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Anotace

V této praci byla navrzena metoda letovych métfeni pro urceni vykonti bezpilotnich
prostiedkii. Nasledné probéhlo ovétreni tohoto zplisobu pomoci souboru simulovanych dat a
byly zjistény vlastnosti metody, zejména robustnost vii¢i vn¢j§im podminkam a nepiesnostem
méteni. Zarovenl byl proveden analyticky vypocet pro modelovy piipad a porovnany vysledky
ziskané pomoci navrzené metody. V posledni ¢éasti byly vyhodnoceny vlastnosti pouzité
metody méfeni a stanoveny odchylky od teoretickych vykonii a urCena oblast platnosti

namétenych vysledkd.

Abstract

In this thesis a method for measuring the performance of unmanned vehicles was
developed. Next the method was verified by application of the simulated flight data and the
characteristics were explored, especialy the resistence against outer conditions and the errors
of measurement. Also an analytical computation for a model case was provided and the
results were compared with the results from designed experimental method. The last part of
the thesis was a comparison of theoretical results to results from simulated flight data. The

deviation was calculated.
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Seznam pouzitych oznaceni

lZ

A [1] Stihlost kiidla, A = 5

a [deg] uhel ndbéhu

b [m] hloubka ktidla

B [deg] uhel vyboceni

Cp [1] soucinitel odporu

cr [1] soucinitel vztlaku

d [m] vzdalenost

e [1] aerodynamicka tcinnost
Fp [N] odporova sila
F; [N] gravitacni sila
F; [N] vztlakova sila
Fr [N] tah pohonu

g [m/s?] gravita¢ni zrychleni

y [deg] uhel klesani

h [m] vyska

K [1] klouzavost, K = z—;

[ [m] rozpéti kiidla

m [kg] hmotnost

n [1] ucinnost

p [Pa] tlak

P (W] vykon

p [kg/m3] hustota vzduchu

S [m?] plocha kiidla

t [s] cas

T [°C ] teplota

%4 [m/s] rychlost letu
Vo [m/s] rychlost letu vzhledem ke vzduchu
|4 [m/s] horizontalni rychlost pohybu vzduchu (vitr)
V; [m/s] vertikalni rychlost pohybu vzduchu (termika)
v [m?/s] kinematicka viskozita

w [m/s] rychlost stoupani

X1



1 UVOD

V oboru bezpilotnich 1étajicich prosttedktt (UAV) byl v poslednich dvou dekadach
zaznamenan vysoky nartist v poctu vyrobenych UAV. Vyhled do budoucna je stale pozitivni
vzhledem k zajmu velkych mezinarodnich spole¢nosti jako jsou DHL, Uber, Amazon a dalsi,

kteti investuji do téchto technologii. [10]

Hlavnim cilem této prace bylo najit vhodny nastroj pro navrh UAV typu letadla klasické
koncepce a zjisténi jeho vykonnosti. Oproti klasickym pilotovanym letadlim se na vyvoj
malych 1étajicich prostfedki vynaklada pouze zlomek usili a je zde tedy prostor pro vyzkum.
Vyvoj nového typu letadla zahrnuje mnoho f4zi od prvniho typového navrhu, pies
aerodynamicky a pevnostni rozbor, hmotnostni bilanci, vyrobu prototypu a jeho zkouseni.
Velmi dilezité je pravé overeni vlastnosti nové koncepce. Pro rozmérové mensi stroje lze
vyuzit méfeni v aerodynamickém tunelu, které je vSak velmi nakladné az nedostupné. Dalsi
moznosti je postavit prototyp a zjiStovat jeho chovani v redlnych podminkach — provést
letové zkousky, kde rovnou zjistime vSechny pozadované vykony. Pravé na oblast ovéfeni

vypoctenych vykoni pfi letovych testech v realnych podminkéach se zaméfuje tato prace.

Vysledky z méfeni by nemély podléhat ndhodnym jeviim, mély by vychdzet ze
statistickych hodnot a ptipadné by méla byt ur€ena presnost métfeni. Zjisténé vykony letadla
by mély byt urceny dostate¢né presné na moznost porovnani s analytickym vypoctem. Priibéh
prace byl bohuzel ovlivnén zdravotni situaci v prvni poloviné¢ roku 2020, a proto bylo
planované méfeni za letu nahrazeno simulovanymi daty. DalSim cilem prace bylo stanovit
vlastnosti navrzené metody méfeni, jeji pfesnost a citlivost vii¢i zménam vnéjSich podminek.

Pro pfesné stanoveni mél byt vybran vhodny zpiisob ziskani dat z letovych méteni.



2 TEORETICKY VYPOCET VYKONU LETADLA

Pred vySetfovanim vykont letadla je potieba nejprve uvést zakladni pojmy a definice.
Letadlo se pohybuje v atmosféie, kde je potfeba piekonavat odpor prostiedi. Reseni tohoto

problému lze nalézt nékolika zpiisoby:

e VyuZivani aerodynamického vztlaku u letadel lehéich vzduchu (balony a
vzducholodg¢)

e Vyuzivani aerodynamického vztlaku u letadel tézSich vzduchu, kde je nutny
relativni pohyb vzduchu vii¢i nosné plose

e Vznik tahu pomoci specidlnich pohonnych jednotek ptisobicich proti tihové sile
e RuSeni uc¢inkii gravitacniho pole elektrostatickym polem pfi vzdusném dielektriku.
Dnes zatim neuskutec¢nitelné.

2]

2.1 Zakladni pojmy

Letové vykony

Vvoev

vyjadiované v extrémnich hodnotach letovych kinematickych velicin, které jsou dosazZitelné v
urcitych sledovanych rezZimech letu a usecich trajektorie letu. Letové vykony jsou vyjadrovany
formou maximalnich nebo minimalnich letovych velicin jako jsou uhlové a linedarni rychlosti

letu, doby provedeni definovaného manévru, délky charakteristickych trajektorii, apod. *“ [2]

Pro vypocet vykonl je letadlo povazovano za fizeny hmotny bod se soustfedénou

2%
A%

vvvvv

mechanismy fizeni nulovy. Pocet stupiii volnosti letadla se tak omezi na tfi translacni

pohyby. Metodika rozdé€luje rozbor letovych vykont na dvé zakladni skupiny:

1. Letové vykony v ustalenych letech

2. Letové vykony v neustdlenych letech

V literatufe [2] jsou uvedeny definice ustdleného a neustadlené¢ho letu, pro korektnost

jsou zde uvedeny.



Ustaleny let

., letovy stav (rezim letu), pri némz jsou vSechny charakteristiky pohybu s casem stale.
Sily a momenty pusobici na letadlo se s casem neméni ani velikosti, ani smérem vuci letadlu.
To je splnéno v pripadech, kdy je vysledné zrychleni nulové a = 0. Mezi ustdlené rezimy
radime i takové pripady, kdy tecné zrychleni je nulové a normdlové zrychleni je konstantni

(ustdlena horizontalni zatacka), a; = 0, a,, = konst. [2]

Neustaleny let

., Letovy stav (rezim letu), v nemz se alespon jedna z uvedenych velicin (a;, a,) méni

s casem. “ [2]
Letoveé vykony lze dale klasifikovat jako:

1. Lokalni letové vykony (maximalni rychlost, stoupavost, uhel stoupani, polomér

zatacky,...)

2. Integralni letové vykony (délka vzletu a pfistani, dostup, dolet, vytrvalost, doba

provedeni manévru)

Klouzavy let

o Let, kdy je snizovana vysSka letu (resp. letové hladiny). Letoun ztrdaci potencidlni
energii umerné snizovani vysky letu. Podélny sklon drahy letu je znacen uhlem Y.
V klouzavém letu je uhel klesani zdaporny, pro ucely této prace vsak bude uhel vidy kladny

Y > 0.7[2]

Letovy stav (rezim letu)

,je takovy pohybovy stav letadla, pri nemz nabyvaji urcujici kinematické veliciny
vyznamnych charakteristickych hodnot, dle nichz Ize tyto pohybové stavy mezi sebou odlisovat

a klasifikovat ... " [2]

Letovy usek

rovr

,.je charakteristicka cast trajektorie letu, pri niz jsou zachovany urcujici kinematické
veliciny... Letovym tisekem rozumime také casem vymezené, resp. casem mérené rezimy letu,

napr. vytrvalost v daném reZimu letu, doba potiebna k provedeni zatacky, apod. *“ [2]



Konfigurace letadla

,je definovana nejuzivanéjsimi kombinacemi vychylek druhotnych organii rizeni a
dalsich pohyblivych casti letadla, které vyznamné méni jeho vnéjsi tvar..." Pohyblivé casti
letadla jsou napr. podvozek, vztlakové klapky, aerodynamické brzdy, brzdici stity, brzdici
padak, spoilery.“ [2]

Letové podminky

,jsou charakterizovany napr. vySkou letu, stavem atmosféry, letovou hmotnosti,

rychlosti letu, reZimem prdce motoru a pripusti, vysazenym motorem apod. *“ [2]

Atmosférické letadlo (resp. kluzak)

,,motorové (resp. bezmotorové) letadlo tezsi vzduchu, opatiené pevnou nosnou plochou,

kterd je v daném rezZimu letu nepohybliva. “ [2]

Dalsi predpoklady

e Letadlo mé jednu rovinu soumérnosti (x, y) - viz Obrazek 2.1

e V daném rezimu letu jej lze povazovat za absolutné tuhé téleso (neméni svlij vnéjsi
tvar).

e Prostiedi, ve kterém se letadlo pohybuje (atmosféra) je Casové stalé. Ve skutecnosti
jsou fyzikalni (stavové) veliiny v atmosféie Casové proménné. Pti testovani letadel
za letu je nutné s touto skutecnosti pocitat a zohlednit zmény veli¢in ve vyhodnoceni
namétenych dat.

e Hmotnost letadla je konstantni. Vzhledem k uvazovanému elektrickému pohonu Ize
tento piedpoklad povazovat za velmi ptesné splnény (na rozdil od pohonti na tekuté
paliva).

e Absolutni (inercidlni) soufadna soustava je pevné spojena se Zemi.

e (ravitacni pole je homogenni.

e Zemi povazujeme za nepohyblivou (zanedbame rotacni pohyb) a nezakiivenou.

e Vliv stlacitelnosti vzduchu je zanedbatelny. Rychlosti letadel zkoumanych v této
praci dosahuji Machova ¢isla maximalné M = 0,2.

e Vyslednice propulznich sil (tahu pohonné jednotky) lezi v roviné soumérnosti
letadla

2]



Obrazek 2.1 Souradny systém letadla; zdroj [2]

2.2 Sily ptsobici na letadlo

Vlivem pohybu letadla v prostfedi vznikd aerodynamicka sila, kterd se vyrovnava s
gravitacni tihovou silou a propulzni silou pohonu letadla. Rovnice rovnovahy sil plisobicich

na letadlo v ustadleném letu, tj. bez zrychleni je potom dle Obrazku 2.3:
R, +Fr +F; =0, (2.1)

kde R_A) je vysledna aerodynamicka sila, kterou ptsobi vzduch na letadlo, F_7: je tahova

sila pohonné jednotky a FT; je tihova sila. Aerodynamicka sila se rozklada do tti slozek ve
smeru soufadnych os letadla. Pro ucely vypocth v ustdleném letu bez vyboceni vSak bude
bocni sila v porovnani s ostatnimi dvéma slozkami zanedbatelnd, a proto je aerodynamické
sila vektorovym souctem vztlakové sily F; (kolmo na smér letu) a odporové sily

Fp(rovnobézné se smérem letu). Standardné jsou sily vztazeny kplose kiidla S, ke

o, 1 I Cie 1o , . .
kinetickému tlaku > pv? a k aerodynamickym souciniteliim c;, ¢p. Vysledné vztahy jsou:

1
FL = ECLPSVZ (22)



1
FD =ECDPSV2 (23)

Dale zéavisi aerodynamické sily na Reynoldsové cisle diky proménnym soucinitelim

vztlaku a odporu.

