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Pouzité symboly

Symbol Jednotka Vyznam

a [-] Hodnota kritéria

b [m] Stiedni aecrodynamicka tétiva
Cq [-] Soucinitel odporu

Cdo [-] Soucinitel odporu pii nulovém vztl.
Ci [-] Soucinitel vztlaku

Cm [-] Soucinitel momentu

Cp [-] Soucinitel vykonu

Cpo [-] Soucinitel profilového vykonu
Coi [-] Soucinitel indukovaného vykonu
Cop [-] Souc¢. vyk. k piek. odporu trupu
Cr [-] Soucinitel tahu

D [m] Pramér

fa [m?] Prifezova ekvivalentni plocha
FM [-] Figure of merit

FMmot [-] Figure of merit motoru

g [m-s™] Gravitaéni konstanta

G [N] Tihova sila

h [m] Vyska vrtulniku

H [m] Vyska

ireduktor [-] Pievodovy pomér reduktoru
Int. a [°] [-] Rozmezi thli nabéhia

K [-] Poissonova konstanta

Ko [%0] Koeficient hnaci skupiny a nahonu
K; [%0] Koeficient instalace

Ko [%0] Koeficient nosného systému
Kos [%0] Koeficient ocasniho systému
Kpsz [%0] Koeficient pristavaciho zatizeni
K; [%0] Koeficient fizeni

Kt [%0] Koeficient trupu

K, [%0] Koeficient vystroje

1 [m] Délka vrtulniku

M (MACH) [-] Machovo ¢islo

m [ka] Hmotnost

M, [ka] Prazdna hmotnost

Mop1 [ka] Vypoctena prazdny hmotnost
M, [ka] Letova hmotnost

M, [ka] Prazdna hmotnost

My [ka] Hmotnost pilota

Mpa [ka] Hmotnost paliva na 1 hodinu letu
M, 4, [ka] Hmotnost zavazadla

Molej [ka] Hmotnost oleje

Muz [ka] Uziteéna hmotnost
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1 Uvod

Tato diplomova prace se bude zabyvat konstrukci ultralehkeého vrtulniku. Jako
hlavni cil byl stanoven koncepéni navrh vrtulniku do 600 [kg]. Tento koncept zacina
rozborem soucasného stavu a sestaventi statistiky stroji stejné skupiny. Statisticky soubor
téchto vrtulnikti bude v této praci obsazen a budou z n&j Cerpany potiebna data pro
vypocéty. Déle se prace bude zabyvat vykonovou charakteristikou navrhovaného vrtulniku
a dil¢imi vypoéty pro rezimy letu. Dil¢i ulohou téchto K té poslouZi rozbory dostupnych
motort a vybér motoru jako pohonné jednotky pro vrtulnik. Dil¢im cilem dané préace bude
3D navrh modelu vrtulniku. V navrhu bude kladen diraz na design a funkénost. Samotna
vnitini konstrukce, uspotadani pilotni kabiny, vybaveni a v neposledni fad¢ konstruk¢ni
feSeni uloZeni motoru nejsou cilem této diplomové prace. Navrh konstrukéniho celku, na
ktery se bude tato prace zaméiovat, bude navrh konstrukce hlavniho rotoru. Tato
konstrukce musi byt funkéni. Vypoéty zatizeni, silovych ucinkd a pevnostnich
charakteristik nejsou zahrnuty do cilti této prace a proto na né nebude bran ohled pii
navrhu.
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2 Vrtulnik

A%

Vrtulnik je rotorové letadlo téz8i nez vzduch, vyuZivajici k letu jeden ¢i vice
nosnych rotort. Tyto rotory jsou vybaveny riznym pocétem lista 0 specifickem profilu,
generujici vztlak. Z historického hlediska se vyvoj rotoru posunul od kiidel rotujicich
kolem vertikalni osy vrtulniky, az po sou¢asné rotorové listy tvofené riznou kombinaci
profild, prufezu a tvart. Na rozdil od letount u vrtulnikd, v dsledku rotace lista rotoru,
vznika reakéni moment. Reakéni moment otaci vrtulnik kolem osy rotoru. Vrtulnik by
sice byl schopen letu, ale byl by neovladatelny a s ohledem na posadku neni mozné
moment ignorovat. Reakéni moment je tedy nutno eliminovat a to koncepci, ktera
vyvozuje silu proti tomuto momentu.

Z historického hlediska se prvni fungujici koncepce zrodila jako uspofadani dvou
protibéznych nosnych rotort. Tyto rotory mély rizné usporadani. Mohli byt ulozeny na
stejné ose v rtuzné vzdalenosti od sebe, nebo byly uloZeny v rizné vzdalenosti v podélné,
nebo piicné ose vrtulniku. Tteti moznosti bylo umistit dva rotory, jejichZ osy mezi s sebou
sviraji 90°, tuto variantu pouzival na§ Eeskoslovensky konstruktér ing. Jaroslav Slechta.
Jako dalsi prostfedek kompenzace reakéniho momentu se zacal pouzivat ocasni rotor. Ten
je spojen hiideli
k hlavnimu reduktoru.
Htidel prochéazi ocasnim
nosnikem K rotorové hlavé
a vzniklé sily zamezi
otaceni vrtulniku kolem
sve osy. Tento rotor byva
opatfen ochrannymi
prvky, aby  nedoslo
k poni¢eni rotorovych listl
pii nestandartnim
dosednuti  vrtulniku na
zem. Ctvrtou koncepci
nazyvame ventilator
v prstenci. Tato koncepce
nahrazuje klasicky ocasni
rotor vicelistym rotorem,
ktery je uloZeny v prstenci

v kylové ocasni ploSe.

Obr. 2-1 Konstrukéni schéma uspoiadani rotori, od shora 1) Zlepéeni na rozdil od
Jednorotorové, 2) Koaxialni, 3) Tandemové, 4) PFi¢né, 5) S ; ,

prifezovymi rotory, 6) Vicerotorové. [4] samotného ocasniho

rotoru je V nizsim
spotiebovaném vykonu pifi stejném tahu. Ventilator je také chranén pied pfimim
kontaktem se zemi. Posledni a nejmodernéjsi je koncepce takzvaného NOTARU. V
ptekladu z angli¢tiny nazev znamena “bez ocasniho rotoru®. Zakladem této metody je
ventilator, ktery je pohanény motorem a je umistén v zadni ¢asti vrtulniku. Vzduch jdouci
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z ventilatoru je usmérnén do ocasniho kruhového nosniku. Ve sténé€ tohoto nosniku jsou
Stérbiny, kterymi unika urychleny proud vzduchu a podle Bernoulliho rovnice ma tento
proud niZsi tlak. Tim je spotfebovano ptiblizné 70% jeho objemu, zbytek je vyuZit v
koncové trysce, ktera je uzptusobena tak, aby se dala regulovat a tim umoznila otaceni
vrtulniku kolem osy. [4] Vrtulniky maji hlavni vyhodu oproti letountim v jejich kolmém
startu a pfistani. Dalsi nespornou vyhodou je jejich mozZnost visu, tedy setrvani v jednom
misté v urcité vysce. Diky témto vlastnostem nasli Siroké uplatnéni v riznych oborech a
vSude tam, kde je omezeny prostor pro vzlet a pfistani, které by znemoznilo nasazeni
letounti. Jejich nevyhodou oproti letount ¢asto byva jejich rychlost, zpravidla byvaji
pomalejsi.

2.1 Ultralehky vrtulnik

Ultralehky vrtulnik je dle Ceského piedpisu CS-VLR definovan jako vrtulnik
s maximalni vzletovou hmotnosti nepievysujici 600 [kg]. Mame zde i dalSi omezeni,
které budou probrany pozdéji v kapitole 4. VVzhledem k nizké maximalni vzletové
hmotnosti byvaji ultralehké vrtulniky vyuZivané Kk rekreaénim zalezitostem.
V malém poctu byvaji také vyuzivané statnimi slozkami k monitorovani prostoru
z diivodu mensich pofizovacich a provoznich nakladt vzhledem k vrtulnikiim vyssi
kategorie.
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3 Vyvoj vrtulnikii u nas

Vyvojem vrtulnik u nas se prukopnici a nadsenci zacali zabyvat od konce 19.
stoleti. Nutno dodat, ze tehdy jesté¢ nemiize byt fe€ o leteckych konstruktérech. VétSinou
se jednalo o nadSence bez teoretickych znalosti a toto obdobi zaznamenalo mnoho
neuspésnych pokust, avsak i téch tspésnych. Kazda nova myslenka na novy koncept se
musela prakticky vyzkousSet. Bohuzel vétSina téchto koncepti trpéla nedostatecné
vykonnou pohonnou jednotkou a z toho divodu se vrtulnik vétSinou ani neodlepil od
jako zamecnik. Jim zkonstruovany vrtulnik dosahl vysky 3 [m] a vykonal let trvajici 3-5
T 1 minut. Tento let byl proveden
kolem roku 1912. Tim se tento
vrtulnik mize z ¢asti povazovat
za prvni uspésny vrtulnik u nas.
Nasledovali dalsi nadSenci vice ¢i
méné UspéSni. Bohuzel dalsi

vyvoj vrtulnikli u nés byl vzdy
zastten  dobou, ve  které
konstruktéfi zili. V obdobi druhé
svétové  valky museli  naSi
konstruktéii pracovat pro
némecké okupanty a  byli
roztrouSeni ve skupinkach na
uzemi Némecka. To  vSak

Obr. 3-1 Prvni vrtulnik Frantiska Novaka [6] nezastavilo  ing.  Jaroslava
Slechtu, ktery tajné pracoval na

navrhu fizeni pomoci vystiednikové desky a ihned po skonceni valky realizoval pokusy,
na kterych se ukazalo, Ze jeho koncept funguje. BohuZel dalSi etapa vyvoje vrtulnikt u
nas byla poznamenana opétovnou okupaci, tentokrat Sovétskym svazem. Hlavné kvili
RVHP, ktera ptirkla
veSkery vyvoj a
vyrobu vrtulnikil
Polsku. Kvuli této
skute¢nosti byl
jediny u nas sériove
vyrabény  vrtulnik
HC-2 ing. Jaroslava
Slechty.  Vznikly
slibné navrhy,
nékteré ziistali pouze
na papife, jiné byly
vypracovany  jako
prototyp.  Bohuzel

Obr. 3-2 Vrtulnik HC-2 [7]
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Zadny dalsi vrtulnik u nas, byt nékteré méli skvélé letové vlastnosti a byly provedeny

potiebné  zkousky, nebyl
zaveden do sériové vyroby.
Kromé¢ HC-2 byly jedni
Z nejuspeésnéjsich navrh
vrtulniky HC-3, XE-2, XZ-

35. Mezi vyznamné

T konstruktéry u nas patfili ing.

Jaroslav Slechta, ktery stél u
zrodu HC-2, Richard Shone a
diplomovany technik Jaroslav
Tekl. Vsichni tii se zasadili o
vyvoj vrtulniki u nas a
navzdory doby se nedali

odradit nepiizni tehdejiho vedeni. Vrtulniky Ceskoslovenské vyroby také zaznamenali
nékteré rekordy. Dne 27. ¢ervence 1959 prototyp HC-2 zaznamendva narodni i svétovy
rekord na trati 100km, kterou proletél primérnou rychlosti 120,18 km/h. Tento rekord
zaznamenava Vv kategorii do 500kg. Jesté ten samy den proleti tu samou trat’ pramérnou
rychlosti 117 km/h zku$ebni pilot Zden&k Pondé€lic¢ek s jednim pasazérem a opét ve stroji
HC-2. Tento rekord byl rovnéz zaznamenan jako svétovy a narodni avsak v kategorii nad
500kg. O tfi roky pozdéji 29. Srpna 1962 odlehéeny vrtulnik XZ-35 dosahl vySky 530m

a zapisuje si tak narodni rekord. [3]
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4 Statisticky rozbor

Statisticky soubor je soubor dat, ktery umoznuje prvotni nahled na hmotnostni,
vykonové a geometrické parametry navrhovaného vrtulniku. Na vytvofeni statistického
souboru dat bylo zapotiebi stanovit kritéria, dle kterych se dané vrtulniky vybraly. Pti
navrhu ultralehkého vrtulniku, vychazejiciho z ptedpisu CS-VLR, bude poZadovana
maximalni vzletova hmotnost 600 [kg], maximalné dva ¢lenové posadky a pouZiti jiného
nez turbinového ¢i raketového motoru [1]. Tyto poZadavky byly zakladnimi kritérii pro
sestaveni statistického souboru. Ze zadani vypliva, Ze statistika se aplikuje pouze na
vrtulniky, které jsou navrzené pro dva ¢leny posadky, tim se eliminovala pomérné velika
¢ast ultralehkych vrtulniki, které jsou koncipovany pouze pro pilota. Pro ziskani vétsi
statistické zaklady se podminka maximalni vzletové hmotnosti upravila na 750 [kg] a tim
se navysila 0 25%. Diky tomuto kroku se pocet vrtulniki zvysil o 26 stroji, ty nicméné
musi spliiovat zbylé kritéria a musi mit podobnou konstrukci a geometrické a vykonové
parametry.

