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Anotace

Cilem této prdace je ndvrh Casti letadla z hlediska termomechaniky pro podminky letu na
planeté Mars. Nejprve je nutné stanovit teoreticky zaklad o letadlech, Marsu a
termomechanice. Poté lze pfistoupit k samotnému navrhu. Ten je proveden z pfedem
stanovené zakladni koncepce, pro kterou je nutné urcit zakladni rozméry a funkéni prvky.
Z téchto parametri se vypocty a numerickymi simulacemi urcuje detailni problematika kazdé
Casti a jeji ochrana, pfipadné omezeni, které pro sondu jako celek pfedstavuje.

Klicova slova: Letadlo, Mars, helikoptéra, dron, termomechanika, CFD

Annotation

The aim of this work is the design of aircraft parts in terms of thermomechanics for flight
conditions on the planet Mars. Firstly, it is necessary to establish a theoretical basis of an
aircraft, Mars and thermomechanics. Then it is possible proceed to the proposal itself. The
design is based of predetermined concept, for which it is necessary to determine the basic
dimensions and functional elements. From these parameters detailed problems of each part
and its protection, or limitation are stated by calculations and numerical simulations.

Key words: Aircraft, Mars, helicopter, drone, thermomechanics, CFD
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1. Uvod

Hlavnim ukolem této prace je provedeni termomechanického navrhu pfistrojové sekce
trupu letadla pro podminky letu v marsovské atmosfére. Je tedy nutné provést ndvrh za
stanovenych podminek. Ty Ize ziskat odpovédi na tfi hlavni otazky.

Co se navrhuje? Pfistrojova sekce letadla je dost specificky problém a nejprve je nutné
definovat, co je to vlastné letadlo, jak se déli a jaké jsou zakladni principy jeho fungovani.
Poté Ize postoupit k popisu konkrétnich prikladd, které tyto principy dokazaly v praxi a lze se
jimi inspirovat pfi ndvrhu.

Kam se to navrhuje? JelikoZz letadlo je stroj navrieny pro dosazeni urcité funkce
v konkrétnim prostredi, je naprosto stézejni stanovit parametry takového prostiedi.
V pripadé této prace se jednd o planetu Mars.

Nejvétsi roli pti navrhu letadla hraje bezpochyby atmosféra a jeji hlavni parametry
teplota, hustota a tlak. Kromé atmosféry a jejich zmén je vSak nutné definovat i dalsi
vlastnosti planety, které pfimo ovliviuji jeho fungovani.

Jak se to navrhuje? Posledni otdzka blize specifikuje problematiku samotné navrhu.
Termomechanika je véda, ktera zkoumad vlastnosti latek a zmény souvisejici s teplotou.
Ukolem je tedy navrh funkce stroje a jeho &asti z hlediska tepelného zatizeni.

Samotny ndvrh je proveden z poznatkl ziskanych z odpovédi na tyto tfi hlavni otazky.
Zakladni koncept byl zvolen v praci kolegyné JaroSové [20], kterd navrhovala pohon sondy
pro konkrétni oblast planety. Pro dalsi vypoCty je z konceptu nutné stanovit primarni
konstrukci, véetné hlavni rozméru.

Tepelné zatiZeni se da primarné ocekavat od elektroniky, kterd zajistuje pohon a fungovani
sondy. Soucasti ndvrhu je proto elektronicky obvod se zakladnimi prvky zajiStujici tyto
funkce.

Konkrétni prvky uz prfesné stanovuji provozni teploty a délku, za jakou jsou v fidké
atmosféfe dosazeny. Koneény c¢as fungovani pro kritické body provozu je ziskan
prostfednictvim vypoctld a numerickych simulaci.

Vystupem prdace je prvotni navrh sondy a jejich hlavnich &asti ovlivnénych tepelnym
zatizenim. Urcéuje se tedy detailni problematika kazdého prvku a jeho ochrana, pfipadné
omezeni, které pro sondu jako celek predstavuje.



2. Letadlo

Zakladni definice letadla dle ICAO (International Civil Aviation Organization)
Letadlo je zafizeni k dopravé osob nebo véci, které se muZe pohybovat nebo udrZovat ve
volné atmosfére vlastnim plsobenim nebo spoluptsobenim a je alespon ¢dstecné riditelné.

Podle FAR (The Federal Acquisition Regulation)
Letadlo je zafizeni pouZivané nebo urcené k létdni ve vzduch.

Letadlo je velice Siroky pojem a déli se do mnoha podkategorii. Nejprve lze provést
zakladni rozdéli podle principu pfekonani gravitacni tize, ddle podle zplsobu pohonu
a nasledné uzsimi charakteristikami dle konstrukéniho provedeni, druhu pohonné jednotky,
provozu, Ucelu a dalSich vlastnosti. [1]

Letadlo
| |
Lehéi neZ vzduch Tézsi nez vzduch
AEROSTAT |
. ' . I |
Bezmotorovy Motorovy S nosnymi plochami Rakety, druzice, vznasedla a dalsi

AERODYN zafizeni pro pfekonani gravitace

Obrdzek 1: Letadlo rozdéleni [1]

Bezmotorové aerostaty jsou napf. baléony a motorové vzducholodé fungujici na principu
Archimédova zakona. Vtakovém pripadé se let uskute¢nuje na zdkladé poméru mezi
vztlakovou a gravitacni silou. Vztlak je sila, ktera nadlehéuje téleso v tekutiné. Gravitacni sila
je dlisledkem plisobenim gravitacni ho zrychleni na hmotnost télesa. Pro let vzhiru je nutné,
aby vztlakova sila prekonala gravitacni. [1]

T vaztlak

Tiha
Obrdzek 2: Princip letu balonu [1]
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Zatizeni téz8i nez vzduch jsou vice komplexni. VyuZivaji k letu bud nosné plochy zvané
aerodyny, nebo jiny princip letu, ktery ma za cil prekonani atmosféry nebo udrzeni se mimo
jeji dosah, vétSinou pomoci raketového motoru nebo setrvacnou silou pfi rotaci kolem
vesmirného télesa.

V pfipadé letu za pomoci aerodynu je tiha a vztlak doplnénd o tah a odpor. Tah je sila, pfi
které se méni potencionalni energie na kinetickou a odpor je vlastnost prostredi, ve kterém
se téleso pohybuje. Odpor je pfimo umérny tahu a roste s rychlosti. [1]

O\ Vztlak
r

— Odpor

Tiha

Obrdzek 3: Sily plsobici na letoun [2]

Letadla s nosnymi plochami se dale déli podle toho, jestli jsou plochy pohyblivé nebo
nepohyblivé, pfipadné je mozna i kombinace zvana konvertoplan. Ty s nepohyblivymi
nosnymi plochami zahrnuji tfeba padak, drak, kluzdk, vétron nebo letoun. Naopak letadla
s pohyblivymi  nosnymi plochami jsou rGzné typy virnik(, cyklopland, vrtulnik(
a ornitoptéry.[1]

Nosné plochy fungujici na principu aerodynamickych tvard jsou tzv. aerodyny. Jedna se
napt. o kfidla nebo lopatky rotor(i. Aerodyny jsou velice komplexni a uréuji se na zakladé
vypoctld a experimentd. Zakladnim principem je, Ze tento specificky kapkovity tvar vytvari
vztlakovou silu pfi rdznych rychlostech obtékani okolni tekutiny pfes horni a dolni plochu,
diky ¢emuz vznika rozdil tlakd. [3]

‘\\\}\ Tff//,f |

Pretlak

Obrdzek 4: Vznik vztlaku [3]
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Nosné plochy jsou soucdsti nosné soustavy, kterd je zase soucdsti draku letadla. Mezi dalsi
casti patfi trup, ktery mlze obsahovat pilotni kabinu nebo prostor pro zafizeni, pfipadné
naklad. Dale fizeni slouzici k uréeni sméru a navigaci. Letadlo mizZe byt ovladano ¢lovékem
nebo pocitacem (v takovém pripadé se jednd o UAV (Unmanned Aerial Vehice). Podvozek je
Cast, ktera umoznuje bezpecné dosednuti na povrch télesa bez poskozeni zbytku draku. [1]

Drak

Nosna soustava Trup Rizeni Podvozek

Obrazek 5: Rozdeleni Draku letadla [1]

Hlavni parametry urcujici konstrukci vyplyvaji z prostiedi, ve kterém se letadlo pohybuje.
V pfipadé planety je to gravitacni zrychleni a pokud je pfitomna atmosféra, tak je nutné znat
teplotu, tlak, hustotu a jevy, které vyvolavaji zmény téchto veli¢in. Na zakladé téchto hodnot
se urci velikost a zpUsob vyvozeni tahové a vztlakové sily pro jejich prekonani.[1]

V této praci probihd koncepcéni navrh bezpilotniho letadla UAV neboli dronu, resp. jeho
pfistrojové sekce trupu sohledem na termomechanické vlastnosti a jevy v marsovské
atmosfére, proto je vhodné tento typ letadel popsat detailnéji. UAV je zafizeni pilotované na
dalku nebo palubnim pocitatem, ktery vyhodnocuje senzoricka data.

Nasledujici kapitoly obsahuji popis dronll pouzivanych na Zemi, ze kterych se da vychazet
pfi navrhu v jiném prostfedi, a koncepcni navrhy drond pro let v Marsovské atmosfére,
vCetné zhodnoceni mise helikoptéry Ingenuity, kterad v roce 2021 provedla prvni Uspésny let
na rudé planeté.
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2.1  Drony naZemi

Drony byly ptvodné vyvinuty ve 20. stoleti pro vojenské mise, které se povazovaly za pfilis
nebezpecné nebo zbytecné, aby je vykondval c¢lovék. Viibec prvni pouziti nepilotovaného
letadla byl horkovzdusny baldn, ktery byl nasazen pfi namoftnich bitvach kolem roku 1850.

Vyvoj pokracoval napfi¢ valkami 20. stoleti az do dnesni doby k vysoce sofistikovanym
armdadnim strojim, které jsou schopné kompletné nahradit funkci ¢lovéka v letectvi. Své
misto si v moderni spole¢nosti nasly i u komercnich subjektl a fyzickych osob, vyuzivajici je
k vécem jako je dorucovani zasilek, tvorba leteckych audiovizualnich zdznamd, fotografii
a mnoho dalsiho.

Z vojenskych stroju soucasnosti stoji za zminku napf. MQ-9 Reaper. UAV fizené ¢lovékem
na dalku nebo zcela autonomné, navrzené pro dalkové lety a prizkumné mise ve vysokych
nadmoriskych vyskach. Stroj vyuziva turbovrtulovy pohon a aerodynamické nosné plochy.
Dale Ize zminit MQ-8B Fire Scout, autonomni helikoptéra vyuzivana ve sluzkdch armady USA.
Vyuziva se k prizkumu, letecké podpore pti vojenskych akcich, uréovani cill aj. [4]

Obrdzek 6: MQ-9 Reaper [4] Obrazek 7: MQ-8B Fire Scout [4]

Drony se kromé armadnich ucell hojné vyuzivaji i pro védecké ucely, napr. NASA vyuZziva
plvodné armadni Predator B k celé radé Cinnosti, jako je tfeba monitoring pocasi, hurikana
a k riznym experimentim pro zlepseni poznatkd o zemské atmosfére. [5]

Obrdazek 8: Predstartovni kontrola dronu lkhana [5]
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Princip Fizeni téchto velkych stroju je velice komplexni zalezitosti. Pro zakladni pochopeni
vSak staci védét, Zze hlavni ovladani probiha pomoci pfenosu signdlu z fidiciho stfediska do
samotného stroje a zpét skrze pozemni vysilac, pripadné satelit na obézné draze. [6]

Obrdzek 9: Rizeni UAV [6]

Kromé téchto velkych stroji existuje i cela fada malych UAV, které jsou znacné cenové
i uzivatelsky dostupnéjsi a jejich obsluhu zvladne i neskolena osoba. Je moiné je ovladat
pomoci relativné jednoduché radiové antény na kratké vzddlenosti nebo prostfednictvim
mobilniho telefonu a wifi signalu.

Vétsinou se jedna o razné typy vrtulnikd. Vrtulnik nebo téz helikoptéra je druh rotorového
letadla tézsiho nez vzduch s pohanénymi horizontdlné rotujicimi nosnymi plochami. Sily tahu
a vztlaku ovliviuje lopatka rotoru, ktera se toci vysokou rychlosti kolem své osy. Urceni
sméru pohybu se déje na zakladé nataceni hlavniho rotoru nebo dopliujicim mensim
rotorem umisténym vertikdlné na trupu letadla.

Konstrukce vrtulniku umoznuje vzlet a pfistani ve vertikdlnim sméru, na rozdil od letound,
které vyZzaduji urcity typ dlouhé startovaci plochy. Letouny maji tu vyhodu, Ze nejsou tak
energicky naro¢né a za cenu stejné dodané energie umoznuji delsi dobu letu pfi pfekonani
vétsi vzddlenosti. AvSak na rozdil od vrtulniku (ve vétSiné pripadl) neumoziuji zminény
vertikalni start ani schopnost setrvani na jednom misté v atmosfére delsi Cas.

