/h] Rychlost [km/h]

[N]

Tah
Tah [N]

Graf 5: Tah motoria (Charakteristika vrtule)
Vysledny rozdil tahti pohonnych jednotek v zavislosti na rychlosti letu je vyobrazen na

nasledujicim grafu.
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Graf 6: Vysledny rozdil tahi pohonnych jednotek (Charakteristika vrtule)

Jako v predeslém piipadé vypoctu tahu motord dle idealniho propulsoru se s rostouci rych-
losti rozdil tahii snizuje.
5.3 Porovnani tahovych charakteristik pohonnych jednotek

Na nasledujicich grafech jsou vyobrazeny porovnani vyslednych tahovych charakteristik
pro pivodni i experimentalni pohonnou jednotku. Také je v této kapitole porovnan vysled-

ny rozdil tahti mezi pohonnymi jednotkami.

Nejprve porovnani tahu motoru v zavislosti na zplisobu vypoctu.
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Porovnani taht - pavodni jednotka
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Graf 7: Tah pivodni pohonné jednotky- porovnani

Porovnani tahi - eperimentalni jednotka
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Graf 8: Tah experimentalni pohonné jednotky- porovnani

Z ptedeslych grafl je patrné, Ze vypocet tahu dle idedlniho propulsoru dava vyssi tah, nez
dle vypoctu za pomoci charakteristiky vrtule. A to piiblizn€ 0 5 az 15 procent. Tento jev je
zpusoben aerodynamickymi ztratami vrtule. Ztraty vznikaji naptiklad v disledku tteni
vzduchu na povrchu listi. Relativni rychlost proudéni vzduchu je v mezni vrstvé smérem k
povrchu listu zpomalovana az na nulu. Za listy vrtule se vytvareji vyry vzduchu se snize-
nou rychlosti. Dalsi ztraty vznikaji v disledku ptelévani vzduchu z pretlakovych stran na

podtlakové strany listd vrtule a to hlavné na $pickach vrtule. V disledku téchto jevu je ¢ast
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vykonu motoru pfeménovana na teplo a celkovy tah soustavy klesa. DalSim ztratou tahu je
rotace proudu vzduchu za vrtuli. Ten vznika plisobenim vrtule na vzduch jednak ve sméru
osy vrtule a také kolmo na jeji osu. Pfi vzniku tohoto jevu se spotiebovava ¢ast vykonu
motoru. Pfi vypoctu tahu vrtule pomoci idedlniho prolupsoru jsou tyto ztraty zanedbany.

Proto je vysledny tah vypocteny za pomoci charakteristiky vrtule niZsi.

Na nasledujicim grafu je zobrazen vysledny rozdil tahti mezi piivodni a experimentalni

jednotkou.
r o)
Rozdil tahu
3000 \ | Rozdil Tahii [N]
\ (idealni propulsor)
Z. 2500 S\ o Vmo
% \\
= | Vmca
E 2000 S\
= :
1500 f Rozdil tahii [N]
3 (charakteristika
vrtule)
1000 .
0 100 200 300 400 500

Rychlost [km/h]

Graf 9: Rozdil tahii - porovnani

Rozdil tahti je vysSi pfi vypoctu za pomoci charakteristiky vrtule. Jedna se v§ak o pomérné

maly rozdil. Pfi minimalnich rychlostech letu se jedna ptiblizné¢ o 200 N.

Jak jiz bylo zminéno, s rostouci rychlosti tah pohonné jednotky klesd. Z tohoto divodu
bude nutné ovéfit fiditelnost letounu predevsim pii minimalnich rychlostech letu s obéma
pracujicimi motory a poté jenom s jednim pracujicim motorem. K nasledujicim vypoctim
budou pouzity tahové charakteristiky pohonné jednotky vypoctené dle teorie idealniho

propulsoru.

5.4 Vypocet Fiditelnosti letounu

V této kapitole bude vySetiena fiditelnost letounu pii vysazeni experimentalni, nebo pu-
vodni pohonné jednotky. Bude zde ovéiena dostate¢nost smérového fizeni letounu a na-

sledné potiebny naklon letounu pro ustaleny let.
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Pti vysazeni pohonné jednotky vznikne moment Na.y plisobici na letoun kolem osy Z a
také bocni sila Yy plsobici na letoun v ose Y. Proti momentu vzniklému kolem osy Z pii-
sobi sila Yy na rameni |, vznikajici na smérovém kormidlu zasahem pilota. Proti boc¢ni sile
pilot zasahuje vychylenim ktidélek a naslednym naklonem letounu. Na nasledujicim ob-
razku jsou vyobrazeny vznikajici momenty a sila pfi vysazeni pohonné jednotky. Z obraz-
ku je také patrny smér naklonéni letounu a vychyleni smérového kormidla proti pracujici-

mu motoru.