HLAVA A - VSEOBECNE

CS VLR.1 Plsobnost
(VizAMC VLR.1)

Tento pfedpis letové zplsobilosti plati pro velmi lehka rotorova letadla (vriulniky) s maximalni
certifikovanou vzletovou hmotnosti neprekrac ujici 600 kg, ktera:

maji jednoduchou konstrukci;

jsou navrZzena pro maximalné dvé osoby na palubég;
nejsou pohanéna turbinovymi a/nebo raketovymi motory;
jsou omezena pro denni VFR provoz.

a
b
c
d

Obr. 4-1 CS-VLR piisobnost [1]

Statisticky soubor sestaveny na zakladé téchto kritérii Sestavd z 52 vrtulniku.
Jedna se o dostate¢ny pocet, aby data z n¢j méla vypovidajici hodnotu. Seznam vrtulnikt
je uveden v priloze 1. Na zaklad¢ statistiky byly vytvoteny grafy zavislosti, viz nizZe.
V grafu zavislosti uzite¢né hmotnosti na maximalni vzletové hmotnosti Ize vidét, Ze
uzite¢né zatizeni vrtulnikt dané kategorie je v rozmezi 40-44%. Déle, Ze plosné zatizeni
disku se pohybuje vintervalu 12-20 [Kg/m”~2]. Také jsou zde uvedeny hodnoty
vykonoveho zatiZeni, tj. hodnoty vykonu na 1 [kg] hmotnosti. Vykon byl uvadén v KW.
Tato hodnota se dle statistickych udaji pohybuje kolem hodnoty 6 [kg] na 1 [kW]. Tato
hodnota nam udava, ze pro 600 [kg] vazici vrtulnik bude potfeba minimalni vykon motoru

100 [KW].

15



0,7

0,6

0,2

0,1

Zavislost M ; na M,

# Zavislosti

+ 3

Spojnice

trendu

| y =-0,0000791523x + 0,4684174376

350

550 750 850

M, [Kgl

450 650

Graf 4-1 Zavislost uziteéné hmotnosti na vzletové hmotnosti

50

45

p [Kg/m?]
N N w w H
o (6, o (9] o

[
u

[any
o

Zavislost pna M,

*

4 zavislosti

Spojnice
trendu

350

| y =0,0183377783x + 5,6002526563

550 750 850

Mvzl [Kg]

450 650

Graf 4-2 Zavislost ploSného zatizeni disku na vzletové hmotnosti

16



4 I
Zavislost g na M,
14 *
12
*
10
* * 4 Zavislosti
3 8 . $
B4
Y . 0. ‘ Spojnice
N4
= 6 Lo —4 73 A trendu
* *
NERRTN
4
2
| y =0,0025391016x + 4,5620342095
O T T
350 450 550 650 750 850
I\ M.l [Kg] )
Graf 4-3 Zavislost vykonového zatizeni disku na vzletové hmotnosti
4 N
Zavislost p na q
50
*
45
40
35
30 4 zavislosti
NE ’ ‘
W 25 t
=3 * o Sooini
a pojnice
20 o & trendu
15 —— —1——’—‘
. :‘ .
10
> * *
5
0 | y =0,2697903308x + 14,8775110850
0 2 4 6 8 10 12 14 16
\_ q [Kg/Kw] Y,
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5 Koncepce navrhovaného vrtulniku

Ultralehky vrtulnik byl navrZzen jako jednorotorovy vrtulnik suspofadanim
jednoho nosneho rotoru a ocasni vrtule. Ocasni vrtule slouZi pro kompenzaci reak¢niho
momentu. Nosny rotor bude polotuhé koncepce ve svislé ose vrtulniku a bude mit dva
rotorove listy s konstantnim profilem a konstantnim prafezem. To znamena, Ze koncovy
prufez bude stejny jako kofenovy priiez. Ocasni vrtule bude mit taktéZ dva listy a bude
chranéna ostruhou pted kontaktem pfti tvrdém dosednuti ¢i nerovnosti povrchu. Motor
pouZzity liziny namisto kolesové koncepce z divodu niz$§i hmotnosti. Kabina vrtulniku
bude z velké ¢asti koncipovana, jako prosklena s ohledem na praktické vyuZiti v rekreacni
oblasti a dobrého vyhledu.

5.1 Hlavni rozméry vrtulniku

Hlavni rozméry vrtulniku zahrnuji délku, vysku a Sitku vrtulniku. Délka a
vyska byla stanovena na zakladé statistického rozboru. Sitka vrtulniku byla
stanovena dle provedeni dvouclenné posadky, sedici vedle sebe. Udaje pro stanoveni
sitky byly vzaty zantropologického vyzkumu provadéného na Ustavu nabytku
designu a bydleni MENDELU Brno mezi lety 2010 — 2012.

5.1.1 Délka vrtulniku

Délka vrtulniku byla stanovena dle statistického rozboru. Délka vrtulniku je
vzdalenost pocatku kabiny pro posadku a cestujici po nejvzdalené;jsi bod ocasniho
nosniku. Hlavnimi parametry ovliviyjici délku vrtulniku je velikost kabiny a
v ptipadé¢ vrtulniku s ocasnim rotorem také vzdalenost tohoto rotoru od osy
nosného rotoru. Vzdalenost musi byt dostatecné velikd, aby moment od ocasniho
rotoru vyrovnal moment od nosného rotoru. Ze statistického rozboru je uréena
rovnice hmotnosti dle grafu 5-1.

y = 0,0036309317 - x + 5,0561836990 (5.01)

Pti dosazeni maximalni vzletové hmotnosti 600 [Kg] byla nasledné vypoctena délka
vrtulniku.

y = 0,0036309317-600 + 5,0561836990 = 7,2 [m]
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Graf 5-1 Zavislost délky vrtulniku na maximalni vzletové hmotnosti

5.1.2  Vyska vrtulniku

Vyska vrtulniku byla také stanovena dle statistického rozboru. Vyska
vrtulniku je méfena od zemé po vrchol nosného rotoru. Vysku ovliviiuji zvolené
pristavaci zatizeni, pilotni kabina a vzdalenost disku rotoru od kabiny. Ze

statistického rozboru je uréena rovnice hmotnosti dle grafu 5-2.

y = 0,0005449671-x + 2,1359779975

(5.02)

Pii dosazeni maximalni vzletové hmotnosti 600 [kg] byla nasledné vypoctena vySka

vrtulniku.

y = 0,0005449671-600 + 2,1359779975 = 2,5 [m]
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Graf 5-2 Zavislost vySky vrtulniku na maximalni vzletové hmotnosti

5.1.3  Sifka vrtulniku

Sitka vrtulniku byla stanovena na zakladé antropologického vyzkumu
provadéného na Ustavu nabytku designu a bydleni MENDELU Brno mezi lety
2010 - 2012.

Sifka sedu hloubka bficha hloubka hrudniku

Obr. 5-1 Lidské télo v sedé [10]
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Pro hodnotu $ifky sedu byla brana vy3Si z hodnot bikristalni Sitky (Sitky
panve) a biakromialni §iiky (3itky ramen). Sitka sedu byla tedy stanovena na 41
[cm]. Pii koncepci dvou sedicich ¢lenti posadky vedle sebe, byl prostor kolem
kazdého z ¢lent stanoven na 10 [cm]. Na nasledujicim obrazku je znazornéna $iika
kabiny, kterd byla stanovena na hodnotu 122 [cm]. Tabulku hodnot Siiek pro
jednotlivé ¢asti téla a vzdalenosti mezi nimi, muzeme nalézt v piiloze 2.[10]

10 41 20 41 10

Obr. 5-2 Podélné rozloZeni §ifky kabiny v cm
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6 Vybér pohonného agregatu

Vybér pohonného agregatu, je pro navrh vrtulnikii jednim ze stéZejnich kroka.
Pokud bude mit pohonna jednotka malo vykonu, pak by se v extrémnim p#ipad¢ vrtulnik
nemusel odlepit od zemé. Pokud bude mit dostatek vykonu, ale jeho hmotnost bude piilis
vysoka, mohlo by nastat, Ze vrtulnik bude na konci navrhu vazit vic, nez je dovoleno. Ze
statistického souboru je patrné, ze je vice motort, které se vyuZzivaji pii stavbé
ultralehkého vrtulniku. Pro vybér nejvhodnéjsiho motoru do navrhovaného ultralehkého
vrtulniku byly pouZity dalsi zpfesnujici kritéria tak, aby byly vylou¢eny motory, pro tuto
praci nevhodné. Tyto kritéria popisuji, jak hmotnost motoru, tak spotfebu a v neposledni
fad¢ i vykon. Maximalni sucha hmotnost motoru byla stanovena na hodnotu 120kg,
maximalni spotieba 30 I/h a minimalni vykon 100Hp. Na zakladné téchto parametru byly
ziskany motory.

Tab. 6-1 Motory

motor hmotnost Spotieba vykon

motoru [Kg] [1/h] [hp]
Lycoming O-320 111 26 172
Rotax 914 UL 64 18,3 115
Hirt f-30 47,6 24 110
Rotax 914 78 25 115
EPA Power SA-R914h 78 22 130
Mwfly B22 AeroPower 78,7 21,5 130
Subaru DS EJ25 120 29 165
Subaru EJ25 120 22 185

Motory se dale rozfadili dle poméri hmotnosti, spotfeby a vykonu. Hodnoty téchto

poméru udava tabulka 6-2.

Tab. 6-2 Pomér vykonu a hmotnosti

motor P/m [hp/m]
Lycoming O-320 1,550
Rotax 914 UL 1,797
Hirt f-30 2,311
Rotax 914 1,474
EPA Power SA-R914h 1,667
Mwfly B22 AeroPower 1,652
Subaru DS EJ25 1,375
Subaru EJ25 1,542

Dle tabulky 6-2 jsou nejvhodnéj§imi motory pro pohon navrhovaného vrtulniku:
némecky motor Hirt f-30 a rakousky Rotax 914 UL. Pfestoze motor Rotax 914 UL byl az
na druhém mist¢, byl vybran pro pohon, z divodu vysSi dostupnosti a Sir§iho uplatnéni u
vice vrtulnikd.
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6.1 Pohonny agregat

6.1.1 Rotax914 F/UL

Motory Rotax jsou ve velké mife pouzivané Kk zastavbé do ultralehkych
letound a vrtulnikd. Motor Rotax 914 F/UL je letecky motor, ktery vychazi
z motoru Rotax 914. Jedna se o motor Ctyftaktni se ¢tyfmi valci o maximalnim
vykonu 115 [hp]. Rotax 914 F a Rotax 914 UL se mezi sebou viceméné nelisi,
hlavni rozdil je v tom, Ze F je certifikovany dle FAR 33 a verze UL nikoli.[2]

Obr. 6-1 Bokorys motoru Rotax 914 F/UL [2]

6.1.2 Hmotnostni rozbor motoru

Jako jeden zhlavnich parametru vybraného motoru byla stanovena
hmotnost. V této kapitole byl proveden hmotnostni rozbor motoru a piislusenstvi.
Dle statistického rozboru lze pfedpokladat, ze hmotnost motoru se pohybuje okolo
64 [kg] vsuchém stavu. Sucha hmotnost je definovana jako hmotnost bez
pfidavnych agregatii, bez podpirnych a uloznych konstrukci a bez provoznich
kapalin. Z divodu vice provedeni motoru bylo potieba analyzovat dané varianty a
jejich hmotnosti. Provedeni motoru a hmotnosti jsou uvedeny na obrazku 6-2.
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provedem’: 2 hfidel reduktoru pro pevnou vrtuli | - s elektrickym startérem, karburatory, vestavénym genera-
— — torem, zapalovanim, olejovou nadrzi, nerezovym vyfu-
3 hfidel reduktoru s pfirubou pro sta- kovym systémem, lozem motoru, turbodmychadlem a
vitelnou vrtuli a s nahonem pro elektronickym regulatorem tlaku piniciho vzduchu
hydrauncky regu\étor vriule StéWCh - bez: chladi¢e a palivovych ¢erpadel
otacek. provedeni 2/4
914 F 914 UL
4 hfidel reduktoru s pfirubou pro e 71,7 kg s proKluzovou spojkou
pevnou vrtuli, ale pfipraveno pro ra 70,0 kg bez prokiuzove spojiy
montaz hydraulického regulatoru.
provedeni 3
914 F 914 UL
74,4 kg

Obr. 6-2 Typy motoru [2]

Jako vhodné provedeni byla vybrana varianta ¢islo 3 a to provedeni s hiideli
reduktoru s ptirubou pro stavitelnou vrtuli a s ndhonem pro hydraulicky regulator
vrtule stalych otacek. Dle obr. 6-2 mé toto provedeni hmotnost 74,4 [kg]. Z této
hmotnosti byla stanovena hmotnost suchého motoru dle Gprav v tabulce 6-3.