V poslednich letech se na spotrebitelském trhu objevila celd fada rdznych mensich
helikoptér pro civilni pouziti. Za zminku urcité stoji ¢inska firma DJI, kterd prodava drony
hlavné pro nataceni leteckych videi a tvorbu fotografii. K dispozici je celd fada variant
s rlznymi usporadanimi pohonu od jedno vrtulovych aZ po zafizeni s osmi a vice rotory. Plati
zde analogie ¢im vice rotor(, tim vétsi stabilita a ovladatelnost, ale také cena a energeticka
narocnost. [4]

Obrazek 10: DJI Mavic 2 Pro [4]
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2.2  Drony na Marsu

V soucasné dobé je pro testovani leteckych vlastnosti a nasledny zakladni prizkum Marsu
vhodné vyuZivat mensi zafizeni, kterd nejsou tak nakladnd na vyvoj, provoz a dopravu na
rudou planetu. NASA v roce 2021 provedla prvni Uspésny let s helikoptérou Ingenuity, ktera

byla soucasti mise Perseverance a pfinesla mnoho poznatk( o létani ve zdejsi atmosfére.
Dalsi drony jsou jiz ve vyvoji. [7]

ﬁ‘ﬁi$*§%z

Ingenuity Conceptual Advanced Conceptual Mars Science Conceptual Mars Science
(2020) Mars Helicopter Helicopter-Coaxial Design Helicopter-Hexacopter
Design
Configuration: Co-axial Configuration: Co-axial Configuration: Co-axial Configuration: Hexacopter
Rotor Diameter: 1.21 m Rotor Diameter: 1.21 m Rotor Diameter: 2.5 m Rotor Diameter: 1.28 m
Total Mass: 1.8 kg Total Mass: 4.6 kg Total Mass: ~20 kg Total Mass: ~20 kg

Obrdzek 11: Koncepty helikoptér pro lety na Marsu [7]

2.2.1 Ingenuity

Mala roboticka helikoptéra z dilny NASA operujici na Marsu. Dne 19. dubna 2021 se stala
vlibec prvnim zafizenim vytvorenym clovékem, které provedlo fizeny let na cizi planeté.
Prvni vzlet sondy probéhl vertikalné vzharu s kratkou vydrzi v letu a naslednym pfistanim po
39,1 sekundach. Poté nasledovala celd rada dalsich testovacich letd a manévrt. Hlavni misi
stroje bylo dokazat schopnost letu vextrémné fidké atmosféfe Marsu, stovky milion0
kilometrl od Zemé bez pfimého zdsahu a fizeni ¢lovéka, coz se podafilo. [8]

Obrdzek 12: Ingenuity na povrchu Mars v dubnu 2021 [8]
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Rozméry trupu Ingenuity jsou 13,6 x 19,5 x 16,3 cm, celkova vyska 0,49 m a vaha 1,8 kg.
Hlavnimi ¢astmi jsou solarni panel, dva lopatkové rotory, trup obsahujici vétSinu elektroniky,
senzory, baterie a podvozek tvoreny ¢tyfmi trubi¢kami z uhlikovych vidken. Celkovy ndvrh
musel byt proveden sohledem na vysoké zrychleni a vibrace pfi startu nosné rakety.
Elektronika stroje je vyrobena specialni, radiaci odolnou technologii, aby byla schopna
fungovat na povrchu Marsu. [9]

. Solar Panel

H communications
Antenna

Obradzek 13: Zdkladni casti Ingenuity [9]

Stroj je pohdnén dvéma protichidnymi, koaxialnimi rotory s primérem 1,2 m. Jsou
vyrobené z uhlikovych vldken s vnitfnim pénovym plnénim, coZ zajiStuje maximalni pevnost
pfi nizké hmotnosti. Kazdy z nich ma samostatny systém nastaveni naklonu. Roztaci je dva
elektromotory firmy Maxon o maximalnim vykonu 350 W. Délka letu je omezena ohfivanim
motor(, tato hodnota se prepokladala na 1 K za sekundu. [9]
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Dust Boot
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Obrdzek 14: Pohon Ingenuity [9]
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Aby byl stroj schopny letu v fidké atmosféfe Marsu, musel byt vyvinut specialni tvar
lopatek pod oznacenim CLF5605. Pfi navrhu se vychazelo, do velké miry z profild vyuzivanych
pro létani pfi nizkych Reynoldsovych ¢islech ne Zemi. Kromé svého specifického tvaru jsou ve
srovnani s lopatkami zemskych stroji vyrazné vétsi. Navic musi rotovat nejméné 2800
otackami za minutu, coz je asi 10x vic, nez co by bylo potfeba ke vzletu na Zemi. [10]
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clf5605 airfoil: normalized chord, x/c [~]
Obrdzek 15: Profil clf5605 [10]

Na palubé se nachdzeji dvé kamery umisténé na spodni ploSe. Prvni je ¢ernobila navigacni
kamera (NAV) pro rozpozndvani terénu a obsahujici technologie vizualni odometrie a druha
barevna (RTE) pro pofizovani snimku a jejich odeslani zpét na Zemi.

Navigace je feSena pomoci senzord dostupnych v bézném prodeji. Mezi né vSak nepatfii
kompas, protoZe ten v proménném magnetickém poli Marsu nefunguje. Senzory jsou
z Bosch BMI-160 pro méfeni vnitfnich sil plsobicich na stroj a sklonoméru Murata SCA100T-
D02 vyuZivaného kjeho predstartovni kalibraci. NiZS§i senzorova sestava se sklada
z vySkoméru Garmin LIDAR Lite v3, dvou vySe zminénych kamer a sekundarni jednotky pro
méreni vnitinich sil. Navigacni ¢ernobild kamera OV7251 dokaze urcovat pozici, rychlost,
vysku a dalSi proménné.

Helikoptéra k napdjeni vyuziva soldrni panely, které dobiji Sest Li-ion baterii s kapacitou
35-40 Wh o hmotnosti 273 g. Jejich plné dobiti trva pfi idedlnich podminkach zhruba jeden
solarni den.

Jednim z nejvétsich uskali sondy je, aby si udrZzela dostateéné vysokou vnitfni teplotu pro
uspésné fungovani v chladném prostfedi Marsu. Baterie, které se nesmi dostat pod teplotu
-15 °C jsou umisténé uvnitf trupu a jsou obklopené ohfivaci a systémem vzduchovych
prepaziek.

Mozkem je procesor Qualcomm Snapdragon 801 a operacni systém Linux. Kromé jiného
procesor vyhodnocuje data z navigacni kamery, které spojuje s daty ostatnich senzor( a
spolecné je prevadi na budouci pohyb skrze mikro ovladace.

Telekomunikaéni systém se sklada ze dvou identickych radio antén, které umozniuji
spojeni a prenos dat s roverem Perseverance. Umoznuji prenos rychlosti az 250 kbit/s na
maximalni vzdalenost 1000 m. [9]
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Obradzek 16: Trup a elektronika Ingenuity [9]

Ingenuity se na Mars dostalo jakou soucdst mise roveru Perseverance a jeho dal$im
ukolem, kromé provéreni schopnosti letu, je demonstrovat vyhody letecké podpory pro
pozemni vyzkumné laboratore. Po Uspésnych prvnich testech zacala helikoptéra zkoumat
mista pro potencionalni prizkum roveru a planovani jeho bezpecné trasy po povrchu.

Zajimavosti je, Ze helioptéra ma na palubé maly kousek latky, kterd byla soucasti letadla
bratfi Wrightd. Misto prvniho vzletu a pfistani bylo na jejich pocest pojmenovano Wright
Brothers Field. [8]

Distance Traveled by Perseverance as of Sol 254
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Obrdzek 17: Trasa uraZend sondami Perseverance a Ingenuity do 254 solu [8]
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2.2.2 Advanced Mars Helicopter (AMH)

Po Uspéchu mise Ingenuity a vyhodnoceni vysledkll bylo moiné postoupit k vyvoji
pokrocilé helikoptéry, aktualné pod zkratkou AMH. Je rovnéZ dvourotorova se ctyfmi
lopatkami a tvarem a hmotnosti vychazi z plivodniho stroje, je vSak schopna, diky novéjSim
technologiim, nést ndklad o hmotnosti az 1,3 kg, coZ ze sondy déld idedlniho spolecnika pro
budouci rovery, pfipadné nepohyblivy lander.

AMH by se mohla vyuzivat ke sbéru vzorkl z hQfe dostupnych mist a jejich transportu
k pozemni laboratofi. Kromé toho je moZné i vyuZiti pro detailni prizkum okoli
a potencionalni trasy na delsi vzdalenosti a urceni mist zajmu pro rover.

Ingenuity ukazala velky potencial integrace dronu pro budouci mise, jeji hmotnost 1,8 kg
je ve srovnani s hmotnosti 1056 kg roveru Perseverance prakticky zanedbatelnd. To ale
urcité neplati o potenciondlnim pfinosu pro danou misi. Budouci stroje umozni ziskani
vzorku dfive nedosazitelnych a bezpecnou cestu roveru.

Hlavni rozdily dvou helikoptér jsou vidét v nasledujicich tabulkdch. Byl upraven tvar
aifoild, lopatky a baterie se zvétSily a zménily se motory, aby kompenzovaly tyto rozdily.
Vysledky jsou vysSi rychlost na ndbézné hrané, letova rychlost a schopnost nést vétsi
zatizeni. [7]

Tabulka 1 Parametry AMH [7] Tabulka 2 Porovnani Ingenuity a AMH [7]
Units | Value Pararmeter Unit MHTD Advanced Design
Constanits -
m 3711 #: _\i_k,'_‘_
Gravity 52 R '
kg 0.015 -
Densitv m_a Design Ci/o 0.1 0.115
Design M, 0.7 0.8
- - Cruise speed m/sec 2 30
Vehicle Parameters IAdvancing tip M 0.71 e
) m 0.603 Payload kg 0 1.3
Rotor radins Range km 0.18 2
kg 4.6
Gross Mass = and
13 Heower time min 1.5 2
Payload Mass kg Rator radius m 0,605 0,605
- 4 Gross weight kg 18 4.6
Number of Blades Mumber rotors 2 2
1 2 Disk loading kaim? 08 2
Flap Freq rew - selidity 0,148 0.248
Lock qumber i 0.12 Mip speed myfsec 163 186
N 30 310 Rotor speed rEm 2575 2943
Disk Loading mz Total power kW 036 0.88
KW | 0387 Solar cell area m* 0.04 0.06
Power req. for hover Battery ah 12 46
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Graf 1: Doba viseni Ingenuity a AMH [7]

Tenké profily s ostrou nabéznou hranou ukazaly velky potencial pro zvySeni vykonu
helikoptéry v Marsovské atmosfére. Rozdil je zcela patrny v grafu 1, kdy profily Ingenuity
a nové vyvinuté ,agresivni” profily AMH ukazuji velky rozdil letovych schopnosti. Novy tvar je
vice uzpUsoben specifickym vlastnostem cizi atmosféry, kde se 1étd pti nizkych
Reynoldsovych &islech ~10* a vysokém Machové &isle pro subsonickou rychlost ~0,8 (na
Spicce).

Béiné profily vyuzivané klétani na Zemi pfi nizkych Reynoldsovych Cislech vykazuji
lamindrni separaci proudu vzduchu bez vedeni, coz zna¢né zvysuje odpor. V pfirodé se da
inspirovat u hmyzu a ptaku, ktefi taktéz létaji pfi nizkych Re. V nasledujici grafice je vidét
porovnani kfidel vazky, holuba a profilu Eppler 193 pouZivaného pfi nizkych Re. [7]
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Re_= 5,000
c/c, ~5
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Eppler 193
Re_= 100,000
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Obradzek 18: Profily pro nizkd Re [7]
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Novy tvar je stdle jesté ve vyvoji, ale prvotni navrh by mohl vypadat dle Obrazek 19. Jesté
je vsak nutné urcit rovnovdhu navrhu mezi aerodynamikou, hmotnosti, tuhosti, pevnosti
a kmitanim. Nizsi aerodynamické zatizeni je dlsledkem malé hustoty atmosféry a znamen3,
Ze neni potfeba tolik pevnosti v lopatkach. Ztencovani ma vSak za nasledek vice nechténého
kmitani, které by mohlo negativné ovlivnit kontrolu nad pohybem a je nutné brat tuto
skutec¢nost v potaz. Vhodnd materidlova struktura by se mohla sklddat z hlinikové kostry,
pénového jadra a potahu z uhlikovych vilaken. [7]
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Obrdzek 19: Optimalizovany rotor pro dalsi generaci vrtulniku na Marsu [7]

2.2.3 Dalsi koncepcéni navrhy

Kromé zakladniho a relativné jednoduchého designu Ingenuity je ve hfe mnoho dalSich
variant. Jednou z nich je obdobny ndvrh doplnény o dvé lopatky na kazdém rotoru, aktudlné
dohledatelny pod ndzvem Mars Science helicopter-coaxial design. Jedna se taktéz o koaxialni
navrh protichldnych rotor(, s priimérem 2,5 m. Diky této Upravé je mozné vyrazné zveétsit
télo celého stroje a dosdhnout tak delSiho letového casu a vétSiho mnoiZstvi ndakladu
a védeckych pristroja na palubé.

Dalsim z navrh( je stroj aktualné pod nazvem Mars Science helicopter-hexacopter design.
Jednd se o tzv. hexakoptéru s Sesti rotory rozmisténymi po obvodu, dle aktualniho navrhu
kazdy o priméru 1,28 m. [11]
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Obrdzek 20: Porovndni budoucich konceptua s Ingenuity (vlevo Mars Science helicopter-coaxial, vpravo Mars Science
helicopter-hexacopter) [11]

Kromé NASA vyviji koncepcni navrhy i cela rada dalSich civilnich ¢i statnich organizaci po
celém svété. Navrhy se nutné neomezuji pouze na vrtulniky, ale predstavuji i koncepty
letount s nepohyblivymi nosnymi plochami, které by nevyzadovaly mezi pfistani. [12]

Obrdzek 21: Koncept ARES [12]

Navrh a realny provoz takovych stroji je vSak hudbou budoucnosti a nejprve je nutné
zajistit zakladni informace o letovych vlastnostech cizi atmosféry a demonstrovat prinos
letecké podpory pro védecké mise. K tomu je vhodné vyuziti mensich, jednodussich stroju.

Obrdzek 22: Ndvrhy Martanskych vrtulovych droni (zleva do prava): MARV, GTMARS, MEUAV, VITAS, JIMH [11]
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3. Mars

Pro ndvrh stroje, ktery ma létat v atmosféfe Marsu, je naprosto stéZejni popsat parametry
této planety. Kromé zdkladniho pochopeni planety je pro termomechanickych navrh letounu
nutné znat vlastnosti atmosféry a urcit konkrétni hodnoty pro ndasledné vypocty.

Mars je ¢tvrta planeta v nasi Slunecni soustavé, v poradi od Slunce. Sv{j ndzev nese podle
starofimského boha vdlky. Je také nazyvana ,ruda planeta” diky své charakteristické
nacervenalé barvé. Odstin je dlisledkem velkého mnoZstvi oxidu Zeleza na povrchu planety.

Mars je planetou zemského typu, tzn. Ze vétSinu jeji hmoty tvofi pevné skupenstvi
rGznych prvkd, vyskytujici se prevainé ve formé kifemicitand a kova. Pfitomna je také slaba
vrstva atmosféry a viditelné zvrasnéni planety po dopadech mimo planetarnich téles
a pUsobeni mistnich atmosférickych vlivli. Mars ma podobné jako Zemé ledem pokryté pdly.