Vb
re VP (2.4)
v

Zde V je rychlost letu, b je hloubka stfedni aerodynamické tétivy letadla a v je

kinematicka viskozita.

2]

horizontalni rovina

tecna k draze

Zk=Za

Obrazek 2.2 Sily piisobici na letadlo, zdroj [2]

2.3 Aerodynamické charakteristiky

2.3.1 Aerodynamicka polara

Hodnoty souclinitele vztlaku a odporu se zobrazuji graficky v zdvislosti na uhlech

ofukovani. Vétsinou se jedna o let bez vyboceni (f = 0), a z toho divodu se uvadi pouze



zavislosti na thlu nabéhu a. Obvyklé podoby grafl tzv. rozlozené aerodynamické poléry jsou

uvedeny na Obrazku 2.4. Jedna se o zavislosti aerodynamickych soucinitelii na thlu nédb&hu.

CL t Cn 4

Cine

e
=
Q
v
=)
2
v

Obrdazek 2.3 Rozlozena aerodynamicka polara; zdroj [2]

Dalsi zakladni charakteristikou letadla je aerodynamicka polara, neboli zévislost
soucinitele vztlaku na souciniteli odporu, kterd vznikne z ptedchozich dvou grafi vylou¢enim
parametru Uhlu nabéhu. Na Obrazku 2.5 jsou znazornény nékteré vyznamné body

odpovidajici rezimim letu:

e Rezim minimdlniho odporu ¢p = cp,

v e . , , . Cc
e Rezim maximalni klouzavosti (—L)
D’ max

e Rezim maximalni vytrvalosti — nejmensi klesaci rychlosti
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Obrazek 2.4 Aerodynamicka polara s vyznacenim vyznamnych reZimiui letu, zdroj [2]

Aerodynamickd poldra spolu s rozméry a hmotnosti letadla popisuje, jaky potiebuje
letadlo vykon pro ustaleny vodorovny let pfi konkrétni rychlosti a pod jakym tthlem nab&hu
musi letét. Aerodynamickou polédru Ize nahradit analytickym vztahem mezi c; a cp, coz je
velmi uzitecné pfi stanovovani vykonu letadla. Tvar grafu se nejvice blizi parabole popsané

vztahem
CD = CD,O + k CE (25)

Konstanty c¢pgak vrovnici se ur¢i bud’ vypocetnim odhadem z parametrii letadla,
pripadné ze simulace. Druhd moznost je experimentalni naméteni polary a nasledné grafické
odecteni konstant. Prvni mozZnost pozaduje rozepsani konstanty k u soucinitele vztlaku
pomoci parametrti letadla (rovnice (2.6)), konkrétné jde o plochu kiidla S a celkovou

aerodynamickou ucinnost letadla (Oswaldtv koeficient) e.

_ 1 (2.6)

" 7Se



Pokud ma kiidlo nesymetricky prohnuty profil, 1ze polaru upravit a definovat polohu
vrcholu polary, tj. bod minimélniho odporu. Vzhledem ke slozitosti feSeni a malému piinosu

je vSak uvazovani nesymetri¢nosti polary zanedbéno.
2]

2.3.2 Rychlostni polara

Rychlostni poléra je graficka zavislost mezi dopiednou a svislou slozkou rychlosti
letadla. Spojnice libovolného bodu s pocatkem soufadnic udava velikost rychlosti letadla V' a
uhel vymezeny timto vektorem a vodorovnou osou je uhel klouzani y. Nejcastéji se rychlostni
poléara vyuziva pro posouzeni vykont kluzaki nebo k rozboru vlastnosti letadel v klouzavém
letu. V grafu lze nalézt dva vyznamné rezimy, kterymi jsou rezim maximalni klouzavosti a
rezim minimalni klesaci rychlosti. Bod nejlepsi klouzavosti ziskame, kdyz vedeme te¢nu ke
grafu zaCinajici v pocatku soufadné soustavy V, — V,, a minimaélni klesaci rychlost nalezneme
vynesenim rovnobézky s vodorovnou osou dotykajici se te¢n¢ grafu. Mezi rychlostni polarou
a aerodynamickou poldrou existuje jednoznac¢ny vztah, kdy pro danou rychlost a uhel

klouzani Ize nalézt hodnoty soucinitelt vztlaku a odporu podle vztahti:

2]

1 c
Yy = arctg (E) = arctg <C—D) 27)
L
2 F; cosy (2.8)
c,pS



(Vy )fmin

Obrazek 2.5 Rychlostni polara letadla s vyznacenymi dileZitymi hodnotami; zdroj [2]

2.4 Vykony letadla

2.4.1 Klouzavost

Zakladnim aerodynamickym parametrem k posouzeni vykonu letadla je klouzavost,

, . v .. - e e, q- c ,
definovana jako pomér soucinitele vztlaku ku souciniteli odporu K = C—L Pro dané Machovo a
D

Reynoldsovo cislo zavisi pomér ¢, /cp pouze na tvaru letadla a na tthlu ndbéhu. Maximalni

o« (€ oo v . C g :
pomeér (C—L) lze pouzit jako pifimé hodnoceni aerodynamické ucinnosti letadla, a proto
D/ max

piedstavuje diilezity parametr pti navrhu letadla a urCovani vykont.
Vzhledem k tomu, Ze klouzavost je aerodynamickd vlastnost letadla, lze ji vyjadiit

pomoci jiz znamych aerodynamickych parametri. V literatufe [4] je pro symetrickou

aerodynamickou polaru po odvozeni uveden tento vztah:

(C—L) _(me4 CD,O)% @

v/ max 2¢pyo

Typicky prubéh poméru ¢, /cp je znazornén na Obrazku 2.7.
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Obrazek 2.6 Klouzavost letadla v zavislosti na uhlu nabéhu; zdroj [4]

2.4.2 Potiebny tah a potfebny vykon

V ustdleném horizontdlnim letu jsou v rovnovéaze vztlakovd a tihova sila. Z rovnic

rovnovahy je mozné vyjadiit zavislost soucinitele vztlaku na rychlosti letu:

1
FG = FL = ECLPSVZ (210)
2F, (2.11)

RANNIE:

Z aerodynamické polary patrné, ze danému souliniteli vztlaku c; je jednoznacné
pfifazen soucinitel odporu cp. Tah pohonné jednotky se v ustdleném horizontalnim letu
vyrovnd praveé odporu letadla a vysledkem téchto souvislosti je vztah udédvajici potfebny tah

pohonné jednotky Fr p pro danou rychlost letu V:

1 2.12
Frp=Fp = ECDPSV2 ( )

Potiebny vykon pohonné jednotky uré¢ime jako soucin potifebného tahu a rychlosti:

1
PP == FT,PV = ECDpSV3 (2.13)

2]
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Obrdazek 2.8 Priitbéh potrebného vykonu v zavislosti na rychlosti; zdroj[2]
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2.4.3 Minimalni rychlost

Minimalni rychlost V,,,;, pfedstavuje nejmensi rychlost, kterou je letadlo schopno letét
v ustaleném horizontalnim letu. Stanoveni minimalni rychlosti je mozné dvéma zptisoby. Bud’
z aerodynamickych vlastnosti letadla ur€enim maximalniho soucinitele vztlaku (Obrazek 2.4),
anebo z podminky maximalniho vyuzitelného tahu (body A na Obrazku 2.8 a Obrazku 2.9).
Pro letadla zkoumana v této praci nepfichdzi druhy zpiisob v ivahu, vzhledem k oblasti

pouziti ve vyskach do stovek metrd. Minimalni rychlost proto stanovime vztahem:

[2]

2.14
Fe = FL,max = ECL,maxpS Vr?u’n ( )
v 2F, (2.15)

e CL,maxpS

2.4.4 Rezim maximalniho doletu

Maximalni dolet vykazuje letadlo pfi nejmenSim potiebném tahu. Graficky lze tuto
hodnotu ur¢it jako te¢nu ke grafu v zavislosti potfebného tahu na rychlosti letu na Obrazku
2.8. Druhy zpiisob je analytické vyjadieni, kde tah je souCinem pievracené hodnoty

klouzavosti a tithové sily.
2]

Cp 2.16
FP,min = <_> Fg ( )

CL/ min

2.4.5 Rezim maximalni vytrvalosti

V tomto rezimu je potieba nejmensiho vykonu pohonné jednotky pro piekonani odporu.
Graficky lze nalézt tento rezim vedenim te¢ny ke grafu potfebného vykonu v zavislosti na

rychlosti na Obrazku 2.9. Analyticky se tento rezim urci ze vztahu pro vykon

[2]

P, = Fy v =2p, |2t .
P=rrpV =006 [L0s
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Po upravach ziskame vztah pro minimalni potfebny vykon:

. 27 (2.18)
PP,min = 3/2 S
‘L min p

2.4.6 Rychlost stoupani

Rychlost stoupani w je vertikalni slozka rychlosti letu, pro kterou plati:
w =V sin(y) (2.19)

Kde y je uhel stoupani. Rychlost stoupani je pro dany rezim urcena z rovnice rovnovahy

ve vertikalnim sméru vzorcem:

AP (2.20)

[2]

14



3 EXPERIMENTALNI METODY STANOVENI VYKONU

Teoreticky vypocet vykonll letadla mtize mit riznou piesnost, avSak nikdy neobsahne
vSechny aspekty, které ovliviiuji vykonnost letadla. Proto je testovani v realnych podminkach
velmi dulezitou ¢asti pii ndvrhu letadla. Experiment tak slouzi k ovéfeni platnosti teoretickych
vztahl. Letové zkousky se déli na nckolik kategorii: experimentalni testy pro zkouSeni
novych koncepci letadel, vyvojové a certifikacni testy ovétujici vstupni pozadavky a
produkéni letové zkousky, kdy se ovéiuje kazdy vyrobeny kus. Obsah této prace spada do
kategorie experimentalnich testti uréenych na ovéfeni vykonti nové navrhovanych 1étajicich
prostfedkti. Metody jsou navrhované pro létajici prostiedky o velikosti jednotek metrii a

hmotnosti malych desitek kilogrami.