Tab. 6-3 - Hmotnost suchého motoru

Hmotnost suchého motoru
Nazev agregatu Véaha [kg]
Motor provedeni 3 74,4
Vyfuk -4
Pomocné loZe Rotax -2
Olejova nadrz -2
Celkem 66,4

Such& hmotnost motoru Rotax 914 UL byla vypoctena na 66,4 [kg]. Tato hodnota
je 0 2,4 [kg] veétsi, nez hmotnost stanovena statistickym rozborem. Déle bylo
zapotiebi stanovit hmotnost ptidavnych agregati a ostatniho pfisluSenstvi.
V tabulce 6-4 jsou zaznamenana jednotliva pfislusenstvi, kterd jsou piimo
nabizena firmou Rotax. LoZe motoru, olejova nadrz, hadice a kabeldZ a provozni
kapaliny byly stanoveny dle ptedeSlych zkuSenosti na tstavu letectvi a
kosmonautiky. Dale je v tabulce zaznamenano, které piislusenstvi bylo pouzito a
toto piislusenstvi je oznaceno Cislici 1 ostatni oznaceny O jsou piipadné mozné
pouZzit, avSak pro prvotni navrh nejsou uvazovany. Vysledna hmotnost motoru
Rotax 914 UL byla vypoctena na 86,2 [kg].
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Tab. 6-4 P¥isluSenstvi a celkova hmotnost

Prislusenstvi

Vaha | Pouzito | Vaha

Nazev [ka] [-] [ka]
Externi generator 3 0 0
Prokluzova spojka 1,7 0 0
Vakuova pumpa 0,8 1 0,8
Hydraulicky regulator 2,7 1 2,7
HD-startér 0,43 0 0
Regulator usmérnovace 0,3 1 0,3
Startovaci relé 0,145 0 0
Chladi¢ 1 1 1
chladici vzduchové potrubi 0,8 1 0,8
Vzduchovy filtr 0,15 1 0,15
Chladi¢ oleje 0,6 1 0,6
Palivové Cerpadlo 0,35 1 0,35
Saci komora-Airbox 1,3 0 0
Vyfuk 4 0 0
Kryt rozvodu chlazeného vzduchu 0,8 0 0
Pomocné loZe motoru Rotax 2 0 0
Loze motoru 3 1 3
Usmeérmovac 0,1 1 0,1
Ptistroj Flydat 0,5 0 0
Ptistroj Rdat 1 0 0
Chladici kapalin 3 1 3
Olejova napln 3 1 3
Hadice a kabelaz 2 1 2
Olejova nadrz 2 1 2
Celkova hmotnost ptisluSenstvi 14 19,8
Celkova hmotnost motoru 86,2
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7 Nosny rotor

Dle ptedpisu CS-VLR.1 hlavy A odrazky (a) ma byt koncepce vrtulnikii co
mozna nejjednodussi. Na zaklad¢ tohoto kritéria byl, jako nosny rotor, zvolen polotuhy

nosny rotor.

Obr. 7-1 Schéma polotuhého rotoru [4]

Polotuhe rotory jsou dvojlisté rotory stuhym upevnénim listi v hlavé rotoru.
Hlava rotoru je upevnéna Cepem, ktery prochéazi hnaci hiideli a je kolmy na osu htidele.
Listy rotoru byvaji vétSinou nastaveny na preddefinovany thel vychyleni pro redukci
namahdni a vzniku Coriolisovych sil a jsou upevnény k hlavé rotoru osovym zavéSenim.
Toto zavéSeni umozituje zménu thlu nabe¢hu. Tato konfigurace je nejjednodussi a nejlehci
pro lehké malé vrtulniky.[4]

7.1 List nosného rotoru

Spravny vybér listu je jednou z dulezitych podminek pro spravny chod
vrtulniku. List generuje vztlak, diky kterému se mtize vrtulnik vznést. Jako material
listu byl vybran kompozitni materiél. List bude jednoduché koncepce, tedy profil
bude po celé délce neménny a bude mit obdélnikovy tvar. Vhodny profil bude v této
praci feSen v nésledujicich kapitolach.
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7.2 Prumér nosného rotoru

vvvvvv

rotoru. Rotor musi generovat potiebny vykon pro let vrtulniku. ZatiZeni listu neni po
celé jeho délce konstantni. S rostouci vzdalenosti od hlavy rotoru se zvySuje
na $piéce rotorového listu. Hodnota Machova ¢isla na konci rotorového listu nesmi
piesahnout hodnotu M=0,7, jak je popsano na grafu nize. Graf byl vytvofen na zakladé
grafu rozlozeni Machova ¢isla z [8] a zobrazuje oblast hodnot Machova ¢isla.

|\/|t. Machovo cislo na konci listu
Ip
0,8
0,7
0,6
0,5
0 0,2 0,4 0,6

Obr. 7-2 Hodnoty Machova ¢&isla

Dle tohoto grafu se stanovilo, Ze hodnota Machova ¢isla na konci listu rotoru
bude vrozmezi 0,6-0,7. Nad hodnotou 0,7 dochézi k nadmérmému hluku. Pod
hodnotou 0,6 je energie mensi nez potiebna kineticka energie k dosazeni vhodné
autorotace pfi vypadku motoru. [8]

7.3 Vypocet praméru nosného rotoru

Pro ptedbézné urceni priméru rotoru byla pouzita vytvorena statistika. Dle
statistiky byl vytvofen graf zavislosti priméru na maximalni vzletové hmotnosti.
K pottebnym vypoctim byla nasledné zjisténa rovnice spojnice trendu. Rovnice
spojnice trendu nabyva tvaru.

y = 0,0019917902x + 5,7703964150 (7.01)

Tato rovnice byla uzaviena na deset desetinnych mist. Rovnice obsahuje vice
desetinnych mist z davodu zvySeni piesnosti vypoctu.
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Graf 7-1 zavislost praméru rotoru na maximalni vzletové hmotnosti

Ptedbézny primér rotoru se vypocital dosazenim maximalni vzletové hmotnosti 600
[kg] do rovnice (7.02)

y = 0,0019917902 - 600 + 5,7703964150 = 6,9 [m] (7.02)

6,899305003

. = 3,45 [m]

Primér tedy nabyva hodnoty piiblizné 6,9 [m], polomér pak 3,45 [m]. Pro ptesné;si
hodnotu pro vrtulniky o hmotnosti 600 [kg] se statistické analyza omezila pouze na ty
vrtulniky, které maji pfesnou navrhovanou maximalni vzletovou hmotnost 600 [kg].

Tab. 7-1 vrtulniky 600 Kg

maximalni vzletova
hmotnost priamér rotoru
nazev [Kg] [m]
Aeris Naviter AN-2 Enara 600 6,98
DragonFly DF-333 600 6,82
Vortech Commuter Il 600 7,62
SKT Skyrider 06 600 7

Dle této tabulky aritmetickym primérem vychazi D = 7,105 [m] a R = 3,553 [m]
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7.4 Stredni aerodynamicka tétiva

Pro budouci vypocty bylo potieba urcit stfedni aerodynamickou tétivu. Na
zakladé¢ hodnoty plnosti rotoru, v praxi pouzivané pro ultralehké vrtulniky 0,04
(dospélé vrtulniky maji tuto hodnotu vyssi) a poloméru z pfedchozi kapitoly byla
stanovena stfedni aerodynamicka tétiva dle vztahu:

b= szaxrr (703)
p = 3,453% 0,04 X1
2
b = 0,219[m]
7.5 Profil

Profil listu byl vybiran na zakladé kritérii soucinitelti a citlivosti na vyrobni
nepiesnosti. Soucinitele byly pocitany na zakladé kritické hodnoty Machova ¢isla na
konci listu a tedy i nejvyssi hodnoty Reynoldsova ¢isla. Bylo pouzito 14 profild, které
byly pouzivany v minulosti, ale objevuji se i v dne$ni dobé a 4 nejnovéjsi profily.
Profily miizeme vidét v tabulce 7-2 a nejnovéjsi profily jsou v ni oznaéené Sed¢.

Tab. 7-2 Profily

Profily listt
NACA 0012 VR-7
NACA 0015 VR-8
NACA 23012 VR-12
NACA 23015 VR-15
NACA 8-H-12 RAE9615
0OA-206 NLR-1T
OA-209 NASA-Langley RC (5)-10
OA-212 NASA-Langley RC-12(B)3
OA-213 NASA-Langley RC-12(N)1

7.5.1 Reynoldsovo c¢islo
K vypoctu Reynoldsova ¢isla byly pouZity hodnoty z ptedeslych kapitol a

vztah (7.04). Hodnoty byly pocitany k Spicce listu rotoru. Rychlost v byla vypoctena
Z Machova ¢isla. Hodnota Machova ¢isla byla stanovena na M=0,65.

Re =22 (7.04)

v
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_ 57,566x3,483%0,219
- v1,47X10~5

Re

Re = 2988563 [-]

7.5.2  Vypocty v programu Xfoil

Program Xfoil slouzi k analyze a vypo¢tu parametri 2D profilu kiidla.
Vypocet je zaloZzeny na dvourozmérné panelové metod¢. Na nésledujici ukézce byl

do programu vlozen
profil NASA/Langley
RC-12(B)3. Poté byly
upraveny body, které
ohranicuji a definuji
profil. Jejich pocet se
zvétsil na 240 pro
piesnéjsi vysledky.
Déle byly upraveny
podminky  rozloZeni
téchto bodi  kolem
nabézné a odtokové
hrany, tak, aby tento
prostor byl vice
zahustén a opét se

Current. alrfoll paneling
He. pemel nedes: 83
Hex pemel srale: 28.97°

Obr. 7-2 Profil NASA/Langley RC-12(B)3

zpiesnili vysledky vypoctu. Upraveny profil je zobrazen na obrazku 7-3.

