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1 Uvod

Ukolem této diplomové prace je navrhnout rychlostni letoun, ktery bude schopny piekonat
sveétoveé rychlostni rekordy Mezinarodni letecké federace FAI, ve zvolené kategorii. Na tivod
je vypracovana reSerSe, shrnujici aktualni i star$i rekordy v kategoriich Microlight a
Aeroplane. Kategorie Microlight odpovida ve svych specifikacich starSimu vydani predpisu
UL-2. Jako prepis, podle kterého bude navrhovany letoun uvolnén do provozu, je zvolen novy
prepis UL-2, ktery vysel na jate roku 2019.

Jesté pred samotnym navrhem je vytvofena statistika typové podobnych letount, kterd
obsahuje n¢kolik typt, které vytvotily nekteré z rychlostnich rekorda. Zakladni parametry
téchto letount slouzi k prvnim odhadiim pfti ndvrhu zékladni geometrie, predevsim se jedna o
plosné a vykonové zatizeni. Posléze byl vytvoien soubor potencialné zajimavych motora, ze
kterych byl nakonec vybran ten, ktery bude dale pouzit.

Je proveden vybér konfigurace a vzajemného rozmisténi komponent. Na konec je zvolena
klasicka koncepce, nikoli z diivodu konzervativniho smysleni autora, ale po studiu né¢kolika
méné Castych koncepci vyslo, Ze jejich nevyhody nakonec prevazi nad vyhodami.

Pfi navrhu zékladni geometrie letounu je kladen diraz na minimalizaci odporu a hmotnosti.
V prvni poloving této publikace je provedeno nékolik analyz zkoumajici vliv vnéjsi geometrie
ploch letounu z pohledu odporu i hmotnosti. V naprosté vétsiné piipadd snizenim hodnoty
jednoho parametru se zvysi hodnota druhého, proto je zapottebi vybrat vhodny kompromis.

Hmotovy rozbor je proveden na zaklad¢ vypocti vétSinou empirickych vzorcd, nebo
odbornym odhadem. Tato c¢ast piedbézného navrhu je vétSinou zdrojem nejvétSich
nepiesnosti. Odhad aerodynamickych charakteristik je proveden pomoci analytickych
postupll zahrnujicich zkuSenosti z méfeni ¢i praxe. Na zavér jsou vypocitany zakladni letové
vykony, které maji ovétit, zda-li je letoun schopny piekonat aktudlni rekordy.



2 ReSerse soucasného stavu - FAI Sporting Code

Mezinarodni letecka federace, mimo jiné porada letecké soutéZze a registruje letecké
rekordy, které jsou rozdéleny do nékolika kategorii. Nejdiive je potfeba provést reSersi, ktera
vytipuje zajimavé kategorie a shrne aktudlni rekordy. Vysledkem této analyzy je volba
kategorie ve které by mél navrhovany letoun piekonat dosavadni nejlepsi vysledky.

2.1 Section 10 - Microlights and Paramotors

2.1.1 Definice

Jedna se o jedno, nebo dvoumistny motorizovany 1étajici prostiedek s minimalni rychlosti
pfi MTOM mensi nez 65 km/h.

Déleni dle MTOM:
300 kg Jednomistny letoun, uréeny pro pfistani na pevning.

375 kg Letoun, urCeny pro piistani na pevning, navrzeny jako dvoumistny, ov§em b&éhem
soutéze 1étan jako jednomistny.

330 kg Jednomistny obojzivelny letoun a hydroplan.

405 kg Obojzivelny letoun a hydroplan navrzeny jako dvoumistny, ovSsem béhem
soutéze 1étan jako jednomistny.

450 kg  Dvoumistny letoun, ureny pro pifistani na pevning.
495 kg Dvoumistny obojzivelny letoun a hydroplan.
560 kg Dvoumistny virnik.
S vyjimkou dvoumistného virniku 1ze MTOM navysit 0 5%, pokud je 1étajici prostfedek

vybaven zachrannym systémem, ktery pfi aktivaci snese cely letoun na zem. [1]

2.1.2 Kategorie

Prvni znak: FAI kategorie Ctvrty znak: Poet mist na palubé

R Microlight a Paramotor 1 Jednomistny

2 Dvoumistny

Druhy znak: Zpiisob fizeni Paty znak: Typ pohonu
A Aerodynamicky, pohyblivymi plochami E  Elektrickd pohonna jednotka
W Zménou polohy téziste T  Tepelna pohonnd jednotka

P Zpisob fizeni paraglidu

G Autorotaci

Tteti znak: Typ podvozku Sesty znak: Pohlavi

L  Pfistani na pevniné m muz
S Hydroplan f  Zena
M  ObojZivelny letoun

F  Start z nohou

Tabulka 1 Znaceni kategorie Microlight a Paramotor [1]



2.1.3 Rychlostni rekordy kategorie Microlight

Nejrychlejsi Microlight
Jedna se o letoun kategorie Microlight, ktery dosahl nejvyssi rychlosti v jakékoliv rychlostni
discipling. [1]

Vykon Datum Pilot Letoun
323,82 km/h | 16.12. 2015 | Alberto Rodolfo Porto (ITA) Risen

Tabulka 2 Nejrychlejsi letoun kategorie Microlight

Tabulky s uvedenymi rekordy pro jednotlivé kategorie obsahuje Ptiloha 1.

Obrazek 1 SEA Risen, aktualné nejrychlejsi microlight [3]

2.2 Section 2 - Aeroplanes

2.2.1 Definice

Aeroplane
Aerodyn s pevnym kitidlem a propulsnim pohonem. [4]

Aerodyn

Letoun t€z8i nez vzduch, ktery vyvozuje vztlak béhem letu pfedevS§im pomoci
aerodynamickych sil. [4]
Jetlift

Letoun schopny vzletu, vznaseni se, dopfedného letu a pfistdni pomoci vztlaku vzeslého
piimo z tahu jednoho, ¢i vice proudovych motort, které jsou integrovany do letounu. Ty samé
motory mohou generovat také doptedny tah, pficemz pro vzlet a pfistani neni potieba vztlaku
generovaného vnéjSimi plochami. [4]
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EXPERIMENTAL, 7~

Obrazek 2 Bede BD-5 [5]

2.2.2 Kategorie

Typ pohonu Tteti znak: Hmotnost

Skupina |l  Vnitini spalovani | /0 nizsi nez 300 kg I 35000 kg + 45000 kg
Skupina Il Turbovrtulovy a 300 kg + 500 kg m 45000 kg + 60000 kg
Skupina Il Tryskovy b 500 kg + 1000 kg n 60000 kg + 80000 kg
Skupina IV Raketovy C 1000 kg + 1750 kg 0 80000 kg + 100000 kg
SkupinaV  Screamjet d 1750 kg + 3000 kg p 100000 kg + 150000 kg
Skupina VI  Elektricky e 3000 kg + 6000 kg g 150000 kg <+ 200000 kg
Prvni znak: FAI kategorie f 6000 kg + 9000 kg r 200000 kg + 250000 kg
C  Aeroplane g 9000 kg + 12000 kg |s 250000 kg + 300000 kg
H  Jetlift h 12000 kg + 16000 kg |t 300000 kg + 400000 kg
Druhy znak: Typ podvozku [ 16000 kg + 20000 kg | u 400000 kg + 500000 kg
1 Pfistani na pevning J 20000 kg + 25000 kg | v 500000 kg a vyssi

2 Hydroplan k 25000 kg + 35000 kg

3 Obojzivelny letoun

Tabulka 3 Znaceni Kategorie Aeroplane [4]

Definice hmotnosti a klasifikace

Hmotnostni kategorie je urena nejvyssi hmotnosti letounu béhem soutézniho letu. Letoun
musi byt zvazen pred vzletem ve stejné konfiguraci, ktera bude pouzita béhem soutézniho letu
a musi byt vybaveny palivem, nakladem, pfistroji, posadkou a jeji vybavou. [4]
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Obrazek 3 Rutan VariEze [6]

2.2.3 Rychlostni rekordy kategorie Aeroplane

Rychlost na draze

Cilem této rychlostni discipliny je dosahnuti nejvyssi primérné rychlosti na draze o urcité
délce. Méfeny let musi sestdvat ze Ctyf po sobé jdoucich letl, s naslednym preletem v
opa¢ném sméru. [4]

Rychlost na uznané draze

Cilem této rychlostni discipliny je dosahnuti nejvyssi rychlosti z jednoho mésta
(geografického prvku) do dalSiho mésta (geografického prvku), pficemz minimalni délka
drahy je 400 km. [4]

Rychlost na uznané draze tam a zpét

Cilem této rychlostni discipliny je dosahnuti nejvySs$i rychlosti z jednoho mésta
(geografického prvku) do dalsiho mésta (geografického prvku) a zpét. Minimalni délka drahy
je 400 km. [4]

Délka Drahy Vykon Datum Pilot Letoun
C-lalo
3km 36013 km/h | 1.12. 2010 | Gunar Armin CEA-308
' e Halboth(BRA)
C-1a
Gunar Armin !
3 km 521,08 km/h | 22. 8. 2015 Anequim

Halboth(BRA)

Tabulka 4 Rychlostni rekordy kategorie Aeroplane

Dosazené rekordy v kategorii Aeroplane jsou shrnuty v tabulkéach, které zahrnuje Ptiloha 1.
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Obrazek 4 CEA-308 s motorem Jabiru 2200 [7]

2.3 Vybér kategorie a stavebniho predpisu

Kategorie Microlight odpovida star§Simu ptedpisu UL-2, ktery doznal v roce 2019 zna¢nych
zmén. Mimo jiné byla navysena nejvyssi pfipustna hmotnost letounu na 600 kg, jiz neni
rozliSovano mezi jedno a dvoumistnym letounem a maximalni padova rychlost se zvysila na
83 km/h. Tyto zmény umoziuji navrhnout jednomistny UL letoun s MTOM vétsi nez 300 kg
a diky vyssi padové rychlosti 1ze navrhnout kiidlo s vétSim plosnym zatizenim, které ma nizsi
aerodynamicky odpor.

Kategorie Aeroplanes nerozdéluje hmotnostni tfidy podle MTOM, ale podle maximalni
hmotnosti, kterou letoun béhem zavodniho letu dosahne, ptic¢emz padova rychlost neni viibec
definovana. Bylo tedy rozhodnuto, Ze navrhovany letoun bude certifikovan podle nového
znéni piedpisu UL-2 [69] a bude soutézit v kategorii Aeroplanes. Myslenka je takova, Ze se
navrhne letadlo s MTOM vyssi nez 300 kg, pficemz kratsi traté, na jejichz zdolani je potieba
méné paliva a hmotnost letounu bude pod 300 kg, se poleti v kategorii C-1a/o. Delsi traté se
poleti v kategorii C-1a s tim, Ze mnoZzstvi potfebného paliva bude vétsi a maximalni hmotnost
letounu béhem letu bude vyssi nez 300 kg.
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3 Statistika typové podobnych letouni

Byla vypracovana statistika obsahujici zakladni tidaje vybranych letounti. Z téchto dat byla
napocitana plosna a vykonova zatizeni, kterd jsou porovnana mezi sebou a s maximalni
rychlosti letu. Tyto zavislosti jsou vyobrazeny v grafech nize a slouzi k orientaci, v jaké
oblasti se bude navrhovany letoun nachazet. Data pro jednotlivé letouny obsahuje Ptiloha 2.
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Graf 3 Porovnani plosného a vykonového zatizeni

Letoun SEA Risen existuje ve verzi microlight (ultralight) a LSA, pfi¢emz vyrobce udava
pouze jednu padovou rychlost v pfistavaci konfiguraci vy, = 55 km/h. Za ptedpokladu, Ze
tato rychlost plati pro ultralight, vyjde maximalni souéinitel vztlaku c; ., = 3,341. I pfesto,
Ze je na letounu pouzita Fowlerova klapka, se jevi tato hodnota pfili§ optimisticka.

Bylo rozhodnuto koncipovat letoun tak, aby v kategorii C-1a/o piekonal rekordy pro délky
trat€ 1000 km a kratsi a v kategorii C-1a pro traté o vzdalenosti 1000 km a delsi.
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4 Statistika motoru

vvvvv

vykonu ku hmotnosti. Samotné elektromotory maji tento pomér vysoky a disponuji vysokou
ucinnosti, navic jejich vykon nezavisi na hustoté okolniho vzduchu a nejsou tak tepelné
naro¢né jako spalovaci jednotky. OvSem kapacita baterii je v porovnani s kapalnymi palivy
zalostna. Baterie sice pifi vybijeni neméni svou hmotnost, takze odpada problém se zménou

A%

Dvoutaktni spalovaci motory poskytuji, v porovnani se Ctyitakty, vys$i vykon pfi stejné
kubatuie. OvSem maji vyrazné vyssi spotiebu a nizsi ucinnost, navic vyrobci vétSinou nabizeji
dvoutaktni motory do vykonu 100 HP. S pfihlédnutim ke v§em vySe zminénym faktorim byly
do statistiky vybirany spalovaci motory ¢tyftaktni. Tuto statistiku obsahuje Pfiloha 3.
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Graf 4 Porovnani kilogramového vykonu s ¢elni plochou motoru
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Graf 5 Porovnani kilogramového vykonu se specifickou spotfebou motoru
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4.1 Vybér motoru

Zajimavym parametrem je, z pohledu aerodynamického odporu, ¢elni plocha motoru, také
je vhodné aby motor nemél piili§ velkou spotiebu. Vzhledem k velikosti navrhovaného
letounu je vhodné, aby sucha hmotnost motoru nepiesahovala cca 80 kg. Jako nejvhodné;si
motor se jevi UL Power UL350iSA, ktery disponuje jednim z nejvétsich poméra P,,,, /DW,
piijatelnou spotiebou a relativné kompaktnimi rozméry. Jedna se o typ s upravou mazaciho
systému ur¢enému k akrobatickému 1étani, coz zarucuje dostatecné mazaci schopnosti, pii
manévrech s vysokymi nasobky 1 letu na zadech.

17



5 Statistika profilua

Pro vybér vhodnych profili pouzitych na kiidle a ocasnich plochach byla vypracovana
statistika profilt, do které byly data ode¢itina z NACA Reportu No. 824 [57]. Tabulku s
odectenymi daty obsahuje Pfiloha 4. Pro aplikaci na rychlostnim letounu je velmi dualezitym
laminérni profily. Z pohledu minimalizace odporu v cestovnich rezimech je podstatné, aby se
laminarni boule nachazela pravé v oblasti souciniteld vztlaku, které témto reZimim
odpovidaji. Parametry laminarni boule vysvétluje Obrazek 5.
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Obrazek 5 Parametry laminarni boule
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Graf 6 Porovnani maximalniho sou¢initele vztlaku a minimalniho souéinitel odporu profilt
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5.1 Vybér profilu

5.1.1 Kv¥idlo

Pro kiidlo je vhodné vybrat profil s malym klopivym momentem, z divodu zmenseni
vyvazovacich sil na vodorovné ocasni ploSe, nicméné¢ maximalni soucinitel vztlaku musi byt
dostatecny. Jako nejvhodnéjsi se pro kiidlo jevi profil NACA 66,-215, protoze generuje velmi
maly soucinitel odporu a zaroven produkuje relativné vysoky maximalni soucinitel vztlaku,
pfi pfijatelném souciniteli klopivého momentu.

5.1.2 Ridici plochy

Pro tidici plochy neni vztlakova ucinnost tak dulezita jako pro kiidlo, navic v piipade
manévri je zapotiebi, aby byly schopny vyvozovat vztlak do kladného i zaporného sméru.
Proto se Casto pouzivaji symetrické profily. Nakonec je zvolen profil NACA 661-012.
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6 Koncepce letounu

Letoun je navrzen jako celokompozitovy stiedoplosnik, protoze tato vyskova poloha kiidla
ma nejlepsi prechod kiidlo - trup a tedy 1 nejmensi interferencni odpor. Prepis UL-2 vyzaduje
provozni obratovy nasobek o hodnoté n;,, = 4, ovSem vzhledem k pozadovanym vykonim
letounu je tato hodnota navysSena na ny,,, = 6.

6.1 Vzijemna poloha kridla a Fidicich ploch

Jedna se o volbu mezi klasickou a kachni koncepci. Hlavni motivaci pro pouziti kachni
koncepce je skuteCnost, ze vyvazovaci sily na vodorovnych fidicich plochdch maji kladny
smysl, tedy prispivaji k celkovému vztlaku letounu. Ovsem kiidlo se z ¢asti nachéazi v tplavu
naprosta vétSina letounti typu kachna pohonnou jednotku umisténou v zadi letounu. To pro
vrtulovy pohon znamena tlacnou vrtuli, ktera pracuje v uplavu celého letounu, tim padem se
ktidla u kachni koncepce znac¢ny uhel $ipu, ktery snizuje vztlakovou efektivitu kiidla.

Analyzou obou uspofadani zavodniho letounu se zabyva kapitola Project study: electric-
powered racing aircraft v Aircraft Design Projects for engineering students [58]. Z pohledu
vysledného odporu i hmotnosti jsou si obé koncepce velmi podobné. ProtoZe uspotadani typu
kachna nenabizi zadné zjevné vyhody a navic pohon bude mit v tomto ptipadé hor$i ucinnost,
byla nakonec zvolena klasicka koncepce.

6.2 Vztlakova klapka

Vzhledem k vysledkiim vypoéti v podkapitole 7.1.1 je zvolena §térbinova vztlakova klapka,
ktera disponuje dobrou vztlakovou téinnosti a potad si zachovava piijatelnou mechanickou
jednoduchost. Navic ptirastek klopivého momentu pfi jejim vytazeni nebyva tak velky, aby
byla z pohledu navrhu VOP kriticka konfigurace s klapkami.

6.3 Usporadani ocasnich ploch

Z velkého mnozstvi riznych konfiguraci ocasnich ploch jsou pro pouziti na rychlostnim
letounu zajimava uspofadani: klasické, do V a T ocasni plochy.

Problematikou V ocasnich ploch se detailné¢ zabyva NACA report No. 823 [59]. Analyza v
této publikaci porovnava letoun s klasickou koncepci a uspotfaddani do V. Vysledek je takovy,
Ze aby zistala zachovana statickd stabilita, stoupani momentové cary, musi byt plocha V
ocasnich ploch rovna souctu svislé a vodorovné ocasni plochy klasické koncepce. Z pohledu
odporu vychazi uspofaddni do V trochu lépe, pfedevSim diky vySsi Stihlosti a lepSim
pfechodiim ocasni plochy - trup. OvSem znacny problém pifedstavuje potfeba kombinovat
pohyby kormidel pro stranové a podélné fizeni, které by mély byt idealné na sob& nezavislé.
To vede ke slozitym a tedy i t€Zkym mechanismim. Dale by, V ocasni plochy, mély byt
dobfe odolné vii¢i buffetingu a zamykani kormidla.

T ocasni plochy disponuji vyssi aerodynamickou uc¢innosti. SOP vyuziva koncového efektu
od VOP, kterda je diky své poloze mimo tuplav kiidla. OvSsem SOP musi byt patficné
dimenzovana, protoZe musi pfenaSet tithu a zatizeni od VOP. Velkym problémem u této
konfigurace je hluboké pretazeni, kdy se vlivem snizeni G€innosti VOP, kterd se dostala do
uplavu kiidla, stane letoun nestabilnim. Poté, co se VOP dostane pod uplav kiidla, se stabilita
obnovi, ale letoun uz se nedokaze vratit do ptivodni polohy pted pietazenim. ProtoZe na konci
SOP je vyrazna hmota v podobé VOP, trpi T ocasni plochy z pohledu flutteru. V otazce
zamceni kormidla je na tom tato konfigurace stejné jako klasické uspotradani.
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Ob¢ dvé vySe zminéné varianty maji své zajimavé vyhody i1 nevyhody, bohuzel nevyhody,
které déle vyplyvaji, jsou natolik vyznamné, Ze je jejich opodstatnéni na navrhovaném
letounu diskutabilni. Z tohoto diivodu bylo zvoleno klasické uspoiadani ocasnich ploch.

6.4 Typ podvozku

Je zvolen podvozek pevny, protoze u tak malého a porad relativné pomalého letounu prebije
hmotnostni nardst, zptsobeny piedev§im mechanismem zatahovani, vyhody plynouci ze
snizeni aerodynamického odporu. Znovu kvili tomu, Ze letoun bude opravdu maly, by byl
problém s vyc¢lenénim prostoru na podvozkové Sachty.