Aerodynamické vykony letadla popisuje zavislost soucinitele vztlaku na odporu c; /cp.
Tento pomér vyjadiuje tzv. klouzavost, coz je pomér vzdalenosti, kterou letadlo uleti ve

vztahu k vyklesané vysce. Nazorn¢ je stanoveni klouzavosti zobrazeno na Obrazku 3.1.
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Obrazek 3.1 Stanoveni klouzavosti letadla; zdroj [2]

Existuje mnoho metod jak stanovit aerodynamické vykony letadla pomoci méieni za
letu. Kompletni ptehled moznych metod je vSak nad rdmec této prace, a proto dale budou
popsany cCtyfi metody, které jsou vhodné k aplikovani na malé 1étajici prostfedky. Prvni
metoda je uréena pro letecké modelare, kdy je let letadla zaznamenévan na videokameru a

poté graficky vyhodnocen. Druha metoda je zalozena na snimani normalovych a te¢nych sil
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pomoci citlivych akcelerometrii a nasledném piepoctu na odpor a vztlak. Ve tieti metod¢ jsou
meéieny polohovy thel a thel ndbéhu v ustaleném klouzavém letu. Obsahem c¢tvrté metody je

méteni rychlosti klesani.

V nasledujicich odstavcich bude popsdn pouze postup ziskdni aerodynamickych

charakteristik ¢; a cp. Nasledné stanoveni vykonil je shodné s vypocCty v kapitole 2.

3.1 Zakladni metody méreni za letu

3.1.1 Metoda 1 - Vizualni metoda

V literatute [1] se mizeme setkat s méfenim modeli letadel za letu pomoci vizuéalniho
pozorovani. V dobé€ vydani knihy bylo méfeni letadel o malé hmotnosti obtizné realizovatelné
pomoci palubnich senzori, které byly pfili§ rozmémé a nepfesné a nenabizely moznosti
zaznamenavani dat. Vizualni metoda spociva v zdznamu letu letadla na kameru a nasledném
grafickém vyhodnoceni. Princip metody je jednoduchy — viz Obrazek 3.2. Letadlo proleti pred
kamerou v predem definované vzdalenosti v bezmotorovém rezimu a pod konstantnim uhlem
klesani. Mezi kamerou a letadlem je umisténa prihledna Sablona s vyznacenym zacatkem a
koncem métfeného tiseku a vodorovnou ¢arou znarodnujici horizontalni vztaznou rovinu. Ze
zaznamu se graficky urci uhel klesani a rychlost letu jako podil proleténé drahy za Cas.
Vysledkem je rychlostni polara. Pokud pozadujeme pfesné hodnoty vykont letadla, je vsak
tato metoda velmi naro¢na na praktické provedeni, nebot zde vystupuje mnoho rusivych
vlivl. Zejména je nutné provadét méfeni za bezvétii, let musi byt proveden piesné ve
vymezené trajektorii bez vybocCeni a vSechny vzdalenosti musi byt dodrzeny s vysokou
presnosti. Sitka zdb&ru kamery také vyrazné omezuje moznou délku méfeného tiseku. Dale let
musi koncit dostatecné vysoko (alespont 1,5m) nad zemi pro eliminaci vlivu zem¢. Naopak
vyhoda metody je snadnd dostupnost potiebnych prostfedktl k realizaci méfeni, prakticky

postaci bézna kamera, délkové méiidlo a folie na podstavcei (Sablona).

[1]
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Obr.3.2 Praktickeé méreni vykonu RC modelu vizualni metodou; zdroj [1]

3.1.2 Metoda 1 - méfeni akcelerometry

Metoda je zalozena na meéfeni axidlnich a normdalovych zrychleni a whlu nabéhu.

Vztlak a odpor jsou poté dopocteny na zakladé¢ téchto vztaht:

F, = (ay cos(a) + q; sin(a))Fg

Fp = (a; cos(a) — a, sin(a))Fq

CL_qS
CD_qS

ﬂ €L _ Qn cos(a) + a; sin(a)

F, c¢p a;cos(a)— a, sin(a)
Velic¢ina Zkratka Chyba méieni | Jednotky
Norméalové zrychleni a, +0,018 g m/s?
PodéIné zrycheni a +0,0025g | m/s?
Uhel nab&hu a +1 deg

Tabulka 1 Seznam mérenych velicin v metode 1

[6]
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3.1.3 Metoda 2 - ustaleny klouzavy let

Tato metoda je nejjednodussi a nejpiiméjsi cesta ke zjisténi poméru c; /cp, ale zaroven

letové podminky a také pro spravné zaleténi métenych usektl pii riznych uhlech nabéhu.
Metoda je zalozena na vztahu pro ustaleny klouzavy let:

(3.6)

P cotg(y)
FD— Cogy,

Kde y = 6 — a. a je uhel ndb¢hu a @ je uhel pozice letadla vici zemi ziskany bud’ ze

zdznamu inklinometru, nebo podélného akcelerometru.
Rovnice rovnovéhy:
—Fp + Fgsin(y) =0 (3.7)
—F, + Fzcos(y) =0 (3.8)

Pro ustéleny horizontalni let plati elementarni vztahy

Fr—Fp=0 (3.9)
F;—F, =0 (3.10)
Fr =F, Z%.CD.p.S.UZ (3.11)
F,=F = %.CL.,D.S.VZ (3.12)
Veli¢ina Zkratka Chyba méteni | Jednotky
Uhel vii¢i zemi 0 40,15 deg
Uhel nab&hu a +1 deg

Tabulka 2 Seznam mérenych velicin v metode 2

[6]
3.1.4 Metoda 3 - rychlost klesani

Tato metoda je zalozena na uplné jiném piistupu, nez ptedchazejici dve. Zde se méfi

pokles vysky letadla za urCity Cas soucCasné se zaznamenavanim vzdusné rychlosti. Poté
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pomoci pravouhlého trojuhelnika dopocteme thel klesani pro konkrétni rychlost nebo tihel

nab¢hu. Métené veliCiny jsou vyska, vzdusna rychlost, teplota a Cas.

Initial
nitia Ah

Final

Obrdazek 3.2 Experimentalni stanoveni rychlosti klesani; zdroj [5]

Klouzavost letadla se vypocte timto vztahem:

¢, Vd?— Ah? (3.13)

Cp Ah

Pro spravné vyhodnoceni metody je potfeba provést let dostate¢né piesné, letadlo musi
letét pomérné dlouhou dobu na témét konstantni rychlosti. Minimalizuji se tim nepfesnosti
méieni zejména vysky a Casu. Obecné z jednoho méfeni lze ziskat pouze jeden bod na
vykonnostni charakteristice letadla. Vyhodou metody je mald naro¢nost na pridand méfici
zatizeni, v podstaté¢ ji lze provést pomoci senzord, kterd jsou bézné k dispozici pilotovi

(pokud hovotime o pilotovaném letadle).

Veli¢ina Zkratka Chyba méfeni | Jednotky
¢as t 40,1 S

vyska h +0,2 m
Rychlost letu % 10,5 m/s
Teplota T +0,2 °C

Tabulka 3 Seznam merenych velicin v metodeé 3

[6]

3.2 Atlantic Solar

Jednad se o bezpilotni prostfedek urceny pro dlouhotrvajici lety, vyuzivajici solarni

energie pro prubézné dobijeni pohonnych akumulatori pomoci solarnich paneld na kiidlech.
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Zde je stanoveni ideélnich letovych podminek klicovym problémem, a proto je kladen velky
diraz na pfesné méieni za letu. Stavovy popis letadla je zdkladem pro efektivni fizeni letu a
vypocitava se pribézné za letu pomoci dat z magnetometru, GPS-pozice, GPS-rychlosti a
vzdusné rychlosti. Tim je uspésné dopocitavan stav letadla, zejména pozice, rychlost,

orientace, stfedni staticky tlak vztazeny na hladinu mofte a offsety akcelerometra a gyroskopti.

Vyssi bezpecnost navic zajistuje algoritmus na odhad lokalniho 3D vektoru vétru, ktery
je vstupem do aerodynamického modelu v fidici jednotce. Je odhadnut tthel nabéhu a whel
vyboceni za ucelem pfizplisobeni fidiciho algoritmu aktuadlnim podminkdm a nastaveni
idedlniho letového rezimu. Namétené hodnoty popisujici stav letadla jsou navic kontinudlné

porovnavany s predikovanymi.
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Obrazek 3.3 Schéma UAV Atlantic Solar s rozmeéry; zdroj [7]

Meérené veli¢iny:

e vzdus$na rychlost,

e GPS-rychlost,

e pozice vuci zemi,

e vyska,

e (Cas,

e uroven plynu,

e 1hly klopeni a klonéni
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Vvkony letadla

cvwvr

maximalni vytrvalost, ktery popisuje vykon podle vztahu:

(3.14)
p _ ‘p 2(Mm¢oeg)?
tevel % p(h)Awing
Cc
L/ min

Zde cp,resp.c; jsou soucinitelé odporu, resp. vztlaku, m;,; je vzletovd hmotnost
letadla, g je gravita¢ni zrychleni, p(h) je hustota vzduchu jako funkce nadmotské vysky a
Aying j€ plocha kiidla v ptidorysném primétu. Predikované koeficienty c,a ¢, jsou ziskany
pomoci 2D-simulace v programu XFoil, kde pifi vypoctu cj je zohlednén skodlivy odpor

trupu a stabilizatorti a indukovany odpor.

Na Obrazku 3.4 je uveden graf naméfenych a zprimeérovanych hodnot potiebného

vykonu v zavislosti na rychlosti.

11O B _n‘_?
100+ -1
90+ -1
m]
= 80 i
3

o’ 70 El i
60 .
50+ Raw Data .
*  Average over airspeed-interval

40 I Average over time-interval

1
8 9 10 11 12 13 14 15
Airspeed [m/s]

Obrazek 3.4 Méreni vykonu v zavislosti na rychlosti letu, Atlantic Solar, zdroj[7]

Nameétfeny minimalni vykon je P = 42 — 48 W pro rychlost letu V =9,7 £ 0,5 m/s.
V navrhu byl minimalni vykon odhadnut na P,4,,, = 44,5 W. Tento vykon byl dosazen po
dlouhé optimalizaci vrtule, motoru a regulatoru v aerodynamickém tunelu. U¢innost pohonné

sestavy (vrtule, pievodovka, motor, elektro-kontroler) je 1,0, = 0,62.
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Z vysledkt méfeni bylo dale zjisténo, ze senzor rychlosti vykazuje maximalni chybu pii

nizkych rychlostech kolem 8 m/s, a to do 5%.

