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1. Uvod

Cielom tejto bakalarskej prace bude vypocet vykonu lietadla stestovanymi pohonnymi
jednotkami, ktoré maju vyssi vykon, ako pévodné pohonné jednotky.

Lietadlo, do ktorého sa bude testovand pohonna jednotka instalovat’, je Beechcraft King Air 350,
ktory je certifikovany podl'a CS-23 - Certifikacni specifikace pro letouny kategorie normalni, cvicna,
akrobaticka a pro sbérnou dopravu.

Letové skusky prispievaju k rozvoju a zdokonaleniu novych typov leteckych pohonnych
jednotiek. Vykonavaju sa k otestovaniu a ziskaniu Gdajov prevadzky novych typov pohonnych
jednotiek. Tieto Udaje potom sluzia ako dokumentacia k spravnemu chodu motora a bezpe¢nosti
pocas letu a taktiez pomozu k odhaleniu chyb a pripadnému vylepseniu pohonnej jednotky.

Tato téma vznikla na zaklade spoluprace GE Aviation s Fakultou Strojnou CVUT, pre testovanie
turbovrtul'ového motora GE Catalyst v rdmci lietajlcej skusobne (FTB — Flying Test Bed).

1.1. Priebeh vypoctov

Vypocty prebiehaju tak, Ze sa najprv vypocita tah referencnej pohonnej jednotky, ¢o v naSom
pripade bude motor M601 s vrtul'ou V 510. To sa dosiahne pomocou prislusnych aerodynamickych
charakteristik vrtule VV 510. Potom sa vypocita tah idedlneho propulzora pre referenénti jednotku a
tahy sa porovnaju. Z tohto porovnania je potom mozné spocitat’ tah povodnej pohonnej jednotky,
ktoré je turbovrtulovy motor PT6A-60A od firmy Pratt and Whitney a nasledne aj testovanej
jednotky, ¢o je turbovrtulovy motor GE Catalyst od firmy GE Aviation. Dalsi postup je vytvorenie
zjednoduseného modelu polédry lietadla, kde budi pouzité zdkladné aerodynamické vztahy.
Nasledne sa vypocitaju letové vykony lietadla s pvodnymi a s testovanymi pohonnymi jednotkami.
Vsetky vypocty budl vyjadrené graficky v zavislosti na rychlosti lietadla. V zavere st porovnané
vykony pre rdzne pohonné jednotky.

Vypocty su pocitané v nadmorskej vyske 0 metrov nad morom, teda na tirovni mora (sea level),
teda uvadzané rychlosti lietadla su priblizne aké by ukazoval indikator rychlosti v kabine lietadla.
Hustota vzduchu je brand z Medzinarodnej $tandardnej atmosféry, o je na Grovni mora 1,225 kg/m®,
So zvySujicou sa nadmorskou vyskou, hustota vzduchu klesa.



1.2. Popis lietadla Beechcraft King Air 350

King Air 350 je dvojmotorové dolnoplosné turbovrtulové lietadlo, ktorého kapacita je devét
cestujdcich a dvaja piloti, teda patri do kategorie vSecobecného letectva, taktiez aj nazyvané v
angli¢tine ako Business and General Aviation. Standardne st montované motory Pratt & Whitney
Canada PT6A-60A so vzletovym vykonom 1 050 shp (783 kW) a Stvorlistymi vrtul'ami Hartzell.
Lietadlo je vyrdbané americkou spolo¢nostou Beechcraft, ktora je od roku 2014 dcérskou

spolo¢nost’ou firmy Textron Aviation.

Lietadla rady King Air vznikli uz v roku 1972 pre armadu a od roku 1974 pre civilné letectvo.
Potom prebiehalo vel’a uprav a v roku 1990 bol predstaveny model oznacovany B300 pod nazvom
,Super King Air 350“. Vznikol tpravou starSicho modelu 300 prediZenim trupu a pridanim
wingletov na koncoch kridel, ktoré znizujii odpor lietadla, tym sa zvySila maximalna opera¢na

rychlost’ na 263 kias a taktiez maximalna opera¢na hmotnost’ na 15 000 1b. [1, 2]

Obrazok 1: Beechcraf King Air 350 [3]

V nasledujucej tabul’ke st uvedené zakladné udaje o lietadle:

Tabulka 1: Parametre Beechcraft King Air 350 [4]

Rozmery
Celkové dizka 46 ft8in 14,22m
Celkova vyska 14ft4in 4,36 m
Rozpatie kridla 57ft11in 17,65 m
Plocha kridla 310 sq. ft 28,8 m?

Hmotnosti
Max. vzletova hmotnost’ 150001b 6 804 kg
Z&Kkladn prevadzkova hmotnost’ 99551b 4 516 kg

Rychlosti
Max. operacna rychlost’ 263 kias 487 km/h (135,3 m/s)
Kriticka rychlost’ (klapky dole) 81 kias 150 km/h (41,67 m/s)
Max. opera¢na nadmorska vyska 35000 ft 10 668 m




2. Vypocet tahu referencnej pohonnej jednotky

Ako referenéna jednotka je pouzity motor Walter M601 E a vrtul'a Avia V 510. V 510 je patlista
vrtul’a, regulovana na konstantné otacky, teda so zvySujicou sa rychlost'ou lietadla sa otacky vrtule
nemenia, ale nadbyto¢ny kratiaci moment od motora zvysuje uhol nastavenia vrtule ¢, ¢o zlepSuje
ucéinnost’ a vykon pohonnej jednotky. TaktieZ to zjednodusi vypocet, ked’Ze netreba pocitat’ pre rozne
otacky vrtule. [5]

Uvedené st potrebné charakteristiky vrtule pre vypocet.