Obrazek 15: Momenty pFi vysazeni pohonné jednotky (Zdroj: TORENBEEK, Egbert. Synthesis of
subsonic airplane design: an introduction to the preliminary design of subsonic general aviation and
transport aircraft, with emphasis on layout, aerodynamic design, propulsion and performance. Delft:
Delft University Press, 1976. ISBN 90-298-2505-7.)

Pro vypocet fiditelnosti letounu, vychylku smérového kormidla a naklonéni letounu jsou

zadany nasledujici parametry.
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Tabulka 22: Zadané hodnoty- Fiditelnost

Nazev Oznaceni | Hodnota | Jednotky

Rozpéti letounu b 17,653 m
Plocha kridel letounu S 28,8 m?
Utinna plocha svislé ocasni plochy Sy 6,14 m?

Hustota vzduchu P 1,225 kg/m®
Rameno umisténi pohonné jednotky od stiredu letounu Ye 2,61 m
Rameno aerodynamického stiedu svislé ocasni plochy viéi tézis- Iy 7,3 m
Maximalni vychylka smérového kormidla O 15 °
Hmotnost letounu W 6804 kg
Pomér dynamickych tlaki v misté kormidla a pred letounem Nt 1 -

Nejprve zde vySetfime fiditelnost letounu kolem osy Z.

Ovladani letounu kolem oSy Z se zajist'uje pomoci smérového kormidla. Kormidlo je po-

hyblivé a je pfipojeno ke stabilizatoru. Na nasledujicim obrazku je znazornén princip ¢in-

nosti tohoto kormidla.

3

;] .4_\%
> & -

g

Smérové kormidlo

Stabilizator

Obriazek 16: Smérové Fizeni letounu (Zdroj: MCCORMICK, Banes. Aerodynamics, aeronautics, and

flight mechanics. 2. Pennsylvania, 1994. ISBN 978-81-265-2378-8.)

Smérové kormidlo vyvozuje vztlakovou silu a tedy i moment okolo osy Z letounu. Tento
moment ptsobi proti asymetrickému tahu pohonné jednotky letounu a je zavisly predev§im
na vychylce smérového kormidla o,. Vychylka smérového kormidla potfebna pro vyvéazeni
asymetrického tahu letounu je dana vzorcem:

Ye

T -
TSP e (19

8y =
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a zérovei pro vychylku kormidla plati:
67" S 67" max (14)

kde g je dynamicky tlak
1
0500 @9

Dale T je tah pohonné jednotky, a, je sklon vztlakové kiivky smérového kormidla, T je
smérnice kiivky zmény vztlakového koeficientu na vychylku smérového kormidla a je

rovna t = 0,688 a V, je mohutnost svislé ocasni plochy.

Hodnota a, se vypocte dle vzorce:

A
a, = A+2(1+10) Cya Naca (16)
kde A je stihlost svislé ocasni plochy, pro kterou miizeme psat
2 2,152
1=2= =1,1703 17
Se 395 17

kde I, je vyska svislé ocasni plochy a S, je plocha svislé ocasni plochy. Obé hodnoty byly
odecteny z rozmérové dispozice letounu. Koeficient Cya naca Je smérnice kiivky zavislosti
soucinitele vztlaku na thlu nabéhu profilu NACA 0012 a je rovna Cya naca= 6,5481 rad™.
Hodnota t byla odectena ze zavislosti opravného souéinitele pro nezkroucené kiidlo na
z0zeni kiidla jako t = 0,1. Dosazenim do rovnice (16) dostaneme:

_ )] c _ 1,1703
TA42(1+¢t) YeNac@ T 11703 + 2(1+ 0,1)

ay 6,5481 = 2,274

Pro mohutnost svislé ocasni plochy plati:

Syl,  614-73
S-b  288-17,653

v, = = 0,089 (18)

kde S, je plocha svislé ocasni plochy a |, je rameno aerodynamického stfedu svislé ocasni

2%

plochy vici tézisti letové zkusebny King Air.