[7]

3.3 Vysledky reserse

Z provedené reSerse bylo zjisténo, ze méteni letovych vykoni je na poli malych UAV
béznou zélezitosti. Na rozdil od klasickych letadel ale neni prostor pro instalovani tézké
méfici aparatury, coz mad za nasledek omezenou piesnost ziskanych dat. Také hmotnost
samotného 1étajiciho prostiedku udava, jak budou data relevantni. Je tedy dilezité najit

vhodny pomér kvality méficich ptistrojii a parametrt letadla.

Porovnani metod

Piesnost druhé a tfeti metody je vysoce zavisld na piesnosti méfeni zrychleni a uhlu
nabéhu, na rozdil od ¢tvrté metody, kde je dilezité presné métit pokles vysky. I presto, ze
metody meéfici zrychleni jsou méné presné, tak pifi jednom manévru je nasbirano velké
mnozstvi dat. Tim je redukovana moZznost nahodné chyby. Nejlepsi piesnost vykazuje ctvrta
metoda, tj. mefeni rychlosti klesani. Nevyhodou této metody a metody 1 je Casova naro¢nost
letovych testl, kdy na jednom letovém useku ziskame data jen pro jeden bod aerodynamické

polary. Oproti tomu druhd a tfeti metoda poskytuji data kontinualné z celého letu.

Metody zaloZené na meéteni akcelerometry jsou vhodné zejména, pokud pozadujeme
znalost matematického modelu letadla. Ten zkouma dynamiku letu a pouziva k ovladani
fidicich prvki, urceni stability letounu apod. Naopak k uréeni vykonnosti letadla, coz je cilem
této prace, se nabizi metody pohlizejici na letadlo jako na hmotny bod pohybujici se

prostfedim (atmosférou) a pracujici spiSe s geometrii pohybu.

3.4 Laboratorni demonstrator

Na utstavu Mechaniky tekutin a termodynamiky je k dispozici model letadla vybaveny
systémem Pixhawk, na kterém probihaji experimenty s asistenci fizeni, a zaroven jsou métena
letova data. Model letadla je zobrazen v Pfiloze A. Z né€kolika letovych zkousek, které sice
neslouzily ke stanoveni vykoni, ale vyskytovaly se zde bezmotorové lety vhodné k rozboru
vlastnosti méficich senzort, byl proveden rozbor letovych dat. Samostatné bylo analyzovano

nékolik vyjmutych usekl letu, a na ukézku je zde uveden zdznam jednoho z nich. Pfinosem
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byla lepsi predstava o vlastnostech méficich senzort v praxi. Podrobny popis modelu letadla
je na odkazu [19] a ukézka letovych dat z vyfezu letové zkousky je na Obrazcich 3.5, 3.6 a
3.7.

vyska

90

855&*"""“‘

vyska o, \\

[m]

75 N
70 e

60

0 5 10 15 20

relativni €as [s]

Obrazek 3.5 Hodnoty namérené vysky z letovych zkouSek demonstratoru

rychlost
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14 Hﬂ%“*&

12 "
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Obrazek 3.6 Hodnoty rychlosti letu z letovych zkouSek demonstratoru
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horizontalni vzdalenost
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Obrdazek 3.7 Integralni hodnoty proleténé drahy z letovych zkouSek demonstratoru

Graf horizontalni vzdalenosti zobrazuje nejlepsi odhad z Kélmanova filtru (KF), kde jsou
vstupnimi hodnotami data méfici jednotky zahrnujici mimo jiné GPS senzor a sadu tfikrat
redundantnich akcelerometri. Hodnoty vysky a rychlosti jsou taktéz vysledkem estimace
z KF. Bylo nutné rozliSovat mezi Sumem zpiisobenym méficimi pfistroji a vnéjSimi vlivy
(zména rychlosti letadla nebo poryvy vétru). Pro eliminaci vnéjSich vlivii pii urceni chyby

senzorl byl vzdy vyjmut tsek o délce jednotek sekund.

Ze ziskanych dat byla stanovena primérnd hodnota a nejvétsi odchylky od stfedni
hodnoty. Vlastnosti senzor v Tabulce 1 miizeme povaZovat za realné pouzitelné pro vypocty

vykont modelového letadla v kapitole 6.
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senzor frekvence | presnost | jednotky
GPS pozice SHz 10,1 m
rychlost letu 10 Hz 10,3 m/s
vyska 10 Hz +0,2 m
cas 400 Hz +0,005 s
uhel nadbéhu 25Hz +2 deg
uhel viic¢i zemi 25Hz +2 deg

Tabulka 4 Frekvence sbéru dat a presnost senzorii v demonstratoru, zdroj[12]

Zména rychlosti s fyzikalnimi podminkami atmosféry:

Ze zaznamu dat z demonstratoru bylo zjisténo, ze rychlost letu z pito-statické sondy
neodpovida rychlosti podle GPS senzoru. Jednim z hlavnich divodi je zfejmé rychlost a smér
vétru, ktery bohuzel ze zdznamu nejsme schopni stanovit vzhledem k neznalosti aktualnich
povétrnostnich podminek. Je tady vSak vice moZnych pficin, pfedev§im zména tlaku a teploty
vuci stavu pii kalibraci sondy. Tento vliv rozhodné nelze zanedbat, jak bylo zjiSténo

z nasledujiciho rozboru.

Pti zméné tlaku Ap = 23 hPa a rychlosti letu V = 8m/s je rozdil naméfené rychlosti
AV, =0,08m/s. Zména teploty AT = 15°C vyvola rozdil v naméfené¢ rychlosti
AV = 0,21 m/s. Celkovy rozdil ¢ini AV = 0,29 m/s.

Pti rychlostech V = 20 m/s uz je rozdil vétsi. Pro stejné zmény teploty a tlaku jsou
rozdily rychlosti AV, = 0,19 m/s a AVy = 0,52 m/s. Celkova zména rychlosti je tedy AV =
0,71 m/s.

Jako jedno zfteSeni pfipadd v vahu kalibrace pitot-statické sondy bezprosttedné pied

letovymi testy, nebo pouziti kvalitn&jSich externich senzort s lep$i kompenzaci na zménu

teploty a tlaku.

[12], [16]
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4 NAVRH METODY LETOVYCH MERENI

4.1 Obecny popis

Princip metody spociva v naméteni klouzavosti 1étajiciho prosttedku pro rizné rychlosti
letu provadénim ustilenych klesavych leti bez motoru a zaznamendvanim letovych dat.
Vysledky by mély byt v prvni fadé dobie porovnatelné s teoreticky vypoctenymi hodnotami.
V idedlnim ptipadé by nemély mit vnéj$i podminky zadny vliv na vysledné vykony, coz je
v praxi velmi obtizné realizovatelné. NavrZzend metoda tak ma za cil pouze omezit vnéjsi vlivy
na minimum. Je potfeba brat v uvahu také presnost méticich pfistojii a jejich rozméry, které
by nemély ovlivnit vykony letadla (napt. pfidanou hmotnosti nebo zasahovanim ven z télesa
1étajiciho prostiedku). Dale je potfeba urcit vykony UAV v nejcastéjSim rozsahu jeho pouziti,
a tomu pfizplsobit zvolené rychlosti letu. Z téchto pozadavkl je vytvofena metoda letovych
méfeni, jejiz parametry jsou trajektorie letu, délka letu, rychlosti letu a nakonec pocet

opakovani jednoho tseku.

4.2 Parametry metody

4.2.1 Trajektorie letu

Nejprve ur¢ime trajektorii letu na méfeném useku. Létajici prostfedek prolétava usek
mezi dvéma vytyCenymi body o pfedem stanovené vzdalenosti rovnobézné se smérem vétru.
Jeden usek méfeni zahrnuje let proti vétru bezprostiedné néasledovany letem po vétru — viz
schéma na Obrazku 4-1. Vyska v po€atecnim bod¢ je kolem 100m, neni vSak diilezité dodrzet

ptesné konkrétni vysku, cilem je urcit relativni pokles vysky mezi za¢atkem a koncem useku.

—

smeér vétru

Obrdazek 4.1 Schéma trajektorie letu pro navrzenou metodu méreni
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4.2.2 Délka méreného useku

Sem patii pouze vzdalenost L mezi vytyCenymi body trajektorie, nikoli cela trasa,
kterou letadlo absolvuje. Zde se predpoklada, ze letadlo je jiz v ustaleném letu po otocce o
180°. Délka tseku by méla byt dostatecné velka pro nezavislost méifenych dat na aktualnich
povétrnostnich podminkach, zejména na termickych proudech a poryvech vétru. Dal§im
parametrem je velikost méfeného letadla a rychlost letu. S ohledem na tyto aspekty je pro

modelovy piipad z kapitoly 6 zvolena vzdalenost L = 500 m.

4.2.3 Rychlosti letu

Pro kazdé letadlo je zdsadni znalost n€kolika rezimt, které jsou jednoznacné urceny

prave rychlosti letu. Jsou to:

e let na minimalni rychlosti

e rezim maximalni vytrvalosti

e rezim maximdlniho doletu

¢ let na maximalni rychlosti

Pro sestrojeni aerodynamické polary je potteba proletét méteny tisek pro celou skalu
rychlosti. Méfeni je tedy provedeno opakované a v kazdém rezimu letu je proletén jeden
okruh. Na kazdém useku je rychlost letu konstantni. Skala rychlosti pro modelovy ptipad
do 31 m/s. Problémem je blizkost padové rychlosti a rychlosti pii nejmensim potfebném
vykonu. Zde pravdépodobné bude dochéazet ke zkresleni dat z dlivodu postupného odtrhavani
mezni vrstvy na kiidle a tim riznych namétenych vykonii. Odstupy jsou zvoleny po 2 m/s,
coz by mélo zarucit dostate¢né prfesnou aproximaci namétfenych dat pro porovnani

s teoretickym vypoctem.

4.2.4 Pocet opakovani tseku

Skutecnost, ze letové méfeni probiha v redlnych podminkéch, a tedy s ndhodnymi vlivy
pocasi, si zada provedeni experimentu v nckolika opakovanich kazdého rezimu.

V modelovém piipadé¢ bylo zvoleno 5 opakovani. Pocet tsekli méteni je dan vztahem
Pocet Useki = Pocet rychlosti x poCet opakovani

Zde vychazi potiebné penzum méfeni na: 11.5 = 55 métenych usekd.
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Primérna délka trvani jednoho useku je zhruba 30s ptimy let plus 20s otocka a odhad

délky celého experimentu je tedy

e Jedenokruh...t, = (30+20).2=100s
e Jednasada (11 rychlosti) ... tg = 11.100 = 1100 s
e Celkem (5 opakovani) ... t = 5.1100 = 5500 s = 92 min

Cista doba experimentu ¢ini piiblizné 1,5 hodiny, je vSak nutné pocitat s omezenou vydrzi

jednoho pohonného akumulatoru a mit pfipravenou sadu ndhradnich akumulatort.