V principu se uspotfadani podvozku dé€li na tfi zakladni typy: ostruhovy, s ptidovym kolem
a tandemovy. Tandemovy podvozek, v podob¢ pouzité u kluzakt, prakticky nepfichazi v
uvahu, kvili velkému priméru vrtule. Podvozek s pfidovym kolem ma nejlepsi vlastnosti pfi
vzletu, pristani i pojizdéni. V porovnani s ostruhou, je piid'ové kolo vétsi a t€z8i. Ve vysledku
vyjde ostruhovy pevny podvozek leh¢i s mensim aerodynamickym odporem, proto je také
zvolen pro navrhovany letoun.
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7 Navrh zakladni geometrie

7.1 Kridlo

7.1.1 Plocha kridla

Vypocet plochy kiidla je prevzat z General Aviation Aircraft Design [60]. Podstata metody
spociva v tom, ze se napocita zavislost vykonového a plosného zatizeni spliujici dané letové
vykony v raznych rezimech letu, které predstavuji krajni meze, kdy je letoun schopny
pozadavky splnit. Tyto kiivky se nésledné doplni zavislosti maximalniho soucinitele vztlaku,
pro zadanou padovou rychlost, na plosném zatizeni. Ze znalosti vykonu zvoleného motoru se
urci takové plosné zatizeni, které lezi na nckteré z hrani¢nich kiivek a dosahuje pfijatelného
maximalniho soucinitele vztlaku. Nejprve je potfeba odhadnout Oswaldiv koeficient.
Nasledujici postup je pfedveden pro Stihlost A = 8.

e=1,78-(1—0,045-1%%8) — 0,64 = 1,78 - (1 — 0,045 - 8%%8) — 0,64 = 0,8106 (7.1)

Dale se spocita pomér tahu ku tize v zavislosti na plosném zatizeni pro rizné piipady letu.
Vypocet je ukazan pro G /S = 550 N /m?.

Vodorovny ustaleny pifimocary let:

T 1 1, 1 1 o/s (7.2)
G 2 PV omn G e T e 1/2-p - v2

1 1
550 ' 7-8-0,8106 1/2-1225 111112

T 1
=3 1,225-111,112-0,019 - 550

T;02648
G_ )

Kde v =400 km/h = 111,11 m/s je pozadovana maximalni rychlost a cp ,,;, = 0,019 je
odhadnuto ze statistik v [60].

Stoupavy ustaleny let:
T v, 1 , 1 1 1 (7.3)
—_— 2 1L .. . . . -G/S
Gyt PV omn Gt e Tz e ¢

L 2122591397 0,019 = + - E 550

G 91,39 2 ’ ’ 550 m-8-0,8106 1/2-1,225-91,392

T403133
G_ )

Zde zvoleny parametr v, = 12m/s je pozadovand rychlost stoupani pii rychlosti letu
v=329km/h =91,39m/s.

Ustalena zatacka:

T 1 ) 1 N 1 ( n )2 G/s (7.4)
G 2 PV |omin Ge T e \1/2-p - v2
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2

r_1 1,225-100,56% - 0,019 ! + - ( i ) 550
G 27 ’ ’ 550 m-8-0,8106 \1/2-1,225-100,562

T*02837
G_ )

Kde n =4 je pozadovany nasobek pii rychlosti letu v = 362 km/h = 100,56m/s.
Nasleduje prepocet tahu na vykon motoru. Naptiklad pro vodorovny let vyjde:

P, v T 11111

=— == +0,2648 = 34,614 W /N = 4614 kW /N
¢ m G 0.85 0,2648 = 34,6 / 0,034614 kW /

(7.5)

Pro ostatni ptipady letu je ptepocet analogicky. Také je potieba vyjadrit vliv pozadované
padové rychlosti.
1 G MTOM 1 345 (7.6)

_ g _ . 550 - — = 1,942
Clmax =1 2’ s M 172 1225 23062 >0 300~

Do vztahu (7.6) je pfidan pomér MTOM /M, protoze pozadované vykony v rovnicich (7.2)
az (7.4) jsou pro hmotnost letounu M = 300 kg, zatimco padova rychlost musi odpovidat
MTOM = 345 kg. Po této Upravé lze vykreslit napocitané prabéhy B, /G = f(G/S) a
¢, max = f(G/S) do jednoho grafu. Vypocet pro dalsi plos$na zatizeni a Stihlosti kiidla je
proveden ve stejném smyslu.

0,08 - -4 -
P../G [kW/N] c [ v_max A=6
007 - . 35 v_max A=7
= = =Vv_max A=8
0,06 - -3
......... V_max )\=9
0,05 - - 2,5 V_y A=6
A=7
0,04 - L v_y
- = —V_yA=8
0,03 - - 15 v_y A=9
0,02 - L1 nA=6
-+ =nA=7
0,01 - - 0,5
- = =nA=8
2
0 ; (G/SIN/mM2 | n A=9
0 200 400 600 800 1000 1200 ¢ Lmax

Graf 7 Porovnani vykonového a plosného zatizeni

Graf 7 ukazuje, ze vykonové naroky se, pro feSené §tihlosti pfi horizontalnim a stoupavém
letu, prakticky neméni. Proto se bude v dal§im postupu pracovat se Stihlosti A = 8. Navrhovy
bod je dan maximalnim vykonem motoru B,,,, = 96 kW.

- = = 0,0326 kW /N
G ~M-g  300-9807 /
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Navrhovy bod vyobrazuje Graf 8, odkud je odefteno plosné zatizeni ze kterého vyjde
potiebna plocha ktidla.

G M-g 300-9,807 (7.8)
S = = = = 5,029 m?
G/S” G/S 585 m
0,08 A - 4
P../G [kW/N] c [
0,07 - - 3,5
0,06 - 3
0,05 - v_max A=8 - 25
0,04 - 5y
vV_yA=8
0,03 - - 1,5
nA=8
0,02 - L1
0,01 A - 0,5
2
0 | | | | | G/S [N/m?] 0
0 200 400 600 800 1000 1200
Graf 8 Porovnani vykonového a plosného zatizeni pro $tihlost A = 8
Potifebny maximalni soucinitel vztlaku, pro pozadovanou padovou rychlost tedy je:
1 G MTOM 1 345 | (7.9)
CLmax = 2 o = 2585—:2,066
1/2-p-v* S M 1/2-1,225- 23,06 300

Coz je hodnota, kterou dobfe navrzena Stérbinova klapka spolu se zvolenym profilem kfidla,
dosahne. Soucinitel vztlaku pfi maximalni rychlosti je:

2-M- 2+300-9,807 7.10
g = = 0,0774 (7.10)

CLvmax = - 2.5 1,225-111,112 - 5,029

Cestovni rezim je zvolen pro maximalni trvaly vykon motoru P.,, = 90 kW . Z rovnic (7.2)
a (7.5) lze vyjadiit nasledujici vztah, jehoz numerickym feSenim byla zjiSténa cestovni
rychlost letu.

0 =%'p'vcz'CDmin 'G;S—l_n-;\-e.1/2-1)-17(:2'6/5_?;_?'1\1}—?7; (7.11)
0= 122512 0,019 —+ ! - ! 55— 202, 90000
2 ¢ ’ 585 m-8-0,8106 1/2-1,225-v,2 v, 300-9,807
v, = 108,73m/s =391,4km/h
Odpovidajici soucinitel vztlaku:
_2-M-g 2-300-9,807 - 0,0808 (7.12)

Le = p2-5 1,225-108,732 - 5,029
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7.1.2  Stihlost, zaZeni a zkrouceni

Hlavni snahou nésledujici analyzy je navrhnout geometrii o co nejmensim indukovaném
odporu pii zachovani rozumné hmotnosti. Za pomoci Glauertova feSeni Prandtlovy teorie
nosné ¢ary, byl napocitan Glauertiv opravny soucinitel &, pro rizné geometrie nekrouceného
kiidla. Vypocet byl proveden v programu glauert.tcl. Detailni postup vypoctu, i s pfipravou
vstupll pro tento program, je predveden v podkapitole 9.1.2.

AL 6 7 7.5 8 8.5 9

n[-] 6 [-]

0.2 0.021174| 0.024715| 0.026509| 0.02823| 0.029883| 0.03142
0.3 0.011533| 0.01393| 0.015087 | 0.016238| 0.017377| 0.018498
0.4 0.010416 | 0.012796| 0.013994| 0.01518| 0.016377| 0.017553
0.5 0.013808| 0.016956| 0.018519| 0.020114| 0.021632| 0.023156
0.6 0.019947 | 0.024206| 0.02633| 0.028537| 0.030587| 0.0328
0.7 0.027665| 0.033435| 0.036286| 0.039082| 0.041843| 0.044771

Tabulka 5 Glauertiiv opravny soucinitel § pro riizné geometrie nezkrouceného kiidla

0,05035 -

5[] ——A=6 | ——A=7
0,04535 - e A=75 ——-8
0,04035 -
0,03535 - ——A=85|=——A=9
0,03035 -
0,02535 -
0,02035 -
0,01535 -
0,01035 -
0,00535 Nkl
0,2 0,3 0,4 0,5 0,6 0,7
Graf 9 Zavislost 6 na geometrii kiidla
Indukovany odpor se vysetiuje pti souciniteli vztlaku kiidla ¢; i, = 0,1.
2
Coiw = C;WA {(1+6) (7.13)
M- 6 7 7.5 8 8.5 9
n[-] Coiw [-]
0.2 0.000542 | 0.000466| 0.000436| 0.000409| 0.000386 | 0.000365
0.3 0.000537 | 0.000461| 0.000431| 0.000404| 0.000381| 0.00036
0.4 0.000536 | 0.000461| 0.00043| 0.000404| 0.000381| 0.00036
0.5 0.000538 | 0.000462| 0.000432| 0.000406| 0.000383| 0.000362
0.6 0.000541| 0.000466| 0.000436| 0.000409| 0.000386 | 0.000365
0.7 0.000545| 0.00047| 0.00044| 0.000413| 0.00039| 0.00037

Tabulka 6 Soucinitel indukovaného odporu pii ¢ w = 0,1 pro rtizné geometrie nezkrouceného kiidla
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0,0006 ~
—\=6

——A=8

Coiw [-] —\=7 —\=7,5

e\ = 8,5 | ===\ =9
0,00055 -

0,0005 -

0,00045 -

0,0004 -

0,00035 ; : : 1 \
0,2 0,3 0,4 0,5 o6 nll o7

Graf 10 Zavislost soudinitele indukovaného odporu na geometrii kiidla

Jak ukazuje Graf 10, stihlost A = 6 vychazi odporové vyrazné hlie nez ostatni. V dal$im
postupu budou uvazovany Stihlosti 7,5 az 9, pro ktera byla odec¢tena minima Glauertova
souCinitele a odpovidajici zizeni. Pro tyto geometrie bylo napocitano rozlozeni soulinitele
vztlaku po rozpéti, maximalni soucinitel vztlaku, misto pocatku odtrhavani proudéni a zasoba
vztlaku na konci a v polorozpéti kiidélka. Nasledn¢ byl proveden odhad hmotnosti, jehoz
vypocet je uveden v podkapitole 8.1.1.

A 75 8 8,5 9
n[-] 0,358 0,358 0,356 0,355
8 [] 0,013576 0,0147 | 0,015818 | 0,016936
coiw (Cow = 0,1) [-] 0,000430 |  0,000404 | 0,000380 |  0,000360
CLw max [-] 1,320 1,322 1,324 1,330
Zpo [M] 2,031 2,097 2,162 2,044
Act a0 [-] 0,00157 0,00145 0,00126 0,00478
Ac a0 [-] 0,07284 0,06982 0,06631 0,08485
mw [kg] 32,0 33,1 34,3 35,4

Tabulka 7 Vybrané odporové vyhodné geometrie

Byla zvolena Stihlost 4 = 8,5, kterd generuje nizky indukovany odpor a jeji hmotnost je
piijatelna. OvSem, jak vyobrazuje Tabulka 7, zasoba soucinitele vztlaku je nedostate¢na, proto
je potieba kiidlo zkroutit. Nejprve byla provedena analyza aerodynamického zkrouceni, kdy
byl pouzit profil NACA 663-018 v koteni kiidla. Koncovy profil NACA 66,-215 je vuci
kofeni natoCen o svilj nulovy thel nabéhu ay, — 1,65°, coz znamena, Ze sméry nuloveho
uhlu nabéhu koncového a kotfenového profilu jsou v jedné roviné a nulové rozlozeni
soucinitele vztlaku takového kiidla je po rozpéti rovno nule.

[ 0.2 0.3 0.4 05 0.6
5[] 0.028228| 0.016717| 0.016656| 0.022784| 0.032553
coiw [-] | 0.000385| 0.000381| 0.000381| 0.000383| 0.000387

Tabulka 8 Prub¢h Glauertova opravného souéinitele se ziiZzenim aerodynamicky zkrouceného kiidla
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Graf 11 vyobrazujici data, ktera obsahuje Tabulka 8, ukazuje pribéh Glauertova opravného
souCinitele se zOzenim a jeho minimum, pro které byly napocitany aerodynamické
charakteristiky kiidla, které vyobrazuje Tabulka 9.

0,033 -
0,031 -
0,029 -
0,027 -
0,025 -
0,023 -
0,021 -
0,019 -
0,017 -
0,015

5[]

A=85; ¢ =-1,65

4+ min

n[-]

0,2

0,3

0,4

0,5

0,6

Graf 11 Glauertiv opravny soucinitel pro aerodynamicky zkroucené kiidlo

Al 8,5
n [] 0,344
o [°] -1,65
8 [-] 0,015673
coiw (cLw =0,1) [-] | 0,000380
Cow max [-] 1,251
Zpo [M] 1,708
AcLao [] 0,01476
Act 205 [-] 0,09746

Tabulka 9 Charakteristiky aerodynamicky
zkrouceného kiidla

Zasoba soucCinitele vztlaku na ktidélku je potfdd nedostateCna, proto je potieba provést i
geometrické zkrouceni. Z tohoto diivodu byl thel natoc¢eni koncového profilu kiidla navysen
na ¢ = —2°. Protoze nulové rozlozeni soulinitele vztlaku jiz nebude nulové, je v programu
glauert.tcl napocitan rovnou soucinitel indukovaného odporu pro ¢y = 0,1.

n[-]

0.344

0.4

0.5

0.6 0.7

0.8

Coiw [-]

0.000385

0.000383

0.000381

0.000381

0.000382

0.000384

Tabulka 10 Soucinitel indukovaného odporu aerodynamicky i geometricky zkrouceného kiidla pfi ¢y = 0,1

Hodnoty vySe jsou znovu vyneseny do grafu, ve kterém je nalezeno minimum soucinitele
indukovaného odporu. ProtoZe toto minimum je velmi blizko zGZeni n = 0,5, byly pro ngj
vypocitany aerodynamické charakteristiky, které ukazuje Tabulka 11.

0,000386 -
Coiw [7]
0,000385 -
0,000384 -
0,000383 -
0,000382 -

0,000381 -

0,00038
0,3

0,4

0,5 0,6

0,7

0,8

Graf 12 Sou¢initel indukovaného odporu pro aerodynamicky i geometricky

kroucené ktidlo pfi ¢y = 0,1

Al 8,5
N [] 0,5
o [°] -2
coiw (cbw=0,1) [-] | 0,000381
CLw max [-] 1,231
Zpo [M] 0,912
AcLao [-] 0,06959
AcL 05 [-] 0,19861

Tabulka 11 Charakteristiky aerodynamicky i
geometricky zkrouceného kiidla

Zasoba soucinitele vztlaku je jiz dostatetnd. Dale byla provedena analyza geometrického
zkrouceni ktidla, pfi pouziti profilu NACA 66,-215 po celém rozpéti. Znovu byl soucinitel
indukovaného odporu vySetfovan pii ¢y = 0,1. Dalsi postup je analogicky.
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o [°] 1
[l 0.356 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1
coiw []] 0.000416| 0.00041| 0.0004 | 0.000393 | 0.000387 | 0.000383 | 0.000381 | 0.000379
¢ [°] -0.5

Nl 0.4 05 0.6 0.7 0.8 0.9 1 -
Coiw [-]| 0.000387 | 0.000383 | 0.000381 | 0.000381 | 0.000381 | 0.000382 | 0.000384 -
o [°] -0.25

[l 0.356 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 - -
Coiw [-]| 0.000383 | 0.000382 | 0.000381 | 0.000382 | 0.000383 | 0.000386 - -
¢ [°] 0

[ 0.2 0.3 0.4 05 0.6 0.7 - -
coiw [-] | 0.000386 | 0.000381 | 0.000381 | 0.000383 | 0.000386 | 0.00039 - -

Tabulka 12 Souéinitel indukovaného odporu pfi ¢ w = 0,1 geometricky zkrouceného kiidla

0,000375

0,00042 -
0,000415 -
0,00041 -
0,000405 -

0,0004 -
0,000395 -+
0,00039 -
0,000385 -
0,00038 -

Coiw [] —p=-1°
—p =-0,5°
¢ =-0,25°

_(p=0°

S.<

n [-]

0,2 0,3 0,4 0,5 0,6 0,7 0,8 0,9 1

Graf 13 Souginitel indukovaného odporu geometricky zkrouceného kiidla pii c_w = 0,1

A-] 8,5 8,5 8,5
n[-] 0,7 0,6 0,5
¢ [°] -0,5 -0,5 -0,25
coiw (cLw = 0,1) [-] | 0,000381 | 0,000381 | 0,000381
CLw max [-] 1,318 1,331 1,336
Zpo [M] 1,059 1,392 1,708
AcLao [-] 0,06907 | 0,04512 | 0,02111
AcLaos [-] 0,21781 | 0,17812 | 0,13117

Tabulka 13 Vybrané konfigurace geometricky zkrouceného kiidla

v

Z variant, které ukazuje Tabulka 13, se jako nejvhodnéjsi jevi verze sm = 0,6 a @ = —0,5°.
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A 8,5 8,5 8,5 8,5
n[-] 0,356 0,344 0,5 0,6
Kofenovy profil NACA 66,-215 | NACA 663-018 | NACA 663-018 | NACA 66,-215
Koncovy profil NACA 66,-215 | NACA 66,-215 | NACA 66,-215 | NACA 66,-215
0 [°] 0 -1,65 -2 -0,5
Coiw (CLw =0,1) [-] 0,000380 0,000380 0,000381 0,000381
CLw max [-] 1,330 1,251 1,231 1,331
Zpo [M] 2,044 1,708 0,912 1,392
Aci a0 [-] 0,00478 0,01476 0,06959 0,04512
Act 205 [-] 0,08485 0,09746 0,19861 0,17812

Tabulka 14 Porovnani vybranych geometrii kiidla

Z tabulky vyse poskytuji dobrou zasobu vztlaku na ktidélku posledni dvé varianty. Jak lze
vycist v kapitole 5, Profil NACA 663-018 je odporoveé i vztlakove horsi nez NACA 66,-215,
navic vetsi uhel natoceni koncového profilu u tfeti verze zpusobi vyssi profilovy odpor. Z
téchto diivodu byla pro ktidlo vybrana posledni konfigurace.

7.1.3  Uhel $ipu

Z,."'lx
v/ EX

™

b/4

b/2

1/2

N

Obrazek 6 Uhel sipu

\J

Uhel $ipu nabézné hrany byl zvolen nulovy, z &ehoz vyplyva, ze uhel §ipu spojnice
¢tvrtinovych bodu je zdporny. To posune bod odtrhavani blize ke koteni kiidla a zvysi zasobu
soucinitele vztlaku na ktidélkach, dale dojde k mirnému snizeni odporu a vztlaku. Postup a
metoda upravy rozlozeni soucinitele vztlaku po rozpéti vlivem thlu Sipu jsou predvedeny v

podkapitole 9.1.2. Nasledujici vztahy na vypocet uhli Sipu

geometrickych vazeb, které zobrazuje Obrazek 6.

Ay,4 = arctg (tg(O) +

Ayjq = arctg (tg(ALE) +

0,577 — 0,962

2-6,538

bk—bg)
2-1

> =—0,0294 rad =—1,68°

Aya @ Aip vychazeji z

(7.14)
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Ayjy = arctg (tg(ALE) + l

0,577 — 0,962
6,538

A1/, = arctg (tg(O) + ) =—0,0588 rad =— 3,37°

Vypocet rozpéti 1 a hloubka kotene by s koncem kiidla by je ukazan v podkapitole 9.1.2.

7.1.4  Uhel vzepéti

Letoun je koncipovan jako stfedoplosnik, proto byl zvolen nulovy thel vzepéti.

7.1.5  Uhel nastaveni kiidla
Vypocet Ghlu nastaveni kiidla je prevzat ze Synthesis of subsonic airplane design [62].
Nejprve je potieba spocitat soucinitel vztlaku letounu, pfi nulovém thlu nédb&hu trupu.
CLe —Cmowfu * bsar /1y (7.16)
1+ (% — %ac qu) “bsar /ly

* —
CLwfu =

. 0,808+ 0,03696 - 0,786/3,08
‘Lwfu = 1700269 — 0,161) - 0,786/3,08

= 0,08781

Kde c;nowpy Jje spocitano v podkapitole 9.2.3, Xsc wry V 9.1.3 @ X¢¢ je centrdZ pro 80 kg
pilota, pii celkové hmotnosti letounu 300 kg, ur¢ena v 8.3. Aerodynamicka tétiva kiidla bs,r
byla odectena na zaklad¢ geometrie kiidla v programu NX 10 a rameno VOP [y vyslo ze
vzajemného uspotadani kiidla s trupem a ocasnimi plochami.

Parametry vlivu trupu na vztlak:

K, = (1 +2,15 - qu) Snet m W (7.17)
= ’ l S " 2-cuw S
K, = <1 + 2,15 0’84> 3,242 + T 0,84° = 1,1233
= "™ 6,538/ 5,029 2-4,708 5,029 '
W\ Snet ( 0,84) 4,242 (7.18)
K;=(1+0,7" 22 = (1407 . = 0,9194
i ( + l ) S + 6,538/ 5,029 0,919

Sife trupu Wp, a plocha piidorysu kiidla mimo trup Sy, jsou odecteny z modelu v programu
NX 10. Stoupani vztlakové ¢ary kiidla c;, 1 je vypocitano v podkapitole 9.1.2.
Uhel nastaveni kiidla:
_ CZ Wfu — Ascy K; (719)

iy = +—ay @+ ap
Kir - Craw Ky

. 0,08781—-0 4 1,1233
W= 0,9194-0,08218 0,9194

+0,4-0,5—1,65=—0,243° =—0,00425 rad
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Zde A,c; = 0 znaci vliv vyskové pozice kiidla vuéi trupu, @y, = —0,4 je zména nulového
uhlu néb¢hu kiidla na stupenn kladného zkrouceni na konci ktidla, pficemz obé hodnoty jsou
ptevzaty z [62]. Nakonec a, vyjadiuje nulovy thel nab&hu kofenového profilu.