Currenkt alrfoll peneling
M. panel nodes: 240
Hew penel angle: B.10°

Obr. 7-3 Upravené body profilu

Nasledn¢ byly zadané hodnoty Machova cisla na konci rotorového listu a
zménéna viskozita zadanim Reynoldsova ¢isla vypocitaného v piedeslé kapitole.
Pro zpfesnéni vypocti byla zménéna hodnota iterace z 10 na 100, to znamena, Ze
na jednu zménu thlu nabéhu bude piipadat 100 vypoctl. Konecné rozlozeni
souéinitele tlaku pro thel nab&éhu 0° se nachazi na obrazku 7-4.
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Obr. 7-4 RozlozZeni soucdinitele tlaku pro nulovy uhel nabéhu

Hodnoty zjisténé touto metodou byly ode¢teny a zaznamenany do tabulky
7-3. Déle z téchto hodnot byly vypracovany grafické pribéhy a ty byly zhodnoceny.
Na zéklad¢ zhodnoceni byl vybran piedbézny profil listu vrtule nosného rotoru.
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Tab. 7-3 Naméfené hodnoty pomoci programu XFOIL

Nazev profilu Int. o [°] | prdm C/Cq | C/Cq max Cimax[-] |prdmér Cny[-]|Cq min [-] Co[-] Cpo [-] Cpi [-]
NACA 0012 12 39,940 85,760 0,955 0,020 0,006 2,992E-05 | 2,990E-05 | 1,806E-08
NACA 0015 12 45,309 84,870 1,059 0,032 0,007 3,357E-05 | 3,355E-05 | 1,806E-08
NACA 23012 7 81,427 119,090 1,150 0,008 0,007 3,437E-05 | 3,435E-05 | 1,806E-08
NACA 23015 15 54,497 102,930 1,385 0,028 0,008 3,787E-05 | 3,785E-05 | 1,806E-08
NACA 8-H-12 11 61,755 147,140 1,146 0,009 0,005 2,577E-05 | 2,575E-05 | 1,806E-08
0A-206 7 50,811 85,920 0,863 0,004 0,005 2,412E-05 | 2,410E-05 | 1,806E-08
0A-209 7 82,057 115,030 1,190 0,007 0,006 2,942E-05 | 2,940E-05 | 1,806E-08
0A-212 12 63,188 117,390 1,339 0,012 0,006 3,177E-05 | 3,175E-05 | 1,806E-08
0A-213 14 52,632 97,640 1,391 0,012 0,007 3,587E-05 | 3,585E-05 | 1,806E-08
VR-7 8 100,240 152,600 1,257 0,040 0,006 2,987E-05 | 2,985E-05 | 1,806E-08
VR-8 5 99,063 136,110 0,744 0,022 0,005 2,327E-05 | 2,325E-05 | 1,806E-08
VR-12 10 75,573 107,840 1,410 0,014 0,007 3,322E-05 | 3,320E-05 | 1,806E-08
VR-15 6 66,025 107,210 0,932 0,009 0,006 2,917E-05 | 2,915E-05 | 1,806E-08
RAE9615 6 56,898 97,020 0,808 0,010 0,007 3,587E-05 | 3,585E-05 | 1,806E-08
NLR-1T 7 68,033 95,590 1,147 0,008 0,006 2,917E-05 | 2,915E-05 | 1,806E-08
NASA-Langley RC(5)-10 7 80,740 114,420 1,208 0,004 0,007 3,257E-05 | 3,255E-05 | 1,806E-08
NASA-Langley RC-12(B)1 7 72,231 96,400 0,976 0,010 0,005 2,417E-05 | 2,415E-05 | 1,806E-08
NASA-Langley RC-12(N)3 9 71,384 89,350 1,149 0,024 0,005 2,667E-05 | 2,665E-05 | 1,806E-08
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Z grafi uvedenych vyse byly odstranény profily s netradi¢nim pribéhem
a profily, jejichz rozsah thla nab&éhu dosahoval velmi nizkych hodnot.

Crl
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Graf 7-6 Upraveny graf vztlakovych &ar profila

Na upraveném grafu vztlakovych ¢ar profilti 1ze vidét, Ze nejvétsiho
soucinitele vztlaku dosahuje profil VR-12. Druhym v potadi je OA-213.

Odporové cary profila
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= NACA 23015
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Graf 7-7 Upraveny graf Odporovych ¢ar profili

U hledaného profilu bylo jednim z kritérii dosahnout, co nejmensiho
soucinitele odporu. Tuto podminku nejlépe spliuje profil NACA 23015. Z grafu
je dale vidét, Ze OA-213 ma jiz od nizkych Ghlt nabéhu (tadove 2°), jedny

e

z nejvyssSich hodnot soucinitele odporu.
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Graf 7-8 Upraveny graf aerodynamickych polar profili

Z upraveného grafu polary je patrné, Ze nejlepSich hodnot dosahuji
profily NACA 23015 a OA-213.
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Graf 7-9 Upraveny graf momentovych ¢ar profili

Z upraveného grafu momentovych ¢ar profili je patrné, Ze profil OA-213
nabyva nejmensSich hodnot soucinitele momentu od 7° twhlu nabéhu a
srovnatelnych hodnot soucinitele momentu v intervalu od 0° do 7° tthlu nab¢hu.
Touto metodou byl vybran profil OA-213. Z divodu zanedbani profila s nizsi
Skalou nabéznych uhli a Cisté subjektivniho vybéru profilu, bude v pribehu této
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prace pouzita sofistikovanéjsi metoda a to vicekriteridlni metoda pro ovéfeni
vysledku.

7.5.3 Metoda vicekriterialniho vybéru

Aby byla zohlednéna vSechna kritéria a vybral se tak spravny a nejlépe
vyhovujici profil, byla pouZita metoda vicekriterialniho vybéru. Na zacatku bylo
potieba stanovit kritéria, ty byly ureny na zacatku kapitoly 7. Na urceni vahy
daného kritéria byla pouzita metoda bodovaci a stupnice od 0-10, kde nejvyssi
hodnota znac¢i nejvysSi dulezitost a vice kritérii miize mit stejnou hodnotu
dulezitosti. Dale se stanovila vaha daného kritéria a to podle vztahu:

Body

Vaha = ——
Celkové body

(7.05)

Jako vychozi hodnota k porovnani vah se urcila stfedni hodnota dané fyzikalni
veli¢iny a to dle vztahu:
Ta

Porovnavaci hodnota = =—

S (7.06)

Dale bylo potieba urcit, jestli dané kritérium je takzvané vynosové nebo nakladové.
Jelikoz kritérium odporového soucinitele bylo upraveno, jako kritérium minimalni
hodnoty, bylo brano jako vynosové. Pokud bychom danou Gpravu neprovedli, bylo
by toto kritérium nakladové. Pro vynosové a nakladové kritérium byly stanoveny
funkce:

hodnota kritéria

Vynosové = X vaha kritéria (7.07)

porovnavaci hodnota

, , orovnavaci hodnota , cs
Nakladové =2 X vaha kritéria (7.08)

hodnota kritéria

Hodnoty ziskané multikriterilni metodou jsou popsany v tabulce 7-4.
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Tab. 7-4 Multikriterialni metoda

TYP VYNOSOVE | VYNOSOVE | VYNOSOVE | VYNOSOVE | NAKLADOVE | VYNOSOVE | VYNOSOVE Celkova h.
BODY 10 9 7 10 6 8 10 60
VAHA 0,167 0,150 0,117 0,167 0,100 0,133 0,167 1
porovnavaci hodnota 9 67,878 108,462 1,117 0,015 0,006 3,037E-05
Nazev profilu o [°] pram. C/Cq | C/Cq max Cimax [-] | pramér Cn[-] | Camin [-] Col-]
NACA 0012 0,222 0,088 0,092 0,142 0,075 0,131 0,164 0,915
NACA 0015 0,222 0,100 0,091 0,158 0,048 0,147 0,184 0,951
NACA 23012 0,130 0,180 0,128 0,172 0,195 0,151 0,189 1,144
NACA 23015 0,278 0,120 0,111 0,207 0,054 0,166 0,208 1,144
NACA 8-H-12 0,204 0,136 0,158 0,171 0,166 0,113 0,141 1,090
OA-206 0,130 0,112 0,092 0,129 0,355 0,106 0,132 1,057
OA-209 0,130 0,181 0,124 0,178 0,211 0,129 0,161 1,114
OA-212 0,222 0,140 0,126 0,200 0,130 0,139 0,174 1,132
OA-213 0,259 0,116 0,105 0,208 0,129 0,157 0,197 1,171
VR-7 0,148 0,222 0,164 0,188 0,038 0,131 0,164 1,054
VR-8 0,093 0,219 0,146 0,111 0,070 0,102 0,128 0,869
VR-12 0,185 0,167 0,116 0,210 0,108 0,146 0,182 1,115
VR-15 0,111 0,146 0,115 0,139 0,177 0,128 0,160 0,977
RAE9615 0,111 0,126 0,104 0,121 0,150 0,157 0,197 0,966
NLR-1T 0,130 0,150 0,103 0,171 0,182 0,128 0,160 1,024
NASA-Langley RC(5)-10 0,130 0,178 0,123 0,180 0,389 0,143 0,179 1,322
NASA-Langley RC-12(B)1 0,130 0,160 0,104 0,146 0,146 0,106 0,133 0,923
NASA-Langley RC-12(N)3 0,167 0,158 0,096 0,171 0,063 0,117 0,146 0,919
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Pofadi nejvyhodnéjsich péti profild z multikriterialni metody, viz Tab.

Tab. 7-5 Pofadi 5 nejvhodnéjsich profila

Celkova
profil hodnota | poradi
NASA-Langley RC(5)-10 1,322 1
OA-213 1,171 2
NACA 23012 1,144 3
NACA 23015 1,144 4
OA-212 1,132 5

Zde muzeme vidét, ze profil OA-213 vybrany ptredchozi zjednodusenou
postupovou metodou se umistil v pfipadé pouziti multikriterialni metody na 2.
misté aZ za profilem NASA-Langley RC (5)-10.

Obr. 7-6 NASA-Langley RC (5)-10

Na zakladé¢ multikriteridlni metody byl pro pfedbézny konstrukéni navrh
ultralehkého vrtulniku vybran profil NASA-Langley RC (5)-10. [11]
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8 Pristavaci zarizeni

Aby vrtulnik mohl bezpec¢né pristavat a pohybovat se po pozemni ploSe, musi byt
vybaven pfistavacim zafizenim. Pfistavaci zafizeni mizeme rozlisit dle toho, kde se
piedpoklada pouziti vrtulniku. Pokud bychom uvazovali o piistavani na vodé, pak by se,
jako piistavaci zafizeni vrtulniku, pouZzily plovaky. Plovaky dovoluji pfistani jak na vodg,

Obr. 8-1 Vrtulnik CH-7 vybaven liZinovym pristavacim zafizenim

tak i na sousi. Pro pfistani pouze na sousi existuji dva zakladni typy. Prvni z nich jsou
liziny. Jedna se o jednoduchy konstruk¢ni prvek, ktery mize byt doplnén koly k lepSi
v kolovém podvozku. Tento kolovy podvozek do uréité miry eliminuje nerovnosti
povrchu a pouZiva se zejména u vysSich fad vrtulniki. U navrhovaného ultralehkého
vrtulniku byl, jako pomtcka k bezpeénému pfiistani pouZit systém lizin (sani). Tento
systém je jednoduchy na konstrukci a servis na rozdil od systému kolového podvozku.[4]
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9 Hmotnosti rozbor vrtulniku

Na zakladé CS-VLR byla stanovena maximalni hodnota vzletové hmotnosti na
600 [kg]. Z dtivodu konstrukéniho navrhu vrtulniku se tato hodnota musi rozd¢lit mezi
vétsi konstrukéni celky dle znamych koeficientt z [5]. Vrtulnik budeme dé€lit na tyto
komplexni celky:

Trup

Nosny systém

Ocasni systém

Rizeni

Pristavaci zatizeni
Hnaci skupina a nahony
Vystroj

Instalace

N O wDdPE

Pfed samotnym vypoctem kategorii jest¢ bylo potieba vypocitat prazdnou hmotnost
vrtulniku. Ta byla vypocitana dle pfedpisu CS-VLR.29

CS-VLR

(a) Hmotnost prazdného letadla a odpovidajici t&2isté musi byt uréeny vaZenim rotorového letadla
bez posadky a bez uziteéné zatéze, avsak s:
(1) pevnou zatézi;
(2) nevyuzitelnym palivem zjistenym dle CS VLR.959; a
(3) provoznimi kapalinami véetné:
(i) oleje;
(i) ostatnich kapalin potfebnych pro bézny provoz systému rotorového letadla.

(b) Stav rotorového letadla v dobé uréovani hmotnosti prazdného letadla musi byt jasné definovany

a snadno opakovatelny - zejména co se tyée hmotnosti paliva, oleje, chladiv a zastavéného
vybaveni.