V nasledujicim kroku bude uveden vypocet vychylky smérového kormidla (rovnice (13))

pro rychlost letounu 200 km/h a experimentalni pohonnou jednotku v ¢innosti:
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T-Y,
q.S.b.]/v.av.nt.T

~ 13 608,75 - 2,61

~0,5-1,225- 555562 - 28,8 17,653 - 0,089 - 2,274 - 1 - 0,688

6 =

= 0,265 rad

Po dosazeni koeficienti do vzorce pro vypocet vychylky kormidla potiebné pro vyvazeni
asymetrického tahu letounu pii dané rychlosti letu, dostaneme nasledujici hodnoty (vy-
sledky v nasledujici tabulce jsou vypsany pro jednotlivé i pro obé pohonné jednotky v

¢innosti):
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Tabulka 23: Vychylka smérového kormidla
Vychylka smérového kormidla letounu
Vi Testovana jednotka Pivodni iednotka Obé jednotky

km/h KNOT | &r[rad] or [°] dr [rad] or [°] dr [rad] or [°]

80 43,2 2,326 133,260 1,989 113,962 0,337 19,298

90 48,6 1,790 102,581 1,528 87,531 0,263 15,050
100 54,0 1,412 80,923 1,202 68,895 0,210 12,028
110 59,4 1,136 65,112 0,965 55,308 0,171 9,804
120 64,8 0,929 53,251 0,788 45,129 0,142 8,122
130 70,2 0,771 44,151 0,652 37,332 0,119 6,819
140 75,6 0,646 37,035 0,545 31,244 0,101 5,791
150 81,0 0,548 31,380 0,461 26,414 0,087 4,966
160 86,4 0,468 26,823 0,393 22,528 0,075 4,295
170 91,8 0,403 23,106 0,338 19,364 0,065 3,741
180 97,2 0,350 20,041 0,293 16,761 0,057 3,280
190 102,6 0,305 17,491 0,255 14,599 0,050 2,893
200 108,0 0,268 15} G5l 0,223 12,788 0,045 2,564
210 1134 0,236 13,542 0,197 11,260 0,040 2,283
220 118,8 0,209 12,002 0,174 9,961 0,036 2,041
230 124,2 0,186 10,683 0,154 8,851 0,032 1,832
240 129,6 0,167 9,547 0,138 7,897 0,029 1,650
250 135,0 0,149 8,563 0,123 7,073 0,026 1,490
260 140,4 0,135 7,707 0,111 6,357 0,024 1,351
270 1458 0,121 6,960 0,100 5,732 0,021 1,227
280 151,2 0,110 6,303 0,091 5,185 0,020 1,118
290 156,6 0,100 5,726 0,082 4,704 0,018 1,021
300 162,0 0,091 5,215 0,075 4,280 0,016 0,935
310 1674 0,083 4,762 0,068 3,904 0,015 0,858
320 172,8 0,076 4,359 0,062 3,570 0,014 0,788
330 178,2 0,070 3,999 0,057 3,273 0,013 0,726
340 183,6 0,064 3,677 0,052 3,007 0,012 0,670
350 189,0 0,059 3,388 0,048 2,769 0,011 0,620
360 194,4 0,055 3,128 0,045 2,554 0,010 0,574
370 199,8 0,051 2,894 0,041 2,361 0,009 0,533
380 205,2 0,047 2,682 0,038 2,187 0,009 0,495
390 210,6 0,043 2,490 0,035 2,029 0,008 0,461
400 216,0 0,040 2,315 0,033 1,886 0,007 0,429
410 2214 0,038 2,157 0,031 1,756 0,007 0,401
420 226,8 0,035 2,012 0,029 1,637 0,007 0,375
430 232,2 0,033 1,879 0,027 1,529 0,006 0,351
440 237,6 0,031 1,758 0,025 1,430 0,006 0,329
450 243,0 0,029 1,647 0,023 1,339 0,005 0,308
460 2484 0,027 1,545 0,022 1,256 0,005 0,290
470 253,8 0,025 1,451 0,021 1,179 0,005 0,273
480 259,2 0,024 1,365 0,019 1,108 0,004 0,257
487 263,0 0,023 1,308 0,019 1,062 0,004 0,246
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Cervené hodnoty v tabulce nejsou pro vyvazeny let letadla pfipustné, jelikoz maximalni

vychylka smérového kormidla je maximalné 15°.

Jak jiz bylo uvedeno vyse, pfi vychylce smérového kormidla vznika bo¢ni sila Yy. Aby byl
letoun po vysazeni pohonné jednotky vyvazen, je potieba, aby soucet sil kolem pficné osy
letounu byl roven nule. To znamena, Ze pilot musi provést naklonéni letounu okolo osy X
za pomoci kiidélek. Za predpokladu malych thli naklonéni 1ze predpokladat, ze cos ¢= ¢.
Nasledné tedy pro uhel, o ktery musi pilot letoun naklonit plati:

:CI'Sv'T'av'Sr'nt (19)
w

©

V nasledujicim kroku bude opét naznacen vypocet rovnice (19) pro rychlost letounu
200 km/h a experimentalni pohonnou jednotku:
(p=CI'Sv'T'av'6r'77t
w
0,5-1,225-55,556%-6,14- 0,688 - 2,274 - 0,268 - 1
- 6804 - 9,81