S[m? 5,029
M- 8,5
n[-] 0,6
I [m] 6,538
bo [M] 0,962
bk [M] 0,577
bsat [M] 0,786
Kotenovy profil NACA 66,-215
Koncovy profil NACA 66,-215
o [°] -0,5
ALe [°] 0
Ay [°] -1,68
A2 [°] -3,37
x[°] 0
iw [°] -0,243
ba/b [-] 0,3
L/(1/2) [-] 0,3
Tabulka 15 Vysledna geometrie kiidla
7.2 VOP
7.2.1 Plocha VOP
S, =7, .S ZIZISAT ~05- 5,022,0(;,786 — 0,642 m2 (7.20)

Kde mohutnost VOP 1, byla zvolena ze statistik v General Aviation Aircraft Design [60] a
rameno VOP nakonec vyslo z vysledného uspotfadani kiidla s trupem a ocasnich ploch.

7.2.2  Stihlost, ziiZeni a tihel $ipu VOP

Pro vybér nejvhodnéjsi geometrie byla nejprve provedena odporova analyza. K vypoctu
indukované¢ho odporu je nutné urcit Oswaldiv koeficient, ktery je spocitan podle USAF
DATCOM metody popsané v General Aviation Aircraft Design [60]. Tato metoda je zvolena,
protoze zahrnuje vliv zGzeni i1 uhlu $ipu. Nasleduje ukazka postupu pro stihlost VOP Ay = 5,
zuzeni ny = 1 a thel Sipu nabézné hrany A; 5 y = 20°.

Geometricka tétiva VOP a polomér nabézné hrany:

by = |2 = |22 < 358 o
L P I
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lLER = l_LER ) bg H — 0,952 ' 0,358 = 0,34‘1 (722)

Kde bezrozmérmy polomér nab&zné hrany I, zx je vzat z NACA reportu No. 824 [57].

Parametr sani na nabézné hrané:

= = =2
R; 1ER p 1789105 538506
Za rychlost v je dosazena hodnota cestovni rychlosti, ur¢ené v podkapitole 7.1.1.

Parametr 1:

Ay - 5-1 7.24

= o 2531 (724

cosifil;p y)  cosif20°)

Parametr 2:

1 (7.25)

P, =R ——— /1 —Ma? - cos?(Ag )
2 L LER tg(Ap 1) Vv LEH
P, = 2538506 -\/1 —0,3192 - c0s%(20°) = 6 653 759

tg(20°)

Kde Machovo ¢islo Ma odpovidd cestovni rychlosti letu a jeho vypocet je uveden v
podkapitole 9.1.2. Protoze plati P, >1,3-10° je pro vypolet parametru sani pouZit
nasledujici vztah:

1 1 (7.26)
Py \18+P1 5,321\ 18+5321
R=086+0,1119- (E) =086+ 0,1119- (—)

= 0,9624
10

Oswalduav koeficient:
1,1 crou/Ay 1,1-4,085/5 ) (7.27)
ey = = = 0,9937
R-ciuy/Ay+(@A—R)-m 0,9624-4,085/5+ (1—-0,9624) 1

Stoupéni vztlakové cary VOP ¢, y je vypocitano stejné jako pro ktidlo, pouze se zaméni
parametry ktidla za parametry VOP. Ukézka postupu urceni stoupani vztlakové Cary kiidla je
v podkapitole 9.1.2. Soucinitel indukovaného odporu byl vysetien pro soucinitel vztlaku VOP
CiH = 0,1

_ CLHZ _ 0,12 = 0.000641 (728)
DM T en m-5-09937

Pro ostatni geometrie je vypocet analogicky. Jak ukazuje Graf 14, nejmensi indukovany odpor
VOP je dosazen pfi zGzeni ny = 1, coZ je v rozporu s vysledky pii odporové analyze kiidla v
podkapitole 7.1.2. Otazka je, jak pfesné pouzita metoda zahrnuje vliv ziZeni v porovnani s
experimentem, nebo realitou. Odpovéd’ vyzaduje podrobnéjsi analyzu, ktera presahuje ramec
této diplomové prace.
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Graf 14 Vliv tihlosti a zaZeni na cpjy pii ALg 4 = 20°
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Con [
==0,0008_2
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Graf 15 Vliv §tihlosti a thlu $ipu na Cp;jy pii ny = 1

Daéle byl tesen vliv Sipu z pohledu profilového odporu, jehoz vypocet je proveden podle
Airplane Design Part VI [61]. Tato metoda byla zvolena, protoze v sobé zahrnuje pravé vliv
Sipu. Ukazka vypoctu je znovu provedena pro Stihlost VOP Ay = 5, zGzeni ny = 1 a thel

nabézné hrany A;p y = 20°.

v-bgy 108,73-0,358

ReH =

1,461-107°

Za rychlost v je znovu dosazena cestovni rychlost.

Omocena plocha VOP:

Swet y =28y =2-0,642 = 1,284 m?

= 2 664 294

(7.29)

(7.30)
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Profilovy soucinitel odporu VOP:

t
CDpH=RHfu'RLS'CfH'l1+L,'_+1OO'

: (t)‘*l Swer (7:3)

b S

,284
cpp w = 1,0395-1,064 - 0,00368 - [1 + 1,2+ 0,12 + 100 - 0,124] 5029 = 0,001210

Interferencni faktor VOP - trup Ry, je odeCten z Figure 4.1, opravny faktor na nosnou
plochu R s z Figure 4.2, tfeci soucinitel VOP ¢y z Figure 4.3 a parametr polohy maximalni
tloustky L” z Figure 4.4 vyobrazenych v [61]. Celkovy odpor tedy je:

Cpu = Cppu + cpip = 0,001210 + 0,000641 = 0,001851 (7.32)

Soucinitel profilového odporu byl feSen jenom pro zuzeni ny = 1. Zbylé thly Sipu jsou
dopoditany ve stejném smyslu.

0,00125 Cop [-]
0,0012
0,00115 -
0,0011 -
0,00105 -
0,001 -
0,00095 -
——AH=6
_ AT
0,0009 : : : ; —E ] y
0 10 20 30 40 50 60
Graf 16 Vliv $tihlosti a thlu $ipu na cpyy pro ny = 1
0,00205 -
Con [
0,00195 -
0,00185
0,00175 -
——\_H =4
0,00165 | =—=A_H=45
A _H=5
0,00155 { ——X H=55
)\ _H=6 A [°
0,00145 ! ! ! ! —L y !
0 10 20 30 40 50 60

Graf 17 Celkovy odpor VOP pro ny = 1, pfi ¢ 4 =0,1
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Stejné, jako pro odpor, byla provedena analyza vlivu zGzeni a uhlu Sipu na hmotnost VOP.
Postup vypoctu hmotnosti VOP je uveden v podkapitole 8.1.2. Pro vysetieni vlivu zizeni byly
pouzity vztahy: Raimer GA a Sadraey.

A [F] 4 4.5 5 5.5 6
nH [-] My [kg]

0.3 2.198 2.216 2.233 2.248 2.262
04 2.203 2.221 2.238 2.253 2.266
0.5 2.207 2.226 2.242 2.257 2.271
0.6 2.211 2.230 2.246 2.261 2.274
0.7 2.215 2.233 2.249 2.264 2.278
0.8 2.219 2.237 2.253 2.267 2.281
0.9 2.222 2.240 2.256 2.270 2.283
1 2.225 2.243 2.258 2.273 2.286

Tabulka 16 Vliv zaZeni na hmotnost VOP pro A gy = 20°

K posouzeni vlivu §ipu byly pouzity vzorce: Raimer GA a Raimer Cargo/Transport.

M [-] 4 4.5 5 5.5 6
Aten [°] mu [kg]

0 2.065 2.086 2.106 2.124 2.140
10 2.076 2.097 2.117 2.135 2.152
20 2.110 2.132 2.153 2.171 2.188
30 2.174 2.197 2.219 2.238 2.256
40 2.280 2.306 2.329 2.351 2.371
50 2.458 2.488 2.514 2.539 2.561
60 2.777 2.813 2.845 2.875 2.903

Tabulka 17 Vliv $ipu na hmotnost VOP pro ny =1

Ve vysledku byla zvolena $tihlost Ay = 5 a zGzeni ny = 0,7. Tato geometrie vychazi dobie
odporové 1 hmotnostné, pokud by byla zvolena vyssi §tihlost, hrozilo by, ze se proudéni zacne
odtrhavat diiv na VOP nez na kiidle. Graf 17 ukazuje, Ze odpor se za¢ne pozorovatelné
snizovat az pii velmi velkych thlech Sipu, navic z tabulky vyse je ziejmé, ze hmotnost se
Sipem znacné roste. Proto je zvolen takovy thel, kdy bude osa otdceni vyskového kormidla
kolma na podélnou rovinu symetrie letounu. Takové feSeni vyjde nejlépe z pohledu hmotnosti
a pevnosti, navic 1ze konstrukéné propojit levé s pravym kormidlem, ¢imz se vyrazné zvysi
jejich odolnost proti buffetingu. Pomérna hloubka kormidla byla zvolena b, /by = 0,5, proto
bude uhel $ipu v poloving hloubky VOP 4, ,, = 0°.

7.2.3 Kontrola dostate¢nosti plochy VOP

Nejprve je potieba ur€it gradient srazového thlu, ktery je spocitan podle postupu pievzatého
z Airplane Design Part VI [61].
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Faktor Stihlosti kfidla:

1 1 1 1 (7.33)
Ki=—-—— —=— ———_=0,09202
721 1+A47 785 1+ 8517
Faktor z0zeni kiidla:
~10-3'7 _10-3-0,6 . (7.34)
K, = - = = =1,1714
Faktor polohy VOP:
1—hy/l 1-0,191/6,538 7.35
K, = w/l / = 0,9903 (7:35)

T (2-1y/DY3 " (2-3,08/6,538)1/3

Poloha VOP po vysce hy = 0,191 m je svisld vzdalenost ACyop od tétivy kofenového
profilu kiidla a je ode¢tena z modelu v programu NX 10.

Gradient srazového uhlu tedy je:

de 119 (craw)m (7.36)
—=444-(K, K, - K, - 1/72( A L~ raWiMa
da ( 27 B " Ba T E0S ( 1/4)) (CLa w)Ma=0

€ _ 444 (0 09202 - 1,1714 - 0,9903 - cos'/2(—0 0294))1'19 1708 . 0323

da - 5 ) ) ) cos ) 4’513 - Y

Kde (c1o w)ma je stoupani vztlakové cary kiidla pii Machové ¢isle odpovidajici cestovni
rychlosti a je vypocitano v podkapitole 9.1.2, zatimco (cp, w)ma=0 S€ Spocita stejné, pouze se
dosazuje nulové Machovo ¢islo. Pozadovanou statickou zasobu je vhodné vztahovat na
rameno VOP.

Axg O Axg, 3,08
= 0,005 AR, = 0,005 —— = 0,01959
I T 0,786

(7.37)

ln

Vztlakové klapky zasunuty

Ve vypoctu pottebné plochy VOP se zasunutymi vztlakovymi klapkami je potifeba znat
stoupani vztlakové Cary celého letounu, ale to je zavislé na parametrech VOP. OvSem v
prvnim navrhu lze pouZit nasledujici odhad.

e = L1 Crowpy = 1,14,706 = 5,177 rad™* (7.38)
Kde stoupani vztlakové Cary kiidla s trupem ¢4 wr, je vypoCitano v podkapitole 9.1.3. Pro

vypocet potiebné plochy VOP je pouzit vzorec pievzaty z [62]. Nasledujici ukazka je
pfedvedena pro predni centraz.

S Xc + DX — Xac wiu (7.39)
d
CLa /CLa * (1 - i) “ly/bsar * ky
Sy 0,1834 + 0,01959 — 0,161 00226

S - 4,268/5,177 - (1 —0,323) - 3,08/0,786 - 0,85
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Zbrzdéni proudu na VOP bylo, s ohledem na uspofadani ocasnich ploch, odhadnuto jako
ky = 0,85. Stoupani vztlakové c¢ary VOP c;, g je vypocitano analogicky s kiidlem, které je
vyfeSeno v podkapitole 9.1.2. Poloha aerodynamického stiedu kiidla s trupem Xpc g, J€
urcena v 9.1.3, zatimco poloha tézisté X, v 8.3. Ostatni centraze se pocitaji obdobné.

Vztlakové klapky vysunuty
Pro kontrolu dostatecnosti plochy VOP pii vysunutych vztlakovych klapkach je potieba

odhadnout nasledujici parametry.
Soucinitel klopivého momentu kiidla s trupem a klapkou:

Cmowst fu = =03 Acyy ru = —0,3 - Acyy = —0,3 0,929 = —0,2787 (7.40)

Minimalni souéinitel vztlaku VOP:

Ciirmin = —0,35- 142 = —0,35-51/3 = —0,5985 (7.41)

Pro kontrolu dostate¢nosti plochy VOP v konfiguraci s vysunutymi vztlakovymi klapkami
je pouzit vztah pievzaty z [62]. Vypocet je znovu pfedveden pro predni centraz.

Su _ —Cmowst fu/ CLw fu fimax = ¥co ¥ Xac wru + AXyc + A (7.42)
- d
S [CLa H/ CLa (1 - i) — CLi min / CLw fu fl max] “ly/bsar * ky
Sy 0,2787/2,236 — 0,1834 + 0,161 + 0,05 + 0,01959 )
— = 0,0625

'S [4,268/5177 - (1 — 0,323) + 0,5985/2,236] - 3,08/0,786 - 0,85

Kde ciw fu fimax j€ vyfeSeno v 9.1.3 a Axyc = 0,05 predstavuje korekci chyb odhadu
polohy AC. Zadni poloha t€Zisté je spocitana ve stejném smyslu.

PC ZC
e [] 0.1834| 0.3748
Bez klapky 0.0226 0.1256
SWiS []
S klapkou 0.0625| -0.0071
Tabulka 18 Pottebny pomér Sy/S
0.15 1 S./S [-] Bez klapky
=S klapkou
01 - Pfedni centraz
= Zadni centraz
0,05 -
0 Xca H.
0,15 0,2 0,25 0,3 0,35 0,4
0,05

Graf 18 Potiebny pomér Sp/S

Tabulka 18 a Graf 18 ukazuji, ze kriticky rezim nastava pii zadni centrazi se zasunutimi
vztlakovymi Klapkami.
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Potifebna plocha VOP:
S .
Sy = ?H -§$ =0,1256-5,029 = 0,6316 m? (7.43)
Mohutnost VOP:
_ Sy-ly 06316-3,08 (7.44)

v, = = = 0,492
H= S bsyr  5,029-0,786

7.2.4  Uhel nastaveni VOP

V z4jmu minimalizace odporu je vhodné nastavit VOP tak, aby vychylka vySkového
kormidla a thel nabéhu trupu byly v cestovnim rezimu nulové. Vztah pro vypocet takového
uhlu nastaveni je ptevzat z Synthesis of subsonic airplane design [62].

Uhel nastaveni vztazen k podéIné ose trupu:

_ _ de 7.4
. Cmowfu tCrLo " (%ce — %ac qu) da (7.45)
LHtr = 7 + "Clo
CLaH'VH'kH CLaw
~_ —0,03696 + 0,08356 - (0,2687 — 0,161) N 0,323 008356
ter = 4,268+ 0,492 - 0,85 4,708 '

iyer =— 0,00993 rad =— 0,569°

Uhel nastaveni VOP vztazeny k ¢afe nulového tthlu ndb&hu kiidla:

iy =iy, +ap = —0,00993 — 0,01667 = —0,0266 rad =— 1,52° (7.46)

Zde je Cmo Wfu uréeno v 923, Craw V 912, fCG \' 83, fAC Wfu \' 913, CipaagV 9.1.4.

Sh [M?] 0,6316
M [-] 5
n [-] 0,7
lvop [M] 1,777
bor [M] 0,418
byn [M] 0,293
bsatn [M] 0,359
Profil NACA 66;-012
Iy [m] 3,080
Vi [-] 0,492
be/by [-] 0,5
Aen [°] 4,04
Avan [°] 2,02
A121[°] 0
xH [°] 0
b [°] -1,52

Tabulka 19 Vysledna geometrie VOP
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Aerodynamicka tétiva VOP je odectena z geometrie modelu v programu NX 10. Rozmeéry
koncového 1 kofenového profilu a rozpéti Jsou spocitany obdobné¢ jako u kiidla, pro které je
vypocet uveden v 9.1.2. Uhly $ipu jsou ur€eny ze vzorct ukazanych v 7.1.3.

7.3 SOP
7.3.1 Plocha SOP

_ S-1 5,029 - 6,538 (7.47)

SV= 74 —0,0

4 = 0,4399 m?
, 2,99 m

Kde mohutnost SOP ¥, byla uréena ze statistik v [60] a rameno SOP [, bylo navrzeno
vzhledem k uspoiradani kiidla s trupem a ocasnimi plochami.

7.3.2  Stihlost, ziiZeni a vihel §ipu SOP

Odporova analyza svislé ocasni plochy byla provedena stejnym zptsobem jako pro VOP v
podkapitole 7.2.2. Indukovany odpor byl vySetfovan pro rtizné Stihlosti pii souciniteli vztlaku
SOP ¢y = 0,04. Vliv zuzeni je feSen pii thlu nab&ézné hrany A; 5, = 20°, zatimco vliv Sipu
byl proveden pro Stihlost n, = 0,3.

0,0006 -
0,00055 -
0,0005 -
0,00045 -
0,0004 -
0,00035 -
0,0003 -
0,00025 -
0,0002 -
0,00015 -
0,0001 . . . . . . . uIvE
o1 02 03 04 05 06 07 08 09 1

Coiv []

e\ V=1 =) V=15 AV=2 ===\ V=25 =—\V=3

Graf 19 Vliv §tihlosti a zaZeni na cp;y pii Ay = 20°
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0,00055
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0,00045
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=0;00035—
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0,00025
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Coiv []

——AV=1=—AV=15 AV=2e—\ V=25 V=3

oO.0004.45
—O,00010 T T T T T 1
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Graf 20 Vliv stihlosti a tthlu $ipu na cp;y pfi ny = 0,3
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Vliv thlu Sipu na profilovy odpor je, stejné jako pro VOP, vySetien pomoci metody z
Airplane Design Part VI [61], jehoZ postup je ukazan v podkapitole 7.2.2.

0,001 -
Copv [-]
0,00095 -
0,0009 /
—A V=1l
0,00085 - VLTS
AVE2
0,0008 -
—A V=25
——A V=3 Ae 7]
0,00075 T T T T T 1
0 10 20 30 40 50 60

Graf 21 Vliv $tihlosti a uhlu §ipu na cp, v pii ny = 0,3

Z vysledkl odporové analyzy je ziejmé, ze soucinitel profilového odporu roste se Stihlosti.
To je zplsobeno tim, Ze s vySsi Stihlosti se sniZzuje hloubka profilu a tim padem klesa
Reynoldsovo ¢islo. VSeobecné s rostoucim Reynoldsovym ¢islem profilovy odpor klesa. Dale
byl vysetien vliv Stihlosti, zuZeni a Ghlu Sipu z pohledu hmotnosti. Postup vypoctu hmotnosti
SOP je uveden v podkapitole 8.1.3, pficemz k zhodnoceni vlivu zazeni i thlu Sipu byly
pouzity vztahy Raymer GA a GD Method uvedené tamtéz.
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Graf 22 Vliv stihlosti a thlu $ipu pro cpy pfi ny = 0,3

Pro navrhovany letoun je jednim z nejpodstatnéjSich rezimii letu ustdleny horizontalni
pfimocary let. V tomto rezimu SOP negeneruje zadny vztlak a tim padem ani zadny
indukovany odpor, navic jak uz bylo zminéno vySe, z pohledu profilového odporu jsou
vyhodné&j$i mensi Stihlosti, které zaroven vychdzi 1 1épe hmotnostné. Z téchto divoda byla
zvolena Stihlost A, = 1,5. Graf 19 ukazuje, Ze se soucinitel indukovaného odporu pro rizné
zuzeni pfili§ neméni, proto bylo zuZeni, s ohledem na sniZeni hmotnosti, zvoleno 1, = 0,3.