Délky dnU a ro¢nich obdobi jsou podobné tém zemskym diky rotacni periodé, naklonu osy
a elipse, po které Mars obiha kolem Slunce. Kolem Marsu rotuji dva mésice, oba relativné
malé ve srovnani s Mésicem nasi planety a nepravidelné tvarované. Vétsi Phobos méfi 22 km
a Deimos pouhych 13 km.

Mezi zajimavosti patfi, Ze se zde nachdazi nejvyssi zndma hora ve Slunecni soustavé, sopka
Olympus Mons, kterd méri bezmala 27 km. Protipdlem je jeden z nejhlubsich karonl Valles
Marineris s primérnou Sitkou okolo 200 km, misty dosahujici az 500 km, hloubka je az
10 km.

Na Mars byla vyslana celd fada misi, které rozsifily nase chapani planety a dalsi jsou
v pfipravach, v€etné planovaného letu ¢lovéka. PoCet misi v souCasnosti dosahuje Cisla 50
a v tuto chvili se na povrchu nachazi pét robotickych vozitek (rovera) vyslanych spolecnosti
NASA.

Planetu lze pozorovat ze Zemé pouhym okem. Zdanlivda hvézdnd velikost ma hodnotu
2,94, vyssi ma pouze VenuSe, Mésic a Slunce. Mars lze rozpoznat podle nacervenalého
odstinu. [13]

Obrdzek 23: Mars [13]
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3.1 Vznik a historie

Pfedpokldada se, Ze Mars vznikl pfi formovani Slunecni soustavy jako vysledek
stochastického procesu, ve kterém se proto planetarni disk obihajici kolem Slunce ndhodné
seskupil do vétsich formaci. Mars ma mnoho unikatnich chemickych vlastnosti, které jsou
disledkem jeho pozice ve Slunecni soustavé. Prvky s nizsim bodem varu, jako napf. chlor,
fosfor a sira, se zde nachazi ve znacné vétSim mnoiZstvi nez na Zemi. Tato skutecnost je
nejspiSe dusledek plsobeni energie solarnich vétrl Slunce v jeho raném obdobi.

Po formaci byl Mars, stejné jako ostatni planety, soucasti tzv. ,Pozdniho tézkého
bombardovani,” pri kterém na povrch dopadla spousta mimo planetarnich objektl. Asi na
60 % povrchu je vidét historie téchto udalosti. V severni hemisféfe planety jsou patrné
pozustatky po jednom z takovych dopad(, ktery ma velikost 10 600 x 8500 km, je to nejvétsi
nalezeny krater nazyvany Severni polarni panev. Velikost napovida tomu, Ze pred 4 mld. let
na povrch Marsu dopadlo téleso velikosti pfiblizné dnesniho Pluta. [13]

Obrdzek 24: Povrch Marsu s viditelnou vrstvou atmosféry [13]
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3.2  Orbit arotace

Mars obihd v priimérné vzdalenosti 227 939 200 km od Slunce, afel (nejvzdalenéjsi misto
obézné drahy od Slunce) ma hodnotu 249 200 000 km a perihel (nejblizsi misto obéZné drahy
ke Slunci) 206 700 000 km. Vystfednost je 0,0934.

Prlimérna orbitalni rychlost ma hodnotu 24,077 km/s. Perioda obéhu je 687 zemskych
dni. Solarni den (sol) na Marsu trva 24 h 39 min a 35,244 s.

Naklon axialni osy (k orbitdIni roviné) je 25,19°, coZz je podobna hodnota jako mda Zemé
(23,5°). Dasledkem toho je, Ze rocni obdobi Marsu maji obdobny charakter. Diky delsi
obézné dobé viak trvaji témér dvakrat déle.

Zajimavosti Marsu je relativné hodné proménna vystifednost. Nyni je tato hodnota 0,09,
druhd nejvyssi ve Slunecni soustavé po Merkuru. Pfed bezmadla 1 350 000 zemskymi lety byla
jeho draha mnohem vice kruhova s vystrednosti 0,002 (Zemé = 0,017). Hodnota se stdle
zvysuje, primdrné diky gravitacnimu pusobeni okolnich planet. [13]

Tabulka 3: Obéhové parametry Marsu [13]

Obéh kolem Slunce 687|dni
Rotace kolem své osy 1,026|dne
Rychlost rotace 868,22|km/h
Sklon rotacni osy 25,19|°
Rektascenze

severniho pélu 317,681|°
Deklinace 52,887|°
Albedo 0,15

25



3.3  Fyzikalni charakteristiky

Mars ma oproti Zemi zhruba Cctvrtinovou plochu povrchu a pfiblizné desetinovou
hmotnost. V disledku nizZsi hmotnosti je gravitace 37,6 % té zemské. [13]

Tabulka 4: Fyzikdini charakteristiky Marsu [13]

Rovnikovy pramér 6792,4+0,2|km
Polarni pramér 6752,4+0,2|km
Zplosténi 0,00589

Povrch 1,448x10"8|km~2
Objem 16,318x10710|km~3
Hmotnost 6,4185x10723(kg
Primérna hustota 3,933|g/cm”3
Gravitace na rovniku 3,69|m/s"2
Unikova rychlost 5,03|km/s

3.3.1 Vnitrni struktura

Vnitfni struktura Marsu je tvorena z vrstev podobné jako Zemé. Jsou to jadro, obal jadra
a kdra. Jadru je predpovidano sloZeni primarné ze Zeleza, niklu a siry. Obal jadra je tvoren
predevsim z kifemiku, kysliku, Zeleza a hofciku. Obal tvofi vétSinu hmoty planety. Lehdi
chemické prvky obsaZeny v kdre jsou napf. hlinik, sodik, vapnik a sira. Primérna tloustka
klry je 50 km s maximem 125 km.

Mise NASA InSight provadi od roku 2019 méreni seizmické aktivity na Marsu a diky vice
nez 450 mérenim otfesll a na zakladé 11 nizkofrekvencnich otfesl bylo mozné vyvodit zavér,
Ze jadro Marsu je tekuté a ma primér 1830 +/- 40 km a teplotu 1900-2000 K. Velikost jadra
je podstatné vétsi, nez predpovidaly dfivéjsSi modely, a to by mohlo znamenat, Ze kromé
Zeleza, niklu a siry jsou v ném obsazeny podstatné lehéi prvky, jako napf. kyslik a vodik. [14]

InSighlt lander

Seismic waves

Marsquake

Mantle layer

Liquid core
Olympus Mons

volcano

South Pole —=

Radius of Mars: 3,390km
Radius of core: 1,830km
Note: Not to scale Crust thickness: 24-72km
Obrdzek 25: Vnitini struktura Marsu[14]
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3.3.2 Geologie povrchu

Mars je planeta zemského typu. Na povrchu se v nejvétSi mife nachazeji kovy,
kfemicitany, kyslik a doprovodné prvky, které tvofi kdmen. Povrch je kamenity a prasny se
skalami a kratery. Byly zde objeveny mnohé mineraly nachazejici se i na Zemi, napf. hematit,
olivin, pyroxen a dalsi. VétSinu povrchu vsak tvofi prasek oxidu Zeleza, ktery ddva planeté jeji
charakteristickou ¢erveno-oranzovou barvu.

| vdnesni dobé je Mars geologicky aktivni a kromé otfest uvnitf planety se zde nachazeji
znamky lavy proudici pfed 200 miliony let a znamky po vodé proudici zde pred 20 miliony
lety. V roce 2008 zaznamenal jeden ze satelitl obihajici kolem Marsu rozsahly sesuv puady.
[13]

Obrdzek 26: Kamenity a prasny povrch Marsu [13]

Struktura pudy

Diky méreni sloZzeni pudy sondou Phoenix vroce 2008 nyni vime, Ze je alkalicka
a obsahuje horcik, sodik, draslik a chldr. Tyto prvky se nachazeji i vzemské padé a jsou
nezbytné pro rist rostlin. Provedené experimenty ukazaly, Ze zemina ma pH 7,7 a obsahuje
0,6 % chloristand, hodnotu pro ¢lovéka toxickou. [13]

3.3.3 Dalsi vlastnosti

Hydrologie

V soucasné dobé nemlZe na povrchu Marsu existovat voda v kapalném skupenstvi
z dlvodu nizkého atmosférického tlaku. Voda se nachazi na pdlech v pevném stavu. Pokud
by doslo k rozpusténi polarnich cepicek, tak objem vody, ktery se zde nachazi, by pokryl
celou plochu planety hloubkou 11 metrg.

Nékteré geologické ukazy, nej¢astéji kariony na povrchu, silné naznacuji, Ze na Marsu byla
pritomna tekouci voda. Mohou vsak byt i Ukazem pUsobeni vétSiho ledovce nebo lavy.
Nékteré jsou staré pouhych nékolik milion( let. Pfitomnost kapalné vody by naznacovaly
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i nalezené mineraly hematit a goethite, které se ¢asto formuji za pfitomnosti vody. Pozdéji
nalezené mineraly jarosit a gypsum uz tvrzeni jen upevnila, protoze ty se formuji pouze za
pritomnosti kapalné vody. [13]

Polarni cepicky

Na Marsu se nachdzeji dva permanentni polarni ledovce. Zhruba 70 % jejich hmoty je
tvofeno vodnim ledem. Béhem zimy na dany pdl nedopada zadny slunecni svit, disledkem je
ukladani zhruba 25-30 % atmosféry do pevné formy CO, (suchy led), ktera se usazuje na
povrchu ledovce. Pfi zméné ro¢niho obdobi a dopadu slunecni energie CO; sublimuje a
uvoliuje do atmosféry znacné mnozstvi prachu a vodnich par, coz ma v této oblasti za
nasledek ,zemské” mraky. [13]

Obradzek 27: Krater Korolev obsahujici led 73[13]
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3.4 Atmosféra

Marsovska atmosféra je velice tenka vrstva plynQ, slozena prevainé z CO2. Rozprostira se
od povrchu, na hranici vesmiru (H=10,8 km). Ma vyrazné nizsi hustotu neZ zemska
atmosféra, ale i pfesto je zde mnoho podobnosti.

Hustota 0,0142 kg/m3, namérena na povrchu, se na Zemi rovna vysce ve zhruba 35 km.
Tlak se pohybuje v rozmezi 30-1155 Pa, se stfedni hodnotou 600 Pa.

Odehravaji se zde komplexni chemické, termodynamické a fluidni efekty. Atmosféra neni
jednotnd a neustale zmény v jeji strukture vytvareji pocasi stejné jako na Zemi.

Zdejsi ovzdusi je velice prasné obsahujici Castice s prGmérem az 1,5 um, které maji za
dlsledek svétle hnédou barvu nebe. Pfi velké koncentraci oxidu Zeleza se mGzZe zbarvit az do
razova.

Témér 96 % atmosféry planety tvofi oxid uhli¢ity. Dale jsou zde v mensSim mnozstvi
pritomny argon, dusik, kyslik a dalSi stopové prvky uvedené v Tabulka 5. [15]

Tabulka 5: Prvky pritomné v Martanské atmosfére [15]

Slozeni atmosféry %
Oxid uhlicity 95,97
Argon 1,93
Dusik 1,89
Kyslik 0,146
Oxid uhelnaty 0,0557
Vodni pary 0,021
Oxid dusnaty 0,01
Neon 0,00025
Oxid deuteria 0,00008
Krypton 0,00003
Xenon 0,00001

Diky nizké hustoté nedokdze atmosfére zachovavat tepelnou vyménu, coz vede k velkym
teplotnim rozdildm ve dne a v noci. Primérné tento rozsah ¢ini od -90 do 20 °C a maxima se
pohybuji od -143 °C v zimé na pdlech, do 35 °C v Iété, v nejteplejsich oblastech. Tyto velké
rozdily jsou, kromé nizké hustoty, potazmo tlaku atmosféry, disledek nizké tepelné kapacity
pldy, kterd do sebe nepojme tolik slunecni energie.

Temperature (°C)

<HENTT Fb
-140 -110 -80 -50 -20

Obrdzek 28: Povrchové teploty v zimé na severni polokouli [15]
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3.4.1 Pocasi

Ze vsech planet Slunecni soustavy ma Mars nejvice Zemi podobna rocéni obdobi. Jejich
délka je vSak bezmala dvakrat takova, a to kvali delsi obézné dobé kolem Slunce. Nejen rocni
obdobi, ale i chvilkové zmény v atmosfére jsou vyvolany mnoha faktory.

Hlavnim dlvodem je, Ze Slunce ohfiva povrch a teplo se ndsledné preddava do pfiléhajicich
plynG. Ohraté plyny nasledné proudi vzhlru a cestou se pribézné ochlazuji.

Pro koncepcni navrh této prace je dllezité znat hlavné konecné dasledky téchto jevl, na
které je nutné brat ohled pfi ndvrhu. Tedy, Ze se v atmosfére vyskytuji dynamické zmény
jednotlivych parametr( a je pfitomen vitr. Ten mlze dosahovat rychlosti 35 az 50 km/h, diky
ridsi atmosfére vSsak nemad takovou silu jako jeho obdoba na Zemi.

Vyjimecné se vyskytuje obla¢nost, nejspisSe tvorena krystalky oxidu uhli¢itého vznikajicimi
ve vysce zhruba patnact kilometr(. Také pfi tani polarnich ledd vznika jev podobny zemskym
mrakam popsany v predchozi kapitole. [15]

Na Marsu se ¢asto vyskytuji prachové viry a boure, rychlost vétru pfi takové udalosti mize
dosdhnout az 160 km/h. Boufe mohou byt malé a lokalni nebo mohou zasdhnout celou
planetu. Casto se vyskytuji, kdy? je Mars na své obéZné draze nejblize Slunci. Boufe vynasi do
atmosféry velké mnoiZstvi drobnych prachovych ¢dastic a zvySuje aktudlni teplotu na
povrchu. [16]

Obrazek 29: Snimky porizené sondou Curiosity ukazuji ndrist intenzity prachové boure béhem 3 dni 10. ¢ervna 2018 [16]

3.4.2 Atmosféricky model dle NASA

Pro zjednoduseni prace konstruktérl navrhujicim pfistroje pro marsovkou atmosféru byl
vyvinut vypocetni model z méreni sondy Mars Global Surveyor vroce 1996. Plyne z ného
kromé jiného, Ze aerodynamické sily jsou pfimo umérné hustoté plyna.