=0,073 rad = 4,18°

V nasledné tabulce jsou vypoétené hodnoty potifebného naklonéni letounu v zavislosti na
rychlosti pro vyvazeny let. Hodnoty jsou vypocteny pro jednotlivé pohonné jednotky a i

pro ob¢ jednotky v provozu.
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Tabulka 24: Naklonéni letounu
Naklonéni letounu
Vo Testovana jednotka Pivodni jednotka Obé jednotky

km/h KNOT 0[] o [°l 9 [°]
80 43,2 5,80 4,96 0,84
90 48,6 5,65 4,82 0,83
100 54,0 5,50 4,69 0,82
110 59,4 5,36 4,55 0,81
120 64,8 5,22 4,42 0,80
130 70,2 5,08 4,29 0,78
140 75,6 4,94 4,17 0,77
150 81,0 4,80 4,04 0,76
160 86,4 4,67 3,92 0,75
170 91,8 4,54 3,81 0,74
180 97,2 4,42 3,69 0,72
190 102,6 4,29 3,58 0,71
200 108,0 4,18 3,48 0,70
210 1134 4,06 3,38 0,68
220 118,8 3,95 3,28 0,67
230 124,2 3,84 3,18 0,66
240 129,6 3,74 3,09 0,65
250 135,0 3,64 3,01 0,63
260 140,4 3,54 2,92 0,62
270 1458 3,45 2,84 0,61
280 151,2 3,36 2,77 0,60
290 156,6 3,28 2,69 0,58
300 162,0 3,19 2,62 0,57
310 1674 3,11 2,55 0,56
320 172,8 3,04 2,49 0,55
330 178,2 2,96 2,42 0,54
340 183,6 2,89 2,36 0,53
350 189,0 2,82 2,31 0,52
360 1944 2,76 2,25 0,51
370 199,8 2,69 2,20 0,50
380 205,2 2,63 2,15 0,49
390 210,6 2,58 2,10 0,48
400 216,0 2,52 2,05 0,47
410 2214 2,47 2,01 0,46
420 226,8 2,41 1,96 0,45
430 2322 2,36 1,92 0,44
440 237,6 2,32 1,88 0,43
450 243,0 2,27 1,84 0,42
460 2484 2,22 1,81 0,42
470 253,8 2,18 1,77 0,41
480 259,2 2,14 1,74 0,40
487 263,0 2,11 1,71 0,40
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Cervené hodnoty v tabulce odpovidaji hodnotam rychlosti, p¥i kterych nelze asymetricky
tah letounu vyrovnat smérovym kormidlem. Proto vysledné ¢ervené hodnoty nejsou pro

naklon letounu presné.

Rychlosti, pfi nichz jiz nesta¢i vychylka smérového kormidla, jsou pomérné vysoké. To je
zpiisobeno vyslednym tahem pohonné jednotky vypocteného dle idedlniho propulsoru, kde
tento tah vychazi az o 15% vyssi z dlivodu nezapocitanych ztrat vrtule. OvSem 1 pfi téchto
rychlostech Ize letoun uvést do vyvazeného letu. K tomu je ale zapotiebi vyrazné vyssich
naklond letounu kolem osy X. Vysoké naklony ¢ a vyboceni letounu B (viz vyse), jez jsou
zpusobené nedostatecnosti momentu vznikajiciho na smérovém kormidlu, jsou ale pro let

nevyhovujici.

Vyboceni letounu negativné ovlivituje odpor letounu a tim i jeho stoupavost. Stoupavost
letounu s jednou vysazenou pohonnou jednotkou je nutné drzet na co nejvyssi arovni. Mi-
nimalni hodnota stoupavosti je dana predpisy. Tento fakt tedy vyzaduje, aby se letoun vy-
hnul vysokym thlim vyboceni. Podobné¢ i vysoké thly naklonu snizuji vztlakovou silu
pusobici proti hmotnosti letounu. Navic piedpisy vyZaduji aby pii minimalni rychlosti fidi-

telnosti v neptekracoval thel naklonu 5° (¢ < 5°).

Z piedchozich tabulek ¢. 23 a ¢. 24 vypliva, ze pii ¢innosti obou pohonnych jednotek je
vychylka smérového kormidla dostate¢na pro vSechny letové rezimy, jelikoZ minimalni
rychlost je 81 kt / 150 km/h. V piipadé vysazeni experimentalni turbovrtulové jednotky je
jiz rozsah rychlosti, pfi nichz je vychylka smérového kormidla dostate¢na pro vyvazeny
let, snizen. Rychlosti, pfi nichz je tato vychylka dostacujici, se pohybuji v rozmezi 190
km/h az 487 km/h, coZ je Vmo. Pokud dojde k velmi nepravdépodobnému vysazeni pivodni
pohonné jednotky PT-6, je rozsah rychlosti jesté posunut do vyssich hodnot z diivodu vys-
Siho tahu experimentalni pohonné jednotky. Rychlosti, pfi nichz je vychylka smérového
kormidla opét dostate¢na, se pohybuji v rozmezi 210 km/h az 487 km/h.