Graf 22 ukazuje, Ze podobn¢ jako pro VOP se celkovy souéinitel odporu za¢ne vyraznéji
snizovat az pii velmi velkych thlech §ipu. Sip byl tedy zvolen takovy, aby osa otadeni
smérového kormidla byla kolma na osu trupu, coz je nejvhodnéjsi uspoiadani z pohledu
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hmotnosti a pevnosti. Uhel $ipu tedy je A, s2v = 0, protoze pomérna hloubka smérového
kormidla je zvolena b, /by = 0,5. Uhly §ipu jsou spoéitany za pomoci vzorci uvedenych v
7.1.3 a rozméry lsop, boy, by jSOU uréeny analogicky jako pro kiidlo, pro které je vypocet
uveden v podkapitole 9.1.2. Hodnota bsr y je odectena z modelu v programu NX 10.

w [] 1 15 2] 25 3
nv [] my [kg]
0.1 1.410 1.619 1.787 1.929 2.054
0.2 1.444 1.658 1.830 1.976 2.104
0.3 1.449 1.660 1.833 1.981 2111
0.4 1.456 1.673 1.848 1.997 2.128
0.5 1.465 1.684 1.861 2.011 2.142
0.6 1.473 1.695 1.872 2.023 2.155
0.7 1.482 1.704 1.882 2.033 2.166
0.8 1.490 1.713 1.892 2.043 2.175
0.9 1.498 1.721 1.900 2.051 2.184
1 1.506 1.729 1.908 2.059 2.192
Tabulka 20 Vliv zuZeni na hmotnost SOP pro A gy = 20°
v [] 1 15] 2] 25 3
Aev [°] my [kg]
0 1.472 1.675 1.841 1.984 2111
10 1.458 1.664 1.833 1.978 2.106
20 1.449 1.660 1.833 1.981 2111
30 1.446 1.666 1.844 1.995 2.128
40 1.454 1.685 1.869 2.025 2.161
50 1.483 1.725 1.915 2.076 2.216
60 1.543 1.794 1.992 2.158 2.303
Tabulka 21 Vliv $ipu na hmotnost SOP pro ny, = 0,3

Sy [m?] 0,4399

v [-] 15

v [] 03

ISOP [m] 0,812

bov [M] 0,833

by [m] 0,250

bSATV [m] 0,594

Profil NACA 66:-012

lv [m] 2,990

Vv [-] 0,04

bi/by [-] 0,5

Atev [°] 35,68

Augv [°] 19,75

A1y [°] 0

Tabulka 22 Vysledna geometrie SOP
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74 Trup

Trup je natvarovan tak, aby se do jeho Utrob veSel dospély muz o vySce 1,8 m a hmotnosti
80 kg. Ve snaze minimalizovat ¢elni prifez je rozhodnuto, Ze olejovd vana motoru bude
pfepracovana na suchou.

7.5 Podvozek

Geometrie podvozku je navrzena v souladu s doporuc¢enimi v Konstrukci letadel [70] a The
Design of the Aeroplane [71]. Jako pramér vrtule je pouzita hodnota constant speed vrtule
Airmaster AP521CTF-WWRG68A dostupna na strankach vyrobce [68]. Tato vrtule je
pfedb&zné volena, protoZe je navrZena pro zvoleny motor a rychlostni aplikace.

4 (@)
. ®<‘V° / 3739

Obrazek 7 Geometrie ostruhového podvozku

Obrazek 8 Hlavni podvozek Obrazek 9 Ostruha
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Obrazek 10 Geometrie podvozku
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8 Hmotovy rozbor

Ukolem této kapitoly je vypracovat hmotovou obalku s hmotnostmi a polohami t&Zi§té pro
jednotlivé hmotové konfigurace letounu.
8.1 Urceni hmotnosti

VétSina z pouzitych empirickych vzorct je uzplsobena pro vypocty v imperidlnich
jednotkéch. Proto je potieba provést prevod jednotek vstupnich parametrti podle nasledujici

tabulky.

11b =0,45359237 kg
1ft=0,3048 m
1 knot = 1,852 km/h
1 Ibf = 0,45359237-g N

Tabulka 23 Pievod jednotek ze SI soustavy do imperialni

Letoun je koncipovéan jako celokompozitovy, proto budou hmotnosti komponent letounu
upraveny koeficienty pro kompozitni konstrukei, které jsou prevzaty z Aircraft Design [63].

Komponent Korekéni
letounu faktor
Kfidlo 0,85
Ocasni plochy 0,83
Trup 0,90
Podvozek 0,95

Tabulka 24 Korekéni faktor hmotnosti kompozitni konstrukce [63]

V pouzitych vztazich se objevuje pocetni nasobek, pro jehoz vypocet je potieba urcit
soucinitel bezpe€nosti. Uvazuje se vliv vlhkosti, kterym se rozsiti zakladni soucinitel.

k=15-1,25= 1,875 (8.1)

Pocetni nasobek:
Ny = Nym *k =6-1,875 =11,25 (8.2)
Kde provozni nasobek ny;,, byl zvolen v kapitole 6.
8.1.1 Ki¥idlo
USAF [64]

my = 96,948 -

(MTOM-nu,t>O'65 ( 2 )0'57 (5 )0J61 (8.3)
10° COS(A1/4) 100

1 +77 036 1 Vmax 0,5 0%
(2 : (t/b)m> (1+%50)
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760,59-11,25)0’65( 8,5 )0'57 (54,13>°'61

— 96,948 - ( __ B 5413
mw l 10 05(—0,0294) 100

0,36 0,579,993
(1 * 0’6) (1 + 215’98) =99871b =45,30k
2-015 500 -7 - oy

Zde (t/b),, = 0,15 vyjadifuje maximalni pomérnou tloustku kiidla.
Torenbeek [64]

I 0,75 COS(Al/z) 1/2 (8.4)
my = 0,00125- MTOM - | ———= ‘[1+(63-———= .
cos(A1/2) 1

03
1y, 55 - LS
“ t, - MTOM - cos(A1/7)

cos(—0,0588)\ ">
1+(63 ———2) |-

21,451 )0'75
21,451

= 0,00125 - 760,59 - (—
M c0s(—0,0588)

21451 - 54,13 )0’3 = 78,73 b = 35,71k
0,473 - 760,59 - cos(—0,0588)) ~ Rt

+11,25%°% (

Kde je tloustka kotenového profilu vypoctena spocitana nize.

_to _ - (8.5)
t, = E by =0,15-0,962 =0,1443m = 0,473 ft
Raymer GA [63]
2 0.6 (8.6)
my = 0,036 . 50,758 . mFWO,OO35 . . qC0,006 .
COSZ(A1/4)

004 <100 -t/b

-0,3
— - (N - MTOM)O49
COS(A1/4)> ( ult )

8,5 06
' +151,230006 .
cosz(—0,0294)>

my = 0,036 - 54,13%7%8 . 176,370.003 . (

100-0,15 \ %3

+0,6%0% - (m) +(11,25-760,59)*° = 103,31 Ib = 46,86 kg

Zde t/b znac¢i pomérnou tloust’ku profilu kiidla, hmotnost paliva v kiidle je odhadnuta jako
mpy = 80 kg = 176,37 b, zatimco dynamicky tlak pfi cestovni rychlosti je spocitan:

1 1 8.7
Q=3P V2 = 7 1,225-108,73% = 7241 Pa = 151,23 Ibf/ft? &7
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Raymer Cargo Transport [63]

t -0,4

8.8
my = 0,0051 - (MTOM -y, )7 - §0649.. 205 (—) (88)
T

. (cos(/ll/4))_1 -SCSWO'1

my = 0,0051 - (760,59 - 11,25)%°57 - 54,130649 . 8 50.5. 9 15704 .

b

- (cos(~0,0294)) " - 4,872°1 = 80,64 Ib = 36,58 kg

Zde (t/b), je pomérna tloustka kotenového profilu. Plocha fidich ploch na ktidle je uréena:

l, b 8.9
Seaw = 7“ - F“ +5§=10,3-0,3-5,029 = 0,453 m? = 4,872 ft? (8.9)
Kde [, a b, je rozpéti, respektive hloubka kiidélka.
Nicolay [60]
96.948 (MTOM : nult)0'65 A 057 ( S )0'61 (8.10)
m — , . —_— . —_— o | —_— .
v 10° cos?(Ay4) 100
1 +77 0,36 - 0.5 0,993
(Z-t/b) ( * 500) l
_ 06.048 (760,59 : 11,25)0'65 ( 8,5 )0'57 (54,13>°'61
= 70 105 c0s2(—0,0294) 100
1+ 0,6\°% 215,98,°°1"""°
- ’ (1 ’ = =4
(2 : 0,15) ( 7500 ) l 99.891b = 4531 kg
Vysledky jednotlivych metod se zpriméruji.
45,30 + 35,71 + 46,86 + 36,58 + 45,31 (8.11)
my = : = 41,952 kg
Nakonec se provede korekce na kompozitni konstrukei.
my = 0,85+ 41,952 = 35,66 kg (8.12)

812 VOP

Pro vypocet hmotnosti je pouzita, plocha VOP z prvniho navrhu v 7.2.1, protoze kontrolu
dostatecnosti plochy VOP v 7.2.3 1ze provést az pti znalosti hmotové obélky letounu.

GD method [64]

lyop 0,033 bsar
my = 0,0034 - (MTOM-nult)O'Sl?’-5H0'584.(_) , _)

0,2870,915 (8.13)
Lty ly l
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0,915

5,8777\%%3 /2,579 %%8
mH=0,0034-[(760,59-11,25)0313-6,9070,584.(_> ( ) l

0,166 10,105
my = 6,311b = 2,86 kg

Kde t,y je tloustka kofenového profilu VOP a jeji vypocet je analogicky jako u kiidla.
Torenbeek Comercial Transport [64]

Sy% - vp (8.14)
my = Ky - Sy - 3,81 - — 0,287
1000 - cos'/2(Ay /5 )
=1-0,642-(3,81 6,90707 - 259,18 0,287 = 8,06 1b = 3,65 k
=L 1000 - cost/2(0) LN T SR T 200K
Kde Ky = 1 plati pro pevny stabilizator.
Raymer GA [63]
my = 0,016+ (ny, - MTOM)%414 . g 0168 . g 089 (8.15)
_(100 : (t/b)H>_0’12 ( Ay >°’°43 002
SN O)H i P P
COS(A1/4 H) COSZ(A1/4 H)

my = 0,016 - (11,25 - 760,59)%414 - 151,23%168 . 6 9070.:8% .
100-0,12 \ %12 5 0,043

N — N -0,77002 = 7141b = 3,24k
(cos(0,0353)> <c052(0,0353)) g

Zde (t/b)y je pomérna tlousStka profilu VOP. Vypocet konecné hmotnosti VOP je
analogicky jako pro kiidlo.

Prumérna hodnota:

2,86 +3,65+3,24 (8.16)

my 3 = 3,25 kg

Korekce na kompozitni konstrukei:
my = 0,83-3,25 =270 kg (8.17)

Pro analyzu hmotnosti v 7.2.2 byl pouzit nasledujici vzorec zahrnujici vliv zuZeni.
Sadraey [65]

0,6
t Ay 004 03 be 04 (818)
my =Sy *bsarn " |7 Pmat Kon \—7—— Ve |\
b H max COS(A1/4, H) bH
0,6
=0,642-0,359-0,12-1600- 0,025 - (—) -0,7%04.0,503 . 0,504
M c0s(0,0353)

my =176 kg
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Kde hustota konstrukéniho materialu p,,,,, = 1600 kg/m? je vzata z Table 10.6 a faktor
hustoty konstrukce K,y = 0,025 z Table 10.10 v [65]. Déle (t/b)y mqx znaci maximaélni
pomérnou tloustku profilu VOP a b, /by pomér hloubek vyskového kormidla ku celé VOP.
Tento vztah do kone¢ného vypoctu hmotnosti VOP zahrnut nebyl, protoZze vysledna hodnota
je podhodnocena.

813 SOP
USAF [64]
0,458
my = 985 - (M)W.(5_v>1’2,0289,(150p>°'5 (8.19)
174 ) 105 100 , trV
— 935 (760,59 : 11,25)0’87 (4,735>1'2 (2’665>0,5 0,458
my = ) 105 100 , 0’328

my = 6,331b =287 kg

Zde t,y je tloustka kotenového profilu SOP, jejiz vypocet je stejny jako pro kiidlo.
GD Method [64]
(8.20)

7 \0.5
my = 0,19 - [(1 + l_H) . (MTOM . nult)0'363 _SV1,089 - M 601 .
sopr

0,217 1,014

S
1,072 . (1 + S_r)

'/1V0’337 (1 + nv)0,363 . (Cos(/ll/4 V))—0,484l
14

0,5

0
my = 0,19 - l<1 + m) - (760,59 - 11,25)%363 . 47351089 . 9 3190.601 .

. -0,726 , 0,217 , 1 =0,337 , 0,363 . —0,48471,014
9,81 (1+0,5 1,5 (1+0,3) (cos(0,345))

my = 3,921b =1,78 kg

Kde zy vyjadiuje svislou vzdalenost od kofene SOP k zavésu VOP, pii¢emz pro VOP
ukotvenych do trupu je tato hodnota nulova. Za Machovo ¢islo Ma je dosazena hodnota pro
cestovni rychlost a jeho vypocet je ukdzan v podkapitole 9.1.2. S,/S, je pomér ploch
smérového kormidla ku celé SOP.

Torenbeek Comercial Transport [64]

0,2
v "Up

1000 - cos'/2(Ay1 /5 v)

(8.21)

my =Ky - Sy - l3,81 : — 0,287]

4,735%2.259 18
1000 - cos1/2(0)

my =1-4,735- l3,81 : — 0,287] =5,021b =2,28kg

Parametr K, = 1 vyjadiuje ulozeni VOP v trupu.
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Raymer GA [63]

H
my = 0,073 (1 +0,2 H_[i) - (i - MTOM)0376 . g 0122 . g 0873, (8.22)

~0,49 0,357

_ (100 . (t/b)V> < Ay > 17y/0.039

. ———————————————————————— - V ’
cos(A1/4v) cos2(Ay/4v)

my = 0,073-(1+0,2-0)-(11,25-760,59)%376 . 151,230122 . 4, 7350873 .

0,357

(100 10,12 )'0‘49 ( Lo ) 030 =511 =236k
cos(0,345) cos?(0,345) ' - -

Pomér H,/H, =0 plati pro VOP uchycené k trupu, zatimco (t/b)y znaéi pomérnou
tloust’ku profilu SOP.

Kundu [66]
14 7,)% 8.23
my = 0,0215 * Keonr  (MTOM - 1, )08 - 5,78 - 2y, - (1 +7y) ) (623
cos(Ayav) - (t/b)y
(1+0,3)%4

my = 0,0215-1- (760,59 - 11,25)%48 - 4,735078 . 1 5.

cos(0,345) - 0,1204
my = 2,47 kg

Kde kcong = 1 je korekeni faktor pro klasické usporddani ocasnich ploch.

Primeérna hodnota:

2,87+ 1,78+ 2,28+ 2,36 + 2,47 24
my = = 2,35 kg (8.24)
5
Korekce na kompozitni konstrukei:
my = 0,83-2,35=195kg (8.25)
814 Trup
USAF [64]
11
— 200 MTOM - ny; 0,286 lfu S 0857 Wry + hfu s v, 0,338 (826)
Mfu = ( 10° ) 10 o (700)
11

— 200 (760,59-11,25)0'286 (11,234)0'857 2,756 + 2,73 (211,35 0338
T = 105 10 10 100

my, = 70,26 lb = 31,87 kg

Délka lf, ¢ a vyS8ka hy, ¢ strukturdlni ¢asti trupu i jeho maximalni Site wy, jsou odeCteny z
modelu letounu v programu NX 10. Cestovni rychlost v, je vypocitana v 7.1.1.
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Raymer GA [63]
Mmpy, = 0,052 - Sfu < wet 1,086 | (nult . MTOM)O,177 . lH—0,051 .

I —0,072

f

’ <hf£> ’ qc0'24l + VVpress
us

mg, = 0,052 -73,521986 . (11,25 - 760,59)%177 - 10,10570.051 -
—-0,072

11,234 | |
( 2,73 ) +151,23°%41 + 0 = 73,92 1b = 33,53 kg

(8.27)

Omocena plocha strukturalni Casti trupu Sgy, s wer j€ zméefena z modelu v programu NX 10.

Vypocet dynamického tlaku pii cestovni rychlosti je uveden v 8.1.1.

Prumérna hodnota:

_ 31,87 +33,53
B 2

M = 32,7 kg

Korekce na kompozitni konstrukci:

mp, = 0,9:32,7 = 29,43 kg

8.1.5 Pohonna jednotka

Hmotnosti komponent motoru jsou pievzaty z manualu od vyrobce [67].

Komponent motoru m [kg]
sucha hmotnost motoru 66.100
zapalovaci civka a kabely 3.000
ECU a kabelaz 1.600
vyfuk 1.510
elektrické palivové ¢erpadlo 0.700
palivovy filtr 0.200
olej/vzduch separator a hadice 0.700
usmeérnovac 0.100
silentbloky motoru 0.300
3l oleje 2.600
olejovy chladi¢ 0.630
akrobaticka uprava 3.200
11oleje 0.866

Tabulka 25 Hmotnosti jednotlivych komponent motoru [67]

Provozni hmotnost motoru tedy je:
Meng = 66,1+34+1,6+151+0,74+02+0,74+0,1+

+0,3+ 2,6 + 0,63 + 3,2+ 0,866 = 81,506 kg

(8.28)

(8.29)

(8.30)
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Hmotnosti motorového loze a kapotaze jsou odhadnuty:
m, =5kg ; my,, =4kg (8.31)

Pro potieby hmotnostniho rozboru je pouzita hmotnost constant speed vrtule Airmaster
AP521CTF-WWRG8A, ktera je urena pro zvoleny motor UL Power UL350iSA. Parametry
vrtule jsou pievzaty z internetovych stranek vyrobce [68].

my,. = 11,5 kg (8.32)

8.1.6 Podvozek

Nasledujici vypocty plati pro hlavni podvozek, pficemz hmotnost ostruhy se nefesi a
uvazuje se, ze je obsazena v hmotnosti trupu.

Cesna [64]
my, = 0,013 MTOM + 0,146 - M, **"7 - ny, %95 - 1, *1% (8.33)

myy = 0,013 760,59 + 0,146 - 760,59%417 - 5,7095 . 4,7740.183
my, = 26,041b = 11,81 kg

Za navrhovou pfistavaci hmotnost M; je dosazena hodnota MTOM, zatimco hodnota
pocetniho nasobku pii pfistani n,; ; = 5,7 je pevzata z Airplane Design Part V [64]. Délka
podvozkové pruznice je odeétena z modelu v programu NX 10.

USAF [64]
my, = 0,054 -, 090 (M, - e )08 (8.34)

my, = 0,054 - 4,774%°°1 - (760,59 - 5,7)%68* = 29,06 b = 13,18 kg

Raymer Fighter/Attack [63]

Mmyg = Kep - Ktpg ) (ML "Myl 1)0'25 ' llg 0.973 (8.35)
myy; =1-1-(760,59-5,7)%% - 4,774%973 = 37,13 1b = 16,84 kg

Kde K., = 1aKg,q = 1 zohlediiuji konstrukci podvozku a jsou prevzaty z [63].
Kundu [66]
myy = 0,04 MTOM = 0,04 - 345 = 13,8 kg (8.36)
VySe pouzity vztah je platny pro podvozek s ptidovym kolem, hlavnim podvozkem

ukotvenym do trupu a obsahuje hmotnost ptid'ového kola. Proto je potieba provést korekci na
pevny ostruhovy podvozek, ktera je pievzata z [66].

Korekce na pevny podvozek:
my, =13,8-0,1-13,8= 1242 kg (8.37)
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Korekce na ostruhovy podvozek:
my, = 12,42 -0,2-13,8 = 9,66 kg (8.38)
Vysledna hmotnost hlavniho podvozku se znovu uréi jako primér vysledka pouzitych
metod, ktery se posléze zkoriguje s ohledem na pouziti kompozitni pruznice.

Prumérna hodnota:

11,81 + 13,18 + 16,84 + 9,66 8.39
my = 2 =12,87 kg ( )

Korekce na kompozitni konstrukci:
my, =0,95-12,87 = 12,23 kg (8.40)

8.1.7 Trasy Fizeni
Cesna [64]
my. = 0,0168 - MTOM = 0,0168 - 760,59 = 12,78 Ib = 5,8 kg (8.41)

Torenbeek [64]
mg. = 0,23 - MTOM?/3 = 0,23-760,59%/3 =19,161b =8,69kg  (8.42)

GD USN Flghter and Attack [64]

MTOM)“_ , (760,59)1'1;17 o= 70gka )
1000 ) ~ =" "\q000/) T 7T 00N

mg = 23,77 (
Raymer GA [63]
ms = 0,053 - I, (V% - 10371 - (- MTOM - 1074)°8 (8.44)
mg. = 0,053 - 11,234°36 - 21,451°371 - (11,25 - 760,59 - 10~*)%8
ms. = 5991b =272 kg
Primérna hodnota:

5,8+ 8,69 + 7,98 + 2,72 (8.45)
= 7 = 6,30 kg

mfc

8.1.8 Prazdna hmotnost letounu

Jedna se o hmotnost nastrojeného letounu s provoznimi kapalinami, bez paliva a pilota.
Mgy, = My + My + My + Mpy, + Moy + My + My + My, + My + My (8.46)
M, = 35,66 + 2,7+ 1,95+ 29,43 +81,506+5+4+11,5+12,23+6,3

m,,, = 190,3 kg
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8.1.9 Pilot

Predpis UL-2 [69] pozaduje hmotnost pilota v nasledujicim rozsahu.

m, = (60;110) kg (8.47)

8.1.10 Palivo

Pro sbérnou nadrzku bylo vyclenéno:
Mpsn = 2 kg (848)
Objem sbérné nadrzky tedy je:

Mper (8.49)

2
=——=——=0,0027m3 =271

V, =

Kde pr = 740 kg/m3 je hustota paliva, konkrétné benzinu. Objem palivové nadrze je
navrzen, aby pii plné nadrzi a 60 kg pilotovi odpovidala hmotnost celého letounu MTOM.