Tabulka 2: Parametre vrtule Avia V 510 [5]

Nazov Znalenie Hodnota
Max. absorbovany vykon na hriadeli P 560 kW
Max. otacky n 2 080 ot/min
Priemer vrtule D 2,3m
Hustota vzduchu p 1,225 kg/m®

Zo zadanych parametrov sa najprv vypocita sucinitel’ vykonu vrtule ¢, ktory vd’aka konstantnym
otackam je konstantny. Pre si¢initel’ vykonu vrtule cp je dany vztah:

P
Cy=—"—"—5 @1

P 3
AN . ps
p-(gs) P
Su¢initel’ vykonu je bezrozmerna jednotka, teda vSetky hodnoty musia byt’ v zékladnych jednotkach.

560 000
“»= 20807 .. Y
1,225 (“55-) 238

Po dosadeni hodnét z Tabul’ky 2 je ¢, rovny 0,17. Pre tento stcinitel’ sa daju z grafu ¢, (A,), ktory
je aerodynamickou charakteristikou vrtule V 510, od¢itat’ hodnoty rychlostného pomeru A pri uhloch
nastavenia vrtule ¢. Pre rychlostny pomer A je dany vzt'ah:

A==7 - 22
60 P
kde V je rychlost’ lietadla v m/s a zo vzt'ahu 2.2 je vyjadrena ako:
V=21-—-D @3

Z rychlostného pomeru uréeného z grafu ¢, (A, @) pre dané uhly nastavenia vrtule ¢ a pre c, rovny
0,17 vieme vypocitat’ rychlosti lietadla pri danych uhloch nastavenia vrtule.
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Nasledne je pre dané rychlostné pomery 4 z grafu cr (A,9) od¢itany stcinitel’ tahu vrtule cr pri
zodpovedajucich uhloch nastavenia ¢, pre ktory plati vzt'ah:

Tvrt

p-(6n_0)2-D4 (24)

Cr =

kde Turtje tah vrtule. Zo vztahu 2.4 vieme vyjadrit’ vztah pre vypocet tahu vrtule referencnej
pohonnej jednotky:

Tye=cr-p- (%)2 - D* (25)

Uginnost’ vrtule # je dana ako pomer vykonu vrtule k vykonu motora na hriadeli P, kde vykon
vrtule je dany ako suéin t'ahu vrtule Ty a rychlosti lietadla V.

n= Tyre "V 26)

P

Obréazok 2: Graf cp(A,p) [5] Obrazok 3: Graf cr{A,¢) [5]



Pri hodnotach od¢itanych z grafov treba ratat’ s chybou z nepresnosti od¢itania.
V nasledujucej tabul’ke su zhrnuté vsetky hodnoty ziskané z predchadzajucich vypoétov.

Tabulka 3: Odcitané a vypocitané hodnoty pre referencnui jednotku

¢ [°] AL vV [mis] crl] n ] Turt [N]
20 0,455 36,28 0,225 0,601 9 269,45
22,5 0,72 57,41 0,179 0,756 7374,37
23,75 0,85 67,77 0,16 0,798 6591,61
25 0,94 74,95 0,149 0,822 6 138,44
25,25 1,04 82,92 0,138 0,842 5 685,26
21,5 1,12 89,30 0,129 0,847 531449
28,75 121 96,48 0,121 0,859 4 984,91
30 1,31 104,45 0,113 0,868 4 655,33

V nasledujucom grafe je zobrazena zavislost' Gcinnosti vrtule na rychlosti lietadla. Tvar grafu
zodpoveda vSeobecnému tvaru grafu ucinnosti vrtule, teda hodnoty by mali byt' spravne podla
predpokladu.
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Graf 1: Ucinnost vrtule V 510



V nasledujucom grafe je zobrazena vysledna zavislost' t'ahovej charakteristiky vrtule referen¢nej
pohonnej jednotky na rychlosti lietadla vypocitana zo vztahu 2.5:

10000
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Graf 2: Tah vrtule V510

Z grafu je vidiet', Ze so zvySujucou sa rychlost'ou lietadla, t'ah vrtule klesa.
3. ldealny propulzor

Cielom v tejto kapitole bude vypocet tahovej charakteristiky vrtule pohonnej jednotky pouzitim
tedrie idealneho propulzora.

£ Q. s
i>1| ———————— ‘i___,% Conwol wrtaee_ I_Q : ﬁ
-*} ll—*
|
#! Actuator disc \__I:,
—_—V, .

_){ R r--——)‘I _f s
T T —_ 4
=G
--,1-__-—_-_-___—,_-—’J t—-i-

|
o 7 0
_>‘: ———————— % '_°). _____ l‘: L 4

Qn

Obréazok 4: Model prechodu vzduchu vitulou [6]

Vrtul'a lietadla je vytvorena tak, aby aerodynamickymi silami urychl'ovala prechadzajtici vzduch
a tym vytvarala t'ah Ty lietadla, ako je vidiet' na Obrazku 3.
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Priechod vzduchu si mézeme predstavit” ako prad vzduchu prechadzajuci cez zuzujticu sa trubicu.
Pri prietoku vzduchu plati zdkon zachovania hmoty, teda plati:

m=mgy=1my =my; =Ag12 P Vo2 @)

kde A je plocha prierezu pradovej trubice. Podl'a rovnice kontinuity, so zmensujucou sa plochou
prierezu trubice, rychlost’ vzduchu sa zvySuje. Pre jednoduchost’ zanedbavame stlaciteInost’
vzduchu, teda hustota vzduchu p je konstantna. Toto zjednodusenie si mézeme dovolit’ v pripade
nizkych podzvukovych rychlosti pradenia. A je plocha vrtule, pre ktora plati:

T
Ay = (D? = Dg) (32)

kde Do je patny priemer vrtul'ového kuZzela.
Urychlenie pradenia je spésobené t'ahom vrtule Tu, pre ktoré plati:

Tyre =m-Av =Ag12"p Vo12 " (V2 — Vo) 33)

kde Av je urychlenie vstupujucej rychlosti, teda rozdiel vystupnej rychlosti pradenia vz a rychlosti na
vstupe, ktoré je rovna rychlosti lietadla V a v tychto vypoctoch ju budeme znacit” ako vo a plocha Ao
je nekonec¢na. Pre rychlost’ na vystupe plati:

v, = Vg + Av 34)

Rychlost’ pradu pred vrtulou v je rovna rychlosti za vrtul'ou. Ur¢ime ju pomocou Bernoulliho
rovnice pred a za vrtul'ou, rovnica neméze byt’ aplikovana cez vrtul'u, ked’ze dochadza k prijmu
energie z vrtule [6].

1 2 1 2

Po +5pv5 =p1+5pvi 39
1 2 1 2

Po t 5 PV2 = P2 + 5 PV1 (36)

Po odréatani rovnice 3.5 od 3.6 dostaneme vzt'ah pre rozdiel statického tlaku za a pred vrtul'ou:
1
P2 —P1= EP(UZZ —v§) (3.7)
Tah je taktieZ rovny tlakovému rozdielu na vrtuli vynasobenému plochou vrtule, A; :

Tore = A1* (P2 —P1) (38)

Po dosadeni rovnice 3.7 do 3.8, skombinovanim s rovnicou 3.3 a dosadenim za rychlost’ v rychlost’
v1 a za prierez trubice plochu vrtule Ay, dostavame vztah:

_Yotva_ - AV
vy = > = v, > 39)
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Vykon motora na hriadeli P sa rovna t'ahu vrtule Tyt vynasobenému rychlostou pradenia na vrtuli
Vi:

P =Ty 11 (3.10)
Po dosadeni vzt'ahov 3.3 a 3.9 do 3.10 a upraveni, dostavame vzt'ah pre vykon vrtule:
m
P = 5 (v —v§) (3.11)

Pre u¢innost’ idealneho propulzora plati vztah 2.6 aky bol pouzity pri vypocte referencnej
jednotky, kde V = vo. Po dosadeni vzt'ahov 3.3 a 3.11 dostavame vzt'ah pre u¢innost’ idealneho
propulzora nip:

_Tvrt'vo_m'(vz_vo)_ 2
Nip = P =

m - V2

s w2—v2) 1+ o (3.12)
Pre vypocet potrebujeme vediet’ rychlost’ na vystupe v, ktora je neznama. Na jej vypocet pouzijeme
vzt'ah 3.11 pre vykon motora na hriadeli a dosadenim vzt'ahov 3.1, 3.4 a 3.9 dostavame:

Avy 1
P=A1-p-<v0+—>-§-[(v0+Av)2—v§]

2
_Aip 3 2 2 2
P—T-(Av + 2v,Av* + 4v§Av + 2vAv?)

A .
0= P (w3 + 4vgAv? + 4v2AD) — P
0 = Av® + 4vyAv? + 4v2Ap — L
- 0 0 A;-p (3.13)

Vysledny vztah je kubicka rovnica S nezndmou Av a koren rovnice sa da vypocitat’ bud’ metddou
polenia intervalu, alebo Newtonovou iteraénou metddou. Zvolena je Newtonova iteraéna metoda.

3.1. Vypocet Av pomocou Newtonovej iteraénej metody

Vykon motora na hriadeli P a hustota vzduchu p st zndme hodnoty z Tabulky 2. Plocha vrtule As
sa vypocita zo vzt'ahu 3.2, kde priemer vrtul'ového kuzel'a Do = 0,2D.

nD? - 2,32

A = 0'96T = 0,96

= 3,99 m?

Vzt'ah 3.13 oznacime ako f(4v) = 0. Pouzity je Taylorov polyném 1. radu a vSeobecny vysledny
vzt'ah pre vypocet rovnice je nasledujuci [7]:

x)
2 (k+1) — (k) _ f(&")
f(x )
kde k je itera¢ny krok. Hodnota X© sa zvoli 'ubovolna a iteracia sa bude opakovat tak dlho az
hodnota f(x®) bude dostato¢ne blizko nuly.

k=012, .. (3.14)
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Vyjadrime f'(Av):
f'(Av) = 3Av2 + 8vyAv + 4v¢
Pre vypocet Av podl'a Newtonovej itera¢nej metddy plati:
Av®0° 4 49 ApO? 4 4p2Ap O — j—P”
Av(eD) = Ap(0) — LB @15)
300 0% 4 8y, Av(®) + 4v2

Vypocet hodnoty Av bol poéitany pomocou programu Excel, pre rychlosti lietadla vo z kapitoly 2,
pre dané uhly nastavenia vrtule ¢. Nasledne boli vypocitané rychlosti na vystupe V2 podl'a vzt'ahu
3.4 a u¢innosti ideélneho propulzora nip podl'a vzt'ahu 3.12.