4.2.5 Fyzikalni veli¢iny

Meérena data:

e (as pruletu useku t [s]

e zména vysky na useku Ah [m]
e délka useku L [m]

e rychlost letu V[m/s]

Vvpis vstupnich parametru:

Krom¢ letovych dat jsou pro vypocet vykont letadla zapottebi dalsi veliCiny:

e hmotnost letadla m [kg]

e plocha kiidla S [m?]

e rozpéti kiidla [ [m]

e hustota vzduchu p [kg/m3]
e gravita¢ni zrychleni g [m/s?]
e teplota vzduchu T [°C]

e atmosféricky tlak pii zemi p [Pa]

4.3 Vypocet vykoni UAV

Na zaklad¢ reSerSe letovych méfeni byly vybrany dva zplsoby jak vyhodnocovat

nameéfena data:

1. Pokles vysky a primérna rychlost na méfeném useku

2. Horizontélni vzdalenost a zména vysky

Oba zplisoby vykazovaly po analyze se simulovanymi daty velmi podobné vlastnosti, a

proto nebyl vybran pouze jeden z nich.
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4.3.1 Metoda 1 - vySka a rychlost

Nameétend data jsou Ah,V,t. Nejprve je vypoctena uleténa draha pomoci primérné

rychlosti na méteném useku a Casu:
L=Vt (4.1)

Poté stanovime klouzavost diky vztahtim z teoretické ¢asti v kapitole 2 a uhel klesani.

a_ L J (V)2 — AR? (4.2)

cD:E_ Ah

y = arctg (%) (43)

Slozky rychlosti jsou vypocéteny z namétené rychlosti a tthlu klesani a jejich grafickym

zobrazeni vznikne rychlostni polara.
V. =Vsiny (4.9)

V, =Vcosy (4.5)

4.3.2 Metoda 2 - Horizontalni vzdalenost a vyska

Naméfend data jsou Ah, L, t. Klouzavost je vypoctena piimo z podilu uleténé drahy a

rozdilu vysky.
c L
g=_t (4.6)
cp Ah
1 (4.7)
= t —
-

V tomto zpisobu jsou slozky rychlosti ziskdny z namétené horizontalni a vertikalni

drahy a Casu.

L

- (4.8)
Ah

=28 (4.9)
t
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4.3.3 Vliv povétifi na namérena data

Vzdus$na rychlost letadla za ptfedpokladu nehybného prosttedi je:

4.10
v, = /Vx%o + V2, (4.10)

Vzdusna dréha, kterou letadlo uleti na méfeném useku je:

’ 4.11
dO = LOZ +Ah02 ( )

Pii simulaci dat se navic uvazuje pohyb prostiedi, ve kterém se letadlo pohybuje, a
ktery mé vliv na naméfené hodnoty. Je rozdélen na vliv vétru (vodorovna slozka), respektive
vliv stoupavych nebo klesavych proudi (svisla slozka). Slozky rychlosti pohybu prostiedi
jsou pak oznaceny V, — vitr, respektive V; — termika. Parametry méfeného tuseku se tedy zméni

podle nasledujicich vztaht:

Ve =Vio + 1 (4.12)
V,=Vyo+V, (4.13)
d=Lo+V,t (4.14)
Ah = Ahy +V, t (4.15)

4.3.4 Vyznamné letové rezimy

Po stanoveni klouzavosti pro dané rychlosti je piikroceno k vypoctu vykonl. Z
rovnovahy sil ptisobicich na létajici prostfedek ve svislém sméru je urcena zavislost mezi

soucinitelem vztlaku a rychlosti
F, = F; cos(y) (4.16)

2mgcos(y) (4.17)

1
—c,.pSV? =mgcos(y) » ¢, = SV

2

Spojenim vztahii pro klouzavost a soucinitel vztlaku se spoleénym parametrem rychlosti
je stanovena hodnota soucinitele odporu cp a vykreslenim zavislosti ¢;/cp vznikne
aerodynamickd poldra. Pomoci polary je mozné nalézt nckteré rezimy letu dualezité pro

posouzeni vykonnosti letadla. Vypocet probihd podle vztahii z kapitoly 2.
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4.4 Cast s motorovymi lety

Néstavbou experimentu je zahrnuti skutecnych vykonovych charakteristik pohonné
jednotky do vypoctu vykonit, s tim piesnéjsi stanoveni rezimu minimalniho vykonu. K tomu
je potieba naméfit zavislost tahu motoru, pfipadné¢ vykonu na otackach, ovSem pii
odpovidajici rychlosti proudéni kolem vrtule. Toho 1ze dosdhnout v aerodynamickém tunelu
s pouzitim vhodné méfici aparatury. Tyto zkousky probihaji na Ustavu mechaniky tekutin a

termodynamiky, ale v této praci nebyly vykonové charakteristiky vyuZity.

Pokud bychom vsak uvazovali, Ze zname vykonové charakteristiky, 1ze provést méteni
v motorovém letu. Postup je nasledujici. Jsou provedeny vodorovné piimé lety za konstantni
rychlosti a lety se opakuji pro stejnou Skéalu rychlosti jako v klouzavém letu. Pfi vyhodnoceni
dat z letovych méfeni je napf. z méfenych otdcek motoru porovnan naméfeny tah versus

vypocteny potfebny tah, ktery odpovida odporové sile Fp.

4.4.1 Vypocet uc¢innosti pohonné jednotky

Naopak se nabizi moznost vyuzit polaru zjisténou z klouzavého letu a z ni urcit i¢innost
pohonné jednotky pomoci méteného piikonu odebirané¢ho z pohonnych akumulatort a znamé

odporové sily, kterou UAV prekondva.

Postup je nasledujici. Predpokladejme, Ze naméiend polara odpovidd skutecnym
vykonim. Potom provedenim motorovych vodorovnym ustdlenych letd pii rtznych
rychlostech (avSak na jednom useku vzdy konstantnich) ziskdme zavislost pfikonu pohonné
jednotky na rychlosti letu. Potfebny vykon v zdvislosti na rychlosti je znam z méfeni.
Porovnanim obou vztaht pro ptikon a vykon ziskdme pozadované hodnoty ti¢innosti pro dané

rychlosti.

e Piikon z akumulatort ... Py = U.I

e Vykonnavrtuli...P = Fp.V

e Utinnost pohonné jednotky (regulator, motor, vrtule) ... Nprop = pﬁ
0
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5 ZISKANI DAT Z LETOVYCH MERENI

V této kapitole jsou uvedeny meétené veli¢iny a zvolené zplsoby jejich ziskani. Pro
kazdou veli¢inu je uveden typ senzoru jeho piesnost. Pii ziskdvani letovych dat je potfeba brat
v uvahu dvé skupiny faktort, které maji vliv na namétené hodnoty. Jsou to:

e Chyby méficich senzorti
e Vngjsi vlivy (vitr, termika, nedodrZzena trajektorie letu, zasahy fizeni)

Pro pfipomenuti uved’'me seznam métenych veli€in:

e Rychlost letu

e Vyska

e Horizontalni pozice
o Cas

5.1 Rychlost letu (airspeed)

Experiment vzdy probihd v redlnych podminkach, kde musime pocitat s riznou
rychlosti a smérem vétru, termickou aktivitou, a dalS$imi ruSivymi vlivy. Ideédlni by bylo znat
aktudlni rychlost a smér vétru v tésném okoli letadla prolétavajiciho méreny usek. Potom
bychom naprosto ptesn¢ znali relativni rychlost pohybu letadla vii¢i prostfedi a byli bychom
schopni stanovit pfesné vykony. Uloha zji§tovani rychlostniho pole v prostoru o rozmérech

radove stovky metrt je jist€ zajimava, prakticky vSak tézce realizovatelna.

V praxi je nejcastéjsi zptisob méfeni rychlosti tlakovou sondou umisténou vné letadla.

Pro dalsi eliminaci vlivu povétrnostnich podminek existuje nékolik zptisobti:

1. Letét dlouhé useky, stfidavé proti vétru a po vétru tésné¢ po sobé, konstantni
rychlosti

2. Redundantni systémy méteni vzdusné rychlosti

3. Statické sondy umisténé v letové hladiné podél vytyCené trati, které méfi
rychlost vétru, napt. drony

4. Méfeni rychlosti vétru pfi zemi, napi. vrtulkovym anemometrem

V modelovém piipadé uvazujeme méfeni rychlosti letu tlakovym senzorem vzdus$né

rychlosti, tzv. pitot-statickou sondou. Specifikace senzoru je uvedena v Tabulce 5.
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Tlak —2az?2 kPa (—0,3 az 0,3 psi)

Vystup 05az45V

Hmotnost 4 g prevodnik

+ trubice sondy

Frekvence 25 Hz

Piesnost +0,3m/s

Tabulka 5 Specifikace tlakového senzoru vzdusné rychlosti; zdroj [16], viastni méreni

5.2 Horizontalni vzdalenost

Horizontalni vzdalenost je mozné métit bud’ pozorovanim ze zem& a zaznamenanim
¢asu priletu mezi predem stanovenymi body, anebo pomoci GPS senzoru v UAV. Prvni
moznost vSak vykazuje nejen nepiesnost zaznamenani Casu z divodu lidského faktoru, ale
také zanedbava vyboceni UAV z pfimé trasy. Tomuto vyboceni nelze bezvyhradné zabranit, a

je tedy nutné s nim pocitat. Z téchto ditvodi je pouzit GPS senzor.

Modul GPS HERE GNSS

Na laboratornim demonstratoru je umistén jeden senzor GPS, kterym je urcovana
pozice. Specifikace senzoru je zobrazena v Tabulce 6. Pro pohybujici se objekty vSak nastava
jev, kdy se cela trajektorie posouva, tzn. redlné¢ geografické soutadnice se vzhledem
k vychozimu bodu lisi od méfenych. Reseni je v pouziti tzv. RTK systému (vyznam zkratky
je real time kinematics), kdy jsou instalovany piidavné ptijimace GPS signalu na zemi
v oblasti planované letové trasy. Nejprve je zamcfena poloha téchto statickych antén
vzhledem ke geografickym soufadnicim Zemé&. Aktudlni pozice létajiciho prostfedku pfi
testovacich letech je pak urCovdna vzhledem k inercidlni soustavé tvofené statickymi
anténami, a tim je vyrazné zvysena piesnost. Pro jeden piijimac v letadle mtze odchylka vici
vychozimu bodu dosdhnout fadové jednotek metri a pti pouziti RTK je chyba v fadu jednotek

az malych desitek centimetrti.

[18]

33



Citlivost —167 dBm

Vystup 0,5az45V
Hmotnost 49 g
Frekvence 10 Hz
Ptesnost horizontalné £ 0,1 m

vertikalné + 0,5 m

Tabulka 6 Specifikace senzoru pozice GPS, zdroj [17], vlastni méreni

5.3 Vyska

Ke stanoveni vysky palubnimi senzory se pouzivaji tlakové senzory nebo laserové
dalkoméry. Optické senzory jsou vSak vhodné pouze pro uzky obor vysek, zhruba pro

vzdalenosti mensi nez 20 m, a proto jsou pro ucely méfici metody pouzity tlakové senzory.