Rychlost zvuku zavisi na teploté a sniZuje se se vzrustajici vySkou. Tlak se stejné jako na
Zemi snizuje s vyskou. Hustota zavisi na teploté a tlaku a rovnéz klesa s vyskou.

Model ma dveé zény s rozdilnymi kfivkami - pro nizsi a vyssi atmosféru. Nizkd atmosféra se
bere od povrchu do vysky 7000 m. V nizké atmosfére teplota klesa linearné a tlak
exponenciondlné. Teplota se pocita ve stupnich Celsia, tlak v kilopascalech a vyska
v metrech.

Model pro vyssi stratosféru se vyuziva ve vyskach nad 7000 m. Teplota zde klesa linerdné
a tlak exponcionalné. Hustota se v obou zénach pocitd ze stavu velicin. [17]
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Mars Atmosphere Model

Metric Units

p = density (kg/cum) = p/ (1921 * (T + 273.1
p = pressure (K-Pa) PRl ! !

For h = 7000

= 234 -.00222h
— 699 x o—00009 h

T = temperature ("C)
h = altitude (m)

Obrdzek 30: Vzorce NASA pro vypocet zdkladnich atmosférickych parametri ménici se s vyskou [17]

Atmosféricka krivka

Na prilozeném grafu (Obrazek 31) vytvoreném z dat pfi pfistdvani prizkumnych sond na
Marsu lze porovnat kfivku Mezindrodni standardni atmosféry na Zemi s kfivkami na Marsu
a ,prasném” Marsu pfi prachové boufi. Graf zobrazuje zdvislost tlaku na teploté a jejich
prabéh s rostouci vyskou. [18]

Pressure scales (mb)

120 160 200 240 280 320

T T T T T T T T 1T T
o
S s
- > 5 @ o o
g @ - 2% 2 |s
© A E - 2 |58
= - I - [*] 1]
e 9 £ 5 5 E |g
< ] < o £ © =
= b= w - akE Y @
> 2 |E
- b o Q.
| 00001 |- 00001 =]
- o
0.0001 — — 0.001 T =
S
— 0.001 2 gl o
001 | E£Eg| s 2
0.001 — Q| = o S
—0.01 - o9 5 |8
- 0.1 32 5 |2
0.01 - F = a
E X
0.1 - ©
- 1.0 e e |
0.1 - g |2
o
—10 | & - 3
1.0 £ ’ g
1.0 S @
— 100 g -
] Troposphere
.l i 1 T N B |
6.1 mb 1013 mb 120 160 200 240 280 320

Temperature (°K)
Obrdzek 31: Atmosférické krivky MSA a Marsu [18]
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3.5 Magnetické pole a radiace

Mars na rozdil od Zemé nemd tak silnou ochrannou magnetosféru. Ta méla udajné
zaniknout pred zhruba 4,2 miliardami let, bud’ kvlli dopadu velkého télesa, které zpomalilo
rotaci jadra, nebo rapidnimu ochlazeni jadra z neznamého dtvodu.

Jako dlsledek této uddlosti doslo béhem nasledujicich 500 milion( let ke ztraté vétsiny
atmosféry plsobenim slunecnich vétrld. Vzhledem ktenké atmosféfe a absenci
magnetosféry je povrch vystaven mnohondsobné vysSi radiaci nez Zemé. Kromé
konstantnimu vystaveni kosmickému zafeni a slune¢nim vétrdm mize ojedinéle dojit
k zasahu zareni ze slunecni erupce, které je extrémné nebezpecné.

Mise NASA v roce 2001, Mars Odyssey spacecraft byla vybavena pfistrojem pro méreni
radiace. Toto zafizeni mélo za ukol méfit radiaci v okoli Marsu, a jelikoZz je atmosféra
extrémné tenk3, je tato hodnota povazovana za hodnotu velice blizkou povrchové radiaci.

Béhem 18ti mési¢niho méreni bylo zaznamenano zareni v priméru 2,5x silnéjsi nez na ISS.
To déla 22 miliradG za den, coZ je 8000 miliradl (8 radu) za rok. Sonda navic zaznamenala
dva solarni proto eventy, kdy radiace vystoupala az ke 2000 miliraddm béhem jediného dne.
Pro porovnani lidé a elektronika na Zemi jsou v praméru vystaveni 0,62 radim za rok. [19]

Obrdzek 32: Magnetické pole Marsu a Zemé [19]
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3.6 Oblast pro navrh letadla

Jak vyplyva z pfedchozich kapitol, Mars je velkd oblast s velice proménlivymi parametry.
Sondy jsou vSak v sou¢asné dobé schopny zkoumat vzdy jen urcitou zvolenou oblast a pro tu
je dobré presné uzpusobit samotny ndvrh. Razem tedy zakladni veli¢iny dostavaji konkrétni
hodnoty a jsme schopni vypoctl dalSich parametr(, které by mély vést k ispéchu mise.

Pro potieby navrhu této prace byla zvolena oblast nejvhodnéjsi pro vyzkum mezni vrstvy
planety, a to konkrétné ¢ast mirného pasu severni hemisféry. Dlvodem, proc je vhodna pro
letecky vyzkum je, Ze se zde vyskytuje vyznamné méné prachovych boufi.

Pfedpokladem letl je, Ze se budou uskutec¢riovat béhem dne za jasné oblohy, pro
konkrétni hodnoty se vychdazi z modelu MCS pro jasnou oblohu. Tento model byl ziskany
mérenim mise Mars Reconnaissance orbiter a cely jeho nazev je Mars Climate Sounder.

Maximalni vyska letu se predpoklada v radu desitek metrd, pro potreby této prace tedy
postacuji podminky pro povrch planety.

Zakladnimi hodnotami, které vychazi z priméru méreni pro danou oblast, je tlak 600 Pa,
teplota 206,8 Ka hustota atmosféry 0,0142 kg/m3. Zbylé hodnoty jsou vyhodnoceny
z uvedeného modelu a vlastnosti atmosféry. Termodynamické vlastnosti jsou dopocitany dle
sloZeni plyn(, kde témér 96 % slozeni tvori oxid uhlicity. [20]

Tabulka 6: Parametry atmosféry pro dalsi vypocty [20]

Teplota T 206,8|K

Tlak p 600|Pa
Hustota p 0,0142|kg/m3
Tihové zrychleni g 3,72|m/s2
Poissonova konstanta K 1,2941
Kinematickd viskozita v | 5,17E-04|m2/s
Rychlost zvuku a 226,2|m/s
Izobar. mérna tepelnd kapacita [cp 0,83|kJ/kg.K
Souc. tepelné vodivosti A 0,0117|W/m.K
Souc. objemové rozazmosti v | 0,003661|1/K
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4. Termomechanika

Hlavni oblasti zajmu pfi navrhu funkénich ¢asti letadla pro let v marsovské atmosfére této
prace je termomechanika. Je tedy nutny alespon zakladni popis tohoto odvétvi fyziky, jehoz
principy jsou pouZity pfi dalSich vypoctech a simulacich.

Termomechanika je véda, ktera zkouma vlastnosti latek a zmény souvisejici s teplotou.
Déli se dale na termometrii, kalorimetrii, kinetickou teorii latek, termodynamiku a Siteni
tepla. V této praci jsou primdarné vyuzivané principy termodynamiky a Siteni tepla. [21]

4.1 Termodynamika

Termodynamika se zabyva teplem, praci, teplotou a zkoumd jejich vztah k energii,
entropii, fyzikdlnim vlastnostem latek a radiaci. Vychazi z obecnych principli premény
energie. DalSi rozdéleni spociva v popisu rovnovaznych a nerovnovaznych procesu.
Termodynamika je pozorovatelna prakticky od pocatku casu. K detailnéjSimu védeckému
popisu v nasi civilizaci se vSak dostali védci az s vyvojem parnich stroji a snahou o jejich
zdokonaleni.

Za otce tohoto védniho oboru se povazuje francouzsky fyziky Sadi Carnot. Dalsi rozvoj
spojeny s formulaci prvniho a druhého zakona je provdzan svédci jako jsou William
Thomson, pozdéjsi lord Kelvin, Rudolf Clausius a William Rankine

Termodynamiku popisuji ¢tyfi zakony, které se daji vyuzit na oblast témér celého vesmiru.
Jsou ocislovany jako 0-3. Je to z toho dlvodu, Ze nulty zdkon byl formulovan aZ po popisu
prvniho a druhého. [21]

Nulty zakon termodynamiky
Teplota ve vsech systémech s tepelné vodivymi sténami, jeZ jsou spolu v rovnovdze, je stejnd.

Jinak zndmy jako zakon teploty. Jinymi slovy se da vysvétlit takto: ,Kdyz se teplota télesa
A rovna teploté télesa B a teplota télesa B se rovnd teploté télesa C, pak se teplota télesa A
rovna teploté télesa C.” V podstaté to znamend, Ze lze porovnavat teploty dvou rlznych
latek pomoci latky treti. Treti latkou je ¢asto rtut i lih teploméru. [21]

Prvni zakon termodynamiky
Energii U soustavy Ize zménit jen vyménou tepla Q, prace W nebo chemické prdce Wch (v
jakékoli kombinaci) s okolim.

dU = dQ + dW (+dW,;,) (4.1)
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Jinak také nazyvany zdkon zachovani energie. Popisuje, Ze energii nelze vyrobit ani znicit,
ale pouze pfemeénit na jiny druh energie. Celkové mnozstvi energie (vSech druhd) izolované
soustavy zlstava zachovano. [21]

Q. Qc

—
\
\J

~

W

Obrdzek 33: Schéma Carnotova motoru [22]

Druhy zakon termodynamiky
Nelze sestrojit periodicky pracujici tepelny stroj, ktery by trvale konal prdci pouze tim, Ze by
ochlazoval jedno téleso, a k Zddné dalsi zméné v okoli by nedochdzelo.

Tento zakon urcuje pfirozeny smér, kterym probihaji pfirodni procesy. Udava, Ze tepelnou
energii je mozné preménovat pouze s urCitym omezenim. Prakticky vSechny pfirodni déje
jsou nevratné, vidy se totiz ¢ast mechanické energie méni na teplo. Vratné déje jsou jen
jakousi idealizaci, které slouzi k pochopeni principu.

Druhy zdkon zavadi stavovou funkci S zvanou entropie, ta v podstaté urcuje miru
»~energie” (chaosu) v uzavieném systému. Jeji diferencial popisuje, Ze rovnost ndstdva pouze
pro vratné déje (idedlni) a nerovnost pro nevratné. [21]

dS =dQ/T =0 (4.2)

Treti zakon termodynamiky
Entropie kazdé idedlné krystalické a dokonale Cisté Idatky je rovna nule pfi teploté O K.

Prakticky to znamena, Ze vtomto vesmiru neni moiné dosdhnout absolutni nuly
konecnym poctem krok(. DosaZzeni hodnoty O K by znamenalo absenci veskeré vnitfni
energie.

PFi zkoumani latek v blizkosti absolutni nuly bylo zjiSténo, Ze urcité z nich jsou prakticky
nulové. Na zakladé stavovych funkci pfi nizkych teplotach a vzajemnych souvislostech je
mozné odvodit tieti zakon v matematické formulaci o kterou se zaslouzil Dr. Planck. [21]

limS =0 (4.3)
T-0
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4.2  Sifeni tepla

Siteni nebo také sdileni tepla je vlastné prenos energie mezi systémy. Jednad se
o termodynamicky déj, ktery probihd tepelnou vyménu mezi dvéma télesy srlznou
teplotou. Teplo ve formé vnitini energie se vidy predava z teplejSiho télesa na chladnéjsi.
PFesné méreni se provadi kalorimetrem, popiipadé kalorimetriickymi komorami. Sifi se tfemi
zpUsoby. [21]

Kondukci neboli vedenim. Jedna se o prenos tepla v ramci pevnych téles, jejichz ¢asti maji
rGizné teploty. Castice latky v oblasti s vy$si kinetickou energii pfedavaji ¢ast své pohybové
energie srazkou s Casticemi v oblasti s nizsi kinetickou energii pomoci kmitani kolem své
rovnovazné polohy. [23]

Konvekci neboli proudénim. Pfenos tepla spoCivda ve vyméné energie mezi pevnym
télesem a tekutinou, mezi tekutinami a u plazmatu. Teplo se pirendsi v dlisledku pohybu
hmoty, kdy se nasledné rozpohybuji jednotlivé castice, které maji riznou teplotu, a tim si
mezi sebou vyménuji vnitfni energii. Vlastnosti je, Ze teplejsi ¢ast tekutého systému obvykle
stoupd vzhlru, protoze hustota kapalin a plynl s teplotou klesa. Zpravidla je rychlejsi nez
prenos tepla kondukci. [23]

Radiaci neboli sdlanim/vyzarovanim. Tepelnda energie se z télesa odebira prostrednictvim
elektromagnetického zareni, které je samovolné vyzarovano. Na rozdil od kondukce
a konvekce je tato metoda funkéni i ve vakuu, tedy bez pfitomnosti |latkového prostredi. Je
hlavnim principem pfenosu energie z hvézd do okolniho prostfedi. Tato metoda je prakticky
jedinou mozZnosti, jak ochlazovat zafizeni ve vakuu, a Casto predstavuje, kvuli své nizké
rychlosti, znaény problém u vesmirnych sond.

Vyzafovana energie je zavisld na nékolika parametrech - teploté télesa, barvé povrchu
mnozstvi tepla vyzafuji stribrité leslké povrchy a nejvétsi cerné povrchy. Tuto skuteénost
mUlzZeme pozorovat u termosek a radidtorl kosmickych lodi, které jsou zpravidla cerné.
Obsah plochy télesa je pfimo Umérny energii vyzafované salanim. [23]

PROUDENI

Obrdzek 34: Rozdil mezi prenosem tepla vedenim, proudénim a sdlanim([23]
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5. Termomechanicky navrh pristrojové
sekce trupu letadla pro podminky letu
v marsovské atmosfére

Pfi ndvrhu trupu letadla se vychdazi z diplomové prace Magdaleny JaroSové [20], kterd
provadéla ndvrh zakladni koncepce a pohonné ¢asti dronu pro zadané parametry. Zakladni
typ letadla je helikoptéra.