V piipad¢, Ze se bude rychlost letounu pohybovat ve vyse uvedenych rozmezich, bude na-

klon letounu na stranu pracujiciho motoru mensi nez 5°.

V piipad¢ vysazeni pohonné jednotky se ale letoun miize pohybovat i s nizsi rychlosti a to
v piipadé sniZeni vykonu pracujici pohonné jednotky a tim snizeni momentu Na_y, Pii real-
ném vysazeni, obzvlast na minimalnich rychlostech letu s maximalnim tahem pohonnych
jednotek, je ale nutna rychla reakce pilota. Pfi nedostate¢né rychlém zasahu by mohlo dojit

az k padu letounu do vyvrtky.
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ZAVER

Cilem této diplomové prace bylo navrhnout postup letovych certifika¢nich zkouSek pro
novou experimentalni pohonnou jednotku s ur€itymi zadanymi parametry. Certifika¢ni
letové zkousky budou probihat v 1étajici laboratofi, coz je letoun Beechcraft King Air 350.

Jedné se o dvoumotorovy turbovrtulovy letoun, ve kterém bude jedna pohonnd jednotka

nahrazena uvedenou experimentalni jednotkou.

Prvni ¢ast prace byla nejdiive zaméfena na popis postupu certifikace 1€tajici laboratoie.
Pro uplnost bylo nutné uvézt nékolik zakladnich definic v oblasti certifikace a typového
zabyvaji.

V nasledujici ¢asti byla provedena reserSe piedpisové zakladny tykajici se instalace motoru
do dvoumotorového letounu certifikovaného dle stavebniho ptedpisu CS-23, jehoz nejdi-

lezit&jsi ¢asti byly v diplomové praci uvedeny.

Zaver reSerSni Casti byl zaméfen na popis nékolika létajicich laboratofi, které se zapsaly do
historie letectvi. Tyto 1étajici laboratote byly provozovany jak v zahrani¢i, tak i v Ceské
republice. Nékteré z nich se pouzivaji i dnes pro vyvoj a testovani novych technologii 1

zcela novych pohonnych jednotek v oblasti civilniho 1 vojenského letectvi.

Uvod praktické &asti byl nejdiive zaméien na popis letounu Beechcraf King Air 350. Byly
uvedeny jeho zakladni technické parametry, provozni omezeni a byly zde také popsany
vSechny systémy, které budou ovlivnény zastavbou nové experimentdlni turbovrtulové

pohonné jednotky.

Pro danou experimentalni jednotku byly dale navrzeny postupy jejiho ovladani. Jednalo se
predevSim o postup spusténi a vypnuti uvedené jednotky za letu. Pro spousténi pohonné

jednotky byly vypracovany postupy jak v normalnim, tak i v nouzovém rezimu motoru.

Ve stézejni Casti diplomového projektu byly navrhnuty certifika¢ni letové zkousky pro
ovéteni schopnosti provozu a spolehlivosti testovaného motoru. Prvni letova zkouska ové-
fuje vykon motoru v horizontalnim letu v riznych vyskach. Druhd certifikacni letova
zkouska ovétuje obalku spousténi motoru za letu. Dalsi letova zkouska mé za kol vysettit
teplotni pole pohonné jednotky za letu v situaci, kdy bude pohonna jednotka vypnuta. Tato
zkouska je mimo jiné nedilnou soudasti ovéfeni obalky spousténi motoru za letu. Ctvrta
letova zkouska je zaméfena na meéfeni charakteristik pohonné jednotky pifi vysokych

uhlech nabéhu a vyboceni. Predposledni letova zkouska ovéfuje parametry motoru pfi
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rychlych akceleracich vykonu motoru. A posledni zkouska probihd jiZ na zemi pfi pfistani
letounu. Jedna se o ovéfeni reverzniho tahu pohonné jednotky. Tato posledni zkouska je

soucasti vSech predeslych letovych test.

Nasledujicim bodem praktické ¢ast byl vypocet rozdilu tahu mezi pivodni pohonnou jed-
notkou a experimentalni jednotkou. Pro tento vypocet bylo potieba nejdiive sestrojit taho-
vou charakteristiku motort v zavislosti na rychlosti letu. Tento vypocet byl proveden dvé-
ma zpusoby. Za prvé byl tah vypocten na zaklad¢ teorie idealniho propulzoru. Druhy zpt-
sob byl proveden za pomoci aecrodynamické charakteristiky vrtule. Pouzita charakteristika
byla sestrojena pro parametry motoru M601 E a vrtuli Avia V510. Z téchto vypocta bylo

poté mozné vypocitat ocekdvany rozdil tahu.