Hmotnost paliva v kiidle pro 60 kg pilota a plné nadrzi:
mpy = MTOM — m,,, — mg, —m, =345 —190,3 -2 - 60 = 92,7 kg (8.50)

Potfebny objem nadrze v kiidle:

Mgy 92,7

S B (8.51)
W= pp ~ 740

= 10,1253 m3 = 125,31

Maximalni mnozstvi paliva pro dal§i hmotnosti pilota je spocitdno analogicky a je uvedeno
v tabulce nize. Tyto hodnoty jsou diilezité, aby nedoslo k ptekro¢eni MTOM.

mp [Ka] 60 70 80 110
Mew [K] 92.7 827 727|427

Tabulka 26 Maximalni pfipustné mnozstvi paliva pro rizné hmotnosti pilota

Ptedpis UL-2 pozaduje, aby byl letoun schopny letét po dobu jedné hodiny na maximalni
trvaly vykon. PoZzadované mnozstvi paliva tedy je:

mpq, = SFC-P.,, - FH =0,289-90-1 = 26,01 kg (8.52)

Zde SFC je specificka spotieba zvoleného motoru, uvedena ve statistice motort, kterou
obsahuje Pfiloha 3. FH je doba letu. V porovnani s maximalnim povolenym mnozstvi paliva
pro 110 kg pilota je zfejmé, ze je tato podminka splnéna.

8.2 Urdceni polohy tézisté

Polohy tézist” jednotlivych ¢asti letounu jsou uréené odhadem a doporucenimi z Table 8.1 v

WV

Nasledujici hodnoty v absolutnim soufadnicovém systému byly odecteny v programu NX 10.
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Komponent letounu | Xcg [mMm] | yce [Mm]

kiidlo 2759 2109
VOP 5749 2300
SOP 5702 2420
trup 3453 1988
motor 1525 1962
motorové loze 1988.5 1967.5
motorova kapotaz 1720 1988
vrtule 1140 1988
podvozek 2130 1314
trasy fizeni 3796 1988

vvvvv

Variabilni polozka | Xcg [MM] | Yc [mm]
pilot 3428 2030
palivo v kiidle 2625 2116
palivo sbérna nadrzka 2150 2100

Tabulka 28 Polohy t&Zist' variabilnich polozek

A%

n
P =11 " X
cG — n
Zi:1mi

(35,66-2759 4+ 2,7-5749 + 1,95-5702 + 29,43 - 3453 + 81,506 - 1525 +
+5-1988,5+4-1720 + 11,5- 1140 + 12,23 -2130 + 6,3-3796)/190,3
Xce = 2264 mm

Nasledné se poloha vztahne ke stfedni aerodynamickeé tétive kiidla.

XcG — XbSAT LE _ 2264 — 2396
bSAT 786

fCG = = —0,168

Pro ostatni hmotové konfigurace je vypocet proveden ve stejném smyslu.

8.3 Hmotova obalka

(8.53)

(8.54)

Byla napocitana usporadani pro 60, 70, 80, 110 kg pilota a neletové konfigurace. Navic byl
vySetien ptipad letounu pii 300 kg s 80 kg pilotem, ktery je bran jako navrhovy naptiklad pro
urceni thl nastaveni kiidla a VOP. Tabulky s vypocitanymi hodnotami vyobrazuje Ptiloha 5,

ptiemz v nasledujici tabulce jsou ukazany nejzajimavéjsi varianty.
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pilot 80 kg pilot 80 kg pilot 80 kg
PC PC letoun 300 kg ZC zC
Xce [ 0.183 0.266 0.269 0.272 0.375
% bsat 18,3 26,6 26,9 27,2 37,5
M [kg] 252.3 272.3 300.0 345.0 300.3
Xce [mm] 2540 2605 2607 2610 2691
yos [mm] 1981 1985 1997 2012 1989
Tabulka 29 Vyznamné hmotové konfigurace
350
M lke] FFF+] F

330

310

299": _-H__

270 =

4+
250 =
:I': 230
210
+ Letové konfigurace
190 -
+ Neletové konfigurace % b
-20 -10 0 10 20 30 40 50

Graf 23 Hmotova obalka letounu
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9 Aerodynamicky rozbor

Aerodynamicky rozbor je proveden za pomoci postupti, které zavadéji piijatelna
zjednoduseni a vychazeji z teoretickych vyrazii i namétenych dat.

9.1 Vztlakova ¢ara

Linearni ¢ast vztlakové ¢ary je popsana nasledujicim vztahem.
L = CLe - (@ —ap) (9.1)

9.1.1 Profil

Aerodynamické charakteristiky profilu pouzitého na kiidle jsou odecteny z NACA Reportu
No. 824 [57].

@y, = —1,65° =— 0,0288 rad; ¢, , = 0,09697 1/° = 5556 1/rad; %4, = 0,26 (9.2)

Re-10° [-] Ct max [] okr [-]
3 1.43 17.2
6 1.465 16.85
9 15 16.5

Tabulka 30 Aerodynamické charakteristiky profilu NACA 66,-215

Odectena data vyse jsou vynesena do grafii a proloZena spojnici.

1,51 - 17,3 -
15 - Cl max [-] 17.2 - Qe []
’ y= 7/600x +1 79/200 ! y=- 7/60 x + 17 11/20
1,49 - 17,1 - S
RZ=1 R2=1

1,48 - 17 -
1,47 - 16,9 -
1,46 - 16,8 -
1,45 - 16,7 -
1,44 - 16,6 -
143 Re - 10° [-] 16,3 1 Re - 106 [-]
1,42 T 1 16,4 T T

2 4 6 8 10 2 4 6 8 10

Graf 24 Prubéh ¢ sy Na Re Graf 25 Zavislost ay, ha Re

Vztlakova ¢ara profilu je sestavena pro stfedni aerodynamickou tétivu kiidla.

Reynoldsovo ¢islo:
Vg1 " bsar  28,72-0,786
v 1461-10°5

= 1545101 ©3)

Kde za padovou rychlost v ¢isté konfiguraci vy je pouzita hodnota vypocitana v 9.1.2.
Maximalni soucinitel vztlaku profilu:

c —L-Re-10_6+1+2—L-1545101-10_6+1+£*1413 (9.4)
lpmax = 600 200 600 200
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Soucinitel vztlaku pfi a, = 0:

Clop = —Qop " Cle p = 0,0288 - 5,556 = 0,16 (9.5)
Kriticky uhel nabéhu profilu:
7 e 11 7 e 11 ., (9.6)
Ay p = —@-Re-w + 17+%= —%-1545 101-10 +17+%= 17,37
9.1.2 Kiidle
Poloha aerodynamického stredu kiidla je uvazovana stejna jako pro profil.
fAC w = 0,26 (97)

K vypoctu rozlozeni soucinitele vztlaku po rozpéti je pouzito Glauertovo feSeni Prandtlovy
teorie nosné Cary, priCemz samotny vypocet je proveden v porgramu glauert.tcl. Nejprve je
potieba pripravit si geometrii kiidla.

Rozpéti:

l=vVS-1=,/5029-85=6,538m (9.8)

Hloubka kotenového profilu:

A 5029 . o (99)
T T+n (2 1+06 | 85 o oc™

Hloubka koncového profilu:

by =1 by =0,6-0,962 = 0,577 m (9.10)
Nyni 1ze zadat vstupy vypoctu.
S[m?] 5,029
[ [m] 6,538
bo [M] 0,962
bk [M] 0,577
o [rad] -0,0087
aop [rad] -0,0288
Clap [1/rad] 5,556
aw [rad] 0,1

Tabulka 31 Vstupy do programu glauert.tcl

Podstatnymi vysledky vypoctu, pro urCeni vztlakové Cary kiidla, je rozlozeni soucinitele
vztlaku c; (z) a hloubek kiidla b(z) po rozpéti a soucinitel vztlaku kiidla ¢y .

cow (ay = 0,1rad) = 0,565539 (9.11)
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Déle byl v programu glauert.tcl nalezen nulovy uhel nabéhu kiidla, pro ktery bylo
napocitano nulové rozloZeni soucinitele vztlaku c;(z).

agw = —0,0249688 rad =— 1,43° (9.12)
Posléze se uréi normalové rozlozeni.

cp —C
el = L~ CLo (9.13)

Ciw

Vliv uhlu Sipu je vyfeSen na zédkladé metody ve skriptech Aerodynamika vysokych rychlosti
[72], kde je rozlozeni vztlaku Sipového ktidla uvazovano podle nasledujiciho vztahu.

(cp*b)y = (cp " b)g=0 — Alcy " b)y (9.14)
Zde je (c;, - b) 4= rozlozeni vztlaku ptimého kiidla pii ¢,y = 1 a A(cy, - b) 4 oprava na Sip.
(cL*b)p=0 = (cLn 1+ c1o) - b (9.15)

Oprava na $ip, pouzita ve skriptech [72], geometricky piedstavuje trojuhelnik s nulovou
hodnotou na konci kiidla. To ov§em postihuje vliv kladného uhlu Sipu, tedy snizeni ¢,y max @
pfesunuti vztlaku smérem ke koncovym partiim kiidla. Proto je provedena Uprava, kdy se
opravujici rozlozeni pfevrati a nulova hodnota se nachazi u kotene kridla.

z (9.16)
l/2

Toto rozlozeni jiz dobie postihuje vlivy zplsobujici zaporny vliv §ipu, tedy snizeni
maximalniho soucinitele vztlaku a posunuti vztlaku smérem ke koteni. OvSem na konci kiidla
vyjdou nenulové zaporné hodnoty (c; - b),, proto je rozlozeni A(cy - b), na konci kiidla
sefiznuto do nulové polohy.

4
A(CL ' b)/l = z ' (1 - COS(A1/4))

A c:bm] A c:bm] A =0
Acb),
Obrazek 11 Vliv kladného thlu $ipu [72] Obrazek 12 Vliv zaporného thlu Sipu

Po takovéto upravé ovSem nebude rozlozeni (c; - b), odpovidat ¢,y = 1, proto je potieba
spocitat soucinitel vztlaku takového rozlozeni.

5 1/2 (9.17)
Ciw A =§f (cp b))y dz
0

Kde integrél je vyfeSen numericky pomoci lichob&znikové metody.
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n
2 cL b))y + (e b)a (9.18)
o g = 52 I( L b)ai 2( L D) aiva (zi1 — 2)| = 0,999891
i=1
Nasledné¢ je potieba urc€it nové normalové rozlozeni s vlivem $ipu.
Cra — CLo
Cin g = (9.19)
CLw 2
Kde c; 4 se vyjadii nasledovné.
_ (e b)g (9.20)
CLa = 1

K ur€eni maximalniho soucCinitel vztlaku kfidla je potieba ur€it rozlozeni ¢; p,x , PO rozpéti.

s+ b (9.21)
v

Re =

Kde se za vyy = 83 km/h dosazuje maximalni ptipustna padova rychlost dana piedpisem
UL - 2 [69].

- . 6 +14+—
Cl max p Re 10 1

Maximalni soucinitel vztlaku se tedy ur¢i:

Clmaxp — CLO

(9.23)

CLW max = min( ) = 1,331

Crn 4

Tento soucinitel vztlaku odpovida padové rychlosti pii vysunutych vztlakovych klapkach a
bude dal pouzit ve vypoctech kiidla s klapkou v podkapitole 9.1.8. Pro vypocet maximalniho
soucinitele vztlaku v €isté konfiguraci je potteba urcit pfislusnou padovou rychlost.

_ [zmMToM-g | 2:345-9807 o s
UL e - S |1,225-1,331- 5,029  “O/2 TS = AR A M

(9.24)

Pro tuto rychlost se znovu provede postup od vypoctu Reynoldsova ¢isla (9.21) az po
ur¢eni maximalniho soucinitele vztlaku k¥idla (9.23).

Cow max = 1,335 (9.25)
Poloze c;yy max 0dpovida misto pocatku odtrhavani proudéni.
Zp, = 1,392 m (9.26)
Nyni Ize spocitat rozlozeni soucinitele vztlaku pfi ¢,y max -

CLmax = Cin A" CLW max T+ CLo (927)

Zasoba soucinitele vztlaku u kofene a v polorozpéti kiidélka je spocitana dale.
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ACL a0 = Clmax p(Zao) — CI, max (Za()) = 1,411 - 1,366 = 0,045 (928)

Acy 40,5 = Crmax p(Za0,5) = €L max (Zaos) = 1,409 — 1,231 = 0,178 (9.29)
1,6 -
CL [']
1,4 -
1,2 -
1
(c_Ln)_A
0,8 -
e C_| max
0,6 -
c_L max
0,4 -
e ¢ LO
0,2 -
0 1
z [m]
02 0 0,5 1 1,5 2 2,5 3 3,5

Graf 26 Rozlozeni soucinitele vztlaku po rozpéti kiidla

Stoupani vztlakové ¢ary je ur¢eno DATCOM metodou popsanou v [60]. Nejdiive je potieba
urcit potfebné parametry.

Rychlost zvuku:

a=VK-r-T=.1,4-287,1-28815 = 340,32 m/s = 1225,2 km/h (9.30)

Machovo cislo pfi cestovni rychlosti letu:

v 108,73 (9.31)
Ma=—= =031
“=g 32032~
Parametr Machova cisla
£ =(1-Ma*>)" =(1-0,319%)% = 0,948 (9.32)
Porovnani stoupani vztlakové cary profilu vici 2
c 5,556 9.33
k=2 =277 = 0,8843 (9:33)
2'm 2'm
Stoupani vztlakové ¢ary kiidla:
2-m-A (9.34)

CLaw =
2+ J(A B/K)? - (1 +tg?(A1,2)/B?) + 4
3 2:m-8,5

2+ \/(8,5 -0,948/0,8843)? - (1 + tg?(—0,0588)/0,9482) + 4

Craw

Craw = 4,708 1/rad
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Soucinitel vztlaku pfi ay, = 0.
Cihow = —Qw "Craw = 0,02497 ' 4,708 = 0,118 (935)

Pti pifimkovém prubéhu vztlakové cary az do bodu odtrzeni vyjde kriticky thel nab&éhu
podle vztahu nize.

CLW max 1,335 . (936)
= ———0,02497 = 0,2585 rad = 14,81°
Craw %ow 4,708 ra

Aprw =

Ve skuteCnosti dochazi k odtrzeni proudéni postupné, coz se projevuje nelinearnim
pribéhem na vysokych uhlech nabéhu. Kriticky tthel nabéhu kiidla je tedy odhadnut:

Aprw = @ grw +4°=14,81+4 = 18,81° = 0,3283 rad (9.37)

1,6
CL [']

1,4 -

1,2
1 -

0,8
e PrOF |
0,6
e KFidlo
0,4 -

T a[O]I

0,4

Graf 27 Vztlakova ¢ara profilu a kiidla

9.1.3 KF¥idlo s trupem
Stoupani vztlakové ¢ary je urceno podle postupu v Airplane Design Part VI [61].

Ekvivalentni primér trupu:

4-S 4-0,467
dfuz\/ fucsz\/ p- :0,771m

(9.38)

T

Kde Sg,, s znaci prifez trupu v mist€ jeho maximalni vySky a je odecten z modelu letounu v
programu NX 10.

Faktor interference ktidla s trupem:

2
d d (9.39)
kwpa = 1+ 0,025 % ~0,25- (%)

61



ke = 140,025 2771 095 (0’771 )2 = 0,9995
Wiw = ’ 6,538 6,538)

Stoupani vztlakové Cary kiidla s trupem tedy je:
CLawfu = CLaw* kau = 4,708-0,9995 = 4,706 1/rad (940)

Vypocet polohy aecrodynamického stfedu kiidla s trupem je pievzat ze Synthesis of subsonic
airplane design [62].

Vliv ptredni ¢asti trupu:

bsqs CLa Wfu S bsqs
Mixc __ 18 084:0935-1256 .
Doot 4706  5029-0,786 ’

Zde lg, znaci vzdalenost priseciku ndbézné hrany kifdla s trupem k vrtulovému disku.
Tento a dal$i rozméry trupu jsou odecteny z modelu letounu v programu NX 10.

Zohlednéni ubytku vztlaku v misté trupu:
Afy = xpc 0,273 wpy by - (1 —wyy) (9.42)
= T2 tg(A1a)
bsat 1+ n bsat ' (l + 2,15 ' qu)

Af,-Xsc 0,273 0,84-0,769 - (6,538 — 0,84)
by 1406 0,786%- (6,538 + 2,15 - 0,84)

-tg(—0,0294) = —0,00358

Kde b, znaci geometrickou tétivu kiida a spocita se nasledovné.

b S [3029 L (9.43)
9= |27 |Tg5 7M™

Poloha aerodynamického stredu kiidla s trupem:

_ _ Afy - xac  Af " Xac (9.44)
Xacwfu = Xacw + b + b = 0,26 — 0,09545 — 0,00358 = 0,161

Pro ur€eni nulového thlu nabehu je potieba znat thel nastaveni kiidla. Ten je spocitany v
podkapitole 7.1.5, ale pro jeho vypocet jsou zapotiebi aerodynamické charakteristiky celého
letounu, které v tuto chvili nejsou k dispozici. Proto se v prvnim pfibliZzeni pouZzije:

c 0,0808 p
Lo —0,02497 = —0,0078 rad = —0,447° (9.45)

Iy = +ayw =———
Y cawre T 4,706

Zde se za c;o = 0,0808 dosazuje hodnota soucinitele vztlaku pii cestovni rychlosti c;,
vypocitany v podkapitole 7.1.1. Nulovy uhel nabéhu ktidla s trupem tedy je:

Gowpu = Qow — iy = —0,02497 + 0,0078 =— 0,01717 rad =— 0,984 (9.46)
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V ramci zjednoduseni se uvazuje, ze maximalni soucinitel vztlaku je stejny jako pro ktidlo.
CLqu max = CLW max = 11335 (947)
Soucinitel vztlaku pfi ayf,, = 0 a kriticky thel nab&hu se spocitaji stejné jako pro kfidlo.

CLowsu = 0,0808 ; @ yp = 0,33627ad = 19,27° (9.48)

9.14 Letoun s pevnym Fizenim

Stoupani vztlakové ¢ary je urc¢eno podle skript [73].

Si de (9.49)
CLa = CLawfu T CLan “ Ky ?<1 —£>

)

6
.(1-0,323) = 5,014 1/rad

— 4,706 + 4.268 - 0,85 -
“La + 5,029

Kde vypocet stoupani vztlakové ¢ary VOP c;, y je analogicky jako pro kiidlo v podkapitole
9.1.2 a parametry ky a de/da jsou ureny v 7.2.3. Aerodynamicky stied je spoc¢itin metodou
ptevzatou z [62].

_ _ Cia H d€> _ (950)
= el (1 -=2) 0,k
Xn = Xacwfu T Ce ( da) H

X, = 0,161 + 4268 (1-0,323)-0,492-0,85 = 0,402
le - Y 5’014 ) ) ) - Y

Zde mohutnost VOP je spocitana v podkapitole 7.2.3. Pro ur¢eni nulového tthlu nabéhu je
potieba urcit srazovy uhel pfi ¢y, = 0.

Eon = —Qowsu -j—z =0,01717 - 0,323 = 0,00555 (9.51)
Nulovy tihel nab&hu letounu s pevnym fizenim je spocitan podle [73].
o = Towpu — Céf: Ky %H iy — £01) (9.52)
4,268 0,6316

ay, = —0,01717 —

222 0,85 - . (0 — 0,00555) =— 0,0167 rad = —0,95°
5,014 5029 ) ra

Maximalni soucinitel vztlaku je také urcen podle [73].

Sh , de ) 9.53
CLmax = CLWfu max +CLaH'kH'?' (@' kr wu —%qu)'(l—a)"‘m—fwl] (9:53)
0,6316
CLmar = 1,335 +4,268 85— [(0,2664 +0,01717) - (1 — 0,323) + 0 — 0,00555]
€L max = 1,420
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Kde o'y wy, je kriticky ahel ndb&hu pfi linedrnim pribchu vztlakové Cary az do bodu
odtrzeni, ktery se spocita stejné jako pro kiidlo v 9.1.2. Kriticky tthel nab&hu se tedy uvazuje:

e = Arwpy = 0,3362 rad = 19,27° (9.54)
Soucinitel vztlaku pti @ = 0 se urci analogicky s piedchozimi kapitolami.

cl0 = 0,0836 (9.55)

1,6 1
C|_ [']

1,4 -

1,2

= KFidlo s trupem

Letoun s pevnym fizenim

10 -5 40 5 10 15 20 25
o]

0,4 -

Graf 28 Vztlakova ¢ara ktidla s trupem a letounu s pevnym fizenim

9.15 VyvaZeny letoun

Vztlakova ¢ara vyvazeného letounu je spocitana podle Synthesis of subsonic airplane design
[62]. Vypocet je predveden pro 80 kg pilota pii 300 kg letounu.