Je pouze logické pojmenovani ndvrhu, jak je tomu zvykem u jinych vesmirnych sond. Jako
zjevné a elegantni feseni se nabizi jméno autorky prvni koncepce. Proto tato osmirotorova
helikoptéra pro podminky letu v marsovské atmosfére ponese ndzev MAGDA.

-
GDA

Obrdzek 35: Projekt MAGDA

Metodika ndvrhu vychazi zpredpokladu evoluce sondy Ingenuity, ktera dokazala
schopnosti letu v atmosféfe Marsu. Novy dron by jiz mél byt schopen vétsi autonomni
funkce pro delsi prlizkum a sbér vzorkl nedostupnych roverem nebo landerem. Dale by mél
pfinést hlubsi poznatky o mistnim prostfedi, zhodnoceni funkce jiného usporadani rotoru
a jisténi dalsich aerodynamickych vlastnosti.

Novy dron by vSak mél byt situovan stdle pouze jako doplnék mise, jejimz zakladem bude
rover nebo lander (jejich funkce a Uspé&3nost je jiz mnohondsobné potvrzend). Ukolem mise
je ziskat nové poznatky i v pfipadné nefunkénosti dronu, stale se totiz jednd o zcela novy
a neovéreny koncept a mohou nastat neocekavané skutecénosti.

Z divodu snazsiho tizeni bylo zvoleno soumérné usporadani ¢tverice dvojic koaxidlnich
rotor(. Kazdda dvojice je uloZena na jednom ze ¢tyf ramen, které jsou uchycené na stfredovém
trupu. Na konci ramene je loZe pro elektromotory, na jejichz koncich hridele jsou uchycené
protichidné rotory, jeden nahote a jeden dole.
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Obrazek 36: MAGDA zdkladni koncepce

Tvar lopatek vychazi z tvarQ popsanych v resersi, konkrétné z profill pro pouziti za nizkych
Reynoldsovych Cisel, kterd jsou pfitomna na Marsu. Vtomto ptipadé byl zvolen ovéreny
profil clf5605 (Obrazek 15).

Stfedova ¢dast trupu a ramena je vyrobena z kompozitu pro dosazeni nizké hmotnosti pfi
zachovani vysoké pevnosti. Trup obsahuje ovladaci a védeckou elektroniku, baterie, solarni
panel na horni ploSe a podvozek. Trup je zaizolovdn a veSkeré choulostivé ¢asti jsou
utésnény a odstinény od nehostinného prostfedi marsovské atmosféry.

Dle zadani této prace je kladen ddraz na minimalizaci hmotnosti pfi vybéru komponent
a materiall. Hlavnim dkolem této prace je vsSak ndvrh sohledem na termomechanické
vlastnosti. Ty jsou urceny predevsim prehfivanim motoru a provozni teplotou baterii, proto
se nasledujici kapitoly vénuji problematice navrhu jednoduchého elektronického obvodu,
jehoZz komponenty splni provozni podminky.

Navrhové podminky jsou stanovené v kapitole 3.6 o atmosféfe Marsu, kde bylo zvoleno
konkrétni misto na planeté, pro které probiha navrh. Navrh a vypocty jsou provadény za
téchto idealnich konstantnich podminek. Termomechanické vypocty je vhodné situovat tak,
Ze se pro danou problematiku urci kritické body provozu, které jsou maximalni hodnotou pro
dany rezim.

V pripadé motoru to je toeni motoru naprazdno pro urceni tepla pro prehrati, maximalni
chlazeni zpGsobeného ofukem od rotord za letu a doba chlazeni z maximalni teploty zpét na
teplotu okoli. U baterii pfedstavuji problém nizké teploty, které na Marsu panuji. Je tedy
potfeba vypocitat vykon topeni, které je nutné umistit uvnitf sondy, aby nedoslo k jejich
poskozeni.

Pfi redlném letu ovSem dochazi ke kolisani vétSiny z téchto vlastnosti a je dobré tuto
skutecnost brat v potaz pro realny provoz. Vhodné je umisténi senzorl pro teplotu, tlak
a dal$i parametry, které se budou dikladné monitorovat, a systém pak bude schopen
vyhodnotit funkci jednotlivych komponent pfi daném rezimu.

38



5.1 Hmotnost a zakladni rozméry

Hmotnost

Hmotnost stroje byla zvolena kolegyni JaroSovou [20]. Jeji hodnota 18 kg se blizi
podobnému budoucimu konceptu NASA AMH, kterd ¢ini 20 kg. Takovato sonda by méla byt
schopnd nést uzitné zatizeni az o hmotnosti 2-3 kg. Je tedy mozné kromé sbéru mensich
vzorkUd opatfit sondu i fadou dalSich védeckych pfistroja a senzoru.

Zakladni rozméry

Celkové rozméry stroje vychazi z vypoctené hodnoty priméru rotoru, kterd ¢ini 1,235 m.
Obsah, ktery pFi rotaci opisuje, je 1,198 m?. Tato hodnota zdsadné urcuje celkové rozméry
helikoptéry, které byly zvoleny v ramci navrhu této prace a jsou patrné z nasledujiciho
schématu.

O EE— . 3325

3325

Obrdzek 37: MAGDA zdkladni rozméry
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Celkovd plocha, kterou dron zabird a potfebuje pfi startu a pfistani, je 6,47 m?2.
V bokorysu lze vidét vysku stroje a dalsi rozméry trupu. Ty jsou zvoleny na zakladé
proporcionalniho odhadu rozmér pro urcity objem fidici elektroniky a na zakladé
pevnostniho pfedpokladu, aby byl trup schopny prenaset sily od nosnych ramen.

200

617,5 500

Obrdzek 38: MAGDA doplrikové rozmeéry

5.2 Konstrukce

7

Hlavni konstrukéni ¢asti je trup, na ktery jsou pfipevnény Ctyfi nosnd ramena, jez prenasi
sily od pohonného systému. Uvnitf trupu je kapsa pro umisténi veskeré elektroniky. Ta je
uzaviena vickem, nad kterym je vyrez pro zapusténi soldrniho panele. Tvar trupu byl zvolen
sohledem na minimalizaci hmotnosti, jednd se v podstaté o valce s pfidanym
materidlem pro uchyceni nosnych ramen. VSechny ostré hrany jsou zaobleny pro dosazeni
minimalniho odporu za letu.

Obrdzek 39: MAGDA 3D model zdkladnich Cdsti trupu bez rotort
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Stredova konstrukce

Zakladem trupu je stfedova konstrukce, ve které je kapsa o tvaru valce s pramérem 580
mm a hloubkou 80 mm pro umisténi vétsiny elektroniky. Kapsa se uzavira vickem, nad
kterym je do trupu napevno zapustén vyrez pro solarni panel o plose 0,437 m2.

Obrazek 40: MAGDA Stredovad konstrukce trupu

Stény trupu jsou tvofeny materidlem z uhlikovych vldken. Ty maji velice dobré pevnostni
vlastnosti pfi nizké hmotnosti. Rohy stfedové ¢asti maji pfidany materidl, ve kterém je otvor
se zdvitem pro naSroubovani nosného ramene. Nejuzsi ¢ast stény pro vypocet tepelného
toku sténou je 3 mm.

Tabulka 7: Uhlikovad vidkna - vlastnosti

Uhlikova vlakna - vlastnosti
Hustota p 2000|kg/m3
Dovolené napétiv tahu odt 4000|MPa
Mez kluzu Re 2500{MPa
Youngutv modul pruznosti E 500|Gpa
Bod tani Tt 3657|°C
Soucinitel tepelné vodivosti A 100({W/m.K
Izobar. mérna tepelna kapacita |cp 800|J/kg.K
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Nosné rameno

Materidlem této trubky s vnéjsim prdmérem 60 mm o tloustce stény 5 mm a délce 600
mm jsou uhlikova vldkna o stejnych parametrech jako trup (Tabulka 7). Na jednom konci je
zavit pro uchyceni do trupu a na druhém je napevno pfimontovano pouzdro s motory.

Obrdzek 41:MAGDA Nosné rameno s drzdkem motort

3D sestava
Po sestaveni vSech dil¢ich prvkd konstrukce trupu vypada 3D sestava takto.

Obrdzek 42: MAGDA 3D sestava s rotory ISO pohled
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Obrdzek 43: MAGDA 3D sestava s rotory - Pohled z boku

Obrdzek 44: MAGDA 3D sestava s rotory - Pohled shora
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Opozicované rozpadové schéma sestavy ve 2D

Obrazek 45: MAGDA Opozicované rozpadové schéma sestavy ve 2D

Tabulka 8: Tabulka sestavy

Nr. |Mazev soucasi MNorma Material Ks
4] Raotor Kompozit - &
7 Motor Motor - 8]
b Vicko motor Kompoz it Uh k. wlakno |8
) Pouzdro motor Kampozit Uhlik. wlakna |4
4 Solarni panel Solar - 1
3 Vicko trup Kompoz it Uhlik. wvlakno |1
2 Rameno Kompozit Uhlik. wlakno |4
1 Trup Kompozit Uh ik, wvlakno |1
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5.3 lzolace a ochrana

Cely stroj musi byt vyroben technologiemi, které prekonaji vysoké vibrace pfi startu
rakety a problematiku letu vesmirem.

Z hlediska termomechanického navrhu predstavuje hlavni problém v konstrukci ochrana
vnitfni kapsy trupu pred nizkymi teplotami okolniho prostredi.

Zvolenou izolaci je vicevrstva izolace MLI o tloustce 10 mm, vyuZivd se primarné pro
kosmické aplikace. Jeji soucinitel tepelné vodivosti je 10E-5 W/m.K, coZ je velmi dobra

hodnota pro zajisténi maximalni ochrany. Hustota materialu se pohybuje kolem 1,2 kg/m3.
[24]

Obrdazek 46: Vicevrstva izolace MLI [24]

Elektronika stroje musi byt vyrobena specialni radiaci, odolnou technologii, aby byla
schopna fungovat na povrchu Marsu, kde neni tak silné magnetické pole jako na Zemi.
Dulezité ¢asti je vhodné odstinit materidlem nepropoustéjicim radioaktivni zareni, které by
mohlo zplsobit poskozeni. [25]
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5.4 Elektronika

Z vypoctené hodnoty priméru rotorl 1,235 m vychazi cela fada dalSich aerodynamickych
parametrQ pro rGzné rezimy letu. Z hlediska termomechanického ndvrhu této prace je vsak
stéZejni vysledna hodnota pozadovaného vykonu motor( a jejich tepelné ztraty. Nejprve je
tedy nutné urcit konkrétni motor s Ucinnosti.

Motor sdm o sobé nemUze fungovat. Aby mohl fungovat, je zapotrebi fidici logicky prvek
obvodu, zvany regulator. Reguldtor je elektronické zafizeni, které dostava signaly z pfijimace
a podle nich Fidi otacky motoru, zpracovava elektrickou energii z AKU do podoby vhodné
k roztoceni motoru. Reguldtor rovnéz uréuje ucéinnost napdjeciho obvodu.

Z vykonu motoru se ddle odviji napajeci obvod pohonu, ktery v tomto ptipadé spociva
v ndvrhu typu a kapacity baterii, které vtermomechanickém navrhu nelze opomenout.
Baterie se kromé napajeni pohonu a jeho fidicich prvkd staraji i o napajeni dalSich letovych
senzorU a palubni elektroniky.

Z kapitoly o sondé Ingenuity 2.2.1 a skutec¢nosti nizkych teplot na Marsu musi byt rovnéz
schopné zajistit energii pro ohfivace, které udrzi teplotu v okoli baterii na pfijatelnych
hodnotach, aby nedoslo k jejich poskozeni.

Pro dlouhodobou a opakovanou funkci helikoptéry je vhodné baterie néjak dobijet,
nejvhodnéjsSim a nejsnazsim konstrukénim feSenim se jevi jiz mnohokrat, v prostiedi Marsu
ovéreny, solarni panel.

Zbytek elektroniky, jako jsou r0zné senzory, védecka elektronika, vysilace, pfijimace
a dalsi, je zahrnut vsystému ,palubni elektronika“ a pfikon téchto prvkd by nemél
presahnout 70 W. Zdakladni schéma obvodu je zobrazeno na nasledujicim obrazku.

In In

Out Out

Palubni

590 W/m2
elektro.

Obrdzek 47: MAGDA Schéma elektronické obvodu
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5.5 Motory

Motory predstavuji hlavni problém v termomechanickém navrhu. Stejné jako je délka letu
sondy Ingenuity omezena prehfivanim motorl v prostiedi Marsu i tento navrh nardzi na
identicky problém. | presto, Ze teploty na Marsu jsou velice nizké, teplo se neodvadi tak
rychle, coz je dlsledkem malé hustoty atmosféry. Pro zajisténi mise je vhodné zjistit Casové
moznosti provozu.

Pfed stanovenim tepelné charakteristiky ohfivani a chlazeni motoru v rezimech letu je
vSak nutné urcit zdkladni parametry a typ motoru. Z téchto skutecnosti dale vychazi volba
konkrétniho motoru, ktera se projevi na navrhu dalSich komponent a zminéné maximalni
délce letu.

Vykon motoru

Z prace kolegyné JarosSové [20] vyplyvd pozadovand hodnota celkového vykonu pohonné
jednotky 2500 W. V pfipadé prevedeni do realného prostfedi navrhu této prace je nutné
vykon rozdélit mezi osm jednotlivych rotor(, resp. motora.

2500
Pn=—g—=3125W (5.1)

PoZzadovany vykon jednoho motoru ¢ini 312,5 W. Vzhledem k naroénosti a typu mise je
vhodné tuto hodnotu pfinejmensim dodrzet a idedlné predimenzovat. Pro volbu konkrétniho
motoru vSak samotny vykon nestaci a je nutné ziskat dalsi dalezity parametr, a tim jsou
otacky motoru.

Otacky motoru
Otacky motoru byly spoétené na zakladé uhlové rychlosti rotoru.