V posledni ¢asti projektu bylo pro zjisténé tahy jednotlivych motort a z rozdilu mezi t€émi-
to tahy vypoctena dostatecnost smérového fizeni letounu pro dvoumotorovy i jednomoto-
rovy let. Pro tyto rezimy letu byl zaroven vypocten thel pficného sklonu letounu potiebné-
ho pro zachovani pifimocarého vyvazeného letu. Vystupem tohoto vypoctu jsou tabulky,
které zobrazuji zavislost vychylky smérového kormidla a pii¢ného sklonu letounu na rych-

losti letu.

Pevné vétim, ze vysledky mé diplomové prace budou vyuzitelné pii konstrukei 1étajici

laboratote a pro nasledné certifikacni letové zkousky pohonné jednotky.
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PRILOHA P 1: ROZMEROVA DISPOZICE LETOUNU

§
—>l 17 ft. 2in (5.23 m) L—

57 ft11in (17.85m)

Y

A

P

: L

46 ft.8in
(14.22 m)

— 18ft.5in (5.61 m) L—

A
I ft. 4 in
) (4.37 m)

™




Kiidla:

Plocha:

Uhel $ipu (v 25% tétivy):
Vzepéti:

Stihlost kiidla:

Stfedni aerodynamicka tétiva:

Vodorovna ocasni plocha:
Plocha:

Uhel $ipu (v 25% tétivy):
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Sitka:

28,8 m?
0°

69

10,8

1,78 m

6,32 m?
17°
OO

50

1,31 m

0,68 m



PRILOHA P2: CHECKLISTS

Air start (starter)

CABIN HEATER

BLOWER

AFT BLOVER

RADIANT HEAT

RADAR

WINDSHIELD HEAT
POWER LEVER
CONDITION LEVER

FUEL FIREWALL VALVE
GENERATOR INOP. ENGINE
AIRSPEED

IGN. / ENGINE START
CONDITION LEVER

N1 > 50%

IGN. / ENGINE START
PROPELLER LEVER
POWER LEVER
GENERATOR

ENGINE AUTO IGNITION
ELECTRICAL EQUIPMENT

AIR START (starter)

OFF

AUTO

OFF

OFF
STANDBY / OFF
OFF

IDLE
CUT-OFF
OPEN

OFF

MIN 110 KTS

ON, Check annunciator

LOW IDLE, Check ITT and other parameters of engine

WAIT
OFF
AS REQUIRED

AS REQUIRED, Check oil temp. and other parameters of engine

ON
ARM
AS REQUIRED



Air start - emergency (starter)

CABIN HEATER
BLOWER

AFT BLOWER
RADIANT HEAT
RADAR
WINDSHIELD HEAT
POWER LEVER
CONDITION LEVER

FUEL FIREWALL VALVE

GENERATOR INOP.
ENGINE

AIRSPEED

ENGINE CONTROL

IGN. / ENGINE START
CONDITION LEVER
CONDITION LEVER

IGN. / ENGINE START
PROPELLER LEVER
CONDITION LEVER
GENERATOR

ENGINE AUTO IGNITION

ELECTRICAL EQUIPMENT

AIR START - EMERGENCI (starter)

OFF
AUTO

OFF

OFF

STANDBY / OFF
OFF

IDLE

CUT-OFF

OPEN

OFF

MIN 110 KTS

MANUAL / EMERGENCI

ON, Check annunciator

BELOW LOW IDLE, Check ITT and other parameters of engine

SLOW UP TO N1 > 50%

OFF
AS REQUIRED

SLOW MOVEMENTS - AS REQUIRED, Check oil temp. and other

parameters of engine

ON
ARM
AS REQUIRED



Air start (windmilling)

CABIN HEATER

BLOWER

AFT BLOWER

RADIANT HEAT

RADAR

WINDSHIELD HEAT
POWER LEVER
PROPELLER LEVER
CONDITION LEVER

FUEL FIREWALL VALVE
GENERATOR INOP. ENGINE
AIRSPEED

ALTITUDE

ENGINE AUTO IGNITION
CONDITION LEVER
PROPELLER LEVER
POWER LEVER
GENERATOR

ENGINE AUTO IGNITION
ELECTRICAL EQUIPMENT

AIR START (windmilling)

OFF

AUTO

OFF

OFF

STANDBY / OFF
OFF

IDLE

FULL FORWARD
CUT-OFF

OPEN

OFF

MIN 140 KTS
BELOW 20 000 FT
ON

LOW IDLE, Check ITT and other parameters of engine

AS REQUIRED

AS REQUIRED, Check oil temp. and other parameters of engine

ON
ARM
AS REQUIRED



Air start - emergency (windmilling)