Obr. 9-1 CS-VLR.29 [1]
My = M,, — 2+ My;; (dle cs vlr.25) — Mgy — Myjej—2 - My, (9.01)
My =600 —2-86—34—45—2-10 = 369,5[Kg]

9.1 Trup

Mezi konstrukéni prvky trupu se tfadi trup s ocasnim nosnikem, kabina a
zaskleni kabiny, zédvésna loze reduktorii a rotoru avSak pouze tehdy, pokud se
nedemontuji spole¢né s témito agregaty. Vaha trupu obvykle piedstavuje 12-18%
prazdné vahy vrtulniku. [5]

K, =012 —10,18 x M, (9.02)
K, = (44,34 — 66,51) [Kg]
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9.2 Nosny systém

Za prvky nosného systému se povazuji listy rotoru, zdveésny nosniky listl
rotoru a rotorové hlavy spolec¢né s tlumici. Na zéklad¢ konstrukéniho névrhu rotoru
s koncepci dvou lista a polotuhého uspofadani nosného rotoru, bude vaha nosného
systému tvofit 21-28% prazdné vahy vrtulniku. [5]

K, =021 —0,28 x M, (9.03)
K, = (77,6 — 103,46) [Kg]

9.3 Ocasni systém

Ocasni system se skladd z ocasniho rotoru s ovladacim mechanismem a
stavitelné ocasni plosky, které jsou umistény vodorovné a slouzi ke stabilizaci
vrtulniku. Tento systém ptedstavuje 1-1,5% prazdné vahy vrtulniku plus hmotnost
ocasnich plosek, ktera predstavuje 5-6kg/m?. [5]

K,s = 0,01 —0,015 x M, (9.04)
K,s = (3,7 —5,54) [Kg]
Mg = (5—-6) [Kg]

9.4 Rizeni

Do této skupiny patii cyklické a kolektivni fizeni rotoru véetné vlastniho
mechanismu ovladani listi, smérové Fizeni, fizeni motoru s ovladani stavitelnosti
ocasni vodorovné plosky. Do této skupiny také patii vSechny servomotory, tlumice,
autopilot, regulator otacek motoru a samocinné piedstavovani polohy listi na
autorotacni Uhel a podobné mechanismy. Vaha ftizeni je 4,5-6% prazdné vahy
vrtulniku. [5]

Ky = 0,045 — 0,06 x M, (9.05)
K: = (16,63 — 22,17) [Kg]

9.5 Pristavaci zarizeni

U navrhované koncepce vrtulniku bude tato ¢ast konstrukce obsahovat liziny,
jako prostfedek pro pohlceni energie pii pfistani a ochranna ostruha ocasniho rotoru.
V disledku této koncepce bude vadha pfistavaciho zafizeni predstavovat 6-8,3%
prazdné vahy vrtulniku. [5]

K,, = 0,06 — 0,083 x M, (9.06)
K,, = (22,17 — 30,67) [Kg]
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9.6 Hnaci skupina a nahony

Tato skupina obsahuje namontovany motor se vSemi agregaty, které jsou na
motor nainstalovany. Hmotnost hnaci skupiny s nahony tvoii 21-29% prézdné vahy
vrtulniku, tuto hodnotu si muZzeme ovéfit z kapitoly 6.1.2 hmotnostni rozbor motoru.

[5]

Kps = 0,21 — 0,29 x M, (9.07)
Kys = (77,6 — 107,16) [Kg]

Dle analyzy hmotnosti motoru jsme dostali hodnotu této skupiny 86,2 [Kg].

9.7 Vystroj

Vystroj orientaéné piedstavuje 12-20% letové vahy avsak zde je nutné bréat
v Uvahu podminky, pro které bude vrtulnik certifikovany. Hmotnost vystroje zavisi
na katalogoveé hmotnosti jednotlivych agregati. [5]

K, = 0,12 — 0,20 X M, (9.08)
K, = (72 — 120) [Kg]

9.8 Instalace

Mezi instalace patfi soustavy hydrauliky, pneumatiky, elektriky a soustavy
vybaveni. Mezi soustavy vybaveni zahrnujeme soustavu klimatiza¢ni, odmrazovaci,
palivovou, ktera vSak neni pfimo soucasti motoru, a mizou se zde vyskytovat i dalsi,
podle vybavy daného vrtulniku.

K; = 0,015 — 0,03 x M, (9.09)
K; = (5,54 — 11,1) [Kg]

9.9 Celkova prazdna hmotnost

Dle vypocti danych konstrukénich celkdl vychéazi celkova hmotnost bez
posadky a zavazadel na hodnoty M,

My; = (324,57 — 472,6) [Kg] (9.10)
Jako vystupni hodnotu hmotnosti Ize povaZzovat nizsi z hodnot, vzhledem
K vyvoji novych materiali a stafi literatury, ze které bylo ¢erpano. Minimalni prazdna

hmotnost je 324,57[kg] + 8,6 [kg] piebytku hmotnosti motoru.

My, = 324,57 + 8,6 = 333,17[Kg]
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10 CHARAKTERISTIKY ROTORU

K dalsim vypocltim byly zjistény charakteristiky rotoru, které vychazeli
z informaci danych vyrobcem. [2]

10.1 Otacky vrtule
Otacky vrtule byly vypocteny dle vztahu.

(10.01)

nvrtule(reiim) = nmotor(reiim) " lreduktor

Nyrtule cestovni = MNmotor cestovni * breduktor = 9500+ 3,7 = 612 [Ot/m]
Nyrtule maximaini = Mmotor maximalni * treduktor = 9800 - 3,7 = 645 [Ot/m]

10.2 Uhlova rychlost vrtule

Uhlova rychlost vrtule byla vypoétena dle vztahu.

— . Mwrtule(rezim) __ =1
Wyrtule(rezim) = T 30 - [rad S ] (10.02)
_ Nyrtule cestovni __ 612 -1
Wyrtule cestovni — T ° 30 =n 35 = 64,06 [rad - s™7]
_ Nyrtule cestovni __ 645 -1
Wyrtule maximalni = T * 30 =" S0 67,55 [rad - s ]

10.3 Obvodova rychlost

Obvodova rychlost byla vypoctena dle vztahu.

(10.03)

vvrtule(reiim) = wvrtule(reiim) ) RNR

Vyrtule(cestovni) = Wvrtule(cestovni) * Ryg = 64,06-3,5 = 224,21 [m- 5_1]

Vyrtule(maximalni) — @vrtule(maximalni) ~ Ryg = 67,55-3,5 = 236,44 [m - S_l]
10.4 Kontrola Machova cisla

Z diivodu hladkého chodu a nejvétsi ucinnosti rotoru musi hodnota Machova
Cisla byt v rozmezi 0,6-0,7 na Spicce rotorového listu. Hodnota Machova ¢isla byla
vypoctena dle vztahu.
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M= Vspitky vrtule(rezim) (1004)

VUrychlost zvuku

Vrychiost zvuku = VKR T (10.05)

Vrychiost zouku = v L4 - 287,1 288,15 = 340,321 [m - s71]

Vspitky vrtule(cestovni 224,21
M = —Eonreeiony - = 0,659 []

VUrychlost zvuku 340,32
Vspicky vrtule(maximalni 236,44
M: SPLCKY ( al): 20,695[_]
VUrychlost zvuku 340,32

Pokud by nam hodnota Machova ¢isla vySla mimo rozsah, museli bychom upravit
prevodovy pomér reduktoru.
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11 Vis

Jedna se o stav, kdy vrtulnik setrvava ve stejné letové hlading a tedy ani nestoupa
a ani neklesa.

Welght

it

Obr. 11-1 Silovéa soustava ve visu [9]

f
i
I

11.1 Potiebny vykon vrtulniku
Nejprve byla potieba zjistit zavislost potfebného vykonu na vysce letu.
Indukovany vykon byl zjistén dle rovnice.

Pi =T- Vi (1101)

K vypoctu indukovaného letu bylo tieba zjistit hodnotu tahu T a indukované
rychlosti v; . V pripad¢ visu se tah vrtulniku rovna tize vrtulniku a tedy.

T=G (11.02)
G=m-g (11.03)
T=m-g (11.04)

T = 600 -9.81 = 5886 [N]

Z hodnoty Tahu T byla vyjadiena hodnota indukované rychlosti v; dle
nasledujiciho vztahu.

T
v, = /z_p_SNR (11.05)

SNR =T1" RNRZ (1106)

Syr = " Ryg? = m- 3,52 = 38,485 [m?]
47



Zavislost hustoty vzduchu p na vysce letu H:

H 4,2553 _3 11.07
p=po (1= 150)  leg-m™] (1L.07)
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Graf 11-1 Zavislost hustoty vzduchu na vySce letu
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Graf 11-2 Zavislost indukované rychlosti na vysce letu

Referen¢ni hodnota indukovaného vykonu P; pro H = 0 [m]
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P, =T-v; =5886-7,90103719 = 46,506 [kW]

Zavislost indukovaného vykonu P; na vysce letu H.

Zavislost indukovaného vykonu na vysce letu

indukovany vykon [kW]
= N w H ul [e)]
o o o o o o o

0 500 1000 1500 2000 2500 3000 3500 4000 4500 5000
Vyska letu [m]

Graf 11-3 Zavislost indukovaného vykonu na vysSce letu

Potiebny vykon ziskame dle vztahu.
Ppotf(rot) =P +z (11.08)

Mezi ztraty vykonu rotorového disku patii zejména ztraty zplsobené
profilovym odporem listti a dale okrajovymi ztratami na listech, nerovnomérnym
rozloZzenim indukované rychlosti po ploSe rotoru, rotaci proudu vzduchu a podobné
pii¢iny. Ztraty vykonu rotoroveho disku se pohybuji mezi 20-30%. Z davodu
bezpecnosti byly ztraty vykonu pro nasledujici vypocet 30%.

Referencni vypocet pottebného vykonu Ppo¢yror) Pro VySku H = 0 [m]

Pj

Z = 1_—0’3 0,3 (1109)

46,506
1-0,3

Ppoti(rot H=0) = 46,506 + 0,3 =66,436 [kW]

Zavislost rotorového vykonu Py, (ror) Na VYSce letu H.
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Zavislost potfebného rotorového vykonu na vysce letu
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Graf 11-4 Zavislost potfebného rotorového vykonu na vysce letu

11.2 VyuZitelny vykon s motorem R914

Vyuzitelny vykon P,,,; zavisi na volbé motoru. Motor Rotax 914UL ma
charakteristiky vykonu dané vyrobcem.

P,.s = 100 [hp] = 100- 0,736 = 73,55 [kW] (11.10)
Py = 115 [hp] = 115 - 0,736 = 84,582 [kW] (14.11)

Zavislost vyuZitelného vykonu P,,,,; na vysce letu H dle vztahu.

vaui(H) = /;_H Prot (11.12)

0

Referencni vypocet pro H = 1000m a P,

y \42553

Pr = Po’ (1 B 44308) (11.13)
B HO\2553 1000 \42553 .
PH = Po’ (1 B 44308) = 1225 (1 B 44—308) = 1112 [kg - m’]

vaui(H) = /;_: " Prot (11.14)

1.112

Poyustn) = 5+ Pror = 1552 * 73,55 = 66, 741 [kW]

Zavislost vyuZitelného vykonu P,,,; na vysce letu H.
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Zavislost vyuzitelného motorového vykonu na vysce letu
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Graf 11-5 Zavislost vyuzitelného vykonu na vysSce letu s motorem Rotax914 UL

11.3 Porovnani potrebného a vyuzitelného vykonu vrtulniku
s motorem R914

Aby bylo mozno porovnat vykonové charakteristiky, byly tfeba urcit ztraty
vykonu pfi pfenosu z motoru na rotor. Ztraty pti pfenosu z motoru na rotor jsou
zejména ztraty v ptevodech a pohon ocasni vrtule. Tyto ztraty dosahuji hodnoty 11%
vykonu motoru. Vyuzitelny vykon rotoru byl ur¢en nasledujicim vztahem.

vaui(rot) = Pyyuz * 0,89 (11.15)

Vykonové charakteristiky rotoru pro maximalni a cestovni rezim.

Vykonové charakteristiky rotoru

o Prot(ces) e Prot(max)

80
S EX T SN
60 | S °°°Ceeng,,
50
40
30
20
10

Vykon rotoru [kW]

0 500 1000 1500 2000 2500 3000 3500 4000 4500 5000
Vyska letu [m]

Graf 11-6 Vykonové charakteristiky rotoru s motorem Rotax914 UL
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K zjisténi dostupu vrtulniku byly porovnidny hodnoty potiebného a
vyuzitelného vykonu pro oba rezimy. Hodnoty dostupu byly zaznamenany do grafu.