Tabulka 4: AV, V2 a ucinnost idedalneho propulzora V 510

vO 36.28 57.41 67.77 74.95 82.92 89.30 96.48 104.45
v2 73.99 81.25 86.93 91.50 97.07 101.85 107.50 114.05
niP 0.66 0.83 0.88 0.90 0.92 0.93 0.95 0.96
Av(0) 50 30 30 30 20 20 20 20

Av(1) 39.27404 24.245 20.25891 18.12598 14.46501 13.02749 11.67332 10.42331
Av(2)  37.7373 23.84641 19.16897 16.57356 14.15144  12.5494 11.02296 9.608087
Av(3) 37.70717 23.84456 19.15582 16.54799 14.15046 12.54721 11.01911 9.602352
Av(4) 37.70716 23.84456 19.15581 16.54798 14.15046 12.54721 11.01911 9.602352
Av(5) 37.70716 23.84456 19.15581 16.54798 14.15046 12.54721 11.01911 9.602352

V nasledujucom grafe je porovnanie skutoénych G¢innosti z kapitoly 2 s u¢innostami idealneho
propulzora (IP) referenénej pohonnej jednotky.
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Graf 3: Porovnanie vicinnosti V 510
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Nésledne z u¢innosti idedlneho propulzora vypoéitame podl'a vztahu 2.5 t'ah idealneho propulzora
a porovname ho so skuto¢nym tahom vrtule referencnej jednotky.
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Graf 4: Porovnanie tahu V' 510

V nasledujucej tabul’ke st porovnané skutocné ti¢innosti s u€innostami idealneho propulzora pre
referen¢nt pohonnu jednotku. Hodnota k, je pomer t¢innosti. Vysledny pomer bude priemerna
hodnota:

"THIP N Feni (3.16)
=1

Tabulka 5: Ucinnost idedlneho propulzora

n V510 n IP Kyi

0,601 0,66 0,912582

0,756 0,83 0,912976

0,798 0,88 0,910481

0,822 0,90 0,912252

0,842 0,92 0,913682

0,847 0,93 0,907021

0,859 0,95 0,907848

0,868 0,96 0,908219

Vysledna hodnota k, = 0,91063. Tato hodnota bude pouzita pre vypocet tahu povodnej pohonnej
jednotky, pretoze sa nemeni.
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4. Tahova krivka motor + vrtul’a

V tejto Casti bude urCeny tah vrtule pdvodnych atestovanych pohonnych jednotiek lietadla
Beechcraft King Air 350. Najprv sa ur¢i G¢innost’ idealneho propulzora. Pomocou vypocitaného
pomeru uéinnosti K, z predoslej kapitoly, ktory je rovnaky pre kazda pohonnt jednotku, sa urci
skutona uéinnost’ a potom pomocou vzt'ahu 2.5 sa vypodita t'ah. Tah testovanej pohonnej jednotky
je ureny pomocou poskytnutych experimentalnych hodndt tahu.

4.1. Popis povodného motora Pratt & Whitney Canada PT6A-60A a vrtule
Hartzell

Motor PT6A-60A je motor strednej rady turbovrtulovych motorov typu PT6A. Rada PT6A je
najispesnejSou a najpouzivanejSou radou turbovrtulovych motorov. PouZiva sa v jedno a dvoj-
motorovych lietadlach pre rozne pouzitie, vratane korporatnych, parasutistickych a
pol'nohospodarskych, nakladnych a obojzivelnych misii. [8]

PT6A-60A je motor s vol'nou turbinou, teda za turbinou, ktord pohana kompresor je umiestnena
oddelene vol'na turbina, ktord pohana vrtul'u cez reduktor. Vd’aka tomu st vykonové poziadavky pri
Starte motora relativne nizke. Vrtul'a Hartzell ma konstantné otacky, rovnako ako V 510.

Obrazok 5: PT6A [9]

V nasledujlcej tabul’ke st uvedené potrebné parametre vrtule Hartzell, priemer kuzela vrtule Do
bol odhadnuty z predného pohl'adu lictadla:

Tabulka 6: Parametre vrtule Hartzell [4]

Nazov Znacenie Hodnota
Max. absorbovany vykon na hriadeli P 783,3 kW (1 050 shp)
Max. otacky n 1 700 ot/min
Priemer vrtule D 2,667 m
Priemer kuzel’a vrtule Do 0,4826 m
Plocha vrtule A1 5,403 m?
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4.2. Vypocet tahu motora PT6A-60A

V nasledujicom grafe s zobrazené vypocitané ti¢innosti idealneho propulzora povodnej pohonnej
jednotky pouzitim hodn6t z Tabul’ky 6 a skuto¢né uéinnosti pévodnej pohonnej jednotky v zavislosti
na rychlosti lietadla, V:
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Graf 5: Porovnanie ticinnosti pévodnej pohonnej jednotky

Zo skuto¢nych ucinnosti bola vypocitana vysledna tahova krivka:
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Graf 6: Tahova krivka pévodnej pohonnej jednotky PT6A-60A



4.3. Popis testovaného motora GE Catalyst

Turbovrtulovy motor General Electric Catalyst, taktiez skorej nazyvany Advanced Turboprop
(ATP), je vyvijany firmou GE Aviation, ktora oznamila jeho vyvoj v Novembri 2015. Prvykrét bol
spusteny 22. Decembra 2017 v GE Aviation Czech. Motor bude pouZity na pohon novej Cessny
Denali, jednomotorového obchodného lietadla pre 10 cestujucich. Vykon motora je 1 300 shp a su
planované aj verzie v rozmedzi 850 az 1 600 shp. Motor by mal mat’ 0 20 % lep$iu efektivnost’ ako
jeho konkurencia, vdaka tlakovému pomeru kompresora 16:1. Taktiez disponuje zivotnost'ou

az 4 000 letovych hodin.