CABIN HEATER
BLOWER

AFT BLOWER
RADIANT HEAT
RADAR
WINDSHIELD HEAT
POWER LEVER
PROPELLER LEVER
CONDITION LEVER

FUEL FIREWALL VALVE

GENERATOR INOP.
ENGINE

AIRSPEED

ALTITUDE

ENGINE CONTROL
ENGINE AUTO IGNITION
CONDITION LEVER
CONDITION LEVER

IGN. / ENGINE START
PROPELLER LEVER
CONDITION LEVER
GENERATOR

ENGINE AUTO IGNITION

ELECTRICAL EQUIPMENT

AIR START - EMERGENCI (windmilling)

OFF

AUTO

OFF

OFF

STANDBY / OFF
OFF

IDLE

FULL FORWARD
CUT-OFF

OPEN

OFF

MIN 140 KTS

BELOW 20 000 FT

MANUAL / EMERGENCI

ON

BELOW LOW IDLE, Check ITT and other parameters of engine
SLOW UP TO N1 > 50%

OFF

AS REQUIRED

SLOW MOVEMENTS - AS REQUIRED, Check oil temp. and other
parameters of engine

ON
ARM
AS REQUIRED



In-flight engine shutdown

IN-FLIGHT ENGINE SHUTDOWN
CABIN HEATER
BLOWER
AFT BLOWER
RADIANT HEAT
RADAR
WINDSHIELD HEAT
ELECTRICAL EQUIPMENT
AIRSPEED
AUTOFEATHER SWITCH
POWER LEVER
GENERATOR INOP. ENGINE
PROPELLER LEVER

OFF
AUTO

OFF

OFF

STANDBY / OFF

OFF

REDUCE TO MINIMUM

MIN 110 KTS

OFF

IDLE

OFF

FEATHER, Check full feathered

CONDITION LEVER CUT-OFF, Wait to shutdown of engine

ENGINE AUTO IGNITION
FUEL FIREWALL VALVE
SYNCHROPHASER

FUEL CROSSFEED
ELECTRICAL LOAD

OFF

CLOSE

OFF

AS REQUIRED
MONITOR



PRILOHA P3: LETOVE ZKOUSKY

Reverse thrust is a part of all tests.

Level flight
. Altitude Speed Engine power
Flight procedure Remarks
[ft] [KIAS] Ng [%]; N Propeller [rpm]
Takeoff - v, - 125 Takeoff power Power according to engine limitation.
Climb - v, - 140 Maximum continuous power Power according to engine limitation.
3300
6 600 Ve tOV
sse max - - .
10 000 Vgse - 110 From Ng min for required speed to Both tests E.’l) and b) rt_eallze without bleed air Stabilize
Vino/ Mo - 263/0,58 Ng maximum continuous power and than with bleed air procedure. Both con- the mode
) 15000 ’ : ; ot figuration, it may require application of crew
Cruise (five-point characteristic) . : - . for at
20 000 N Propeller - a) 1 700 oxygen_dlspenglng system at high altltuQe. If least 3
- b) Maximum continuous power the required altitude is not reached, the highest minutes
25000 Vese = 110; Vino/ Mo - 243/0,58 P available altitude is selected. '
30 000 Ve - 110; Vio/Miyo - 243/0,59
35000 Ve - 110; Vio/Mpyo - 243/0,60
Power according to engine and propeller limi- Stabilize
X - - - the mode
. . . . . tations. Anti ice system is turned ON during
Cruise 35 000 According to engine power Maximum continuous power . - - for at
the test. If the required altitude is not reached,
. - - - least 3
the highest available altitude is selected. ;
minutes.
Descend - Maximum Vo /Mo Idle Turbulent air penetration - 170 KIAS
Maximum approach speed Vg, Reverse thrust to the complete stop of the
Landing - (flaps - landing) - 158; Landing Maximum reverse thrust aircraft. If the situation allows, make a landing

at the maximum possible speed

without using the brakes.