Porovnani potfebného a vyuzitelného vykonu rotoru

o Prot(ces) e« Prot(max) e Protmaxpotf

90

80 ..................
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0 500 1000 1500 2000 2500 3000 3500 4000 4500 5000
Vyska letu [m]

Graf 11-7 Porovnani potiebného a vyuzitelného rotorového vykonu s motorem Rotax914 UL

Z porovnani vykoni je patrné, Ze vykon motoru Rotax 914UL je
nedostacujici, Hodnoty dostupu pro cestovni rezim odpovidaji cca 0 [m] a pro
maximalni rezim cca 900 [m] a zcela neodpovidaji standardu v této kategorii. Pti
vypoctu potiebného vykonu byla pouzita hodnota ztrat 30%. Pro zpiesnéni vypoctu
byly nasledné hodnoty piepocitané s vypoctenou hodnotou ztrat.

11.4 Figure of merit

Uginnost rotoru byla vypoétena dle nasledujiciho vztahu.

FM = b= el (11.16)

P Cp

Soucinitele vykonu byly zjiStény vztahy.

3
Cp = Cpg + Cpi = % *Cpo + K\/% (1117)
ot
¢ = \/; (11.18)
1)
Cpo = 3" Cpo (11.19)

Hodnota korek¢niho faktoru indukovaného vykonu x pro vis byla stanovena.
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k=1,15[-]

Soucinitel odporu pii nulovém souciniteli vztlaku cp byl odecten z grafu 7-4 a jeho
hodnota se rovna.

¢po = 0,006 [—]

Hodnota soucinitele tahu byla vypoétena dle vztahu pro H = 0 [m] pro cestovni rezim

T

T = ps@R? 1120)
5886
T = 31225384845(64.06 352 0,002 [—]
Plnost rotoru byla vypoctena ze vztahu
§ = MR _ Nob o
A TR
o= NpybR _ 2:02199 _ 0,04 [—]
A 3,5

Indukovany soucinitel vykonu

C3
o (11.22)
3
\/% =115 |22 =9,56-10°5 [-]

Soucinitel profilového vykonu

K
K

o)
CPO S g - CDO (1123)

0.04

Cho =2 Cpo = ==+ 0.006 = 3-1075 [

Soucinitel vykonu

3

Cp = g- Cpo + K C?T (11.24)

cp=3-107°+ 9.56-107° =1,256-10"* []
Figure of merit dle rovnice (14.16)

P; _ Cp;

=t=X (11.16)
Py Cp

__P; _ Cpi _ 956:107°

Pr ¢y 12561074

FM = 0,805 [—]
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11.4.1 Porovnani potirebného a vyuzitelného vykonu s FM (R914)
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Graf 11-8 Porovnani potiebného a vyuZitelného vykonu s FM

Po piepocitani hodnoty potiebného vykonu hodnotou FM byly hodnoty
potiebného a vyuzitelného vykonu opét porovnény a hodnoty dostupu zaznamenany

6000

do grafu 11-8 piesto, Ze se dostup zvysil pii obou rezimech o 700 [m]. Tento dostup

byl vyhodnocen jako nedostacujici a bylo ptistoupeno k zvoleni nahradni pohonné

jednotky.
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12 Vybér nahradniho motoru

Pro nahradni feSeni motoru byl rozhodujici jiz pomér hmotnosti motoru a vykonu
a dostupnost motoru. Byly vybrany 3 motory od firmy Lycoming,

12.1 Porovnani vykonovych a hmotnostnich charakteristik

Tab. 12-1 Porovnani motori

Rotax 914 UL/F 10-320-B1A
Veli¢ina [HP]| [KW] Veli¢ina [HP]| [KW]
Vykon cestovni 100 | 73,55 Vykon cestovni 120 | 88,26
otacky cestovni 2260 otacky cestovni 2450
Vykon maximalni | 115 | 84,582 Vykon maximalni | 160 | 117,68
otacky maximalni | 2380 otacky maximalni | 2700
[Ibs] |  [kg] [Ibs] |  [kg]
sucha vaha 164 74,5 sucha vaha 287 130
HIO-360-G1A HIO-360-C1A
Veli€ina [HP]| [KW] Veli€ina [HP]| [KW]
Vykon cestovni 135 | 99,292 Vykon cestovni 154 | 113,267
otacky cestovni 2450 otacky cestovni 2450
Vykon maximalni | 180 | 132,39 Vykon maximalni | 205 | 150,777
otacky maximalni | 2700 ota¢ky maximalni | 2900
[ibs] | [kg] [Ibs] | [ka]
suché vaha 262 119 suché vaha 291 132

Jako nejidealngjsi motor byl vybran motor Lycominig HIO-360-G1A, ktery
je v cestovnim rezimu vykonnéjsi o 35% a v maximalnim udrzitelném o 56,5% nez
motor Rotax 914 UL. Hmotnost vzrostla o cca 59%. [12] [13] [14]

12.2 Hmotnosti srovnani

Z divodu nové pohonné jednotky se provedla novd hmotnostni analyza.
Puvodni vypocitana prdzdna hmotnost navrhovaného vrtulniku vychézela 330,17
[Kg]. Sucha hmotnost motoru Lycoming-HI0-360-G1A dle tabulky 12-1 je 119
[kg]. K této hmotnosti se ptipocitala hmotnost viech potiebnych ptislusenstvi. Dle
vedouciho prace se tato hmotnost stanovila na 29 [kg]. Pfidanim této hmotnosti se
zvySila hmotnost motoru na 148 [kg]. Vypocteny rozdil hmotnosti Motort Lycoming
HIO-360-G1A a Rotaxu 914 se rovna 64,8 [kg]. Pti Uvaze niZsi hodnoty celkové
prazdné hmotnosti (dle kapitoly 9.9) vychazi kone¢na vyuzitelna hmotnost (rezerva)
s puvodnim motorem R914 na 39,33 [kg]. Savahou pouziti t€z§iho motoru
Lycominig HIO-360-G1A je nutné dtsledné dbat na pouzité materialy, technologii a
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uloZenou hmotnost v konstrukci vrtulniku. Také 1ze ¢ast hmotnosti usetfit na ukor

e

hmotnosti zavazadel cestujicich z ptuvodnich 20 [kg] na niZsi hodnotu.

12.3 Charakteristiky rotoru s motorem HIO-360-G1A

Charakteristiky rotoru néhradniho motoru byly stanoveny dle vypocta
v kapitole 10 a jsou zobrazeny v tabulce 12-2.

Tab. 12-2 Charakteristiky rotoru s motorem HIO-360-G1A

HIO-360-G1A
Cestovni rezim | ReZzim max. vykonu

i 4,2 4,2 [-]
otacky vrtule 2450 | 583,333 2700 642,857 | [ot/m]
Ghlové zrychleni vrtule |256,563 | 61,087 | 282,743 | 67,320 |[m/s?]
obvodova rychlost 897,972 | 213,803 | 989,602 | 235,619 |[m/s]
rychlost zvuku 340,322 | 340,322 | 340,322 | 340,322 | [m/s]
Machovo cislo 2,639 0,628 2,908 0,692 |[-]

12.4 Figure of merit

Utinnost rotoru s novym motorem byla vypoétena dle kapitoly 11.4 a tedy
Vv této kapitole jsou uvedeny pouze vysledky dil¢ich vypocti.

Soucinitel tahu dle rovnice (11.20)

_ 5886
1,225-38,4845(61,06 *3,5)2

cr =0,00273 [—]

Indukovany soucinitel vykonu dle rovnice (11.22)

3
Cpi = K \/% =115+ 25 = 1.161-107* []

Soucinitel profilového vykonu dle rovnice (11.23)

Cho =2+ Cpo = ==+ 0.006 = 3- 1075 [-]

Soucinitel vykonu dle rovnice (11.24)
cp=cCpo+Cp; =310+ 1.161-107* = 1.461-107* []

Figure of merit dle rovnice (11.16)
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P; Cpi 1161-107%
P cp 14611074

=0.795 []
12.5 Porovnani potirebného a vyuzitelného vykonu s motorem
HIO-360-G1A

Vykony byly porovnany na zaklad¢ predeslych vypocti a dle stejnych vztaht
jako v predeslych kapitolach. Pro vypocet potiecbneho vykonu byl pouzit FM z
predeslé kapitoly.

Zavislost vyuzitelného vykonu a potrebného vykonu

Prot(pot) Prot(max)

Prot(cest)

140

120

100
N \
60 - 

40

Vykon [KW]

——
[ ——
20

2773 4603

0 500 1000 1500 2000 2500 3000 3500 4000 4500 5000
Vyska letu [m]

Graf 12-1 Zavislost vyuZitelného a potiebného vykonu s motorem HIO-360-G1A

Z grafu je patrné, ze se ndm zménou motoru zvysil dostup u cestovniho
rezimu 0 296% a pti maximalnim trvalym vykonu o 288%. Hodnota dostupu pro
cestovni rezim je 2773 [m] a pro maximalni udrZitelny vykon 4603 [m].
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13 Svisly let

Axialni stoupani je stoupani, kde trajektorie letu je vedena po kolmici k povrchu
zem¢. Pro toto stoupani je nejzasadnéjsi prebytek vyuzitelného vykonu nad potfebnym
vykonem. Piebytek uréuje s jakou rychlosti a jak vysoko bude vrtulnik schopen
vystoupat. Cim vét§i prebytek, tim vétsi vysky bude moct vrtulnik dosahnout.
S rostoucim piebytkem roste i stoupaci rychlost. Toto stoupani je charakteristické pro
vrtulnik.

Obrazek 11-1 znazoriujici silovou soustavu ve visu. Pro axidlni stoupani
muzeme vyuzit souvislosti pro vis. Jestlize pro vis plati rovnice (11.02) a tedy, Ze

T=aG

Pak z podminky, ze pro stoupani je potieba prebytek vykonu - tah vrtulniku musi
byt vysSi nez jeho tihova sila:

T>G (13.01)

13.1 Stoupaci rychlost

Nejprve bylo potieba zjistit, jakou rychlosti bude vrtulnik stoupat. K vypoctu
stoupaci rychlosti byl potteba vztah k vypoctu potiebného stoupaciho vykonu.

. T-ve V2 T
Piporray =—+ T+ (7) + 7ps (13.02)

Za piedpokladu, ze se potfebny vykonu bude rovnat vyuzitelnému vykonu.

Pipotrry = Ployus) (13.03)
. Tv¢ cZ T .
Plpotf"(H) = 217 +T- (177) + 2,7 = Plvyui(H) (13.04)

Stoupaci rychlosti pro jednotlivé rychlosti letu byly zjistény funkci RESITEL.

13.2 Stoupaci rychlost pro cestovni a maximalni vykon

Byla zjisténa zéavislost stoupaci rychlosti na vysce letu pfi cestovnim vykonu
motoru 135 [hp]. Dale byla zjisténa zavislost stoupaci rychlosti na vysce letu pfi
maximalnim udrzitelnym vykonu 180 [hp]. Vypoéty byly provedeny v programu
Microsoft Excel pomoci funkce RESITEL. To, jestli dana analyza vysla spravng,
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bylo posouzeno, porovnanim vysledkt z predchozi kapitoly, kde nam vysla hodnota
dostupu pro cestovni rezim je 2773 [m] a pro maximalni udrZitelny vykon 4603 [m]

Tab. 13-1 Stoupaci rychlost pro cestovni rychlost

Cestovni vykon

vaui Ppotf' H Po Ve

[KW] | [kW] [m] | [kg. m™*]|[ms—1]
70,254 | 70,254 0 1,225 6,706
66,942 | 66,942 500 1,167 5,613
63,751 | 63,751 1000 1,112 4,479
60,677 | 60,677 1500 1,058 3,297
57,718 | 57,718 2000 1,006 2,057
54,871 | 54,871 2500 0,957 0,748
53,361 | 53,361 | 2773,186 0,930 0

Dle tabulky 13-1 vyplyv4, Ze pro vySku letu v 0 metrech, stoupaci rychlost nabyvéa
hodnoty 6,706 [m/s1]. Hodnota pro nulovou rychlost udava hodnotu dostupu, ta
nabyva hodnoty 2773,186 [m]. V praxi to tedy znamena, Ze vrtulnik se bude schopen
odlepit od zemé& a nabrat rychlost 6,706 [m/s™*] a stoupat aZ do vysky cca 2773 [m].