2mw _ 2m. 256,388
60 60

ot ot
= 4-0,805? = 2448,3 — (5-2)

n=

min

Otacky motoru pfi maximalni dhlové rychlosti pro dosazeni stanovenych podminek letu
¢ini 2448,3 min™. Pfi vybéru konkrétniho motoru je vhodné se pfibliZit k této hodnoté. Kdyby
se motor toCil pfilis vysokymi otackami, bylo by nutné snizit primér a stoupani list( rotoru,
které by zaroven mély nizsi ucinnost, pfipadné pfidat prevodovku, ktera by zvysila ndro¢nost
konstrukce a hmotnost. Na druhou stranu, kdyby doslo k tomu, Ze by se motor tocil
podstatné méné, neZ je stanovend hodnota, musel by se vyrazné zvétsit primér vrtule.
Dasledkem by mohlo byt dosaZeni bariéry maximalniho proudu a znacné navyseni celkové
hmotnosti.
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Volba motoru

Na zakladé pozadovaného vykonu a otacek byl zvolen bezkomutatorovy elektromotor HET
Typhoon 3W. Ten spliuje podminku vykonu se svymi 450 W a ucinnosti 88 %. Provoznich
otacek bude dosazeno prevodem. [26]

HET Typhoon 3W
Pramér 28 | mm
Délka 38 | mm
Pramér hridele 3,17 | mm
Hmotnost 78 g
Proud naprazdno 1,7 | A
Vnitfni odpor (pfi 30C) [0,028|Q
Max. otacky 3000 | mint.v?
Pocet polu 6
Max. proud 40 | A
Max. ucinnost 88| %
Jmenovity vykon 450 | W
Pocet ¢lankd 3-4
Max. provozni teplota 70|°C

Obrdzek 48: Motor HET Typhoon 3W [26]

Tabulka 9: Motor HET Typhoon 3W [26]

5.5.1 Vypoctové parametry motoru

Skutec¢ny vykon motoru

Tento vykon je hodnota, ktera se preméni na mechanickou praci. Dostaneme ji
vynasobenim dodaného vykonu ucinnosti. V pfipadé maximalniho poZadovaného vykonu
450 W vypada vypocet nasledovné:

P,, = P 1 = 450 = 0,88 = 396 W (5.3)

Hodnota 396 W, ktera se pfeméni na mechanickou préci, spliiuje poZzadovany vykon
312,5W soptimalnim presahem na predimenzovani pfi zachovani malych rozmér(
a hmotnosti.

Ztraty motoru
Pro zbytek dodaného vykonu, ktery se nepieméni na mechanickou praci, se predpoklada

pfeména na tepelnou energii. Jedna se tedy o ztraty motoru.

P,=P—P,, =450—396 =54 W (5.4)
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Ztraty jednoho motoru pfi maximalnim vykonu 450 W ¢ini 54 W resp. J/s. Je to maximalni
hodnota, kterd se pfemeéni na teplo. Nyni lze pomoci dalSich veli¢in a termodynamickych
rovnic dopocitat tuto problematiku.

Teplo vyprodukované plochou motoru

P, P, (5.5)
P,=—= = 11805 W /m?
PoSn 2xmxrx(r+v) /m
Teplo vyprodukované objemem motoru
P,
P = 2= — % — = 2307 832 W /m? (5.6)

V. 2
Vo Tm*1r4*v

5.5.2 Rezimy provozu

Pro dalsi vypocty je nutné urcit zakladni rezimy provozu. Ty predstavuji jakési kritické
hodnoty, ze kterych se da odhadnout celkovy provoz. Uréeny maximalni vykon motoru
450 W je bran jako rezim, ktery je nejnepfiznivéjsi hodnotou ohfevu motoru. Déle je uvadén
jako reZim naprazdno. Nastava pfi indukované rychlosti rotoru 0 m/s, tedy bez chlazeni od
rotoru.

DalSim letovym reZimem je vis. Vis je rezim, kdy musi rotory vyvinout takovou
indukovanou rychlost proudu v atmosfére, aby v ni helikoptéra stabilné udrZela svou vahu.
V tomto pfipadé bude tekutina kolem motoru obtékat rychlosti 15,68 m/s, coz Cini vykon
218,5 W jednoho motoru.

Treti rezim je stoupani. To, jak ndzev napovida, zapficini let sondy kolmo vzhlru. Nastava
pfi indukované rychlosti proudu 27,14 m/s a pti 312,5 W vykonu motoru. V nasledujici
tabulce jsou prehledné uvedeny dopocitané hodnoty zakladnich letovych rezimu.

Tabulka 10:Letové reZimy

Letové rezimy
ReZim vi [m/s] P [W] Pz [W] |Pzo[w/m3]
Vis 15,68 218,5 26,22 1120581
Stoupani 27,14 312,5 37,5 1602661
Naprdzdno 0 450 54 2307832

Poslednim rezimem, ktery je oblastni zajmu, je ochlazeni prehfatého motoru z maximalni
provozni teploty na teplotu, kdy mize byt znovu bezpecné uveden do provozu.
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Provozni teploty

Teplota motoru by dle udaji vyrobce neméla prekrocit 70°C. Kdyby se tak stalo, mohlo by
dojit k odmagnetovani permanentnich magnetd vyrobenych z neodymu. Idedlni provozni
teplota by se méla pohybovat v rozmezi 30-50°C. Tato hodnota zaroven urcuje maximalni
dobu letu, jez se da dopocitat z teploty okoli béhem doby letu.

Vypocetni provozni teplota se voli 50°C. Rozdil 20°C od bodu, ve kterém dojde
k poskozeni, se prepoklddd jako dostacujici hodnota pro odvod akumulovaného tepla
z motoru do okoli po jeho vypnuti. [26]

U motord na principu magnetl by neméla mit vliv nizkd teplota na Marsu. U magnetu se
prepoklada, Ze ¢im nizsi teplota, tim je silnéjsi az do hodnoty -130°C. Pfi dalSim poklesu
teploty se sila sniZuje, ale po opétovném ohtati do rozmezi idealnich teplot se vrati na
pfedchozi hodnotu. Neni tak vhodné provozovat motory dronu za extrémniho chladu, ktery
mUzZe v urcitych situacich na Marsu nastat.

v takovém pftipadé by bylo vhodné pockat na lepsi podminky v atmosfére a s tim spojeny
dopad slunecniho zareni, které by ohralo motory a okolni vzduch. [27]

5.5.3 Tepelné charakteristiky motoru — analyticky vypocet

Ze stanovenych letovych reZzim(, provoznich teplot, vlastnosti motoru a atmosféry se da
pomoci termomechanicky rovnic dopoditat hlavni zajmovy parametr - ¢as. Doba prehrati
a ochlazeni motor( zasadné urcuje provoz celé sondy a je vhodné ji pro potieby takto
narocné mise alespon pfiblizné znat.

Tyto Casy jsou dulezitym vystupem, urcuji samotnou charakteristiku mise a velkou ¢dast
dalSich parametr(, jako napt. pfiblizné rozplanovani ukold sondy, dobu vhodnou pro let,
z hlediska ¢asu dobijeni baterii pomoci slunecniho zareni, kam a na kolik krok( je schopna
sonda doletét a mnoho dalsiho.

Urcuje se tedy doba, za kterou pfi danych letovych rezimech dojde k dosazeni maximalni
provozni teploty motor( 50°C pri stanovené teploté okoli a je nutné je nechat vychladnout.
atmosférou.

V této kapitole je proveden analyticky vypocCet pomoci termomechanickych rovnic pro
uréeni Casového radu, kde se budou vysledné hodnoty pohybovat. Vypocty vsak nejsou
vSemocné a neni vhodné pevné ukotvit funkci stroje na jejich vysledcich. Slouzi jen jako
fadova hodnota.

Pro zjednoduSeni a stanoveni nékterych parametrl se motor uvaZuje jako plny
homogenni valec tvoreny ze 40 % neodymu, 30 % hliniku a 30 % médi. Tepelna kapacita
takového materidlu je 583 J/kg.K, hustota 6302 kg/m3 a tepelna vodivost 202,7 W/m K.

Atmosférické parametry jsou stanovené dle zvolené oblasti (viz Tabulka 6).
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Ohiev motoru

Nejprve je nutné urcit celkové mnoistvi tepla pozadované k ohfati motoru v daném
prostiedi. To se vypoclitd z teploty okoli a charakteristik motoru prostfednictvim
kalorimetrické rovnice.

Qmo = Cp * m x AT (5.7)
Qmo = ¢p *m * (t2 —t1) = 583 % 0,078 = (66,35 + 50) = 5291 ]
Teplo potfebné pro dosazieni maximalni provozni teploty je 5291 J. Z této hodnoty

a hodnoty tepelnych ztrat motoru, které jsou zdroven tepelnym tokem, se da jednoduse
dopocditat maximalni doba letu, pokud by se motor nijak neochlazoval.

Qmo . _ Qmo (5.8)

>t

Qr.no =F =

Z

Tabulka 11: Pribéeh ohrivdani motoru bez chlazeni

Ohfev motoru bez chlazeni
ReZzim Pz [W] t[s] [K/s]
Vis 26,22 202 0,58
Stoupani 37,5 141 0,82
Naprazdno 54 98 1,19

V tomto idealizovaném prfipadé dosahne motor nejvyssi doporucenou provozni teplotu
50°C pro dany vykon dle hodnot uvedenych v tabulce. Je vSak nutné podotknout, Ze tento
vypocet predstavuje hodnotu v atmosféfe o konstantnich parametrech a jedné neménné
teploté s idealizovanym materialem motoru.

Chlazeni motoru

V realném prostfedi se motory budou prirozené ochlazovat okolim a za letu navic
proudem vzduchu vyvozenym indikovanou rychlosti rotoru. Vtomto duasledku se da
predpokladat, Ze se doba, za kterou dojde k ohfevu motoru na Marsu, prodlouZi.

K vypocétu ochlazovani se vyuzivaji rovnice pro prestup tepla konvekci mezi sténou
(motorem) a tekutinou (atmosférou Marsu). Konkrétné Newton(v zakon, ze kterého se za
pomoci podobnostnich Cisel a kriteridlnich rovnic uréi soucinitel prestupu tepla. Pomoci
tohoto soucinitele je mozné dopocitat tepelny tok neboli odvedené teplo.

q =ax*AT [%] (5.9)
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Chlazeni motoru nucenou konvekci

Nucend konvekce nastdvd v pfipadé, kdy je téleso ochlazovano proudénim okolni
tekutiny. V této praci se jednd o ofuk zpUsobeny rotorem v letovych rezimech viseni
(15,68 m/s) a stoupani (27,14 m/s). Kvypoctu je vyuZzity model stacionarni vynucené
konvekce obtékani rotac¢niho valce kolmo na jeho zakladnu pro nedefinované proudéni
a nedefinovany rychlostni profil.

nedefinované proudéni vzduchu,
£, vliv sméru proudéni ¥ o Ne nedefinovany rychlostni profil

vzduchu vzhledem | &j»

k ose valce (trubky)

| I I +f
uréujici teplota: r, :JT'nebo b it
1 = T | _'I' -

I
0.8 | | - ! | Nu=C-Re"-g,
Re | ¢ 'f 0.6 | —1 ‘ - ‘ nedefinované proudéni kapaliny,
5:8 | 0810 | 0,400 N I A e nedefinovany rychlostni profil
B0+ 510° | 0,695 | 0.460 0.4 i | -
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Obrdzek 49: Staciondrni vynucend konvekce - Obtékani rotacniho vdlce [28]

Nejprve je nutné urcit Prandtlovo a Reynoldosovo podobnostni Cislo.

pr=l"P*% (5.10)
A
v; x|l
e 2 U (5.11)
”

Z hodnoty Re vychazi parametry C, n a &, pomoci kterych se dopocitd Nusseltovo
podobnostni ¢islo dle zvolené rovnice.

Nu = C * Pro* x Re™ x g, (5.12)

Nasledné se urci soucinitel prestupu tepla.

o1 Nu * A
NuzT s o= ; (5.13)

A dopocita se chladici vykon ofuku zplsobeného pritokem vzduchu skrze rotor.

P=Q=a*AT*S=a*AT *2xm*71* (r +v) (5.14)
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Chlazeni v rezimu Vis a Stoupani

Tabulka 12: Vysledky nucené konvekce reZima ,,Vis“ a ,Stoupdani“

Chlazeninucenou konvekci
Vi [m/s] 15,68 27,14
Pr [-] 0,52080
Re [-] 1152,27 1994,60
[-] 0,695 0,695
n [-] 0,46 0,46
[-] 0,4 0,4
Nu [-] 5,48314 | 7,05743
a |[[W/m2.K]| 1,68823 | 2,17295
P [W] 0,898 1,156

Vysledky chladiciho vykonu jsou patrné z predchozi tabulky. Odeltenim od vykonu
motoru se da dopocitat ¢as, na ktery se prodlouZi doba provozu (viz Tabulka 13).

Chlazeni motoru volnou konvekci

Tento pripad nastdvd, kdyZz se stroj nepohybuje, tedy volné se ochlazuje okolni
atmosférou. V uvedeném ptipadé se jedna o volnou konvekci probihajici obtékdnim svislého
valce, pro ktery jsou kriteridlni rovnice uvedené v nasledujici tabulce.

urcujici teplota: r, = et , libovolné proudéni
u 2 - & s S

1

ur€ujici rozmer: d, = L ()_67,;,,1‘.(;,: { 8-10~° <Pr-Gr < l()"}

(V)?éka Stény &i Vélce) Nu=0, 68+—_l ............. {0 22 <Pr < 1001
2 J

{ G % A
y I+L0.4)2jn
I Pr
‘F‘“——Tﬂ ¥ . U 5 L g o LI ——— {10 <Pr-Gr <10°}
[ q :
| | |l —_ L L
‘-‘ I U1 ) ok L — {10" <Pr-Gr <10"}

|
) b, -

by

Obrdzek 50:Staciondrni volnd konvekce - Obtékdni svislého vdlce o vysce L [28]

Nejprve je nutné urcit podobnostni ¢isla podle Prandtla a Grashoffa v atmosfére Marsu.

VrpxcC
pr=—""% _ 0521 (5.15)
A
* [3 % AT * 5.16
Gr=2""""""¥_3353 (5:16)
v
Pr = Gr = 169,41 (5.17)
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Dle vypocitanych hodnot Pr a Gr Ize zvolit vhodnou rovnici Nusseltova podobnostniho Cisla
a dopoditat ji.