In-flight engine restart

. Altitude Speed Engine power
Flight procedure Remarks
[ft] [KIAS] Ng [%]; N Propeller [rpm]
Takeoff - vy - 125 Takeoff power Power according to engine limitation.
Climb - vy - 140 Maximum continuous power Power according to engine limitation.
3300 Aft bilizing the level fligh Stabili
. er stabilizing the level flight, ac- tabilize
6 600 For j[he speeds a). and b).' S‘a”"ﬁg the complish in-flight engine shutdown | the mode
. a) Ve - 110 engine after 1 min, 3 min, 5 min, 15 ; .
Cruise 10 000 . ; procedure. If the required altitude, or for at
b) vy - 140 min after complete shutdown engine hed. the hiah |
15 000 procedure speed are not reac eq, the highest east 3
' available altitude is selected. minutes.
20 000
Descend - Maximum Vo /Mo Idle Turbulent air penetration - 170 KIAS
Maximum approach speed v Reverse thrust to the complete stop of
fe . . .
Landing - (flaps - landing) - 158; Landing at Maximum reverse thrust the aircraft. I.f the situation _aIIows,
: . make a landing without using the
the maximum possible speed brakes




Acceleration

. Altitude Speed Engine power
Flight procedure Remarks
[ft] [KIAS] Ng [%]; N Propeller [rpm]
Takeoff - vy - 125 Takeoff power Power according to engine limitation.
Climb - vy - 140 Maximum continuous power Power according to engine limitation.
3300
6 600 Fast acceleration to full power (less S .
Cruise Vese - 110 than 1 sec.) N Propeller - Maximum Alter stabl_llzatlon, perform acc_elera’glon Stabilize
10 000 continuous s of the engine power. Test realize with-
peed . . . the mode
15 000 out bleed air and then with bleed air for at
procedure. Both configuration, it may least 3
Slow acceleration to full power (more |  'équire application of crew oxygen | .o
Cruise 20 000 Ve - 110 than 6 sec.) N Propeller - Maximum dispensing system at high altitude.
continuous speed
Descend - Maximum Ve /Mo Idle Turbulent air penetration - 170 KIAS
Maximum approach speed v, Revers_e thrust to the _com_plete stop of
Landing - (flaps - landing) - 158; Landing at Maximum reverse thrust the aircraft. If the situation allows,

the maximum possible speed

make a landing without using the
brakes.




Rotor Lock test

. Altitude Speed Engine power
Flight procedure Remarks
[ft] [KIAS] Ng [%]; N Propeller [rpm]
Takeoff - vy - 125 Takeoff power Power according to engine limitation.
Climb - vy - 140 Maximum continuous power Power according to engine limitation.
Do not exceed engine power or propeller | This configu-
speed. Bleed air is turned off for the test. | ration, it may
Stay at selected power for 5min. After that appflfga“t'i[)en of
Cruise 30 000 According to engine power Maximum continuous power accomplish in-flight shutdown engine pro- | (o oxygen
cedure except reverse mode of propeller. If | dispensing
the required altitude is not reached, the system at
highest available altitude is selected. high altitude.
Descend 13100 125 According to required speed. Generator and propeller sp_eed measure-
ment. (Dead engine)
If the generator speed is 5% and more -
accomplish air start procedure of the en-
. ) . gine. If the generator speed is not indicated
Cruise 13 100; (3 300) 125 Air start procedure  descent to 3 300 , stabilize level flight (3
min) and than accomplish air start proce-
dure of the engine.
Descend - Maximum Vo /Mo Idle Turbulent air penetration - 170 KIAS
Maximum approach speed Vi, Reverse thrust to the complete stop of the
Landing - (flaps - landing) - 158; Landing Maximum reverse thrust aircraft. If the situation allows, make a

at the maximum possible speed

landing without using the brakes.




High slip/skid angle, high angle of attack

Altitude

Speed

Engine power

Flight procedure Remarks
[ft] [KIAS] Ng [%]; N Propeller [rpm]
Takeoff - vy - 125 Takeoff power Power according to engine limitation.
Climb - vy - 140 Maximum continuous power Power according to engine limitation.
3300
6 600 Both tests a) and b) realize without bleed
10 000 air and then with bleed air procedure. Stabilize
. . . Both configuration, it may require appli-
15000 a) v min for the given weight of cation of crew oxygen dispensing system | ¢ Mode
Cruise the airplane. Flaps - retracted. According to required speed. ; . Y9 P g syster for at
20 000 at high altitude. If the required altitude is
b) Ve - 110 . . . least 3
25 000 not reached, the highest available altitude minutes
is selected. Test b) with maximum safe '
30 000 slip/skid angle of the airplane.
35000
Descend - Maximum Vo /Mo Idle Turbulent air penetration - 170 KIAS
Maximum approach speed Vg, Reverse thrust to the complete stop of the
Landing - (flaps - landing) - 158; Landing at Maximum reverse thrust aircraft. If the situation allows, make a

the maximum possible speed

landing without using the brakes.
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PRILOHA P 4: CHARAKTERISTIKY VRTULE AVIA V510
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Zdroj: RIHA, Bohuslav. Pohon letadel - p
nické, 1992. ISBN 80-010-0850-9.
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Upraveno z: RIHA, Bohuslav. Pohon letadel - piikladova cast. Praha: Ceské vysoké udeni

technické, 1992. ISBN 80-010-0850-9.