Stoupani vztlakové Cary:

(Xc6 — Zac wpu) - bSAT) (9.56)
ly

CLa = CLawfu "’ (1 +

(0,269 — 0,161) - 0,786

CrLo = 4,706 <1 + ) = 4,835 1/rad

3,08
Nulovy uhel nabéhu:
Qo = Aowfu — %' Cm;ilfu o0
ay = —0,01717 — 0,786 2003696 _ —0,01521 rad = —0,87°

3,08 4,835

Kde ;0 wry je vypocitano v podkapitole 9.2.3.
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Maximalni souéinitel vztlaku:

Cmo Wfu

ln

(%ce — %ac qu) ' bSAT> bsar (9.58)
+ l + AT
H

CLmax = CLWfu max <1

-0,03696 = 1,362

(0,269 — 0,161) - 0,786\ 0,786
Comax = 1,335+ 1+

3,08 3,08

Soucinitel vztlaku pfi @ = 0 a kriticky thel ndbéhu se ur¢i analogicky s pfedchozimi
kapitolami. Ostatni centraze se pocitaji ve stejném smyslu.

1,6 1,6
CL ['] CL [']
1,4 1,4
1,2 1,2 -
1 1
0,8 - 0,8 -
0,6 0,6
0,4 - 0,4 -
0,2 - 0,2
oA al] . al]
-10 -5 0 5 10 15 20 25 -10 -5 5 10 15 20 25
-0,2 PC -2 —
) Letoun s pevnym fizenim
Pilot 80 kg PC
04 P!IOt 80 ke, letoun 300kg 04 Vyvézeny letoun pilot 80
------- Pilot 80kg ZC ke | 300 k
-0,6 - ZC -0,6 - 8, letoun g
Graf 29 Vyvazena vztlakova ¢ara pro riizné centraze Graf 30 Porovnani vztlakovych ¢ar letounu s pevnym

fizenim a vyvazeného letounu

9.1.6 Prizemni efekt v konfiguraci se zasunutimi vztlakovymi klapkami

Vypocet je proveden podle [62]. Nejprve je potieba spocitat faktory piizemniho efektu.

h 0,768
o = exp [—2,48 . (2 %)

07687 (9.59)
= exp [—2,48-(2-ﬁ> I—O,3684

9.60
= |1+ z-h"’iz—z-h"’i: 1+(2-L)2—2- L 07398 o
l l 6,538 6538

Kde efektivni vySka nad zemi je odhadnuta jako h.rr = 1, pro pfipady vzletu a pfistani.
Vztlakova ¢ara vyvazeného letounu se piepocita podle nasledujiciho vztahu.
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CLge= 1+0—

= {1 + 0,3684 —

9.61
[ G-A-cos(/ll/z) G0

| 2-cos(Ay;) + \/AZ + (2 : COS(Al/Z))Z

B
4-7-h/b, (CL°°+

Craw

16 - h/bg>l e

0,3684 - 8,5 - cos(—0,05876)

2 - cos(—0,05876) + \/8,52 +(2- cos(—0,05876))2

N 4,708 >]
‘Lo T16-1/0,769/] L

0,7398 (
4-1-1/0,769

Zde h =1 je vySka nad zemi pro piipad vzletu a pfistini, b, geometrickd tétiva kiidla
spocitana v 9.1.3 a ¢ o, predstavuje soucinitel vztlaku v neovlivnéném proudu, tedy bez vlivu
ptizemniho efektu.

2 1,6
PC c [
¢, []| = Pilot8okg PC "
tee Pilot 80 kg, letoun 300 kg ’
15 Pilot 80 kg ZC 12 -
1 -
1 0,8
0,6
= \/0lné prostredi
0,5
= Pf{izemni efekt
1] C / 1] 1] a [°] 1 1) 1] a [O] 1
-10 -/ 5 10 15 20 25 -10 10 15 20 25
-0,5 -

Graf 31 Vyvazena vztlakova ¢ara s vlivem ptizemniho
efektu pro rizné centraze

9.1.7

Graf 32 Porovnani vyvazenych vztlakovych ¢ar ve volném
prostiedi a s vlivem ptizemniho efektu pro 80 kg pilota a
300 kg letoun

Profil s klapkou

Je navrzena Stérbinova vztlakova klapka o pomérné hloubce by /b = 0,3 a maximaélni
vychylce 6 = 40° = 0,6981 rad. Postup vypoctu je prevzat z Airplane Design Part VI [61].

Ay, = Clg p " @ * 8 = 5,556+ 0,44+ 0,6981 = 1,707 (9.62)
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Kde a; je odecteno z Figure 8.17 v [61]. Soucinitel vztlaku pii a, = 0 tedy je.
Cloprt = Ciop + Aclp =0,16 + 1,707 = 1,867 (963)

Protoze pii vysunuti Stérbinové klapky prakticky nedochazi k prodlouzeni tétivy, sklon
vztlakové Cary se s vysunutim neméni.

Cla pfl = CLap = 5,556 1/rad (9.64)
Nulovy thel nabéhu:
Cio pfi 1,867 . . (965)
= — = - =— 0,336 rad =— 19,25°
aOP fl Cla pfl 5,556 ra

Nartst maximalniho soucinitele vztlaku profilu:

ACLp max = k1 ka2 ks (Bcy,,, ), ~ =1,054-0,975-1,06-1582=17233  (9.66)

Zde (Acl o k1, k, k3 jsou odecteny z Figure 8.31, 8.32, 8.33, 8.34 v [61]. Maximalni
soucCinitel vztlaku profilu s vysunutou klapkou tedy je:

max )ba

CLp flmax = CLpmax T ACLp max = 1,4095 + 1,7233 = 3,1328 (9.67)

Maximalni profilovy soucinitel vztlaku ¢y, mqx j€ spo€itan pro padovou rychlost s klapkami
vso = 83 km/h = 23,06 m/s postupem vyobrazenym v 9.1.1. Kriticky thel nab&hu se

spocita stejn¢ jako v podkapitole 9.1.1.
9.1.8 Kiidlo s klapkou

Vztlakova ¢ara kiidla s klapkou je uréena podle metodiky popsané v [61]. V prvni fadé je
potieba urcit polohu klapky po rozpéti.

Rozpéti klapky:
l ly 1 6,538 (9.68)
S — . — L — . =
[z =055 i =5 5= 0585 —5—=17%m
Konec klapky:
L, l 6,538 (9.69)
N = l_l/_2= 1-03=07 ; zp =1 5=07-—>—=2288m
Kofen klapky:
l l 6,538 9.70
o = i _l/izz 0,7 -055=015 ; 2 =1 5=015-~——=0490m (9.70)

Ptirtstek vztlaku pfi ay, = 0:

c a 4,708 9.71
Caw (@), _ 0,624 - 1,707 - —— - 1,0294 = 0,929 &7
Cap (@), 5,556

ACLW = kb ' AClp '

Kde k; je odecteno z Figure 8.52 a pro stanoveni poméru (as).,/(as)., je potieba odecist
(as)e, = 0,66, piicemz obé hodnoty jsou ziskany z Figure 8.53 v [61].
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Soucinitel vztlaku pii ay, = 0:
Cowfi = Cow + ACLW = 0,118 + 0,929 = 1,047 (972)
Pro stoupani vztlakové Cary kiidla s klapkou plati totéz, jako v piipadé profilu s klapkou.

CLawfl = CLaw = 4,708 1/rad (973)

K urceni piirastku maximalniho soucinitele vztlaku je potieba nejprve urcit plochu kiidla v
misté klapek.
Hloubka ktidla v koteni klapky:

bos1 = (bg — by) - (1 — 1) + by = (0,962 — 0,577) - (1 — 0,15) + 0,577 = 0,904 m  (9.74)

Hloubka ktidla na konci klapky:
bysi = (bo — by) * (1 —m) + by = (0,962 — 0,577) - (1 —0,7) + 0,577 = 0,692 m  (9.75)

Plocha ktidla v mist¢ klapek:

bos + b 0,904 + 0,692 9.76
Swp=2—L . =2 +1,798 = 2,870 m? (5.76)
2 2
Korekeni faktor ptidorysu:
Ky =[1—0,08cos?(Ays4)] - cos®/*(A1,4) (9.77)
Ky = [1—0,08" cos?(—0,0294)] - cos(—0,0294) = 0,9198
Ptirastek maximalniho soucinitele vztlaku:
SW ) . (978)
Actw max = ACip max Tf Ky =1,723 - 5,029 -0,9198 = 0,9045
3,5
Profil c [
3
Profil s
klapkou /\
2,5
Kfidlo
2 -
= KFidlo s
klapkou
/ \
! a[’]
-25 €20 -15 -10 -5/ Jl 5 10 15 20 25
-0,5

Graf 33 Vztlakové ¢ary pro profil a kiidlo s klapkou a bez klapky
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Maximalni souéinitel vztlaku:

CL Wfl max = CLW max + ACLW max — 1,331 + 0'904‘5 = 2,236

(9.79)

Kde za c¢;y max je dosazena hodnota vypocitana pro vy v podkapitole 9.1.2. Nulovy a
kriticky tihel nab&hu se urci ve stejném smyslu jako v 9.1.7.

Xowrl =

9.1.9 Kikidlo s klapkou a trupem

0222 rad =— 12,74° ; g wp = 0,322 rad = 18,47°

(9.80)

Urceni vztlakové ¢ary kiidla s klapkou a trupem je provedeno ve stejném smyslu jako pro
ktidlo s trupem v 9.1.3.

9.1.10 Letoun s vysunutou klapkou a pevnym Fizenim

Metoda vypoctu je analogicka jako pro letoun s pevnym fizenim bez klapky v 9.1.4.

Iljzi&l((())j Pevné rizeni

a trupem s klapkou
Cran [1/rad] 4,708 5,014
ag 7 [rad] -0,218 -0,209
ot [°] -12,49 -11,99
Lo [] 1,026 1,049
CL 11 max [] 2,236 2,338
our 1 [rad] 0,327 0,327
e 1 [°] 18,73 18,73

Tabulka 32 Parametry vztlakové ¢ary kiidla s trupem a
klapkou a letounu s pevnym fizenim a klapkou

9.1.11 VyvaZeny letoun s klapkou

e KFidllO s
trupem

= K¥idlo s
klapkou
a trupem
Pevné
fizeni bez
klapek
Pevné
fizenis
klapkou

2,5

c|_ [']

a[’]

-10 - j}l 5 10 15 20 25
-0,5

Graf 34 Vztlakové ¢ary pro kiidlo s trupem a letoun s
pevnym fizenim s klapkou a bez klapky

Postup vypoctu je proveden analogicky jako pro vyvaZeny letoun se zasunutou vztlakovou
klapkou v podkapitole 9.1.5

Pilot80 kg | Pilot80 kg, | Pilot80 k
PC pc | letoun 300?(9 2c 2C
%co [ 0.183 0.266 0.269 0.272 0375
Cra [1/rad] 4733 4833 4835 4.839 4.963
oo [rad] 20202 20203 20203 20203 20.203
don [°] 71159 1161 1161 1161 1164
cuon [] 0.958 0.979 0.980 0.981 1.008
CLttmax [] 2174 2222 2223 2.225 2.283
o1 [°] 18.73 18.73 18.73 18.73 18.73

Tabulka 33 Parametry vztlakové ¢ary vyvazeného letounu s klapkou
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-20 - -10 -5 5 10 15 20 25
PC 05
Pilot 80 kg PC
= = Pilot 80 kg, letoun 300 kg
------- Pilot 80 kg ZC
ZC

c [-]

1,5

Letoun s pevhym
fizenim a klapkou

- =—\/yvazeny letoun-s
klapkou pilot 80 kg
letoun 300 kg

a[’]

0 5 10 15 20 25

0,5 -

Graf 35 Vyvazena vztlakova ¢ara s vysunutou klpakou pro
rizné centraze

9.1.12 Prizemni efekt s vysunutou klapkou

Graf 36 Porovnani vztlakovych ¢ar pevného Fizeni a
vyvazeného letounu s klapkou a bez klapky

Ptizemni efekt pro konfiguraci s vysunutymi klapkami se spocitd analogicky jako v Cisté

konfiguraci v podkapitole 9.1.6.

2,5+
CL ge [_]

10 15 20 25

-20 ]/ 10 5 ]> 5

-0,5
PC ’

Pilot 80 kg PC

- = Pilot 80 kg, letoun 300 kg
------- Pilot 80 kg ZC

ZC

2,5 -
c [-]

1,5

———\/0Iné prostiedi

= Pfizemni efekt

a[°]
-20 -1)/-10 5 0 5 10 15 20 25

0,5 -

Graf 37 Vyvazena vztlakova ¢ara s klapkou s vlivem
ptizemniho efektu pro rizné centraze

Graf 38 Porovnani vyvazenych vztlakovych ¢ar s klapkou
ve volném prostiedi a s vlivem ptizemniho efektu pro 80 kg
pilota a 300 kg letoun
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9.2 Momentova ¢ara

Pribéh momentové ¢ary je uvazovan linearni podle vztahu nize.

de (9.81)
Cm = Cno + d_CTZ “Cp,

9.21 Profil
Soucinitel klopivého momentu vzhledem k aerodynamickému stfedu je odecten z
naméfenych dat v NACA Reportu No. 824 [57].
Cmop = —0,031 (9.82)

Vypocet stoupani momentové cary je predveden pro hmotovou konfiguraci pii 80 kg

pilotovi a 300 kg letounu, pfi¢emz pro ostatni polohy t€zisté je postup analogicky.

dc 9.83
(_m) = %o — Tacp = 0,269 — 0,26 = 0,009 089
dCL p
0,15 - o
Cm [ Pilot 80 kg PC
0,1 Pilot 80 kg, letoun-300 kg
------- Pilot 80 kg ZC

Graf 39 Momentova ¢ara profilu

9.22 Kiidloe
Odhad soucinitele klopivého momentu kiidla vzhledem k ACyy je proveden podle [61].

A cos?(A1j24)  Cmor + Cmor  Acmo » (9.84)

~2 +2-cos(Ay/24) 2 ®

Cmow

8,5 cos?(—0,0294) —0,031— 0,031

_ - —0,0006- 0,5 =— 0,02478
“mOW = 851 2 cos(—0,0294) 2

Kde Ac,,o/¢ je odetteno z Figure 8.98 v [61] a ¢,0, @ Cpo¢ piedstavuji profilovy
soucinitel klopivého momentu kofenového a koncového profilu. Vypocet stoupani
momentové ¢ary je analogicky s postupem v 9.2.1, pfiCemzZ X, 1 je uren v 9.1.2.

71



0,15+
PC

Cm [-] Pilot 80 kg PC
0.1 4 — = Pilot 80 kg, letoun 300 kg
T eeeeees Pilot 80 kg ZC
zC

Graf 40 Momentova ¢ara kiidla

9.2.3 Kk¥idlo s trupem
Postup vypoctu je pievzat ze Synthesis of subsonic airplane design [62].

2,5 ' qu . " qu ' hfu ' lfu ) Cro (985)
leu

Arc =-18-11-
fom AC ( 4-S - bsyr ClLa Wfu

, s (1 2,5 - 0,84> m-0,84-0,935-4,544 0,0836 0.01219
me AC — ’ 4,544_ 4 - 5,029 -0,786 4,706 - ,
Cmowfu = Cmow + BfCm ac = —0,02478 — 0,01219 = —0,03697 (9.86)

Zbyly postup je proveden ve stejném smyslu jako v predchozich kapitolach.

0,3

¢, [-] PC
025 Pilot 80 kg PC
’ — = Pilot 80 kg, letoun 300 kg
g2 ] e Pilot 80 kg ZC
ZC

-0,15 -

Graf 41 Momentova ¢ara kiidla s trupem

9.24 Letoun s pevnym Fizenim

Princip vypoctu pro cely letoun pochazi ze Synthesis of subsonic airplane design [62].
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Cmo = —0,03697 + 4,268 - 0,0266 - 0,492 - 0,85 = 0,01051

€m0 = Cmowfu — CLaH " in " Vi " kn

v

(9.87)

PC

Pilot 80 kg PC

Pilot 80 kg, letoun 300 kg

Pilot 80 kg ZC

-0’3 -

-0,35 -

Graf 42 Momentova ¢ara letounu s pevnym fizenim

pilot 80 kg | pilot 80 kg, |pilot 80 kg
A PC  |letoun300kg| ZC ¢
%ce [] 0.183 0.266 0.269 0272]  0.375
Profil -0.07657 | 0.00640 0.00871| 0.01166| 0.11483
Kridlo -0.07657 0.00640 0.00871 0.01166| 0.11483
Kiidlo s trupem |dcm/deL [-]| 0.02247| 0.10544 0.10774| 0.11070| 0.21386
Letoun s pevnjm 0.21854| -0.13557|  -0.13326| -0.13031| -0.02714
rizenim
Tabulka 34 Stoupani momentové ¢ary
9.25 Profil s klapkou
Vypocet ptirtstku soucinitele klopivého momentu od klapky vychazi z [62].
b ¢ b (b (9.88)
Benoy = w1y 553 (5-)

C
ACmop, = —0,2073- 1,707 - 1 — EI' 1-(1—1) =— 0,354

Kde faktor u; je odecten z Fig. G-15 v [62], Ac;,, je spocitano v 9.1.7 a b"/b vyjadiuje
pomeér hloubky profilu pii vysunuté klapce ku hloubce profilu v ¢isté konfiguraci.

Soucinitel klopivého momentu vzhledem k AC:

Cmopfl = Cmop + ACmO;r) = —0,031 — —0,354 = —0,385

(9.89)
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Uvazuje se, ze s vysunutim klapky se poloha aerodynamického stiedu neméni, proto je
stoupani momentové ¢ary s vysunutou klapkou stejné jako bez ni.

0,1

C [-]

PC
Pilot 80 kg PC
- = Pilot 80/kg, letoun 300 kg
------- Pilot 80 kg ZC

ZC

9.2.6 Kkidlo s klapkou

Pro vypocet ptirastku klopivého momentu od klapky je znovu pouzit postup z [62].

Graf 43 Momentova ¢ara profilu s klapkou

A
Acpmow = U " ACpop + 0,7 'm'#a AV 't.g(/ll/4)

8,5
Acow = —0,6765-0,354 + 0,7 - ————=—-0,0593 - 1,707 - tg(—0,0294)

1+4+2/8,5

ACmO w =— 0,254

Zde u, je odecteno z Fig. G-16 a uz z Fig. G-17. Ostatni parametry momentové ¢ary se
dopocitaji ve stejném smyslu jako v 9.2.5.

0,2

0,1

Cm [+

PC
Pilot 80 kg PC
- = Pilot 80 kg, letoun 300 kg
------- Pilot 80 kg ZC

ZC

Graf 44 Momentova ¢ara kiidla s klapkou
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9.2.7 Kkidlo s klapkou a trupem

Soucinitel klopivého momentu vzhledem k aerodynamickému stiedu je uréen nasledovne.
Cmow fl fu = Cmowfu + Acmow = —0,03696 — 0,254 =— 0,291 (9.91)

Stoupani momentové ¢ary je znovu stejné jako bez klapky.

0,5+
Cm [_]
04 PC
0,3 - Pilot 80 kg PC
Pilot 80 kg, letoun 300 kg
0,2 1 weeeees Pilot 80 kg ZC
01 - ZC

fal
A%}

4. 0549

-0,2

0,4 -

-0,5 -

Graf 45 Momentova ¢ara kiidla s klapkou a trupem

9.2.8 Letoun s vysunutou klapkou a pevnym fizenim

Vypocet momentové Cary letounu s pevnym fizenim a vysunutou klapkou je proveden ve
stejném smyslu jako pro letoun s pevnym fizenim v podkapitole 9.2.4.

-1 -0,5 tll 0,5 1 1,5 2 2,5 3 3,5 4
E ! i CL [']
-0,4 -
-0,6 -
PC
Pilot 80 kg PC
-0,8 -
Pilot 80 kg, letoun 300 kg
------- Pilot 80 kg ZC
1 zC
c -
a2 Ll

Graf 46 Momentova ¢ara letounu s pevnym fizenim

Kiidlo s klapkou | Letoun s pevnym
a trupem fizenim a klapkou

Cmotl [-] -0,385 -0,278 -0,291 -0,243

Profil s klapkou | Kjiidlo s klapkou

Tabulka 35 Soucinitel klopivého momentu vzhledem k AC s vysunutou klapkou
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9.3 Polara

9.3.1 Kridlo

Protoze polara je vySetfovana pro vyvazeny letoun je potieba piepocitat soucinitel vztlaku
vyvazeného letounu c; na vztlak kiidla ¢y, podle vzorce z [62].

CL = Cnowfu " bsar /lu (9.92)
14 (%c6 — %ac qu) *bsar /1y

Cow = CLwpu =

¢, +0,03696 - 0,786/3,08
W =T+ (Reg — 0,161) - 0,786/3,08

Vypocet profilového odporu je pievzat ze Synthesis of subsonic airplane design [62].
Nejprve je potieba urCit ¢y, mq, pii cestovni rychlosti.

Reynoldsovo ¢islo kiidla:
(9.93)

Ve bSAT _ 108,73 - 0,786

el oo = 5849540

ReW =

Maximalni profilovy soucinitel vztlaku je ur¢en vztahem z 9.1.1.

c —L-Re-10_6+1+£—L-5849 540-10—6+1+£; 1,463 (9.94)
lpmax = 600 200 600 200 '
Nyni lze z polary v [57] odecist parametr (Alc_dp)re . ktery vysvétluje Obrazek 13. Vztah

popisujici profilovy soucinitel odporu kiidla slouzi pouze k pfibliznému odhadu, protoze
nevystihuje redlny tvar polary laminérniho profilu.