1
= g g VBT EPIARGEE (5.18)
u=.yu, + =2,
[1+ (%)9/16]4/9
Z vysledku se da pfimo vypocditat soucinitel prestupu tepla a.

ax*l Nu * A 5.19
Nu = 7 -> a= l =076 W/m2 K ( )

A z hodnoty prestupu tepla jiz tepelny tok plochou vdélce, resp. vykon chlazeni.
P=Q=a*AT*S=a*AT*2*n*r*(r+v)=0,4W (5.20)

Chlazeni v reZimu naprazdno

Z vypoctu volné konvekce se da priblizné urcit doba, o kterou se prodlouZi ohfev motoru
pfi rezimu naprazdno, tedy s tepelnymi ztratami motoru 54 W a nulovym ofukem. V takovém
pripadé bude celkovy topny vykon 53,6 W a pfedpokladana doba se navysi z98 s na 99 s.

Tabulka 13: Priibéh ohrivani motoru s chlazeni

Ohrev motoru s chlazenim
ReZim Pz [W] | Pch[W] t [s] [K/s]
Vis 26,22 0,898 209 0,56
Stoupani 37,5 1,156 146 0,80
Naprazdno 54 0,4 99 1,18

Ochlazeni motoru
Motor je pti daném rozdilu teplot pfirozené ochlazovan vykonem 0,4 W. Z této hodnoty

se da spocitat doba, za kterou dojde k ochlazeni prehfatého motoru.

P 0,4

5291
¢ = =13078s - 0,009 K /s (5-21)

Pfiblizna doba, za kterou se motor plné zchladi z maximalni provozni teploty 50°C na
teplotu okoli, se pohybuje v oblasti tisict aZ desetitisict sekund.
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5.5.4 Tepelné charakteristiky motoru — CFD simulace

Kapitola pfimo navazuje na analyticky vypocet tepelnych charakteristik motoru. Vypocty
tepla pro nezndmou atmosféru zaloZzené na podobnostnich rovnicich mohou byt znacné
nepresné. Numerickd simulace proudéni tepla v programu ANSYS Fluent slouZi jako jakési
zpresnéni pozadovanych vysledkd.

Z hlediska komplexnosti programu ale maji pfiblizné analytické vypocty své misto a jsou
nezbytné pro urceni radu vysledkd simulace. Je vsak nutné podotknout, Ze ani simulace neni
vSemocna a vysledky zde uvedené slouZi jako predstava o zdkladnim fungovani kritickych
bodUl provozu sondy v prostiedi Marsu.

Pfed samotnym numerickym vypocCtem je nutné urcit geometrii a sit, ktera z ni pfimo
vychazi a je spole¢na pro viechny ¢tyri simulované pripady. Sit se pak prevede do prostiedi
programu Fluent, kde se po zadani vstupnich parametrd a okrajovych podminek mize
nasledné spustit vypocet.

Zdrojové soubory jsou dostupné v pfiloze.

Geometrie

Motor je vymodelovan jako homogenni vélecek o priiméru 28 mm a vysce 38 mm. Je
umistén ve vétsim valci o priméru podstavy 0,3 m, s vyskou 0,5 m, ktery predstavuje vné;si
prostredi.

Obrdzek 51: CFD Simulace - Geometrie
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Mesh

Sit je vymodelovana progresivni metodou pro CFD, ve které buriky narlstaji od kritického
mista vypoctu (v tomto pripadé stycné plochy obou vélct) k okraji. Celkovy pocet element(
je 46 879.

' N 3
Obrdzek 52: CFD Simulace - Mesh

Fluent

Nastaveni Fluentu je provedeno dle typu simulace pro konkrétni pripady. Zakladem je
model energetické rovnice nastaveny pro simulaci zaloZzenou na rozdilu tlak(. Proudéni se
uvazuje jako lamindrni. Okrajové podminky pro jednotlivé plochy jsou stanoveny dle Obrazek
53 a Obrazek 54. Modra plocha symbolizuje vstup tekutiny do systému a Cervena vystup.
Gravitace pusobi ve svislé ose.

Vysledkem simulace pro dany pocet iteraci, pfi rychlosti proudéni tekutiny je pribéh
teploty v zavislosti na ¢ase a doba pro dosazZeni koncové teploty.

Okrajové podminky

v 'é-"q?é?
! A %‘—ri\‘i(ée""?‘ M
i “‘r""" ’.!r‘ A A
'@:’:"v\v"\" Q:’é AN
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Obrdzek 53: Okrajové podminky rezimu Vis a Stoupdni Obrdzek 54: Okrajové podminky rezimu Naprdzdno a
Ochlazeni
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ReZim Vis (vi = 15,68 m/s, P, = 26,22 W)

Ansys

2021R2

STUDENT

Obrdzek 55: Prehrati motoru v reZimu Vis

Vis, v=15,68 m/s, P=26,22 W
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Graf 2: Priibéh teploty v zavislosti na Case pro reZim Vis
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ReZim Stoupani (vi= 27,14 m/s, P, = 37,5 W)

Mnsys

2021R2

STUDENT

Obrdzek 56: Pfehfdti motoru v reZimu Stoupdni

Stoupani, v=27,14 m/s, P=37,5W
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Graf 3: Pribeh teploty v zavislosti na case pro reZim Stoupdni
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ReZim Naprazdno (vi= 0 m/s, P, =54 W)

Ansys

2021 R2

STUDENT

Obrdzek 57: Prehidti motoru v reZimu Naprdzdno

Na prazdno, v=0 m/s, P=54 W
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Graf 4: Prubéh teploty v zdvislosti na case pro rezim Naprdzdno

59



Porovnani vysledkl analytického vypoctu ohfevu s CFD simulaci

Z vysledkl je patrny trend rozdilu zhruba 50 % mezi analytickym vypoétem a simulaci.
Radové se vak shoduji a daji se povaZovat za oblast, kde se bude sonda pfi provozu
pohybovat.

Tabulka 14: Porovnadni vysledkd analytického vypoctu ohrevu s CFD simulaci

Ohtev - Analyticky vypocet vs. CFD
Rezim Pch [W] t[s] [K/s]
An.vyp.| 0,898 209 0,56
Vis CFD 1,654 400 0,29
A 0,755 191 0,27
An.wyp. | 1,156 146 0,80
Stoupani [CFD 2,081 280 0,74
A 0,925 134 0,06
An.vyp. | 0,400 99 1,18
Naprazdno [CFD 1,068 190 0,02
A 0,668 91 1,16

Ohrev - Analyticky vypocet vs. CFD

340
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CFD- Stoupanf

CFD-Vis
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220
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= = = An. wp. - Vis
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Graf 5: Porovndni vysledkt analytického vypoctu ohrevu s CFD simulaci

Pro dalsi vypocty je nutné stanovit maximalni délku letu, kterou motory umozni. Z této
hodnoty totiz vychazi kapacita baterii a celkova hmotnost stroje. Sonda by méla v kritickém
rezimu (naprazdno) fungovat 190 s.

V porovndni s Ingenuity je to velky narlst a vzhledem k vypocetnim rychlostem kolegyné
JaroSové se zda byt tato hodnota jako adekvatni. Letové rezimy vsak nepojedou vidy na plny
vykon a v prostfedi redlného letu se da ocekdvat znacné prodlouzeni doby letu. Odhadem
v fadu desitek, az stovek sekund.
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ReZim Ochlazeni (vi=0 m/s, P, =0 W)

Ansys

2021 R2

STUDENT

Obrdzek 58: Ochlazeni motoru

Volne chlazeni 323,15 K-> 206,8 K
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Graf 6: Casovy pribéh ochlazeni motoru
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Porovnani vysledkt analytického vypoctu ochlazeni s CFD simulaci

PIné ochlazeni motoru vychdzi z CFD simulace na ¢as kolem 150 000 s, coz je znaény rozdil
oproti vysledku 13 078 z analytického vypoctu. Ke zchlazeni pod 220 K, coz pfedstavuje
témér 90 % celkového rozdilu teploty, dochazi kolem 50 000 s.

5.6  Regulator otacek

Dle  uzivatelského manudlu vyrobce je motor nutné vyuZivat spolu
s vhodnym reguldtorem otacek, ktery neni soucasti motoru. Ten se voli na zakladé napéti 3-
4 s v obvodu a maximalniho proudu 40 A, ktery motor vyzaduje. U regulatoru se zpravidla
voli konstrukéni proud vyssi.

Dle parametr( byl nalezen reguldtor FLYCOLOR FlyDragon 50 A BEC 5 V/3 A splriujici oba
parametry pfi zachovani malych rozmérd 65x26x15,5 mm a nizké hmotnosti 46,5 g.
Ponechava rezervu maximalniho proudu, jehoz hodnota je 50 A.

Kromé regulace otacek ma tento prvek i mnoho dalSich pozitivnich vlastnosti, napf. chrani
proti ruseni, prehrati, samovolnému spusténi, pfi ztraté signdlu, pfi nizkém napéti baterie
a dalsi. [29]

Obrdzek 59: Reguldtor FLYCOLOR FlyDragon 50 A BEC 5V/3A [29]
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5.7 Baterie

Aby byl dron schopny letu, je zapottebi zdroj elektrické energie pro elektromotory, které
se staraji o primarni funkci uvedeni do pohybu. Kromé motor( je vSak nutné napdjet i dalsi
fidici a doplikovou elektroniku, bez které by se roztocily pouze motory a sonda by
maximalné létala nahoru a doll bez vystupu védeckych dat.

Z reSerSe plyne, Ze sonda Ingenuity vyuZiva baterie typu Lo-lon. Ty jsou vhodné spiSe pro
malé vybijeci proudy do 10C, pro Ingenuity jejich hodnota staci, ale v tomto komplexnéjsim
navrhu uZ ne. LepSim feSenim se jevi baterie typu Li-Pol neboli Lithium-polymerovy
akumulator.

Ve srovnani sLi-lon je Li-Pol bezpecnéjsi a mda velmi nizkou uroven samovybijeni.
Nevyhodou jsou lehce vyssi vyrobni naklady, coZ nehraje takovou roli pfi ndvrhu sondy pro
lety na Mars. Akumulator je pfi stejné kapacité jako Li-lon dokonce lehci, ovSiem za cenu
trochu vétsich rozmérl. Vzhledem ke konstrukci trupu a zaddni prace je vhodnéjsi usetfit
vahu za cenu obsazeni vétsiho objemu uvnitf sondy.

Zivotnost Li-Pol baterii byva kolem 2000 nabijecich cykld. Jejich rozsah provoznich teplot
napéti 3,7 - 3,9 V. Tato hodnota by nikdy neméla klesnout pod 3V, jinak bych mohlo dojit
k trvalému poskozeni ¢lanku.

Velikost energie, kterou mohou akumulatory tohoto typu pojmout, je obvykle v rozmezi
100 — 20 000 mAh. Tato hodnota uddva proud, ktery je akumulator schopny doddavat po
dobu jedné hodiny.

Navrh konkrétniho modelu se odviji od poctu ¢lankd vychazejici z konstrukce motoru.
V pfipadé zvoleného typu HET Typhoon 3W je to 3-4 s. Tato hodnota umoziiuje pouzit
akumuldtory s napétim 11,1 Vpro 3 s nebo 14,8 Vpro 4 s. Vzhledem k energetické
narocnosti pohonu je v tomto pfipadé vhodné zvolit napéti 14,8 Vi za cenu vy$si hmotnosti.
Akumulator s napétim 11,1 V by totiZ kapacitné nemusel stacit a bylo by nutné umistit jich
v systému vice, ¢imZ by mnohonasobné narostla hmotnost. Vyssi napéti je tedy v kone¢ném
dlsledku vyhodnéjsi, co se tyce vahy. [30]

5.7.1 Prikon letového systému

P.

pohon = 8 * 450 = 3600 W (5.22)

Maximalni vykon, ktery musi byt schopnd baterie dodavat osmi motortim, ¢ini 3600 W.
Tuto hodnotu je vSak nutné navysit o ucinnost celého obvodu, ktery obsahuje kabeldz,
regulator a dalsi prvky. Z dat vyrobct pro tyto komponenty byla stanovena hodnota celkové
ucinnosti systému 90 %.

~ 3600
5709

=3960 W =~ 4000 W (5.23)

Po zaokrouhleni je pozadavek na dodani baterie do letového systému celkem 4000 W.
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5.7.2 Prikon topeni

Uskali baterii na Marsu je, 7e se musi zahfivat, aby nezmrzly v nehostinnych teplotach,
které zde panuji. Je tedy nutné pocitat s vykonem pro zahfivani baterii pomoci topného
télesa, které neumozni pokles teploty uvnitf trupu pod uréenou teplotu 10°C.

Minimalni teplota okoli mlze ¢init az -90°C. Prostor, ktery je nutné vytopit, je stanoven
dle konstrukéniho rozmérd vnitini kapsy trupu o priméru 580 a hloubce 80 mm. Potifebny
vykon topeni se stanovi vypoctem podle rozdilu teploty.

Nejprve je nutné zjistit velikost tepla, které se musi dodat do objemu plynu v komofre.

Qr=cpxm*dT =c*p*mw*1? % h* (tmax — tiin) (5.24)

Q7 =830 % 0,0142 * 1 x 0,292 % 0,08 * 100 = 24,91 ]

Pti prfedpokladu reakce topeni jedné sekundy na vytopeni pfistrojové sekce je minimalni
vykon topného télesa 24,91 W. Skuteény vykon topeni ale musi byt navysen o teplo, které
odvadi okolni atmosféra skrze izolaci trupu.

Ztraty tepla sténou

Vypocet tepla, které se odvadi sténou, se provede za pomoci rovnic pro vypocet tepelné
kondukce. UvaZuje se stacionarni pfipad, kdy se teplota nebude ménit s ¢asem. Hlavnim
principem je FourierQv zakon.

w
G ==+ grad(n) -] >:2%)

Tento zakon popisuje plosSnou hustotu tepelného toku, kterd projde sténou. V pripadé
trupu letadla se jedna o sténu kolem vnitfniho vdlce pfistrojové sekce. Ta je sloZend
z jednoduchych rovinnych stén na zakladndach valce s jednoduchou valcovou plochou, resp.
plastém.