Tlakovy senzor vvsky

Platforma Pixhawk 2.1 Cube, kterd byla pouzita v laboratornim demonstratoru,
obsahuje dva redundantni tlakové senzory MS5611 a v modulu GPS je dal$i redundantni

senzor. Technické tdaje jsou uvedeny v Tabulce 7. Pro ucely méfeni jsou tyto senzory plné

postacujici.
Frekvence 10 Hz
Presnost +0,3m
Vstup 1,8-3,6V
Tlakovy rozsah 10 — 1200 mbar
Teplotni rozsah —40 —-85°C

Tabulka 7 Specifikace senzoru vysky, zdroj[19], vlastni méreni
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5.4 Meéreni ¢asu

Je dilezité, aby sbér dat probihal synchronizovang, a bylo moZné ptesné piifadit
jednotlivé métené veli¢iny zacatku a konci méfeného useku. Na demonstratoru je toto
splnéno, nebot’ fidici jednotka udava takt vS§em senzoriim z jednoho mikroprocesoru. Piesnost
stanoveni ¢asu je tedy fadové 1073s. V ptfipadé vizudlni metody, kdy by byl &as
zaznamenavan ru¢né, bylo by potieba zapocitat chybu méticiho pfistroje, nejcastéji 0,01 s a

reakéni dobu ¢lovéka, kterd je primérné 0,3 s. [11]
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6 MODELOVY PRIPAD

Metodu méteni popsanou v kapitole 4 lze aplikovat na jakékoliv letadlo s pevnym
kiidlem, trupem a ocasnimi plochami, u kterého jsme schopni urcit zékladni fyzikalni
vlastnosti. Ve vypoctu vykonil jsou zahrnuty: hmotnost a geometrické rozméry létajiciho
prostiedku a fyzikalni vlastnosti prostedi, ve kterém se provadi letové zkousky. Sem patii

gravitacni zrychleni g, hustota vzduchu p, teplota vzduchu T.

Plvodni cil prace spocival v porovnani teoreticky vypoctenych vykonl s redlnym
experimentem. Zkusebni letadlo mélo byt postaveno v laboratotich Ustavu mechaniky tekutin
a termodynamiky a nasledné¢ mél byt provedeny testovaci lety. Vzhledem ke zdravotni situaci
ve svété v prvni poloviné roku 2020 a souvisejicim restrikcim bohuZzel nebyl tento plan
dodrzen a experimenty nebyly provedeny. Tato kapitola se zabyva aplikaci vySe uvedenych
poznatki na zkuSebni letadlo a bude slouzit jako vychozi stav pro budouci letové testy.

Letova data jsou nasimulovana s ohledem na vné&jsi vlivy 1 chyby senzort.

6.1 Popis zkoumaného letadla

Navrh zkusebniho modelu letadla byl proveden v pfedchozi praci autora [13], proto se
jim zde nebudeme podrobné¢ zabyvat. Stanoveni vykonti bude vychazet ze znamych
zakladnich parametr, avSak kompletni aerodynamicky rozbor v pfedchozi praci nebyl

dokoncen, proto bude proveden v této kapitole.

Obrazek 6.1 Schéma vysetrovaného modelu letadla
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Parametr Oznaceni | Hodnota Jednotky
Vzletova hmotnost m 25 kg
Rozpéti kiidla l 5,8 m
Hloubka ktidla b 0,51 m
Plocha kiidla (primét) S 2,956 m?
Stihlost kiidla A 11,37 |-
Vzepéti kiidla Y 2 deg
Plocha trupu Strup 1,74 m?
Kolmy priifez trupu Skotmy 0,0484 m?
Plocha vrtule Sortule 0,0094 m?
Plocha VOP Svop 0,6 m?
Plocha SOP Scop 0,24 m?
Aerodynamicka uc¢innost e 0,77 1
Gravita¢ni zrychleni g 9,80665 m/s?

v literatuie [14]

Tabulka 8 Technické udaje vysetrovaného modelu letadla

©=105+000774

6.2 Teoretické vykony

sestrojena poléra celého letadla — viz. Obrazek 6.2.
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= 0,77

Aerodynamicka ucinnost letadla, tzv. Oswaldiv koeficient byl aproximovén dle vztahu

Aerodynamicka polara profilu kifidla byla pfevzata z databaze profili a ovéfena v
programu XFLRS. Dale byl zahrnut indukovany odpor a Skodlivé odpory trupu, ocasnich

ploch, vrtule a interferencni odpor. Z vyslednych hodnot soudinitelti vztlaku a odporu byla




Pii vypoctu skodlivych odport ¢asti letadla byl pouzit soucinitel tfeciho odporu pro
desku obtékanou rovnobézné s proudem vzduchu ¢p 4, = 0,015, tvarovy odpor télesa trupu
Cp tvar = 0,06, souCinitel odporu ocasnich ploch cpop = 0,02, soucinitel odporu vrtule
Cproim = 1 a interference Casti letadla 20% z celkového Skodlivého odporu. Vztah pro
ptepocet odporu jednotlivych ¢asti na vztaznou plochu (plocha kiidla) je:

Si (6.2)
Cpo = Z Cpi * 5

Indukovany odpor je vypocten dle vztahu

ct (6.3)

Cr: =
Dt ™ nse

A celkovy odpor letadla je dan souctem Skodlivého a indukovaného odporu.
CD = CDO + CD,i (64‘)

Skodlivy odpor trupu a ocasnich ploch se obecné stthlem nab&hu méni a je urden

vvvvvv

kterého spadaji vSechny dllezité letové rezimy, je tato zména zanedbatelnd a neni pfi vypoctu

uvazovana.

[31, [8]

Fyzikalni vlastnosti atmosféry byly pfepocteny s vyuzitim zékonitosti mezinarodni
standardni atmosféry pro bézné letové podminky v Praze, teplota T = 20°C, nadmotska vyska
h =200 mn.m. Vypoctené¢ hodnoty jsou: tlak p =97773 Pa, hustota vzduchu
p=1,16kg/m3 kinematickda viskozita v =1,8.10° Pa.s. Gravitaéni zrychleni je
g = 9,80665m/s?.

[15], [16]
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Polara z teoretického vypoctu
1,4
1,2 | g™ —
CL 1’0 //
0,8
Polaraletadla
06 / / poléraprofilu
0,4 / /
ol l/
0,0 T T T T T |
0,00 \ 0,05 0,10 0,15 0,20
-0,2
-0,4
)
Obrdazek 6.2 Polara profilu a poldra letadla (osy grafu nejsou ve stejném méritku)

10 0.

cD

.06 0.08 0. 12

Obrazek 6.3 Polara profilu z programu XFLRS5 (osy grafu nejsou ve stejném meritku)
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Maximalni klouzavost vypoctena pro samotny profil kiidla je Ky, = 100,5 pro thel
nab¢hu a = 6,75°, zatimco celé letadlo dosdhne odhadem klouzavosti nejlépe K,q = 15,6
pti Ghlu nabéhu a = 5°. Prevracené hodnoty klouzavosti jsou zaroven tangenty uhli, které

sviraji te¢ny ke grafu aerodynamické polary se svislou osu (osa c¢;) na Obrazku 6.2.

Minimélni rychlost je V,;, =10,7m/s a pro zvoleny motor o vykonu 3 kW
maximalni moznéd rychlost v ustdleném horizontdlnim letu V,,, = 39,8 m/s. Pomoci

rychlosti letu a uhlu klesani byla sestrojena rychlostni polara zobrazena na Obrazku 6.4.

Rychlostni polara
¥ P Vx [m/s]

( kL 10 15 20 25 30 35
Vy !

[m/s] 2 \\

Obrazek 6.4 Vypoctena rychlostni polara letadla

Nasledné byly zjiStény prub&hy potiebného tahu a vykonu - Obrazek 6.5 a 6.6. Rezim
minimdlniho potfebného tahu je pii rychlosti V = 13,2 m/s a minimélni potfebny tah
vyvolany pohonnou jednotkou €ini F, p,;, = 15,8 N. ReZim minimalniho potfebného vykonu

nastane pfi rychlosti V = 11,6 m/s a vykon dosahuje Py, i, = 191 W.
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Potrebny tah F,

160

140 /

120 /
100

V [m/s]

Obrazek 6.5 Vypocteny potiebny tah v zavislosti na rychlosti letu

Potrebny vykon

3000
2500 /
2000

Py /
[W] 1500 /
1000

500 [__/

0 T T T T T T T 1
0 5 10 15 20 25 30 35 40

V[m/s]

Obrazek 6.6 Vypocteny potiebny vykon v zavislosti na rychlosti letu
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Vytrvalost letadla se stanovi po zapocteni parametri pohonné jednotky. Pouzité
pohonné akumulatory jsou LiPo 10S o jmenovitém napéti U = 37 V. Odbér z akumulatori je
jesté nutné navysit z divodu ztrat na jednotlivych &astech pohonné sestavy. Uginnosti
regulatoru otacek, motoru a vrtule jsou odhadem: 1., = 0,95, N;0: = 0,85, Ny = 0,7. Tyto
hodnoty jsou bézn¢ dosahované pro optimalizované parametry pohonu dle [9]. Odbér energie
z akumulatorti se stanovi jako:

P 6.5
P, = S (6.5)
nreg nmot TI'IJTt
Vysledna vytrvalost je pak pfimo umérna celkové kapacité akumuladtori C a klesa

s velikosti odebiraného proudu /. Stanovi se pouZitim nasledujicich vztahi:

P = U1 (6.6)
t = E — i — cu nreg Nmot NMvrt (6_7)
I Py P,
U

Z vypoctu vyplyva, ze pro akumulatory o kapacité C = 64 Ah a vyuzitelnosti energie

Nakw = 80% letadlo vydrzi 1état teoreticky 336 min.

Maximalni dolet je urCen pomoci celkové vyuzitelné energie akumulatori a

minimdlniho potfebného vykonu.

_ Pomin (6.8)
Tlreg Tlmot Tlvrt

P inmin —

E 6.9
Amax = —V(dmax) 6.9

P in,min

Maximdlni dolet pro stejné vstupni parametry jako v pfipadé maximalni vytrvalosti je

Aax = 245 km.