Shet _ CL — Cpi 2 (9.95)
bpw = Cdp min ° S +0.75 (Alcdp )ref . (CLWmax - CL1>
— 00035 281 75 0.0265 ( € — 031 )2
copw =0, 5029 " 0T 1335—0231

Kde ¢4y min @ c1; jsou odecteny z grafu polary profilu pouzitého na kiidle v NACA Reportu
No. 824 [57]. Pudorys kiidla mimo trup S,,.; je zméfen v modelu letounu v programu NX 10.

A C, [-]

dp min 7

Obrazek 13 Parametry polary
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Postup vypoctu indukovaného odporu kiidla je pfevzat z Airplane Design Part VI [61].

c,? , (9.96)
cDiW=m-(1+6)+2-n-cL-<p-v+(2-rt-<p) W

CLZ

CDiW=n__85

(14 0,030587) —2-m-c,-0,0087-0,001136 +

+(—2-m-0,087)%-0,002269

Zde v a w jsou odecteny z Figure 4.9 a Figure 4.10 v [61]. Glauertiv opravny soucinitel §
je spocitan v programu glauert.tcl, pro nekroucené kiidlo a ¢ = —0,5° =— 0,0087 rad
ptedstavuje uhel zkrouceni kiidla.

Celkovy soucinitel odporu kiidla:

Cow = Cppw + Cpiw (9.97)

2 -
cw []
1,5 -
1 -
c_ DpW
0,5 - c_DiW
c_DW
0 CDW [']
-0,02 (I)\ 0,02 0,04 0,06 0,08 0,1 0,12 0,14
-0,5 -
-1

Graf 47 Polara kiidla pro 80 kg pilota a 300 kg letoun

2 -
CL [']
1,5
11 PC
Pilot 80 kg PC
05 - - = Pilot 80 kg, letoun 300 kg
= L | || eeeeees Pilot 80 kg ZC
ZC
0 T T T T T T CDW [-] 1
(0] w 0,04 0,06 0,08 0,1 0,12 0,14
-0,5 -
-1 -

Graf 48 Polara kiidla pro riizné hmotové konfigurace
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932 Trup

Postup vypoctu je prevzat z Airplane Design Part VI [61]. Pro odeéteni hodnot parametrti
Ry sy @ ¢f gy Je potieba urcit Reynoldsovo Cislo trupu.

o Ve lr, 108,734,544 23817 188 (9.98)
b = ~ 1461105
Soucinitel odporu pii c; = 0:
60 I, | S (9.99)
Cpo fu = Rwpu * € fu - 1+m+0,0025 d%] %f”
ful Y“fu
= 1,033 - 0,00245 [1+ 60 40,0025 - 1541 9428 . = 0,00621

oo fu = % ’ (4,544/0,771)3 0,771)] 5029

Kde Ry, je odecteno z Figure 4.1 a ¢f f,, z Figure 4.3 v [61]. Délka I, a omocena plocha
trupu Sye; fy je odectena z modelu letounu v programu NX 10, zatimco df, je spocitano v
podkapitole 9.1.3. Metoda ur¢eni indukovaného odporu je pievzata z [61], ale navic je
doplnéna absolutni hodnotou téeti mocniny. Pokud by nebyla provedena tato Gprava vychazel
by cp; fu zdporny pro hodnoty c; blizké nule, nebo nizsi.

cL 2 Sy c 3.8, (9.100
Cpifu =2- (a+a0) : Sf +n-cqee abs(a+ ) -pru
=2- ( €L 00167)2 0 ( 00167)3 2,729
“bifu = “'\5 014 5020 @ 00 5,014 5,029

ProtoZe trup v zadni Casti prechazi plynule do SOP, je plocha dna trupu S}, g, nulova. Sy, f,
je padorysna plocha trupu a je odectena z modelu v programu NX 10. Za parametry vztlakové
cary ¢y, a ag jsou dosazeny hodnoty pro vyvazeny letoun z 9.1.5, a ¢; odpovida souciniteli
vztlaku vyvazeného letounu. Koeficient n je odecten z Figure 4.19 a ¢4 . z Figure 4.20 v [61].

Celkovy soucinitel odporu trupu:

Cp fu = €po fu + Cpi fu (9.101)

e 1

1,51

——¢_Difu
0,5 -

= _Dfu
B Cofu [_]

0o
[) A%} T T T T T 1

-0,0025 (K 0,0025 0,005 \{,0075 0,01 0,0125 0,015 0,0175 0,02
0,5 -

-1

Graf 49 Soucinitel odporu trupu pii 80 kg pilotovi a 300 kg letounu
78



CL [']
1,5 -
1
Pilot 80 kg PC
0,5 - Pilot 80 kg, letoun 300 kg
------- Pilot 80 kg ZC
zC Cory [-]
0,005 %)07 0,009 0,011 0,013 0,015 0,017 0,019 0,021
0,5 -
-1 -
Graf 50 Polara trupu pro rtizné hmotové konfigurace
9.33 VOP

Profilovy soucinitel odporu VOP je urcen nasledovné.

S 0,6316 102
Cop H = Cdp min ?H = 0,004 - £ 029 = 0,000502 (9.102)

Minimalni soucinitel odporu pouZit¢ho profilu cg, mi, je odecten z polary v [57]. Pro
vySetfeni indukovaného odporu VOP je potieba piepocist soulinitel vztlaku vyvazeného
letounu c; na soucinitel vztlaku VOP ;. Nasledujici vztah je ptevzat z [62].

L Cmowpu t (Xc6 — Zacwpu) _ —0,03696 + ¢y, - (%o — 0,161) (9.103)
LH ky - Vy 0,85 - 0,492

0,4 -
-]

0,3 -
0,2 -
0,1 -
CDH [']

o T T T
01 0,0002 0,0004 0,0006 0,0008

0,2 -

c_DiH

c_DH

0,3 -

Graf 51 Polara VOP pro 80 kg pilota a 300 kg letoun

Pro urceni soucinitele indukovaného odporu od VOP je pouzit vzorec z [62], ktery v sobé
zahrnuje korekci na odpor vznikly vychylkou vyskového kormidla, potfebnou k dosazeni
vyvazeného stavu.

3 0,33 - c1y? Sy 0,33 - c1y? 0,6316 (9.104)
DUt = o5 (Ayrya) -m Ay S c0s?(0,0353) w5 5,029
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Celkovy soucinitel odporu VOP:

Cpyg = CDp H + Cpi H (9105)
2 -
C|_ [']
1,5 -
11 PC
Pilot 80 kg PC
0,5 Pilot 80 kg, letoun 300 kg
------- Pilot 80 kg ZC
ZC Cpy L=
0 1] 1] 1] 1] 1] 1] DH [ ] 1
0,00025 0,00 X 00075 0,001 0,00125 0,0015 0,00175 0,002
-0,5 - .
1 -

Graf 52 Polara VOP pro riizné hmotové konfigurace

9.34 SOP

Pro soucinitel odporu SOP se uvazuje pouze profilova hodnota.

Sy 4399 | (9.106)
Copv = Cdmin "~ = 0,003789 - 5,029 = (0,000331
Kde ¢ min je odecteno z polary pouzitého profilu v NACA Reportu No. 824 [57].
9.35 Podvozek
Odpor podvozku je ur¢en podle metody z Airplane Design Part VI [61].
Vztazna plocha podvozku:
S, =d, b, =0,26-0,085 = 0,0221 m? (9.107)
Kde d; je primér pneumatiky a b, jeji Sife.
0,0221 (9.108)

S
Cpig =2~ (cpo g Thi* cL) ?t =2-(049+0-c,)- = 0,004306

5,029

Soucinitel odporu pfi nulovém vztlaku cpoyy je uréen podle Figure 4.55 a faktor
zohlednujici vliv vztlaku na odpor podvozku p; dle Figure 4.61 v [61].

9.3.6 Motorova instalace

Soucinitel odporu od chladiciho systému motoru je uréen podle [62].

Py + T.,”

o 9177-28815% 1 (9.109)
= : = 0,000822

- 59-1 :
e =Ce =g 1-10873 5029

80



Relativni hustota vzduchu o predstavuje pomér hustoty vzduchu v dané vysce ku hustote
vzduchu na hladiné mote, protoze je uvazovana nulova vyska letu, bude nabyvat hodnoty
o = 1. Teplota okolniho vzduchu tedy je T,, = 288,15 K, konstanta C, je ptevzata z [62] a za
Vo j€ dosazena cestovni rychlost letu. P, se vypocte nasledovné.

Peon 90000 | (9.110)
P, = = =9177 kg -
b=y T 9,807 g:-m/s
9.3.7 VyvaZeny letoun
cp = cpyw + CDfu + cpy + Ccpy + CDlg + ¢p. (9111)

2 -
c [-]
1,5 -
1 -
PC
05 - Pilot 80 kg PC
’ Pilot 80 kg, letoun 300kg
------- Pilot 80 kg ZC
O T T T ZCI T T CD [-] 1
0 5025 0,05 0,075 0,1 0,125 0,15 0,175
0,5 -
1 -
Graf 53 Polara vyvazeného letounu pro rizné hmotové konfigurace
2 A
c [-]
1,5 -
1 -
0,5 A
O n T T T T T T T T CD [-] 1
) 0}2\0,04 0,06 0,08 0,1 0,12 0,14 0,16 0,18
-0,5 -
1 -

Graf 54 Polary jednotlivych ¢asti pii 80 kg pilotovi a 300 kg letounu

9.3.8 Prizemni efekt v konfiguraci se zataZzenymi vztlakovymi klapkami

Ptizemni efekt se zasunutou vztlakovou klapkou je feSen pro potieby vypoctu vykonti pfi
vzletu. Princip urceni ptizemniho efektu na polaru letounu je prevzat ze Synthesis of subsonic
airplane design [62].
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4-m-o-h/by—p-c, B-c (9.112)
4 h/by—f-c, O &-m-h/b, PV

ACDge = -

4-7-0,3684-1/0,769 — 0,7398 - ¢, 0,7398 - ¢,
4-7-1/0,769 —0,7398 - ¢, P 4-7-1/0,769 PP W

AcDge = —

Kde parametry o a f jsou spocitiny v 9.1.6, geometricka tétiva kiidla b, v 9.1.3 a vySka
nad zemi je pro pfipad vzletu a pfistani odhadnuta h = 1 m. Soucinitel profilového odporu
kfidla cp, w je urCen v 9.3.1 a cp; je celkovy soucinitel indukovaného odporu, ktery se urci:

Cpi = Cpiw + Cpi fu t CpiH (9.113)

Soucinitel odporu s ptizemnim efektem:

Cp ge =Cp + ACD ge (9114)

Za cp se dosazuji hodnoty vyvazeného letounu spocitané v 9.3.7.

2 -
CL [']

15 -

volné prostiedi

= piizemni efekt
0 CD [']

(0] Q25 0,05 0,075 0,1 0,125 0,15 0,175

1 -

Graf 55 Vliv piizemniho efektu na polaru letounu pii 80 kg pilotovi a 300 kg letounu

2 -
CLge [_]

1,5 -

1 -

PC

05 - pilot 80 kg PC

! Pilot 80 kg, letoun 300kg

------- Pilot 80 kg ZC
o 1] 1] 1] ZC 1] 1] 1] CDge [-] 1
0 (%\ 0,04 0,06 0,08 0,1 0,12 0,14

-0,5 -

-1 A

Graf 56 Polara vyvazeného letounu s vlivem ptizemniho efektu pro riizné hmotové konfigurace
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9.3.9 Vysunuté vztlakové klapky

Metoda uréeni prirtistku soucinitele odporu vlivem vysunuti vztlakovych klapek je prevzata
ze Synthesis of subsonic airplane design [62].

PtirtGstek 2D soucinitele odporu profilu kiidla:

b - b’ (9.115)
ACde = kd "Clap " (alS)cl . % . 6fl 'Sln(6ﬂ) + Cdp min * (E _ 1)

Acgyo = 0,1255 - 5,556 - 0,66 - 0,3 - 0,6981 - 5in(0,6981) + 0,0035 - (1 — 1)
Acgyo = 0,6195

Zde k4 je odecteno z Fig. G-20 v [62] , (as)q je ur¢eno v 9.1.8, ¢jopp V 9.1.1, Cap min V
9.3.1 a parametry Klapky bs; /b, b’/b a 67, v 9.1.729.2.5.

Ptirastek 3D profilového soucinitele odporu kiidla:

Sﬂ . (9.116)

5 Acdpo . cos(/l1/4) —

Acppw = Ky—3 -

1
—k; - Cap min * Acrw [CL - (CLO w+ 7 ACLW)]

)

ACDpW = 1,15 ' 5,029

-0,6195 - cos(—0,0294) —

1
—1-0,0035-0,929 - [CL - (0,118 + i 0,929)]

Kde konstanty K,_3 = 1,15 a k; = 1 jsou zvoleny podle doporuceni v [62]. Syr a Acyy je
spocitano v 9.1.8 a ¢;o 9.1.2. K vypoctu piirtastku indukovaného odporu kiidla je poteba
urcit faktor indukovaného odporu z.

0’07.1 K)' —
147 (1= Ky I 1+06

2l 0,07 ( 1\° (9.117)
zZ = -— .

1- §> +0,15 = 0,002917

Konstanta K¢ = 1/3 je urcena podle [62] a za ls; ;/1 se dosazuje poméma poloha kofene
klapky po rozpéti ng z 9.1.8, n porad znaci zuZeni ktidla.

Piirtistek soucinitele indukovaného odporu kiidla:

Acpiw = W+ 2) - Aclzz,2 +v- ¢y Acy (9.118)
Acp; w = (0,007132 + 0,002917) - 1,707% — 0,003426 - ¢, - 1,707

Konstanty w a v jsou odeCteny z Fig. G-22 v [62] a Acy, je spocitan v 9.1.7. K vypoctu
ptirtstku soucinitele odporu od vychylky vySkového kormidla je nejprve potieba odhadnout
Oswalduv faktor.

. 025 . 0,25 - 07497 (9.119)
cos?(Ayy) ~ cos?(0,0353)

ey =
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Ptirtstek soucinitele odporu vlivem vychylky vySkového kormidla:

Acn . = Acmow * (Acmow + 2 Cmowu) (9.120)
b 7 Ay - ey s (Lu/bsar)? - Su/S

A _ —0,254 - (—0,254 + 2 - —0,03696)
D irim = 777570,7497 - (3,08/0,786)2 - 0,6316/5,029

= 0,00366

Kde Acpow je spoCteno v 9.2.6 a cpowp V 9.2.3. Vysledny soucinitel odporu s
vysunutymi vztlakovymi klapkami tedy je:

CDfl =Cp +ACDpW +ACDL'W +ACD trim (9121)

Zde cp znadi soucinitel odporu vyvazeného letounu z 9.3.7.
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Graf 57 Porovnani polary s klapkami a bez klapek pro 80 kg pilota a 300 letoun
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Graf 58 Polara vyvazeného letounu s vysunutymi klapkami pro rizné hmotové konfigurace
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9.3.10 Prizemni efekt s vysunutou klapkou

Pfizemni efekt s vysunutymi vztlakovymi klapkami je proveden stejné jako pro Cistou
konfiguraci, pouze se musi dosadit profilové a indukované soucinitele odporu se zapocitanym
ptirtstkem od klapek.

Cpi = Cpifl = Cpiw + Acpiw + Cpifu + Cpin (9.122)

CDp w = CDp wfl = CDp w+ ACDp w (9123)

C|_ [']
2,5 A

volné prostredi

= pitizemni efekt

Con [-]

1 -

Graf 59 Porovnani polary vyvazeného letounu s vysunutymi klapkami s vlivem p¥izemniho efektu a ve volném prostiedi pro
80 kg pilota a 300 kg letoun
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Graf 60 Polara vyvazeného letounu s vysunutymi klapkami a vlivem p¥izemniho efektu pro rtizné hmotové konfigurace
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10 Zakladni vykony

10.1 Tahova krivka

K urceni zékladnich vykonti je zapotiebi sestavit tahovou kiivku, kterd je urena pomoci
teorie idedlniho propulzoru, znamé také jako véta o hybnosti Rankine - Froude, pievzaté z
[60]. Iteracni vypocet spociva v tom, Ze se v prvnim kroku odhade hodnota propulsni
Gcinnosti 7,, za pomoci které se spocitd tah. Z tahu se spoCte propulsni GCinnost podle
zminéné teorie a porovnd se s predeSlou hodnotou a pokud neni pozadovand piesnost
dostateCna je cely vypoCet proveden znovu s novou hodnotou 7,,.

Pocatecni hodnota propulsni u¢innosti:

np =0,5 (10.1)
Tah propulzoru:
_ Ny * Pn (10.2)
v
Indukovana rychlost:
1 L 5T (10.3)
w=> v v oA
Idealni ucinnost:
B 1 (10.4)
=TT w/v
Nova propulzni €¢innost:
Npnew = MNv "M (105)

Porovnani ptivodni s novou propulzni ti¢innosti:

A= abs(1, = Ny new ) (10.6)

Zde P, zna¢i vykon motoru, v rychlost letu, A plochu vrtulového disku a p hustotu
okolniho vzduchu. Viskozni u¢innost je zvolena podle doporuceni v [60] n,, = 0,85. Pokud je
A>1-107% vraci se vypocet zpatky k rovnici (10.1), kde se za np dosadi hodnota 7, e, -
Vypocet byl proveden pro maximalni a maximalni trvaly vykon motoru v programu Matlab,
pficemz skript vypo€tu obsahuje Ptiloha 6. Timto postupem nelze spocitat velmi nizkeé
rychlosti, protoze podle vztahu (10.2) se tah pro v = 0 limitn¢ blizi nekone¢nu. To pro danou
potfebu nevadi, protoze letové vykony budou vySetfovany pro rychlosti, kdy je letoun
schopny letu a ty jsou jiz dostate¢né vysoké.
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Graf 62Propulsni G¢innost pti P

10.2 Padova rychlost
Predpis UL-2 [69] pozaduje vySetiovat padovou rychlost pii MTOM a nejméné vhodné

2%

10.2.1 Vztlakové klapky zasunuty

_|[2-MTOM-g 2-345-9,807 28,71 m/s = 103.3 km/h (10.7)
Vs1T e s |1,225-1,333-5,029 -/t WS T 2RSS
Kde ¢} max plati pro ptedni centraz a je vypocitano v 9.1.5.
10.2.2 Vztlakové klapky vysunuty
(10.8)

_ [2mromg | 23459807 e sk
U e fimax *S  1225-2174-5,029  -°7C S T ERT AW

Kde ¢y, f1 max plati pro piedni centraz a je vypocitano v 9.1.11.
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10.3 Maximalni rychlost

K tahov¢ ktivce je potieba vykreslit odpor letounu, kdy se postupné odecitaji soucinitele ¢,
a cp z polary vyvazeného letounu v 9.3.7, pro které se dopocita rychlost letu a odporova sila.

Rychlost letu:

Odporova sila:

(10.10)

Zavislost odporu na rychlosti letu je spocitana pro 80 kg pilota, pii MTOM a M = 300 kg.

3500 -
T,D[N] ——T_Pmax
3000 -
——T_Pcon
2500 -
D_300 kg
2000 -
+ v_max Pmax
1500 A
+ v_max Pcon
1000 A
500 -
v[m/s
0 L] L] L] L] L] L] L] [ / ] 1
0 20 40 60 80 100 120 140 160
Graf 63 Tah a odpor pro 300 kg letoun
3500 -
T,D[N] ~——T_Pmax
3000 -
——T_Pcon
2500 -
D_MTOM
2000 -
+ v_max Pmax
1500 A
+ v_max Pcon
1000 A
500 -
v [m/s]
0 L] L] L] L] L] L] L] 1
0 20 40 60 80 100 120 140 160

Graf 64 Tah a odpor pro MTOM

Na konec jsou z diagrami vyse odeCteny maximalni rychlosti horizontalniho ustaleného

ptimocarého letu.
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M = 300 kg MTOM
P Vimax [M/S] 117.0 116.9
Vinax [km/h] 421.20 420.84
b | Vmx [m/s] 114.6 1145
Vimax [Km/h] 412.56 412.20
Tabulka 36 Maximalni rychlosti vodorovného letu
10.4 Vzlet

Vzlet je feSen v konfiguraci se zatazenymi vztlakovymi klapkami pii MTOM a 80 kg
pilotem, pficemz vypocet vykont je pfevzat z General Aviation Aircraft Design [60]. Predpis
UL-2 [69] pozaduje aby délka vzletu, z kratce stfizeného travniku, k dosaZzeni 15 m vysky
byla maximaln¢ 450 m.

10.4.1 Rozjezd
Rychlost odpoutani od zem¢:
vior = 1,1vg =1,1-28,71 =31,58 m/s = 113,7 km/h (10.11)

Rozjezd letounu piedstavuje zrychleny pohyb, kdy se s casem neméni pouze rychlost, ale i
zrychleni, proto je v zjednoduSeném feSeni pohybového stavu v [60] doporuceno pocitat s
referencni rychlosti rozjezdu.

v 31,58
Viof ref = —& = Z——— = 22,33 m/s = 80,4 km/h
vz~ V2

U ostruhového podvozku se s ¢asem méni thel nab&hu, tim padem i ¢; a cp, proto byl
proveden odhad primérné hodnoty soucinitele vztlaku, pro kterou je z polary letounu v 9.3.8
odecten soucinitel odporu.