Z3vislost stoupaci rychlosti na vysce letu P,

3000
773,186
2500

N
o
o
o

1500

Vyska letu [m]

=
o
o
o

500

0 6,706
0 1 2 3 4 5 6 7 8

Stoupaci rychlost [m/s]
Graf 13-1 Zavislost stoupaci rychlosti na vysce letu pro cestovni vykon

Z grafu 13-1 by se mohlo zdat, Ze zavislost stoupaci rychlosti na vysce letu
je lineérni. Rovnice z4vislosti je polynomicka.

Stoupaci rychlost pro maximalni vykon nabyva ve vySce 0 metrti hodnotu

11,992 [m/s1]. Stoupaci rychlost klesa s vyskou, az se zastavi na hodnoté 0 [m/s™]
ve vysce 4603,618 [m].
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Tab. 13-2 Stoupaci rychlost pro maximalni vykon

Maximalni vykon

vaui Ppotf H Po Ve

W] [ kW] | [m] |[kgm~*]|[ms1]
93,672 | 93,672 0 1,225 11,992
89,256 | 89,256 500 1,167 10,844
85,001 | 85,001 1000 1,112 9,677
80,903 | 80,903 1500 1,058 8,486
76,958 | 76,958 2000 1,006 7,263
73,161 | 73,161 2500 0,957 5,999
69,510 | 69,510 3000 0,909 4,686
66,000 | 66,000 3500 0,863 3,311
62,626 | 62,626 4000 0,819 1,864
59,387 | 59,387 4500 0,777 0,330
58,732 | 58,732 | 4603,618 0,768 0,000

Zavislost stoupaci rychlosti na vysce letu P

4 603,618

6

8

Stoupaci rychlost [m/s]

10

Imax

12

11,992

Graf. 13-2 Zavislost stoupaci rychlosti na vySce letu pro maximalni vykon
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14 Dopredny let

Dopiedného letu dosahneme zménou thlu nabéhu na rotorovém disku. SloZzka
tahové sily tedy jiz nemiti kolmo k povrchu, jako tomu bylo v predeslém piipadé. Uhel
svirajici kolmice k povrchu a vektor tahové sily je roven zméné tthlu nab&hu na rotorovy
disk. Proti sméru letu ptisobi odporové sily. Silova soustava doptedného letu je popsana
na obrazku 14-1.

Propulsive force

Rotor *
thrust, T Rotor lift, L

Drag, D

+ V. sina

\..,,
Mote: Angles exaggerated for clarity Slipstream

A
Weight of aircraft, W
Obr. 14-1 Silova soustava p¥i dopfedném letu [9]

14.1 Vypocet dopredné rychlosti

Velikost doptedné rychlosti je rovna soucinu postupového poméru a rychlosti
na Spicce rotorového disku. Velikost rychlosti udava rovnice (14.01).

V= v (14.01)

Indukovana rychlost

T
v, = / o (14.02)

Bezrozmérna indukovana rychlosti ve visu

Ay = =X (14.03)

2
Bezrozmérné indukovana rychlost
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Soucinitel vykonu
Cp = Cpi t Cpo + Cpp
Indukovany soucinitel vykonu
Cpi =K Ag-cCr

Profilovy soucinitel vykonu

5
CP0=§'CD0'(1+k'H2)

Soucinitel vykonu potfebného k piekonani odporu trupu

Con = 1 v3fa
PP 5 mR2
Indukovany vykon

Py =Cpi',D'S'CT'Vtip3
Profilovy vykon

Py =Cp0'p'S'CT'vtip3
Vykon k ptekonani odporu trupu

Ppp = Cpp'P'S'CT'vtip3
Celkovy vykonu

Pp:PI+PO+Ppp
PP:Cp'p'S'CT'vtip3

Celkovy vykon rotoru

Pprot = Pp - FMpot

N
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Tab. 14-1 Hodnoty vykoni pro dopiedny let v 0 metrech

M v v A Cpi Cpo Cpp ¢p P, Py Ppp Pp Pprot

[-] [m/s] | [km/s] [-] [-] [-] [-] [-] [kw] [kwW] [kw] [kw] [kW]
0,00 0 0 0,037 1,161E-04 | 2,925E-05 |0,000E+00| 1,453E-04 | 53,481 | 13,477 0,000 66,958 | 75,234
0,02 4,276 15,394 0,034 1,126E-04 | 2,930E-05 | 1,039E-07 | 1,420E-04 | 51,880 | 13,502 0,048 65,429 | 73,516
0,04 8,552 30,788 0,028 9,170E-05 | 2,947E-05 | 8,315E-07 | 1,220E-04 | 42,249 | 13,577 0,383 56,210 | 63,157
0,06 12,828 | 46,181 0,021 7,025E-05 | 2,974E-05 | 2,806E-06 | 1,028E-04 | 32,369 | 13,702 1,293 47,364 | 53,218
0,08 | 17,104 | 61,575 | 0,017 | 5477E-05 | 3,012E-05 | 6,652E-06 | 9,154E-05 | 25,234 | 13,878 | 3,065 | 42,177 | 47,390
0,10 21,380 | 76,969 0,014 4,436E-05 | 3,061E-05 | 1,299E-05 | 8,796E-05 | 20,437 | 14,104 5,986 40,527 | 45,535
0,12 25,656 | 92,363 0,011 3,714E-05 | 3,121E-05 | 2,245E-05 | 9,079E-05 | 17,110 | 14,379 | 10,344 | 41,833 | 47,004
0,14 29,932 | 107,757 0,010 3,189E-05 | 3,192E-05 | 3,565E-05 | 9,946E-05 | 14,695 | 14,705 | 16,426 | 45,826 | 51,490
0,16 34,208 | 123,150 0,009 2,794E-05 | 3,273E-05 | 5,322E-05 | 1,139E-04 | 12,871 | 15,081 | 24,519 | 52,472 | 58,957
0,18 | 38,485 | 138,544 | 0,008 | 2,484E-05 | 3,366E-05 | 7,577E-05 | 1,343E-04 | 11,447 | 15507 | 34,911 | 61,866 | 69,512
0,20 42,761 | 153,938 0,007 2,237E-05 | 3,469E-05 | 1,039E-04 | 1,610E-04 | 10,306 | 15,984 | 47,889 | 74,178 | 83,346
0,22 47,037 | 169,332 0,006 2,034E-05 | 3,583E-05 | 1,383E-04 | 1,945E-04 | 9,370 16,510 | 63,740 | 89,621 | 100,697
0,24 51,313 | 184,726 0,006 1,864E-05 | 3,708E-05 | 1,796E-04 | 2,353E-04 | 8,591 17,086 | 82,752 | 108,429 | 121,831
0,26 55,589 | 200,119 0,005 1,721E-05 | 3,844E-05 | 2,284E-04 | 2,840E-04 | 7,930 17,713 | 105,212 | 130,856 | 147,029
0,28 59,865 | 215,513 0,005 1,598E-05 | 3,991E-05 | 2,852E-04 | 3,411E-04 | 7,364 18,390 | 131,408 | 157,162 | 176,586
0,30 64,141 | 230,907 0,005 1,492E-05 | 4,149E-05 | 3,508E-04 | 4,072E-04 | 6,874 19,117 | 161,626 | 187,616 | 210,805
0,32 68,417 | 246,301 0,004 1,399E-05 | 4,318E-05 | 4,257E-04 | 4,829E-04 | 6,444 19,894 | 196,154 | 222,492 | 249,991
0,34 72,693 | 261,695 0,004 1,316E-05 | 4,497E-05 | 5,106E-04 | 5,688E-04 | 6,065 20,721 | 235,279 | 262,065 | 294,455
0,36 76,969 | 277,088 0,004 1,243E-05 | 4,688E-05 | 6,062E-04 | 6,655E-04 | 5,728 21,599 | 279,289 | 306,616 | 344,512
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Zavislost potfebného vykonu na rychlosti letu
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Graf 14-1 Zavislost potfebného vykonu na rychlosti letu

Na grafu 14-1 se nachazi slozky jednotlivych vykonu p#i dopfedném letu a
to ve vySce 0 [m]. Z grafu je vidét, ze indukovany vykonu klesd se vzrustajici
hodnotou doptedné rychlosti a to z divodu soucinitele tahu obsazeného ve vzorci
souéinitele indukovaného vykonu. Profilovy vykon mirné stoupa s rostouci rychlosti
doptedného letu a to témét linearné. Oproti tomu vykon potiebny k ptekonani odporu
trupu s rostouci rychlosti stoupd strméji.

Zavislost celkového potfebného vykonu na rychlosti
——— H=0[km] ——H=1 [km] H=2 [km] ——H=3[km] ——H=4[km] —— H=5 [km]
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Graf 14-2 Zavislost celkového potifebného vykonu na rychlosti letu
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14.2 Vypocet klesaci rychlosti v autorotaci

Klesaci rychlost vrtulniku byla vypoctena dle vztahu

8¢ 1-u3-f
Vaut = ~Vtip * [K'ﬂi + 8_CDTO'(1 +k - p?) +TT_:]

(17.14)

Vysledky byly zaznamenany do tabulky.

Tab. 14-2 Namé¥ené hodnoty klesacich rychlosti

M v v /11 Vaut
[] [m/s] | [km/h] - [m/s]

0 0 0 0,037 | -11,376
0,02 4,276 15,394 0,034 | -11,114
0,04 8,552 | 30,788 | 0,028 -9,540
0,06 12,828 | 46,181 | 0,021 -8,025
0,08 17,104 | 61,575 0,017 -7,127
0,1 21,380 | 76,969 | 0,014 -6,825
0,12 25,656 | 92,363 0,011 -7,020
0,14 29,932 | 107,757 | 0,010 -7,667
0,16 34,208 | 123,150 | 0,009 -8,760
0,18 38,485 | 138,544 | 0,008 | -10,315
0,2 42,761 | 153,938 | 0,007 | -12,361
0,22 47,037 | 169,332 | 0,006 | -14,934
0,24 51,313 | 184,726 | 0,006 | -18,074
0,26 55,589 | 200,119 | 0,005 | -21,824
0,28 59,865 | 215,513 | 0,005 | -26,228
0,3 64,141 | 230,907 | 0,005 | -31,332
0,32 68,417 | 246,301 | 0,004 | -37,183
0,34 72,693 | 261,695 | 0,004 | -43,827
0,36 76,969 | 277,088 | 0,004 | -51,312
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14.3 Zavislost Klesaci rychlosti na dopiredném letu

Z rozboru nésledujiciho grafu vychazi, Ze klesaci rychlost vzrista az do doby,
kdy pii doptedné rychlosti 76,969 [km/h] nabyvéa hodnoty -6,825 [m/s]. Této klesaci
rychlosti vrtulnik dosahne piti ekonomickém rezimu. Nasledn¢ zacne rychlost klesat.
Pro ziskani vSech souvislosti dopfedné a klesaci rychlosti byla jesté zjiSténa rychlost
pii optimalnim rezimu. Tato rychlost se ziskala odectenim hodnoty bodu praniku
te¢ny ke kiivce vedené z pocatku soutadné soustavy. Tato rychlost nabyva hodnoty
-8,760 [m/s] a to pii dopiedné rychlosti 123,150 [km/h].

Zavislost v_ . na rychlosti letu

aut
v [km/h]

150

200 300

Vaut [M/5]

Graf 14-1 ZAavislost klesaci rychlosti na rychlosti letu p¥i autorotaci ve vySce 0 [m]

Tato zavislost byla vypocitana a znazornéna pro vysku letu 0 [m]. Zavislosti byly
dale vypocitany dle stejného postupu pro dalsi hladiny letu. V tabulce 14-3 jsou
popsany hodnoty klesacich hodnot a tyto hodnoty byly zaznamenany do grafu 14-4.

Z grafu je patrné, Ze nejvyssi klesaci rychlosti dosahuje vrtulnik ve vysce 5 [km] a
nejvétsi rozdil klesacich rychlosti Ize pozorovat v rozmezi 0-100 [km].