6.3 Simulace letovych dat

Vytvoieni souboru simulovanych dat v této praci zastupuje roli redlného méteni, i kdyz
tento pristup nemize nenahradit méteni v redlnych podminkach v plné mite. Vzdy zavisi na
rozmérech a geometrickych nepiesnostech konstrukce 1étajiciho prostiedku, aktualnim pocasi

a kalibraci senzor.
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Postup vytvoreni simulovanych dat je nasledujici:

e Z teoretického vypoctu je vytvoren vztazny soubor dat s idealnimi vykony.

e Na tento soubor jsou aplikovany vlivy vnéjSich podminek: a) povétrnostni
podminky, b) chyby méfeni.

e Novy soubor dat odpovida datim ziskanym z metody méteni popsané v kapitole 4.

e Novy soubor dat je pouzit k vypoctu vykontt UAV.

6.3.1 Vnéjsi vlivy

Vliv okolni atmosféry mize mit velky vliv na pfesnost méfeni, proto je nutné zachytit
co nejpresnéji hlavni udaje o prostiedi, ve kterém se letadlo pohybuje. Hlavni zdroje
nepiesnosti jsou horizontdlni a vertikdlni slozka pohybu okolniho vzduchu, znacené jako
rychlost vétru 1}, a termika V;. Lokélni turbulence v atmosféie jsou zahrnuty ve veli¢inach
vétru a termiky a bo¢ni poryvy vétru jsou zanedbany. Vitr ma smér rovnobézné s doptednou
rychlosti letadla a termika sméfuje svisle a kladny smér je zvolen smérem vzhiru.
V modelovém ptipadé bylo vytvoieno nékolik souborti dat sriznymi hodnotami V, a V;
zobrazenymi v Tabulce 9 a vysledky jsou porovnany v grafu rychlostni polary na konci této

kapitoly.

6.3.2 Vytvoreni souboru simulovanych letovych dat

Po definovéani letovych podminek byly vytvofeny soubory dat nahrazujicich realné
letové méteni pro dvé metody popsané v kapitole 4. V Tabulce 10 je uveden ptiklad vSech
potfebnych dat a pro konkrétni metodu 1 nebo 2 byly pouzity bud’ rychlost a zména vysky,
nebo zména vysky a horizontalni vzdalenost. Pokud Tabulku 10 nazveme sadou dat, pak pro
vyhodnoceni vykont letadla za konkrétnich letovych podminek bylo ndhodné vytvoteno 5

sad, ze kterych byly vypocteny primérné hodnoty.

Proménné parametry pii vypoctu byly: rychlost vétru, intenzita termiky, chyby senzorti.
Velikost chyby GPS senzoru a rozdilu vysky byla oproti udajim ve specifikaci senzort
navySena. Dlvodem je ovéfeni navrZzené metody pro nejhor$i mozny piipad, kdy jsou
k dispozici nejméné kvalitni senzory v dané kategorii, pfipadné nebyla spravné provedena
kalibrace. Udaje ve specifikaci od vyrobce jsou uvadéné pro idealni piipad

s minimalizovanim vn¢jSich vlivi.
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Varianta | Vitr Termika Chyba GPS | Chyba vysky | Chyba rychlosti
[m/s] | [m/s] [m] [m] [m/s]
1 1-3 0 0 0 0
2 1-3 +0,5 0 0 0
3 0 0 +0,4 +0,3 10,3
4 0-1 10,1 10,4 10,3 10,3

Tabulka 9 Prehled variant vstupnich dat, chyby senzorii a vnéjsi vlivy

vypoctove hodnoty simulované hodnoty

rychlost horizontdlni rozdil | rychlost
¢islo | Proti/po | letu K — CL | vitr |termika| vzddlenost | Cas | vysky | letu

useku | vétru [m/s] cp | [m/s]| [m/s] [m] [s] [m] | [m/s]
proti 11 13,75 -0,66 0,04 500,00| 48,52 36,9 10,34
1 po 11 13,751 0,59 -0,02 499,69| 43,22 35,6 11,59
proti 13 15,55 -0,69 0,08 500,08 | 40,71 31,0 12,31
2 po 13 15,55 0,93 0,08 500,23| 35,98| 27,1 13,92
proti 15 15,00 -0,49 0,08 499,95| 34,53| 31,9 14,51
3 po 15 15,00 0,72 -0,02 499,96 | 31,87 32,6 15,72
proti 17 13,70 -0,16 -0,02 499,85| 29,76| 37,1 16,84
4 po 17 13,70 0,91 0,02 500,27 | 28,00 34,1 17,91
proti 19 12,10 -0,31 0,10 499,60| 26,82| 39,1 18,68
5 po 19 12,10 0,66 -0,06 499,73| 25,50| 41,2 19,66
proti 21 10,60| -0,68 -0,01 500,15| 24,73 49,2 20,32
6 po 21 10,60 0,1 0,07 499,73| 23,79| 45,5 21,09
proti 23 9,201 -0,72 0,09 500,27| 22,59 53,9 22,27
7 po 23 9,201 0,61 -0,06 500,31| 21,31| 54,0 23,61
proti 25 8,00 -0,21 -0,10 500,01| 20,33| 64,9 24,80
8 po 25 8,00 0,82 -0,07 500,16| 19,52 61,8 25,82
proti 27 7,00 -0,1 0,04 499,67| 18,76 | 70,7 26,89
9 po 27 7,00 0,16 -0,04 499,80| 18,59 72,0 27,17
proti 29 6,10| -0,75 -0,02 500,20| 17,95| 84,8 28,27
10 |po 29 6,10 0,77 0,00 500,13| 17,02| 79,7 29,76
proti 31 5,40 -0,65 -0,02 499,71| 16,75 94,8 30,36
11 |po 31| 540| o061 0,03 500,12 16,09/ 90,4 31,60

Tabulka 10 Ukazka simulovanych dat. Pripad 4 (zaporné hodnoty vetru jsou zamerné u

useku ,, proti vetru“)
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6.4 Vysledky ze simulovaného méreni

Po vypocetnim algoritmu byly ziskdny vysledné vykony modelového Ietadla.
Nasledujici grafy znazornuji rychlostni a aerodynamické polary ziskané ze simulovaného
méfeni a pro orientaci je zakreslen také idealni pribeh funkci z teoretického vypoctu. Graf
rychlostni polary pro metodu 1 a 2 vypadal velmi podobné, proto je uveden za obé metody jen
jeden graf (Obrazek 6.7). Osy grafu nejsou ve stejném méfitku pro vétsi piehlednost.
Aerodynamické polary zndzornéné na Obrazcich 6.8 a 6.9 vykazuji dobrou pfiléhavost
simulovanych vysledk k teoretickym, zejména v oblasti niz§iho soulinitele vztlaku c;.

Rozdily mezi metodami 1 a 2 jsou nepatrné a obé metody vykazuji stejny trend presnosti

podél méniciho se soucinitele vztlaku c; .

Vx [m/s]

Rychlostni polara

—4—idedlni

A Termikad

,1, vitr 0-1, chyby sd

a
nzoru

Bez termiky a bez vétru, chyby

$ Bezterm

¥ vitr1-3, termika 0,5

ky a s vétrem 1-3

Senzoru

Obrazek 6.7 Porovnani grafii rychlostni polary: idealni pripad oproti simulovany datium
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Polary airspeed, méfitko cD:cL=1:10
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0,0
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Obrazek 6.8 Porovnani grafii aerodynamické polary: idealni pripad oproti

simulovanym datum. Metoda 1- vyska a rychlost.

Polary GPS, méritko cD:cL=1:10

1,4

1,2 ;" r

1,0 7

——GPS primér

0,8
cL —4—GPS lim1
i GPS lim2
M, m

idedlni

0,4

0,2

0,0

0,00 0,02 0,04 0,06 0,08 0,10 0,12 0,14
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Obrazek 6.9 Porovnani grafii aerodynamické polary: idealni pripad oproti
simulovanym datiim. Metoda 2 — horizontalni vzdalenost a vyska
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7 ANALYZA VLASTNOSTI NAVRZENE METODY

Navrzend metoda ma nckolik parametrd, které lze ménit a tim ovliviiovat presnost
vysledki. Nyni je tedy cilem prozkoumat, které veli€iny je potieba zaznamenavat piesnéji, a u
kterych nemusi byt na presnost kladen takovy diraz. Poté bude ziejmé, na co se zaméfit, a

kde je nejvétsi potencial zlepsit metodu méreni.

7.1 Porovnani vysledkii experimentu a analytického vypoctu

Velkou neptesnost vytvaii termika, zejména pii nizkych rychlostech jsou rozdily
v naméfené klouzavosti az desitky procent. Pokud neuvazujeme vitr a termiku, ale pouze
chyby senzorti, je chyba v klouzavosti do 1%. Jedno z moznych feSeni tohoto problému je
eliminovat vliv lokalnich termickych proudd dostate¢né dlouhym meéficim tsekem. Déle je
vyhodné provadét méfeni v dobé minimalni termické aktivity, tj. brzy rano. V podminkach
vétru do 1 m/s a termice do +0,1 m/s se vysledky vyrazné zptesni a chyba pfi nizkych
rychlostech dosahuje kolem 5%, zatimco pro vyssi rychlosti klesne na 1 — 2 %. Vysledky
tohoto piipadu jsou pirehledné¢ zobrazeny v nasledujicich tabulkdch. Podle rychlosti jsou
sefazeny hodnoty klouzavosti pro primér z péti ndhodné vygenerovanych sad namétenych
hodnot. Déle je uvedena primérna odchylka z péti méfeni a maximalni a minimélni hodnoty,

které se vyskytly v téchto ndhodnych sadach dat.

Déle mtize mit vliv bo¢ni vitr, a to se stejnou intenzitou jako vitr rovnobézny se smérem
letu. Ten ma za nasledek odklon letadla z pldnované trajektorie, avSak nevnasi do naseho
méteni chybu. Dlivodem je zplsob zaznamenavani trajektorie pomoci GPS pozice, a tim je

méfeni horizontalni vzdalenosti neovlivnéno.
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Metoda 1 - airspeed
Kz

rychlost letu | idealni K | experimentu | odchylka K od

[m/s] [-] [-] idediniho [%]
11 13,75 13,29 3,34
13 15,55 14,99 3,59
15 15,00 14,71 1,93
17 13,70 13,81 0,81
19 12,10 12,12 0,19
21 10,60 10,48 1,09
23 9,20 9,19 0,10
25 8,00 7,93 0,93
27 7,00 7,06 0,87
29 6,10 6,03 1,11
31 5,40 5,36 0,65

Tabulka 11 Porovnani parametru klouzavosti pro Metodu 1, idealni hodnoty oproti

zjistenym simulovanym
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Metoda 2 - GPS
Kz

rychlost letu | idealni K | experimentu | odchylka K od

[m/s] [-] [-] idedlniho [%]
11 13,75 13,60 1,12
13 15,55 15,74 1,21
15 15,00 14,60 2,67
17 13,70 13,96 1,89
19 12,10 12,13 0,22
21 10,60 10,42 1,66
23 9,20 9,18 0,24
25 8,00 7,96 0,53
27 7,00 7,01 0,17
29 6,10 6,13 0,45
31 5,40 5,39 0,13

Tabulka 12 Porovnani parametru klouzavosti pro Metodu 2, idealni hodnoty oproti

zjistenym simulovanym

Srovnanim metody 1 — ,,vySka a rychlost* s metodou 2 — ,horizontalni vzdalenost a
vyska® v Tabulkéach 11 a 12 zjistime, Ze rozdil mezi nimi je velmi maly. Obé metody vykazuji
stejné chovani, tj. vys8i chyba je pfi nizkych rychlostech letu a vyraznym faktorem je
intenzita termiky. Za Uc¢elem ziskani co nejptesnéjsSich dat je potfeba provadét experiment v
povétii bez termiky, a naopak ustaleny vitr méfeni piili§ neovliviiuje. Idedlni doba je napf.

brzy réno.
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7.2 Dolet a vytrvalost

Na zavér byly stanoveny hodnoty integralnich vykonid letadla a jejich rozdil mezi

teoretickym vypoctem a simulovanymi méfenimi. Z vysledkd v Tabulce 13 je patrné, Ze

Metoda 1 (v tabulce znacena ,,airspeed”) vykazuje vétsi chybu nez Metoda 2 (znacena

,»GPS*). Oba parametry, jak vytrvalost, tak dolet jsou niz$i nez idealni hodnoty. Maximalnich

hodnot vytrvalosti a doletu je dosahovdno ve vSech ptipadech velmi blizko miniméalni

rychlosti, kde jsou bohuzel rozdily ve vykonech nejvétsi. Proto nelze piesné stanovit pfic¢inu

odchylek od idedlniho stavu a vzhledem k procentualnimu rozdilu obou metod navic neni

jednoznaéné dokazano, kterd z pouzitych metod je presnéjsi.