Catalyst je prvy uplne nanovo navrhnuty turbovrtul'ovy motor pre obchodné a v§eobecné letectvo
po viac ako 30. rokoch. Pévodny nazov Advanced turboprop motor dostal, pretoze posiva obchod
turbovrtul'ovych motorov dopredu cez inovacie. Vyuzité st najnovsie technoldgie pouzivané vo
vel’kych komerénych motoroch, ako je napriklad syst¢tm FADEPC (Full Authority Digital Engine
Propeller Controll), teda motor a vrtula budl ovladané automaticky iba jednou pakou, ¢o ul'ah¢i
pilotovi ovladanie lietadla, taktiez optimalizuje vstrekovanie paliva a nastavenie uhla vrtule pre
maximalnu efektivitu. Na vyrobu je pouzita pokrocila technolégia 3-D tlagenia, ktora zredukovala
z povonych 855 ¢asti iba na 12 komponentov. [10, 11]

Obréazok 6: GE Catalyst [12]
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4.4. Vypocet tahu motora GE Catalyst

Motor GE Catalyst je momentalne pocas pisania tejto prace stale vo vyvoji a nie je zndmy presny
vykon motora, preto tah novej pohonnej jednotky vypocitame odhadom z pomeru uvedenych
vykonov motorov (1 300 shp/1 050 shp) z vybranych hodnét tahu pévodnej pohonnej jednotky pre
urcité rychlosti lietadla a vramci konzervativneho pristupu zniZzime o5 az 15 % pri nizSich
rychlostiach lietadla a ponechdme sohladom na mozna vy$Siu G¢innost’ vrtule pri vySSich
rychlostiach lietadla.

V nasledujucom grafe je zobrazena vypocitana tahova krivka vrtule motora GE Catalyst:
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Graf 7: Tahova krivka testovanej pohonnej jednotky GE Catalyst

V nasledujucej tabul’ke st uvedené vypocitané tahy vrtule pre testovanu a aj pre pdvodnud pohonnu
jednotku aich rozdiel ATt pri urcitych rychlostiach lietadla. Uvedené tahy povodnej pohonnej
jednotky boli ziskané z vypodtu, ktory je opisany na za¢iatku tejto kapitoly. Tahy testovanej pohonnej
jednotky su priblizne uréné z pomerov vykonov.
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Tabulka 7: Vypoditané tahy povodnej a testovanej pohonnej jednotky

PT6A-60A GE Catalyst
VIm/is] | VIkm/h] | V[kts] | Twe[N] Turt [N] ATt [N]

50 180 97,19 |10758 11 400 642

55 198 106,91 | 10196 10 980 784

60 216 116,63 | 9668 10 560 892

65 234 126,35 [ 9174 10 210 1036
70 252 136,07 | 8714 9 860 1146
75 270 145,79 | 8286 9520 1234
80 288 155,51 | 7889 9200 1311
85 306 165,23 | 7520 8 845 1325
90 324 174,95 | 7179 8 550 1371
95 342 184,67 | 6862 8 200 1338
100 360 194,39 | 6568 7900 1332
110 396 213,82 | 6041 7 470 1429
120 432 23326 | 5585 6915 1330
130 468 252,70 | 5189 6 430 1241
135 486 262,42 | 5009 6 200 1191
140 504 272,14 | 4841 5990 1149
145 522 281,86 | 4683 5 800 1117
150 540 29158 | 4535 5615 1 080
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5. Polara lietadla

Vykon lietadla bude pocitany v horizontalnom ustalenom lete. Pocas horizontalneho letu st vsetky
sily pdsobiace na lietadlo v rovnovéhe, teda vztlak L je rovny tiazi W lietadla a tah T je rovny odporu
D lietadla.

Glenn

&N Cruise - Balanced Forces Fressae

Center

Y Airspeed
Lit = Weight
Thrust = Drag

Airplane moves in a straight line at
constant airspeed.

Obréazok 7: Sily pésobiace na lietadlo pocas horizontdlneho ustdaleného letu [13]

Ciel'om bude urcit’ celkovy odpor D lietadla a ked’Ze je rovny tahu T lietadla, tak pomocou toho
ur¢ime potrebny tah a taktiez vykon lietadla v horizontdlnom ustilenom lete. Zavislot’ celkového
odporu na rychlosti lietadla sa nazyva poléra lietadla. Pre odpor D a aj t'ah T plati vzt'ah:

1 2
D =T=§pOV SCD (51)
kde po je hustota vzduchu v nulovej nadmorskej vyske podl'a Medzinarodnej Standardnej atmosféry,
ktora je rovna 1,225 kg/m?3, V je rychlost’ lietadla, S je referen¢na plocha kridel, ktora je 28,8 m?a cp

je sucinitel’ odporu celého lietadla.
Pre potrebny vztlak lietadla L, ktory je rovny tiazi W plati podobny vzt'ah:

1
L=W=m-g=zpVSc, 62)

kde m je hmotnost’ lietadla a c_ je celkovy sucinitel' vztlaku, vratane malych prispevkov od
horizontalneho chvosta a trupu. Ten vieme z daného vzt'ahu vyjadrit’ a vypocitat’:
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Obrazok 8: Zlozky odporu lietadla [14]

Odpor lietadla sa sklada z dvoch hlavnych zloziek, zneziadaceho a indukovaného odporu.
Indukovany odpor vznika na kridle prave vtedy, ked’ je vytvarany vztlak. Vztlak vznika rozdielom
tlakov na obidvoch stranach kridla. Tento rozdiel sa snazi vyrovnat’ na koncoch kridla a tym vznika
virenie v smere zdola nahor, ¢im vznika indukovany odpor. Indukovany odpor teda zavisi od
sucinitel’a vztlaku ci, ktorého hodnota so zvySujiicou sa rychlost'ou lictadla klesa, tym padom
indukovany odpor taktieZ klesa so zvySujicou sa rychlostou lietadla. Neziadtci odpor je rovny
rozdielu celkoveho odporu a indukovaného odporu. Sklada sa z viacero zloziek, ako najvacsie sa
odpor sposobeny tvarom lietadla a profilu kridel, odpor povrchového trenia pradu vzduchu o povrch
lietadla a d’alsie. Odpor lietadla definuje stcinitel’ odporu, pre ktory plati vzt'ah:

¢p = Cpo + Cpi = Cpo + 7y (5.4)
kde cpo je sucinitel’ neziaduceho odporu, ktory nezavisi od vztlaku, taktiez je rovny celkovému
stcinitelu odporu pri nulovom vztlaku, Cpi je sucinitel’ indukovaného odporu, e je konstanta
nazyvana Oswaldov efektivnostny faktor, ktord ur¢uje korekciu idedlneho elyptického kridla ku
skutoénému tvaru kridla, AR je $tihlost’ kridla (aspect ratio), pre ktory plati vzt'ah:
bZ

AR = ? (55)
kde b je rozpétie kridla a S je plocha kridla. Pouzitim hodndt z Tabulky 1, kde b = 17,65 m
a S =28,8 m?, stihlost’ kridla AR = 10,817. [6,15]
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Pre zjednodusenie zapisu zavedieme konstantu k:

1
fe= meAR (56)

5.1. Ur¢enie sucinitel’a parazitického odporu cpo

K vypoétu potrebného tahu uz len treba urdit’ cpo. Ten sa uréi pomocou maximalnej kizavosti
lietadla, ktora je dand vzt'ahom:

L ¢ cr

D c¢p cpo+kct G.7)

Kizavost’ je taktiez definovana ako pomer vzdialenosti prejdenej k vzdialenosti poklesu lietadla pri
kizani, teda tah je nulovy. Pri maximalnej kizavosti je vzdialenost’ doletu pri kizani maximalna.
TaktieZ pri maximalnej kizavosti plati, Ze celkovy odpor lietadla je minimalny. Pre celkovy odpor
lietadla po dosadeni vzt'ahu 5.3 do 5.4 a ten do 5.1 plati:

1 2kw?
D :T:EPOV SCDO-I_,DOW (5.8)
L dD . dD , o .
V bode pre minimalny t'ah plati W= 0 teda aj FEpmei 0 . Po zderivovani vzt'ahu 5.8 plati
7Po
vzt'ah:
kw?
SCDO — 1—2 =0
(z002) -5
Teda po Uprave
kw?
Cpo = — 2
(s
Po vyuziti vztahu 5.3 dostavame z rovnice 5.9 vzt'ah:
Cpo = kcl%min_drag (5.10)

[15]

Z prirucky k lietadlu bola ndjdena rychlost’ lietadla pre maximalnu vzdialenost’ doletu pri kizani,
teda pri maximalnej kizavosti a pri maximalnej vzletovej hmotnosti lietadla m = 6 804 kg. Rychlost’
je rovna 135 KIAS ¢o je rovné 69,44 m/s. Po dosadeni tejto rychlosti, maximéalnej vzletovej
hmotnosti, gravitaného zrychlenia g = 9,81 m/s?, hustoty vzduchu po a plochy kridel S do vztahu
5.3 sti¢initel’ vztlaku Comin_drag je rovny 0,7845 pri minimalnom celkovom odpore lietadla.
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Oswaldow efektivnostny faktor e je rovny 0,607. Po dosadeni vypocitanej stihlosti kridla
AR =10,817 do vzt'ahu 5.6 koeficient k je rovny 0,048. Po dosadeni vypocitaného sucinitel'a vztlaku
CuLmin_drag @ Koeficientu k do vztahu 5.10, dostavame stcinitel’ neziaduceho odporu Cpo, Ktory je
rovny 0,0298. V nasledujtcej tabul’ke st zobrazené vsetky zistené a vypocitané hodnoty:

Tabulka 8: Hodnoty potrebné pre vypocet polary lietadla

Nazov Znacenie | Hodnota
Stihlost’ kridla AR 10,817
Hmotnost’ lietadla m 6 804 kg
Stcinitel’ vztlaku pri minimalnom celkovom odpore lietadla | Cimin drag | 0,7845
Oswaldow efektivnostny faktor e 0,607
Sucinitel’ neziaduceho odporu Coo 0,0298

Potom sa vypocita sucinitel’ vztlaku ¢ zo vzt'ahu 5.3 a nasledne sucinitel’ celkového odporu cp z0
vzt'ahu 5.4 pre rozne rychlosi lietadla. Po dosadeni vypocitanych hodn6t do vzt'ahu 5.1 pre rozne
rychlosti lietadla dostavame polaru lietadla a teda potrebny tah T, pre horizontalny ustaleny let.
V nasledujucom grafe je zobrazena vypocitana polara lietadla:
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Graf 8: Polara lietadla pri ustalenom horizontalnom lete v nulovej nadmorskej vyske (Tp=D)
5.2. Vyuzitel'ny a potrebny t’ah s pdvodnymi pohonnymi jednotkami

VyuziteIny t'ah lietadla Ty je rovny dvojnasobnému tahu vrtule motora Tt z Kapitoly 4, pretoze
lietadlo ma dva motory. V nasledujicom grafe su znazornené vypocitané potrebné a vyuziteI'né tahy
lietadla s pédvodnymi pohonnymi jednotkami:
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Graf 9: Potrebny a vyuzitelny tah lietadla s pdvodnymi pohonnymi jednotkami