Tab. 14-3 Hodnoty klesaci rychlosti v zavislosti na rychlosti letu a pro rizné vysky letu

Ofkm] | 1(km] | 2[km] | 3[km] | 4[km] | 5[km]

\' Vaut
[km/h] | [m/s] [m/s] [m/s] [m/s] [m/s] [m/s]
0 -11,376 | -11,828 [-12,315 | -12,838 | -13,403 | -14,013
15,394 | -11,114 | -11,615 | -12,151 | -12,726 | -13,343 | -14,007
30,788 | -9,540 | -10,078 | -10,655 | -11,275 | -11,941 | -12,657
46,181 | -8,025 | -8,523 | 9,068 | -9,665 | -10,319 | -11,034
61,575 | -7,127 | -7,545 | 8,010 | -8,528 | -9,106 | -9,749
76,969 | -6,825 | -7,172 | -7,561 | -7,999 | -8,492 | -9,047
92,363 | -7,020 | -7,314 | -7644 | 8,017 | -8438 | -8,916
107,757 | -7,667 | -7,921 | -8,206 | -8,529 | -8,894 | -9,309
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123,150 | -8,760 | -8,982 | -9,233 | -9,517 | -9,839 | -10,204
138,544 | -10,315 | -10,513 | -10,736 | -10,989 | -11,276 | -11,602
153,938 | -12,361 | -12,539 | -12,741 | -12,969 | -13,227 | -13,522
169,332 | -14,934 | -15,096 | -15,279 | -15,487 | -15,722 | -15,990
184,726 | -18,074 | -18,223 | -18,391 | -18,581 | -18,797 | -19,043
200,119 | -21,824 | -21,961 | -22,116 | -22,292 | -22,491 | -22,718
215,513 | -26,228 | -26,356 | -26,500 | -26,663 | -26,848 | -27,059
230,907 | -31,332 | -31,451 | -31,586 | -31,738 | -31,911 | -32,108
246,301 | -37,183 | -37,295 | -37,421 | -37,564 | -37,726 | -37,910
261,695 | -43,827 | -43,932 | -44,051 | -44,185 | -44,338 | -44,512
277,088 | -51,312 | -51,411 | -51,523 | -51,650 | -51,794 | -51,958

Zavislost klesaci rychlosti na rychlosti letu pri autorotaci

—e—H=0 [km] —e— H=1[km]

Vaut [M/s]

-55

150

H=2 [km] —e—H=3 [km] —e—H=4 [km]

H=5 [km]

rychlost letu [km/h]

200

250 300

Graf 14-2 ZA&vislost klesaci rychlosti na rychlosti letu p¥i autorotaci

14.4 Zavislost stoupaci rychlosti na dopiredném letu

Lze predpokladat, Zze vlivem ptibytku vykonu pii dopfedném letu, nebude
stoupaci rychlost pro vSechny rychlosti dopfedného, letu konstantni. Tento
piedpoklad se potvrdil pomoci vypocti. Pro vSechny vysky letu zahrnuté ve
vypoctech ma stoupaci rychlost tendenci rist do hodnoty 76,969 [km/h] a poté klesat
az na nulovou hodnotu. Déle se predpokladalo, Ze nejvyssi stoupaci rychlosti
dosahuje vrtulnik ve vysce 0 [m] z divodu nejmensi hodnoty potiebného vykonu.
Tento predpoklad byl opét potvrzen. Vrtulnik je schopen nejrychleji stoupat v 0 [m]
a to rychlosti az 14,765 [m/s]. Nejvyssi vzletova stoupaci rychlost je 9,715 [m/s].

e

Dalsi prabéhy zavislosti jsou vyzna¢eny na grafu 17-5.
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Zavislost stoupaci rychlosti na rychlosti dopredného letu
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Graf 14-3 Zavislost stoupaci rychlosti na rychlosti dopfedného letu

14.5 Charakteristické rychlosti

Vyuzitim zavislosti z kapitoly 14.1, a hodnot vyuzitelnych vykont pro rizné
hodnoty vysky letu, se ziskali zavislosti vykonu, vysky a rychlosti dopiedného letu.
Z téchto zavislosti se zjistili hodnoty nejmensSich a nejvétsi rychlosti vrtulniku.
Rychlosti se odecetli v pruniku Vyuzitelného vykonu, vyjadieného linearnim
prubéhem po celém interval rychlosti, a celkového potiebného vykonu. Déle byly
urCeny hodnoty rychlosti pfi optimalnim letu. Rychlosti se ur¢ily pomoci bodu
dotyku tecny ke spojité kiivce, vedené z pocatku. V neposledni fad¢ byly urceny
rychlosti v ekonomickém rezimu, jako globalni minima dané kiivky.

Na grafu 14-6 byly vyznaceny rychlosti z tabulky 14-4. Nejmensi potfebné
rychlosti byly vyznaeny zluté, maximalni rychlosti vdané vySce vlivem
vyuzitelného vykonu byly vyznaceny Cervené. Rychlosti ekonomického rezimu byly
vyznaceny ¢ern¢. Optimalni rychlosti byly na grafu vyznaceny fialovou barvou

Tabulka 14-4 Charakteristické rychlosti v zavislosti na vysSce a vyuzitelného vykonu

0 [km] 1 [km] 2 [km] 3[km] 4 [km] 5 [km]

[km/h] | [km/h] | [km/h] | [km/h] | [km/h] | [km/h]
Minimalni rychlost - - - 30,271 | 46,096 | 65,892
Maximalni rychlost 168,136 | 165,514 | 161,547 | 156,739 | 149,39 | 138,222
Rychlost ekonomicka 45,535 45,535 46,173 46,43 47,175 48,384
Optimalni rychlost 116,692 | 118,787 | 126,67 | 127,861 | 136,973 | 136,878
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Graf 14-4 Zavislost celkového potiebného vykonu na rychlosti a vySce letu
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15 Konstrukcni navrh nosného rotoru

Obr. 15-1 Konstrukéni navrh nosného rotoru

Konstrukéni navrh nosného rotoru byl vytvofen v 3D modelovacim softwaru
Autodesk inventor professional 2020. Rotor dodrZuje parametry dle pfedchozich vypoéta
a dle statistického rozboru vrtulnikli stejné kategorie. Koncep¢ni névrh rotoru vypliva
Z jiZ v praxi ovéfenych rotor.

Zakladem rotoru je sttedova ¢ast zde oznacena za hlavni rdm. Hlavni ram je
ptipevnén k hiideli rotoru pomoci horni pfiruby. Na hlavni ram jsou pfipevnéna pouzdra
listh rotoru, které jsou spojeny s pakami ozubenim. Tyto pouzdra zajist'uji, Ze se nebudou
listy rotoru samovolné hybat a nebude dochazet k vibracim celé rotorové hlavy. Paky
pienasi pomoci tahel pohyb z ¥idici desky na listy. Ridici deska je pomoci ramene a
spojky spojena se stabilizacnim diskem, ktery zamezi piili§ velikému natoéeni listl
rotoru. Ridici deska je pomoci tahel spojena s ¥izenim pilota. Jednotlivé prvky rotoru jsou
obsazeny v priloze 3.

Obr. 15-2 Natodéeni lista rotoru
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16 3D vizualizace vrtulniku

Obr. 16-1 Vizualizace navrhu vrtulniku

Byla provedena 3D modelace vrtulniku v programu NX na zaklad¢ piedpokladt
z kapitoly 5. K navrhu nebyly pouzity vypocty pevnostni a silové. JelikoZ se jedna o
navrh rekreacniho vrtulniku, byl kladen diiraz na velké prosklené plochy a to pifedevsim
pak nepouzit piicku v zorném poli posadky. Jako zastaveny motor byl pouZit motor Rotax
914 z prvotniho navrhu. Motor Lycoming HIO-360-G1A nemohl byt do zastavby pouZit,
nebot’ vyrobce neposkytuje bézné model motoru (pouze odbératelim) a neni volné
k sehnani. Nicmén¢ rozméroveé byl prostor uzpiisoben i pro zastavbu motoru HIO-360-
G1A. Motorovy prostor je v zadni ¢asti otevieny a motor ma piesah do volného prostoru
mimo vnitini prostor vrtulniku. Tim je zajiSténé chlazeni vrtulniku obtékanim studeného
vzduchu. Motor je usazen v ose rotoru. Rotor je usazen v gondole a ma levoto¢ivy smysl.
Liziny byly navrhnuty s ohledem na délku ocasniho nosniku a tim bylo zajisténo, Ze se
vrtulnik nebude pieklapét na ocasni ¢ast. Stabiliza¢ni plochy byly uloZeny v dostate¢né
vzdalenosti od osy rotoru tak, aby proud vzduchu z rotoru pfili§ neovliviioval obtékani
vzduchu kolem téchto ploch. V navrhu neni zakomponovano vybaveni kabiny a
ptislusenstvi vrtulniku, neni tématem této prace. Celkovou vizualizaci mizeme vidét na
obrézku 19-1. Pfesah motoru pak na obrazku 19-2. Zbylé pohledy jsou uvedeny v p¥iloze

4

U

Obr. 16-2 Vizualizace vrtulniku - pohled zboku
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17 Zaver

Byl vypracovan ptedbézny navrh malého ultralehkého vrtulniku, s pistovym
motorem, o maximalni vzletové hmotnosti 600 [kg]. Koncepce vrtulniku se zakladala na
certifikaénim piedpisu CS-VLR a jeji vyhotoveni probéhlo v souladu s nim.

V prvni Casti prace se provedl statisticky rozbor ultralehkych vrtulnika, ktery
obsahuje 52 vrtulnikd a zajistuje dostatecnou zakladnu pro budouci navrhy. Statisticka
data se zaméfila pfedev§im na hmotnostni, vykonové a geometrické charakteristiky.
Geometrické charakteristiky dale slouzili k utvofeni navrhu vysky a délky vrtulniku.
Sitka vrtulniku, ktera v statistickém souboru dat nebyla obsaZena, se uréila na zékladd
vysledkii antropometrie. Z reSerSe vrtulnikli dané vahové kategorie byly urCeny
pouzivané druhy pohonnych jednotek. Naslednou analyzou a stanovenim Kriterii byla
vybrana pohonna jednotka ROTAX 914 UL, v¢etné stanoveni hmotnosti vlastniho
motoru a jeho pfisluSenstvi.

Vyznamnou kapitolou prace je urceni koncepce a charakteristik nosného rotoru.
Rotor byl navrZzen jako dvoulisty, kompozitni, obdélnikového tvaru a s konstantnim
profilem. K ziskani vhodného tvaru profilu nosného rotoru byl vyuzit program slouzici
k analyze a vypoctu parametri 2D profilu kiidla a vicekriterialni metoda.

V dalSim kroku se prace zabyvala celkovym hmotnostnim rozborem vrtulniku.
Vrtulnik se rozd¢lil na dil¢i sekce a pro kazdou sekci se pouzili ptislusné koeficienty. Tim
se ziskal rozsah prazdné hmotnosti vrtulniku.

Na zéklad¢ ziskanych dat zpfedchozich kapitol byly provedeny vypocty
mechaniky letu navrhovaného vrtulniku. V prvni fadé se vypocetli charakteristiky rotoru.
Ty se dale pouzili pro vypolty vykonovych charakteristik. V této kapitole byl taktéz
zvolen néhradni motor Lycoming HIO-360-G1A z divodu nedostate¢ného vykonu
ptedchoziho agregatu pro pohon a zajisténi odpovidajicich vykont vrtulniku o hmotnosti
600 [kg]. Mezi vypoctené charakteristiky patii vis, svisly a dopfedny let a autorotace.
Dosazené vykony vcetné dostupu a charakteristickych rychlosti jsou nad primérem pro
danou kategorii. Z divodu vyssi hmotnosti nahradniho motoru je nutné v piipadnych
pokracujicich pracich dbat na zvolené materialy, technologie a hmotnostni omezeni
zavazadel.

Diplomova prace také obsahuje konstrukéni ndvrh nosného rotoru. Ten se
zakladal na pouZiti polotuhé koncepce a vychazi z rozboru funkénich feseni stejného typu
rotoru. Na zdkladé vazeb v 3D modelu se ovéfila funkénost konstrukce. Konstrukéni
navrh byl vlozen do kone¢né vizualizace navrzeného ultralehkého vrtulniku.

Vysledny 3D model obrysovych ploch obsahuje pohledové plochy trupu
vrtulniku, pfistdvaci zafizeni, stabilizacni plochy ocasni rotor a konstrukéni néavrh
nosného rotoru s vlozenou pohonnou jednotkou. Model byl vytvoien v programu NX
Siemens a duraz se piedevs§im kladl na vyhled z pilotni kabiny. Tato podminka se zaklada
na vyuziti vrtulniku pfevazné pro osobni, rekreacni pouziti.
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