PFi vypocCtu se uvazuje valec tepelné izolace, ktery je obepnut vnéjsi sténou z uhlikovych
vldken. Soucinitel tepelné vodivosti vicevrstvé izolace je dle kapitoly o materialu trupu 10E-5
W/m.K a pro krajni sténu z uhlikovych vldken 100 W/m.K. Tloustka izolace je 10 mm a stény
trupu 3 mm. Teplota uvnitf valce je 10 °C a teplota okoli -90 °C.
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Vedeni tepla podstavou valce

T1

T2
T3

dl |d2

e

Obrdzek 60: Vedeni tepla podstavou vdlce

. AT T, —T; 2 (5.26)
ondstava - n ﬂ - ﬁ ﬁ - 011 W/m
PR PR P

Pro ziskani celého topného vykonu se musi tepelny tok vyndsobit plochou stény, kterou
prochazi.

; , mx d? (5.27)
Qpodstava = podstava * 7 =0,026 W
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Vedeni tepla valcovou plochou

T2

rl

i 'r3

Obrdzek 61: Vedeni tepla vdlcovou plochou

. 21 x [« AT 2 * L x (Ty — T3) (5.28)
Qpuase = TSR = = 0015 W
In L| In[%[ In |—|
n i &1 + 2
=LA A Az
Celkové teplo
Qodvedené =2 ondstava + Qplé§t’ = 0,067 W (5.29)

Celkové teplo odvedené skrz sténu do okoli je 0,067 W. Pfi¢tenim této hodnoty
k vypoctenému vykonu pro vytopeni vnitini kapsy trupu ziskdame celkovy potiebny vykon
topného télesa.

Prc = Pr + Quapedens = 24,91 + 0,067 = 24,977 W (5.30)
Hodnota ucinnosti elektrickych odporovych topitek se pohybuje na hodnotach 98 %

a vyse. Pro rychlejsi reakci na teplotni vykyvy je vhodné zvolit tuto hodnotu vyssi a regulovat
vykon podle potreby. Vykon topeni se voli 30 W.
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5.7.3 PoZzadavky na baterii

Narocnost dalsi fidici a védecké elektroniky se odhaduje na maximalni zatéz 70 W. Po
seCteni prikonu letového sytému, topeni a dalsi elektroniky je patrné, Ze celkovy maximalni
pfikon vSech zatizeni ¢ini 4100 W.

Maximalni vybijeci proud
Maximum elektrického proudu v soustavé se ziska jednoduchym vypoctem.

P; 4100 (5.31)
Iyay =—=——=277A
MAX ™ Uy~ 14,8

Tato hodnota udava maximalni proud v pfipadé, Zze by bézely vSechny systémy na plny
vykon. Je dllezita, protoZe stanovuje konstrukci baterie a vybér konkrétniho modelu. Uddva
hodnotu stalého vybijeciho proudu, ktery musi baterie dodat, aniz by se poskodila.

Kapacita baterie

Kapacita baterii se uddva v ampérhodinach. Je to elektrotechnicka jednotka odpovidajici
potencialu dodavat proud o 1 A po dobu 1 hodiny.

Provozni doba stroje je definovana v kapitole o prehtivani motort a udava pozadovanou
dobu provozu 190 s pfi maximalnim vykonu. Kapacita se spocita nasledovné.

K190 = Iyjax * tigo = 277 * 190 = 52 630 As = 14 619 mAh (5.32)

PoZzadovana kapacita pro dodani maximalniho vykonu 4100 W do systému po dobu
190 s je 14 619 mAh. Tuto hodnotu je nutné navysit o rezervu, aby nedoslo k Uplnému vybiti
a aby vnitfni systémy stroje dokdzaly pracovat jesté néjakou dobu po ukonéeni letu.

V porovnani s tfi¢lankovou baterii, o jmenovitém napéti 11,1 V, by pozadovana kapacita
vychazela dvojndsobnd, tj. na 28 500 mAh. Pocatecni Uvaha tedy byla sprdvnd a vzhledem
k vaze tohoto typu akumuldtor( bylo zvoleni napéti 14,8 V dobrym krokem.
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5.7.4 Volba baterie

Vzhledem k poZadované kapacité a odhadu rezervy se voli baterie o kapacité 20 000 mAh.
Musi rovnéz splnit konstrukéni poZzadavek vypocitaného vybijeciho proudu 277 A.

Na zakladé nabidky trhu a dostupnosti je zvolena baterie NANO Tech 20000mAh 3S 25C
(50C) o parametrech uvedenych v tabulce.

Tabulka 15: NANO Tech 20000 mAh 3S 25C (50C) [31]

Kapacita 20000{mAh
Napéti 14,8|v
Rozméry 51x88x210|mm
Vaha 2090|g
Staly vybijeci proud 25|C
Max. vybijeci proud 50|C
Maximalni nabijec proud 1-2|C

Obrézek 62: NANO Tech 20000 mAh 3S 25C (50C) [31]

Vybijeci proud
Vybijeci proud se prepocita na ampéry jednoduchym zplsobem. Staci k tomu vynasobit
kapacitu hodnotou uvedenou pred C.

20 000 * 25 = 500 000 mA = 500 A (5.33)
20 000 * 50 = 1 000 000 mA = 1000 A

Staly vybijeci proud této baterie je 500 A, coZ je hodnota postacujici 277 A, které jsou
maximalni zatézi systému. Dle Gdajl vyrobce je vSak mozny odbér az 1000 A, baterie je tedy
z hlediska dodani elektrického proudu vyhovujici.
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Vydrz baterie

Baterie je schopna bezpeéné dodavat maximalni pozadovany vykon systému po dobu
190 s. Rezerva Cini 5 381 mAh. Ta vydrzi napajet neletové systémy o celkovém pfikonu 100
W az 48 minut. Lze vSak predpokladat, Zze pokud stroj nepoleti, pfikon nezbytnych prvkd se
bude pohybovat na mnohem nizsich hodnotdch a vydrz se mnohonasobné prodlouzi.

Kapacita vSak neslouzi jen k dodani maximalniho vykonu za letu, ale musi byt schopnd
udrzovat systémy v chodu, pokud by nebyla mozZnost dobijeni. Tato situace mlze nastat pfi
neocCekdvané zméné pocasi, napt. ve formé prachové boure, kterd zamezi ptisunu slunecni
energie pro dobiti. Mohlo by tak dojit k poskozeni baterii vlivem nizkych teplot.

V takovémto kritickém pripadé se da spocitat, jak dlouho zvladnou baterie napajet pouze
elektrické topeni o minimdalnim poZzadovaném vykonu pro vyrovnani tepelnych ztrat sténou
trupu.

K 2
thrit = = = 5057 = 4418 h = 184 dn (5.34)
Qodvedené )
U 14,8

Pfed Uplnym vybitim vydrzi vnitfni systémy bez ptisunu sluneéné energie a pti minimalni
teploté az 4418 hodin, tj. 184 dni. Prachové boufe mohou trvat i v fadu nékolika mésicu,
rezerva se v tomto ohledu zdd byt dostatec¢na.

Teplo z baterie
Tato hodnota slouZi k uréeni mnozstvi tepla, které se uvoliuje pfi vybijeni. Je to hlavni

parametr pro potfeby termomechanického ndvrhu této prace. Pocita se ve formé tepelného
vykonu. Vnitfni odpor baterie je dle vyrobce 40 mQ.

Pou=UxI=R*I1>2=0004x277 =111 W (5.35)

Vypocitana hodnota tepelného vykonu, ktery se uvolfiuje pfi maximalnim vybijeni baterie,
jel,11W.

Odvod piebytecného tepla z trupu

Nejen v dlsledku udrZzovani minimalni teploty uvnitf trupu na 10°C je nutné zajistit odvod
tepla, které se vyprodukuje za chodu systému. Maximalni provozni teplota, kterou urcuji
baterie, je 40°C a jako hranice ve vnitini kapse trupu se stanovuje 30°C.

Sténou se pfi teploté okoli -90°C odvadi 0,067 W. Jednoduchym prepoctem lze zjistit, Ze
pfi maximalni teploté okoli 20°C, ktera se predpoklada, bude tato hodnota o fad nizsi, a to
0,0067 W.

Maximalni teplo vyprodukované pfi vybijeni baterii mGZe dosahovat az 1,11 W. U¢&innost
palubni elektroniky se uvaZzuje 95 %, tudiz teplotni ztraty tohoto systému budou az 3,5 W.
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Zbytkovy tepelny vykon elektroniky mlze dosdhnout az 5,72 W. Je tedy vhodné zajistit
odvod tepla pry¢ ze systému.

Chlazeni bude dosazeno pfepdzkou, kterd bude regulovat teplotu uvnitf trupu pfirozenou
vyménou teplého plynu uvnitf trupu za chladnéjsi plyn z okoli. Pfepazku je nutné navrhnout
tak, aby propoustéla pouze samotny plyn bez atmosférického prachu, ktery se na Marsu
vyskytuje. Pro zvySeni Uc¢innosti mize byt jeji soucasti i maly ventilator.

Pfipadné je moziné navrhnout cely chladici systém trupu, ale ten do znacné miry navysi
sloZitost a hmotnost celého stroje. Z hlediska jednoduchosti se prepazka, ventil nebo
Umyslna netésnost trupu jevi jako vhodnéjsi reseni.
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5.8 Solarni panel

Napajeni baterii zajistuje solarni ¢lanek umistény na horni plose trupu. Velikost nabijeciho
proudu by se podle konstrukce baterie méla pohybovat mezi 1-2 C (20-40 A). Napéti obvodu
je dané rovnéz typem baterie, a to na 14,8 V. Velikost solarniho panelu vychazi z konstrukce
trupu, jeho plocha 0,437 m2 je stanovena horni plochou trupu, do které je zapustén.

Obrdzek 63: MAGDA Soldrni panel

Sluneéni konstanta na povrchu Marsu je za idedlnich podminek SOL = 590 W/m2. Bézna
ucinnost solarnich panell se pohybuje kolem 20 %. Produkovana energie se tak spocita
nasledovné. [32]

Py, =S *SOL 0,2 = 0,437 590 x 0,2 = 51,57 W (5.36)

Nabijeci proud panelu

P 51,57 .
hav =7 = ;5 = 3484 37
K 20 (5.38)
t= =——=5,75h
Loap 3,48

Baterie typu Li-pol maji pfi nabijeni prakticky 100 % ucinnost a maximalni zvolend
kapacita 20000 mAh se pfi idedlnich podminkach naplini energii ze solarniho panelu od nuly
na maximum za 5,75 hodin.
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6. Zaver

Na zakladé ziskanych poznatkd o letadlech, Marsu, termomechanice a z prace kolegyné
JaroSové [20] byl proveden termomechanicky navrh pfistrojové sekce trupu letadla pro
podminky letu v marsovské atmosfére.

Pro zakladni koncept stroje byly zvoleny primdrni rozméry a z nich byla vytvofena 3D
sestava v programu CATIA. Rozméry bylo nutné stanovit z hlediska ndvrhu a vypoctu dalSich
parametrQ. Velikost jadra trupu byla zvolena zdmérné vétsi, termomechanické vypocty totiz
neni nutné prepocitavat pfi zmenseni jeho rozmér(l. Tyto vlastnosti by v takovém pfripadé
zUstaly lehce predimenzovany.

Po stanoveni rozmérl bylo nutné navrhnout elektro obvod pro pokryti poZadované
energetické ndroc¢nosti pohonu a dalSich zatizeni. Tyto prvky totiz pfedstavuji primarni zatéz
z hlediska termomechanického navrhu. K zakladnim komponentiim patfi osm elektromotor
s prislusSnym Fidicim prvkem, palubni elektronika, topeni pro udrZeni teploty uvnitf trupu,
zdroj energie ve formé akumuldtoru a solarni panel pro jeho dobijeni.

U motorl byl predpoklad, Ze celkova doba letu bude omezend, stejné jako u Ingenuity,
jejich prehrivam v fidké marsovské atmosfére. Bylo tedy potfeba urcit, za jakou dobu dojde
k pfehrati na jejich maximalni provozni teplotu 50°C. Z analytickych vypoctli a numerickych
simulaci pro maximalni kriticky provozni rezim naprazdno byla tato doba stanovena na 190 s.

Chlazeni motord se vypocitalo obdobné a vysledkem byla doba pro ochlazeni motoru
v fadech desitek tisic sekund. Pro dany pfipad teplotniho rozdilu 116,35 Kje ¢as pro
ochlazeni 0 90% teploty stanoven na 50 000 s.

Cas prehfati 190 s zaroven uréuje kapacitu baterii. Ty musi byt schopny stabilné systému
dodavat 4100 W po celou tuto dobu. Po vypoctu vSsech parametru elektro soustavy a zvoleni
rezervy byla kapacita Li-pol ¢ldnku stanovena na 20 000 mAh.

Baterie se nesmi dostat pod teplotu 10°C, jinak by mohlo dojit k jejich poskozeni. Z tohoto
dlvodu musel byt stanoven pfikon 30 W topného télesa uvnitf trupu, ktery dokaze vyrovnat
minimalni teplotu -90 °C okolni atmosféry.

Na zakladé vypoctené kapacity baterii a dalSich zjisténym parametrim elektroniky
umisténé ve vnitini kapse jadra trupu lze jeji priimér snizit z 580 mm na 250 mm. Pomérné
Ize zmensit cely trup pro usetfeni hmotnosti.

Pti provozu veskeré elektroniky a maximalnim vybijeni baterii se mUze uvnitf trupu
teoreticky produkovat teplo o vykonu az 5,72 W. Je tedy nutné toto teplo néjakym
zpusobem odvadét. V pripadé takto nizké hodnoty postaci do trupu umistit ventil, prepazku
nebo Umyslnou netésnost, které umozni ventilaci prehratého vnitfniho plynu.

Termomechanické vypocty jsou znacné slozZité a parametry chodu stroje byly uréeny pro
kritické rezimy provozu. V prostredi redlného letu jsou tyto hodnoty znacné pfedimenzované
a pfi nizsich vykonech systému se dd o¢ekdvat mnohem delsi provozni doba.

Z hlediska maximalni efektivity stroje je Zddouci do néj umistit senzory pro monitorovani
proménnych hodnot stroje a atmosféry (teplota motor(, teplota uvnitt trupu, teplota, tlak
a hustota okolni atmosféry aj.). Systém, resp. procesor stroje, by pak s pomoci dodanych dat
mél byt schopen vyhodnotit funkci, stanovit maximalni efektivitu vykon( a urcit skutecny ¢as
letu.
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