Vytrvalost | Dolet Rozdil vytrvalosti [%] Rozdil doletu [%]
[min] [km]
Teorie 336 245 — -
Metoda 1 ,,airspeed™ 317 236 5,6 3,7
Metoda 2 ,,GPS* 324 248 3,6 1,2

Tabulka 13 Porovnani presnosti navrzenych dvou metod méreni s teoretickym vypoctem

pomoci délky doletu a vytrvalosti
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8 ZAVER

Na zaklad¢ prizkumu v oblasti letovych testl malych 1étajicich prostfedki byla
navrzena metoda letovych méteni za uicelem stanoveni vykoni UAV. Ziskani dat, coz je dilci
¢ast celé metody méteni, se déli na dva zplsoby vykazujici témét stejné vlastnosti. Nejprve
byly vypocteny teoretické vlastnosti vybraného 1étajiciho prostiedku vlastniho névrhu. Poté
byly na zéklad¢ specifikace jednotlivych méficich senzorti a také vlastnich dat z letovych
méteni stanoveny chyby senzord. S ohledem na mozné letové podminky, zejména turbulence
v atmosféte, a urené chyby senzort bylo vytvoieno nékolik sad simulovanych namétenych
dat odpovidajicich danému létajicimu prostfedku. Simulovand data byla aplikovdna na
navrzenou metodu meéfeni a byly stanoveny vykony létajiciho prostiedku. Nasledné byla
provedena analyza obou metod liSicich se zpisobem ziskani dat, byly porovnany vysledky ze
simulovanych meéfeni s teoretickymi hodnotami a stanoveny vlivy vnéjSich podminek na
kvalitu vypocti. Pro porovnani slouzily vykonové parametry: klouzavost, potiebny tah a
pottebny vykon a extrémni hodnoty doletu a vytrvalosti. Néastrojem k vypoctu vykona byly

aerodynamicka poléra a rychlostni poléra.

Ob¢ vétve navrzené metody maji stejnou trasu letu a 1isi se pouze typem meétenych
veli¢in. V prvnim zpilisobu je klouzavost posuzovéna na zaklad¢ rychlosti letu a poklesu
vysky za ¢as, kde rychlost je méfena sondou diferenéniho tlaku a rozdil vysky barometrickym
vyskomérem. Druhy zplisob vyhodnocuje zménu horizontalni a vertikalni pozice za cas
pomoci GPS senzoru a barometrického vySkoméru. Vysledky ukazaly, Ze oba zptlisoby
vykazuji pfiblizné stejnou piesnost a odchylku od teoretickych hodnot, a také jsou pouzitelné
pro stejné rychlosti letu. Divodem je stale zvySujici se kvalita mikroelektroniky a senzord,
které zaroven zmensuji svoje rozmery a hmotnost, coz umoznuje jejich vyuziti i pro velmi
malé 1étajici prostiedky. Jinymi slovy, pouzité senzory nemaji pfilis vliv na vysledky. Dale
byl posouzen vliv vnéjSich podminek, které byly v této praci zastoupeny vodorovnou a
svislou slozkou pohybu atmosféry, respektive intenzitou vétru a intenzitou termiky. Nejveétsi
vliv méla podle ofekavani termika, kdy jiz pfi aplikované hodnoté V; = +0,5m/s Cinily
odchylky od teoretickych hodnot desitky procent. Naopak ustaleny vitr ovliviioval méteni
pouze v malé mife, ale nesmél byt pfiliS narazovy, tj. maximalni a minimalni hodnota

rychlosti vétru jsou blizko sebe.

Porovnanim vykoni ze simulovanych dat s teorii pro variantu 4 z Tabulky 9 vyplynuly
nasledujici poznatky. Lze fici, Ze pfesnost stanoveni maximalni vytrvalosti a maximalniho
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doletu byla velmi pfesna a pohybovala se kolem 1 — 6%. Mirn¢ ptesnéjsi byla metoda
s odec¢tem vysSky a horizontdlni pozice. Odchylka klouzavosti odhalila nejvétsi chybu pro
malé rychlosti (vysoky soucinitel vztlaku c;), kde vSak lezi rezimy zminénych maximalnich
integralnich vykont. LepSich vysledkii by bylo dosazeno napt. zjemnénim Skaly rychlosti
v rezimech vysokého c¢;. Uvedené vysledky je vSak nutné brat srezervou vzhledem

k chybé¢jici realizaci letovych testt.

Z uvedenych poznatkll je vyvozen zavér urcujici idedlni podminky pro pouziti navrzené
metody méfeni ke stanoveni vykonti daného 1étajiciho prostfedku. V prvni fad¢ je dilezité
provést méteni v dob¢, kdy je v atmosféie minimalni termickd aktivita. Dale neni vhodné
vyskytovat se v blizkosti moznych zdrojii turbulence (napf. stromy, budovy). K méfeni a
zaznamenani letovych dat je vhodné pouzit senzory schybou métfeni rychlosti 6V =
+0,3m/s, GPS pozice §GPS = +£0,4m vysky dh = +0,3 m a volit frekvenci odectu dle

délky méteného useku, pro kratka méteni vSak alespont 10 Hz.
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Prilohy

Priloha A — Laboratorni demonstrator

Obrazek A: Laboratorni demonstrator E-flite Carbon Cub 2,1m; zdroj [19]

Priloha B — Simulace v XFLR5

€M glider

Wing Span = 5.800 m

xyProj. Span = 5.796 m

Wing Area = 2.958 m?

XyProj. Area = 2.956 m? 1 V= 17.02 m/s
Plane Mass = 25.000 kg i Alpha = 1.500°
Wing Load = 8.457 kg/m? i Beta = 0.000°
Tail Volume = 0.691 : i CL = 0.494
Root Chord = 0.510 m P CD = 0.017
MAC - 0.510 m —_——— Efficiency =  0.962
TipTwist = 0.000° CL/CD = 28.634
Aspect Ratio = 11.373 cm = -0.011
Taper Ratio = 1.000 cl = -0.000
ROOL-Tip Sweep = 0.000° Cn = -0.000
XNP = d(XCp.Cl)/dCl = 0.324 m X CP = 0.190 m
Mesh elements = 669 X C6 = 0.179 m

Obrazek B: Simulace kiidla a ocasnich ploch v programu XFLRS5. Do vypoctu byly z XFLR5
prevzaty jen hodnoty pro kridlo.
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Priloha C — Simulovana data

vypoctové hodnoty

simulované hodnoty

rychlost horizontalni rozdil | rychlost

Cislo | Proti/po | letu K — CL | vitr |termika| vzddlenost | Cas | vysky | letu
useku | vetru [m/s] cp | [m/s]| [m/s] [m] [s] [m] | [m/s]
proti 11 13,75 -0,66 0,04 500,00| 48,52 36,9 10,34
1 po 11 13,75 0,59 -0,02 499,69| 43,22 35,6 11,59
proti 13 15,55 -0,69 0,08 500,08 | 40,71 31,0 12,31
2 po 13 15,55] 0,93 0,08 500,23| 35,98 27,1 13,92
proti 15 15,00] -0,49 0,08 499,95| 34,53 31,9 14,51
3 po 15 15,001 0,72 -0,02 499,96 | 31,87 32,6 15,72
proti 17 13,70] -0,16 -0,02 499,85| 29,76 37,1 16,84
4 po 17 13,701 0,91 0,02 500,27 | 28,00 34,1 17,91
proti 19 12,10] -0,31 0,10 499,60| 26,82 39,1 18,68
5 po 19 12,10 0,66 -0,06 499,73| 25,50 41,2 19,66
proti 21 10,60 -0,68 -0,01 500,15| 24,73 49,2 20,32
6 po 21 10,60 0,1 0,07 499,73| 23,79 45,5 21,09
proti 23 9,201 -0,72 0,09 500,27 | 22,59 53,9 22,27
7 po 23 9,201 0,61 -0,06 500,31 21,31 54,0 23,61
proti 25 8,001 -0,21 -0,10 500,01 20,33 64,9 24,80
8 po 25 8,001 0,82 -0,07 500,16| 19,52 61,8 25,82
proti 27 7,00 -0,1 0,04 499,67 | 18,76 70,7 26,89
9 po 27 7,001 0,16 -0,04 499,80| 18,59 72,0 27,17
proti 29 6,101 -0,75 -0,02 500,20 17,95 84,8 28,27
10 |po 29 6,101 0,77 0,00 500,13| 17,02 79,7 29,76
proti 31 5,401 -0,65 -0,02 499,71| 16,75 94,8 30,36
11 |po 31| 540| 061 0,03 500,12| 16,09| 90,4| 31,60

Tab. B Ukazka idedlnich a simulovanych dat. Jsou dobve patrné parametry varianty 4:

rychlost vétru 0 — 1 m/s, termika £0,1 m/s, chyba méreni GPS 0,4 m. Méné patrnd je

chyba méreni vysky £0,3 m a rychlosti +£0,3 m/s.
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Priloha D — Porovnani klouzavosti

Porovnani klouzavosti

18

16

14 -+

12 ‘\

[_] 3 ' —+—idealni

« —i—GPS

Airspeed

0 5 10 15 20 25 30 35

V[m/s]

Obrazek D: Porovnani klouzavosti vypoctené pro idedlni pripad a pro simulovana data.

Varianta 4.
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