Maximalna rychlost’ lietadla je tam, kde sa krivky pretli, pretoZe vyuziteIny tah musi byt’ va¢si
alebo rovny ako potrebny tah. V nasledujiicom grafe je zobrazeny zvacseny usek, kde sa krivky
pretli. Aby sme vypocitali maximalnu rychlost, ich useky boli prelozené funkciami, ktoré ich
kopiruju.
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0,6416x?% + 30,114x —15518,3 =0

Jeden z vyslednych koreniov rovnice je rovny 133,81, teda maximalna rychlost’ Vimax = 133,81 m/s
(481,72 km/h), ¢o priblizne zodpoveda uvedenej maximalnej rychlosti lietadla 263 kts.
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5.3. Vyuzitelny a potrebny t’ah s testovanymi pohonnymi jednotkami

Potrebny t’ah je stale rovnaky, pretoze je to aerodynamicka charakteristika lietadla. Vyuzitel'ny tah
je vypocéitany rovnako ako pre pdvodné pohonné jednotky, akurdt vtomto pripade sdvoma
testovanymi pohonnymi jednotkami.
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Graf 10: Potrebny a vyuzitelny tah lietadla s testovanymi pohonnymi jednotkami
V nasledujiicom grafe je zobrazeny zvacseny tsek, kde sa krivky pretli:
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Z kvadratickej rovnice pre lietadlo s testovanymi pohonnymi jednotkami maximalna rychlost’
lietadla Vimax je rovna 145,42 m/s (523,51 km/h, 282,67 kts).
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6. Letove vykony lietadla
V tejto Casti sa ur¢i potrebny a vyuZzitelny vykon lietadla vynadsobenim potrebného a vyuZiteI'ného
tahu z predoslej kapitoly rychlost’'ou lietadla. Vieobecne teda plati:

P=T-V (6.1)

Potrebny vykon Py je uréeny aerodynamikou lietadla a vyuziteny vykon Py je uréeny vykonom
vrtuli motora lietadla. Dalej sa uréi rozdiel vyuZiteIného a potrebného vykonu, AP pri rovnakych
rychlostiach lietadla. Potom sa vypocita stapavost’ lictadla vy, ktora uréuje rychlost’ stupania lietadla
VvV m/s, t.j ako rychlo je lietadlo schopné nabrat’ vysku. T4 zaleZi prave od rozdielu vykonov AP, ktory
je mozné chapat’ ako nadbyto¢ny vykon schopny dvihnut’ lietadlo o tiazi W. Teda pre stipavost’ plati
vzt'ah:

_ AP AP

YEW T mg 62

Potrebné je urcit’, v ktorej rychlosti lietadla V je stupavost’ maximalna. Zo vzt'ahu 6.2 je vidiet’, Ze
stipavost’ je maximalna, ked’ AP je maximalny.
6.1. Letové vykony lietadla s pévodnymi pohonnymi jednotkami

V nasledujucom grafe je zobrazeny potrebny vykon Py a vyuzitelny vykon Py:
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Graf 11: Potrebny a vyuzitelny vkon lietadla s pévodnymi pohonnymi jednotkami

Maximalna rychlost’ lietadla Vimax je znovu tam, kde sa krivky pretli a je rovnaka ako pre tahy.
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V nasledujucom grafe je zobrazena vypocitana stupavost’ lietadla vy zo vzt'ahu 6.2 v zavislosti od
rychlosti lietadla V:
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Graf 12: Stipavost lietadla s povodnymi pohonnymi jednotkami

Z grafu je vidiet', ze maximalna stupavost’ lietadla s pévodnymi pohonnymi jednotkami je rovna
12,96 m/s, pri rychlosti lietadla 70 m/s (136 kts). Maximalna rychlost’ lictadla je vtedy, ked’
stapavost’ je nulova, teda rozdiel vyuziteI'ného a potrebného vykonu je nulovy a z grafu je vidiet’, ze
je rovnaka ako bola vypocitana pomocou t'ahov (133,81 m/s).

6.2. Letové vykony lietadla s testovanymi pohonnymi jednotkami

V nasledujucom grafe je zobrazeny potrebny vykon Py a vyuzitelny vykon Py:
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Graf 13: Potrebny a vyuZitelny vykon lietadla s testovanymi pohonnymi jednotkami
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V nasledujucom grafe je zobrazena vypocitana stiipavost’ lietadla vy zo vzt'ahu 6.2 v zavislosti od
rychlosti lietadla VV a porovnand so stapavost'ou lictadla s pdvodnymi pohonnymi jednotkami :
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Graf 14: Porovnanie stipavosti lietadla s réznymi pohonnymi jednotkami

Z grafu je vidiet', Ze maximalna stiipavost’ lietadla s testovanymi pohonnymi jednotkami je vacsia
ako s pévodnymi a je rovna 15,82 m/s, pri rychlosti lietadla 80 m/s (155,5 kts). Taktiez je vidiet’, ze
maximalna rychlost’ lietadla je vicsia.
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7. Porovnanie vykonov pre rozne pohonné jednotky

V tejto Casti budu porovnané vypocitané tahy a vykony lietadla s pdvodnymi a s testovanymi
pohonnymi jednotkami. V nasledujucich grafoch su zobrazené vyuzitelné tahy a vykony lietadla
s pébvodnymi a testovanymi pohonnymi jednotkami:
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Graf 15: VyuZitelny tah pohonnych jednotiek - porovnanie
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Graf 16: VyuZitelny vwkon pohonnych jednotiek - porovnanie
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Z rozdielov t'ahov povodnej a testovanej pohonnej jednotky je vidiet,, ze tahy povodnej jednotky
st pri nizkych rychlostiach va¢sie ako pri testovanej. To je z toho dévodu, Ze t'ah pévodnej pohonnej
jednotky bol pocitany cez idealny propulzor, ktory ma tendenciu tah awvykon motora
nadhodnocovat’ atah testovanej jednotky bol vypocitany so znizenim pri nizSich rychlostiach
lietadla, teda ako by sa v skuto¢nosti motor spraval. Preto aZ pri vySSich rychlostiach vypocty viac
zodpovedaju predpokladu. V nasledujicej tabulke st porovnané vypoéitané vyuzitelné vykony
lietadla z predoslej kapitoly:

Tabulka 9: Porovnanie vyuzitelnych vykonov lietadla pre rézne pohonné jednotky

2 X PT6A-60A 2 X GE Catalyst
V [m/s] V [km/h] | V [kts] Pv [W] Py [W] APy [W]

40 144 77,75 958 428 967 040 8612

45 162 87,47 1021777 1052 359 30582
50 180 97,19 1075768 1140000 64 232
55 198 106,91 1121532 1207 800 86 268
60 216 116,63 1160 158 1267 200 107 042
65 234 126,35 1192 666 1327 300 134 634
70 252 136,07 1219981 1 380 400 160 419
75 270 145,79 1242924 1428 000 185 076
80 288 155,51 1262 207 1472000 209 793
85 306 165,23 1278439 1503 650 225211
90 324 174,95 1292 133 1539 000 246 867
95 342 184,67 1303717 1558 000 254 283
100 360 194,39 1313549 1580 000 266 451
110 396 213,82 1 329 080 1643 400 314 320
120 432 233,26 1340513 1 659 600 319 087
130 468 252,70 1 349 058 1671800 322 742
135 486 262,42 1352518 1674 000 321 482
140 504 272,14 1355543 1677 200 321 657
145 522 281,86 1358 198 1682 000 323 802
150 540 291,58 1 360 535 1 684 500 323 965
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V nasledujucej tabulke su zobrazené rozdiely vyuzitelného a potrebného wvykonu, AP
a vypocitana stipavost’ lietadla vy zo vzt'ahu 6.2 pre rozne rychlosti lietadla V, v porovnani pre
lietadlo s pdvodnymi a s testovanymi pohonnymi jednotkami.

Tabulka 10: Porovnanie stipavosti lietadla pre rézne pohonné jednotky

2 X PT6A-60A 2 X GE Catalyst

V [m/s] V [kts] AP [W] vy [m/s] AP [W] vy [m/s]
41.67 81 648 991,57 9,72 669 584,54 10,03
50 97,19 765 299,95 11,47 825 731,48 12,37
60 116,63 842 612,23 12,62 956 263,94 14,33
70 136,07 864 769,61 12,96 1031897,40 | 15,46
80 155,51 839 955,80 12,58 1056 231,60 | 15,82
90 174,95 77273841 11,58 1030924,08 | 15,45
100 194,38 665 210,42 9,97 956 661,22 14,33
110 213,82 517 766,56 7,76 833 599,75 12,49
120 233,26 329 655,27 4,94 661 587,37 9,91
130 252,70 993 60,57 1,49 440 281,65 6,60
140 272,14 -175141,68 | -2,62 169 217,91 2,54
150 291,58 -496 214,79 | -7,43 -152 150,00 | -2,28
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Zaver

Ciel'om tejto prace bolo vypocitat’ a porovnat’ vykony lietadla Beechcraft King Air 350 s dvoma
pdvodnymi a dvoma testovanymi pohonnymi jenotkami, ktoré maja vacsi vykon ako povodné.

V prvej Casti prace boli ur¢ené ucinnosti referencnej jednotky, vrtule Avia V 510 s motorom
Walter M601 E. Potom bol vysvetleny princip idealneho propulzora a podl'a neho vypocitana
ucéinnost’ referenénej jednotky. Pomocou pomeru skutoénej ucinnosti a wcinnosti idedlneho
propulzora referencnej jednotky bola vypocitand skutocna ucinnost’ povodnej pohonnej jednotky
PT6A-60A a nasledne jej tah v zavislosti od rychlosti lietadla. Tah testovanej pohonnej jednotky GE
Catalyst bol ur¢eny z poskytnutych hodnét t'ahov ziskanych z pozemnych testov motora.

V druhej Casti bola vysvetlena aerodynamika lietadla v horizontalnom ustalenom lete a vypocitany
zjednoduseny model polary lietadla.

Nasledne bol model polary lietadla pouzity pre zobrazenie vyuziteného a potrebného t'ahu lietadla
a zaroven pre vypocet maximalnej moznej rychlosti lictadla spdvodnymi a s testovanymi
pohonnymi jednotkami. Z tahov bol vypocitany potrebny a vyuzitelny vykon lietadla, ktory bol
potom porovnany pre lietadlo s pdvodnymi a s testovanymi pohonnymi jednotkami.

Navysenie vykonu motora sposobi zvySenie maximalnej moznej rychlosti, kedy sa vyuzitelny
vykon rovna potrebnému vykonu. Z vypoctov je vidiet, ze vyuZziteny vykon lietadla s testovanymi
pohonnymi jednotkami je zhruba o 24 % wvyssi ako s pOvodnymi pohonnymi jednotkami.
Maximalna mozna rychlost’ lietadla s pévodnymi jednotkami vysla 133,81 m/s (481,72 km/h,

260 kts) a s testovanymi jednotkami 145,42 m/s (523,51 km/h, 282,67 kts), ¢o je 0 11,61 m/s
(41,79 km/h, 22,67 kts) vysSia rychlost’.

maximalna stapavost’ 12,96 m/s, pri rychlosti lietadla 70 m/s (252 km/h, 136 kts) a s testovanymi
15,82 m/s, pri rychlosti lietadla 80 m/s (288 km/h, 155,5 kts).
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