(10.12)

Lo =055 ; cpg = 0,0238 (10.13)

Vztlakova sila:

1 1 10.14
L= 3P Vg ref > CLto " S = 3 1,225-22,33%- 0,555,029 = 844,7 N ( )

Odporova sila:

1 1 10.15
D==pvps ref > Cpro S = 7 1,225-22,33%-0,0238- 5,029 = 36,55 N ( )

Primérné zrychleni rozjezdu:
(10.16)

1
a=2-[T=D-y-(M-g D)

1
a=zrc [2374 — 36,55 — 0,05 - (345 - 9,807 — 844,7)] = 6,41 m/s?

Kde tah T je odecten z tahové kiivky pro maximalni vykon motoru, spocitané v 10.1,
zatimco soucinitel valivého odporu p = 0,05 je odecten z Table 17-3 v [60] pro tvrdy travnik.
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Doba potiebného rozjezdu:

_ Vi _ 3158 o (10.17)

S = =
9 2-a 2-641

f 2:5, [2-778 49 (10.18)
9= Ta T (64t 77
10.4.2 Odlepeni

Pro mala letadla je v [60] doporuéeny odhad doby rotace:

Cas rozjezdu:

tror =15 (10.19)
Draha rotace tedy je:

Srot = 1+ Vjr =31,58m (10.20)

10.4.3 Prechodovy oblouk

Uvazuje se, ze rychlost v prechodovém oblouku vzroste z vj,r = 1,1-vg na 1,2 vg.
Primérna hodnota, pii které bude pohyb vysetiovan tedy je:

v,y = 1,15 vy = 1,15- 28,71 = 33,02 m/s = 118,9 km/h (10.21)
Nasobek v oblouku:
L 1/2-p-(1,15-v5)% (0,9 ¢ max) " S (10.22)
n=—= = 1,15%-0,9 = 1,19025
G 1/2p v Comax S

Polomér oblouku:

Ve 2 33,022 _ (10.23)
R= = = 584 m
g-(n—1) 9,807-(1,19025 - 1)

Uhel stoupani po ukon&eni oblouku je spogitan stejnym zptisobem jako v podkapitole 10.5,
pro rychlost letu v,,..

y = 0,546 rad = 31,3° (10.24)

Vyska na konci prechodového oblouku:

hy =R (1—cos(y)) = 584 (1 — cos(0,546)) = 84,9 m (10.25)

Z vysledku vyse je zifejmé, Ze letoun dosdhne vysky 15 m jesté v pfechodovém oblouku.
Proto je pouzit nésledujici vztah.

Sopst = VR? — (R — hypse )% = /5842 — (584 — 15)2 = 131,5m (10.26)
Kde za h,,s; = 15 m se dosazuje predpisem pozadovana vyska.
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Uhel stoupani ve vyice h,ps = 15 m:

hop 151 . e (10.27)
Yh obst = AYCCOS (1 - (};t) = arccos (1 - 587) = 0,227 rad = 13
Doba stravend v ptechodovém oblouku:
¢ Yhobst *R 0,227 - 584 4 (10.28)
—_— — —_— S
obst Ve 33,02
10.4.4 Celkovy vzlet do vySky 15 m
Celkova draha:
Sto = Sg + Srot + Sobst = 77,8 +31,58 +131,5 =241m (10.29)
Celkovy cas:
tro =tg +tror +topse =49+1+4=99s (10.30)

10.5 Stoupavy let

Vypocet je proveden podle vztahi vychéazejicich ze silové rovnovahy ustidleného
stoupavého letu popsanych v [60].

Uhel stoupani:

= arcsin (T _ D) (10.31)
V= M

Kde tah T a odpor D je odelten pro pfislusnou rychlost vodorovného letu v, z
rovnovazného diagramu taht v 10.3.

Rychlost stoupavého letu:
v = v, -/ cos(y) (10.32)

Zde v,; znaci rychlost vodorovného letu pro kterou jsou odecteny tah T a odpor D v
pfedchozim kroku.

Stoupaci rychlost:
v (T — D) (10.33)
by = M-g

Uhly stoupani i stoupaci rychlosti jsou napoéitany pro MTOM a 300 kg letoun, pii 80 kg
pilotovi. Graf 65 ukazuje, Ze thel stoupani se snizujici se rychlosti letu pofad roste. To je
zpusobeno pribéhem tahové a odporové Cary v rovnovaznych diagramech tahu, vyobrazenych
v 10.3. Vypocet tahové kiivky je proveden teorii idedlniho propulzoru a je pravdépodobné, Ze
ne zcela odpovida skutecnosti. Vliv nejspi§ bude mit 1 to, ze pii vypoctu polary letounu
nebylo uvazovano navySeni soucinitele odporu pii velkych uhlech nabéhu, kdy pribéh
vztlakové ¢ary neni linearni a proudéni je v téchto oblastech zna¢né turbulentni,
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Graf 66 Stoupaci rychlost

Z grafu vySe jsou odecteny maximalni stoupaci rychlosti a odpovidajici rychlosti letu.

MTOM | M =300 kg
Vy max [M/s] 17.54 20.18
v [m/s] 51,3 51,3
v [km/h] 184,68 184,68

Tabulka 37 Maximalni stoupaci rychlost

10.6 Ustalena zatacka

Pouzité vztahy jsou znovu pievzaty z [60].

Minimalni polomér:

Maximalni pti¢ny naklon:

Pmax = ArCCos (—)
n

(10.34)

(10.35)
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Minimalni Cas straveny v 360° zatacce:

2°mv (10.36)
tin = ———>—
g-vn-—1
10.6.1 Omezeni provoznim nasobkem
n=mny, =6 (10.37)

10.6.2 Omezeni maximalnim soucinitelem vztlaku
( v )2 (10.38)
n=|—
Vg1

dané hmotové konfiguraci.

10.6.3 Omezeni maximalnim vyuZitelnym vykonem
Resi se omezeni maximalnim trvalym vykonem.
et (10.39)
Cp* M - g
Kde tah T se pro piislusnou rychlost odeéte z tahového diagramu v 10.1. Uvazuje se piipad
kdy se tah rovna odporu, proto 1ze soucinitel odporu spocitat nasledovné.

2-T (10.40)

CD:p.UZ.S

Nyni lze odecist soucinitel vztlaku ¢, z polary letounu v 9.3.7. VySe uvedené zavislosti jsou
znovu napocitany pro 80 kg pilota ptt MTOM a 300 kg letounu.
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Graf 67 Minimalni polomér zatacky
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Graf 69 Minimalni ¢as straveny v 360° zatacce

Z grafti vySe jsou odecteny minima pro dané veli¢iny.

MTOM M = 300 kg
Rmin [M] 84,5 73,2
Omax [°] 76,9 78,7
tmin [S] 8,9 7,7
v [m/s] 59,7 59,7
v [km/h] 214,92 214,92

Tabulka 38 Minima ustalené zatacky

10.7 Dolet

Dolet je urc¢en pomoci Breguetovy formule, ptevzaté z [60]. Uvazuje se, ze soucinitel
vztlaku 1 odporu je béhem letu konstantni. Letoun béhem letu spaluje palivo a odlehcuje se,
proto letoun béhem letu nabird vysku, ¢imz se snizi hustota vzduchu a zlstane zachovana
silova rovnovédha mezi vztlakem a tihou. V ramci zjednoduseni se uvazuje, Ze se rychlost
behem letu neméni. Vypocet je predveden pro MTOM.
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Pocatecni hmotnost paliva:

Qo = M —mg,, —m, —mpg, = 345 —190,3 —80 — 2 = 72,7 kg (10.41)

Rychlost letu pfi maximalnim doletu:

_ [mMTOMg | 203459807 oo s
VS TS |1225-055-5,029 07 /S = ARS M

Zde c;, odpovida (c;/cp)max- Pro vypocet potiebného vykonu motoru je potieba uréit
aerodynamicky odpor.

(10.42)

1
prviocp-S= > 1,225 - 44,69% - 0,02798 - 5,029 = 172,1 N

N =

D =

Kde c¢p odpovida (c;/cp)max - Pro ustaleny p¥imocary vodorovny let plati: T = D. Vykon
motoru pfi maximdlnim doletu lze tedy spocitat ndsledovné.

D-v 172,1-44,69 10.43
Py rc = = =10120W =10,1 kW ( )
p 0,76
Hodnota 77, je odectena z kiivky tcinnosti propulzoru v 10.1
Dolet:
(10.44)

(@) nl=gm)
RG=—2—(2)  In(—r
9 A \p/ 1—-Qo/M

_ 0,76
©9,807-8,028-10-8

RG 19,654 - ln(

1
1- 72,7/345)
RG =4490000m = 4490 km

Specificka spotfeba paliva q, = 0,289 kg -h~' - kW' =8,02778-10 % kg-s~1 - W
je odeCtena ze statistiky motorti, kterou obsahuje Pfiloha 3. Maximalni klouzavost
(cr./cp)max je odeCtena z polary letounu pro piislusnou hmotovou konfiguraci v 9.3.7.
Nasledné byly napocitany dolety pro rtizné rychlosti letu.

vkm/h] | co[-] Co [-] np [-] DIN] | Pw[kW] | R[km]
412.2 0.0838| 0.01639 0.843 662 89.9 1296
400.0 0.0890| 0.01639 0.842 623 82.2 1374
360.0 0.1098| 0.01640 0.839 505 60.2 1690
330.0 0.1307| 0.01645 0.836 426 46.7 1998
Tabulka 39 Dolety pro riizné rychlosti letu pii MTOM a 80 kg pilotovi
Vypocet pro hmotnost letounu M = 300 kg je analogicky.
Mnozstvi paliva pti 300 kg letounu a 80 kg pilotovi:
Qo = 27,7kg (10.45)
Rychlost letu pfi maximalni klouzavosti:
v =41,67m/s =150 km/h (10.46)
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Aerodynamicky odpor:

D =149,8N (10.47)
Potiebny vykon:
Py rec =8378 W = 8,4 kW (10.48)
Dolet pii maximalni klouzavosti:
RG =1800700m = 1800 km (10.49)
vkm/h] | cL[-] ¢ [-] M [] DIN] | Pm[kW] | R[km]
412.6 0.0727| 0.01642 0.843 664 90.3 460
400.0 0.0774| 0.01640 0.842 624 82.3 489
360.0 0.0955| 0.01638 0.839 505 60.1 602
330.0 0.1137| 0.01640 0.836 425 46.6 713
300.0 0.1375| 0.01648 0.832 353 35.3 854
275.0 0.1637| 0.01664 0.827 299 27.6 1001
250.0 0.1980| 0.01695 0.820 252 21.3 1179
200.0 0.3094| 0.01890 0.796 180 12.5 1603

Tabulka 40 Dolety pro riizné rychlosti letu p#i 300 kg letounu a 80 kg pilotovi

10.8 Vytrvalost

Vytrvalost je ur¢ena pomoci Breguetovy formule, popsané v [60]. Vypocet je pfedveden pro
MTOM a 80 kg pilota.

o [ 2 (/) _(;_Q (10.50)
_g'CIp Mg/S €D max Vl_QO/M

oo 0,71 21,225 1500 1 .
~9,807-8,028-10~8 [345-9,807/5,029 1—727/345

E =109300s=304h

Pomér (c,3/2/ CD)max je odedten z polary letounu pro piislusnou hmotovou konfiguraci v

9.3.7 an, z kiivky Gcinnosti propulzoru v 10.1. Ostatni parametry letu jsou dopocitany stejné
jako v podkapitole 10.7, pficemz vypocet pro 300 kg letoun s 80 kg pilotem je proveden ve
stejném smyslu.

VIkm/h] | e[l | col]l | mell | DIN] | Pu[kW] | EIh]
MTOM 1316 0,825 0.04686| 0,710 1922 9,9 30,4
M = 300 kg 1225 0,825 0.04691| 0,694 1673 8,2 12,6

Tabulka 41 Vytrvalost a letové parametry
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10.9 Klouzavy let
Vypocet klouzavého letu je pievzat z [60].
Uhel klouzani:

Cp
t =—
g) e,
Rychlost vodorovného letu:
_|2*M-g
Uy = prcL S

Rychlost klouzavého letu:

v = v,/ cos(y)
Vertikalni rychlost:
v, = v-sin(y)
Horizontalni rychlost:

v, = v cos(y)

(10.51)

(10.52)

(10.53)

(10.54)

(10.55)

Parametry klouzavého letu jsou znovu urceny pro 80 kg pilota pii MTOM a 300 kg letounu.

0 20 40 60 80 100 120 140 160
| v, [m/s]
10 A
15 A
e M TOM
20 1 300 k
25 - g
30 V_y min MTOM
+ v_y min 300 k
35 - =Y 8
40 -
45 -
v, [m/s]
50 -

Graf 70 Rychlostni polara

Nasledné byla odectena minima jednotlivych veli¢in.

Tabulka 42 Minimalni klesaci rychlost a thel klesani s pfislusnymi rychlostmi klouzavého letu

MTOM M =300 kg
Vy min [M/S] 2,067 1,930
Vyy min [M/S] 36,5 34,0
Ymin [°] 2,91 2,91
Vy min [M/S] 447 41,6
Vy min [Km/h] 160,9 149,8
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Graf 71 Uhel klesani v zavislosti na rychlosti klouzavého letu

10.10 Pristani

Metoda vypoCtu parametrii pfistani je prevzata z General Aviation Aircraft Design [60] a je
provedena pro letoun s vysunutymi vztlakovymi klapkami s 80 kg pilotem, piti MTOM.

10.10.1 PribliZeni a piechodovy oblouk
Uhel klesani 1ze podle [60] v prvnim odhadu zvolit jako:

Yapp = 3° = 0,0524 rad
Uvazuje se, Ze pii pfibliZzeni se udrzuje konstantni rychlost.

Vapp = 1,3 V50 = 1,3 22,48 = 29,22 m/s = 105,2 km/h

(10.56)

(10.57)

Ptredpoklada se, ze letoun zpomali béhem piechodového oblouku z rychlosti 1,3 - vy, na

1,1 vyo. Primérnd hodnota tedy je:
Ve = 1,2 059 =1,2-22,48 = 26,97 m/s =97,1 km/h

Nasobek v pfechodovém oblouku:

L 1/2-p-(1,2-v.4)%-(0,9-¢ .S
n=—= / p ( 51)2 ( Lmax) — 1’22 . 0’9 — 1,296
G 1/2-p-vs1® - CLmax * S

Polomér oblouku:
. vyt 26,97*
T g-(n—1) 9807-(1,296 — 1)

= 250,6 m

Vyska zapoceti prechodového oblouku:

he =R~ (1= cos(Vapp ) = 250,6 - (1 — c05(0,0524)) = 0,34m

Draha pfiblizeni:

¢ _hose —he _ 15-034

= =280m
app tg (Vapp) tg(0,0524)

Kde h,,s; = 15 m odpovida vysce do které je pocitan vzlet v 10.4.

(10.58)

(10.59)

(10.60)

(10.61)

(10.62)
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Doba pftiblizeni:

P Sapp _ 280 “96s (10.63)
PP cos(Yapp ) - 1,3 Vapp  €05(0,0524) - 29,22 7

Draha ptechodového oblouku:

Sk =R - sin(yapy ) = 250,6 - 5in(0,0524) = 13,1 m (10.64)

Doba stravena v piechodovém oblouku:

0,0524 - 250,6 . (10.65)
tp = 26,97 =0,49s
10.10.2 Dosednuti
Pro mala letadla je v [60] doporuc¢ena doba dosednuti nasledovna.
trr =1s (10.66)
Rychlost pii dosednuti:
Vg =11 vy =1,1-22,48 = 24,73 m/s =89 km/h (10.67)
Dréaha dosednuti:
Sfr = tfr *Vid = 24,73 m (1068)
10.10.3 Brzdéni
Rychlost na po¢atku brzdéni:
vy = 1,1 vy =1,1-22,48 = 24,73 m/s =89 km/h (10.69)

Stejné€ jako pro rozjezd v 10.4.1 i pro brzdéni plati, ze se jednd o pohyb s proménnym
zrychlenim. Znovu je pfevzato doporuceni z [60] pocitat s referen¢ni hodnotou v;gg ref -

vy 24,73 , (10.70)
v =—=——=17,49 m/s =63 km/h
ldg ref \/7 \/E / /

Vztlakova sila:

1 1 10.71
L= 2P Vidg ref > CLigg " S = > 1,225+ 17,49% - 2,105 - 5,029 = 1983 N ( )

Za cp 14y se dosazuje soucinitel vztlaku letounu s vysunutymi vztlakovymi klapkami pfi

a = 15°, coz odpovidd stani na tfech bodech. Tento soucinitel je odecten z vyvéazené
vztlakové ¢ary pro odpovidajici hmotovou konfiguraci v 9.1.12.

Odporova sila:

1 1 10.72
D==p-vig ref> Cplag " S = > 1,225 -17,49% - 0,255,029 = 236 N ( )

Zde je cp 144 odecteno z polary pro feSenou hmotovou konfiguraci v 9.3.10.
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Priamérné zrychleni brzdéni:

Cl:%'[T—D—M'(M'g—L)] (10.73)

a [0 — 236 — 0,4 (345 9,807 — 1983)] = —2,31 m/s?

T 345

Kde u = 0,4 je soulinitel valivého odporu brzdéného kola na tvrdém travnatém povrchu a
je prevzat z Table 22-2 v [60]. Uvazuje se, ze pfi pfistani bézi motor na volnob¢h a tah je
pfiblizné nulovy.

Doba brzdéni do zastaveni:

¢ - Uyl 24,73% 1324 (10.74)
b T a T 2231 e
Cas rozjezdu:
2:S,, [2-1324 (10.75)
ty = |—— = |53 = 107s

10.10.4 Celkové pristani z vysky 15 m

Celkova draha:
Sidg = Sapp + S+ Spr + Spr =280 + 13,1 + 24,73 + 1324 = 450 m (10.76)
Celkovy ¢as:
tldg = tapp + tp + tfr + tbr = 9,6 + 0,49 +1+ 10,7 = 21,8 S (1077)

10.11 Kontrola vykoni

Na zavér této kapitoly jsou v tabulce nize uvedeny vypocitané vykony letounu, které jsou
porovnany s pozadavky piedpisu UL-2 [69] a hodnotami, které byly zvoleny v nékolika
uvodnich kapitolach.

Pozadovana Vypocitana
hodnota hodnota
Vso [km/h] 83 81
Vmax [km/h] pi1 M =300 kg a Pmax 400 421
v [knvh] pti M = 300 kg a RG = 1000 m > 194 275
v [km/h] pfi MTOM a RG = 1000 m > 328 > 412
v [kmvh] pti MTOM a RG = 2000 m > 322 330
Vy max [m/s] pit MTOM a Pmax 15 17,5
Sto [M] 450 241

Tabulka 43 Porovnani pozadovanych a vypoéitanych vykont

Je zieymé, zZe letoun podle prvnich odhadl v§echny podminky splituje.
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11 Zavér

Vypracovana prace je v podstaté prvnim krokem v navrhu nového letounu, ktery je
koncipovan do kategorie Aeroplane, protoze ta umoznuje soutézit s jednim strojem ve vice
hmotnostnich tfidach. Tato kategorie totiz nerozliSuje hmotnostni tfidy podle MTOM, ale
podle maximalni hmotnosti, které letoun dosahne béhem letu. Letoun je tedy navrZen s
MTOM = 345 kg s tim, ze na kratSich tratich, pro jejichz zdolani je potfeba mén¢ paliva,
poleti v kategorii do 300 kg (C-1a/0). Na delsi vzdalenosti, s velkym mnozstvim pohonnych
hmot, se bude soutézit ve tfid¢ do 500 kg (C-1a).

Jako motor byl zvolen UL Power UL350iSA. Z divodu minimalizace celni plochy
motorovych kapotazi, bylo rozhodnuto ptepracovat olejovou vanou na suchou, pficemz v
dalSich fazich névrhu je mozné provést navrh takovéto Upravy. Dale z pohledu chlazeni
motoru je mozné zacit pracovat na CFD analyze proudéni chladicimi kanaly a vytipovat
vhodnou polohu vystupti chladiciho vzduchu.
fizeni byla zhruba odhadnuta takzvané od oka, protoze v tuto chvili nejsou k dispozici zadné
spolehlivé podklady pro jeho urceni. Z tohoto diivodu by bylo vhodné v dal$ich fazich vyvoje
odhadnout zatizeni letounu, nejspiSe za pomoci analytickych metod, a provést predbézny
navrh dimenzi hlavnich nosnych prvk.

V aerodynamickém rozboru bylo zavedeno spoustu zjednoduSeni. CFD analyza, nebo
dokonce tunelovd méteni celého letounu bude mozno provést az po provedeni piesnéjsSiho
hmotového rozboru. OvSem jiz nyni je mozné provést aerodynamicky navrh hlavniho
podvozku za tcelem minimalizace odporové sily.

Podle napocitanych vykonii by mél byt letoun schopny piekonat velkou ¢ast aktualnich
rekordt, ovSem vysledky téchto pfedbéznych vypocti je potieba brat jako priblizné, kvili
zna¢nému mnozstvi zjednoduseni, predevsim v sestrojovani tahové kiivky.
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